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摘要:为保证空投过程中载机的姿态和高度稳定,采用结合最优控制的L1自适应控制方法设计了飞机纵向控制

器. 利用最优控制产生线性控制信号并确定匹配参考模型,在此基础上将系统非线性转化为L1自适应控制结构中

的匹配和非匹配不确定性实现姿态保持,结合外环PID高度控制器完成整个飞控系统的设计.仿真验证了控制器的
强鲁棒性,可以抑制高自适应增益下输入信号中的高频抖振.
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Design of longitudinal controller for flight in heavy-weight airdrop
based on optimal control and L1 adaptive

SUN Xiu-xia, CHANG Yun-gang†, DONG Wen-han, LIU Ri
(College of Aeronautics and Astronautics Engineering, Air Force Engineering University, Xi’an Shaanxi 710038, China)

Abstract: In order to ensure the carrier aircraft attitude and height stability during heavy-weight airdrop, we develop
a novel controller based on optimal and L1 adaptive control, Produce liner control signals by the optimal control and
determine the matched reference model. Based on which, we transform the system nonlinearity into the matched and
unmatched uncertainty of L1 control system. Combing the inner loop control with the outer loop PID control for flight-
altitude, we developed the entire flight control system. Simulation results are presented which show that the controllers
are effective to suppress the undesirable high frequency dynamics from the control signal and have good robustness to the
uncertainty and the nonlinearity.
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1 引引引言言言(Introduction)
低空空投是指飞机借助牵引伞或其他装置将货物

从后舱门投向地面的过程. 从控制的角度看,低空重
装空投面临的是一个强耦合、强非线性、且外界扰动

大的不确定控制系统,传统的线性小扰动飞行控制律
设计方法不再适用;采用反馈线性化要求精确建立飞
机非线性力和力矩模型并且需要实时求逆,其实际应
用有较大限制[1],而空投模型,参数变化大、外界扰动
大,非线性得不到完全对消,将降低飞控系统的鲁棒
性.
自适应控制是一种极具潜力的飞行控制方法,也

已经取得了一系列成功的应用[2–4],但是快速自适应
可能带来的高增益控制问题已经引起足够的重视,因
为高增益控制或者快速自适应可能导致高频抖动,从
而激发未建模动态,造成不期望的效果.近期的一些
自适应控制方法已经针对该问题进行了部分解决[5–7],

而由Cao和Hovakimyan提出的L1自适应控制方法对

高频抖动及由其引起的未建模动态具有较好的抑制

作用[8].
L1自适应控制方法在进行反馈的同时,引入了一

个低通滤波器来达到从控制信号中削弱未知高频干

扰带来的影响,同时保证跟踪误差渐进趋于零[9],
L1自适应控制方法的主要特点是在进行状态反馈或

输出反馈时系统的性能可以通过快速自适应来确保,
同时保证了较好的鲁棒性[10–12]. 带来的好处是L1自

适应保证了系统的瞬时性能和稳态跟踪效果[13–15].
本文针对具有强耦合性、强非线性且扰动大的重

装空投过程数学模型,利用结合最优控制的L1自适应

设计了重装空投纵向内环姿态保持控制器. 通过最优
控制产生针对系统线性部分控制信号并确定与原系

统相匹配参考模型,在此基础上设计了L1自适应控制

器,解决了重装空投系统非线性不确定性问题,同时
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采用PID控制进行外环高度保持.

2 重重重装装装空空空投投投数数数学学学模模模型型型(Heavy-airdrop mathe-
matical mode)
考虑重装空投纵向数学模型[16]





(mb + mc)V̇b + mcrcb sinαq̇ =

T cos α−D − (mb + mc)g sin γ+

mcr̈cb cos α−mcq
2rcb cos α− 2mcṙcbq sinα,

(mb + mc)Vbγ̇ − (mcrcb cos α)q̇ =

T sinα + L− (mb + mc)g cos γ+

mcr̈cb sinα−mcq
2rcb sinα + 2mcṙcbq cos α,

(Iy + mcr
2
cb)q̇ + mcrcb sin αV̇b−

mcrcbVb cos αγ̇ =

My + mcgrcb cos θ − 2mcrcbṙcbq,

θ̇ = q,

Ḣ = Vb sin γ,

(1)
其中: H, Vb, α, q, θ, γ分别表示载机高度、空速、迎

角、俯仰角速度、俯仰角、航迹角; mb, mc, Iy, rcb分

别表示空机质量、货物质量、载机绕横轴转动惯

量、货物相对于载机质心位移; δT, δe分别为发动机节

流阀调定值和升降舵偏转量; L, D, My分别为载机升

力、阻力及俯仰力矩.

假假假设设设 1 忽略发动机推力与舵面偏转之间的相

互影响,且发动机夹角为0,发动机模型采取如下的简
化模型:

T = TmδP. (2)

假假假设设设 2 (重装空投不确定性的一致有界) 将系统

不确定性用∆f(t, x)表示,则当时间t>0, ‖x1‖∞6ρ,
‖x2‖∞6ρ时,存在Lρ >0, B >0,使得‖∆f(t, x1)−
∆f(t, x2)‖∞ 6 Lδ‖x1 − x2‖∞以及‖∆f(t, 0)‖ 6 B

成立.

假假假设设设 3 (重装空投不确定性的偏导数半全局一致
有界) 设∆f(t, x)在讨论范围内分段连续,且对于任
意δ > 0,存在独立于时间的dft

(δ) > 0和dfx
(δ) > 0,

使得当|x|L∞ 6 δ时, ∆f(t, x)的偏导数分段连续且
有界,

‖∂∆f(t, x)
∂x

‖ 6 dfx
(δ), ‖∂∆f(t, x)

∂t
‖ 6 dft

(δ).

3 重重重装装装空空空投投投纵纵纵向向向控控控制制制器器器设设设计计计(Heavy-weight
airdrop pitch flight controller design)
本文设计了双回路高度保持控制器如图1所示. 外

回路以载机俯仰角θ作为控制量,采用PID控制器实现
对高度指令hd的跟踪,内回路采用结合最优控制的L1

自适应控制方法,在线估计系统模型不确定性和外界
扰动以及输入增益的不确定性,以舵偏角δe和发动机

节流阀调定值δp为控制输入量,跟踪控制器外回路期
望俯仰角θd和期望速度Vd.

图 1 双环控制结构框图

Fig. 1 The structure diagram with double loop control

内环空投控制器包含两个控制结构,其一是针对
于系统线性部分采用LQR方法设计的状态反馈最优
控制器,实现系统基本稳定,并确定出L1自适应控制

器的参考模型系统矩阵. 其二为针对于系统非线性部
分设计的L1自适应控制器,以克服系统的强耦合,强
非线性以及扰动等不确定性.

设计控制信号u(t) = um + uad,其中: um(t) =
−KT

mx(t)是设计的状态反馈控制器产生的针对于线
性部分的控制信号, uad = kD(s)η̂(s)是L1自适应补

偿控制信号.

引引引理理理 1[8] 对于渐进稳定多输入多输出系统

H(s),输入为r(t) ∈ Rm,输出为x(t) ∈ Rn则有

‖x(t)‖L∞ 6 ‖H(s)‖L1‖r(t)‖L∞, ∀t > 0. (3)

引引引理理理 2[8] 对于串联系统

H(s) = H2(s)H1(s),

其中H1(s), H2(s)为渐进稳定系统,则有

‖H(s)‖L1 6 ‖H2(s)‖L1‖H1(s)‖L1 . (4)

引引引理理理 3[17] 如果当 τ > 0时,存在 b > 0,使得
‖f(t, 0)‖ 6 b,并且f(t, x)的偏导数有界即存在dx >

0, dt > 0使得‖∂f(t, x)
∂x

‖ 6 dfx
, ‖∂f(t, x)

∂t
‖6 dft

同

时‖xτ‖L∞ 6 ρ, ‖ẋτ‖L∞ 6 dx,其中ρ和dx是正常数.
则存在连续且分段可微,并且其导数有界的参数θ(t)
和σ(t),使得对于任意t ∈ (0, τ)有

f(t, x(t)) = θ(t)‖xt‖∞ + σ(t). (5)

并且有

|θ(t)| < dfx
, |θ̇(t)| < dθ, |σ(t)| < b, |θ̇(t)| < dσ,

式中dθ和dσ是边界值.

3.1 最最最优优优控控控制制制下下下空空空投投投模模模型型型的的的参参参数数数化化化处处处理理理(Model
parameterization under optimal control)
对系统(1)变形化成如下非线性仿射方程形式[18]:
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ẋ = f(t, x) + G(x)u, (6)

其中: 状态向量取x = (V, α, q, θ)T,输入为u = (δe,

δp). 令f(t, x) = Arealx + f̄(t, x),其中: Areal为系统

线性部分, f̄(t, x)为系统非线性不确定性. 取系统参
考模型系统矩阵Am :=Areal−BmKT

m,其中Km为待

确定状态反馈增益矩阵. 现分析通过状态反馈得到的
参考模型系统矩阵与原系统线性部分满足Erzberger
模型完全跟踪条件[19–20].

适当调整状态向量分量位置得到x̄,则系统线性部
分模型变为

˙̄x =
[
A1

A2

]
x̄ +

[
B1

B2

]
u. (7)

令Ā =

[
A1

A2

]
, B̄ =

[
B1

B2

]
,且有矩阵满足秩关系

式rank(B2) = rank(B̄). 取Ām = Ā − B̄KT
m, 定

义∆ = [Ā− Ām]则得到∆ = B̄KT
m,其秩满足

rank(∆) = rank(B̄KT
m) 6 rank(B̄).

则根据文献[19]的模型匹配条件可以得到以下结论:
经状态反馈得到的参考系统矩阵Am与原系统线性部

分是匹配的,可以实现完美跟踪.

本文采用LQR方法进行状态反馈增益KT
m的设计.

选取二次最小目标函数:

J =
1
2

w ∞
0

[
xT(t)Qx(t) + uT

m(t)Rum(t)
]
dt,

其中: Q和R为权重矩阵,则得到状态反馈增益矩阵
KT

m = R−1BT
mP (t), 即um(t) = −R−1BT

mP (t)x(t);
P (t)为PA + ATP−PBmR−1BT

mP +Q = 0的解阵.
考虑到最优控制信号um = −KT

m · x(t),原系统模型
可写为如下形式:





ẋ(t) = Areal · x(t) + f(t, x)−Areal · x(t) + G(x) · u =

Areal · x(t) + f(t, x)−Areal · x(t) + Bmω · (um + uad) =

Areal · x(t) + f(t, x)−Areal · x(t)−Bmω ·KT
m · x(t) + Bmω · uad =

Areal · x(t) + f(t, x)−Areal · x(t)−Bm ·KT
m · x(t)+

Bm(I − ω) ·KT
m · x(t) + Bmω · uad =

Am · x(t) + f(t, x)−Areal · x(t) + Bm(I − ω) ·KT
m · x(t) + Bmω · uad =

Am · x(t) + ∆f(t, x) + Bmω · uad,

y(t) = CTx(t),

(8)

其中∆f(x)代表了系统的不确定性,由系统非线性
不确定性f̄(t, x) = f(t, x)−Arealx(t)和输入不确
定性Bm(I − ω) ·KT

m · x(t)组成,现从匹配的角度将
系统的不确定性分解,则式(8)可写成




ẋ(t) = Am · x(t) + Bm ·∆f1(t, x)+

Bum ·∆f2(t, x) + Bmω · uad,

y(t) = CTx(t),

(9)

式中∆f1(t, x)和∆f2(t, x)代表了系统不确定性的
匹配和非匹配部分. Bm, Bum是常值矩阵,满足

BT
mBum = 0, rank[BmBum] = n.

且有

[
∆f1(t, x)

∆f2(t, x)

]
= [Bm Bum]−1∆f(t, x),由引理

3将系统方程最终写成半线性时变系统有



ẋ(t) =Amx(t)+Bm(ω(t)uad+ θ1(t)‖x(t)‖∞+

σ1(t)) + Bum(θ2(t)‖x(t)‖∞ + σ2(t)),

y(t) = CTx(t),
(10)

ω ∈ Rm×m代表系统输入增益,表征载机舵面完好
程度, ω = I表示舵面无损,可以完全执行输入指令

信号, ω = 0代表舵面完全损坏,不能进行操纵,
θ1(t) ∈ Rm, σ1(t) ∈ Rm是未知时变参数,代表系统
不确定性的匹配部分, θ2(t)∈Rn−m, σ2(t)∈Rn−m

也为未知时变参数,代表系统不确定性的非匹配部
分.

3.2 L1控控控制制制器器器设设设计计计(L1 controller design)
本文设计的纵向通道内回路L1自适应姿态跟踪

控制器,使载机在重装空投阶段,跟踪由外回路计
算得到的姿态角期望值,此处取外回路期望俯仰
角θd和期望速度Vd为控制器参考输入信号r(t). 针
对于空投非线性及输入不确定性设计的L1自适应

控制器包括状态预测器、参数自适应更新律、控制

律设计3个部分.

a) 状态预测器



˙̂x(t) =Amx̂(t) + Bm(ω̂(t)u + θ̂1(t)‖x(t)‖∞+

σ̂1(t)) + Bum(θ̂2(t)‖x(t)‖∞ + σ̂2(t)),

ŷ(t) =CTx̂(t), x̂(0) = x0,

(11)

式中x̂(t), ŷ(t), ω̂(t), θ̂i(t), σ̂i(t)分别表示系统状态、
输出、参数的在线估计值.状态预测器的结构与式
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(10)相同,只是用估计值代替了未知真实值.

b) 参数自适应更新律.

在L1自适应控制器设计中,自适应律可写为如
下形式:



˙̂ω(t) = ΓProj(ω̂(t),−(x̃T(t)PBm)TuT(t)),

ω̂(0) = ω̂0,

˙̂
θ1(t) =

ΓProj(θ̂1(t),−(x̃T(t)PBm)T‖xt(t)‖∞),

θ̂1(0) = θ̂10,

˙̂σ1(t) = ΓProj(σ̂1(t),−(x̃T(t)PBm)T),

σ̂1(0) = σ̂10,

˙̂
θ2(t) =

ΓProj(θ̂2(t),−(x̃T(t)PBum)T‖xt(t)‖∞),

θ̂2(0) = θ̂20,

˙̂σ2(t) = ΓProj(σ̂2(t),−(x̃T(t)PBum)T),

σ̂1(0) = σ̂10,

(12)

其中: x̃ := x̂−x, Γ ∈R+是自适应增益, PT =P >

0是等式AT
mP +PAm =−Q, Q>0的解阵. Proj(·)

代表射影算子[21],保证了参数有界即: ‖ω‖ ∈ Ω,

‖θi(t)‖ ∈ Θi, ‖σi(t)‖<∆i, ∀t>0, i = 1, 2,其中Ω,
Θi和∆i为凸面紧集,其中: Θi , Liρ, ∆i , B.

c) 控制律设计.

式(11)写成频域形式为

x̂(s) = (sI −Am)−1Bm(η̂1(s) + µ(s)) +

(sI −Am)−1Bumη̂2(s) + xin(s),

其中: η̂i(s)是η̂i(t) = θ̂i(t)‖xt‖∞ + σ̂i(t)的拉式变
换, µ(s)是ω̂(t)uad(t)的拉式变换. xin(s) , (sI −
Am)−1x0(s)为系统拉氏变换初值.

设计带输入低通滤波器的控制信号为

uad = kD(s)η̂(s), (13)

式中: k为滤波器带宽, D(s)为严正实传递函数矩
阵以保证滤波器C(s)严正实稳定. η̂(s)是 η̂(t) =
kgr(t)− η̂1(t)− η̂2m(t)− ω̂(t)uad(t)的拉普拉斯变
换.

对式(13)求解得到uad(s) = C(s)r̄(s),其中

r̄(t) = ω−1[kgr(t)− θ̂T
1 (t)x(t)− σ̂T

1 (t)−
(C(sI −Am)−1Bm)−1C(sI −
Am)−1Bum(θ̂T

2 (t)x(t) + σ̂T
2 (t))].

滤波器C(s) = ωkD(s)[I + ωkD(s)]−1, ∀ω ∈
Ω0. 为了保证滤波器低通增益为1, D(s)中需包含

一个积分环节
1
s
I , I为单位矩阵. 内环控制系统如

图2所示.

图 2 L1自适应控制器结构

Fig. 2 L1 adaptive controller structure

4 L1控控控制制制器器器稳稳稳定定定性性性及及及性性性能能能边边边界界界分分分析析析(L1 con-
troller stability and performance bounds
analysis)

4.1 预预预测测测误误误差差差有有有界界界分分分析析析(Prediction error bounded
analysis)

L1范数条件
[19]: 对于给定的ρ0,存在ρr > ρin,

使得下式成立:

‖Gm(s)‖L1 + ‖Gum(s)‖L1 l0 <

ρr − ‖Hxm(s)C(s)Kg(s)‖L1
‖r‖L∞ − ρin

Lρrρr + B0
, (14)

其中:

Hxm(s) = (sI −Am)−1Bm,

Gm(s) := Hxm(s)(I − C(s)),

Gum(s) := (I−Hxm(s)C(s)H−1
m (s)C)Hxum(s),

l0 , L2ρr

L1ρr

, B0 , max(B10,
B20

l0
),

Lρr ,max(L1ρr , L2ρr)ρin ,‖s(sI−Am)−1‖L1ρ0.

即对于式(1)所示的系统,设计由式(11)–(13)组
成的L1控制器,并选取适当的滤波器参数k和D(s)
以满足L1范数条件,从而保证系统稳定,达到控制
目的.

式(11)减式(10)得到预测误差状态方程
˙̃x(t) = Amx̃(t) + Bm(ω̃u(t) + η̃1(t)) +

Bumη̃2(t), x̃(0) = 0, (15)

其中

η̃i(t) := η̂(t)− ηi(t)ηi(t) =

θi(t)‖x(t)‖∞ + σi(t), i = 1, 2.

定定定理理理 1 选取自适应增益Γ满足

Γ >
θm(ρr)

λmin(P )γ2
0

, (16)
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其中: γ0为任意小正常数,

θm(ρr) := 4(max
ω∈Ω

(tr(ωTω)) + (θ2
b1 + σ2

b1)m +

(θ2
b2 + σ2

b2)(n−m)) +

4
λmax(P )
λmin(Q)

((θb1dθ1 + σb1dσ1)m +

(θb2dθ2 + σb2dσ2)(n−m)), (17)

式中: ω̂(t) ∈ Ω, ‖θ̂i(t)‖∞ 6 θbi
, ‖σ̂i(t)‖∞ 6 σbi

,
i = 1, 2.

有预测误差‖x̃τ‖L∞ < γ0.

证证证 考虑式(10),其中{
‖θi(t)‖∞ < θbi(ρr), ‖θ̇i(t)‖∞ < dθi(ρr),

‖σi(t)‖∞ < σbi(ρr), ‖σ̇i(t)‖∞ < dσi(ρr),

均为有界参数.

考虑以下Lyapunov方程:

V (x̃(t), ω̃(t), θ̃i(t), σ̃i(t)) =

x̃T(t)P (t)x̃(t) + Γ−1(tr ω̃T(t)ω̃(t) +
2∑

i=1
(θ̃i

T(t)θ̃i(t) + σ̃T
i (t)σ̃i(t))). (18)

首先有

V (0) 6 4
Γ

(max
ω∈Ω

(tr(ωTω)) + (θ2
b1 + σ2

b1)m +

(θ2
b2 + σ2

b2)(n−m)) 6 θm(ρr)
Γ

. (19)

对式(18)求导数,并代入参数自适应更新律(12),
可得

V̇ (t) 6 −x̃T(t)Qx̃(t) +
2
Γ
|

2∑
i=1

(|θ̃i
T(t)θ̇i(t)|+ |σ̃i

T(t)σ̇i(t)|)|. (20)

进一步可得

V̇ (t)6−x̃T(t)Qx̃(t) +
4
Γ

(θb1dθ1m+σb1dσ1m+

θb2dθ2(n−m) + σb2dσ2(n−m)). (21)

射影算子保证了

ω̂(t) ∈ Ω, ‖θ̂i(t)‖∞ 6 θbi, ‖σ̂i(t)‖∞ 6 σbi,

从而得到

max
t∈(0,τ)

(tr(ω̃T(t)ω̃(t)) +

2∑
i=1

(θ̃i
T(t)θ̃i(t) + σ̃T

i (t)σ̃i(t))) 6

4(max
ω∈Ω

(tr(ωTω)) + (θ2
b1 + σ2

b1)m +

(θ2
b2 + σ2

b2)(n−m)). (22)

假设如果存在τ ′ ∈ (0, τ)使V (τ ′) >
θm(ρr)

Γ
,则

由式(17)–(18)(22)可得

x̃T(τ ′)P (τ ′)x̃(τ ′) >

4
Γ

λmax(P )
λmin(Q)

(θb2dθ2(n−m) + θb1dθ1m +

σb1dσ1m + σb2dσ2(n−m)). (23)

即

x̃T(τ ′)Qx̃(τ ′) > 4
Γ

λmin(Q)
λmax(P )

x̃T(τ ′)P (τ ′)x̃(τ ′) >

4
Γ

(θb1dθ1m + σb1dσ1m + θb2dθ2(n−m) +

σb2dσ2(n−m)). (24)

这样,当V (τ ′) >
θm(ρr)

Γ
时,由式(21)可得V̇ (τ ′)

<0,即可得V (t)6 θm(ρr)
Γ

,由于λmin(P )‖x̃(t)‖2
2 6

x̃T(t)Px̃(t) 6 V (t),则有‖x̃(t)‖L∞ 6
√

θm(ρr)
λmin(P )Γ

,

即式‖x̃τ‖L∞ < γ0得证. 证毕.

4.2 性性性能能能边边边界界界分分分析析析(Performance bounds analysis)
当所有的不确定性都为已知时,可以得到一个

可视为性能最优的稳定闭环自适应系统,即参考系
统



ẋref(t) = Amxref(t) + Bm(ω(t)uref(t)+

f1(t, xref(t))) + Bum(f2(t, xref(t))),

xref(0) = x0,

uref(s) = ω−1C(s)(Kgr(s)− η1ref(s)−
H−1

m (s)Hum(s)η2ref(s)),

yref = CTxref(t),
(25)

其中ηiref(s)是信号ηiref(t) = fi(t, xref(t))(i = 1, 2)
的拉普拉斯变换.

定定定理理理 2 对于满足L1范数条件的闭环参考系统

(25),如果‖x0‖∞ 6 ρ0,则可得到如下结果:

‖x̃‖L∞ 6 γ0, (26)

‖xref − x‖L∞ 6 γ1, (27)

‖uref − u‖L∞ 6 γ2, (28)

‖yref − y‖L∞ 6 ‖C‖∞γ1, (29)

其中:

γ1 :=
‖Hxm(s)C(s)H−1

m (s)C‖L1

1−‖Gm(s)‖L1
L1ρr

−‖Gum(s)‖L1
L2ρr

γ0+β,

γ2 := (‖ω−1C(s)‖L1(L1ρr
+ B10) +

‖ω−1C(s)H−1
m (s)C‖L1γ0 +

‖ω−1C(s)H−1
m (s)Hum(s)‖L1L2ρr

)γ1.
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证证证 选择满足式(16)的自适应增益,则由定理1
有‖x̃τ‖L∞ < γ0, 令η̃(t) : = ω̃(t)uad(t) + η̃1(t) +
η̃2m(t), η(s)为其拉普拉斯变换变换,则有控制律

uad = −kD(s)(η(s) + η̃(s)),

其中η(s)是如下信号的拉普拉斯变换:

η(t) := ω(t)uad(t) + η1(t) + η2m(t)− rg(t),

其中: rg(s) := Kgr(s), η2m(s) := H−1
m (s)Hum(s) ·

η2(s), ηi(s) := θi(t)‖x(t)‖∞ + σi(t), i = 1, 2.

将系统方程式写成频域形式为

x(s)= xin(s)+Gm(s)η1(s)+Gum(s)η2 −
Hxm(s)C(s)η̃(s)+Hxm(s)C(s)Kg(s)r(s).

(30)

同理有

xref(s) = Gm(s)η1ref(s) + Gum(s)η2ref(s) +

Hxm(s)C(s)Kg(s)r(s) + xin(s). (31)

式(31)与式(30)相减得

xref(s)− x(s) =

Gm(s) (η1ref(s)− η1(s)) +

Gum(s) (η2ref(s)− η2(s)) + Hxm(s)C(s)η̃(s) =

Gm(s) (η1ref(s)− η1(s)) + Gum(s)(η2ref(s)−
η2(s)) + Hxm(s)C(s)H−1

m (s)C(s)x̃(s). (32)

引入文献[22]中的Liδ, δ̄的定义,得到如下不等
式:

‖(xref − x)τ‖L∞ 6
‖Gm(s)‖L1‖(η1ref − η1)τ‖L∞ +

‖Gum(s)‖L1‖(η2ref − η2)τ‖L∞ +

‖Hxm(s)C(s)H−1
m (s)C(s)‖L1‖x̃τ‖L∞ 6

‖Gm(s)‖L1L1ρr‖(xref − x)τ‖L∞ +

‖Gum(s)‖L1L2ρr‖(xref − x)τ‖L∞ +

‖Hxm(s)C(s)H−1
m (s)C(s)‖L1γ0. (33)

整理得

‖(xref − x)τ‖L∞ 6
‖Hxm(s)C(s)H−1

m (s)C‖L1

1− ‖Gm(s)‖L1
L1ρr

− ‖Gum(s)‖L1
L2ρr

γ0.

(34)

由γ1定义得到‖(xref − x)τ‖L∞ 6 γ1 − β < γ1,
即式(27)得证. 对于输入u,证明过程同上,可得

‖(uref − u)τ‖L∞ 6
‖ω−1C(s)‖L1L1ρr +

‖ω−1C(s)H−1
m (s)C(s)‖L1γ0 +

‖ω−1C(s)H−1
m (s)Hum(s)‖L1L2ρr(γ1 − β) 6 γ2.

(35)
最后有‖yref − y‖L∞ 6 ‖C‖∞γ1. 证毕.

由上可知系统输出y(t)和yref(t)的跟踪误差与
自适应增益Γ的平方根成反比,则可以在系统硬件
允许的范围内尽量增大Γ值,以减少该跟踪误差. 同
时需考虑系统理想输出yid和yref(t)的跟踪误差.

考虑式(14)L1范数条件,当取ρr →∞时,有

‖Gm(s)‖L1 + ‖Gum(s)‖L1 l0 <
1
L

.

令

λ = (‖Gm(s)‖L1 + ‖Gum(s)‖L1 l0)L < 1, (36)

则由式(32)得
xref(s) =

(I −Gm(s)θ1 −Gum(s)θ2l0)−1 ×
((sI −Am)−1Bm(−CA−1

m Bm)−1r(s) + yin(s)).

(37)

因为

(I −Gm(s)θ1 −Gum(s)θ2l0)−1 =

I +
∞∑
i=1

(Gm(s)θ1 + Gum(s)θ2l0)
i,

则有

xref(s) =

[I +
∞∑
i=1

(Gm(s)θ1 + Gum(s)θ2l0)
i]× ((sI −

Am)−1Bm(−CA−1
m Bm)−1r(s) + xin(s)) =

xdes +
∞∑
i=1

(Gm(s)θ1 + Gum(s)θ2l0)i ×

((sI−Am)−1Bm(−CA−1
m Bm)−1r(s) + xin(s)),

则

‖xdes − xref‖L∞ 6
∞∑
i=1

λi × (‖(sI −Am)−1Bm(−CA−1
m Bm)−1‖L1 ·

‖r(t)‖L∞ + ‖xin(t)‖L∞) =
λ

1− λ
(‖(sI −Am)−1Bm(−CA−1

m Bm)−1‖L1 ·
‖r(t)‖L∞ + ‖xin(t)‖L∞),

即

‖ydes − yref‖L∞ 6
λC

1− λ
(‖(sI −Am)−1Bm(−CA−1

m Bm)−1‖L1 ·
‖r(t)‖L∞ + ‖xin(t)‖L∞). (38)

由λ的定义可知,当增大低通滤波器C(s) =
ωkD(s)[I + ωkD(s)]−1中的带宽增益k时,可减小
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λ值,从而减小yref(t)和ydes(t)的误差值.但在k的具

体设计时需要综合考虑.因为较小的k值不能保证

经滤波后的控制信号有效补偿系统工作带宽内的不

确定性,而k值过大,会削弱系统的鲁棒性,极端情
况下取k →∞时C(s) = 1,则系统蜕变成间接模型
参考自适应控制,失去了对高自适应增益的高频输
入抖振的抑制作用. 本文的k值设计过程如下:
首先设计k值范围使得滤波器C(s)的带宽大于

系统带宽,以使系统工作频域内的不确定性可以得
到补偿.
用扫频法,给出系统的幅频、相频曲线如图3所

示.

图 3 系统伯德图

Fig. 3 Bode diagram of system

求出系统带宽ωn为3.15 rad/s. 滤波器C(s)=[I
+ ωkD(s)]−1ωkD(s)的带宽为ωk,其中输入增益ω

的期望值为I . 为了使C(s)带宽大于系统带宽,以使
控制系统产生的有效控制信号补偿系统不确定性,
k值满足下式:

k > ωn. (39)

在此基础上经过多次测试,得到k ∈ (5, 16)时,
系统跟踪性能以及鲁棒性整体较好.

5 仿仿仿真真真结结结果果果及及及分分分析析析(Simulation result and ana-
lysis)
基于本文设计的重装空投控制器,以某型运输

机为例,在H = 100 m高空,采用单列单投形式,完
成仿真实验. 假设模型存在±20%的模型误差,载机
配平参数V = 99.992 m/s, α = θ = 0.094 rad,仿真
主要验证控制器的稳定性、鲁棒性及满足空投过程

战技指标的相关要求.
首先本文采用将原系统方程在平衡点处小扰动

线性化处理,并结合LQR控制的方式得到参考模型
的系统矩阵Am及输入矩阵Bm, Bum,然后结合L1

自适应控制器产生综合控制信号作用于原系统式

(1),其中: Q0 =




0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 0 25


 , R0 =

[
10 0
0 10

]
,得到

状态反馈增益矩阵Km =




−0.0000 0.0015
0.5208 −0.0049
−0.2104 0.0036
−1.5648 0.0190


,从

而得到式(5)中:

Am =




−0.0123 8.0710 1.9759 4.9259
−0.0020 −0.7536 0.9853 −0.1093
0.0027 −2.3628 −5.4664 −7.8241

0 0 1.0000 0


 ,

Bm =




9.4791 5.2500
−0.0699 −0.0041
−5.0001 0.0036

0 0


 ,

Bum =




−0.0008 0
−0.9999 0
0.0125 0

0 1.0000


 .

选取自适应增益Γ =20000,滤波器带宽增益k=
10,外环采用遗传算法进行PID参数整定,其参数
为: KP = −0.013,KI = −0.003, KD = −0.012.

仿真结果如图4–10所示.

图 4 迎角响应曲线
Fig. 4 Response of attack angle

图 5 俯仰角速度响应曲线
Fig. 5 Response of pitch angle rate
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图 6 俯仰角响应曲线

Fig. 6 Response of pitch angle

图 7 间接模型参考自适应下不同自适应增益舵偏角
响应曲线

Fig. 7 Response of rudder angle of different IMRAC gain

图 8 L1自适应舵偏角响应曲线

Fig. 8 Response of adaptive rudder angle L1

图 9 高度变化量响应曲线

Fig. 9 Response of flight altitude variable quantity

图 10 速度响应曲线

Fig. 10 Response of flight velocity

对无误差曲线模型,货物在t = 2.65 s时离机,存
在误差模型离机时间误差在0.03 s变化范围内,从仿
真结果看,本文设计的控制器对于飞机姿态角的保
持收敛速度较快,而且稳态误差较小. 由图7可以看
出自适应增益的增加可以给系统带来高频输入抖振

(图中点线),甚至发散(图中点划线).图8为本文设计
L1控制器下高输入增益Γ = 20000下的舵偏角响应
曲线,其抑制了舵偏角输入的高频抖振现象,舵机
物理可实现程度较好.

参照国内外运输机在执行单列单投的任务要求,
以某型运输机为例,要求姿态角中俯仰角的变化量
不超过5◦且最低不小于2◦,仿真结果显示俯仰角变
化量不超过3◦,且最小时为2.3◦,而角速度和迎角亦
均满足战绩指标要求.

6 结结结论论论(Conclusions)
重装空投是一个强耦合、强非线性、存在突变等

强干扰的不确定系统,本文设计了基于最优控制下
的L1自适应的重装空投纵向控制器,克服了传统自
适应控制中提高自适应增益所带来的高频输入抖动

及未建模动态的影响,从而使系统具有了更好的跟
踪性能及鲁棒性,具有良好的工程运用前景.
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