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基于鲁棒特征结构配置的飞行器姿态角控制

陈 海†, 何开锋, 钱炜祺, 郑凤麒
(中国空气动力研究与发展中心计算空气动力研究所，四川绵阳 621000)

摘 要: 针对传统特征结构配置方法鲁棒性不强的缺点,提出一种基于L1自适应补偿器的鲁棒特征结构配置方

法.将总控制器分成特征结构配置控制器和L1自适应补偿器,前者用于保证系统稳定和满足性能指标,后者用于
抵消系统中的不确定性;给出各控制器的详细设计步骤,并对总控制器的稳定性和性能进行分析;将所设计的控
制器用于飞行器姿态角控制,并与传统特征结构配置控制器进行比较.仿真结果表明,所提出的鲁棒特征结构配
置控制方法能够在保证系统性能的同时显著提高系统的鲁棒性.
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Attitude control of flight vehicle based on robust eigenstructure assignment
CHEN Hai†, HE Kai-feng, QIAN Wei-qi, ZHENG Feng-qi

(Computational Aerodynamics Research Institute，China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang
621000，China)

Abstract: Since the robustness of nominal eigenstructure assignment (EA) approach is insufficient, a robust EA approach
based on the L1 adaptive compensator is proposed. The total controller is divided into an EA controller and a L1

adaptive compensator. The former is used to ensure system stability and meet performance, and the latter is used to offset
uncertainty in the system. The design steps of each controller are given in detail, and the stability and performance of the
total controller are analyzed. Comparing with the nominal eigenstructure assignment, the applications of the proposed
controller for aircraft attitude control are discussed. The simulation results show that the proposed approach is able to
guarantee the performance and improve the robustness of the system significantly.
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0 引 䀰

姿态角控制是飞行器稳定回路的基础,经过多年
发展,针对不同被控对象,已有多种控制方法被相继
提出.其中,特征结构配置 (Eigenstructure assignment,
EA)方法能够简化设计过程,并提供满意的操作品质
和解耦性能,在飞控设计领域取得了较为实际的进展
和经验[1].但是,采用该方法设计的系统在干扰作用
下的鲁棒性不是很强,因此需要研究提高特征结构配
置鲁棒性的方法.文献 [2]提出了一种鲁棒特征结构
配置方法,以分步优化策略解决鲁棒特征结构配置的
多变量优化问题,并对自由参数施加约束条件以保证
标称闭环系统性能;文献 [3]采用闭环系统特征向量
矩阵的条件数作为设计指标,将特征向量自由度转化
为优化问题以提高系统鲁棒性;文献 [4]根据输出反
馈参数化表达式,提出了一种基于梯度优化的鲁棒特

征结构配置方法,该方法通过最小化闭环特征向量矩
阵的条件数量,得到鲁棒反馈控制器.虽然上述方法
在一定程度上能够提高系统的鲁棒性,但仅仅是对构
造特征结构配置方法的改进,并没有针对不确定性采
取补偿措施,具有一定的局限性.

L1自适应控制 (L1 adaptive control)是对模型参
考自适应控制 (Model reference adaptive control,
MRAC)的改进,能够有效抵消系统中存在的不确定
性[5-6],提高系统鲁棒性,在多种飞行器控制领域中均
有应用,近年来得到了多方位发展[7-9].文献[10]将L1

自适应控制和特征结构配置相结合,在考虑执行器动
态和延迟的情况下,将设计的控制器用于F-16战斗
机纵向短周期模态控制,并与传统P/PI控制器进行了
对比,但该控制策略没有将特征结构配置作为实际控
制器,而仅仅是在参考系统中进行了应用.文献 [11]
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使用特征结构配置实现了侧向模态解耦跟踪控制,同
时设计了L1自适应控制器以补偿系统由于舵面故

障、舰尾流干扰带来的不利影响,但没有对控制器的
性能和预测误差进行分析.

本文将特征结构配置和L1自适应控制相结合,
将特征结构配置作为基本控制器,用于保证系统稳定
和满足性能指标;将L1自适应控制器作为补偿器,用
于抵消系统中的不确定性,发挥两种控制器的优点,
在保证系统性能的同时,提高系统鲁棒性.

1 控制器总体设计

设存在不确定性的飞行器姿态角控制系统的状

态方程如下:ẋ(t) = Ax(t) + b(u(t) +ϖTx(t)), x(0) = x0;

y(t) = Cx(t).

(1)

其中:x(t) ∈ Rn, A ∈ Rn×n, b ∈ Rn×m, u(t) ∈ Rm,

y(t) ∈ Rr, C ∈ Rr×n, ϖ ∈ W ⊂ Rn×m为未知变量,
表示系统中存在的常值不确定性,W为其上界.
设计控制器的目的是使其能够抵消系统中不确

定性的影响,使得输出能够跟踪指令输入,并且满足
一定的瞬态和稳态性能指标.
本文设计的鲁棒特征结构配置控制器的结构为

u(t) = um(t) + uad(t). (2)

其中:um(t)为特征结构配置控制器,用于保证系统的
稳定和满足性能指标;uad(t)为L1自适应补偿器,用
于抵消系统中的不确定性.总体的控制结构如图1所
示.
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图 1 控制器总体结构

2 控制器设计

2.1 特征结构配置控制器设计

特征结构配置控制器的设计步骤[12]如下.
1)确定期望特征结构.
期望特征值:根据国军标中不同飞行器、不同飞

行阶段、不同飞行品质的要求,选择各飞行模态的阻
尼比和固有频率,通过下式计算期望的特征值:

λ = (−ξω,±ω
√
1− ξ2j). (3)

期望特征向量V d
i :根据实际状态方程和期望的

解耦特性确定.同时,引入辅助行向量Ns和矩阵N

对期望特征向量中需要提前确定的元素和未受约束

元素进行区别. Ns的第一行元素表示每个期望特征

向量V d
i 中需要提前确定的元素的总数量,矩阵N的

每一列表示对应的期望特征向量V d
i 中每个需要配

置元素所在的位置.
2)确定可达特征向量.
期望特征向量和可达特征向量能够分别组成两

个子空间.用λd
i表示系统第i(i ∈ Rn)个期望特征值,

对应的期望特征向量子空间为

Li = (λd
i I −A)−1b. (4)

根据矩阵N第 i列元素的值,在Li和V d
i 中分别选择

行

L̄i = selection(Li, Ni), (5)

li = selection(V d
i , Ni). (6)

接下来,通过期望特征向量投影到可达特征向量子空
间来计算可达特征向量

V a
i = Lipi. (7)

其中pi是投影向量,由最小方差拟合来确定,有

pi =

L̄T
i (LiL̄

T
i )

−1
li, Nsi < m;

(L̄T
i L̄i)

−1
L̄T

i li, Nsi ⩾ m.
(8)

对于每一个特征向量,重复上述过程,可得到由所有
可达特征向量组合成的矩阵

V = [V a
1 V a

2 · · · V a
r ]. (9)

3)相似变换.
首先,对矩阵b作奇异值分解,有

b = U
∑

V T. (10)

将 b的左奇异向量的最后n−m列增加到矩阵 b上,
从而构成了变换矩阵

T = [b Um+1 · · · Un]. (11)

假定b满秩,这样选择后,T可逆,并且有

T

[
Im

0

]
= b. (12)

最后,计算变换状态空间矩阵

Ā = T−1AT, (13)

b̄ = T−1b =

[
Im

0

]
, (14)

C̄ = CT. (15)

变换后,可达特征向量为

V̄ = T−1V. (16)
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4)计算反馈增益矩阵.
首先,换算每个变换特征值向量的前m行,并将

它们组合成矩阵

Z = [λd
1z1 λd

2z2 · · · λd
rzr], (17)

其中zi是变换后特征向量 V̄i的前m个元素.然后,选
择变换后矩阵Ā的前m行,组成矩阵Ā1.

计算反馈增益矩阵

KT
m = −real[(Z − Ā1V̄ )(C̄V̄ )

−1
], (18)

由此可以得到特征结构配置控制器为

um(t) = −KT
mx(t). (19)

2.2 L1自适应补偿器设计

L1自适应补偿器的设计步骤
[13]如下.

将式(2)和(19)代入式(1)的第1式,可得

ẋ(t) = Amx(t) + b(uad(t) +ϖTx(t)), (20)

其中Am = A− bKT
m为赫尔维茨矩阵.

根据上式,设计状态预测器如下: ˙̂x(t) = Amx̂(t) + b(uad(t) + ϖ̂T(t)x(t)),

ŷ(t) = Cx̂(t), x̂(0) = x0.
(21)

其中: x̂(t) ∈ Rn为预测状态; ϖ̂(t) ∈ Rn为ϖ的估计,
由以下的投影自适应律[14]计算得到: ˙̂ϖ(t) = ΓProj(ϖ̂(t),−x̃T(t)Pbx(t)),

ϖ̂(0) = ϖ̂0 ∈ W.
(22)

其中:Γ ∈ R+为自适应增益; x̃(t) ≜ x̂(t) − x(t)为

预测误差;P = PT > 0为李雅普诺夫方程AT
mP +

PAm = −Q的解,Q = QT > 0为任意对称矩阵;
Proj(·, ·)为投影算子,能够将 ϖ̂(t)限制在W的集合

之内.
L1自适应补偿器的拉氏变换定义如下:

uad(s) = −C(s)(η̂(s)−Kgr(s)). (23)

其中: η̂(s)是信号

η̂(t)
∆
= ϖ̂T(t)x(t) (24)

的拉氏变换; r(s)是r(t)的拉氏变换;Kg是前置增益,
用于消除输出响应的零稳态误差,定义为

Kg
∆
= (CTA−1

m b)−1; (25)

C(s)是一个具有 0初始条件, BIBO(Bounded-input
bounded-output)稳定的严格正则传递函数,并且满足
C(0) = 1.
满足如下L1范数条件,由式 (21)∼ (23)便构成了

L1自适应补偿器uad:

λ̄
∆
= ∥G(s)∥L1

L < 1. (26)

其中

G(s)
∆
= H(s)(1− C(s)), (27)

H(s)
∆
= (sI −Am)−1b, (28)

L
∆
= max

ϖ∈W
∥ϖ∥1. (29)

该L1自适应补偿器结构如图2所示.

r xuadKg -C s( )
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图 2 L1自适应补偿器结构

3 控制器性能分析

3.1 特征结构配置控制器性能分析

当控制系统中仅含有特征结构配置控制器时,即

u(t) = um(t) = −KT
mx(t), (30)

将上式代入式(1)的第1式,整理后可得

ẋ(t) = (Am + bϖT)x(t). (31)

根据线性定常系统的稳定性判据,当ϖT = 0时,
即不存在不确定性,Am为赫尔维茨矩阵,系统 (31)渐
近稳定;当ϖT ̸= 0时, bϖT将会改变Am的特征值,造

成系统不稳定或性能降低.

3.2 总控制器性能分析

不考虑输入条件,L1自适应补偿器的时域表达

式为

uad(t) = −C(t)η̂(t). (32)

将特征配置控制器 (式 (19))和L1自适应补偿器

(式 (33))代入总控制器 (式 (2)),再将总控制器代入式
(1)的第1式,整理后可得

ẋ(t) = (Am − bC(t)ϖ̂T(t) + bϖT)x(t). (33)
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理想状态下, ϖ̂T(t) = ϖT,低通滤波器C(t)对系

统的影响可以忽略,则式(33)可以简化为

ẋ(t) = Amx(t). (34)

由于Am为赫尔维茨矩阵,系统(34)渐近稳定.
在非理想状态下, ϖ̂T(t)虽然不能完全对ϖT进

行估计,但也会极大地抵消不确定性对系统的影响.
而低通滤波器会对输入的高频噪声进行过滤,进一步
改善系统性能.
为了进一步对系统稳定性和性能进行分析,下面

给出两个引理.
引理1 本文设计的控制器,其预测误差 x̃(t)一

致有界:

∥x̃∥L∞ ⩽
√

ϖmax

λmin(P )Γ
,

ϖmax
∆
= 4 max

ϖ∈W
∥ϖ∥2, (35)

其中λmin(P )表示矩阵P的最小特征值[13].
证明 由式 (21)的第1式减去式 (20),可得预测

误差的状态方程为

˙̃x(t) = Amx̃(t) + bϖ̃T(t)x(t), x̃(0) = 0, (36)

其中ϖ̃(t) = ϖ̂(t)−ϖ.
选取李雅普诺夫函数

V (t) = x̃T(t)Px̃(t) + ϖ̃T(t)ϖ̃(t)/Γ, (37)

该李雅普诺夫函数对t求导,可得

V̇ (t) = ˙̃xT(t)Px̃(t) + x̃T(t)P ˙̃x(t)+

( ˙̃ϖT(t)ϖ̃(t) + ϖ̃T(t) ˙̃ϖ(t))/Γ .

将式(22)和(36)代入上式,可得

V̇ (t) =

− x̃T(t)Qx̃(t) + 2ϖ̃T(t)(x(t)x̃T(t)Pb+

Proj(ϖ̂(t),−x(t)x̃T(t)Pb)).

由投影函数的性质[14]可知,上式第2项小于等于
0,因此有

V̇ (t) ⩽ −x̃T(t)Qx̃(t). (38)

由 x̃(0) = 0,有

λmin(P )∥x̃(t)∥2 ⩽ V (t) ⩽

V (0) = ϖ̃T(0)ϖ̃(0)/Γ .

投影函数能够保证 ϖ̂(t)限制在W的集合之内,
因此有

ϖ̃T(0)ϖ̃(0) ⩽ 4 max
ϖ∈W

∥ϖ∥2.

由此可得预测误差的上界

∥x̃(t)∥2 ⩽ ϖmax

λmin(P )Γ
.

由于∥ · ∥∞ ⩽ ∥ · ∥,上述误差界限可以进一步改写为

∥x̃∥L∞ ⩽
√

ϖmax

λmin(P )Γ
. 2

引理2 当自适应补偿器取式 (23),并且满足条
件(26)时,预测误差满足[13]

lim
t→∞

x̃(t) = 0. (39)

证明 为了证明预测误差 x̃(t)渐近收敛到0,需
要确保 x̂(t)一致有界.
式(21)经拉氏变换并整理后可得
x̂(s) =

G(s)η̂(s) +KgH(s)C(s)r(s) + xin(s), (40)

其中xin(s)
∆
= (sI −Am)−1x0.式(40)的上界为

∥x̂τ∥L∞ ⩽ ∥G(s)∥L1
∥η̂τ∥L∞ + ∥xinτ∥L∞+

∥KgH(s)C(s)∥L1
∥rτ∥L∞ . (41)

对式(35)应用范数的三角不等式可得

|∥x̂τ∥L∞
− ∥xτ∥L∞

| ⩽
√

ϖmax

λmin(P )Γ
. (42)

投影自适应律(22)能够确保ϖ̂(t) ∈ W ,因此有
∥η̂τ∥L∞ ⩽ L∥xτ∥L∞ . (43)

替换掉∥xτ∥L∞后可得

∥η̂τ∥L∞ ⩽ L
(
∥x̂τ∥L∞

+

√
ϖmax

λmin(P )Γ

)
. (44)

综合不等式条件 (41)和 (44)以及自适应补偿器
的L1范数条件可得

∥x̂τ∥L∞ ⩽

λ̄

√
ϖmax

λmin(P )Γ
+∥KgH(s)C(s)∥L1

∥rτ∥L∞
+∥xinτ∥L∞

1− λ̄
.

(45)

由上述不等式可知, x̂(t)是一致有界的,应用Barbalat
引理即能够推导出式(39). 2
由引理1和引理2可知,控制系统中的状态预测

器能够对含有不确定性的系统进行预测,并保证预测
误差一致有界和渐近收敛到0,从而保证系统稳定,并
能够有效抵消系统中的不确定性,提高系统鲁棒性.

4 仿真分析

本文以某型战斗机纵向姿态角控制为例,对提出
的鲁棒特征结构配置控制器进行仿真验证.设被控
对象的状态方程如式(1)所示,其中

A =


−1.358 4 1 0

8.640 6 −1.325 2 0

0 1 0

 ,
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b =


−0.164 4

−7.048 6

0

 , C =


1 0 0

0 1 0

0 0 1

 ,

x = y =


α

q

θ

 , u = δe,

α为迎角, q为俯仰角速率, θ为俯仰角, δe为升降舵偏
角.

1)特征结构配置控制器.根据GJB 2874-97飞行
品质等级1的要求,选取纵向短周期运动的期望阻尼
比为ξs = 0.9,固有频率为ωs = 5 rad/s.根据式 (3)计
算出的期望特征值为−4.5 ± 2.179 4j,另外给出一个
期望特征值为−1.

给出期望特征向量如下:

V d =


1 × 0

× 1 0

0 0 1

 ,

其中“×”表示未受约束.
给出特征向量表中的数值和索引如下:

[Ns

N

]
=


2 2 3

1 2 1

3 3 2

0 0 3

 .

计算得到反馈增益向量为

KT
m = [−1.911 7 − 0.993 4 − 2.273 7].

原状态矩阵A的特征值为0、−4.281 3和1.597 8,
其中有大于0的值,系统不稳定.经反馈增益调节后
的状态矩阵Am,其特征值为期望特征值,均小于0,系
统稳定.

2)总控制器. L1自适应补偿器的参数取值如下:

Kg = [0 0 − 2.273 7], Γ = 1× 104,

P =


0.328 2 −0.010 1 −0.071 4

−0.010 1 0.063 0.032 9

−0.071 4 0.032 9 1.338 8

 ,

C(s) =
35

s+ 35
.

假设未知变量ϖ边界W的取值范围为 [−1, 1],
其维数为 3 × 1,根据L1范数的定义和式 (29)可得
L = 3,由此求得不等式 (26)左侧的值为0.922 9 < 1,
满足L1范数条件,能够构造L1自适应控制器.
仿真过程中,舵机带宽取为45 rad/s,速率限制取

为 [−400, 400] deg / s,升降舵位置限制取为 [−25, 25]

deg,系统状态初值都取为0,俯仰角指令信号取终值
为10 deg的阶跃信号.
在没有未知变量干扰情况下,系统仿真曲线如图

3所示.图3中:点划线表示俯仰角指令信号,虚线表
示只采用特征结构配置控制 (EA)的系统响应曲线,
实线表示采用鲁棒特征结构配置控制 (EA-L1)的系
统响应曲线.
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图 3 无干扰时系统仿真曲线

从图3可以看出,没有干扰时,采用EA和EA-L1

控制的系统响应曲线较为接近,均能够快速响应俯仰
角指令信号,其动态过程的超调量均为0,调节时间均
为3.05 s.但后者的响应速度略低于前者,这是因为后
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者增加了自适应控制器用于抵消系统中的不确定性,
需要额外的计算开销.
任取一达到W上界的未知变量ϖT

1 = [−1 1 1]

时,系统仿真曲线如图4所示.
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图 4 存在干扰ϖ1时的系统仿真曲线

另取一达到W上界的未知变量ϖT
2 = [1 1 −1]

时,系统仿真曲线如图5所示.
图4和图5中各曲线表示的含义与图3相同.可

以看出:存在干扰时,采用EA控制的系统响应曲线存
在较为严重的震荡,并且俯仰角跟踪存在稳态误差;
而采用EA-L1控制能够有效抵消系统中的干扰,系统
性能几乎没有受到影响,其超调量仍为0,调节时间仍

t /s

0

(a) %&'( )*+,-./0ϖ2

t /s

(b) %&'( )1,23/0ϖ2

t /s

0

(c) %&'( )*+,4523/0ϖ2

t /s

0

(d) %&'( )6789,23/0ϖ2

5

10

5

10

15

20

-20

-40

θ
/d

eg
α

/d
eg

δ
e
/d

eg

40

0

20

-20

-40

40

-5

!"#$
EA
EA-L1

EA
EA L1-

EA
EA L1-

EA
EA L1-

0 2 4 61 3 5

0 2 4 61 3 5

0 2 4 61 3 5

0 2 4 61 3 5

q
/

d
eg

/s
)

(

图 5 存在干扰ϖ2时的系统仿真曲线

为3.05 s,性能明显优于前者.

5 结 䇪

本文提出了一种基于L1自适应补偿的鲁棒特征

结构配置方法,用于飞行器姿态角控制.通过性能分
析和仿真验证,证明了该方法能够在保证系统性能的
同时,有效提高系统的鲁棒性,且该方法是一种通用
方法,适应于不同的被控对象.
下一步将对该控制方法进行改进,应用于含有多

种不确定性,尤其是时变不确定性的系统中,提高系
统的控制效果和鲁棒性,并将该控制方法在整个飞行
包线中进行仿真验证,给出完整的控制策略.
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