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摘　 要：在飞行器横侧向控制中，执行器故障可能会引起匹配 ／ 非匹配不确定性，为了处理这种不确定

性，采用 Ｌ１ 自适应控制方法设计容错控制器。 建立考虑故障和干扰的飞行器横侧向模型，利用 Ｌ１ 自

适应控制器抵消不确定性以及干扰的影响，保证快速自适应和鲁棒性，同时通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方法证明

闭环系统的稳定性，并分析其暂态性能。 在乘性故障、加性故障和卡死故障条件下，同时加入模型参

数不确定性进行仿真，仿真结果表明，不论是在单一故障模式还是混合故障模式下所提控制方法均能

保证控制信号和参数估计一致有界，有效抵消故障影响，具有良好的容错性和鲁棒性。
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　 　 飞行器所处环境复杂多变，不可避免会发生故

障，如结构故障、执行器故障、传感器故障等。 执行

器故障是最常见的、危害性较大的一类故障，须有及

时有效的故障处理机制，被动或主动的克服、抵消故

障对闭环系统的影响，使飞行器顺利完成飞行任务。
自适应方法能处理一定程度不确定性的特点使

得它在飞行控制系统中得到了广泛应用。 近年来，
国内外许多学者致力于自适应容错控制的研

究［１⁃２］。 Ｃａｏ 和 Ｈｏｖａｋｉｍｙａｎ 于 ２００６ 年提出 Ｌ１ 自适

应控制，通过引入低通滤波器来消除控制信号中的

高频动态，从而阻止高频振荡，实现系统的快速自适

应和鲁棒性［３⁃４］。 目前，Ｌ１ 自适应控制广泛应用在

四旋翼飞行器、直升机、战斗机、超音速飞行器等控

制对象［２，５⁃６］。 文献［６］应用 Ｌ１ 自适应和反步法设

计外环位置控制器，以抵消模型不确定和外部干扰

的影响，并产生内环控制器的参考姿态角信号和飞

行器所需的推力。 仿真与飞行实验验证了 Ｌ１ 自适

应反步控制器能实现任何两阶可微轨迹跟踪。 文献

［７］在飞机翼面部分损伤的情况下，建立故障飞机

模型并应用 Ｌ１ 自适应控制重构控制器，实现系统的

快速响应和容错性。 但飞机故障参数模型不易得

到。 文献［８］针对飞机舵面故障引起的匹配 ／非匹

配不确定性设计 Ｌ１ 自适应容错控制器，但对飞行器

故障模式缺少定性分析与处理。
相比纵向控制，飞行器的横侧向控制更为复杂，

考虑故障的横侧向控制的相关研究较少。 在文献

［８］的启发下，本文在执行器故障和外部干扰的条

件下研究飞行器横侧向控制，运用 Ｌ１ 自适应方法设

计控制器来抵消故障引发的匹配 ／非匹配不确定性

的影响，从而实现控制目标。

１　 存在执行器故障的飞行器横侧向
模型

飞行器横侧向动力学模型可写成

ｘ̇ ＝ ｇｕ ＋ ｆ （１）
式中
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ｘ，ｕ 是状态变量和控制变量，β，ｐ，ｒ，φ 分别为侧滑

角、滚转角速度、偏航角速度和滚转角，δ ａ，δ ｒ 是副翼

偏转角和方向舵偏转角，Ｑ 为动压，ｂ，Ｓｗ，ｍ，Ｖ 分别

为飞行器翼展长、翼参考面积、质量和速度，θ，α，ｑ
为俯仰角、迎角和俯仰角速度，ｃ１⁃ｃ９ 为力矩方程系

数，Ｃ ｌβ，Ｃｎβ 为静稳定性导数，Ｃ ｌｐ，Ｃｎｒ 为阻尼导数，
Ｃ ｌｒ，Ｃｎｐ 为交叉动导数，Ｃ ｌδａ

，Ｃｎδａ
，Ｃ ｌδ ｒ

，Ｃｎδ ｒ
为操纵导

数，ＣＹβ，ＣＹｐ，ＣＹｒ 为侧力导数。
考虑以下故障模式和外部扰动

ｕ ＝ ωｖ ＋ Δｆ ＋ ｄ （２）
式中， ω ∈ Ｒ２×２（０ ＜ ω ｉｉ ≤１，ｉ ＝ １，２） 为对角阵，表
示各个执行器失效故障程度的控制因素矩阵。 ０ ＜
ω ｉｉ ＜ １ 表示该执行器发生部分失效故障，ω ｉｉ ＝ １ 表

示该执行器正常工作，ω ｉｉ ＝ ０ 表示执行器完全失去

控制效力，无法操纵的极端情况，这里不予考虑。 ｖ
∈ Ｒ２×２ 是虚拟控制量，当 ｖｉ ＝ ｃｏｎｓｔ ∈ ［δｍｉｎ，δｍａｘ］，
δｍｉｎ，δｍａｘ 是 δ ａ，δ ｒ 的极限位置，此时表示执行器发生

卡死或饱和故障。 Δｆ∈ Ｒ２×１ 是有界的加性故障，本
文讨论的ω，Δｆ均是常值或时变参数，ｄ∈Ｒ２×１ 是有

界的外部扰动。
为保证系统期望特性，控制律可分成线性状态

反馈控制律 ｕｍ ＝ － ＫＴｘ 和自适应控制律 ｕａｄ 两部

分。 令Ａｍ ＝ Ａ － ＢｍＫＴ，其中Ａ为系统线性部分。 根

据文献［９］ 可知，经状态反馈得到的 Ａｍ 与 Ａ 满足

Ｅｒｚｂｅｒｇｅｒ 模型完全跟踪条件。 结合故障模式（２），
飞行器横侧向动力学模型（１） 可转化为

ｘ̇ ＝ ｇ（ωｖ ＋ Δｆ ＋ ｄ） ＋ ｆ ＝

　 Ａｍｘ ＋ Ｂｍωｕａｄ ＋ 􀭰ｆ （３）
式中， 􀭰ｆ 表示系统不确定性、故障和干扰的总和，分
别为系统输入不确定性 Ｂｍ（Ｉ － ω）ＫＴｘ，非线性不确

定性 ｆ － Ａｘ，故障 ｇΔｆ 和干扰 ｇｄ。

当执行器发生故障时，系统将出现匹配 ／ 非匹

配不确定性。 故可将􀭰ｆ分解为匹配不确定性􀭰ｆｍ 和非

匹配不确定性 􀭰ｆｕｍ，且考虑系统存在结构参数不确定

性，（３） 可表述为

ｘ̇ ＝ （Ａｍ ＋ ΔＡ）ｘ ＋ Ｂｍ（ωｕａｄ ＋ 􀭰ｆｍ） ＋ Ｂｕｍ
􀭰ｆｕｍ（４）

式中， Ａｍ ∈Ｒ４×４，Ｂｍ ∈Ｒ４×２，Ｂｕｍ ∈Ｒ４×２ 为已知的常

数矩阵，且（Ａｍ，Ｂｍ） 可控，ＢＴ
ｍＢｕｍ ＝ ０，［Ｂｍ，Ｂｕｍ］ 满

秩，
􀭰ｆｍ
􀭰ｆｕｍ

é
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ê
ê
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û

ú
ú
＝ Ｂｍ Ｂｕｍ[ ]

－１􀭰ｆ，ΔＡ表示系统结构参数不

确定性。
借鉴文献［１０］ 中非线性函数转换思想，本文在

以下假设条件下对 􀭰ｆｍ，􀭰ｆｕｍ 进行转换：
假设 １　 当 ｔ ＞ ０时，存在 ｂｉ ＞ ０（ ｉ ＝ １，２） 使得

‖􀭰ｆｍ‖∞ ≤ ｂ１，‖􀭰ｆｕｍ‖∞ ≤ ｂ２。
假设 ２　 ∀δ ＞ ０，存在不依赖于时间的正常数

ｄｆｍｘ（δ），ｄｆｕｍｘ（δ），ｄｆｍｔ（δ），ｄｆｕｍｔ（δ） 使得非线性函数

的偏导数是分段连续有界的，即
∂ｆｍ
∂ｘ ∞

≤ ｄｆｍｘ（δ），

∂ｆｍ
∂ｔ ∞

≤ ｄｆｍｔ（δ），

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（５）

∂ｆｕｍ
∂ｘ ∞

≤ ｄｆｕｍｘ（δ），

∂ｆｕｍ
∂ｔ ∞

≤ ｄｆｕｍｔ（δ），

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（６）

　 　 当存在正常数 ρ，ｄｘ， 同时 ‖ｘτ‖Ｌ∞
≤ ρ，

‖ｘ̇τ‖Ｌ∞
≤ ｄｘ，则对于任意的 ｔ ∈ （０，τ），θ ｉ，δ ｉ（ ｉ ＝

１，２） 均是连续且导数有界的未知参数，非线性函数

可以写成
􀭰ｆｍ ＝ θ１‖ｘ‖∞ ＋ δ１ （７）
􀭰ｆｕｍ ＝ θ２‖ｘ‖∞ ＋ δ２ （８）

　 　 将（７）、（８）式代入，（４）式可改写为

ｘ̇ ＝ （Ａｍ ＋ ΔＡ）ｘ ＋ Ｂｍ（ωｕａｄ ＋ θ１‖ｘ‖∞ ＋ δ１） ＋
　 Ｂｕｍ（θ２‖ｘ‖∞ ＋ δ２）
ｙ ＝ Ｃｘ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（９）
　 　 自此，存在执行器故障、外部干扰和模型参数不

确定性的横侧向控制系统模型构建完成。 本文的控

制目标是，设计一个 Ｌ１ 自适应控制器，在给定的参

考信号作用下，即使飞行器存在模型参数变化、执行

器故障和外部扰动，也能使得输出 ｙ 跟踪所给标称

·６３９·
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系统的输出，并保证其他信号的有界性。

２　 Ｌ１ 自适应控制器的设计

本文设计的 Ｌ１ 自适应控制器主要包括状态预

测器、参数自适应律和控制律三部分。 状态预测器

估计系统状态响应；在保证闭环系统稳定的前提下

设计的自适应律对参数进行更新调整；带低通滤波

器的控制律根据调整后的参数及参考输入输出控制

量，以实现控制目标。
２．１　 状态预测器

本文设计的状态预测器为

ｘ^ ＝ Ａｍ ｘ^ ＋ Ｂｍ（ω^ｕａｄ ＋ θ^１‖ｘ‖Ｌ∞
＋ δ^１） ＋

　 Ｂｕｍ（ θ^２‖ｘ‖Ｌ∞
＋ δ^２）

ｙ^ ＝ Ｃｘ^
ｘ^（０） ＝ ｘ０

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（１０）
式中， ｘ^，ω^，θ^ｉ ∈ Ｒ２×１，δ^ ｉ ∈ Ｒ２×１（ ｉ ＝ １，２），ｙ^ 是系统

状态变量、执行器控制因素矩阵、匹配 ／ 非匹配不确

定性的参数和输出变量的估计值。
２．２　 参数自适应律

状态预测器中参数的自适应更新律为

ω^ ＝ Γωｐｒｏｊ（ω^， － （􀭹ｘＴＰＢｍ） ＴｕＴ
ａｄ），ω^（０） ＝ ω^０；

θ^１ ＝ Γθ１ｐｒｏｊ（ θ^１， － （􀭹ｘＴＰＢｍ） Ｔ‖ｘ‖Ｌ∞
），θ^１（０） ＝ θ^１０；

δ^１ ＝ Γδ１ｐｒｏｊ（ δ^１，（􀭹ｘＴＰＢｍ） Ｔ），δ^１（０） ＝ δ^１０；

θ^２ ＝ Γθ２ｐｒｏｊ（ θ^２， － （􀭹ｘＴＰＢｕｍ） Ｔ‖ｘ‖Ｌ∞
），θ^２（０） ＝ θ^２０；

δ^２ ＝ Γδ２ｐｒｏｊ（ δ^２，（􀭹ｘＴＰＢｕｍ） Ｔ），δ^２（０） ＝ δ^２０

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（１１）
式中， 􀭹ｘ ＝ ｘ^ － ｘ，Γω，Γθ ｉ，Γδ ｉ（ ｉ ＝ １，２） 为自适应增

益，这里均取为Γ，Ｐ为对称正定矩阵，是ＡＴ
ｍＰ ＋ ＰＡｍ

＝ － Ｑ，Ｑ ＝ ＱＴ ＞ ０ 的解阵，ｐｒｏｊ（·） 是投影算子符

号，保证参数的有界性。
２．３　 控制律

引入低通滤波器的 Ｌ１ 自适应控制器控制律为

ｕａｄ（ ｓ） ＝ ｋＤ（ ｓ）（ｒｇ（ ｓ） － η^（ ｓ）） （１２）
式中， ｋ ∈ Ｒ２×２，Ｄ（ ｓ） 是需要设计的低通滤波器参

数。 为了简便起见，Ｄ（ ｓ） 设为
１
ｓ
Ｉ２，则低通滤波器

为 Ｃ（ ｓ） ＝ ωｋ（ ｓ ＋ ωｋ） －１。 ｒｇ（ ｓ） ＝ ｋｇｒ（ ｓ） ＝
－ １

（Ｃ􀭺Ａ －１
ｍ Ｂｍ）

ｒ（ ｓ），ｒ（ ｓ），η^（ ｓ） 是 ｒ（ ｔ），ω^ｕａｄ ＋ η^１ ＋ 􀭵η

的拉普拉斯变换，其中

η^ｉ ＝ θ^ｉ‖ｘ‖Ｌ∞
＋ δ^ ｉ（ ｉ ＝ １，２）

􀭵η（ ｓ） ＝ Ｈ －１
ｍ （ ｓ）Ｈｕｍ（ ｓ） η^２（ ｓ）

Ｈｍ（ ｓ） ＝ Ｃ（ ｓＩ４ － Ａｍ）
－１Ｂｍ

Ｈｕｍ（ ｓ） ＝ Ｃ（ ｓＩ４ － Ａｍ）
－１Ｂｕｍ

　 　 为确保闭环系统的稳定性，反馈增益矩阵 ｋ 应

满足 Ｌ１ 范数条件［８］

‖Ｇｍ（ ｓ）‖Ｌ１
＋ ‖Ｇｕｍ（ ｓ）‖Ｌ１ι ０ ＜

　
ρ ｒ － ‖Ｈｘｍ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）ｋｇ（ ｓ）‖Ｌ１‖ｒ‖Ｌ∞

－ ρ ｉｎ

Ｌ１ρ ｒρ ｒ ＋ Ｂ０
（１３）

式中

Ｈｘｍ（ ｓ） ＝ （ ｓＩ４ － Ａｍ）
－１Ｂｍ

Ｈｘｕｍ（ ｓ） ＝ （ ｓＩ４ － Ａｍ）
－１Ｂｕｍ

Ｇｍ（ ｓ） ＝ Ｈｘｍ（ ｓ）（Ｉ２ － Ｃ（ ｓ））

Ｇｕｍ（ ｓ） ＝ （Ｉ４ － Ｈｘｍ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）Ｈ －１
ｍ （ ｓ）Ｃ）Ｈｘｕｍ（ ｓ）

３　 Ｌ１ 自适应控制器的性能分析

３．１　 稳定性分析

（１０）式减去（９）式得到系统预测误差状态方程

􀭹ｘ ＝ Ａｍ􀭹ｘ ＋ Ｂｍ（􀭾ωｕａｄ ＋ 􀭹θ１‖ｘ‖Ｌ∞
＋ 􀭹δ１） ＋

　 Ｂｕｍ（􀭹θ２‖ｘ‖Ｌ∞
＋ 􀭹δ２） （１４）

式中

􀭹ｘ ＝ ｘ^ － ｘ
􀭾ω ＝ ω^ － ω
􀭹θｉ ＝ θ^ｉ － θｉ

􀭹δ ｉ ＝ δ^ ｉ － δ ｉ 　 ｉ ＝ １，２

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１５）

并且 ω，θ ｉ，δ ｉ（ ｉ ＝ １，２） 满足以下边界条件

‖θｉ‖∞ ＜ θｂｉ（ρｒ），‖θ̇ｉ‖∞ ＜ ｄθｉ（ρｒ）

‖δ ｉ‖∞ ＜ δｂｉ（ρｒ），‖δ̇ ｉ‖∞ ＜ ｄδｉ（ρｒ）

ω ∈ Ω，∀ｔ ∈ ［０，τ］

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１６）

同时，定义

θｍ（ρｒ） ＝ ４ ｍａｘ
ω∈Ω

ｔｒ（ωＴω） ＋ ２∑
２

ｉ ＝ １
（θ２

ｂｉ
＋ δ２

ｂｉ）( ) ＋

　 ８
λｍａｘ（Ｐ）
λｍｉｎ（Ｑ）∑

２

ｉ ＝ １
（θｂｉｄθｉ

＋ δｂｉｄδｉ）

考虑如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ（􀭹ｘ，􀭾ω，􀭹θｉ，􀭹δ ｉ） ＝ 􀭹ｘＴＰ􀭹ｘ ＋

　 １
Γ

ｔｒ（􀭾ωＴ􀭾ω） ＋ ∑
２

ｉ ＝ １
（􀭹θＴ

ｉ
􀭹θｉ ＋ 􀭹δＴ

ｉ
􀭹δ ｉ）( ) （１７）

·７３９·
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　 　 首先，观察到 Ｖ（０） 满足

Ｖ（０） ≤ ４
Γ
（ｍａｘ

ω∈Ω
ｔｒ（ωＴω） ＋ ２θ２

ｂ１
＋ ２δ２

ｂ１
＋ ２θ２

ｂ２
＋

　 ２δ２
ｂ２） ≤

θｍ（ρｒ）
Γ

（１８）

　 　 其次，根据预测误差状态方程（１４），Ｌｙａｐｕｎｏｖ
函数的导数为

Ｖ̇ ＝ 􀭹ｘＴＰ􀭹ｘ ＋ 􀭹ｘＴＰ􀭹ｘ ＋ ２
Γ

ｔｒ（􀭾ωＴ􀭾ω） ＋ ∑
２

ｉ ＝ １
（􀭹θＴ

ｉ
􀭹θｉ ＋ 􀭹δＴ

ｉ
􀭹δ ｉ）( )

　 ＝ － 􀭹ｘＴＱ􀭹ｘ ＋ ２ｕＴ
ａｄ􀭾ωＴ（􀭹ｘＴＰＢｍ） Ｔ ＋

　 ２􀭹θＴ
１（􀭹ｘＴＰＢｍ） Ｔ‖ｘ‖Ｌ∞

＋

　 ２􀭹δＴ
１（􀭹ｘＴＰＢｍ） Ｔ ＋ ２􀭹θＴ

２（􀭹ｘＴＰＢｕｍ） Ｔ‖ｘ‖Ｌ∞
＋

　 ２􀭹δＴ
２（􀭹ｘＴＰＢｕｍ） Ｔ ＋ ２

Γ
ｔｒ（􀭾ωＴ􀭾ω） ＋ ∑

２

ｉ ＝ １
（􀭹θＴ

ｉ
􀭹θｉ ＋ 􀭹δＴ

ｉ
􀭹δ ｉ）( )

（１９）
∀ｔ ∈ ［０，τ １）（τ １ ∈ （０，τ］），根据（１５） 式和矩阵迹

性质 ｔｒ（ＡＢ） ＝ ｔｒ（ＢＡ），ＸＴＡＸ ＝ ｔｒ（ＸＸＴＡ），Ｖ̇ 可化

简为

Ｖ̇ ≤－ 􀭹ｘＴＱ􀭹ｘ － ２
Γ

ｔｒ（􀭾ωＴω̇） ＋ ∑
２

ｉ ＝ １
（􀭹θＴ

ｉ θ̇ｉ ＋ 􀭹δＴ
ｉ δ̇ ｉ）( ) ≤

　 － 􀭹ｘＴＱ􀭹ｘ ＋ ２
Γ ∑

２

ｉ ＝ １
（􀭹θＴ

ｉ θ̇ｉ ＋ 􀭹δＴ
ｉ δ̇ ｉ） ≤

　 － 􀭹ｘＴＱ􀭹ｘ ＋ ８
Γ∑

２

ｉ ＝ １
（θｂｉｄθｉ

＋ δｂｉｄδｉ） （２０）

　 　 由参数的边界条件（１６）可以得到

ｍａｘ
ｔ∈（０，τ１）

（ｔｒ（􀭾ωＴ􀭾ω） ＋ ∑
２

ｉ ＝ １
（􀭹θＴ

ｉ
􀭹θｉ ＋ 􀭹δＴ

ｉ
􀭹δ ｉ）） ≤

　 ４（ｍａｘ
ω∈Ω

ｔｒ（ωＴω） ＋ ２∑
２

ｉ ＝ １
（θ２

ｂｉ
＋ δ２

ｂｉ）） （２１）

　 　 接下来证明 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数具有单调下降性，即

Ｖ ≤
θｍ（ρ ｒ）

Γ
，∀ｔ ∈ ［０，τ］。 假设 Ｖ（τ′） ＞

θｍ（ρ ｒ）
Γ

，

∀τ′ ∈ （０，τ １），将 θｍ（ρ ｒ） 的定义代入得到

Ｖ（τ′） ＞ ４
Γ

ｍａｘ
ω∈Ω

ｔｒ（ωＴω） ＋ ２∑
２

ｉ ＝ １
（θ２

ｂｉ
＋ δ２

ｂｉ）( ) ＋

　 ４
Γ

λｍａｘ（Ｐ）
λｍｉｎ（Ｑ）∑

２

ｉ ＝ １
（２θｂｉｄθｉ

＋ ２δｂｉｄδｉ）

即

􀭹ｘＴ（τ′）Ｐ􀭹ｘ（τ′） ＋ １
Γ

ｔｒ（􀭾ωＴ􀭾ω） ＋ ∑
２

ｉ ＝ １
（􀭹θＴ

ｉ
􀭹θｉ ＋ 􀭹δＴ

ｉ
􀭹δ ｉ）( )

　 ＞ ４
Γ

ｍａｘ
ω∈Ω

ｔｒ（ωＴω） ＋ ２∑
２

ｉ ＝ １
（θ２

ｂｉ
＋ δ２

ｂｉ）( ) ＋

　 ４
Γ

λｍａｘ（Ｐ）
λｍｉｎ（Ｑ）∑

２

ｉ ＝ １
（２θｂｉｄθｉ

＋ ２δｂｉｄδｉ）

将（２１）式代入（２０）式，整理得到

􀭹ｘＴ（τ′）Ｐ􀭹ｘ（τ′） ＞ ４
Γ

λｍａｘ（Ｐ）
λｍｉｎ（Ｑ）∑

２

ｉ ＝ １
（２θｂｉｄθｉ

＋ ２δｂｉｄδｉ）

即

􀭹ｘＴ（τ′）Ｑ􀭹ｘ（τ′） ＞ ４
Γ∑

２

ｉ ＝ １
（２θｂｉｄθｉ

＋ ２δｂｉｄδｉ）（２２）

进而得到 Ｖ̇（τ′） ＜ ０，而由（１８） 式可知 Ｖ（τ′） ≤
θｍ（ρ ｒ）

Γ
，这与假设不相符。 故 Ｖ≤

θｍ（ρ ｒ）
Γ

，闭环系统

是稳定的。 且 Ｖ ≥ 􀭹ｘＴ（ ｔ）Ｐ􀭹ｘ（ ｔ） ≥ λｍｉｎ（Ｐ）‖􀭹ｘ‖２
２，

‖􀭹ｘ‖２
∞ ≤ ‖􀭹ｘ‖２

２，可得

‖􀭹ｘ‖∞ ≤
θｍ（ρｒ）

λｍｉｎ（Ｐ）Γ
（２３）

　 　 由（２３）式可知，预测误差 􀭹ｘ 是有界的，可通过

增大自适应增益 Γ 来减小预测误差。
３．２　 性能边界分析

为了分析 Ｌ１ 自适应控制器的性能，引入以下闭

环参考系统

ｘ̇ｒｅｆ（ ｔ） ＝ Ａｍｘｒｅｆ（ ｔ） ＋ Ｂｍ（ωｕｒｅｆ ＋ 􀭰ｆｍ） ＋ Ｂｕｍ
􀭰ｆｕｍ

ｕｒｅｆ（ ｓ） ＝ ω－１Ｃ（ ｓ）（ｒｇ（ ｓ） － η１ｒｅｆ（ ｓ） －

　 　 Ｈ －１
ｍ （ ｓ）Ｈｕｍ（ ｓ）η２ｒｅｆ（ ｓ）），

ｙｒｅｆ（ ｔ） ＝ Ｃｘｒｅｆ（ ｔ）
ｘｒｅｆ（０） ＝ ｘ０

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（２４）
式中， η１ｒｅｆ（ ｓ），η２ｒｅｆ（ ｓ） 是匹配、非匹配不确定性 􀭰ｆｍ，
􀭰ｆｕｍ 的拉普拉斯变换。

首先，令自适应增益 Γ满足

Γ ＞
θｍ（ρｒ）

λｍｉｎ（Ｐ）γ２
０

（２５）

式中， γ ０ 为一任意小的正常数。
将（２５） 式代入（２３） 式，得到

‖􀭹ｘ‖∞ ≤ γ０ （２６）
同时将（１２）式改写为

ｕａｄ（ ｓ） ＝ ｋＤ（ ｓ）（Ｉ２ ＋ ωｋＤ（ ｓ）） －１（ｒｇ（ ｓ） － η１（ ｓ） －

　 Ｈ －１
ｍ （ ｓ）Ｈｕｍ（ ｓ）η２（ ｓ） － 􀭹η（ ｓ））

式中， 􀭹η（ ｓ） 是 􀭾ωｕａｄ ＋ η１ ＋ Ｈ －１
ｍ Ｈｕｍη２ 的拉普拉斯

变换。
其次，将（９） 式、（１４） 式和（２４） 式的状态方程

写成频域形式为

·８３９·
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ｘ（ ｓ） ＝ Ｇｍ（ ｓ）η１（ ｓ） ＋ Ｇｕｍ（ ｓ）η２（ ｓ） － Ｈｘｍ（ ｓ）
Ｃ（ ｓ）􀭹η（ ｓ） ＋ Ｈｘｍ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）ｒｇ（ ｓ） ＋ ｘｉｎ（ ｓ） （２７）
ｘｒｅｆ（ ｓ） ＝ Ｇｍ（ ｓ）η１ｒｅｆ（ ｓ） ＋ Ｇｕｍ（ ｓ）η２ｒｅｆ（ ｓ） ＋
　 Ｈｘｍ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）ｒｇ（ ｓ） ＋ ｘｉｎ（ｓ） （２８）

􀭹ｘ（ ｓ） ＝ （ｓＩ４ － Ａｍ）
－１（Ｂｍ（􀭹ηω（ ｓ） ＋

　 􀭹η１（ ｓ）） ＋ Ｂｕｍ􀭹η２（ ｓ）） （２９）
式中， 􀭹ηω（ ｓ），􀭹η１（ ｓ），􀭹η２（ ｓ） 分别是 􀭾ωｕａｄ，􀭹η１，􀭹η２ 的拉

普拉斯变换。
（２８）式减去（２７）式，得到

（ｘｒｅｆ（ ｓ） － ｘ（ ｓ）） ＝ Ｇｍ（ ｓ）（η１ｒｅｆ（ ｓ） － η１（ ｓ）） ＋
　 Ｇｕｍ（ ｓ）（η２ｒｅｆ（ ｓ） ＋ η２（ ｓ）） ＋ Ｈｘｍ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）􀭹η（ ｓ）

（３０）
同时（２９）式可改写为

Ｈ －１
ｍ Ｃ􀭹ｘ（ ｓ） ＝ 􀭹ηω（ ｓ） ＋ 􀭹η１（ ｓ） ＋ Ｈ －１

ｍ Ｈｕｍ􀭹η２（ ｓ） ＝ 􀭹η（ ｓ）
　 　 将上式代入（３０）式，得到

（ｘｒｅｆ（ ｓ） － ｘ（ ｓ）） ＝ Ｇｍ（ ｓ）（η１ｒｅｆ（ ｓ） － η１（ ｓ）） ＋

　 Ｇｕｍ（ ｓ）（η２ｒｅｆ（ ｓ） ＋ η２（ ｓ）） ＋ Ｈｘｍ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）Ｈ －１
ｍ Ｃ􀭹ｘ（ ｓ）

因此有

‖（ｘｒｅｆ － ｘ） τ‖Ｌ∞
≤ ‖Ｇｍ（ ｓ）‖Ｌ１‖（η１ｒｅｆ － η１） τ‖Ｌ∞

＋

　 ‖Ｇｕｍ（ ｓ）‖Ｌ１‖（η２ｒｅｆ － η２） τ‖Ｌ∞
＋

　 ‖Ｈｘｍ（ ｓ）ＣＨ
－１
ｍ （ ｓ）Ｃ‖Ｌ１‖􀭹ｘτ‖Ｌ∞

≤

　 ‖Ｇｍ（ ｓ）‖Ｌ１ｄｆｘ１（􀭰ρｒ（ρｒ））‖（ｘｒｅｆ － ｘ） τ‖Ｌ∞
＋

　 ‖Ｇｕｍ（ ｓ）‖Ｌ１ｄｆｘ２（􀭰ρｒ（ρｒ））‖（ｘｒｅｆ － ｘ） τ‖Ｌ∞
＋

　 ‖Ｈｘｍ（ ｓ）ＣＨ
－１
ｍ （ ｓ）Ｃ‖Ｌ１‖􀭹ｘτ‖Ｌ∞

定义 Ｌ１ρ ｒ ＞ ｄｆｘ１（􀭰ρｒ（ρ ｒ）），Ｌ２ρ ｒ ＞ ｄｆｘ２（􀭰ρｒ（ρ ｒ）） ，整理上

式得到

‖（ｘｒｅｆ － ｘ） τ‖Ｌ∞
≤

‖Ｈｘｍ（ ｓ）ＣＨ
－１
ｍ （ ｓ）Ｃ‖Ｌ１

１ － ‖Ｇｍ（ ｓ）‖Ｌ１Ｌ１ρｒ
－ ‖Ｇｕｍ（ ｓ）‖Ｌ１Ｌ２ρｒ

γ０

设 γ １ ＝
‖Ｈｘｍ（ ｓ）ＣＨ

－１
ｍ （ ｓ）Ｃ‖Ｌ１

１ － ‖Ｇｍ（ ｓ）‖Ｌ１Ｌ１ρ ｒ
－ ‖Ｇｕｍ（ ｓ）‖Ｌ１Ｌ２ρ ｒ

γ ０ ＋

ε，ε 是任意小的正常数。 因此，上式可简写为

‖（ｘｒｅｆ － ｘ） τ‖Ｌ∞
≤ γ１ （３１）

同理可得

‖（ｕｒｅｆ － ｕ） τ‖Ｌ∞
≤ γ２ （３２）

式中

γ２ ＝ （‖ω－１Ｃ（ ｓ）‖Ｌ１Ｌ１ρｒ
＋

　 ‖ω－１Ｃ（ ｓ）Ｈ －１
ｍ （ ｓ）Ｈｕｍ（ ｓ）‖Ｌ１Ｌ２ρｒ）γ１ ＋

　 ‖ω－１Ｃ（ ｓ）Ｈ －１
ｍ （ ｓ）Ｃ‖Ｌ１γ０

结合 ｙｒｅｆ（ ｔ） ＝ Ｃｘｒｅｆ（ ｔ） ，有

‖（ｙｒｅｆ － ｙ） τ‖Ｌ∞
≤ ‖Ｃ‖∞ γ１ （３３）

（２６）式和（３１） ～ （３３）式为闭环系统的性能边界。
从边界条件可以看出增大自适应增益 Γ可以实现

任意小的性能边界。 然而 Γ受到有效 ＣＰＵ 和传感

器高频噪声的制约，值过大会降低系统的鲁棒性，因
此需要选取合适的 Γ兼顾系统性能和鲁棒性。

４　 仿真验证

为了验证本文所提容错控制器的有效性，分别

就单一故障和混合故障 ２ 种模式对某无人机进行数

字仿真。 无人机的飞行高度 Ｈ ＝ ５ ０００ ｍ，空速 Ｖ０ ＝
１２ ｍ ／ ｓ，配平后的迎角 α ＝ ０．１１７°，升降舵舵偏 δｅ ＝
－２．５９０ ５°。 副翼和方向舵引入的外部扰动分别为

ｃｏｓｔ，ｓｉｎｔ，且考虑结构参数不确定性为 １０％，参考输

入信号为 ｒ（ ｔ）＝ １。
自适应参数的范围为

ω^ ∈ ［ － ０．９，３．１］ Ｉ２， θ^ｉ ∈
［ － ２，２］
［ － ２，２］

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，

δ^ｉ ∈
［ － ５０，５０］
［ － ５０，５０］

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （ ｉ ＝ １，２）

Ｌ１ 自适应控制器相关参数的选取如下

Ａｍ ＝

－ ０．５３５ ４ ０．７ － ０．１ ６．３１６ ７
６．０６５ － ６．０１５ ３ １．１３３ ９ － ６．２
０．０８６ － １．１４１ ９ － ０．３５６ ３ － １．５
－ ２ １ ９９ － ５．５

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

Ｂｍ ＝

０ ３．２９４
－ ３２．５２１ ０．３０４
０．４０９ － ２．７９

０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

， Ｂｕｍ ＝

０ ０
０ ０
０ １
１ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

ｋｇ ＝
０．２５７ ３ － １．２３４ ３
０．３００ ２ － ３．５５４ ９

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ， ｋ ＝

６０ ０
０ ６０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，

Γ ＝ １０６， Ｄ（ ｓ） ＝ １
ｓ

　 　 首先，只考虑系统结构参数不确定性和外部干

扰的情况，系统输出曲线如图 １ 所示。
从图 １ 可以看出，在系统存在结构参数不确定

性和扰动的情况下，Ｌ１ 自适应控制器能快速准确地

跟踪输入信号，超调和跟踪误差均较小，有效地消除

了不良因素的影响，保证系统的快速响应和稳定性。
其次，在单一故障模式下的仿真结果及分析。

这里主要讨论乘性故障、加性故障和卡死故障 ３ 种

模式，其中乘性和加性故障是常值或时变的，分 ４ 种

·９３９·
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图 １　 无故障时输出曲线

情况进行仿真验证：
故障 １ 　 常值的乘性故障（故障因子分别为

０．３，０．８）；
故障 ２ 　 时变的乘性故障（故障因子分别为

０．５，ｔ）；
故障 ３　 加性故障（０．８＋０．３ｓｉｎ０．１ｔ，０．２ｓｉｎ（１０ｔ＋

０．５））；
故障 ４　 右副翼卡死在 ０°。
图 ２～６ 是 ４ 种故障情况下的输出曲线、故障 １

时 Ｌ１ 自适应容错控制器的控制信号和自适应参数

估计曲线。

图 ２　 单一故障模式下的输出曲线

图 ３　 故障 １ 时 Ｌ１ 自适应容错控制器控制信号

图 ４　 故障 １ 时 ω^ 的参数估计

图 ５　 故障 １ 时 θ^ 的参数估计　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ６　 故障 １ 时 δ^ 的参数估计

图 ７　 混合故障 １ 模式下的输出曲线　 　 　 　 　 　 　 图 ８　 混合故障 ２ 模式下的输出曲线
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　 　 最后，考虑几种故障模式混合情况。 混合故障

１ 为：无故障，０ ｓ≤ｔ＜１０ ｓ；加性故障（０．５－２ｓｉｎ ０．１ｔ，
－０．４ｓｉｎ１０ｔ），１０ ｓ≤ ｔ ＜ ２０ ｓ；乘性故障（［０． ６，０；０，
０．１］），２０ ｓ≤ｔ＜３０ ｓ；右副翼卡死在 １５°位置，３０ ｓ≤ｔ
≤４０ ｓ。 混合故障 ２ 为 １０ ｓ≤ｔ≤２５ ｓ 时，加性故障

和乘性故障同时发生（２＋ｓｉｎ０．２ｔ，０．４），输出曲线如

图 ７ 和图 ８ 所示。 同上只列出混合故障 １ 时的曲

线。 从图 ７～９ 可以看出，容错控制器在混合故障情

况下能保持控制量一致有界，输出曲线快速跟踪参

考信号，超调和误差均较小，具有较强的鲁棒性和容

错性。 图 １０ 至图 １２ 的仿真结果表明，参数估计值

被限制在设计范围内，保持一致稳定有界。

图 ９　 混合故障 １ 时 Ｌ１ 自适应容错控制器的控制信号　 　 　 　 　 　 图 １０　 混合故障 １ 时 ω^ 的参数估计

图 １１　 混合故障 １ 时 θ^ 的参数估计　 　 　 　 　 　 　 　 图 １２　 混合故障 １ 时 δ^ 的参数估计

５　 结　 论

飞行器是强耦合、强非线性的不确定性系统，执
行器故障加剧了系统不确定性的影响。 本文针对飞

行器横侧向控制中执行器故障引起的匹配 ／非匹配

不确定性，设计 Ｌ１ 自适应容错控制器，克服了自适

应控制中不期望的高频振荡和执行器故障引起的不

确定性，实现了闭环系统的快速自适应和鲁棒性。
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ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．
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