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摘 要: 针对歼击机操纵面结构故障, 提出了一种基于自适应不对称高斯基函数网络( AGBFN)的可靠跟踪控

制方案。该方案的特点是在传统的线性控制器的基础上,引入基于自适应AGBFN的自适应控制器, 用于在线

补偿由于建模误差、外扰、以及操纵面卡死或损伤所造成的影响, 并且采用控制隔离技术来处理执行机构的饱

和问题。完全自适应AGBFN采用不对称高斯基函数, 并且可以在线更新网络所有参数,克服了传统 RBF 网络

对称性约束,提高了网络的适应性和学习能力,从而保证歼击机的操纵品质, 且输出较好地跟踪参考模型输

出。飞行仿真结果表明,文中采用的控制方法使飞机在正常状态和故障状态下均可获得满意的控制效果。
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Abstract: A reliable flight tracking control scheme is developed for a fighter in the presence of control surface failures based

on adaptive asymmetric Gaussian basis function network ( AGBFN) . An adaptive AGBFN controller is used to augment the

linear controller , which can compensate the modeling error, disturbance and unknown control surface failures. The effect of

actuator dynamics and limits are treated by using control hedging. The asymmetric Gaussian basis function is used for the

proposed full adaptive AGBFN which eliminates the symmetry restriction of traditional RBFN and provides the neurons with

higher flexibility. And the tuning rule for updating all parameters of the AGBFN is derived which ensures the stability of the

overall system. By the proposed control scheme, the handling qualities of the system are maintained with the improved track

ing accuracy. Simulation results show that the proposed method is suited to not only the normal aircraft, but also the fault

aircraft.
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可靠性、可修复性和安全性是现代歼击机飞

行控制系统设计中三个最基本的要求。传统的自

修复飞行控制系统设计方法主要限于线性时不变

系统
[ 1, 2]

,通常是针对飞机的小扰动化线性方程

来设计飞行控制律, 需要预先估计飞机可能出现

的故障,针对典型模态设计重构控制律、通过增益

预置的方法进行切换,需要大量的增益预置表,且

实时性和精度难以保证。

近年来,由于神经网络技术的研究和发展,为

飞控系统的设计提供了新的思想和方法[ 3, 4]。文

献[ 3]表明, 在各种神经网络结构中, 基于高斯函

数的径向基网络( RBFN)更为适合非线性系统控

制。本文提出了一种基于全自适应的不对称高斯

基函数网络可靠飞行控制方案, 网络的基函数采

用具有不对称宽度的伪高斯函数, 和常规的高斯

函数相比,具有更大的可变性和延展性,打破了传

统高斯基函数的对称性限制, 使得隐层神经元在

函数近似上具有更高的适应性, 提高了网络的近

似能力。同时, 通过在线调整 AGBFN 的全部参

数,进一步提高了网络的在线学习能力,能够实时

地适应系统的建模误差、操作面故障等因素的影

响,使得系统保持较好的控制性能,并且输出跟踪

给定的指令信号。考虑到执行机构存在的位置和

/或速率饱和等限制,进一步采用控制隔离技术来

处理执行机构饱和问题,以保证神经网络控制方

案的有效性。
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1 系统描述

考虑如下形式的歼击机运动方程

x = f ( x, u) ( 1)

其中: x R
n
是系统状态; u R

p
是系统输入。

系统状态可测且系统控制输入维数 p 小于系统

的状态维数 n。显然, 系统只有 p 个状态可以被

准确跟踪,因此可以将系统状态进行划分,定义系

统输出为 y= [ x 1 x 2  xp ]
T

R
p
为系统期

望跟踪的状态, xn- p为剩下的其它状态。于是可

以将系统( 1)改写为

xn- p

y
=

f n- p ( x, u)

f y( x, u)
( 2)

给定期望输出 y d,系统的控制目标是设计控

制器使得系统输出跟踪期望的输出。

歼击机常见的操作面故障主要是舵面卡死或

损伤两种情况。当歼击机的某一输入舵面卡死

时,可以用下式进行描述[ 5]

uj ( t ) =  uj t ! tj , j { 1, 2 , p } ( 3)

其中: tj 是故障发生时间;  uj 是卡死时输入值; tj ,

 uj 是未知的。对应系统的输入可以表达为

u( t ) = ( t ) + (  u - ( t ) ) ( 4)

其中: = diag{ 1,  , p} ; ( t )是正常作动器的

输入。当第 i 个作动器发生故障时, i= 1, 否则

i= 0。不同于舵面卡死故障,歼击机的舵面损伤

会导致歼击机的空气动力学特性发生变化,从而

使歼击机的运动方程发生相应变化。针对歼击机

的这两种常见的操作面故障(损伤或卡死)情况,

可以采用如下方程进行描述

x= f ( x, u) + !f ( x , u)

=
f n- p ( x, u)

f y( x , u)
+

!f n- p ( x, u)

!f y( x, u)

( 5)

其中 !f ( x , u) 表示由于舵面卡死或损伤引起的系
统未知的动力学特性改变。

2 系统控制方案

2 1 参考模型的设计

给定参考模型

xm = Amxm+ Bm ul

ym = Cmxm

( 6)

其中: xm R
n
; ul R

p 为参考模型输入; ym为参

考模型输出。可以选择相应的正常飞机的线性模

型作为参考模型。ul是线性控制器, 按照传统控

制理论方法进行设计, 使得在 u l作用下, 参考模

型输出 ym渐近跟踪给定的期望输出 y d。

2 2 自适应 AGBFN跟踪控制律设计

定义 !y = ym- y 为系统对参考模型输出的跟

踪误差,设计控制律使得系统输出渐近跟踪参考

模型输出,从而使系统输出跟踪期望输出,实现控

制目标。系统的控制结构图如图 1所示。

图 1 系统控制结构图

Fig. 1 Schematic diagram of flight control system

由系统式( 5)和式( 6)可得

!y
∀

= CmAm xm + CmBmu l- f y( x, u) - !f y( x, u)

( 7)

针对系统式( 5) , 设计系统的控制输入如下

u( t ) = ul + uad ( 8)

其中 u ad是基于 AGBFN的自适应控制律。

定理 1 考虑误差系统( 7) , 如果按照下式设

计自适应控制律 uad

uad = ( CmBm)
- 1

( K!y - unn) ( 9)

其中: K> 0为适维的系数矩阵; unn为自适应 AG

BFN的输出,设 unn=  ( x, xm, u) , 则闭环误差系

统渐近稳定,系统输出渐近跟踪参考模型的输出。

证明 略。

2 3 控制隔离

作动器饱和一直是飞控系统设计中不容忽视

的重要问题。近年来, 伪控制隔离( PCH)技术在

基于动态逆方法的飞行控制中得到了成功的应

用[ 6]。不同于伪控制技术, 本文直接利用控制信

号来计算隔离信号,因此称为控制隔离。定义具

有饱和的作动器特性为

!= ∀( u( t ) ) , u ( t ) = f ( x( t ) ) ( 10)

其中: u 为控制命令输入信号; !为实际的作动器

位置,且 ∀( u ) = [ ∀( u1) ∀( u2)  ∀( ui ) ]
T
,

∀( ui ) = sign( ui ) min(  ui , | ui | ) ,其中  ui 为对应的
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最大饱和限幅值。由于实际的作动器位置 !无

法测量,因此引入其估计值 !̂,假设 !̂= !, 且 !̂=

∀̂( x , u)。定义控制隔离信号为

uh = u - !̂ ( 11)

引入控制隔离后,参考模型的输入修正为

u lh = ul - uh ( 12)

相应参考模型修正为

xm= Amxm + Bm( ul- uh)

ym= Cmxm ( 13)

定理 2 考虑具有作动器饱和的非线性系统

( 5)及式( 9)所定义的控制律, 当引入控制隔离信

号式( 11) ,且修正参考模型为式( 13) ,则存在作动

器饱和时, 闭环误差系统( 6)仍然保持渐近稳定,

系统输出渐近跟踪参考模型输出。

证明: 当作动器没有饱和时, u= !̂, 此时, ulh

= u l,控制隔离信号不起作用。

当作动器进入饱和以后, 此时控制隔离信号

为 uh= u- !̂, 相应的闭环误差系统为

!y
∀

= ym - y = ym-  ( x, xm, u) - Cm Bm!̂-

Cm Amxm = - CmBmuad -  ( x, xm, u) ( 14)

将式( 9)代入上式,可得

!y
∀

= - K!y + unn -  ( x, xm, u) ( 15)

因为 K 为正定的系数矩阵, 所以在理想的条件

下,设计 unn=  ( x, xm , u) ,则闭环误差系统( 15)

渐近稳定, 进一步可知系统输出渐近跟踪参考模

型的输出。 证毕。

注1: !̂是对作动器位置输出的估计值,当作

动器位置无法测量时,可以根据实际作动器的动态

特性及饱和特性对其建模,从而获得 !̂= ∀̂( x, u)。

注2: 如果对作动器实际位置的估计引入了

附加误差, 这个误差仍然可以看作系统建模不确

定性,通过在线神经网络来消除。

3 自适应 AGBFN 的设计

为了对消系统中未知非线性项 unn =  ( x,

xm , u)的影响, 进一步设计自适应神经网络来在

线对消非线性项的影响,令 X= [ x
T

x
T
m u

T
]

T

R
N 为神经网络输入,选用不对称的高斯函数作

为基函数,以提高神经元的可变性和适应性。设

自适应AGBFN的输出为

unn = #
L

l= 1
wlg l ( X, #l , ∃l- , ∃l , + ) =

W
T
G( x, #, ∃- , ∃+ ) ( 16)

其中: W= ( wl ) L ∃ p为权重矩阵; L > 1为隐层神经

元个数; G= ( gl ) L ∃ 1为伪高斯基函数,且

g l (X) = %
N

i = 1
%i , l (X i )

%i, l = exp -
( Xi - #i, l )

2

∃2
i , l, -

U( Xi ; - & , #i , l ) +

exp -
( Xi - #i, l )

2

∃2
i , l, +

U( Xi ; #i , l , & ) ( 17)

其中: U( Xi ; a, b) =
1 a ∋ Xi< b

0 其它
; #i , l为伪高

斯函数的中心; ∃i , l, - , ∃i, l , + 为分布参数。 记

#l = [ #1, l  #N, l ]
T
, ∃l - = [ ∃1, l , -  ∃N, l , - ]

T
,

∃l+ = [ ∃1, l , +  ∃N , l, + ]
T 是与X 同维的向量。

#= [ #T
1  #T

L ]
T
, ∃- = [ ∃T

1, -  ∃T
L, - ]

T
,

∃+ [ ∃T
1, +  ∃T

L, + ]
T
, #, ∃- , ∃+ R

NL∃ 1。

文献[ 7]表明,式( 17)所描述的伪高斯函数可

以用来作为RBF网络的基函数, 且可以用来近似

非线性函数。故可以采用式( 16)所定义的 AGBFN

来近似非线性向量函数  ( X) ,定义其近似误差为

&f ( X) =  (X) - W
* T

G
*
( X, #*

, ∃*
- , ∃*

+ )

( 18)

其中: W
*
, #*

, ∃*
- , ∃*

+ 为理想的常数权重、中心

和分布参数矩阵; G
*
为理想的伪高斯基函数输

出。不妨假设 (&f ( X) (< &0, &0> 0 为一常数,

且存在常数 ∀W,满足 ( W
* (f ∋ ∀W。定义 Ŵ, #

^
,

∃̂- , ∃̂+ 为相应的理想矩阵的估计值, 相应的伪高

斯基函数输出值为 Ĝ, 对应的估计误差为 #W=

W
* - Ŵ, #= #* - #

^
, ∃∃- = ∃*

- - ∃̂- , ∃∃+ = ∃*
+

- ∃̂+ , %G= G
* - Ĝ,则实际的AGBFN输出为

unn = Ŵ
T
Ĝ( X, #̂ , ∃̂- , ∃̂+ ) ( 19)

则可以得到如下结论

 ( X) - unn = #WT
G

*
+ Ŵ

T %G + &f ( X) ( 20)

对 Ĝ( X, #
^

, ∃̂- , ∃̂+ ) , 在 #
^

= #*
, ∃̂- = ∃*

- , ∃̂+

= ∃*
+ 处进行 Taylor级数展开, 略去高阶项后可得

Ĝ (X, #
^

, ∃̂- , ∃̂+ ) & G
*
(X, #

*
, ∃

*
- , ∃

*
+ ) +

G)#( #
^

- #*
) + G)∃

-
( ∃̂- - ∃*

- ) + G)∃
+
( ∃̂+ - ∃*

+ )

( 21)

进一步可以将式( 21)改写为

 ( X) - unn = #WT
Ĝ + Ŵ

T
( G)##+

G)∃
-
∃∃- + G)∃

+
∃∃+ ) + df ( 22)

其中

df = #WT
( G)##+ G)∃

-
∃∃- + G)∃

+
∃∃+ ) +

&f ( X) = #WT %G + &f (X)
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根据高斯函数的性质可知 ( %G (有界, 不妨令

( %G (< c,则可知 (df (有界,且满足

( df ( ∋ ( #W(F ( %G ( +

(&f ( X) ( < c ( #W(F + &0 ( 23)

故进一步可以得到引入自适应 AGBFN后的闭环

误差系统为

!y
∀

= - K!y - #WT
Ĝ - Ŵ

T
( G)##+

G)∃
-
∃∃- + G)∃

+
∃∃+ ) - df ( 24)

定理 3 考虑非线性系统( 5) , 参考模型( 13)

及式( 9)、式( 11)、式( 12)构成的控制律,设存在一

充分大的紧集合 Ad R
N 使得 X Ad,自适应AG

BFN的参数调整规律如式( 25) ~ ( 28)所示,则闭环

误差系统( 24)最终一致有界稳定, 且非线性系统

(5)输出逼近给定参考模型输出的小邻域内

Ŵ
∀

= - L1 Ĝ!y T
- ∋w (!y ( L1 Ŵ ( 25)

#
^
∀

= - L2G)T#Ŵ!y ( 26)

∃̂
∀

- = - L3G)T
∃Ŵ!y ( 27)

∃̂
∀

+ = - L4G)T
∃

+
Ŵ!y ( 28)

其中: L1, L2, L3, L4为正定的维数适当的系数矩

阵; ∋w> 0是常数调节因子。

证明 考虑如下李亚普诺夫函数

V =
1
2
!y T!y +

1
2

tr( #WT
L

- 1
1 #W) +

1
2
#T

L
- 1
2 #+

1
2
∃∃T

- L
- 1
3 ∃∃- +

1
2
∃∃T

+ L
- 1
4 ∃∃+

对上式求导后并将式( 25) ~ ( 28)代入后可得

V = - !y T
K!y - !yT

df + ∋w (!y ( tr( #WT
Ŵ)

令 ∋= ∋min( K) ,可以得到

V < - ∋(!y (( (!y (- &0/ ∋) - ∋w (!y ({ ( #W (2
F -

( ∋W+ c/ ∋w) ( #W( F}

令 c1= &0∋, c2 = ∋W+ c / ∋w, 当 ( !y (> c1, ( #W
(F> c 2 时, 可以得到 V < 0。故闭环误差系统

( 24)最终一致有界稳定, 且只要选择适当参数就

可以使得被控系统( 5)输出逼近于参考模型( 13)

输出的小邻域。 证毕。

4 仿真研究

考虑某型歼击机六自由度非线性运动方程,

其中状态向量 x= [ u w p q r ( )

∗]
T 分别为纵向、侧向、垂向速度, 滚转、俯仰、

偏航角速度, 迎角, 侧滑角, 稳定轴滚转角速度。

输出为 y= [ ( ) ∗] , 输入 u= [ !e !a !r]
T

分别为升降舵、副翼和方向舵偏角。设歼击机在

500m高度,以 152 4m/ s速度飞行, 初始配平角 (

= 2 3703∗。线性控制律按照文献[ 2]给出的方法

进行设计。系统在文中所提出的控制律作用下飞

行时的仿真结果如下图所示。其中 !el为左升降

舵偏角输出, !er为右升降舵偏角输出, !al为左副

翼偏角输出, !ar为右副翼偏角输出, (m, )m, ∗m

为参考模型输出, (c, )c , ∗c为指令输出。故障发

生时间在 2 5s,右升降舵卡死+ 3∗时,仿真结果如

图2所示,左升降舵损伤 100%完全失效时,仿真

结果如图 3所示。为了进一步说明当存在作动器

饱和时引入控制隔离技术的有效性,图 4分别给出

了没有采用控制隔离和采用控制隔离技术的仿真

结果。

图 2 右升降舵卡死 3∗时的仿真结果

Fig. 2 Response curves of fighter when right elevator locks at 3∗
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图 3 左升降舵损伤 100%时的仿真结果

Fig. 3 Response curves of fighter in presence of a 100% loss of left

elevator

图 4 引入控制隔离技术前后仿真结果对比

( ( a)未引入控制隔离( b)引入控制隔离)

Fig. 4 Response curves of fighter without and with control hedging

5 结 论

针对一类歼击机舵面故障, 设计了一种基于

自适应不对称高斯基函数网络的可靠飞行跟踪控

制律。仿真结果表明,无论歼击机是正常飞行,还

是发生舵面故障,在所提出的控制方案作用下,都

能够较好地跟踪指令输入,保持满意的飞行品质。

参 考 文 献

[1] 陈庆伟,周川,胡维礼,等.基于模糊多模型匹配与辩识的伪

逆重构控制[ J] .航空学报, 2000, 21( 6) : 548- 551.

( Chen Q W, Zhou C,Hu W L, et al . Pseudo inverse reconfigurable

control based on mult iple model fuzzy matching and identificat ion

[ J] . Acta Aeronaut ica et Astronaut ica Sinica, 2000, 21( 6) : 548-

551. )

[2] Liao F, JiangLiang W, GuangHong Y.Reliable robust f light tracking

control[ J] .An LMI approach IEEE Trans Control Systems Technol

ogy, 2002, 10(1) : 76- 89.

[3] Li Y, Sundarajan N, Saratchandran P. Neuro cont roller design for

nonl inear f ighter aircraft maneuver using fully tuned RBF networks

[ J] . Automat ica, 2001, 37( 8) : 1293- 1301.

[4] Kim B S, Calise A J. Nonlinear flight control using neural network

[ J] . AIAA Journal of Guidance and Dynamics, 1997, 20( 1) : 26-

33.

[5] Gao T, Shuhao C, Joshi S M. An adapt ive control scheme for sys

tems with unknown actuator failures [ J ] . Automatica, 2002, 38

( 6) : 1027- 1034.

[6] Calise A J, Bong Jun Y, Craig J I. An augmenting adaptive ap

proach to cont rol of flexible systems[ A] . AIAA Guidance Naviga

t ion & Control Conference[ C] . Monterey, CA, 2002. 5- 8.

[ 7] Rojas I, Gonzalez J, Canas A, et al . Short term prediction of

chaotic t ime series by using network with regression weights [ J ] .

Internat ional Journal of Neural Systems, 2000, 10( 5) : 353- 364.

作者简介:

刘 亚( 1975- ) 女,安徽人,博士, 研究方向为复杂工程系统的

可靠控制, E mail: liuyaly@263. net。

胡寿松( 1937- ) 男,南京航空航天大学首席教授,博士生导师,

中国自动化学会理事。近期主要研究方向为复杂系统的可靠控

制,故障诊断及智能自修复控制。

(责任编辑: 李泓洁)

484 航 空 学 报 第 25卷


