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Robust dynamic inversion control of flight control system based on L1 adaptive structure

基于L1自适应结构的动态逆飞行控制方法研究
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Abstract

Nonlinear Dynamic Inversion(NDI) control has excellent rapidity and decoupling ability, unfortunately it lacks the essential robustness to disturbance. From the perspective of enhancing the robustness, an adaptive NDI method based on L1 adaptive structure is proposed. The L1 adaptive structure is introduced into the NDI control to enhance its robustness, which also guarantees the stability and expected dynamic performance of the system suffering from the disturbance influence. Secondly, the flight control law of the advanced aircraft is designed based on the present method to improve the robustness and fault tolerance of the flight control system. Finally, the effectiveness of the flight control law based on the present approach is verified under the fault disturbance. The results showed that the flight control law based on L1 adaptive NDI has excellent dynamic performance and strong robustness to parameter uncertainties and disturbances.

摘要

非线性动态逆控制具有很好的快速性和解耦能力，但自身缺乏必要的鲁棒性。因此，从提高动态逆控制方法鲁棒性的角度出发，提出一种动态性能优异、强鲁棒的L1自适应结构的自适应动态逆控制方法。该方法通过引入L1自适应结构来增强动态逆控制的鲁棒性，并且保证系统在扰动干扰下的稳定性和动态性能。基于此方法设计了飞行控制律，旨在提高飞控系统的鲁棒性和容错能力。在故障干扰下验证了所设计控制器的有效性，仿真结果表明基于L1自适应动态逆设计的飞行控制器在参数不确定性等扰动具有强大的鲁棒性，能够保证系统在扰动下依旧达到期望的动态性能。
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非线性动态逆(nonlinear dynamic inversion, NDI)是一种经典的非线性控制方法，该方法通过“反演求逆”的策略消除模型的非线性以及各通道之间的耦合，进而保证系统达到期望动态。得益于解耦能力强、快速性好的特点，该方法已经成功应用在战斗机1-3、无人机4等飞行器的控制律设计中。飞行器复杂的结构决定了实际中很难获取精确的气动参数，并且面对模型不确定性、外界扰动等因素的影响，该方法都暴露出鲁棒性不足的问题。部分学者采用增量式的动态逆(incremental NDI, INDI)的方法来提高飞控系统的鲁棒性5-6。但INDI中需要反馈角加速度信号，并且该信号的准确性直接关系到INDI控制的鲁棒性。然而实际飞机中并未配备角加速测量相关的传感器，取而代之的是采用对角速度差分滤波的方式获取角加速7，这一过程中差分会放大残余噪声并且滤波产生的时延会不同程度破坏加速度的准确性和实时性，进而降低INDI的鲁棒性。因此，如何获取准确的角加速度信号这一实际难题阻碍了INDI方法在实际飞控系统设计中的应用。
将自适应控制策略加入到NDI控制系统同样能提高NDI控制的鲁棒性，此种类型的改进称之为自适应动态逆。自适应算法根据动态误差估计出不确定性和扰动对系统产生的影响，进而，控制器根据估计出的影响参数对系统进行修正纠偏。例如文献[8-9]通过在NDI控制中加入神经网络结构提高系统的鲁棒性。因此，在NDI控制中加入自适应结构可以增强NDI控制系统对干扰的鲁棒性。
L1自适应控制最早是由Cao等在2006年美国控制会议上提出的一种强鲁棒自适应控制方法10。该方法由模型参考自适应控制发展而来，在控制器中加入低通滤波器解决了传统自适应控制中高增益容易导致系统高频振荡的问题。L1自适应控制方法兼顾了响应的快速性和系统对模型不确定性、外界扰动等干扰影响的鲁棒性。因而该方法在提出后受到了国内外控制学者的广泛关注，并在诸多应用领域都获得了丰硕的研究成果11-14。Li等研究了基于分段常数的L1自适应多输入多输出控制方法，并且对分段常数算法进行了改进，提高了该算法的估计精度11。周艳等则是采用L1自适应控制解决了执行机构故障下飞行器的容错控制问题12。针对着舰中舰尾流干扰问题，L1自适应控制同样被应用于舰载机纵向和侧向自动着舰控制律设计中，抑制舰尾流等不确定性干扰，最终实现着舰轨迹的精确跟踪13-14。从所公开的研究成果来看，L1自适应控制方法能够有效克服扰动对系统的干扰影响，并且适合解决包含不确定因素和存在未建模动态等复杂系统的控制问题，因此该方法适合于飞行容错控制系统的设计。
从增强NDI控制鲁棒性的角度出发，本文将L1自适应结构引入到NDI控制中，提出一种基于L1自适应动态逆的控制方法，通过L1自适应结构消除不确定因素和干扰的影响。此外，基于此方法设计飞行控制律提高飞机的鲁棒性。研究成果对保证飞机安全飞行具有重要意义。本文的创新点主要有以下2个方面：
1) 在NDI控制中引入L1自适应控制结构，提出基于L1自适应结构的动态逆控制方法。该控制方法既保留了NDI快速解耦能力，又具有L1自适应控制优异的鲁棒性和快速自适应能力，因而能够削弱干扰等因素对系统的影响，实现提升NDI控制系统的鲁棒性的目标。
2) 理论分析了干扰影响下L1结构的自适应动态逆控制方法在Lyapunov意义下的稳定性，证明了该方法对扰动的鲁棒性。此外，还讨论了该控制器作用下系统状态的边界特性。
1 动态逆系统分析
被控对象模型可以描述为

式中: x(t)∈Rn是系统状态; f(x)∈Rn表示与控制无关的系统非线性矩阵; G(x)∈Rn×m, (m>n)表示系统的控制矩阵; ω∈Rm×m为符号已知大小未知且非奇异的对角矩阵, 表示不确定系的统控制效能矩阵; u(t)∈Rm是系统的控制输入; C∈Rm×n和y(t)∈Rm为系统输出矩阵和输出量。ξ(x, t)∈Rn表示未知的非线性干扰, 包括外部扰动、参数不确定以及未建模动态等所有干扰影响的综合。
由于受到实际因素的限制, 系统模型并不完全已知或者与真实值存在一定偏差。因此系统非线性项f(x)和G(x)可拆分为两部分


式中, f(x)∈Rn和G(x)∈Rn×m表示已知系统的非线性函数, 可直接用于控制律设计; 而Δf(x)∈Rn和ΔG(x)∈Rn×m则表示与模型有关的不确定性, 因此无法直接获取。将被控对象进一步变型为

式中, [image: equation]。
扰动满足以下假设:
假设1   扰动δ(x, t)全局有界并且零状态有界。即存在正常数B>0, 扰动满足

此外, 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(t)‖∞≤X的范围内, 扰动满足‖δ(x, t)‖∞≤D。
假设2   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

假设3   扰动δ(x, t)满足半全局Lipschitz条件。即对于任意ρ>0, 存在正常数Lρ>0, 使得

仿照参考文献[10], 结合以上假设, 可将非线性扰动δ(x, t)进一步转化为

式中, ϑ(t)∈Rm×n表示与状态量相关的干扰。而σ(t)∈Rm则表示时变干扰。此时被控对象变为

由假设1和2可以知, ϑ(t)和σ(t)必然满足以下边界条件

在不考虑扰动影响且被控对象模型完全已知的情况下, 即δ(x, t)=0和ω=In。根据反馈线性化求逆的思想得到NDI控制律(7)。

式中, νd表示期望动态响应。此时, NDI控制律作用下系统动态为[image: equation]。由此可以看出在理想情况下系统响应能够达到期望动态。
若考虑未建模、参数不确定等诸多干扰的影响, 系统的响应则变为

式中

在参数不确定以及扰动的影响下, 系统动态不再满足期望要求。扰动下NDI控制鲁棒性的缺失阻碍了该方法在实际中的应用。在提高NDI控制鲁棒性需求的牵引下, 本文提出一种鲁棒性强的自适应动态逆的控制方法, 称之为L1自适应动态逆控制。
2 L1自适应动态逆控制方法
L1自适应动态逆控制方法兼顾了L1自适应控制和NDI控制的特点。其中, NDI控制部分用于消除系统已知的非线性部分, 而L1自适应控制则用于消除未建模动态、模型不确定性以及外部扰动的影响。本小节主要研究L1自适应动态逆控制方法, 旨在减小NDI控制方法对模型依赖的同时, 提高控制器对扰动影响的鲁棒性。
2.1 带有低通滤波器的控制律设计
L1自适应动态逆控制器由状态预测器、自适应律和带有低通滤波器的动态逆控制律三部分组成。状态预测器输出具有系统状态期望动态, 自适应律则是根据系统响应与状态预测器之间的误差估计相关的扰动影响, 低通滤波器的控制律则在已知模型信息的基础上根据自适应律反馈的扰动估计参数对系统进行修正, 保证系统输出与状态预测器一致, 并且消除自适应估计的高频动态。
L1自适应动态逆控制信号u(t)包括两部分, 即动态逆控制uNDI(t)和L1自适应控制uL1(t)。

NDI控制部分uNDI(t)用于消除被控对象中已知非线性的部分, 具体设计如下

式中虚拟控制量νd(t)设计为

式中：xcmd(t)为系统的输入指令; Am(t)∈Rn×n表示系统期望动态特性的Hurwize矩阵。
L1自适应控制部分uL1(t)则是用于消除各种扰动造成的影响, 进而补偿NDI控制鲁棒性的不足。具体设计如下

式中, s表示Laplace算子。增益矩阵KD∈Rm×m和传递函数D(s)都是滤波器组成参数, 对应低通滤波器具体形式为

由于扰动[image: equation]和[image: equation]未知, 因而采用自适应律解算出的估计值(t), (t)和(t)来代替。
低通滤波器C(s)用于滤除律估计参数[image: equation], [image: equation]和[image: equation]高频动态, 进而避免系统振荡或发散。考虑到控制器仅补偿低频段的扰动影响, 所以低通滤波器的加入允许更大的自适应增益, 从而解决了传统自适应结构因自适应增益过低导致快速性不足的问题, 使得L1自适应动态逆控制能在满足系统鲁棒性要求的同时, 提高了系统响应的快速性。
2.2 状态预测器设计
在控制律的作用下, 状态预测器具有系统所期望的动态, 实时为系统提供参考。具体设计如下

式中, [image: equation]为状态预测器的状态量。
2.3 自适应律设计
自适应律根据系统响应与状态预测器之间的误差实时更新[image: equation]和[image: equation], 并将其反馈给L1自适应动态逆控制器中对系统进行调整。基于投影算子的方法设计自适应律设计如下

在自适应律中, Proj(·, ·) 表示投影算子运算符, 具体详见参考文献[14]。Γ∈R+表示自适应增益。矩阵P是Lyapunov方程AmTP+PAm=-Q的解。e(t)表示状态预测器与系统之间的误差, 即

由于该方法在NDI方法的基础上引入L1自适应结构, 因而解决了NDI控制方法依赖于模型参数信息以及在干扰影响下系统鲁棒性差的问题。
相比于传统自适应动态逆控制方法, L1自适应动态逆控制在保证扰动影响下系统的鲁棒性的同时, 通过引入低通滤波器解决了常规自适应因自适应增益过大而导致控制信号高频振荡的问题。进而缓和了常规自适应控制中鲁棒性和快速性之间的矛盾。
3 L1自适应控制系统性能分析
本小节主要对L1自适应控制系统的稳定性和边界特性进行证明和分析。
3.1 稳定性证明
在对L1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误差参数

其次, 结合(6)来定义边界Θ(ρ)

根据(5)式、(10)式和(15)式, 可推导出跟踪误差的动态方程

选取Lyapunov函数

初始时刻该函数满足

结合误差动态方程(20), 可得到Lyapunov函数的导数, 具体过程如下

对于Ɐt∈[0, τ1), τ1表示参数不连续的时刻。将投影算子自适应律(16)式代入(23)式可推出

由参数边界限制(6)能得到

假设存在任意时间τ′∈(0, τ1)使得[image: equation] [image: equation], 此时, 根据Lyapunov函数(21)、Θ(ρ)定义(19)以及边界不等式(25)可以得到

根据矩阵特征值与范数之间的关系, 可得

因此

结合(24)式, 可以看出在[image: equation]的情况下

所以, Lyapunov方程在所有时刻都满足

由于[image: equation]，因此

综上所述, 系统跟踪误差的界为

式中, y0表示任意小的正常数。从(32)式能看出误差的上界与自适应增益[image: equation]成反比关系, 因此增加自适应增益Γ能够有效地减小跟踪误差。
3.2 边界特性分析
同样, 在分析边界特性之前, 首先定义以下几个转换矩阵

引入非L1自适应动态逆控制的闭环参考系统来分析系统的边界特性, 具体如下

与之对应的控制律如下

式中, [image: equation]。
在参考模型控制律(35)式的作用下, 闭环参考系统状态的频域形式可表达为

结合扰动误差的定义(18), L1自适应动态逆控制器(10)可的频域形式为

式中


此时, 实际系统(5)状态的频域形式为

则实际系统与参考系统状态误差为

根据系统误差方程(20)可推导出

因此, (40)式变为

那么

根据假设3, 可以将(43)式进一步变型为

结合系统跟踪误差的界(32)式、(44)式可最终化为

进一步, 系统输出的边界特性为

(32) 式、(45)式和(46)式为系统的性能边界。从中能看出增加自适应增益Γ能够缩小实际系统与理想系统之间的界, 使得L1自适应动态逆控制控制作用下系统趋近于期望动态性能。而增大自适应增益Γ引起的振荡由控制律中低通滤波器来消除。
4 L1自适应动态逆角速度控制律设计
以公开F-16飞机作为研究对象来验证所提出方法的控制性能。该机质量为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。可操纵面包括副翼δa, 全动平尾δe, 方向舵δr, 前缘襟翼δlef以及发动机。该机气动数据由NASA风动吹风得出, 具体详见文献[16]。
4.1 飞行器建模
飞机角速度运动和侧滑角方程可写为

式中

式中: ωb=[pb, qb, rb]T表示机体坐标系下的三轴角速度; I**表示飞机对应轴的转动惯量; Va为真空速, M=[L, M, N]T为总力矩; Q表示动压; M0是气动力产生的气动力矩; Clδa, Clδr, Cmδe, Cnδa, Cnδr为各控制面的操纵导数。
4.2 L1自适应动态逆控制器设计
通常驾驶杆的纵轴和横轴指令对应飞机稳定坐标系下的俯仰角速度qs和滚转角速度ps, 脚蹬直接对应飞机侧滑角指令, 油门杆则用于控制速度。为了提高飞控系统的鲁棒性, 采用L1自适应动态逆方法设计角速度控制律、积分式NDI方法设计侧滑角控制律以及PI方法的自动油门控制律。整个控制结构框架如图 1所示:
稳定系中角速度ps, qs, rs与机体系中角速度pb, qb, rb之间的关系如下

根据(10), (15)和(16)式来设计L1自适应动态逆角速度控制器。其中控制器和低通滤波器相关参数具体如下

基于积分式NDI的侧滑角控制律设计如下

式中

采用简单的PI控制器设计自动油门控制器。该控制律据速度响应误差调整油门开度δth完成对飞机的速度控制, 具体设计为

在控制律中, δth-trim为配平的油门位置, 油门位置限制在0≤δth≤1。
前缘襟翼不作为直接操纵面对控制飞机, 其控制律根据状态自动生成, 具体如下

式中: Ps为静压; α表示迎角。
用一阶惯性环节传递函数来模拟执行机构, 不同执行机构的幅度和速率的限制如表 1所示。
	[image: thumbnail]	图1 F-16飞行控制整体结构



表1 
操纵面限制

5 仿真验证
为了验证所提出的L1自适应动态逆方法的鲁棒性, 因此在故障干扰下对基于此方法设计的飞行控制器进行仿真, 并与NDI方法进行对比验证。
以下仿真都是在2 000 m高度, 150 m/s速度的巡航条件下完成, 飞机的巡航状态如表 2所示。
平飞过程中, 假设12秒飞机突发损伤故障, 损伤致使气动参数以及气动导数产生偏差, 具体变化详见表 3。这些由故障产生参数的偏差被控制器视为干扰。在损伤故障干扰下对基于L1自适应动态逆飞行控制器的鲁棒性进行验证, 仿真结果如图 2~5所示。
正常状况下，飞机能快速准确跟踪上所给指令信号。在12 s损伤发生后，飞机的状态出现突变，但在L1自适应动态逆控制器作用下，飞机迅速恢复平衡状态，并且在够保证飞机稳定性的同时，能克服故障造成的影响，后续的角速度响应依旧能达到故障前预期的动态。整个响应过程中侧滑角响应很小，可认为侧滑角基本保持在零，达到预期要求。仿真结果验证了理论推导，表明L1自适应动态逆控制器具有出色的鲁棒性。
为了进一步突出鲁棒性，在相同的指令信号下对比验证常规NDI控制和L1自适应动态逆的控制效果。对比结果如图 6至8所示。
从对比结果能明显看出：由于正常情况下飞机的结构和参数完全已知，因此2种控制器都能达到期望的控制效果。故障的发生对飞机产生未知干扰并且造成模型参数的不确定变化，然而L1自适应动态逆控制结构中能感知、估计以及消除扰动和不确定性造成的影响，因此基于L1自适应动态逆飞行控制器对干扰具有鲁棒性。相反，NDI控制器过于依赖模型，并且没有补偿机制来克服不确定性影响，所以NDI控制器的控制性能在故障影响下出现降级，不再满足预期控制要求。
表2 
飞机巡航状态

表3 
故障造成参数变化
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6 结论
本文在常规NDI控制的基础上结合L1自适应结构，提出一种基于L1自适应动态逆的鲁棒控制方法来解决NDI方法在干扰情况下缺乏鲁棒性的问题。该方法能够快速地估计并消除扰动对系统造成的影响, 进而保证了干扰影响下系统的稳定性和鲁棒性。此外，该方法继承NDI控制快速解耦的能力，由于控制结构中含有低通滤波器，因而该方法避免系统因快速自适应而振荡，进而解决了系统响应快速性和鲁棒性之间不匹配的问题。最后，设计了基于L1自适应动态逆控制的飞行控制律并对其进行仿真，结果表明所设计的飞行控制器能够克服损伤故障造成的影响，并在损伤故障下依旧能够达到令人满意的控制性能。本文为提高飞行控制系统的鲁棒性做出一定的贡献。
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	名称
	幅度限制/(°)
	速率限制/((°)·s-1)





	副翼
	-21.5~21.5
	-80~80



	升降舵
	-25~25
	-60~60



	方向舵
	-30~30
	-120~120



	襟翼
	0~25
	-25~25
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	状态
	配平值





	H/m
	2 000



	Va/(m·s-1)
	150



	p, q, r/((°)·s-1)
	0



	β, φ, ψ/(°)
	0



	α, θ/(°)
	3.56



	 δe/(°)
	-4.49



	δa, δr/(°)
	0



	δlef/(°)
	5.13



	δth-trim
	0.11
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	参数
	故障参数变化





	S/m2
	0.95



	/m
	0.95



	b/m
	0.9



	m/kg
	0.95



	Ixx/(kg·m2)
	0.9



	Ixz/(kg·m2)
	0.9



	xcg/m
	xcg+0.2



	ycg/m
	0.1



	zcg
	0.15



	Cm
	0.8



	Cl
	0.8



	Cl
	0.9
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