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结构受损飞机动力学模型与飞行控制方法
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摘 要: 为实现对结构部分受损飞机的安全控制，建立了其动力学模型，通过分析将

结构受损飞机的旋转运动分解为正常飞机旋转运动和由于受损引起的扰动运动，将结构受损

飞机的控制转化为对扰动等不确定性因素的抑制问题．提出了一种基于扩张状态观测器的轨
迹线性化控制方法进行飞行控制律设计，使系统具有较强的鲁棒性．仿真结果表明:当飞机右
侧机翼缺损 15%半翼展长时，控制系统能实现结构受损飞机的解耦控制，角速度响应能较好
地跟踪指令，有效抑制了结构受损带来的不确定性和扰动．
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Dynamic model and flight control method for structure damaged aircraft
Zhong Youwu Ni Shaobo

( Beijing Aerospace Automatic Control Institute，Beijing 100854，China)

Yang Lingyu Shen Gongzhang
( Science and Technology on Aircraft Control Laboratory，Beijing University of Aeronautics and Astronautics，Beijing 100191，China)

Abstract: The dynamic model of a structure damaged aircraft was presented，for designing flight control
law to ensure flight safety when the aircraft structure damaged partially． After analyzing the dynamic model，
the rotational motion of structure damaged aircraft could be decomposed to normal aircraft rotational motion and
disturbance motion by structural damage． The control of structure damaged aircraft could be translated to sup-
press the disturbance motion and uncertainties． A trajectory linearization control method based on extended
state observer was proposed to design the robust flight control law． The simulation results indicate that，the
flight control system can achieve the decouple control of the aircraft when the right wing lost 15% ． And the at-
titude rate response follows the command well． The control system can endure the uncertainties and disturb-
ance because of structure damage．

Key words: structure damage; dynamic model; flight control; extended state observer; trajectory linear-
ization control

结构损伤给飞行安全带来了极大的威胁，造

成严重的生命和财产损失［1－3］，如 1985 年日本航
空一架 B747 因立尾脱落坠毁，导致 520 人死亡;
2003 年一架 A300 在伊拉克受地空导弹袭击左机
翼严重受损，飞行员控制飞机迫降成功［1－3］． 因
此，可探索在部分结构受损情况下的飞行控制，针

对结构损伤的飞行控制扩展了传统容错飞行控制

的研究范围，需要综合考虑气动、结构、推进和控
制等因素，是一个多学科综合问题．
美国 NASA启动了 IRAC( Integrated Resilient

Aircraft Control) 计划，在传统布局飞机结构受损
情况下的建模和控制方法研究上取得了一些阶段
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性成果，如通过风洞试验对其气动特性进行建模

与分析［3］，采用基于神经网络的混合自适应控制

方法进行飞行控制系统的设计［4－7］，做出了开拓

性的贡献，但控制系统结构较为复杂．
本文首先建立了结构受损飞机的动力学模

型，在对动力学特性进行分析的基础上，提出一种

非线性鲁棒控制方法进行飞行控制律的设计，并

通过数学仿真验证了方法的有效性．

1 结构受损飞机旋转动力学模型
当飞机的结构受损时，常伴有部分升力面或

机翼的脱落，其重心会发生偏移，选取飞机受损前

的重心 O 为参考点，ρ－ =［Δx，Δy，Δz］T 为飞机受
损后重心相对点 O的偏移向量，建立关于点 O 的
平移运动和旋转运动方程［8］:

F = m
dVO

dt
+ m dω

dt
× ρ－ + mω × VO +

mω × ( ω × ρ－)

M = mVO × ( ω × ρ－) + mρ－ × dVO

dt
+ I dω

dt
+

mω × ( ρ－ × VO ) + ω × ( Iω)















( 1)
式中，m为受损飞机的质量; VO =［u，v，w］

T 为点

O的速度; ω=［ωx，ωy，ωz］
T 为飞机绕点 O的角速

度; F=［Fx，Fy，Fz］
T 为飞机所受合外力;MO =［L，

M，N］T 为关于点 O 的合外力矩; I 为受损飞机的
转动惯量阵．
对结构受损飞机进行稳定控制，其关键是角

速度的控制，因此本文采用角速率指令跟踪模式

进行控制器设计．由式( 1) 可得角速度方程:

( I － ΔIG )
dω
dt

= － ω × ( I － ΔIG ) ω + M － DF

( 2)

式中 D =
0 － Δz Δy
Δz 0 － Δx
－ Δy Δx 0











ΔIG － mD2 =

m
( Δy2 + Δz2 ) － ΔxΔy － ΔxΔz

－ ΔxΔy ( Δx2 + Δz2 ) － ΔyΔz
－ ΔxΔz － ΔyΔz ( Δx2 + Δy2 )











令 I
－
= I－ΔIG，式( 2) 可写为

I
－
ω· = ω × I

－
ω + M* ( x，δ) + ΔM

－
( x，δ) ( 3)

式中，x，δ 均为参数向量; M* 和 ΔM
－
分别为正常

飞机的各轴气动力矩和受损飞机相对正常飞机的

力矩增量，且

M* ( x，δ) =［C*
l QSWb，C

*
m QSWcA，C

*
n QSWb］

T

ΔM
－
( x，δ) =［ΔC

－
lQSWb，ΔC

－
mQSWcA，ΔC

－
nQSWb］

T}
( 4)

式中，Q为动压; SW 为机翼面积; cA 为平均气动弦
长; b为翼展; C*

i ( i= l，m，n) 为正常飞机的各轴力

矩系数; ΔC
－

i( i= l，m，n) 为正常受损飞机相对正常
飞机等效力矩系数增量:

ΔC
－

l = ΔCl － ΔyCL / b + ΔzCY / b －

mgcos θ( Δycos － Δzsin ) / ( QSWb)

ΔC
－

m = ΔCm + ΔxCL / cA － ΔzCD / cA +

mg( Δxcos θcos + Δzsin θ) / ( QSWcA )

ΔC
－

n = ΔCn － ΔxCY / b + ΔyCD / b －

mg( Δxsin cos θ + Δysin θ) / ( QSWb)

















( 5)
式中，CL，CY 和 CD 分别为升力、侧力和阻力系数;
和 θ分别为滚转角和俯仰角; ΔCi( i = l，m，n) 为
受损飞机相对正常飞机的各轴力矩系数增量．
当飞机的结构受损时，飞机重心发生偏移，关

于纵轴的对称性遭到破坏，飞机的纵、横向运动耦
合加剧; 其气动特性也会发生明显的变化，带来严

重的不确定性．此外，质量和转动惯量也会发生较
大的变化．令

I
－
= I* + ΔI ( 6)

式中，I* 为正常飞机的转动惯量矩阵; ΔI 为损伤
带来的转动惯量增量．式( 3) 可写为
ω· = f* ( x) + g* ( x，δ) + Δf( x) + Δg( x，δ)

( 7)
式中 f* ( x) = I* －1ω × I* ω

g* ( x，δ) = I* －1M* ( x，δ)

Δf( x) = I
－ －1ω × I

－
ω － f* ( x)

Δg( x，δ) = I
－ －1［ΔM

－
( x，δ) +

M* ( x，δ) ］－ g* ( x，δ)
因此，结构受损飞机的旋转运动可视为正常飞机

旋转运动和由于受损引起扰动运动的共同作用:

ω· = ω·* + Δω·

ω·* = f* ( x) + g* ( x，δ)
Δω· = Δf( x) + Δg( x，δ) = ΔF( x，δ)

} ( 8)
式中，f* ( x) 和 g* ( x，δ) 为已知函数向量，参数可
以根据正常飞机选取; ΔF( x，δ) 可视为由于飞机
结构受损带来的影响，由于结构受损往往为突发

事故，其参数难以预测和估计，可视作系统的强烈
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不确定性．因此，结构受损飞机的控制可转化为对
不确定性因素的适应抑制与适应问题．

2 结构受损飞机飞行控制方法
由于结构受损飞机的气动特性呈现复杂的非

线性特点［8］，因此，需要采用非线性控制方法进

行设计．轨迹线性化控制( TLC，Trajectory Linear-
ization Control) 方法可视为理想的增益调参方法，
对标称轨迹的误差闭环系统关于原点指数稳定，

对各种干扰和不确定性具有一定的鲁棒性，是一

种新型非线性控制方法［9－10］． 但当存在严重不确
定性和外部扰动的时，TLC 方法仍存在一定的局
限性，控制性能会显著降低甚至失效［11］． 飞机结
构受损为其旋转运动带来了强烈的不确定性因

素，为其控制律的设计带来了新的挑战．本文将扩
张状态观测器［12］和 TLC方法相结合，建立基于干
扰补偿的控制新策略，提出基于扩张状态观测器

的 TLC方法，并进行结构受损飞机飞行控制律的
设计．
结构受损飞机飞行控制系统结构如图 1 所

示，系统设计主要包括:①伪动态逆前馈通道，根
据期望的系统输出值产生标称控制输入; ②利用
PD( Parallel Differential) 谱配置方法［9－10］对误差
的线性时变系统设计线性时变控制器，镇定动态

误差;③设计扩张状态观测器估计系统干扰以构
成补偿信号．

图 1 结构受损飞机飞行控制系统结构

设期望姿态角速度模型为

ω·xm

ω·ym

ω·zm













=

kωx
( ωxc

－ ωxm )

kωy
( ωyc

－ ωym )

kωz
( ωzc

－ ωzm )













( 9)

式中，kωx
，kωy
，kωz 根据期望动态特性确定．

假设 ΔF( x，δ) = 0，对式( 7) 求逆可得标称力
矩指令:

M
－ * = I* ω·m － ωm × I* ωm ( 10)

由于标称力矩指令为前馈控制，为了实现对

角速度指令的精确跟踪，需要对跟踪误差进行镇

定．将式( 7) 沿标称轨迹进行线性化，得到关于角
速度误差的线性时变系统:

ω
·～ = A( t) ω～ + B( t) M～ * ( 11)

式中，A( t) = δf
*

δω
| ωm
; B( t) = I* －1 ; 上标 ～”表示误

差．为使角速度误差收敛到零，可设计时变 PI
( Proportional Integral) 控制器:

M～ * = － KP( t) ω
～ － KI( t) ∫ω～ dt ( 12)

式中，KP( t) 、KI( t) 分别为比例、积分增益矩阵．令

η1 = ∫ω～ dt，η2 = ω～，则闭环系统为

η
·
1

η
·
2








=

0 I3×3
－ B( t) KI( t) A( t) － B( t) KP( t)[ ] η1

η2
[ ]
( 13)

令期望的闭环动态方程为

η
·
1

η
·
2








=

0 I3×3
D1( t) D2( t)[ ] η1

η2
[ ] ( 14)

D1( t) = diag( － ε11( t) ，－ ε12( t) ，－ ε13( t) )

D2( t) = diag( － ε21( t) ，－ ε22( t) ，－ ε23( t) ) }
( 15)

式中，εij( i = 1，2; j = 1，2，3 ) 根据 PD 谱配置［9］确
定．设期望时变闭环系统的 PD特征值为

ρ j1，2 = － ζ jω j( t) ± jω j( t) 1 － ζ2槡 j ( 16)
式中，ζ j 和 ω j( t) 分别为各通道误差系统的期望阻
尼比和固有频率，为了保证闭环系统稳定，必须有

ζ j＞0，ω j( t) ＞0 ( t＞0 ) ． 根据 PD 谱配置方法，可
得时变参数为

ε1j( t) = ω2
j ( t)

ε2j( t) = 2ζ jω j( t) －
ω·j( t)
ω j( t)

j = 1，2，3











( 17)

综合式( 13 ) 和式( 14 ) 可得增益阵的解析形
式:

KP( t) = － B －1( t) ［D2( t) － A( t) ］

KI( t) = － B －1( t) D1( t) } ( 18)
引入“伪控制量”U( t) = I* －1M* ( x，δ ) ，x1 =

ωx，x2 =ωy，x3 =ωz，则多变量系统式( 7) 第 i( i = 1，
2，3) 个通道的输入输出关系为

x·i = f*i ( x) + Ui + ΔFi

yi = xi
} ( 19)

将总扰动 di 扩张为新的状态 xi2 =ΔFi，且令

xi1 = xi，ΔF
·

i = x·i2 = －w，式( 19) 的扩张系统为
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x·i1 = f*i + Ui + xi2

x·i2 = － wi( t)

yi = xi1
} ( 20)

设计扩张状态观测器:

ei1 = zi1 － yi

fc = ei1

fc1 = fal ei1，
1
2
，γ( )

z·i1 = zi2 － βi1 fc + fi + Ui

z·i2 = － βi2 fc1















( 21)

式中 fal( e，α，γ) =
| e | αsign( e) | e | ＞γ
e /γ1－α | e |≤γ{

通过设计合适的参数 βi1，βi2，可使 zi1 →
xi1，zi2→xi2 =di ．令 ei2 = zi2 －xi2，下面通过定理 1 给
出扩张状态观测器的收敛条件，以改进文献［13］
中的条件．
定义:

g1( ei1 ) = βi2 | fc1( ei1 ) | / ( kβi1 )

h2( ei1，ei2 ) = ei2 － βi1ei1 + kg1( ei1 ) sign( ei1 )
g2( ei1，ei2 ) =

| h2( ei1，ei2 ) | | h2( ei1，ei2 ) | ＞ g1( ei1 )

g1( ei1 ) | h2( ei1，ei2 ) |≤ g1( ei1 ){
定理 1 假设 | w( t) |≤ W，若

β2
i1 ＞
( k + 1) 2cβi2

k
fc1
ei1

c ＞ 1，k ＞ 1

( 22)
则存在包含原点的闭区域:

G0 = ( ei1，ei2 ) | βi1g2( ei1，ei2 ) ≤
c

c － 1
W{ }

使误差轨线( ei1，ei2 ) 具有如下性质:
1) 轨线将于有限时间到达区域 G0∪G2 的边

界，并被约束在其内部( 区域 G2 = { ( ei1，ei2 ) | | ei2 －
βi1ei1 +kg1( ei1 ) sign( ei1 ) |≤g1( ei1 ) } ) ;

2) 轨线将于有限时间到达区域 G0 的边界，

并被约束在其内部．
记 z2 =［z12，z22，z32］

T，上标“^”表示估计值，则
可设计补偿控制律:

M*
ad = I* ΔF̂ = I* z2 ( 23)

因此，基于扩张状态观测器的轨迹线性化控制律

为

M* = M
－ * + M～ * － M*

ad ( 24)
定理 2 当式( 7) 采用由式( 10) 、式( 12) 、式

( 23) 及式( 24) 构成的控制律，对参数 0＜θ1，2 ＜1，c2
≥c1 ＞0，c4≥c3 ＞0 及 Γ＞0，扩张状态观测器的估计

误差界 ε≥ ΔF－ΔF̂ 满足:

ε≤
θ2θ1c3
2c2

c1
c2槡 ρ ρ = min r，

( 1 － θ1 ) c3
2c2Γ{ }
( 25)

则对所有 x～ ( t0 ) ＜ c1 / c槡 2 ρ，闭环系统的解满足:

x～ ( t) ≤ ke －γ( t －t0) x～ ( t0 ) t0 ≤ t≤ t1
( 26)

其中 k = c2
c1槡 γ = ( 1

－ θ2 ) θ1c3
2c2

且对有限时刻 t1，有

x～ ≤ b t≥ t1 ( 27)

其中 b = 2c2
c3

c2
c1槡

ε
θ1θ2

定理 1、定理 2 给出了扩张状态观测器的收
敛条件和控制系统的稳定条件，其证明见文献

［8］．控制器最终给出 3 轴力矩指令 M* ( x，δ ) ，
并通过控制分配获得飞机正常舵面的偏转指令

δc，以产生期望的力矩．控制分配采用基排序最优
控制分配方法［14－15］．

图 2 俯仰角速度指令下 3 轴角速度响应曲线

3 仿真算例
以某大展弦比飞翼布局飞机为背景进行仿真

验证．该飞机含内升降副翼( δ1l，δ1r ) 、外升降副翼
( δ2l，δ2r ) 和开裂式方向舵( δ3l，δ3r )

［8］．假设飞机右
侧机翼缺损 15% ( 相对半翼展长) ，此时右侧开裂
式方向舵 δ3r 失效，受损飞机模型的气动数据采用
计算流体力学方法获得． 仿真初始条件取高度为
10 km，Ma为 0． 6，仿真步长为 0． 01 s，且假设本文
飞行控制律中采用的飞机正常时的气动数据和转

动惯量等存在 20%的建模误差．
当对飞机进行俯仰角速度控制时，3 轴角速

度响应如图 2，俯仰角速度跟踪效果良好; 由于结
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构受损飞机左右不对称，俯仰运动会耦合产生滚

动运动，在控制系统的作用下滚动角速度比俯仰

角速度要小一个数量级以上，较好地实现了解耦．
如图 3，除角速度指令发生改变的时刻外，各舵面
在其他时刻也会发生偏转，这是由于飞机迎角一

直处于变化状态，需要的平衡舵偏一直在发生变

化．当同时对俯仰角速度和滚动角速度进行控制
时，系统响应如图 4，控制系统也能较好地实现指
令跟踪，且偏航通道耦合很小．

图 3 俯仰角速度指令下舵面偏转曲线

图 4 3 轴姿态角速度指令下角速度响应曲线

4 结 束 语
本文在建立结构受损飞机的动力学模型的基

础上，将其控制问题转化为在正常飞机基础上对

结构受损带来的扰动的抑制问题，并提出一种基

于扩张状态观测器的轨迹线性化控制方法进行了

飞行控制律的设计，实现了结构受损飞机的解耦

控制，有效抑制了结构受损带来的系统扰动和不

确定性．针对结构受损飞机的飞行控制扩展了传
统容错飞行控制研究的范围，其工程应用仍需进

一步探索，包括飞行品质评价和系统实现等．
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