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ＭＩＭＯ变结构飞行重构控制系统设计
苏　媛，王　柯

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：基于滑模变结构控制，提出一种 ＭＩＭＯ（ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｉｎｐｕｔ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｏｕｔｐｕｔ）的飞行重构控制系统的

频域设计方法．将滑模变结构控制与飞行重构控制相结合，解决了飞行重构控制技术中故障检测和系统参数

辨识的问题．引入渐近观测器和ｈｅｄｇｅ模型增加重构控制系统对衍生未建模动态的鲁棒性；引入作动器模型、

输出饱和限制和驾驶员模型，使变结构重构控制系统设计方法变得更为有效和实用；以某型飞机的横航向飞

行控制系统为例，进行设计模拟．结果表明：在飞机气动参数大幅突变和操纵面严重受损的情况下，飞机仍能

保持良好的性能．
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　　飞行控制系统的重构技术是采用主动容错控
制技术，在对故障进行检测和辨识的基础上，充分
利用控制系统的功能冗余来进行飞行控制律的重

构，使飞行器能适应故障或特殊任务环境．其研究
对提高飞行器的安全可靠性、作战生存力和作战
效能具有重要意义，已成为现代飞行器综合设计
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领域的热门研究专题之一［１］．对于飞行器重构控
制技术来说，一个最大的瓶颈就是故障检测和系
统参数辨识，而滑模变结构控制 ＳＭＣ（ｓｌｉｄｉｎｇ
ｍｏｄｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ）作为一种控制系统的综合方法，它
的一大优点是其滑动模态对系统的干扰和摄动具

有完全的自我调整性．因此，基于滑模变结构的飞
行重构控制系统有其独特的优越性．对于确定的
系统参数的变化，它具有完全的自我调整性．它对
系统参数变化不敏感，无需系统损伤检测和进行
系统参数辨识，为飞行重构控制器的设计提供了
巨大的便利．

１　问题描述

飞机在故障情况下的数学模型通常可描述为

ｘ＝
　Ａ（ｘ，ｔ）＋ΔＡ（ｘ，ｔ）＋［Ｂ（ｘ，ｔ）＋ΔＢ（ｘ，ｔ）］δ
ｙ＝Ｃ（ｘ，ｔ
烅
烄

烆 ）
（１）

式中ｘ∈Ｒｎ 为状态向量，δ∈Ｒｍ 为控制向量，ｙ
∈Ｒｒ 为输出向量，Ａ（ｘ，ｔ），Ｂ（ｘ，ｔ），Ｃ（ｘ，ｔ）为维
数适当的系统矩阵，ΔＡ（ｘ，ｔ），ΔＢ（ｘ，ｔ）则是由飞
机故障引起的未知有界变动和未建模动态．
作动器的二阶动力学模型可描述为

δ̈＋２ξωｎδ
·

＋ω２ｎδ＝ω２ｎｕ （２）

式中ｕ为作动器的控制输入，ξ为作动器的阻尼
比，ωｎ 为作动器的固有频率．
作动器的偏转角度和偏转速率限制定义为

｜δ｜≤δｍａｘ，｜δ
·

｜≤δ
·

ｍａｘ （３）

　　控制的目标是，当飞机翼面或舵面受到损伤
时，气动参数产生突变或者舵面控制效能下降（如
舵面卡死、松浮、饱和等），并在考虑作动器偏转角
度和偏转速率限制的情况下，重构控制律ｕ（ｔ）使
得故障控制系统的输出ｙ（ｔ），能够跟踪给定理想
输出ｙｃ（ｔ）．
使ｌｉｍ

ｔ→∞
｜ｙｃ（ｔ）－ｙ（ｔ）｜＝０．

２　ＳＭＣ重构控制系统设计

２．１　基于频域的滑模控制律设计

变结构控制系统的设计一般需要两步：首先，

选择合适的滑动平面，使系统在滑动平面上的运
动具有期望的动态品质；其次，设计变结构控制
律，使系统状态在有限时间内到达滑动平面，并保
持在其上运动，最终趋向于平衡点．

２．１．１　滑模层设计

建立误差跟踪的滑模层σ的表达式

σ＝

ｅ（ｔ）ｐ－１＋Ｋｐ－２ｅ（ｔ）ｐ－２…＋Ｋ０ｅ（ｔ）＋Ｋ－１∫ｅ（ｔ）ｄｔ
（４）

式中ｐ为系统的相对阶次，ｅ（ｔ）ｐ－１ 表示ｅ（ｔ）的

ｐ－１阶微分．式中引入积分项是为了消除使用边
界层消抖法时所引起的稳态误差．通过选取合适
的参数Ｋｉ可以获得期望的系统滑动品质．由于飞
机本体传递函数的相对阶次一般不超过２阶，所
以滑模层σ可简化为

σ＝ｅ
·（ｔ）＋Ｋ０ｅ（ｔ）＋Ｋ－１∫ｅ（ｔ）ｄｔ （５）

２．１．２　变结构控制律设计

设计开关控制律，使得滑动模态存在于滑模
面的每一点上，并且能使滑模面外的任何状态在
限定时间内到达滑模面上．
为满足滑动平面的到达条件，一般变结构控

制律如式（６）所示

ｕ＝ρｓｉｇｎ（σ） （６）

　　通过选择足够大的ρ，系统滑动模态的到达
性和收敛性就能得到满足．文献［２－３］中已给出了
充分的证明．为了避免控制系统的抖振问题，采用
“边界层法”对控制信号中的切换函数进行连续化
处理．控制律的形式如式（７）所示

ｕ＝ρｓａｔ（σ／ε） （７）

　　当控制信号在边界层内工作时，控制信号经
拉斯变换为

ｕ＝ （ρ／ε）（ｓ＋Ｋ０＋Ｋ－１／ｓ） （８）

　　近似于一个ＰＩＤ（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ｄｉｆ－
ｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ）控制器，因此，在进行滑模层的设计
时，将其与设计经验丰富的ＰＩＤ控制结合起来，
以帮助选取合适的参数Ｋｉ．大大简化了控制系统
的设计过程．

２．２　基于观测器的 ＭＩＭＯ滑模控制器设计

ＳＭＣ控制系统对系统阶次的敏感性较高，当
系统的相对阶次发生改变时，ＳＭＣ控制系统的鲁
棒性也将消失．而引入渐近观测器相当于构成了
一个“高频旁路回路”如图１所示，大大提高了

ＳＭＣ控制系统对未建模动态的鲁棒性［４］．
ＭＩＭＯ反馈控制系统需要对控制变量进行

有效的解耦，因此需要分别对各个控制变量设计
不同速度的观测器以减弱各个控制通道之间的耦

合性．控制结构如图１所示．

４１９
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图１　基于观测器的多变量ＳＭＣ控制结构图

Ｆｉｇ．１　Ｍｕｌｔｉｐｌｅ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ－ｂａｓｅｄ　ＳＭＣ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

控制结构图的相关系统如下所示：
飞机本体线性系统（Ｐ）

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｙａ
ｙ＝Ｃｙｘ＋Ｄｙｙａ
ｚ１ ＝Ｃｚ１ｘ＋Ｄｚ１ｙａ
ｚ２ ＝Ｃｚ２ｘ＋Ｄｚ２ｙａ （９）

作动器模型（Ｇａ）
ｘａ＝Ａａｘａ＋ＢａＫｂｕｃ
ｙａ＝Ｃａｘａ＋ＤａＫｂｕｃ （１０）

观测器１（Ｇｏ１）

ｘ^
·
１ ＝ （Ａｏ１－Ｇ１Ｃｚ１）ｘ^１＋Ｂｏ１Ｋｂｕｃ＋Ｇ１ｚ１

ｙ^１ ＝Ｃｏ１ｘ^１ （１１）
观测器２（Ｇｏ２）

ｘ^
·
２ ＝ （Ａｏ２－Ｇ２Ｃｚ２）ｘ^２＋Ｂｏ２Ｋｂｕｃ＋Ｇ２ｚ２

ｙ^２ ＝Ｃｏ２ｘ^２ （１２）

　　一般来说，在加入作动器模型等未建模动态
后，系统的相对阶次将发生改变．滑模控制器的鲁
棒性也将消失．而在引入合适的渐近观测器并以
观测器输出作为ＳＭＣ控制系统的输入信号时，
通过对比传递函数 （ｙ^／ｙｃ）（ｓ）和飞机本体传递函
数发现，ＳＭＣ控制系统输入信号的相对阶次没有
改变．从而在一定程度上保证了控制系统的鲁棒性．
观测器极点的选取是基于观测器的滑模控制

器设计中至关重要的一环．如果观测器极点速度
过快，将会导致控制系统的抖振和不稳定．如果观
测器极点速度过慢，控制系统将会失去对系统参
数变化的鲁棒性［５］．下面将提出一种选取观测器
极点的方法．
以Ｆ１８战斗机滚转角速度通道传递函数

ｐ^／ｕｃｐ（ｓ）为例来进行说明．如图２所示，在加入作
动器模型后通过选取不同带宽的观测器并将此时

系统的频率特性与飞机本体传递函数的频率特性

进行对比，发现引入速度较快的观测器模型后会
使整个系统在作动器模型的作用频率处产生较大

的相位延迟从而导致控制系统的不稳定．而通过
减小观测器极点，发现相位延迟将大幅度的减少．
可以通过不断减小观测器的极点，直到系统出现

令人满意的频率特性．通过这种方法，可以帮助选
取合适的观测器极点．同时需要注意的是，不能无
限制地减小观测器的极点，需要进行折中处理．

图２　Ｆ１８^ｐ／ｕｃｐ（ｓ）（不同观测器带宽）频率特性图

Ｆｉｇ．２　Ｂｏｄｅ　ｐｌｏｔｓ（ｗｉｔｈ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ　ｐｏｌｅｓ），

ｐ^／ｕｃｐ（ｓ），Ｆ１８

２．３　Ｈｅｄｇｅ模型设计

由上文可知，虽然通过降低观测器速度，可以
减小系统在衍生未建模动态的相位延迟．但观测
器速度不能无限制的减小．观测器速度过小，控制
系统将会失去对系统参数变化的鲁棒性．而通过

ｈｅｄｇｅ模型的引入可以有效地解决上述问题．
以Ｆ１８战斗机的偏航角通道为例进行说明．

如图３所示，在等同的观测器速度下，通过引入

ｈｅｄｇｅ模型，系统在衍生动态处的相位延迟进一
步缩小，系统的幅频特性曲线也更贴近飞机本体
幅频特性曲线，从而进一步证明了ｈｅｄｇｅ模型的
引入有效地减弱了控制系统对观测器极点的要

图３　Ｆ１８^β／ｕｃβ（ｓ）（加入ｈｅｄｇｅ模型）频率特性

Ｆｉｇ．３　Ｂｏｄｅ　ｐｌｏｔｓ（ｗｉｔｈ　ｈｅｄｇｅ　ｍｏｄｅｌ），^β／ｕｃβ（ｓ），Ｆ１８
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求，进一步增加了控制系统对衍生未建模动态的
鲁棒性．
ｈｅｄｇｅ模型设计方法如下［４－６］：
首先，在系统低频段ｈｅｄｇｅ模型的斜率应为

＋２０ｄＢ／ｄｅｃ；在系统的中频段，即作动器的固有
频率处斜率应为－２０×ｒｄＢ／ｄｍ，（ｒ为系统本体
传递函数的相对阶次）；最后，在高频段的斜率应
为－２０×（ｒ＋１）ｄＢ／ｄｍ．由于飞机本体传递函数
的相对阶次一般都为１，因此ｈｅｄｇｅ模型可简化
为如式（１３）所示

Ｇｈ＝ ｓ
ｓ＋ａｆ

· ｂｈ
ｓ２＋ａｈｓ＋ｂｈ

（１３）

３　ＳＭＣ控制系统设计过程

基于频域的ＳＭＣ重构控制系统设计如下：

１）根据线性反馈控制系统设计原理，设计控
制系统的控制结构．并保证未被控制的系统变量
保持稳定，无非最小相位０点．同时，如果飞机有
冗余操纵面的话，通过“伪逆”控制分配法［７］，将控
制系统的控制指令分配到飞机的各个操纵舵面．
２）为每个控制变量选取合适的滑模层．
使用边界层法后，在边界层内系统的控制律

经拉斯变换后有如下表达形式：

ｕｃ（ｓ）＝ρεσ＝
Ｋρｓ＋Ｋ０＋

Ｋ－１（ ）ｓ ｅ（ｓ）

（１４）
通过选取合适的参数Ｋｉ可以获得理想的频域特
性．在本步中需要获得Ｋρ的估计值，Ｋρ的值将会

决定系统的开环截止频率．因此要通过合适的Ｋρ
值的选取以保证系统有足够的稳定裕度．
３）当Ｋｉ和Ｋρ值确定之后，系统内环的滑动
模态便可以通过数值模拟得到验证，并可以在保
证滑动模态的条件下，降低Ｋρ 的值．在近似保持

ρ／ε＝Ｋρ的同时，提高ε的值直到控制信号不再
出现明显的信号切换，出现连续的控制信号为止．
此时，作动器模型仍未包括在内．
４）引入作动器模型，此时控制系统的滑动模
态将被破坏．需要为各个控制变量引入独立的渐
近观测器．而渐近观测器的引入可以降低滑模控
制器对系统阶次的敏感性．并通过保证单位等效
反馈开环传递函数的稳定裕度来选取观测器极

点．当引入渐近观测器后，重新得到了控制系统的
稳定性．
５）引入ｈｅｄｇｅ模型进一步加强系统的鲁棒
性．为提高整个控制系统的有效性和实用性，对整
个控制系统的操纵品质进行评估，引入驾驶员模
型．最后验证整个控制系统的稳定性

４　控制系统设计实例

４．１　系统模型

以文献［８］中提供的Ｆ１８战斗机的横航向模
型为例进行无偏航的重构飞行控制系统的设计．
通过对内环滚转角速度的ＳＭＣ控制系统设计，
从而完成对其外环滚转角和偏航角β的跟踪控
制［９］．其数学模型和作动器模型如表１所示．

Ａ＝
－０．１６６　 ０．０６２　９ －０．９９７　１
－１２．９７ －１．７６１　 ０．５０８　３
３．１９１ －０．０１４　１７　－

熿

燀

燄

燅０．１５２９

Ｂ＝
－０．０１４　２ －０．００６　８６　０．０１８　５１　 ０　 ０．００５　８１７
１４．３８　 １６．７６　 １．３１６　 ０．７００　７　 ０．０４０　２
０．３３８　９ －０．３８５ －１．０５１ －０．００４　７５　－

熿

燀

燄

燅０．５５１　１

表１　作动器模型

Ｔａｂｌｅ　１　Ａｃｔｕａｔｏｒ　ｍｏｄｅｌｓ

Ａｃｔｕａｔｏｒ　 Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｔａｉｌ　 Ａｉｌｅｒｏｎ　 Ｒｕｄｄｅｒ　 Ｒｏｌｌ　ｔｈｒｕｓｔ　ｖｅｃｔｏｒ　 Ｙａｗ　ｔｈｒｕｓｔ　ｖｅｃｔｏｒ

ωｎ ３０　 ７５　 ７２　 ２０　 ２０

ε ０．７０７　 ０．５９　 ０．６９　 ０．６０　 ０．６０

Ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｌｉｍｉｔ／（°） ±１７．５ ±２７．５ ±３０ ±３０ ±３０

Ｒａｔｅ　ｌｉｍｉｔ／（（°）／ｓ） ±６０ ±１００ ±１００ ±６０ ±６０

注：作动器传递函数Ｇａｃｔ（ｓ）＝ω２ｎ／（ｓ２＋２εωｎ＋ω２ｎ）
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４．２　ＳＭＣ设计

１）建立以滚转角和侧滑角β为控制目标的
线性反馈控制结构［９－１０］．反馈控制系统的结构图
如图４所示．
２）由于两个控制变量的传递函数（未加入作
动器模型）的相对阶次均为１，所以滑模层选择如
下形式：

σ＝Ｋ０ｅ＋Ｋ－１∫ｅｄτ，ｅ＝ ｛（ｐｒ－ｐ^），（βｒ－β^）｝
（１５）

　　根据之前的设计准则为两个控制通道选择如
下滑模层参数：

ｕｃｐ（ｓ）＝１０（ｓ＋１０）／ｓ （１６）

ｕｃβ（ｓ）＝６０（５ｓ＋１）／ｓ （１７）

图４　Ｆ１８重构控制系统结构图

Ｆｉｇ．４　Ｆ１８ＳＭＣ　ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅ　ｆｌｉｇｈｔ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ

　　３）确定滑模层后，通过数值仿真可以发现控
制系统对系统参数的大幅突变有近乎完美的自我

调整性．实现了对内环滚转角速度ｐ和偏航角β
完美跟踪．如图５所示，其中ｐｃ，βｃ 为目标输出．
ｐｓ，βｓ为实际输出．

图５　滚转角速度ｐ，偏航角β的ＳＭＣ控制跟踪曲线

Ｆｉｇ．５　Ｒｏｌｌ　ｒａｔｅ　ａｎｄ　ｓｉｄｅｓｌｉｐ　ａｎｇｌｅ　ＳＭＣ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｃｕｒｖｅｓ

４）增加边界层的厚度直到出现连续的控制
信号，在本例中，两个控制变量的边界层厚度均为

ε＝１．
５）在加入作动器模型后将导致系统的不稳
定．通过引入渐近观测器和ｈｅｄｇｅ模型来增加控
制系统对未建模动态的鲁棒性，观测器极点的选
择和ｈｅｄｇｅ模型的选择如表２所示．

表２　观测器极点和ｈｅｄｇｅ模型

Ｔａｂｌｅ　２　Ｏｂｓｅｒｖｅｒ　ｐｏｌｅｓ　ａｎｄ　ｈｅｄｇｅ　ｍｏｄｅｌｓ

Ｃｈａｎｎｅｌ　 Ｍｏｄｅｌ

Ｏｂｓｅｒｖｅｒ　ｐｏｌｅｓ

ｐ λ＝－１０．０，－１０．１，－１０．２

β λ＝－５．０，－５．１，－５．２

Ｈｅｄｇｅ　ｍｏｄｅｌ

ｐ／ｕｃｐ ［ｓ／（ｓ＋５０）］［１／（ｓ２＋１６ｓ＋６４）］

ｐ／ｕｃβ －２０［ｓ／（ｓ＋５０）］［４／（ｓ２＋４ｓ＋４）］

β／ｕｃβ ［ｓ／（ｓ＋２０）］［４／（ｓ２＋４ｓ＋４）］

β／ｕｃβ ０．８［ｓ／（ｓ＋２０）］［４／（ｓ２＋４ｓ＋４）］

Ｈｅｄｇｅ　ｇａｉｎ

ｐ ２．０

β ５．０
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　　６）驾驶员模型的选取．由于目标飞行为无侧
滑飞行，因此只需要为滚转角通道设计驾驶员模

型．选取简化补偿控制驾驶员模型［１１－１２］．具体结
构如图６所示．

图６　滚转角通道驾驶员模型

Ｆｉｇ．６　Ｐｉｌｏｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｒｏｌｌ　ａｎｇｌｅ　ｃｈａｎｎｅｌ

４．３　仿真结果

为验证所设计的重构控制系统对飞机损伤的

鲁棒性，假定系统的损伤发生在ｔ＝２０ｓ处，飞机
的损伤定义如下：

１）飞机的气动参数突变（Ａ阵突变为原来的

２倍），舵面操纵效能下降（Ｂ阵突变为原来的０．５
倍）．
２）除方向舵外的所有作动器的偏转速度和
偏转极限下降５０％．
３）方向舵在０°处卡死．
４）作动器模型均有５０ｍｓ的延迟．
控制系统跟踪仿真结果如图７所示，其中ｃ，

βｃ为目标输出，，β为实际输出．

图７　滚转角，偏航角β的ＳＭＣ控制跟踪曲线

Ｆｉｇ．７　Ｒｏｌｌ　ａｎｇｌｅ　ａｎｄ　ｓｉｄｅｓｌｉｐ　ａｎｇｌｅ　ＳＭＣ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｃｕｒｖｅｓ

为表现滑模重构控制器对系统损伤的优良鲁

棒性，设计传统控制器与之对比．传统前馈补偿控
制器设计如

ｕｃｐ
ｅｐ
＝５．０

（ｓ２＋３ｓ＋２．２５）
ｓ２＋０．５ｓ

（１８）

ｕｃβ
ｅβ
＝６０

（ｓ２＋０．９ｓ＋０．２）
ｓ２＋２０ｓ

（１９）

　　如图７中所示，ＳＭＣ重构控制系统的控制效
果相当好，并对 ＭＩＭＯ控制系统进行了有效的解
耦，且在飞机发生损伤后，尽管控制系统的控制效
果有所下降但整个控制系统仍保持稳定，而跟踪
曲线的延迟也基本是由驾驶员模型所产生的．通
过与图８进行对比可以发现，与ＳＭＣ重构控制
系统相比，传统的补偿控制方法虽然在飞机损伤
发生前跟踪效果良好，但仍存在控制变量耦合性
较强的问题，滚转角通道与偏航角通道的耦合十
分明显，且在系统损伤发生后，系统迅速失稳．由
此可以看出ＳＭＣ重构控制系统的优越性．

图８　滚转角，偏航角β的经典控制跟踪曲线

Ｆｉｇ．８　Ｒｏｌｌ　ａｎｇｌｅ　ａｎｄ　ｓｉｄｅｓｌｉｐ　ａｎｇｌｅ　ｃｌａｓｓｉｃａｌ

ｃｏｎｔｒｏｌ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｃｕｒｖｅｓ

５　结　论

本文基于滑模变结构控制方法，在飞机翼面
或舵面受到损伤的情况下，提出一种为保证飞行
安全的 ＭＩＭＯ重构控制系统的设计方法．设计方
法优势如下：

１）将滑模层设计与ＰＩＤ控制器设计相结合，
简化了基于频域的滑模控制器的设计．
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２）利用渐近观测器和ｈｅｄｇｅ模型，降低了变
结构控制系统对衍生未建模动态的敏感性．
３）考虑作动器模型的输出饱和限制，引入驾
驶员模型，使重构控制系统设计方法变得更为有
效和实用．
仿真结果表明该重构控制系统设计过程简

单、系统性能良好．
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