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摘　 要：考虑到重心、质量变化对飞行器动态的影响，提出一种非线性 Ｌ１ 自适应控制方法，并应用此

方法设计飞行控制器，达到提高飞控系统对重心、质量变化扰动鲁棒性的目标。 该方法在 Ｌ１ 自适应

控制的基础上引入反馈线性化策略，用于消除飞行器已知非线性动态，并实现飞行器状态的快速解

耦。 提出的非线性 Ｌ１ 自适应控制解决了常规 Ｌ１ 自适应控制因克服自身已知非线性而导致鲁棒性不

足的问题，进而提高控制器对外部扰动的鲁棒性。 此外，应用改进的分段常数设计自适应律提高扰动

的估计精度。 在硬件在环的飞行控制半物理实验平台下验证所设计的飞行控制律的控制性能与鲁棒

性。 实验结果表明，基于非线性 Ｌ１ 自适应设计的飞行控制律具有强大的鲁棒性，能够有效克服飞行

过程中重心、质量突变对飞机的影响，在保证飞机稳态性能的同时，兼顾了飞机的瞬态性能。
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的分段常数自适应律

中图分类号：Ｖ２４９．１　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２２）０５⁃１０３０⁃０９

　 　 作为飞机重要参数，重心变化直接影响飞机的

稳定性和操纵性能，例如，运输机重装空投、战斗机

导弹发射。 重心的变化会导致飞机纵向和横航向通

道间的耦合，当重心变化超出预定的安全范围，会降

低飞机稳定裕度，更有甚者会造成飞行事故。 因此，
从控制的角度提高飞控系统对重心、质量变化的鲁

棒性，对提高飞机安全飞行具有重要意义。
针对重心变化过程中的控制问题，张晶等［１］ 提

出一种非线性滑模自适应控制方法，基于此方法设

计的姿态控制律能够在重心变化下依旧达到预期动

态性能。 杨晓科等［２］以重装空投为背景，考虑飞机

重心位置和质量的变化，借助干扰观测补偿的思想

设计了姿态控制器，用于观测、补偿重心位置和质量

变化的影响，进而保证重装空投过程中的飞机姿态

满足任务需求。 韩婵等［３］ 基于预估模型参考自适

应控制设计了姿态控制律，提高了系统对重心偏移

的适应能力。 此外，Ｌｉ 等［４］ 基于角加速度估计的增

量动态逆方法设计了鲁棒角速度控制器，仿真结果

表明该控制器能够有效克服重心突变、缓慢变化对

飞机的干扰，实现了重心变化下预期的角速度动态。
得益于自适应控制灵活的结构和优秀的鲁棒

性，大多数学者都采用自适应策略来解决飞机扰动

影响下的飞行控制问题。 作为一种典型的自适应控

制方法，Ｃａｏ 在 ２００６ 年提出了一种 Ｌ１ 自适应控

制［５］。 该控制方法解决了传统模型参考自适应控

制中快速性与鲁棒性矛盾的问题，实现了快速自适

应的同时保证系统对干扰的鲁棒性。 该方法自提出

以来，受到了国内外学者的广泛关注。 得益于这些

优点，Ｌ１ 自适应控制理论自提出以来得到了很好的

发展［６⁃７］，并且被应用于多种飞行控制领域中［８⁃１０］。
考虑到飞机重心、质量变化的不确定性，本文结

合反馈线性化方法对 Ｌ１ 自适应控制进行改进，并基

于改进后的非线性 Ｌ１ 自适应控制方法设计鲁棒飞

行控制器，以保证飞机重心、质量变化干扰下的鲁棒



第 ５ 期 李煜，等：面向重心、质量变化的自适应飞行控制律设计与半物理实时仿真验证

性和稳定性。 此外，借助硬件在环 （ ｈａｒｄｗａｒｅ ｉｎ
ｌｏｏｐ， ＨＩＬ）飞行控制半物理仿真实验平台对本文设

计控制律的性能进行验证。 实验结果表明，本文提

出的非线性 Ｌ１ 自适应控制器提高了飞控系统的鲁

棒性，能够有效克服重心突变对飞机产生的影响，并
且在这过程中能够同时保证飞机的稳态和瞬态特

性。 本文的研究对于提高飞机的安全飞行具有一定

的工程应用价值。

１　 重心变化的飞行器建模

假设飞机是质量分布均匀的刚体，以地面系为

惯性系，以牛顿第二定律为基础，结合微元法推导飞

机在质量、重心变化时的线运动和角运动方程［１，１１］，
其结果如下：
Ｘ ＝ ｍ ｕ̇ － ｒｖ ＋ ｑｗ － （ｑ２ ＋ ｒ２）Δｘ ＋ （ｐｑ － ｒ̇）Δｙ ＋[

　 （ｐｒ ＋ ｑ̇）Δｚ ＋ ｇｓｉｎθ] ＋ Ｔ
Ｙ ＝ ｍ ｖ̇ ＋ ｒｕ － ｐｗ ＋ （ｐｑ ＋ ｒ̇）Δｘ － （ｐ２ ＋ ｒ２）Δｙ[ ＋
　 ＋ （ｑｒ － ｐ̇）Δｚ － ｇｃｏｓθｓｉｎφ]

Ｚ ＝ ｍ ｗ̇ ＋ ｐｖ － ｑｕ ＋ （ｐｒ － ｑ̇）Δｘ ＋ （ｑｒ ＋ ｐ̇）Δｙ[ －
（ｐ２ ＋ ｑ２）Δｚ － ｇｃｏｓθｓｉｎφ] （１）
Ｌ ＝ Ｉｘｘ ｐ̇ － Ｉｘｙ ｑ̇ － Ｉｘｚ ｒ̇ ＋ Ｉｘｙｐｒ － Ｉｘｚｐｑ ＋

　 （ Ｉｚｚ － Ｉｙｙ）ｑｒ ＋ Ｉｙｚ（ ｒ２ － ｑ２） ＋
　 ｍ［（ ｗ̇ － ｑｕ ＋ ｐｖ）Δｙ － （ ｖ̇ ＋ ｒｕ － ｐｗ）Δｚ］
Ｍ ＝－ Ｉｘｙ ｐ̇ ＋ Ｉｙｙ ｑ̇ － Ｉｙｚ ｒ̇ ＋ Ｉｙｚｐｑ － Ｉｘｙｑｒ ＋

　 （ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ）ｑｒ ＋ Ｉｘｚ（ｐ２ － ｒ２） ＋
　 ｍ［（ ｕ̇ － ｒｖ ＋ ｑｗ）Δｚ － （ ｗ̇ ＋ ｐｖ － ｑｕ）Δｘ］
Ｎ ＝－ Ｉｘｚ ｐ̇ － Ｉｙｚ ｑ̇ ＋ Ｉｚｚ ｒ̇ － Ｉｙｚｐｒ ＋ Ｉｘｚｑｒ ＋

　 （ Ｉｙｙ － Ｉｘｘ）ｐｑ ＋ Ｉｘｙ（ｑ２ － ｐ２） ＋
　 ｍ［（ ｖ̇ ＋ ｒｕ － ｐｗ）Δｘ － （ ｕ̇ － ｒｖ ＋ ｑｗ）Δｙ］ （２）
式中： ｍ 表示当前时刻飞机的质量；Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ 和 Ｉｘｙ，
Ｉｘｚ，Ｉｙｚ 为当前时刻飞机的转动惯量和惯性积，具体表

达如下

ｍ ＝ ｍ０ － Δｍ

Ｉｉｉ ＝ Ｉｉｉ，０ ＋ Δｍ（Δｊ２ ＋ Δｋ２）
　 　 　 ｉ，ｊ，ｋ ＝ ｘ，ｙ，ｚ ｜ ｉ ≠ ｊ　 ＆　 ｉ ≠ ｋ
Ｉｉｊ ＝ Ｉｉｊ，０ ＋ ΔｍΔｉΔｊ ｉ，ｊ ＝ ｘ，ｙ，ｚ ｜ ｉ ≠ ｊ （３）

Δｍ 表示飞机质量变化，下标 ０ 表示重心变化前的状

态量。
（１） 式和（２） 式中，θ 和 φ表示飞机的俯仰角和

滚转角。 Ｔ 表示推力，ω ＝ ［ｐ， ｑ， ｒ］ Ｔ 和 Ｖｂ ＝ ［ｕ， ｖ，

ｗ］ Ｔ 分别表示机体系下飞机的三轴角速度和线速
度。 此外，Δｒ ＝ ［Δｘ，Δｙ，Δｚ］ Ｔ 表示飞机重心偏离原
始重心的位置。 Ｆ ＝ ［Ｘ，Ｙ，Ｚ］ Ｔ 和􀭿Ｍ ＝ ［Ｌ，Ｍ，Ｎ］ Ｔ 分

别表示飞机的气动力和力矩，具体展开如下

Ｆ ＝ ＱＳ

ＣＸ０ ＋ ＣＸαα ＋ ＣＸｑ􀭰ｑ ＋ ＣＸδｅδｅ
ＣＹ０ ＋ ＣＹββ ＋ ＣＹｒ􀭰ｒ ＋ ＣＹｐ􀭰ｐ ＋ ＣＹδａδａ ＋ ＣＹδｒδｒ
ＣＺ０ ＋ ＣＺαα ＋ ＣＺｑ􀭰ｑ ＋ ＣＺδｅδｅ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（４）

􀭿Ｍ ＝ ＱＳμ

Ｃ ｌ０ ＋ Ｃ ｌαα ＋ Ｃ ｌββ ＋ Ｃ ｌｐ􀭰ｐ ＋ Ｃ ｌｒ􀭰ｒ
Ｃｍ０ ＋ Ｃｍαα ＋ Ｃｍｑ􀭰ｑ

Ｃｎ０ ＋ Ｃｎαα ＋ Ｃｎββ ＋ Ｃｎｐ􀭰ｐ ＋ Ｃｎｒ􀭰ｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

üþ ýï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï

􀭿Ｍａ

＋

　 ＱＳμ

Ｃ ｌδａ ０ Ｃ ｌδｒ

０ Ｃｍδｅ ０

Ｃｎδａ ０ Ｃｎδｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

üþ ýï ï ï ï ï ï ï ï

ＣＭｃ

δａ
δｅ
δｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú}

δ

（５）

式中， μ ＝ ｄｉａｇ（ｂ，􀭰ｃ，ｂ），ｂ 和 􀭰ｃ 分别表示展长和平均

气动弦长。 Ｑ和 Ｓ表示动压和翼面面积，α 和 β 为迎

角和侧滑角，δ 表示飞机的控制输入，由升降舵 δ ｅ，
副翼 δ ａ 和方向舵 δ ｒ 组成。 􀭰ｐ，􀭰ｑ 和 􀭰ｒ 为无量纲的角速
度。 Ｃ∗∗ 表示相对应的气动导数，通常由流体力学

软件估算或风洞试验获得。
（１） 式和（２） 式表明重心偏移致使线加速度和

角加速度相互耦合，使得飞机的动力学更加复杂。
并且随着重心的偏移，纵向和横航向的角速度运动

也相互耦合在一起。 进一步整理（１） 式和（２） 式，
角速度和线速度动态的矩阵形式为

ω̇ ＝ Ｉ －１（􀭿Ｍ － ω × Ｉω － ΔＲΩＶｂ － ΔＲＶ̇ｂ） （６）

Ｖ̇ｂ ＝ （Ｆ ＋ Ｇｂ） ／ ｍ － （ω × Ｖｂ ＋ ＰΔＲ） （７）
式中

ΔＲ ＝
０ － ｍΔｚ ｍΔｙ

ｍΔｚ ０ － ｍΔｘ
－ ｍΔｙ ｍΔｘ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｇｂ ＝ ｍｇ
ｓｉｎθ

－ ｃｏｓθｓｉｎφ
－ ｃｏｓθｓｉｎφ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｐ ＝
－ ｑ２ － ｒ２ ｐｑ － ｒ̇ ｐｒ ＋ ｑ̇
ｐｑ ＋ ｒ̇ － ｐ２ － ｒ２ ｑｒ － ｐ̇
ｐｒ － ｑ̇ ｑｒ ＋ ｐ̇ － ｐ２ － ｑ２

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ω ＝
０ － ｒ ｑ
ｒ ０ － ｐ
－ ｑ ｐ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（８）

·１３０１·
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　 　 此外，侧滑角微分方程为

β̇ ＝ ｐｓｉｎα － ｒｃｏｓα ＋ ｇ
Ｖ
ｓｉｎθｃｏｓφ ＋

　 １
ｍＶ

（Ｙ － Ｔｃｏｓαｓｉｎβ） （９）

式中， Ｖ ＝ ｕ２ ＋ ｖ２ ＋ ｗ２ 。

２　 整体控制策略和方法

重心变化对飞机纵向和横侧向的力和力矩都产

生影响。 假设飞机质量和重心变化未知，将其对飞

机的影响视为扰动。 本文基于非线性 Ｌ１ 自适应控

制方法来设计飞行控制律，提高飞行控制系统的鲁

棒性，进而克服重心、质量变化产生的扰动，使得飞

机在重心变化下具有良好的控制性能。 本文以Ｆ⁃１６
缩比战机为模型，具体参数参见表 １。

表 １　 Ｆ⁃１６ 缩比飞机参数

参数 数值

ｍ０ ／ ｋｇ ９．３

Ｓ ／ ｍ２ ０．２７

ｂ ／ ｍ ０．９２

􀭰ｃ ／ ｍ ０．３５

参数 数值

Ｉｘｘ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．１３

Ｉｙｙ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．７６

Ｉｚｚ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．８６

Ｉｘｚ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．０１

操纵杆对应飞机的俯仰和滚转运动，油门杆控

制飞机的飞行速度，脚蹬则用于消除飞机的侧滑角。
由于响应速度的不同，采用级联控制策略实现对飞

机侧滑角的控制，即侧滑角控制律生成偏航角速度

指令，而角速度控制器根据偏航角速度指令给出舵

面指令，最终实现侧滑角控制。
采用非线性 Ｌ１ 自适应控制方法设计角速度控

制律，进而提高飞控系统的鲁棒性。 由于侧滑角动

态与偏航角速度存在明显的显式关系，采用积分式

动态逆控制策略设计侧滑角控制律。 采用比例积分

式控制策略设计速度保持控制律，进而克服因重心

变化而对线速度产生的扰动，保证飞行时飞机速度

的稳定。 飞行控制系统整体框架如图 １ 所示。
传统 Ｌ１ 自适应控制往往是围绕单个状态点展

开控制律设计。 当系统状态偏离该点时，系统状态

变化产生的非线性动态增量被 Ｌ１ 控制器视为干扰，
这在某种程度上会削弱控制器性能，从而降低控制

器对外部干扰的鲁棒性。
模型的非线性动态可通过离线建模获得，因此

图 １　 整体控制框架

引入反馈线性化来改进 Ｌ１ 自适应控制系统，旨在通

过非线性逆控制消除已知系统的非线性项，从而改

善系统动态，达到简化系统动态的目标。 而 Ｌ１ 自适

应控制用于克服未建模动态、模型不确定性以及外

部扰动的干扰影响，进一步在飞行包线内提高系统

的鲁棒性。

３　 基于非线性 Ｌ１ 自适应角速度控制

３．１　 角速度控制律设计

角速度运动方程（６）可写成仿射非线性的形

式，具体如下

ω̇ ＝ Ｉ －１（􀭿Ｍａ － ω × Ｉω）üþ ýï ï ï ï ï ï

ｆ

＋ Ｉ －１ＣＭｃ}

Ｇ

δ ＋ ｄ （１０）

式中， ｄ ＝ － ΔＲΩＶｂ － ｍΔＲＶ̇ 表示重心、质量变化对

角速度动态产生的影响，由于重心偏移 Δｒ 难以测

量，所以 ΔＲ 未知，因此，ｄ 被控制器视为干扰。
从结构上来看，非线性 Ｌ１ 自适应控制器仍分为

被控对象、状态预测器、自适应律以及带有低通滤波

器的控制律 ４ 个部分。
根据（１０） 式，可将角速度运动方程重写为

ω̇ ＝ ｆ ＋ Ｇ（λδ ＋ σ） （１１）
式中， λ表示输入增益矩阵，通常满足 λ ｉｉ ∈ ［０，１］，
ｉ ＝ １，２，３。 σ ≜ Ｇ －１ｄ 表示与输入相匹配的扰动。

状态预测器根据控制输入来预测当前状态的期

望动态，因而为系统提供参考，具体设计如下

ω^ ＝ Ａｍω^ ＋ Ｇ（λ０δＬ１
＋ σ^） （１２）

式中： ω^ 为状态预测器的状态；Ａｍ 是期望角速度的

Ｈｕｒｗｉｔｚ 矩阵，代表角速度期望的响应。 λ０ 表示对

输入增益矩阵λ的合理估计。 而 σ^表示综合扰动的

估计值，由自适应律解算得到。
非线性 Ｌ１ 自适应控制律设计如下

δ ＝ δＬ１
＋ （Ｇλ０）

－１（Ａｍω － ｆ） （１３）

·２３０１·
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式中

δＬ１
＝ Ｌ －１［ － ｋｃＤ（ ｓ）（δＬ１

＋ σ^ － ｋｇωｃ）］，
ｋｇ ＝ － Ｇ －１Ａｍ （１４）

式中， Ｌ －１［·］ 表示 Ｌａｐｌａｃｅ 反变换。 ω ｃ 表示角速度

指令。 ｋｃ 为滤波器增益，与 Ｄ（ ｓ） 构成低通滤波器

Ｃ（ ｓ）

Ｃ（ ｓ） ≜
ｋｃＤ（ ｓ）

１ ＋ ｋｃＤ（ ｓ）
，　 Ｃ（０） ＝ １ （１５）

　 　 滤波器中 ｋｃ 和Ｄ（ ｓ） 的选择必须满足 Ｌ１稳定条

件［１２］：存在 ρ ｒ 满足‖ω‖ ＜ ρ ｒ，那么 ｋｃ 和Ｄ（ ｓ） 必须

满足（１６）式

‖Ｈ２（ ｓ）‖Ｌ１ ＜
ρｒ － ‖Ｈ１（ ｓ）ｋｇ‖Ｌ１‖ωｃ‖Ｌ∞

Ｌ（ρｒ）ρｒ ＋ Ｂ０

（１６）

式中， Ｌ（ρ ｒ） ＝
ρ ｒ ＋ 􀭵γ
ρ ｒ

∂ｄ
∂ω

，Ｂ０ ≥｜ ｄ（ ｔ，０） ｜ ， ∀ｔ ＞

０，􀭵γ 为 任 意 大 于 零 的 正 常 数， 定 义 Ｈ１（ ｓ） 和

Ｈ２（ ｓ） 为

Ｈ１（ ｓ） ≜ （ ｓＩ３ － Ａｍ）
－１Ｇ

Ｈ２（ ｓ） ≜ （ ｓＩ － Ａｍ）
－１Ｇ（１ － Ｃ（ ｓ）） （１７）

详细的证明过程参考文献［１２］。 非线性 Ｌ１ 自适应

控制继承了 Ｌ１ 自适应控制的优点，能够解决传统自

适应控制中鲁棒性与快速性矛盾的问题，即保证系

统鲁棒性的同时，兼顾了系统响应的快速性。 此外，
非线性 Ｌ１ 自适应控制能够消除已知与状态相关的

非线性项，因而避免系统已知非线性对系统的影响，
进一步扩大了控制器的适用范围。

基于分段常数的自适应律是一种结构简单、计
算量小的自适应律，该算法能够在保证系统稳态性

的同时兼顾系统的瞬态性能。 文献［１３］对分段常

数自适应算法进行了改进，解决了分段常数自适应

律中采样时间和估计精度不匹配的问题。 因此，本
文采用改进的分段常数设计自适应律，具体如下

σ^ ＝ σ^（ ｉＴｓ） ＝ － ＧΦ－１（Ｔｓ）η（ ｉＴｓ）， ｉ ＝ ０，１，２…
（１８）

式中， Φ（Ｔｓ） 和 η（ ｉＴｓ） 定义如下

Φ（Ｔｓ） ＝ Ａｍ
－１（ｅＡｍＴｓ － Ｉ３）

η（ ｉＴｓ） ＝ （ｅＡｍＴｓ ＋ ΓＩ３）􀭾ω（ ｉＴｓ） （１９）
式中， 􀭾ω ＝ ω^ － ω 表示角速度误差，Ｔｓ 为采样时间，Γ
为自适应增益矩阵。

综合以上设计，图 ２ 展示了完整的基于非线性

的 Ｌ１ 自适应角速度控制的结构框图。

图 ２　 基于非线性 Ｌ１ 自适应角速度控制结构

３．２　 系统性能分析

在控制器（１３）的作用下，根据角速度动态（１１）
与状态预测器（１２）可以推导出角速度跟踪误差

􀭾ω ＝ Ａｍ􀭾ω ＋ Ｇ􀭾σ （２０）
式中， 􀭾σ（ ｔ） 为扰动估计误差，具体表达如下

􀭾σ ＝ σ^ － σ ＋ （λ０ － λ）δ （２１）
角速度跟踪误差 􀭾ω 在 ｉＴｓ ＋ ｔ 时刻时的解为

􀭾ω（ ｉＴｓ ＋ ｔ） ＝ ｅＡｍｔ􀭾ω（ ｉＴｓ） ＋ η１（ ｉＴｓ ＋ ｔ） ＋ η２（ ｉＴｓ ＋ ｔ）
（２２）

式中

η１（ ｉＴｓ ＋ ｔ） ≜ ∫ｔ
０
ｅＡｍ（ ｔ －τ）Ｇσ^（ ｉＴｓ）ｄτ （２３）

η２（ ｉＴｓ ＋ ｔ） ≜－ ∫ｔ
０
ｅＡｍ（ ｔ －τ）Ｇ（σ（ ｉＴｓ ＋ ｔ） －

　 ζ（ ｉＴｓ ＋ ｔ））ｄτ （２４）
角速度在 （ ｊ ＋ １）Ｔｓ 时刻下的跟踪误差记为

􀭾ω（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＝ ｅＡｍｔ􀭾ω（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＋
　 η１（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＋ η２（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） （２５）

　 　 在改进分段常数自适应律的作用下，角速度跟

踪误差可进一步简化为

􀭾ω（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ） ＝ （Ｉ３ ＋ Γ） －１η２（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ）
（２６）

　 　 进一步推导角速度误差与采样时间之间的关

系，（２６）式的范数形式可表示为

‖􀭾ω（（ ｊ ＋ １）Ｔｓ）‖ ≤ ‖（Ｉ３ ＋ Γ） －１‖κ（Ｔｓ）Δ
≜ ‖（Ｉ３ ＋ Γ） －１‖ζ（Ｔｓ） （２７）

式中

κ（Ｔｓ） ＝ ∫Ｔｓ
０
‖ｅＡｍ（Ｔｓ－τ）Ｇ‖ｄτ （２８）

Δ ＝ （ｍａｘ‖λ － λ０‖
０≤λｉｉ≤１， ｉ ＝ １，２，３

）ρδ ＋ Ｌ（ρｒ）ρｒ ＋ Ｂ０ ＋

‖Ｇ －１（Ｉ３ － λλ０）
－１Ａｍ‖ρｒ （２９）

（２７）式得到的角速度上界对所有 （ ｊ ＋ １）Ｔｓ ≤ τ 都
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成立，因此对于 ｉＴｓ ≤ τ ，则
‖􀭾ω（ ｉＴｓ）‖ ≤ ‖（Ｉ３ ＋ Γ） －１‖ζ（Ｔｓ） （３０）

那么，（２２）式中角速度误差的范数为

‖􀭾ω（ ｉＴｓ ＋ ｔ）‖ ≤ γ（Ｔｓ） （３１）

γ（Ｔｓ） ≜ ‖（Ｉ３ ＋ Γ） －１‖（α１（Ｔｓ） ＋
　 α２（Ｔｓ））ζ（Ｔｓ） ＋ α３（Ｔｓ）Δ （３２）

式中

α１（Ｔｓ） ＝ ‖ｅＡｍＴｓ‖

α２（Ｔｓ） ＝ ∫Ｔｓ
０
‖ｅＡｍ（Ｔｓ－τ）Φ－１（Ｔｓ）ｅＡｍＴｓ‖ｄτ

α３（Ｔｓ） ＝ ∫ｔ
０
‖ｅＡｍ（Ｔｓ－τ）Ｇ‖ｄτ （３３）

　 　 当采样时间 Ｔｓ 不断减小，（３３）式的极限为

ｌｉｍ
Ｔｓ→０

α１（Ｔｓ） ＝ ０，ｌｉｍ
Ｔｓ→０

α２（Ｔｓ） ＝ ０，ｌｉｍ
Ｔｓ→０

α３（Ｔｓ） ＝ ０

（３４）
　 　 由此可得 ｌｉｍ

Ｔｓ→０
γ（Ｔｓ） ＝ ０，因此角速度误差极

限为

ｌｉｍ
Ｔｓ→０

􀭾ω（Ｔｓ） ＝ ０ （３５）

　 　 所以对于任意 ｔ ∈ ［０，τ］ ，都有

‖􀭾ω（ ｔ）‖ ≤ γ（Ｔｓ） ≤ 􀭵γ （３６）
式中， 􀭵γ０ 为任意小的正常数。

从（３５） 式和（３６） 式来看，在非线性 Ｌ１ 自适应

控制器的作用下，闭环系统的角速度误差有界。 并

且，通过增大自适应增益 Γ能够缩小角速度的跟踪

误差。 这表明改进的分段常数自适应能够在固定采

样时间 Ｔｓ 下，通过调整自适应增益来实现满意的自

适应估计精度，因而克服传统分段常数自适应律

（Γ ＝ ０） 仅通过缩小采样时间来减小误差边界的缺

点，减轻了硬件的负担。
在重心、质量变化扰动的影响下，基于改进的分

段常数自适应律在固定采样间隔 Ｔｓ 内能够保证飞

机角速度的稳定性，因而在整个控制过程中，系统的

全局稳定和瞬态性能都得到了保证。

４　 侧滑角与自动油门控制律

由于飞机侧滑角动态要慢于偏航角速度，根据

奇异摄动理论，侧滑角控制可以在角速度基础上构

建完成，即偏航角速度作为内环，而侧滑角为外环。
侧滑角动态和偏航角速度存在显式对应关系

β̇ ＝ ｐｓｉｎα ＋ ｇ
Ｖ
ｓｉｎθｃｏｓφ

üþ ýï ï ï ï ï ï ï

ｆβ

＋ （ － ｃｏｓα）üþ ýï ï
Ｇβ

ｒ ＋ ο（ｘ）

（３７）

式中， ο（ｘ） ＝ １
ｍＶ

（Ｙ － Ｔｃｏｓαｓｉｎβ）。

采用积分式动态逆控制方法设计侧滑角控制

律。 具体如下

ｒｃ ＝ Ｇ̇ －１
β （νβ － ｆβ） （３８）

式中， ν β 为侧滑角的虚拟控制，表示侧滑角的期望

动态，具体设计如下

νβ ＝ １ ＋
Ｋβｉ

ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｋβ（βｃ － β） － Ｋβｉβ （３９）

式中，下标 ｃ 表示指令，Ｋβ 和 Ｋβｉ 分别为比例和积分

增益。
由于飞行员在驾驶飞机的过程中往往不期望出

现侧滑角，在不考虑大机动的情况下，β 通常很小，
因此 ο（ｘ） 可以合理忽略［１４］。 当飞机处于大侧滑状

态，可通过控制律中积分器来消除此项影响。
积分式侧滑角动态逆控制框图如图 ３ 所示。

图 ３　 侧滑角控制框图

当侧滑角较小时， ο（ｘ） 可以忽略。 侧滑角系

统的传递函数为

Ｇβｃ－β（ ｓ） ＝
Ｋβ １ ＋

Ｋβｉ

ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷

１
ｓ ＋ Ｋβｉ

１ ＋ Ｋβ １ ＋
Ｋβｉ

ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷

１
ｓ ＋ Ｋβｉ

＝
Ｋβ

ｓ ＋ Ｋβ

（４０）
　 　 此时，侧滑角动态为带宽为 Ｋβ 的一阶惯性环

节。 当侧滑角较大时或者存在干扰情况下，扰动对

系统的影响为

Ｇｄ－β（ ｓ） ＝ ｓ
ｓ２ ＋ （Ｋβｉ ＋ Ｋβ） ｓ ＋ ＫβｉＫβ

（４１）

　 　 选择合适比例和积分增益可使阻尼比满足要

求，能消除干扰产生的稳态误差，从而提高侧滑角控
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制系统的鲁棒性。
采用比例－积分式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 δ ｔｈ 实

现对飞机的速度控制，具体设计为

δｔ ＝ δｔ０ ＋ ＫＶ ＋
ＫＶｉ

ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷ （Ｖｃ － Ｖ） （４２）

　 　 在控制律中， δ ｔ０ 为初始配平的油门开度，油门

开度被限制在［０，１］ 之间。 同样，ＫＶ 和ＫＶｉ 分别为比

例和积分增益。

５　 ＨＩＬ 半物理仿真验证

硬件在环飞行控制半物理仿真实验平台（以下

简称 ＨＩＬ 实验平台）包括操纵机构、地面站、自动驾

驶仪、工控机以及虚拟视景软件 ５ 个部分，ＨＩＬ 实验

平台结构如图 ４ 所示。

图 ４　 ＨＩＬ 飞行控制半物理仿真实验平台架构

在 ＨＩＬ 实验平台中，驾驶杆、脚蹬和油门用于

产生飞机运动指令，地面站接收操纵机构的指令并

通过 ＲＳ２３２ 接口发送到自动驾驶仪。 此外，地面站

还能实时设定飞机状态和参数，进而使平台能实现

多任务飞行场景的模拟。 自动驾驶仪根据收到的操

纵指令和飞机状态，通过所设计的鲁棒飞行控制律

解算出舵面偏转，并通过 ＲＳ２３２ 接口发送给工控

机。 工控机包含舵机和非线性飞机模型，因而，可用

于模拟多场景下六自由度实际飞机的运动。 工控机

将飞机飞行数据通过 ＵＤＰ 网口实时发送给虚拟视

景软件以实时显示飞机姿态和运动轨迹，使实验者

能够深入、直观地了解飞机的运动。
在工控机中，采用一阶惯性环节来模拟执行机

构，执行机构的角度与速率限制详见文献［１５］。
在 ＨＩＬ 实验平台中，地面站接收和发送杆指令

的频率为 １００ Ｈｚ，自动驾驶仪中控制律解算频率为

５０ Ｈｚ，工控机中状态更新频率更新为 １００ Ｈｚ。
飞机初始以高度 ４ ０００ ｍ 和 ５０ ｍ ／ ｓ 的速度直

线平飞。 飞机初始状态如表 ２ 所示。
表 ２　 飞机平飞时状态

状态 配平值

α，θ ／ （°） ３．５６

δｅ ／ （°） －４．４９

δａ，δｒ ／ （°） ０

δｔ０ ／ ％ １１

在重心、质量突变扰动下，验证所设计的飞行控

制律的控制性能和鲁棒性。 在 ２５ ｓ 时向飞机注入

突变干扰，突变干扰致使重心变化 Δｘ ＝ ０．１􀭰ｃ，Δｙ ＝
０．２􀭰ｃ，Δｚ ＝ ０．１５􀭰ｃ，质量变化Δｍ ＝ ０．１ｍ０。 仿真结果如

图 ５ ～ ８ 所示。

图 ５　 重心突变下，俯仰角速度以及误差对比图　 　 　 　 图 ６　 重心突变下，滚转角速度以及误差对比图
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图 ７　 重心突变下，侧滑角及误差对比图

图 ８　 舵面输入对比

从仿真结果来看，本文提出的非线性 Ｌ１ 自适应

控制继承了 Ｌ１ 自适应控制快速性与鲁棒性解耦的

优点。 在重心突变干扰下，２ 种控制器都能够有效

克服重心、质量突变产生的影响，实现对参数不确定

变化的快速补偿，保证飞机的稳定性。 但从动态性

能来看，非线性 Ｌ１ 自适应控制在重心突变下的动态

误差相比更小。 为了进一步分析控制性能，表 ３ 统

计角速度和侧滑角误差的均值和方差。

表 ３　 误差绝对值的均值和方差

状态 ｜ ｅ ｜均值 ｜ ｅ ｜方差

ｐ
Ｌ１ ８．４３ Ｌ１ １７．４７

非线性 Ｌ１ ５．６１ 非线性 Ｌ１ １１．７２

ｑ
Ｌ１ １．２２ Ｌ１ １．９６

非线性 Ｌ１ ０．７９ 非线性 Ｌ１ １．６０

β
Ｌ１ ０．６２ Ｌ１ ０．９６

非线性 Ｌ１ ０．４７ 非线性 Ｌ１ ０．７４

从误差统计来看，非线性 Ｌ１ 自适应控制器下的

俯仰、滚转角速度以及侧滑角误差的均值和方差都

明显小于 Ｌ１ 自适应控制器，表明非线性 Ｌ１ 自适应

控制器准确性更高。 此外，从侧滑角动态来看，非线

性 Ｌ１ 自适应控制器对横航向解耦能力也较 Ｌ１ 自适

应控制有所提升。 综合以上分析，非线性 Ｌ１ 自适应

控制器的控制性能够达到预期的要求，在削弱重心

突变干扰的情况下，能实现更准确的指令跟踪。

６　 结　 论

本文考虑重心、质量突变对飞机影响，提出一种

基于非线性 Ｌ１ 自适应控制的方法，并基于此方法设

计了鲁棒飞行控制律。 该方法在传统 Ｌ１ 自适应控

制的基础上引入反馈线性化策略，用于消除已知飞

机的非线性动态影响，进而提升控制器对外部扰动

的鲁棒性。 非线性 Ｌ１ 自适应控制具备 Ｌ１ 自适应控

制快速自适应的优点，并且进一步提升了控制系统

对外界干扰的鲁棒性。 最后，在 ＨＩＬ 仿真实验平台

对所设计非线性 Ｌ１ 自适应飞行控制律进行半物理

仿真实验，实验结果表明：所设计的非线性 Ｌ１ 自适

应控制器能够克服重心、质量突变对飞机产生的干

扰，并且在受扰后仍具有良好的控制效果。
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