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未知故障下的飞机自适应控制
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摘　 要： 飞机动力学模型因受损或者其他未知故障时，预先设计的飞机控制律可能会无法满足飞机的稳定飞行，从而需

要设计自适应控制律以保证飞行安全．本文以非线性的 ＮＡＳＡ－ＧＴＭ 通用飞机模型为对象，运用基于回顾成本的自适应

控制方法（ＲＣＡＣ）进行飞机未知故障情况下的平稳飞行控制，包括机体结冰与控制舵面卡死两种故障情况．根据飞机局

部线性化模型得到系统马尔科夫参数来设计基于输出反馈的 ＲＣＡＣ 控制器．通过最优化回顾代价函数来更新 ＲＣＡＣ 控

制器增益，从而调节飞机引擎与控制舵面的输出来补偿由未知故障带来的影响．仿真结果表明在未知故障情况下，ＲＣＡＣ
能够很好地通过自适应调整控制器的增益来保证飞机的平稳飞行和控制指令跟踪．
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　 　 飞行安全一直是研究人员十分关注的问题，
每年因飞机故障失控等都会带来巨大的损失．近
年来，研究人员对故障状态下的飞行控制已经进

行了比较深入的研究．故障状态下的飞机控制是

一个十分复杂的问题，例如控制舵面故障可能会

影响飞机的机动性能，同时需要非常规的控制策

略［１－２］，尽管可预测和可判断的故障可以通过提

前预设的控制方案来补偿，但是遇到未知情况下

不可预测的故障时则需要控制参数的自适应改变

来控制飞机的状态．本文主要研究大型飞机动力

学模型在不可预测以及未知故障情况下的飞行控

制．主要考虑机体结冰以及控制舵面卡死两种情

况．对于机体结冰，文献［３］给出了飞机在结冰情

况下的动力学改变情况，主要体现在：１）飞机的

升力系数减小；２）零界攻角减小；３）阻力系数增

大；４）失速速度增大．通过飞行试验表明［４－５］：一
般情况下，飞机在结冰时升力系数减小约 ５％ ～
１５％，同时阻力系数增加约 １５％ ～ ５０％．机体结冰

时，飞机无法保持原来的系统状态，需要相应的调

整引擎及控制舵面的输出来调节飞机的姿态与速



度保持平稳飞行．
当飞机控制舵面卡死时，如果不能及时保持

飞机稳定，极易造成飞机坠毁等严重后果．对于大

型飞机，主控制输入主要包括左右引擎、升降舵

偏、副翼舵偏以及方向舵偏，当某一个舵面发生故

障时，理想情况是通过其他控制输入在功能上的

冗余来补偿当前舵面的故障，从而保持飞机当前

的平稳飞行状态．在极端情况下，当前飞行状态由

于某一舵面故障而成为不稳定且不可控的状态

时，要求飞机能够迅速的自适应地达到状态空间

上的临近平稳飞行状态．
飞机在实际飞行出现故障时，飞行辅助系统

需要一定时间通过在线故障诊断方法或者在线系

统辨识方法来定位故障或者辨识发生改变的系统

模型．在此之前，飞机的故障是未知的，这就需要

控制器能够在未知的故障状态下根据系统输出和

状态来自适应的迅速调节控制器增益来保证飞机

的平稳飞行．
张爱华等［６］ 针对航天器执行机构安装偏差

及外部干扰提出一种自适应补偿控制策略．
Ｒｙｓｄｙｋ 等［７］提出一种神经网络控制系统结构，利
用逆动态模型实现了飞机的直接自适应控制．
Ｋａｎｅｓｈｉｇｅ 等［８］针对商用大型飞机进行大量的仿

真，证明了在一定的条件下基于神经网络的飞行

控制系统能够对特定的故障进行辨识和定位．
Ｎｇｕｙｅｎ 等［９］提出一种用于保持故障飞机稳定性

的直接－间接自适应飞行控制器．Ｐａｇｅ 等［１０］ 对已

有的自适应控制规律进行改进并将其应用于

Ｆ ／ Ａ－１８Ｃ飞机上对其进行验证．
传统的比例积分微分（ＰＩＤ）控制方法在飞机

系统出现故障时，无法自适应的调整控制器参数

及时保证飞机稳定．本文将基于回顾成本的自适

应控制方法 （ ｒｅｔｒｏｓｐｅｃｔｉｖｅ ｃｏｓｔ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ，
ＲＣＡＣ）运用于大型飞机机体结冰和控制舵面卡

死两种情况，并对其进行研究．ＲＣＡＣ 方法是基于

系统输出反馈的自适应控制方法，具有很好的鲁

棒性，可以利用较少的系统信息来达到控制目的．
文献［１１－１２］介绍了 ＲＣＡＣ 算法的基本思想，文
献［１３－１６］介绍了 ＲＣＡＣ 在飞行器控制等方面的

一些应用．相对 ＰＩＤ 方法，ＲＣＡＣ 可以实时的根据

飞机系统变化来自适应的调整控制器增益，在飞

机系统出现故障时能够迅速的达到稳定飞行目

标，同时为系统后续的实时故障诊断以及飞行包

络线分析提供保证．ＮＡＳＡ－ＧＴＭ 模型是一种通用

的双引擎大型飞机模型，模型中的各个动力学系

数是通过数值分析与风洞试验获得．这些参数数

据被存储成为一些列可查数据库提供给研究人员

进行模拟仿真与控制算法设计等研究．本文在完

整的非线性 ＮＡＳＡ－ＧＴＭ 模型上进行仿真，通过调

整模型来模拟机体结冰和控制舵面卡死的情况．
由于在 ＮＡＳＡ－ＧＴＭ 这种复杂非线性系统中，舵面

卡死或者气动参数变化会产生很大的不确定性，
其他的控制器很难解决这种情况，本文采用的

ＲＣＡＣ 控制方法经过仿真验证可以很好地达到控

制效果．

１　 自适应控制器设计

１􀆰 １　 问题提出

将非线性飞机模型在某一平衡点线性化然后

离散化得到如下多输入多输出系统：
ｘ（ｋ ＋ １） ＝ Ａｘ（ｋ） ＋ Ｂｕ（ｋ） ＋ Ｄ１ｗ（ｋ）， （１）

ｙ（ｋ） ＝ Ｃｘ（ｋ） ＋ Ｄ２ｗ（ｋ）， （２）
ｚ（ｋ） ＝ Ｅ１ｘ（ｋ） ＋ Ｅ０ｗ（ｋ） ． （３）

其中 ｘ（ｋ） ∈Ｒｎ，ｙ（ｋ） ∈Ｒｌｙ，ｚ（ｋ） ∈Ｒｌｚ，ｕ（ｋ） ∈
Ｒｌｕ，ｗ（ｋ） ∈ Ｒｌｗ，ｋ≥０．本文目的是设计一个自适

应输出反馈控制器在激励信号ｗ作用下运用尽量

少的模型信息使性能指标 ｚ最小化．ｗ既可以代表

需要执行指令信号，也可以代表需要抑制外部干

扰信号．方程（１） ～ （３） 可表示为通过对连续系

统采样并保持后得到的一个离散系统．如果 Ｄ１ ＝
０、Ｅ０ ≠ ０，则控制目标是让输出 Ｅ１ｘ 跟踪指令信

号 － Ｅ０ｗ．如果 Ｄ１ ≠０、Ｅ０ ＝０，则控制目标是在抑

制干扰 ｗ．进一步分析，如果 Ｄ１ ＝ ［ Ｄ^１ ０］，Ｅ０ ＝

［０ Ｅ^０］，同时 ｗ（ｋ） ＝ ［ｗ１（ｋ） Ｔ ｗ２（ｋ） Ｔ］ Ｔ，则控

制目标是让输出 Ｅ１ｘ 跟踪指令信号 － Ｅ^０ｗ２ 同时

抑制干扰 ｗ１ ．最后，如果 Ｄ１ 和 Ｅ０ 是零矩阵，则系

统目标输出稳定，使 ｚ 收敛至零．
１􀆰 ２　 回顾成本定义

首先定义系统的马尔可夫参数，当 ｉ ≥１ 时，
Ｈｉ ≜ Ｅ１Ａｉ －１Ｂ． （４）

取 ｒ 为正整数，然后对于所有 ｋ ≥ ｒ，

　 ｘ（ｋ） ＝ Ａｒｘ（ｋ － ｒ） ＋ ∑
ｒ

ｉ ＝ １
Ａｉ －１Ｂｕ（ｋ － ｉ） ＋

∑
ｒ

ｉ ＝ １
Ａｉ －１Ｄ１ｗ（ｋ － ｉ）， （５）

　 ｚ（ｋ） ＝ Ｅ１Ａｒｘ（ｋ － ｒ） ＋ ∑
ｒ

ｉ ＝ １
Ｅ１Ａｉ －１Ｄ１ｗ（ｋ － ｉ） ＋

Ｅ０ｗ（ｋ） ＋ 􀭺Ｈ􀭺Ｕ（ｋ － １） ． （６）
其中：

􀭺Ｈ ≜ Ｈ１ … Ｈｒ[ ] ∈ Ｒｌｚ×ｒｌｕ，
􀭺Ｕ（ｋ － １） ≜ ｕＴ（ｋ － １） … ｕＴ（ｋ － ｒ）[ ] Ｔ ．
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　 　 接下来， 将 􀭺Ｈ􀭺Ｕ（ｋ － １） 根据控制输入与马尔

可夫参数的未知部分和已知部分拆分为方程

（７），其中第一项为未知部分，第二项为已知部

分，未知部分是在计算中不需要的部分，而已知部

分则是在计算中需要用到的部分．实际应用中，这
个划分不是固定的，而是根据实际系统输入与输

出进行调试与选取．
　 􀭺Ｈ􀭺Ｕ（ｋ － １） ＝ Ｈ′Ｕ′（ｋ － １） ＋ ＨＵ（ｋ － １）． （７）
式中： Ｈ′ ∈ Ｒｌｚ×（ ｒｌｕ－ｌＵ），Ｈ ∈ Ｒｌｚ×ｌＵ，Ｕ′（ｋ － １） ∈
Ｒｒｌｕ－ｌＵ，Ｕ（ｋ － １） ∈ ＲｌＵ ．然后将方程（６） 改写为

ｚ（ｋ） ＝ Ｓ（ｋ） ＋ ＨＵ（ｋ － １） ． （８）
式中 Ｓ（ｋ） 为系统中的未知部分，

Ｓ（ｋ） ＝ Ｅ１Ａｒｘ（ｋ － ｒ） ＋∑
ｒ

ｉ ＝ １
Ｅ１Ａｉ－１Ｄ１ｗ（ｋ － ｉ） ＋

Ｅ０ｗ（ｋ） ＋ Ｈ′Ｕ′（ｋ － １）． （９）
接下来， 引入一个延时 ｋ ｊ（ ｊ ＝ １，２，…，ｓ），且

０ ≤ｋ１ ≤ ｋ２ ≤ … ≤ ｋｓ，方程（８） 将改写为

　 ｚ（ｋ － ｋ ｊ） ＝ Ｓ ｊ（ｋ － ｋ ｊ） ＋ Ｈ ｊＵ ｊ（ｋ － ｋ ｊ － １） ．
方程（９）变为

　 Ｓｊ（ｋ） ＝ Ｅ１Ａｒｘ（ｋ － ｋｊ － ｒ） ＋∑
ｒ

ｉ ＝ １
Ｅ１Ａｉ －１Ｄ１ｗ（ｋ －

ｋｊ － ｉ） － ｙ０（ｋ － ｋｊ） ＋Ｈ′ｊＵ′ｊ（ｋ － ｋｊ － １） ．
方程（７）变为

　 􀭺Ｈ􀭺Ｕ（ｋ － ｋ ｊ － １） ＝ Ｈ′ｊＵ′ｊ（ｋ － ｋ ｊ － １） ＋
Ｈ ｊＵ ｊ（ｋ － ｋ ｊ － １） ．

定义扩展性能变量：
　 Ｚ（ｋ）≜ ｚＴ（ｋ － ｋ１） … ｚＴ（ｋ － ｋｓ）[ ]

Ｔ ∈Ｒｓｌｚ．
由此可以得到

Ｚ（ｋ） ＝ 􀭹Ｓ（ｋ） ＋ 􀭾Ｈ􀭾Ｕ（ｋ － １） ． （１０）
其中：
􀭹Ｓ（ｋ） ≜ 􀭹ＳＴ（ｋ － ｋ１） … 􀭹ＳＴ（ｋ － ｋｓ）[ ]

Ｔ ∈ Ｒｓｌｚ，
􀭾Ｕ（ｋ － １） ≜ ｕＴ（ｋ － ｋ１） … ｕＴ（ｋ － ｋｓ）[ ]

Ｔ ∈Ｒｓｌｕ，
􀭾Ｈ 根据 􀭾Ｕ（ｋ － １） 的排列决定．例如取 ｓ ＝ ２，ｋ１ ＝１
和 ｋ２ ＝ ２，则

􀭾Ｕ（ｋ － １） ≜
ｕ（ｋ － １）
ｕ（ｋ － ２）

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，

􀭾Ｈ ＝
Ｈ１ Ｈ２

０ Ｈ１

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

下面定义回顾性能变量：
ｚ^（ｋ － ｋｊ） ≜ Ｓｊ（ｋ － ｋｊ） ＋ ＨｊＵ∗

ｊ （ｋ － ｋｊ － １）．
　 　 将真实的控制器输出 Ｕ ｊ（ｋ － ｋ ｊ － １） 由一个

重构的控制器输出Ｕ∗
ｊ （ｋ － ｋ ｊ － １） 代替，然后得到

扩展回顾性能变量为

Ｚ^（ｋ） ＝ 􀭹Ｓ（ｋ） ＋ 􀭾Ｈ􀭾Ｕ∗（ｋ － １） ． （１１）
将方程（１０）代入方程（１１）得到

Ｚ^（ｋ）＝ Ｚ（ｋ） －􀭾Ｈ􀭾Ｕ（ｋ － １） ＋􀭾Ｈ􀭾Ｕ∗（ｋ － １）． （１２）
　 　 最后定义回顾代价方程为

Ｊ（􀭾Ｕ∗（ｋ － １），ｋ） ≜ Ｚ^Ｔ（ｋ）Ｒ（ｋ） Ｚ^（ｋ） ． （１３）
式中： Ｒ（ｋ） ∈ Ｒｓｌｚ×ｓｌｚ 是一个正定的性能权重矩

阵．本文目的是找到一个可以提供比 Ｕ ｊ（ｋ － ｋ ｊ －
１） 更好性能的重构的控制器输出 Ｕ∗

ｊ （ｋ － ｋ ｊ －
１）；然后通过这个重构的控制器输出来更新控制

器参数．
１􀆰 ３　 基于自适应调整的代价函数最优化

为了保证方程（１３）具有一个全局最小值，将
代价函数调整为

　 Ｊ（􀭾Ｕ∗（ｋ － １），ｋ） ≜ Ｚ^Ｔ（ｋ）Ｒ（ｋ）Ｚ^（ｋ） ＋
η（ｋ）Ｒ２

􀭾Ｕ∗Ｔ（ｋ － １）􀭾Ｕ∗（ｋ － １）．
（１４）

式中： η（ｋ） ＝ η ０ｚＴ（ｋ）ｚ（ｋ），η ０ ≥ ０．将方程（１２）
代入方程（１４） 得

　 Ｊ（􀭹Ｕ∗（ｋ － １），ｋ）＝ 􀭹Ｕ∗Ｔ（ｋ － １）ＡＥ（ｋ）􀭹Ｕ∗（ｋ － １） ＋

ＢＥ（ｋ）􀭹Ｕ∗（ｋ － １） ＋ＣＥ（ｋ）．
式中：

ＡＥ
􀭾ＨＴＲ（ｋ）􀭾Ｈ ＋ η（ｋ）Ｒ２Ｉｌ􀭾Ｕ，

ＢＥ（ｋ） ≜２􀭾ＨＴＲ（ｋ）［Ｚ（ｋ） －􀭾Ｈ􀭾Ｕ（ｋ － １）］，
　 　 ＣＥ（ｋ） ≜ＺＴ（ｋ）Ｒ（ｋ）Ｚ（ｋ） － ２ＺＴ（ｋ）Ｒ（ｋ）􀭾Ｈ􀭾Ｕ（ｋ －

１） ＋ 􀭾ＵＴ（ｋ － １）􀭾ＨＴＲ（ｋ）􀭾Ｈ􀭾Ｕ（ｋ － １）．
　 　 当 􀭾Ｈ列满秩或者 η（ｋ） ＞ ０时，ＡＥ（ｋ） 是可求

逆的，这种情况下 Ｊ（􀭾Ｕ∗（ｋ － １），ｋ） 具有唯一的全

局最小解：

􀭾Ｕ∗（ｋ － １） ＝ － １
２
ＡＥ

－１（ｋ）ＢＥ（ｋ） ． （１５）

１􀆰 ４　 控制器结构

根据子系统阶数 ｎｃ，子系统的输出 ｕ（ｋ） 可

写为

ｕ（ｋ） ＝ ∑
ｎｃ

ｉ ＝ １
Ｍｉ（ｋ）ｕ（ｋ － ｉ） ＋ ∑

ｎｃ

ｉ ＝ １
Ｎｉ（ｋ）ｚ（ｋ － ｉ） ．

（１６）
式中： Ｍｉ（ｋ） ∈ Ｒｌｕ×ｌｕ，Ｎｉ（ｋ） ∈ Ｒｌｕ×ｌｚ ．控制器的输

出式（１６） 可改写为

ｕ（ｋ） ＝ θ（ｋ）ϕ（ｋ － １） ．
其中 θ（ｋ） 包含控制器所有增益，且
　 θ（ｋ）≜ Ｍ１（ｋ） … Ｍｎｃ（ｋ） Ｎ１（ｋ） … Ｎｎｃ（ｋ）[ ] ∈

Ｒｌｕ×［ｎｃ（ｌｕ＋ｌｚ）］， （１７）
ϕ（ｋ － １） ≜
　 ［ｕＴ（ｋ －１）…ｕＴ（ｋ －ｎｃ）　 ｚＴ（ｋ －１）…ｚＴ（ｋ －ｎｃ）］∈Ｒｎｃ（ｌｕ＋ｌｚ）．

（１８）
１􀆰 ５　 最小二乘法更新控制器增益

采用递推最小二乘法，并利用 ϕ（ｋ － １） 与方
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程（１５） 中重构的控制器输出 􀭾Ｕ∗（ｋ － １） 来得到

自适应控制器的增益．
取 ｄ ＞ ０使􀭾Ｕ∗（ｋ － １） 包含 ｕ∗（ｋ － ｄ），然后

选取最小二乘法的指标函数为

　 ＪＲ（θ（ｋ）） ＝∑
ｋ

ｉ ＝ １
λ ｋ－ｉ‖ｕ∗Ｔ（ｋ － ｄ） － ϕＴ（ｋ － ｄ －

１）θＴ（ｋ）‖２ ＋ λ ｋ（θ（ｋ） －
θ（０））Ｐ －１（０）（θ（ｋ） － θ（０）） Ｔ ．

式中： ϕ（ｋ － ｄ） 由方程（１８） 给出，‖·‖２ 为欧几

里德范数，λ（ｋ） ∈ （０，１］ 为遗忘因子．
根据最小二乘法的递推可以得到

　 θＴ（ｋ） ＝ θＴ（ｋ － １） ＋ Ｐ（ｋ － １）ϕ（ｋ － ｄ － １）·
［ϕＴ（ｋ － ｄ）Ｐ（ｋ － １）ϕ（ｋ －ｄ － １） ＋λ（ｋ）］－１·
（ｕ∗（ｋ － ｄ） －ϕＴ（ｋ － ｄ － １）θＴ（ｋ － １））．

其中

　 Ｐ（ｋ）＝ λ－１（ｋ）Ｐ（ｋ － １） －λ－１（ｋ）Ｐ（ｋ － １）ϕ（ｋ －ｄ － １）·
［ϕＴ（ｋ －ｄ － １）Ｐ（ｋ － １）ϕ（ｋ －ｄ） ＋λ（ｋ）］－１·
ϕＴ（ｋ － ｄ － １）Ｐ（ｋ － １） ．

最终的 ＲＣＡＣ 控制输入为

ｕ（ｋ ＋ １） ＝ θ（ｋ）ϕ（ｋ） ．

２　 机体结冰情况下的自适应控制

本节通过近似模拟飞机机体结冰时的系统参

数变化来进行飞机自适应控制研究．仿真目标是

运用 ＲＣＡＣ 来进行空速、高度与航向角的控制，控
制框图如图 １ 所示．

NASA_GTMRCAC
r + z

-
yu

图 １　 ＲＣＡＣ 系统结构

　 　 图中 ｒ 为飞机控制指令，包括了空速 Ｖ、高度

ｈ与航向角 ψ．仿真中，控制指令是为让系统输出 ｙ
保持在系统动力学参数因外部原因而变化之前的

状态．ｚ 代表 ３ 个控制命令与系统输出误差信号．
ＲＣＡＣ 控制器输出信号包括 δ ｅ、δ ａ、δ ｒ、δ ＬＴ 与 δＲＴ，
分别代表了升降舵舵偏、副翼舵偏、方向舵舵偏与

左右引擎的输出．
基于图 １ 中的控制结构进行仿真．其中的控

制指令是要保持最初的平稳飞行高度，航向与空

速．在 ｔ ＝ ５００ ｓ 时，通过改变升力系数 ＣＬ 与阻力

系数 ＣＤ 来近似模拟机体结冰时升力变小且同时

阻力变大的状况．仿真中设定的两个系数变化情

况为

ＣＬ ＝

ＣＬ０，　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ｔ ＜ ５００ ｓ；

１ ＋ ｔ － ５００
５００

（－ ２５％）é

ë
êê

ù

û
úú ＣＬ０，　 ５００≤ ｔ ＜ １ ０００ ｓ；

７５％ＣＬ０，　 　 　 　 　 　 　 　 　 ｔ ≥１ ０００ ｓ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

ＣＤ ＝

ＣＤ０，　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ｔ ＜ ５００ ｓ；

１ ＋ ｔ － ５００
５００

（８０％）é

ë
êê

ù

û
úú ＣＤ０，　 ５００≤ ｔ ＜ １ ０００ ｓ；

１８０％ＣＤ０，　 　 　 　 　 　 　 　 ｔ ≥１ ０００ ｓ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

在 ｔ ＝ ５００ ｓ 时，飞机的升力系数逐渐减小

２５％，同时飞机的阻力系数逐渐增加 ８０％．这里，
ＣＬ０ 与 ＣＤ０ 代表当前状态下正常的升力系数与阻

力系数，通过实时检索气动力系数数据库得到．
ＲＣＡＣ 控制器参数配置为

ｎｃ ＝ １６，η ０ ＝ １，Ｐ０ ＝ １０ －４Ｉ１２８，λ ＝ １，Ｒ ＝ Ｉ３，
Ｒ２ ＝ ｄｉａｇ（９ × １０－３，１０－２，１０－２，１􀆰１５ × １０－４，１􀆰１５ × １０－４），

􀭾Ｈ ＝
Ｈ２

Ｈ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
∈ Ｒ６×５．

式中马尔科夫变量 Ｈ 由 ＧＴＭ 模型在平稳状态时

线性化得到．
以上的控制器参数是根据系统的输入输出通

过调试选取［１１－１３］ ．在本节中的算法设计中，先通

过系统的输入输出以及状态参数得到当前状态的

线性化近似模型，然后由该模型得到系统的马尔

科夫参数 Ｈ２ 和 Ｈ３， ＲＣＡＣ 算法可以只运用极少

的系统信息（这里仅仅是 Ｈ２ 和 Ｈ３） 来进行算法

的设计．实际上，由于 ＲＣＡＣ 算法极强的鲁棒性，
虽然在控制过程中由系统的状态改变会改变系统

的马尔科夫参数，但在状态变化不大的情况下，由
当前状态线性化得到的马尔科夫参数仍然可以很

好地满足系统控制要求，这也验证了由局部线性

化设计得到的 ＲＣＡＣ 算法参 数 可 以 适 用 于

ＮＡＳＡ－ＧＴＭ 这种复杂的非线性系统中．
图 ２ 给出了两个变化的动力学参数，其中由于

系统状态（主要是攻角）的改变， ＣＬ０ 与ＣＤ０ 会同时发

生变化．图 ３ 为系统输出，可以看出在５００ ｓ以后，系
统仍然可以很好的保持当前的状态．图 ４ 给出了部分

系统的状态与控制量，ＲＣＡＣ 控制器通过引擎输出增

长来补偿阻力的增加，然后通过增加攻角来提高升

力系数进而保持飞机高度与速度．图 ２ 中可以看出由

于 ＣＬ０ 的增加，ＣＬ 基本保持了原来的值．由于仿真时

控制器增益的初始值全部设为零，所以会产生仿真

初始阶段的震荡．图 ２～图 ４中开始一段的震荡是控

制器在开始自适应调节控制增益时的系统状态过渡

过程．图 ５ 给出了 ＲＣＡＣ 控制器增益的变化，可以看

出 ５００ ｓ 到１ ０００ ｓ期间，控制器增益由于 ＣＬ０ 与 ＣＤ０

而自适应的改变来保持系统输出的稳定．
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图 ２　 气动力学参数
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图 ５　 控制器增益

３　 控制舵面卡死情况下的自适应控制

本节主要进行飞机副翼舵面卡死情况下的自

适应控制研究．目标的系统输出包括飞机的 ３ 个

平稳飞行状态量［１７］，分别是空速 ＶＴ、航迹角 γ 与

转弯速度 ψ̇．在 ｔ ＝ ２００ ｓ 时， 飞机副翼舵面逐渐偏

转到－２°然后卡死．ＲＣＡＣ 控制器参数配置为：
ｎｃ ＝ １６，η０ ＝ １，Ｐ０ ＝ ０􀆰 ０３Ｉ１２８，λ ＝ １，Ｒ ＝ Ｉ３，

Ｒ２ ＝ ｄｉａｇ（１０－２，１０－２，１０－４，１０－４，５ × １０－３），
􀭾Ｈ ＝ Ｈ２ ∈ Ｒ３×５ ．

　 　 图 ６ 为系统平稳状态量输出．可以看出在 ｔ ＝
２００ ｓ 时由于横滚舵面卡死，系统输出状态产生了

一些小的波动，但是很快就重新稳定．在 ｔ ＝ ３００ ｓ
时，开始给定平稳飞行状态控制指令，使飞机在平

稳状态之间过渡，由此可见，在横滚舵面卡死的情

况下，飞机依然可以很好的跟踪控制指令．图 ７ 为

飞机的控制量输入，包括 δ ｅ、δ ａ、δ ｒ、δ ＬＴ 与 δＲＴ，其中

δ ａ 由于故障卡死在－２°，无法跟踪给定控制量，但
是通过其他 ４ 个控制量的调节，使飞机系统故障

得到了很好的补偿．在系统仿真的最初阶段，由于

控制器增益的初始值为零，在自适应的调节控制

器增益过程中，系统的各个变量会产生短暂的震

荡．图 ８ 给出了 ＲＣＡＣ 控制器增益的变化，可以看

出控制器增益由于横滚舵面的卡死而自适应的改

变来保证控制指令的跟踪．
控制指令
输出200
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图 ６　 ＧＴＭ 模型状态输出
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图 ８　 控制器增益

４　 结　 语

基于 ＮＡＳＡ－ＧＴＭ 通用飞机模型，在未知故障

情况下应用回顾成本自适应控制方法（ＲＣＡＣ）对
其进行飞行稳定控制．通过近似模拟机体结冰情

况下部分飞行动力学参数变化来测试 ＲＣＡＣ 控制

器在此情况下的控制效果．仿真结果表明 ＲＣＡＣ
能够很好的自适应调节控制器增益来补偿未知的

动力学参数改变．当阻力系数增加 ８０％同时升力

系数减小了 ２５％的情况下，ＲＣＡＣ 控制器通过提

高引擎输出和增大飞机攻角来保持飞行高度与速

度；当飞机副翼舵面卡死在一定角度时，ＲＣＡＣ 可

以通过调节其他 ４ 个控制量以保证飞机的平稳飞

行状态，同时也可以很好跟踪控制指令．

参考文献

［１］ ＢＬＡＮＫＥ Ｍ． Ｄｉａｇｎｏｓｉｓ ａｎｄ ｆａｕｌｔ⁃ｔｏｌｅｒａｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ［Ｍ］．
Ｂｅｒｌｉｎ： Ｓｐｒｉｎｇｅｒ， ２００３．

［２］ ＤＡＳＧＵＰＴＡ Ｄ， ＫＲＩＳＨＮＡ ＫＵＭＡＲ Ｋ， ＷＯＮＧ Ｄ， ｅｔ
ａｌ． Ｎｅｇａｔｉｖｅ ｓｅｌｅｃｔｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒ ａｉｒｃｒａｆｔ ｆａｕｌｔ
ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ ［ Ｃ ］ ／ ／ Ｉｎ Ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ Ｉｍｍｕｎｅ Ｓｙｓｔｅｍｓ：
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ＩＣＡＲＩＳ ２００４． Ｂｅｒｌｉｎ： Ｓｐｒｉｎｇｅｒ， ２００４：
１－１３．

［３］ ＢＲＡＧＧ Ｍ Ｂ， ＨＵＴＣＨＩＳＯＮ Ｔ， ＯＬＴＭＡＮ Ｒ， ｅｔ ａｌ．
Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｉｃｅ ａｃｃｒｅｔｉｏｎ ｏｎ ａｉｒｃｒａｆｔ ｆｌｉｇｈｔ ｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｒ］．
Ｒｅｓｔｏｎ ＶＡ： ＡＩＡＡ， ２０００．

［４］ 于庆芳． Ｙ１２─Ⅱ型飞机结冰对其飞行特性影响的试

飞研究［Ｊ］． 飞行力学， １９９５ （２）： ６３－７０．
［５］ 李林， 王立新， 彭小东． 结冰对民机飞行性能的影响

研究［Ｊ］． 飞行力学， ２００４， ２２（３）： １２－１６．
［６］ 张爱华， 胡庆雷， 霍星． 过驱动航天器自适应姿态补

偿控制及控制分配［Ｊ］．哈尔滨工业大学学报，２０１４，
４６（１）： １８－２２．

［７］ ＲＹＳＤＹＫ Ｒ Ｔ， ＣＡＬＩＳＥ Ａ Ｊ． Ｆａｕｌｔ ｔｏｌｅｒａｎｔ ｆｌｉｇｈｔ ｃｏｎｔｒｏｌ

ｖｉａ ａｄａｐｔｉｖｅ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ ａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ ［ Ｃ］ ／ ／ ＡＩＡＡ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ
Ｅｘｈｉｂｉｔ． Ｒｅｓｔｏｎ ＶＡ： ＡＩＡＡ， １９９８： １７２２－１７２８．

［８］ ＫＡＮＥＳＨＩＧＥ Ｊ， ＢＵＬＬ Ｊ， ＴＯＴＡＨ Ｊ． Ｇｅｎｅｒｉｃ ｎｅｕｒａｌ
ｆｌｉｇｈｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ａｕｔｏｐｉｌｏｔ ｓｙｓｔｅｍ ［ Ｃ ］ ／ ／ ＡＩＡＡ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． Ｒｅｓｔｏｎ
ＶＡ： ＡＩＡＡ， ２０００： ＡＩＡＡ ２０００－４２８１．

［９］ ＮＧＵＹＥＮ Ｎ， ＫＲＩＳＨＮＡＫＵＭＡＲ Ｋ， ＫＡＮＥＳＨＩＧＥ Ｊ， ｅｔ
ａｌ． Ｆｌｉｇｈｔ ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ ｈｙｂｒｉｄ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ
ｄａｍａｇｅｄ ａｉｒｃｒａｆｔ ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ，
ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２００８， ３１（３）： ７５１－７５９．

［１０］ ＰＡＧＥ Ａ Ｂ， ＭＥＬＯＮＥＹ Ｅ Ｄ， ＭＯＮＡＣＯ Ｊ Ｆ． Ｆｌｉｇｈｔ
ｔｅｓｔｉｎｇ ｏｆ ａ ｒｅｔｒｏｆｉｔ ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ
ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｕｓｉｎｇ ａｎ Ｆ ／ Ａ－１８Ｃ ［Ｃ］ ／ ／ ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ，
Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ． Ｒｅｓｔｏｎ
ＶＡ： ＡＩＡＡ， ２００６：ＡＩＡＡ ２００６－６０５２．

［１１］ ＨＯＡＧＧ Ｊ Ｂ， ＢＥＲＮＳＴＥＩＮ Ｄ Ｓ． Ｒｅｔｒｏｓｐｅｃｔｉｖｅ ｃｏｓｔ
ｍｏｄｅｌ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ｎｏｎｍｉｎｉｍｕｍ⁃ｐｈａｓｅ
ｓｙｓｔｅｍｓ ［ Ｊ ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２０１２， ３５（６）：１７６７－１７８６．

［１２］ ＳＡＮＴＩＬＬＯ Ｍ Ａ， ＢＥＲＮＳＴＥＩＮ Ｄ Ｓ． Ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｂａｓｅｄ ｏｎ ｒｅｔｒｏｓｐｅｃｔｉｖｅ ｃｏｓｔ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２０１０， ３３（２）：２８９－
３０４．

［１３］ Ｄ′ＡＭＡＴＯ Ａ Ｍ， ＳＵＭＥＲ Ｄ， ＭＩＴＣＨＥＬＬ Ｋ， ｅｔ ａｌ．
Ａｄａｐｔｉｖｅ ｏｕｔｐｕｔ ｆｅｅｄｂａｃｋ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅ ＮＡＳＡ ＧＴＭ
ｍｏｄｅｌ ｗｉｔｈ ｕｎｋｎｏｗｎ ｎｏｎｍｉｎｉｍｕｍ⁃ｐｈａｓｅ ｚｅｒｏｓ ［ Ｃ］ ／ ／
ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．
Ｒｅｓｔｏｎ ＶＡ： ＡＩＡＡ， ２０１１：ＡＩＡＡ ２０１１－６２０４．

［１４］ ＳＯＢＯＬＩＣ Ｆ Ｍ， ＢＥＲＮＳＴＥＩＮ Ｄ Ｓ． Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ⁃ｆｒｅｅ
ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅ ＮＡＳＡ ｇｅｎｅｒｉｃ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ ｍｏｄｅｌ
［ Ｃ ］ ／ ／ ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ． Ｒｅｓｔｏｎ ＶＡ： ＡＩＡＡ，２０１３：ＡＩＡＡ
２０１３－４９９９．

［１５］ＹＵ Ｍ Ｊ， ＲＡＨＭＡＮ Ｙ， ＡＴＫＩＮＳ Ｅ Ｍ， ｅｔ ａｌ． Ｍｉｎｉｍａｌ
ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅ ＮＡＳＡ Ｇｅｎｅｒｉｃ
Ｔｒａｎｓｐｏｒｔ Ｍｏｄｅｌ ｗｉｔｈ ｕｎｋｎｏｗｎ ｃｏｎｔｒｏｌ⁃ｓｕｒｆａｃｅ ｆａｕｌｔｓ
［ Ｃ ］ ／ ／ ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ． Ｒｅｓｔｏｎ ＶＡ： ＡＩＡＡ， ２０１３：
ＡＩＡＡ ２０１３－４６９３．

［１６］ＺＨＯＮＧ Ｊ， ＲＡＨＭＡＮ Ｙ， ＹＡＮ Ｊ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｔｒｏｓｐｅｃｔｉｖｅ
ｃｏｓｔ ｍｏｄｅｌ ｒｅｆｉｎｅｍｅｎｔ ｆｏｒ ｏｎ⁃ｌｉｎｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｃｏｎｓｔａｎｔ
ａｎｄ ｔｉｍｅ⁃ｖａｒｙｉｎｇ ｆｌｉｇｈｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ［ Ｃ ］ ／ ／ ＡＩＡＡ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ
Ｅｘｈｉｂｉｔ． Ｒｅｓｔｏｎ ＶＡ： ＡＩＡＡ， ２０１３：ＡＩＡＡ ２０１３－５１９３．

［１７］ ＹＩ Ｇ， ＡＴＫＩＮＳ Ｅ Ｍ． Ｔｒｉｍ ｓｔａｔｅ ｄｉｓｃｏｖｅｒｙ ｆｏｒ ａｎ
ａｄａｐｔｉｖｅ ｆｌｉｇｈｔ ｐｌａｎｎｅｒ ［ Ｃ］ ／ ／ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ４８ｔｈ
ＡＩＡＡ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｍｅｅｔｉｎｇ． Ｒｅｓｔｏｎ ＶＡ： ＡＩＡＡ，
２０１０：ＡＩＡＡ ２０１０－４１６．

（编辑　 张　 宏）

·６· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４７ 卷　


