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摘　 要：针对非线性动态逆控制在扰动影响下鲁棒性不足的问题，提出一种适用于工程的基于改进分

段常数自适应动态逆控制方法，用于增强控制系统对干扰的鲁棒性以及提高控制响应的准确性。 在

扰动影响下对模型做出合理的分析；提出了适用于飞行控制系统的改进的分段常数自适应动态逆控

制方法；证明了设计的控制器在扰动影响下的稳定性和动态特性，以及改进后的分段常数自适应的误

差收敛范围；对飞机模型进行描述给出了符合实际战斗机控制需求的自适应动态逆角速度控制策略，
并且基于改进后的方法设计控制律并在执行机构故障和重心突变扰动下进行仿真，对比验证了基于

改进的分段常数自适应动态逆方法设计的控制器的鲁棒性和动态性能。 结果表明基于改进的分段常

数自适应动态逆控制具有鲁棒性强、控制精度高的特点。
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　 　 如何提高航空器安全性和可靠性一直是热点问

题。 在飞行过程中，各种不确定因素的存在都会对

飞机的飞行性能产生影响。 例如，战斗机发射导弹

以及运输机低空空投都会改变飞机重心位置，而重

心位置与飞机的动态性能和稳定性有着密切的关

系，重心的变化会降低控制性能，甚至破坏飞机自身

的稳定性。 此外，执行机构故障严重威胁着飞机安

全飞行以及飞行员的生命安全。 因此，通过提高飞

行控制系统的鲁棒性，使其在飞行中主动或者被动

克服所遇到干扰，对飞机安全飞行具有深远的意义。
１９９２ 年，学者 Ｓｎｅｌｌ 等［１］ 首次将非线性动态逆

控制方法（ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｄｙｎａｍｉｃ ｉｎｖｅｒｓｉｏｎ，ＮＤＩ）应用到

战斗机控制律设计中，出色地展现出 ＮＤＩ 方法快速

性好以及解耦能力强的特点。 由于 ＮＤＩ 控制方法

的特点契合了现代战机对性能的要求，因而该方法

一经提出，就得到了国内外学者的广泛关注。
由于各类因素的制约和限制，实际工程中难以

获取精确的气动数据，导致 ＮＤＩ 控制器无法精确消

除飞机中非线性部分，进而降低了控制性能。 针对

ＮＤＩ 暴露出鲁棒性不足的问题，众多学者对该方法

进行改进，旨在保留其优秀特性的同时，降低 ＮＤＩ
方法对精确模型的依赖，达到提高 ＮＤＩ 控制器的鲁

棒性的目的。 根据国内外学者发表的文章来看，对
ＮＤＩ 控 制 的 改 进 方 式 主 要 集 中 在 增 量 ＮＤＩ
（ｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌ ＮＤＩ，ＩＮＤＩ） ［２⁃３］ 和自适应 ＮＤＩ（ ａｄａｐｔｉｖｅ
ＮＤＩ，ＡＮＤＩ） ［４⁃６］两方面。 ＩＮＤＩ 控制方法采用泰勒级

数展开的方式对模型进行简化，得到控制输入增量

与状态量之间的关系，进而采用 ＮＤＩ 控制“反演求

逆”的方法推导出 ＩＮＤＩ 控制律。 由于 ＩＮＤＩ 控制律

中采用角加速度信号来替代原本 ＮＤＩ 中与非线性

模型相关的信息，因而 ＩＮＤＩ 控制律在降低对模型的

依赖的同时提高了系统对扰动的鲁棒性［７］。 引入

角加速度信号是 ＩＮＤＩ 的精髓，但是实际中没有相应

的传感器去直接测量角加速度信号，并且通常采用

对角速度信号差分滤波的方式来获取角加速度。 由

于这一过程很难保证实时性，并且得到的角加速度

信号中的误差还会直接降低到 ＩＮＤＩ 的鲁棒性［８］。
因此，这对 ＩＮＤＩ 方法的实际应用造成了一个严峻的
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挑战。
自适应控制则是在控制器中加入自适应结构，

根据动态误差估计出模型不确定性以及扰动对系统

产生的影响，在控制器中予以补偿，达到提高控制器

鲁棒性的目的。 目前对自适应控制理论和应用的研

究较为成熟，典型的自适应算法都包括神经网络自

适应［９］、Ｌ１ 自适应［１０］ 等。 因此将 ＮＤＩ 控制与自适

应控制结合，提出自适应动态逆控制方法来增强

ＮＤＩ 控制器的鲁棒性。 相比于 ＩＮＤＩ，ＡＮＤＩ 不需要

引入额外的角加速度信号，并且 ＡＮＤＩ 控制方法保

留 ＮＤＩ 控制优良的动态特性和解耦能力的同时，兼
顾了自适应控制的鲁棒性，使得基于此方法设计的

控制器能够克服飞行过程中扰动对飞机的影响。 文

献［４］针对高超声速飞机提出一种自适应动态逆控

制增强控制系统的鲁棒性，克服了高速条件下的强

耦合性和强非线性对飞机的影响，最终实现了所期

望的跟踪性能。 文献［５］针对舰载机着舰问题，提
出一种基于改进的神经网络自适应动态逆控制方

法，并基于此方法设计舰载机纵向控制律，用于消除

舰尾流对舰载机影响。 由于该方法引入自适应学习

率来加快神经网络的收敛速度，进而保证控制器的

鲁棒性，提高了着舰精度。 文献［６］同样将神经网

络和动态逆方法结合，根据最优控制理论设计神经

网络权值的自适应律。 在飞机发生舵面故障时，神
经网络权值进行调整，重构出舵面故障所导致的误

差，并由控制器进行补偿，从仿真结果来看该方法达

到预期的控制效果，保证舵机故障下飞机的操纵

品质。
以自适应控制为线索，为了解决动态逆方法对

参数扰度敏感的问题，本文提出一种基于分段常数

的自适应动态逆控制策略，并对分段常数自适应算

法［１１］进行改进，旨在减小 ＣＰＵ 运行负担的同时提

高该算法对扰动影响估计的精度。 此外，基于改进

的分段常数自适应动态逆控制设计先进战斗机控制

律。 仿真结果表明，本文所设计的控制器能够增强

控制系统的鲁棒性，针对重心突变干扰和执行机构

故障，该控制器能够有效克服以上扰动的影响，对于

飞机的安全飞行具有一定的工程应用价值。

１　 自适应动态逆控制方法

自适应动态逆控制器由动态逆控制器、参考模

型和自适应律三部分组成。 其中参考模型提供期望

的系统动态性能；自适应律和控制律则根据系统与

参考模型之间的响应误差对扰动进行估计和补偿，
促使被控对象达到满意的动态性能。 本节主要对干

扰影响下的模型进行分析，并且设计相应的控制律、
参考模型和自适应律。
１．１　 干扰影响下的模型分析

通常情况，扰动下的系统微分方程可表述为：
ｘ̇（ ｔ） ＝ ｆ（ｘ） ＋ Ｇ（ｘ）λ（ ｔ）ｕ（ ｔ） ＋ δ（ｘ，ｔ）
ｙ（ ｔ） ＝ Ｃｘ（ ｔ）{ （１）

式中： ｘ（ ｔ） ∈Ｒｎ×１ 是系统状态；ｆ（ｘ） ∈Ｒｎ×１ 表示与

控制无关的系统非线性光滑向量函数；Ｇ（ｘ） ∈
Ｒｎ×ｍ（ｎ ≤ ｍ） 表示与控制相关的系统控制效能矩

阵；ｕ（ ｔ） ∈ Ｒｍ×１ 是系统的控制输入；Ｃ ∈ Ｒｍ×ｎ 为系

统输出矩阵；而 ｙ（ ｔ） ∈Ｒｍ×１ 表示系统的输出。 特别

的，λ（ ｔ） ∈Ｒｍ×ｍ 表示输入增益对角矩阵；δ（ｘ，ｔ） ∈
Ｒｎ×１ 表示系统受到的扰动，包括模型不确定性、外部

扰动等。 系统满足以下几个假设：
假设 １　 系统控制效能矩阵的逆（伪逆） 存

在。 即 Ｇ（ｘ） －１Ｇ（ｘ） ＝ Ｉ 或 Ｇ（ｘ） ＋ Ｇ（ｘ） ＝ Ｉ。
假设 ２　 扰动 δ（ｘ，ｔ） 全局有界。 即存在常数

Ｄ ＞ ０ 和Ｘ ＞ ０，使得扰动在任意时刻 ｔ ＞ ０，且状态量

有界‖ｘ‖∞ ≤ Ｘ的范围内满足 ‖δ（ｘ，ｔ）‖∞ ≤ Ｄ。
假设 ３　 扰动 δ（ｘ，ｔ） 偏导数存在且有界。 存

在常数 ｄδ，ｔ ＞ ０ 和 ｄδ，ｔ ＞ ０，则扰动偏导数满足

∂δ（ｘ，ｔ）
∂ ｘ ∞

≤ ｄδ，ｘ ＜ ∞， ∂δ（ｘ，ｔ）
∂ ｔ ∞

≤ ｄδ．ｔ ＜ ∞

（２）
　 　 假设 ４　 输入增益矩阵 λ（ ｔ） 是符号已知的非

奇异对角矩阵，其对角线元素 λ ｉｉ（ ｉ ＝ １，２…ｎ） 满足

０ ≤ λ ｉｉ ≤ １。 理想情况下为单位阵；如果部分控制

面性能降级，则对应元素 λ ｉｉ ∈ （０，１）；如果完全失

效则对应元素 λ ｉｉ 为零。
由于控制器需要克服干扰影响，因此类比参考

文献［１０］，将系统（１） 其变换成以下形式

ｘ̇（ ｔ） ＝ ｆ（ｘ） ＋ Ｇ（ｘ）（λ（ ｔ）ｕ（ ｔ） ＋ σ（ｘ，ｔ））
ｙ（ ｔ） ＝ Ｃｘ（ ｔ）{ （３）

式中，σ（ｘ，ｔ） 和 δ（ｘ，ｔ） 满足 δ（ｘ，ｔ） ＝ Ｇ（ｘ）σ（ｘ，
ｔ）。
１．２　 自适应动态逆控制器设计

采用反馈求逆的思想设计动态逆控制律，动态

逆控制律如下

ｕ（ ｔ） ＝ λ －１
０ Ｇ（ｘ） ＋ （νｄ（ ｔ） － ｆ（ｘ）） － λ－１

０ σ^（ｘ，ｔ）
（４）

８６１
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　 　 公式中， σ^（ｘ，ｔ） 为扰动影响的估计，由自适应

律不断更新，下一节将详细给出设计过程。 λ ０ 为已

知标称系统的输入增益矩阵。 νｄ 是伪控制输入，表
示系统期望的动态，这里由线性控制器（５） 设计。

ｖｄ（ ｔ） ＝ Ｋω（ｘｃｍｄ（ ｔ） － ｘ（ ｔ）） （５）
式中： Ｋω 为对角增益阵，满足 Ｋω，ｉｉ ＞ ０， ｉ ＝ １，２…ｎ；
ｘｃｍｄ 为系统的输入指令。
１．３　 参考模型设计

参考模型的功能是为系统响应提供的参考。 其

功能决定了参考模型具有系统期望的动态。 因此参

考模型的响应是被控对象理想的响应。 考虑到自适

应动态逆控制律（４）形式，系统参考模型可设计为

ｘ^·（ ｔ） ＝ － Ｋｅ（ ｔ） ＋ ｆ（ｘ） ＋
　 Ｇ（ｘ）（λ０（ ｔ）ｕ（ ｔ） ＋ σ^（ｘ，ｔ）） （６）

式中： ｘ^（ ｔ） ∈ Ｒｎ×１ 为参考模型的状态量；ｅ（ ｔ） ∈
Ｒｎ×１ 表示参考模型与系统之间的误差，即

ｅ（ ｔ） ＝ ｘ^（ ｔ） － ｘ（ ｔ） （７）
１．４　 基于改进的分段常数的自适应律

自适应律根据参考模型与系统响应之间的误差

来更新参数 σ^（ｘ，ｔ），将其反馈给自适应动态逆控制

器对系统进行调整。 保证闭环系统信号有界的同

时，使得系统输出响应跟踪上参考模型的输出。
分段常数自适应算法是一种典型的自适应律的

设计方法。 该算法有以下几个不可替代的优势：ａ）
该算法结构简单、计算量小，不会给系统带来额外负

担；ｂ）能够保证系统信号的半全局一致界性；ｃ）在

保证系统稳态性的同时兼顾了系统的瞬态性能。
分段常数自适应有着与 ＣＰＵ 相同的采样频率。

当系统采样间隔 Ｔｓ 越小，系统响应的稳态误差越

小，因此通常可以通过减小采样间隔来缩小稳态误

差的界，但这样会大大增加 ＣＰＵ 的负担。 因而，本
文对参考文献［１１］所用到的分段常数自适应进行

改进，改进后的自适应律在相同条件下提高所估计

σ^（ｘ，ｔ）的精度，缩小系统稳态误差 ｅ（ ｔ）。 改进过程

详见第 ２．１ 节稳定性分析，采用改进后的分段常数

自适应算法设计的自适应律为

σ^（ｘ， ｉＴｓ） ＝ － Ｇ（ｘ） ＋ Φ（Ｔｓ）
－１η（ ｉＴｓ） （８）

式中， Φ（Ｔｓ） 和 η（ ｉＴｓ） 具体如下

　 Φ（Ｔｓ） ＝ － Ｋ －１（ｅ －ＫＴｓ － Ｉｎ） （９）
　 η（ ｉＴｓ） ＝ （ｅ －ＫＴｓ ＋ Ｋσ Ｉｎ）（ ｘ^（ ｉＴｓ） － ｘ（ ｉＴｓ）） （１０）
在自适应律中，Ｔｓ 为系统采样时间间隔；Ｉｎ 为 ｎ 阶单

位阵；Ｋσ 表示增强因子的对角矩阵，其作用是提高

系统稳态精度。 特别的，对角线元素满足

Ｋσ，ｉｉ ∈ （０，１）， （ ｉ ＝ １，２…ｎ）

２　 控制系统性能分析

在对自适应动态逆控制性能分析之前，定义在

分析过程中用到的一些参数。
定义 ζ（Ｔｓ） ≜ κ（Ｔｓ）Δ 为由控制输入和干扰引

起的状态输出的上界，其中 κ（Ｔｓ） 与 Δ 的定义如下

κ（Ｔｓ） ＝ ∫Ｔｓ
０
‖ｅ －Ｋ（Ｔｓ－τ）Ｇ（ｘ）‖２ｄτ （１１）

Δ ＝ （ｍａｘ‖λ － λ０‖２
０≤λ ｉｉ≤１， ｉ ＝ ０，１…ｎ

）ρ ｕ ＋ Ｄ
‖Ｇ（ｘ）‖２
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（１２）
α１（ ｔ），α２（ ｔ），α３（ ｔ） 的定义具体如下

α１（ ｔ） ＝ ‖ｅ －Ｋｔ‖２

α２（ ｔ） ＝ ∫ｔ
０
‖ｅ －Ｋ（ ｔ －τ）Φ－１（Ｔｓ）ｅ

－ＫＴｓ‖２ｄτ

α３（ ｔ） ＝ ∫ｔ
０
‖ｅ －Ｋ（ ｔ －τ）Ｇ（ｘ）‖２ｄτ （１３）

　 　 在采样周期 Ｔｓ 内 α１（ ｔ），α２（ ｔ），α３（ ｔ） 的最大值

可以表示为

􀭵α１（Ｔｓ） ＝ ｍａｘ
ｔ∈［０，Ｔｓ］

α１（ ｔ）

􀭵α２（Ｔｓ） ＝ ｍａｘ
ｔ∈［０，Ｔｓ］

α２（ ｔ）

􀭵α３（Ｔｓ） ＝ ｍａｘ
ｔ∈［０，Ｔｓ］

α３（ ｔ） （１４）

２．１　 稳定性分析

（６）式与（３）式相减能够得到误差动态

ｅ̇（ ｔ） ＝ － Ｋｅ（ ｔ） ＋ Ｇ（ｘ）􀭾σ（ｘ，ｔ） （１５）
式中， 􀭾σ（ｘ，ｔ） 表示扰动估计误差，具体形式如下

􀭾σ（ｘ，ｔ） ＝ σ^（ｘ，ｔ） － （（λ － λ０）ｕ（ ｔ） ＋ σ（ｘ，ｔ））
（１６）

　 　 在 ｉＴｓ ＋ ｔ 时刻下，系统的误差动态方程的解为

ｅ（ ｉＴｓ ＋ ｔ） ＝ ｅ －Ｋｔｅ（ ｉＴｓ） ＋

　 ∫ｔ
０
ｅ －Ｋ（ ｔ －ξ）Ｇ（ｘ）σ^（ ｉＴｓ）ｄξ －

　 ∫ｔ
０
ｅ －Ｋ（ ｔ －ξ）Ｇ（ｘ）（（λ － λ０）ｕ（ ｉＴｓ ＋ ξ） ＋

　 σ（ ｉＴｓ ＋ ξ））ｄξ （１７）
　 　 定义状态量在 ｉＴｓ 时刻状态误差引起的解

ζ１（ ｉＴｓ ＋ ｔ） ≜ ｅ －Ｋｔｅ（ ｉＴｓ） ＋

　 ∫ｔ
０
ｅ －Ｋ（ ｔ －ξ）Ｇ（ｘ）σ^（ ｉＴｓ）ｄξ （１８）
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　 　 同样，定义干扰项在 ｉＴｓ 时刻引起的解

ζ２（ ｉＴｓ ＋ ｔ） ≜－ ∫ｔ
０
ｅ －Ｋ（ ｔ －ξ）Ｇ（ｘ）·

（（λ － λ０）ｕ（ ｉＴｓ ＋ ξ） ＋ σ（ ｉＴｓ ＋ ξ））ｄξ （１９）
　 　 在时间间隔 ［ ｊＴｓ， （ ｊ ＋ １）Ｔｓ］ 内，且（ ｊ ＋ １）Ｔｓ ＜
τ，则（ ｊ ＋ １）Ｔｓ 时刻下系统的预测误差为

ｅ（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＝ ζ１（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＋ ζ２（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ）
（２０）

式中

ζ１（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＝ ｅ －ＫＴｓｅ（ ｊＴｓ） ＋

　 ∫Ｔｓ
０
ｅ －Ｋ（Ｔｓ－ξ）Ｇ（ｘ）σ^（ ｊＴｓ）ｄξ （２１）

ζ２（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＝ － ∫Ｔｓ
０
ｅ －Ｋ（Ｔｓ－ξ）Ｇ（ｘ）·

　 （（λ － λ０）ｕ（ ｊＴｓ ＋ ξ） ＋ σ（ ｊＴｓ ＋ ξ））ｄξ（２２）
　 　 在改进后的分段常数自适应律（８） ～ （１０）式作

用下 ζ１（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） 变为

ζ１（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＝ － Ｋσｅ（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） （２３）
　 　 将（２３）式代入到预测误差方程（２０）式中，可进

一步变型为

ｅ（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＝ （Ｉ ＋ Ｋσ）
－１ζ２（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ）（２４）

　 　 由于干扰的满足假设 ２，并且根据（１１）式和

（１２）式对 κ（Ｔｓ） 和 Δ 的定义，可得

‖ｅ（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ）‖２ ＝ ‖（Ｉ ＋ Ｋσ）
－１ζ２（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ）‖２

　 ≤ ‖（Ｉ ＋ Ｋσ）
－１‖２κ（Ｔｓ）Δ ＝ ‖（Ｉ ＋ Ｋσ）

－１‖２ζ（Ｔｓ）
（２５）

　 　 （２５）式得到的上界对所有 （ ｊ ＋ １）Ｔｓ ≤ τ 都成

立，因此对于 ｉＴｓ ≤ τ，（２６） 式同样成立。
‖ｅ（ ｉＴｓ）‖２ ≤ ‖（Ｉ ＋ Ｋσ）

－１‖２ζ（Ｔｓ）， ∀ｉＴｓ ≤ τ
（２６）

　 　 在所有 ｉＴｓ ＋ ｔ≤ τ， ｔ∈ （０，Ｔｓ］ 的范围内，根据

式（１３） 对 α１（ ｔ），α２（ ｔ），α３（ ｔ） 和 Δ 的定义，误差的

二范数如下

‖ｅ（ ｉＴｓ ＋ ｔ）‖２ ≤ （α１（ ｔ） ＋
　 α２（ ｔ））‖ｅ（ ｉＴｓ）‖２ ＋ α３（ ｔ）Δ （２７）

　 　 将（２６）式带入（２７）式，可变形为

‖ｅ（ ｉＴｓ ＋ ｔ）‖２ ≤ ‖（Ｉ ＋ Ｋσ）
－１‖２（􀭵α１（Ｔｓ） ＋

　 􀭵α２（Ｔｓ））ζ（Ｔｓ） ＋ α３（ ｔ）Δ （２８）
　 　 将右侧定义为 γ ０（Ｔｓ），见（２９） 式。

γ０（Ｔｓ） ≜ ‖（Ｉ ＋ Ｋσ）
－１‖２（􀭵α１（Ｔｓ） ＋

　 􀭵α２（Ｔｓ））ζ（Ｔｓ） ＋ 􀭵α３（Ｔｓ）Δ （２９）
　 　 根据（１３）式和（１４）式的定义不难推出

ｌｉｍ
Ｔｓ→０

􀭵α１（Ｔｓ） ＝ ｌｉｍ
ｔ→０

α１（ ｔ） ＝ ０

ｌｉｍ
Ｔｓ→０

􀭵α２（Ｔｓ） ＝ ｌｉｍ
ｔ→０

α２（ ｔ） ＝ ０

ｌｉｍ
Ｔｓ→０

􀭵α３（Ｔｓ） ＝ ｌｉｍ
ｔ→０

α３（ ｔ） ＝ ０ （３０）

　 　 所以，当时间间隔 Ｔｓ 很小时，误差的极限为

ｌｉｍ
Ｔｓ→０

γ０（Ｔｓ） ＝ ０ （３１）

　 　 因此对于任意 ｔ ∈ ［０，τ］，都有

‖ｅ（ ｔ）‖２ ≤ γ０（Ｔｓ） ≤ 􀭵γ０ （３２）
式中， 􀭵γ０ 为任意小的正常数。 从上述推导过程能明

显看出以下特点：
１） 扰动影响下，基于改进的分段常数自适应律

（（８） ～ （１０） 式） 在时间间隔 Ｔｓ 能够保证系统的稳

定性。 因此在整个控制过程，系统的全局稳定和瞬

态性能都得到了保证。
２） 通过提高频率来减小时间间隔 Ｔｓ 能够有效

降低误差的范围，进而提高系统响应稳态精度，但与

此同时会增加 ＣＰＵ 的负担。
３） 由于 ‖（Ｉ ＋ Ｋσ）

－１‖２ ＜ １，因此增强因子

Ｋσ 的加入缩小了误差的收敛性范围。 改进后的分

段常数自适应能够在不减小时间间隔 Ｔｓ 的条件下

提高估计精度，进而达到减小系统的误差的目的，避
免了增加频率对 ＣＰＵ 造成过重负担。
２．２　 动态特性分析

当采样间隔 Ｔｓ 很小时，可以忽略系统状态误

差。 此时为了分析系统的动态特性，引入非自适应

形式的闭环动态系统，如（３３） 式所示

ｘ̇ｒｅｆ（ ｔ） ＝ ｆ（ｘｒｅｆ） ＋
　 Ｇ（ｘｒｅｆ）（λ（ ｔ）ｕｒｅｆ（ ｔ） ＋ σ（ｘｒｅｆ，ｔ））

ｕｒｅｆ（ ｔ） ＝ λ－１（Ｇ（ｘｒｅｆ）
＋ （νｄ（ ｔ） －

　 ｆ（ｘｒｅｆ）） － σ^（ｘｒｅｆ，ｔ））
ｙｒｅｆ（ ｔ） ＝ Ｃｘｒｅｆ（ ｔ）

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（３３）

　 　 此时，结合（５）式，闭环系统响应为

ｘ̇ｒｅｆ（ ｔ） ＝ － Ｋω（ｘｒｅｆ（ ｔ） － ｘｃｍｄ（ ｔ））
ｙｒｅｆ（ ｔ） ＝ Ｃｘｒｅｆ（ ｔ）

{ （３４）

　 　 并且 ｌｉｍ
Ｔｓ→０

ｘｒｅｆ（τ） ＝
Ｋω

ｓ ＋ Ｋω
ｘｃｍｄ（τ）， τ ∈（０，Ｔｓ］。

参考模型变为一阶惯性环节。 因此可以看出当选取

合适采样间隔 Ｔｓ，在改进后分段常数自适应动态逆

控制律作用下系统能够达到所期望的动态性能。
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３　 自适应动态逆角速度控制律设计

３．１　 模型描述

以某型先进战斗机为例，该战机可操纵机构包

括左右副翼 δ ａ，ｌ，δ ａ，ｒ，左右全动平尾 δ ｅ，ｌ，δ ｅ，ｒ，前缘襟

翼 δ ｌｅｆ，ｌ，δ ｌｅｆ，ｒ，方向舵 δ ｒ 和大推力发动机。 战斗机质

量为 ９ ２９５．４４ ｋｇ，翼面面积 Ｓ 为 ２７．８７ ｍ２，平均气动

弦长 􀭰ｃ 为 ３．４５ ｍ，翼展 ｂ 为 ９．１４４ ｍ。
前缘襟翼的控制指令由迎角 α、静压 ｐｓ 和动压

Ｑ 根据控制函数自动生成，控制律如下

δｌｅｆ，ｌ ＝ δｌｅｆ，ｒ ＝ ０．７２ － ４．５２ Ｑ
ｐｓ

＋ １．６９ ２ｓ ＋ ７．２５
ｓ ＋ ７．２５

（３５）
　 　 通常情况下，战斗机的角速度运动方程可写为

ω̇ ＝ Ｊ －１（􀭿Ｍ － ω × Ｊω） （３６）
式中： ω ＝ ［ｐ ｑ ｒ］ Ｔ 表示角速度；Ｊ 代表转动惯量矩

阵。 将战机所受力矩􀭿Ｍ ＝ ［Ｌ，Ｍ， Ｎ］ Ｔ 拆分为气动力

产生的气动力矩 􀭿Ｍ０ 和操纵面偏转产生的操纵力

矩，操纵力矩又可以拆分为操纵导数矩阵 ＣＭｃ
与操

纵面偏转 ｕ 相乘的形式，具体表达为

􀭿Ｍ０ ＝ ＱＳ

ｂＣ∗
ｌ （β，ｐ，ｒ，Ｍａ）

􀭰ｃＣ∗
ｍ （α，ｑ，Ｍａ）

ｂＣ∗
ｎ （β，ｐ，ｒ，Ｍａ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（３７）

ＣＭｃ
＝ ＱＳ

ｂＣ ｌδａ，ｒ ｂＣ ｌδａ，ｌ ０ ０ ｂＣ ｌδｒ

０ ０ 􀭰ｃＣｍδｅ，ｒ 􀭰ｃＣｍδｅ，ｌ ０

ｂＣｎδａ，ｒ ｂＣｎδａ，ｌ ０ ０ ｂＣｎδｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｕ ＝ δａ，ｌ δａ，ｒ δｅ，ｌ δｅ，ｒ δｒ[ ] Ｔ （３８）
式中： Ｍａ 为马赫数；Ｃ∗

ｌ Ｃ∗
ｍ Ｃ∗

ｎ 表示除去操纵导数之

外的气动导数之和，具体包括静稳定导数、阻尼导数

和非定长气动状态等；Ｃ ｌδａ，ｒＣ ｌδａ，ｌＣ ｌδ ｒＣｍδ ｅ，ｒＣｍδ ｅ，ｌＣｎδａ，ｒ

Ｃｎδａ，ｌＣｎδ ｒ 为各控制面的操纵导数。
战斗机侧滑角运动方程可描述为

β̇ ≈ ｐｓｉｎα － ｒｃｏｓα ＋ ｇ
Ｖａ

ｃｏｓθｓｉｎφ （３９）

式中： ｇ为重力加速度；Ｖａ 表示真空速；φ和 θ分别表

示滚转角和俯仰角。
３．２　 角速度控制策略及控制器设计

对于纵轴和侧轴，飞行员的杆指令分别直接对

应飞机的俯仰和滚转运动。 飞行过程中由于不希望

侧滑角产生，因此在方向轴上脚蹬对应侧滑角指令

而不再是偏航角速度，以便保证飞机的侧滑角为 ０。
角速度控制律的性能直接影响到飞机的操纵品

质。 品质优秀的角速度控制律要保证在各种不确定

扰动下飞机的角速度都能跟踪上驾驶员的指令，因
此采用基于改进后的分段常数自适应动态逆控制方

法来提高角速度控制律的鲁棒性。 自适应动态逆控

制律设计为

ｕ（ ｔ） ＝ λ－１
０ （Ｊ －１ＣＭｃ

） ＋ （νｄ（ ｔ） －

　 Ｊ －１（􀭿Ｍ０ － ω × Ｊω）） － λ－１
０ σ^（ｘ，ｔ） （４０）

　 　 参考模型设计为

ω^（ ｔ） ＝ － Ｋｅ（ ｔ） ＋ Ｊ －１（􀭿Ｍ０ － ω × Ｊω） ＋

　 （Ｊ －１ＣＭｃ
）（λ０（ ｔ）ｕ（ ｔ） ＋ σ^（ｘ，ｔ）） （４１）

　 　 基于改进后的分段常数自适应律为

σ^（ｘ，ｔ） ＝ － （Ｊ －１ＣＭｃ
） ＋ Φ（Ｔｓ）

－１η（ ｉＴｓ） （４２）
式中， Φ（Ｔｓ） 和 η（ ｉＴｓ） 如（８） ～ （１０） 式所示。

考虑到侧滑角响应速度远远慢于偏航角速度响

应，因此根据奇异摄动理论，在侧滑角变化时可认为

偏航角速度已经跟踪上所给指令。 因此将侧滑角控

制器的输出作为偏航角速度的指令。
由于侧滑角与偏航角速率之间的几何关系相对

清晰，因而采用积分式动态逆方法设计侧滑角控制

律，具体设计如下

ｒｃｍｄ ＝ － １
ｃｏｓα

νβ － ｐｓｉｎα ＋ ｇ
Ｖａ

ｃｏｓθｓｉｎφæ

è
ç

ö

ø
÷ （４３）

式中， ν β 表示侧滑角的虚拟控制量，具体如下

νβ ＝ Ｋβ ＋ １
ｓ
Ｋβｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （βｃｍｄ － β） ＋ β̇ｃｍｄ （４４）

式中， Ｋβ ＝ ２，Ｋβｉ ＝ ０．２５。
综上，战斗机角速度控制策略如图 １ 所示。

图 １　 基于自适应动态逆控制的角速度整体控制结构
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４　 仿真验证

本节采用 ｍａｔｌａｂ ／ ｓｉｍｕｌｉｎｋ 对所改进后的分段常

数自适应动态逆控制角速度控制器的鲁棒性和动态

性能进行验证和分析。
所有仿真都在 ６ ０００ ｍ 高度，１５０ ｍ ／ ｓ 速度的巡

航条件下完成。 在该巡航条件下飞机的配平状态为

α ＝ θ ＝ ３．４９°，δ ｅ ＝ － ４．３４° 以及油门开度 δ ｔｈ ＝ ０．２５，
其余状态和舵面偏转为 ０。

表 １　 操纵面限制

名称 幅度限制 ／ （°） 速率限制 ／ （（°）·ｓ－１）
δ ａ，ｌ，δ ａ，ｒ － ２１．５ ～ ２１．５ － ８０ ～ ８０
δ ｅ，ｌ，δ ｅ，ｒ － ２５ ～ ２５ － ６０ ～ ６０

δ ｒ － ３０ ～ ３０ － １２０ ～ １２０
δ ｌｅｆ，ｌ，δ ｌｅｆ，ｒ ０ ～ ２５ －２５ ～ ２５

　 　 参考模型以及系统采样频率为 １００ Ｈｚ，即时间

间隔为 Ｔｓ ＝ ０．０１ ｓ。 采用一阶惯性环节来模拟操纵

面的执行机构，对于不同操纵面的幅度与速率限制

具体如表 １ 所示。
４．１　 操纵面执行机构故障

在常见的“舵面卡死”和“舵效降级”故障干扰

下，对所设计控制器的鲁棒性进行验证。 同时给战

斗机带有指令滤波的俯仰角速率和滚转角速率指

令，期间始终保持侧滑角为零。
在飞行过程中，假设 １０ ｓ 飞机左升降舵出现故

障，故障使得左升降舵舵效降低 ２０％；在 １５ ｓ 时飞

机右升降舵卡死在－５°。 在 ２４ ｓ 和 ２５ ｓ 时飞机左、
右副翼也分别出现性能降级故障，故障使得舵效降

低 ５０％和 ３５％。 仿真结果如图 ２ 至 ８ 所示。

图 ２　 执行机构故障下，俯仰角　 　 　 　 图 ３　 执行机构故障下，滚转角　 　 　 　 图 ４　 执行机构故障下，侧滑角

速度响应曲线 速度响应曲线 响应曲线

图 ５　 左、右升降舵偏转曲线　 　 　 　 　 　 图 ６　 左、右副翼偏转曲线　 　 　 　 　 　 图 ７　 方向舵偏转曲线

图 ８　 改进后的分段常数自适应律估计出参数

　 　 正常飞行时，俯仰角速度和滚转角速度能够快 速准确地跟踪上指令；当执行器出现故障后，分段常
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数自适应律开始参与调整，因此，飞机能克服扰动影

响快速恢复至平衡，并且后续角速度依旧能达到期

望的动态性能，整个过程展示出所设计基于改进的

分段常数自适应动态逆控制器优秀的鲁棒性。
４．２　 重心突变干扰

重心位置是飞机的重要参数之一，该变化直接

影响到飞机的操纵性和动态性能。 本小节则在飞机

受扰重心突变情形下对比验证所设计改进后的分段

常数自适应动态逆控制的性能。
同样，给飞机带有指令滤波的俯仰角速率和滚

转角速率指令，并且要求侧滑角始终为零。 在１２ ｓ
时飞机重心发生突变，假设重心偏移 Δｘ ＝ ０．１ ｍ，
Δｙ＝ ０．１ ｍ，Δｚ＝ ０．１ ｍ。 对比改进前、后分段常数自

适应算法设计的角速度控制器和常规动态逆控制器

控制效果，对比结果如图 ９ 至 １１ 所示。

图 ９　 重心突变下，滚转角速度　 　 　 图 １０　 重心突变下，俯仰角速度　 　 　 　 图 １１　 重心突变下，侧滑角

响应对比曲线 响应对比曲线 响应对比曲线

　 　 从对比结果能看出：正常飞行时，３ 种动态逆控

制器作用下的角速度响应相同；但在重心突变后，常
规动态逆控制器性能存在明显下降。 相反，改进前、
后的自适应动态逆控制器能够克服重心突变造成的

影响，保证扰动下角速度的性能，但改进后的分段常

数自适应动态逆控制器的准确性更高，表现在角速

度的稳态误差明显最小。 整体上来看，基于改进的

分段常数自适应动态逆控制器结果不仅表现出强大

的鲁棒性，而且突出了准确性高的优点。

５　 结　 论

本文提出一种基于改进的分段常数自适应动态

逆控制方法，用于提高控制系统的鲁棒性。 仿真结

果表明，基于此方法设计角速度控制器在执行机构

故障和重心突变干扰下，表现出令人满意的控制

性能。
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