
第 39卷第 8期
2022年 8月

控 制 理 论 与 应 用
Control Theory & Applications

Vol. 39 No. 8
Aug. 2022

基基基于于于自自自适适适应应应线线线性性性自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制的的的飞飞飞机机机防防防滑滑滑刹刹刹车车车系系系统统统重重重构构构控控控制制制

刘舒畅1, 杨 忠1†, 张 钊1, 陈 爽2, 张小恺2

(1. 南京航空航天大学自动化学院,江苏南京 211100;

2. 航空机电综合航空科技重点实验室电子工程部,江苏南京 211100)

摘要:飞机防滑刹车系统是确保飞机安全起飞、着陆和滑跑的重要航空机电系统.除了其动力学中的强非线
性、强耦合以及参数时变外,潜在的执行器等组件故障也会严重降低防滑刹车系统的安全性与可靠性. 为满足故障
及扰动状态下系统的性能需求,本文提出了一种基于自适应线性自抗扰控制的飞机防滑刹车系统重构控制方法.
根据飞机防滑刹车系统的组成结构及工作原理对其进行数学建模,并对执行器注入故障因子. 设计了自适应线性
自抗扰重构控制器,同时分析了整个闭环系统的稳定性. 该控制器将组件故障、外部干扰以及测量噪声等视为总扰
动,根据状态误差反馈和系统输出信息,利用BP神经网络在线优化更新扩张状态观测器和状态误差反馈律参数,从
而更精确地观测与补偿总扰动带来的不利影响.最后,在不同跑道环境下的仿真结果验证了所提出重构控制器的适
应性和鲁棒性.
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Abstract: The aircraft anti-skid braking system (AABS) is an essential aero electromechanical system that ensures safe
taking-off, landing, and taxiing of the aircraft. In addition to the strong nonlinearity, strong coupling, and time-varying
parameters in aircraft dynamics, potential component faults such as actuator faults can also seriously affect the safety
and reliability of AABS. In order to meet the performance requirements of the system in fault-perturbed conditions, a
reconfiguration control method for AABS based on adaptive linear active disturbance rejection control is proposed in this
paper. Mathematical modeling of AABS is performed based on its component structure and working principle, and a fault
factor is injected into the actuator. An adaptive linear active disturbance rejection reconfiguration controller is designed,
and the stability of the whole closed-loop system is analyzed. The developed controller takes component faults, external
disturbance and measurement noise as the total perturbations. According to the state error feedback and system output
information, the parameters of the extended state observer and the state error feedback law are optimized and updated
online using BP neural networks. Thus, the adverse effects caused by the total perturbations can be more accurately
observed and compensated. Finally, the simulation results in different runway environments validate the adaptability and
robustness of the proposed reconfiguration controller.
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1 引引引言言言

具有良好性能的飞机防滑刹车系统(aircraft anti-
skid braking system, AABS)是成功完成飞行任务的
关键,它与飞机和机组人员的安全密切相关[1]. 随着
航空工业的快速发展,对大吨位高速度飞机的需求越
来越大,该类型飞机的着陆过程对AABS提出了更高
的性能要求[2]. 此外, AABS是强非线性、强耦合的,
并且易受跑道环境在内的许多不确定性因素影响,这
使得AABS控制器设计十分具有挑战性[3].

近年来,针对AABS的传统PID+PBM控制方式在
有干扰的跑道上制动效率不高,并且伴有低速打滑现
象等问题[4],研究者们提出了许多先进的控制方法,
如:混合滑移差PID控制[5]、动态面反步控制[6]、最优

模糊控制[7]、自学习滑模控制[8]、直接自适应神经网

络控制[9]等. 文献[10]提出了一种基于非对称势垒
Lyapunov函数的控制器,有效地将AABS的运行状态
约束在健康区域和轻滑移区域.考虑到AABS在刹车
过程中易受不确定性干扰影响,文献[11]设计了一种
非线性观测器用于在线估计扰动,并引入了快速终端
滑模控制器来跟踪时变的最佳滑移率.上述工作
对AABS控制进行了较深入的研究,但却忽视了执行
器失效等典型组件故障产生的影响:国内AABS设计
主要是基于液压控制系统,较长的液压管道存在油液
混入空气以及内泄露危险,如果没有定期维护,很容
易引起功能退化甚至失效,这将会导致许多安全隐
患[12–13]. 执行器故障发生后如何保证AABS稳定性以
及令人满意的制动性能是目前迫切需要关注和解决

的问题.

为了真正提高AABS的安全性与可靠性,一方面
可以从硬件层面进行设计和配置[14–15],但是苛刻的硬
件测试及实验条件限制了该方法的发展;另一方面,
可以将容错控制概念引入到AABS控制器设计中,这
也是未来AABS的主要发展方向和急需关注的关键技
术[16]. 重构控制作为容错控制的一个热门分支,目前
已被广泛应用于一些安全关键系统,特别是航空航天
工程领域[17–18]. 重构控制实质上是把被控系统可能
发生的故障考虑在控制器设计过程中,在系统的元部
件或子系统出现故障时,利用故障系统的信息合理地
动态配置控制器结构或参数,抑制或消除故障带来的
不利影响,进而实现闭环系统渐近稳定和可接受的工
作性能.常见的重构控制可以分为以下几类: 自适应
控制[19–20]、模糊控制[21]、多模型切换控制[22]、滑模

控制[23]以及其他鲁棒控制[24]等. 此外,考虑到AABS
本身是一个强非线性系统,尤其是内部子系统间又存
在耦合,这些都增加了系统精确建模的难度.同时,很
多非线性重构控制算法较为复杂,在工程领域实现相
对困难.因此,设计一种结构明确、不依赖模型、抗故

障干扰能力强且易于工程实现的重构控制器具有重

要意义.

韩京清研究员继承了经典PID控制器的精华,提出
了对模型精度要求低且易于实现的自抗扰控制(active
disturbance rejection control, ADRC)技术[25]. ADRC
不仅具有控制响应速度快、无超调、可安排过渡过程

以及参数适应对象范围大等优点,还能够观测与补偿
系统所受内外扰动[26–27]. 因此, ADRC已被广泛应用
于容错控制系统设计[28–30]. 然而, ADRC需要整定的
参数较多,使得实际应用难度增加. 随后,高志强教授
团队提出了线性自抗扰控制[31](linear active distur-
bance rejection control, LADRC). LADRC基于线性形
式的扩张状态观测器,控制律采用PD线性结构,同时
通过“带宽法”整定控制器参数,大大简化了ADRC的
结构和参数[32]. 目前, LADRC已经被应用于多种工程
领域[33–35].

针对受执行器故障和不确定性干扰影响的AABS,
本文提出一种基于自适应线性自抗扰(adaptive linear
active disturbance rejection control, ALADRC)的重构
控制方法,旨在保证系统发生故障后的稳定性以及可
接受的刹车性能.与现有部分研究成果相比,所提出
的重构控制方法主要贡献归纳为如下几个方面:

1) 该控制方法将AABS扩展出了一个新的状态变
量,该状态变量是无故障系统描述中未注意到的所有
未知动态和干扰的总和,这在很大程度上间接简化了
模型;

2) 设计了自适应线性扩张状态观测器和自适应
线性状态误差反馈律,利用二者分别对总扰动进行观
测和补偿.主要设计思路是结合了智能控制思想,基
于BP神经网络,利用状态误差反馈和系统输出信息,
在线自动调整观测器和反馈律参数. 这不仅减少了手
动调参的繁琐,而且大大增强了所提出的重构控制器
在面对故障和干扰时的适应性和鲁棒性;

3) 该方法本身是一种鲁棒控制策略,不需要额外
的故障检测与识别(fault detection and identification,
FDI)模块,并且控制器是自适应的. 因此,该方法属于
主动重构控制和不依赖FDI重构控制的一种新颖结
合,这使得其成为未知故障条件下一种有趣的重构控
制方案.

2 飞飞飞机机机防防防滑滑滑刹刹刹车车车系系系统统统建建建模模模

2.1 飞飞飞机机机防防防滑滑滑刹刹刹车车车系系系统统统组组组成成成结结结构构构及及及工工工作作作原原原理理理

如图1所示, AABS主要由以下几部分组成: 飞机
机体、起落架、机轮、液压伺服系统、刹车装置、防滑

刹车控制器. AABS各子系统之间存在强关联耦合,并
表现出强非线性和强复杂性等特征.
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图 1 飞机防滑刹车系统组成结构

Fig. 1 AABS composition structure

AABS工作原理为:飞机着陆后,防滑刹车控制器
根据速度传感器提供的机轮速度信息,产生防滑电流
控制液压伺服系统产生刹车压力,进而通过刹车装置
转换为刹车力矩作用在机轮上使其减速,从而使机轮
和地面之间产生相对滑动,由此产生的摩擦力给飞机
一个沿纵向向后的力,即结合力. 结合力与机轮滚动
半径的乘积就构成结合力矩,机轮的转动速度就是由
结合力矩和刹车装置产生的刹车力矩来共同控制的.
AABS的作用就是在保证不出现深度打滑的情况下,
最大限度利用地面的结合力,提高飞机刹车效率,缩
短落地滑跑时间与距离.

2.2 飞飞飞机机机机机机体体体动动动力力力学学学

根据防滑刹车的实际过程和客观事实,可以做出
如下合理假设:

1) 将飞机机身视为集中质量的刚体;

2) 飞机刹车过程中不考虑发动机转子产生的陀
螺力矩;

3) 飞机刹车过程中忽略侧风影响;

4) 飞机刹车过程中忽略轮胎变形;

5) 所有受刹机轮的刹车机构性能一致,且同步控
制.

飞机机体受力图如图2所示,图中具体参数见表1.

图 2 飞机机体受力图

Fig. 2 Force diagram of aircraft fuselage

飞机纵向运动方程、垂直方向平衡方程和质心力

矩平衡方程分别为



T0 − Fx − Fs − f1 − f2 = mẍ,

mg − Fy −N1 −N2 = mÿ,

N2b cos θ + Fs(hs + ht)−N1a cos θ−
T0ht − f1H − f2H = Iθ̈.

(1)

根据空气动力特性影响,可以得到

T0 = T ′
0 +KvV,

Fx =
1

2
ρCxSV

2,

Fy =
1

2
ρCySV

2,

Fs =
1

2
ρCxsSsV

2.

(2)

轮胎–跑道结合系数µi定义为

µi =
fi
Ni

, (3)

式中i = 1, 2.

表 1 飞机机身动力学参数
Table 1 Parameters of the aircraft fuselage dynamics

符号 含义 数值

x 飞机纵向滑跑距离

y 重心高度变化量

θ 飞机俯仰角

H 飞机重心距地面的距离

V 飞机纵向滑跑速度

T0 发动机推力

Fx 空气阻力

Fy 空气升力

Fs 阻力伞的阻力

f1 主轮与地面的摩擦力

f2 前轮与地面的摩擦力

N1 主轮支撑力

N2 前轮支撑力

m 飞机质量 1761 kg

g 重力加速度 9.8 m/s2

ht 发动机推力线距飞机水平轴下移距离 0.1 m

hs 阻力伞悬挂点距飞机水平轴上移距离 0.67 m

a 主轮到飞机重心的水平距离 1.076 m

b 前轮到飞机重心的水平距离 6.727 m

I 飞机机体转动惯量 4000 kg · s2 ·m
S 飞机机翼的面积 50.88 m2

Ss 阻力伞的计算面积 20 m2

Cx 飞机滑跑时的阻力系数 0.1027

Cy 飞机滑跑时的升力系数 0.6

Cxs 阻力伞的阻力系数 0.75

T ′
0 发动机的剩余推力 426 kg

Kv 发动机的推力速度系数 1 kg · s ·m−1

ρ 空气密度 0.12492 kg · s2 ·m−4

2.3 起起起落落落架架架动动动力力力学学学

起落架的主要功能是支撑和缓冲,用来改善飞机
纵向和垂直方向上的受力情况. 除了机轮和刹车装置
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外,支柱、缓冲器和扭力臂也是起落架的主要组成部
分. 在本文中,假设扭力臂的刚度足够大,并且忽略了
机轮相对于支柱和缓冲器的扭转自由度,所以不考虑
扭力臂.

缓冲器可以合理地简化为一个质量–弹簧–阻尼系
统[36],缓冲器作用在机体上的力可以描述为{

N1 = K1X1 + C1Ẋ
2
1 ,

N2 = K2X2 + C2Ẋ
2
2 ,

(4){
X1 = a sin θ + y,

X2 = −b sin θ + y.
(5)

式中参数描述见表2.

表 2 缓冲器参数
Table 2 Parameters of the buffer

符号 含义 数值

X1 主缓冲器的压缩量

X2 前缓冲器的压缩量

K1 主缓冲器刚度系数 42529
K2 前缓冲器刚度系数 2500
C1 主缓冲器阻尼系数 800
C2 前缓冲器阻尼系数 800

由于起落架和机体之间为非刚性连接,在刹车力
的作用下会产生水平位移和角位移. 但支柱是悬臂梁,
其角位移非常小,可以忽略不计.因此起落架的横向
刚度模型可用以下等效的二阶方程表示:

da =
− f1
K0

1

W 2
n

s2 +
2ξ

Wn

s+ 1

,

dV =
d

dt
(da).

(6)

式中参数描述见表3.

表 3 起落架横向刚度模型参数
Table 3 Parameters of the landing gear lateral stiffness

model

符号 含义 数值

da 轮轴处起落架变形引起的航向振动位移量

dV 轮轴处起落架变形引起的航向振动速度

K0 动态刚度系数 536000
ξ 阻尼比 0.2

Wn 固有频率 60 Hz

2.4 机机机轮轮轮动动动力力力学学学

主轮刹车的受力分析如图3所示,可以看出在飞机
滑行过程中,主轮受到刹车力矩Ms和地面摩擦力

矩Mj的共同作用. 由于考虑了起落架横向刚度的影
响,所以就存在一个沿机体纵向的轮轴速度Vzx,它是

由飞机速度V和轮轴处起落架变形引起的航向振动速

度dV叠加而成的. 主轮的动力学方程为

ω̇ =
Mj −Ms

J
+

Vzx

Rg

,

Vw = ω ×Rg,

Vzx = V + dV,

Rg = R− 1

4
N1kσ,

Mj = µNRgn,

N =
N1

n
.

(7)

式中参数描述见表4.

图 3 主轮受力图

Fig. 3 Force diagram of main wheel

表 4 主轮参数
Table 4 Parameters of the main wheel

符号 含义 数值

ω 主轮角速度

ω̇ 主轮角加速度

Vw 主轮线速度

Rg 机轮滚动半径

N 径向载荷

J 单个机轮转动惯量 1.855 kg · s2 ·m
R 机轮的自由半径 0.4 m

kσ 轮胎压缩系数 1.07× 10−5 m · kg−1

n 刹车机轮个数 4

在刹车过程中,轮胎受到刹车力矩作用,使得飞
机速度始终大于机轮速度,即V > Vw. 由此定义滑移
率λ,表示机轮相对跑道的滑动运动比率.由文
献[36]可知,对于受刹主轮来说,利用轮轴速度Vzx代

替飞机速度V来计算滑移率,可避免因起落架变形引
起的误松刹,从而有效地改善起落架走步现象.因此
本文采用下式计算滑移率:

λ=
Vzx − Vw

Vzx

. (8)

轮胎–跑道结合系数µ和许多因素相关,包括实时
跑道状态、飞机速度V、滑移率λ等. 由Pacejka[37]开

发的一种简单的经验公式—“魔术公式”被广泛应用
于计算结合系数,表示为

µ(λ, τj) = τ1 sin(τ2arctg(τ3λ)), (9)
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式中: τj(j = 1, 2, 3), τ1, τ2, τ3分别为峰值因子、刚度
因子和曲线形状因子,表5列出几种不同跑道状态下
的具体参数.

表 5 跑道状态参数
Table 5 Parameters of the runway status

跑道状态 τ1 τ2 τ3

干跑道 0.85 1.5344 14.5
湿跑道 0.40 2.0 8.2
冰跑道 0.28 2.0875 10

2.5 液液液压压压伺伺伺服服服系系系统统统与与与刹刹刹车车车装装装置置置建建建模模模

由于液压伺服系统结构复杂,本文对其进行简化,
只考虑电液伺服阀和管道,它们的传递函数表示如下:

M(s) =
Ksv

1

ω2
sv

s2 +
2ξsv
ωsv

s+ 1

,

L(s) =
Kp

Tps+ 1
.

(10)

式中参数描述见表6.

表 6 液压伺服系统参数
Table 6 Parameters of the hydraulic servo system

符号 含义 数值

Ksv 伺服阀增益 1
ωsv 伺服阀固有频率 17.7074 rad/s
ξsv 伺服阀阻尼比 0.36
Kp 管道增益 1
Tp 管道等效时间常数 0.01
µmc 摩擦系数 0.23
Nmc 摩擦面面数 4
Rmc 有效制动摩擦半径 0.142 m

值得注意的是,防滑刹车控制器应该同时实现刹
车控制和防滑控制,因此控制器期望执行器输出的刹
车压力P和控制电流Ic之间应存在如下近似的线性关

系:

P = −IcM(s)L(s) + P0, (11)

式中P0=1× 107 Pa.

刹车装置的作用是将刹车压力转化为刹车力矩,
其计算方法如下:

Ms = µmcNmcPRmc, (12)

式中参数描述见表6.

液压伺服系统作为AABS的执行器,不可避免地
受到一些潜在故障的影响,诸如液压油混入空气、内
部渗漏以及振动等问题严重影响了液压伺服系统的

工作效率[14]. 因此,在本文中引入了效率损失(loss of
effectiveness, LOE)来代表刹车系统执行器故障,其

特点是执行器增益从额定值下降[28]. 在AABS执行器
发生LOE故障的情况下,液压伺服系统产生的刹车压
力偏离了控制器所期望的指令输出,即

Pfault = kLOEP, (13)

式中: Pfault表示执行器真实输出压力, kLOE ∈ (0, 1]

表示LOE故障因子.

注注注 1 n%LOE等同kLOE = 1− n

100
, kLOE = 1表示

执行器无故障.

注注注 2 需要注意的是,如果组件并不总是具有与无故

障相同的特性,就有必要建立故障模型. 这不仅为下一步的

重构控制器设计提供了精确的模型,而且还确保了故障–扰动

引起的不利影响能够被有效地观测和补偿.

因此,式(12)改写成如下形式:

Ms′ = µmcNmcPfaultRmc, (14)

式中M ′
s是真实刹车力矩.

从上述整个建模过程可以看出, AABS非线性和
耦合性很强,执行器故障发生后导致模型参数发生大
跳变,相对于无故障系统来说,其内部扰动更大.同时,
跑道环境等外部干扰同样不可忽视.

3 重重重构构构控控控制制制器器器设设设计计计

3.1 问问问题题题描描描述述述

尽管机体有3个自由度,但AABS只关注纵向滑跑.
根据第2节, AABS纵向动力学模型可改写为下式:

ẍ = f(x, ẋ,ϖout, ϖf ) + bxu, (15)

式中: f(·)为被控对象动态, ϖout表示外部扰动, ϖf

为包括AABS所受组件故障在内的不确定项, bx为控
制增益, u为系统输入.

本文中AABS采用滑移速度控制类型[1],以飞机速
度V作为参考输入,通过控制机轮速度Vω实现防滑刹

车.因此系统(15)可以改写为

V̇ = f(x, V,ϖout, ϖf ) + bvu, (16)

式中bv = bx.

令x1=x, x2=V ,并设f(x, V,ϖout, ϖf )为系统广

义总扰动,将其扩展为系统的状态变量x3=f(x, V,

ϖout, ϖf ),则可得系统(16)状态方程
ẋ1 = x2,

ẋ2 = x3 + bvu,

ẋ3 = h(x, V,ϖout, ϖf ).

(17)

假假假设设设 1 系统广义总扰动f(x, V,ϖout, ϖf )和其

微分h(x, V,ϖout, ϖf )均有界,即{
|f(x, V,ϖout, ϖf )| 6 σ1,

|h(x, V,ϖout, ϖf )| 6 σ2,
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式中σ1, σ2均为正数.

针对受总扰动影响的系统(17),设计自抗扰重构控
制器来抑制或消除故障带来的不利影响,进而实现闭
环系统渐近稳定和可接受的工作性能.

3.2 ALADRC重重重构构构控控控制制制器器器
建立如下形式LESO:

ż1 = z2 − β1(z1 − x1),

ż2 = z3 − β2(z1 − x1) + bvu,

ż3 = −β3(z1 − x1).

(18)

选取合适的观测器增益(β1, β2, β3), LESO能实现对
系统(17)中各变量的实时跟踪[38],即z1 → x, z2 →
V , z3 → f(x, V,ϖout, ϖf ). 取

u =
u0 − z3

bv
. (19)

当z3可以无误差估计f(x, V,ϖout, ϖf)时,令LSEF
为 

e1 = v1 − z1,

e2 = v2 − z2,

u0 = k1e1 + k2e2.

(20)

式中vr=[v1 v2]
T=[x V ]T是参考信号,则系统(17)

可以简化为一个双积分串联结构

V̇ = (f(x, V,ϖout, ϖf )− z3) + u0 ≈ u0. (21)

进一步采用文献[31]中的极点配置法,将系统配置为
重根形式,可得 

β1 = 3ωo,

β2 = 3ω2
o,

β3 = ω3
o.

(22)

式中: ωo为观测器带宽, ωo越大, LESO观测误差越小,
LADRC的控制精度越高,但是会提高系统对噪声的
敏感度,因此ωo的选择需综合考虑.

类似地,根据参数化方法及工程经验[33]可选取

式LSEF参数为 {
k1 = ω2

c ,

k2 = 2ξωc.
(23)

式中: ωc为控制器带宽, ξ为阻尼比,本文取ξ = 1. 由
此LADRC控制器参数整定问题简化为观测器带宽
ωo和控制器带宽ωc的配置.

考虑到参数固定的控制器缺乏适应性、控制性能

差、鲁棒性弱,在组件出现故障时可能无法使受损系
统保持可接受的(额定或降级)性能[39]. 因此,本节结
合了智能控制思想,对传统LADRC方法进行改进,提
出了一种基于ALADRC的重构控制器,其实际控制原
理图如图4所示. 该控制器使用了自适应线性状态观

测器(adaptive linear extended state observer, ALESO)
和自适应线性状态误差反馈律(adaptive linear state
error feedback, ALSEF) ,二者都是基于BP神经网络,
利用状态误差反馈和系统输出信息,实时自动优化观
测器和控制器参数. 这不仅在带宽法基础上更进一步,
消除了手动调参的繁琐,而且使控制器具有重构能力,
能够更精确地观测与补偿总扰动带来的不利影响,极
大地提升了控制器在面对故障时的适应性和鲁棒性.

图 4 自适应线性自抗扰控制原理图

Fig. 4 Schematic diagram of ALADRC

下面介绍ALESO结构及算法原理. ALESO内部
结构如图5所示,本文采用三层BP神经网络,以状态误
差e1、状态微分误差e2、系统输出ỹ和1作为神经网络
的4个输入节点,观测器带宽ωo作为输出节点,结合
AABS模型并经过多次尝试,确定隐含层节点数为5
个.

图 5 自适应线性扩张状态观测器结构图

Fig. 5 Structure of ALESO

BP神经网络输入层为

Oin
j = x̂(j), j = 1, 2, 3, 4. (24)

式中x̂(j)分别对应(e1, e2, ỹ, 1).

隐含层输入输出为
nethidi (k)=

4∑
j=1

ω̂hid
ij Oin

j ,

Ohid
i (k)= f̂(nethidi (k)),

i=1, 2, · · · , 5. (25)

式中ω̂hid
ij 为隐含层权值系数.

输出层输入输出为netout(k) =
5∑

i=1

ω̂out
i Ohid

i ,

Oout(k) = ĝ(netout(k)).

(26)

式中: ω̂out
i 为输出层权值系数, Oout(k)对应观测器带
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宽ωo,隐含层和输出层神经元活化函数如下:
f̂(x̂) =

ex̂ − e−x̂

ex̂ + e−x̂
,

ĝ(x̂) =
ex̂

ex̂ + e−x̂
.

(27)

取性能指标函数为

Ê(k) =
1

2
[rin(k)− yout(k)]2, (28)

式中: rin = V是系统期望值, yout = Vω是系统输出

值.

本文引入惯性项α̂使搜索快速收敛至全局极小,连
接权值按梯度下降法修正

∆ω̂out
i (k) = −η̂

∂Ê(k)

∂ω̂out
i (k)

+ α̂∆ω̂out
i (k − 1),

(29)

式中: η̂为学习速率, α̂为惯性系数.

∂Ê(k)

∂ω̂out
i (k)

=
∂Ê(k)

∂yout(k)
· ∂yout(k)
∂Oout(k)

· ∂Oout(k)

∂netout(k)
·

∂netout(k)

∂ω̂out
i

,

∂netout(k)

∂ω̂out
i

= Ohid
i (k).

(30)

近似用sgn(
∂yout(k)

∂∆Oout(k)
)代替未知的

∂yout(k)

∂Oout(k)
,

可以得到网络输出层权值系数学习算法
∆ω̂out

i (k) = η̂δ̂outOhid
i (k) + α̂∆ω̂out

i (k − 1),

δ̂out(k) = sgn(
∂yout(k)

∂∆Oout(k)
)·

˙̂g(netout(k)) · (rin(k)− yout(k)).

(31)

同理可得隐含层权值系数学习算法∆ω̂hid
ij (k)= η̂δ̂hidi Oin

j (k)+α̂∆ω̂hid
ij (k−1),

δ̂hidi =
˙̂
f(netout(k)) · δ̂outω̂out

i (k).
(32)

在给定观测器初始带宽ωo int后, ALESO可以自动
在线更新带宽值来实现状态最优估计.这种方法比传
统的手动调节更方便,具有更好的观测性能.同理,
ALSEF结构及算法原理与ALESO类似,唯一区别在
于控制器带宽ωc作为输出节点,这里不再赘述.

3.3 ALESO估估估计计计能能能力力力分分分析析析
为证明所提出的ALADRC闭环系统稳定性,首先

要结合假设1对ALESO的收敛性进行分析[40].

令ALESO的估计误差为x̃i = xi − zi, i = 1, 2, 3,
可得观测器估计误差方程为

˙̃x1 = x̃2 − 3ωox̃1,

˙̃x2 = x̃3 − 3ω2
ox̃1,

˙̃x3 = h(x, V,ϖout, ϖf )− ω3
ox̃1.

(33)

令εi =
x̃i

ωi−1
o

, i = 1, 2, 3,则式(33)可以改写为

ε̇ = ωoA3ε+B
h(x, V,ϖout, ϖf )

ω2
o

, (34)

式中: A3 =

−3 1 0

−3 0 1

−1 0 0

, B = [0 0 1]T.

根据假设1和参考文献[41]的定理2,可得如下定
理.

定定定理理理 1 在h(x, V,ϖout, ϖf )有界的条件下,防
滑刹车系统的自适应线性扩张状态观测器的估计误

差有界,且其上界随观测器带宽ωo单调递减.

证明见附录. 由此可知,存在正数υi, i = 1, 2, 3,
使得状态估计误差|x̃i| 6 υi成立,即ALESO估计误差
有界,能够有效估计被控对象各状态及总扰动.

3.4 ALADRC的的的闭闭闭环环环稳稳稳定定定性性性分分分析析析
控制律(19)–(20),被控对象(21)组成的闭环系统

为

V̇ = f − z3 + k1e1 + k2e2. (35)

定义跟踪误差εi = vi − xi, i = 1, 2,进而可得
ε̇1 = ṙ1 − ẋ1 = r2 − x2 = ẽ2,

ε̇2 = ṙ2 − ẋ2 = r3 − V̇ =

− k1ε1 − k1x̃1 − k2ε2 − k2x̃2 − x̃3.

(36)

令ε = [ε1 ε2]
T
, x̃ = [x̃1 x̃2 x̃3]

T,则有

ε̇(t) = Aεε(t) +Ax̃x̃(t), (37)

式中: Ae =

[
0 1

−k1 −k2

]
, Ax̃=

[
0 0 0

−k1 −k2 −1

]
.

对式(37)进行求解可得

ε(t) = eAεtε(0) +
w t

0
eAε(t−τ)Ax̃x̃(τ)dτ. (38)

结合假设1、定理1,以及文献[41]中的定理3和定
理4,对闭环系统稳定性进行分析,提出如下定理.

定定定理理理 2 当自适应扩张状态观测器估计偏差有

界时,存在控制器带宽ωc,使得闭环跟踪误差有界,对
于有界输入,系统输出有界,即闭环系统是有界输入
有界输出(bounded input and bounded output, BIBO)
稳定的.

证明见附录. 因此存在正数υ′,使得闭环跟踪误
差|ε(t)| 6 υ′成立,即闭环跟踪误差有界,从而闭环系
统BIBO稳定.

综上,本文提出的ALADRC利用BP神经网络,根
据状态误差和系统输出信息,在线实时动态优化观测
器带宽和控制器带宽,在保证闭环系统BIBO稳定的
前提下,提高了控制器对总扰动的观测补偿精度,进
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而增强整个闭环系统的容错能力. 该方法赋予了传统
鲁棒控制LADRC基于数据驱动的自适应能力,算法
简单有效,具有工程应用前景.

4 仿仿仿真真真验验验证证证

为了验证所提出方法的重构能力和抗干扰性,本
节进行了仿真验证,并与传统PID+PBM以及LADRC
进行对比分析.开始时间设置为0,仿真强制结束时间
设为50 s,仿真步长采取定步长,步长设为0.001 s,仿
真算法为四阶Gunge-Kutta方法. 飞机着陆初始速度
V (0)=72 m/s,重心初始高度为Hh=2.178 m,俯仰
角初始值θ0=0.02 rad, θ̇0=0 rad /s,刹车装置在1.5 s
开始起作用. 当飞机速度小于2 m/s,认定防滑刹车控
制结束. ALADRC参数如表7所示.

表 7 自适应线性自抗扰控制器参数
Table 7 Parameters of ALADRC

符号 含义 数值

ωo int 观测器初始带宽 190
ωc int 控制器初始带宽 1
bv 控制增益 2
η̂ 学习速率 0.5
α̂ 惯性系数 0.05

本文主要选取刹车时间与刹车距离作为刹车效率

的依据,通过滑移率变化情况观察系统稳定性.

4.1 干干干跑跑跑道道道状状状态态态下下下无无无故故故障障障仿仿仿真真真分分分析析析

干跑道正常情况下的仿真曲线如图6所示,将3种
控制方法在性能方面进行比较,结果如表8所示. 可以
看出,与传统的PID+PBM相比, LADRC和ALADRC
有效缩短了飞机的刹车时间和刹车距离. 从图6(c)看
出,在刹车初始阶段, PID+PBM有短暂的打滑现象,
而LADRC和ALADRC的车轮滑移率平稳. 从图6(f)–
6(g)可以看出, ALADRC通过在线自动调整参数,实
现参数自适应,进而提高了刹车系统性能.从图6(e)可
以看出, ALADRC可以精确地观测刹车过程中系统所
受扰动.总的来看, ALADRC赋予了观测器和控制器
自适应能力,有效地提高了估计和补偿精度,刹车性
能明显优于LADRC.

表 8 干跑道下无故障AABS性能指标
Table 8 Fault-free AABS performance index under

dry runway

控制律 初始速度/(m · s−1) 刹车时间/s 刹车距离/m

PID+PBM 72 22.29 872.20

LADRC 72 21.35 682.73

ALADRC 72 16.85 629.17

(a) 飞机速度和机轮速度

(b) 刹车距离

(c) 滑移率

(d) 控制电流

(e) 扩张状态

(f) 观测器带宽
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(g) 控制器带宽

图 6 干跑道下无故障仿真结果

Fig. 6 Fault-free simulation results under dry runway

4.2 干干干跑跑跑道道道状状状态态态下下下故故故障障障–扰扰扰动动动仿仿仿真真真分分分析析析
在干跑道状态下进行执行器故障仿真研究: 0 s<t

65 s,无故障; 5 s<t610 s,执行器LOE 20%; t>10 s,
执行器LOE 50%. 同时加入一个采样频率为0.001 s,
平均幅值为0.07的白噪声作为测量噪声. 仿真结果如
图7所示,将3种控制方法在性能方面进行比较,结果
如表9所示.

结合图7(a)(c)可以看出,在传统的PID+PBM控制
下,连续执行刹车和松刹的操作,导致刹车效率降低,
甚至可能造成爆胎,严重威胁了飞机安全. LADRC在
前期跟踪效果较好,但在10 s发生了更严重的执行器
失效故障后,控制电流不断升高,刹车系统失效,出现
了飞机无法刹停的现象.显然,传统PID+PBM与具
有固定参数的LADRC都无法应对严重的组件故障.
从图7(e)–(g)可以看出,本文提出的ALADRC面对故
障及测量噪声构成的总扰动时,能够迅速在线优化参
数,实现控制器重构,提高控制器的抗扰性及鲁棒性,
进而更加精确地观测并补偿总扰动带来的不利影响.
并且飞机速度和机轮速度自始至终减速平稳,机轮没
有出现大幅度打滑现象,刹车效果令人满意.

(a) 飞机速度和机轮速度

(b) 刹车距离

(c) 滑移率

(d) 控制电流

(e) 扩张状态

(f) 观测器带宽

(g) 控制器带宽
图 7 干跑道下故障–扰动仿真结果

Fig. 7 Fault-perturbed simulation results under dry runway

表 9 干跑道下故障–扰动AABS性能指标
Table 9 Fault-perturbed AABS performance index

under dry runway

控制律 初始速度/(m · s−1) 刹车时间/s 刹车距离/m

PID+PBM 72 37.22 1102.98

LADRC 72 – –
ALADRC 72 21.52 718.07
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4.3 混混混合合合跑跑跑道道道状状状态态态下下下故故故障障障–扰扰扰动动动仿仿仿真真真分分分析析析
为验证所提出的ALADRC重构控制器在面对混

合跑道时的刹车效果,本节在混合跑道状态下进行组
件故障仿真研究: 0 s<t65 s,干跑道; 5 s<t610 s,
湿跑道; t>10 s,冰跑道. t>5 s时,执行器LOE 50%.
同时加入一个采样频率为0.001 s,平均幅值为0.07的

白噪声作为测量噪声. 仿真结果如图8所示,将3种控
制方法在性能方面进行比较,结果如表10所示. 从
图8(a)可以看出, PID+PBM以及LADRC在50 s内未
能使飞机刹停, 这在实际应用中是不被允许的.
图8(e)–(g)显示, ALADRC仍能实现参数自适应,并
且ALESO仍可以精确观测总扰动,整个重构控制系统
可以良好地适应跑道变化. 总体来说, ALADRC显著
提高了故障–扰动下AABS的安全性和可靠性.

(a) 飞机速度和机轮速度

(b) 刹车距离

(c) 滑移率

(d) 控制电流

(e) 扩张状态

(f) 观测器带宽

(g) 控制器带宽
图 8 混合跑道下故障–扰动仿真结果

Fig. 8 Fault-pertured simulation results under mixed runway

表 10 混合跑道下故障–扰动AABS性能指标
Table 10 Fault-perturbed AABS performance index

under mixed runway

控制律 初始速度/(m · s−1) 刹车时间/s 刹车距离/m

PID+PBM 72 – –
LADRC 72 – –

ALADRC 72 35.29 1011.19

5 结结结论论论

针对飞机防滑刹车系统易受执行器故障和外部扰

动影响的问题,本文研究了一种基于自适应线性自抗
扰控制的重构控制方法. 根据飞机防滑刹车系统的组
成结构和工作原理,建立其数学模型. 提出了一种新
型的自适应线性自抗扰重构控制器,利用BP神经网络
在线调整LESO和LSEF的参数,增强了飞机防滑刹车
系统的环境适应性、抗扰性以及鲁棒性. 最后,通过在
不同跑道环境下的模拟仿真,验证了所提出的重构控
制器在故障–扰动状态下能够保持良好的刹车性能,
有效地提高了飞机的安全性和可靠性. 考虑到微分器
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对采集信号中的噪声干扰十分敏感,未来工作将尝试
引入二阶或高阶跟踪微分器[42]以获得准确的微分信

号.此外,半物理仿真实验也同样是未来研究重点.
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附附附录录录A 定定定理理理1的的的证证证明明明
对式(34)进行求解可得

ε(t) = eωoA3tε(0) +w t

0
eωoA3(t−τ)B

h(x(τ), V (τ), ϖout, ϖf )

ω2
o

dτ. (A1)

将ζ(t)定义为如下形式:

ζ(t)=
w t

0
eωoA3(t−τ)B

h(x(τ), V (τ), ϖout, ϖf )

ω2
o

dτ. (A2)

由h(x(τ), V (τ), ϖout, ϖf )有界可得

|ζi(t)| 6
σ

ω3
o
[|(A−1

3 B)i|+ |(A−1
3 eωoA3tB)i|]. (A3)

又因A−1
3 =

0 0 −1

1 0 −3

0 1 −3

,可得

|(A−1
3 B)i| 6 3. (A4)

考虑到A3是Hurwitz的,因此存在一个有限时间T1,使得
对于任何的t > T1, i, j = 1, 2, 3,都有下式成立[41]:

|[eωoA3t]ij | 6
1

ω3
o
. (A5)

因此满足下式:

|[eωoA3tB]i| 6
1

ω3
o
. (A6)

最终可得

|(A−1
3 eωoA3tB)i| 6

4

ω3
o
. (A7)

由式(A3)–(A4)和式(A7)可得

|ζi(t)| 6
3σ

ω3
o
+

4σ

ω6
o
. (A8)

令εsum(0)= |ε1(0)|+|ε2(0)|+|ε3(0)|,对于所有的t>T1,
有下式成立:

|[eωoA3tε(0)]i| 6
εsum(0)

ω3
o

. (A9)

由式(A1)可得

|εi(t)| 6 |[eωoA3tε(0)]i|+ |ζi(t)|. (A10)

令x̃sum(0) = |x̃1(0)|+ |x̃2(0)|+ |x̃3(0)|,由εi =
x̃i

ωi−1
o

以

及式(A8)–(A10),可得

|x̃i(t)| 6 | x̃sum(0)

ω3
o

|+ 3σ

ω4−i
o

+
4σ

ω7−i
o

=υi, (A11)

对于所有的t > T1, i = 1, 2, 3,上式均成立.

附附附录录录B 定定定理理理2的的的证证证明明明
根据式(37)和定理1,可得{

[Ax̃x̃(τ)]1 = 0,∣∣[Ax̃x̃(τ)]2
∣∣ 6 ksumυi = γl, ∀t > T1.

(B1)

式中ksum = 1 + k1 + k2,将控制器带宽带入得ksum = 1+

ω2
c + 2ωc,参数这种取法可以保证Aε是Hurwitz的[41].

定义Θ= [0 γ
l
]T,令ϑ(t) =

w t

0
eAε(t−τ)Ax̃x̃(τ)dτ ,则有

|ϑi(t)|6 |(A−1
ε Θ)i|+|(A−1

ε eAεtΘ)i|, i = 1, 2, (B2) |(A−1
ε Θ)1| =

γl
k1

=
γl
ω2
c
,

|(A−1
ε Θ)2| = 0.

(B3)
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考虑到Aε是Hurwitz的,这样就存在一个有限时间T2 >

0,对于所有的t > T2, i, j = 1, 2,[41]

|[eAεt]ij | 6
1

ω3
c
. (B4)

令T3 = max {T1, T2},对任意的t > T3, i = 1, 2,可得

|(eAεtΘ)i| 6
γl
ω3
c
, (B5)

进而得到

|(A−1
ε eAεtΘ)i| 6


1 + k2
ω2
c

· γl
ω3
c
, i = 1,

γl
ω3
c
, i = 2.

(B6)

由式(B2)–(B3)和式(B6)可得,对所有的t > T3,均有

|ϑi(t)| 6


γl
ω2
c
+
(1 + k2)γl

ω5
c

, i = 1,

γl
ω3
c
, i = 2.

(B7)

令εs(0) = |ε1(0)|+ |ε2(0)|,则对于所有的t > T3有

|[eAεtε(0)]i| 6
εs(0)

ω3
c

. (B8)

由式(B1)可得

|εi(t)| 6 |[eAεtε(0)]i|+ |ϑi(t)|. (B9)

由式(B1)和式(B7)–(B9)可得,对于所有的t>T3, i=1, 2,
均有

|εi(t)| 6


εs(0)

ω3
c

+
ksumυi
ω2
c

+
(1 + k2)ksumυi

ω5
c

, i = 1,

ksumυi + εs(0)

ω3
c

, i = 2.

(B10)
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