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基于神经网络的机动飞行器自适应控制方法

张广勇,郑新,石宝兰,洪 蓓

(北京宇航系统工程研究所,北京100076)

摘 要:针对机动飞行器强耦合性、快时变性以及高不确定性的问题,建立了六自由度刚体运动数

学模型,按照时间尺度将姿态运动模型分为快变子系统和慢变子系统并分别设计动态逆控制律。然

后给出了神经网络自适应控制器的设计方法,对神经网络的逆误差补偿原理、输入的选择、权值矩

阵更新规则进行分析。通过算例进行六自由度仿真,证明本文方法的跟踪精度较高。
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Abstract:Considering the heavily coupling,fast time-varying and high uncertainty of
maneuverablevehicle,sixdegreesoffreedomrigidbodymodelwasbuilt. Theattitudemotion
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0 引言

机动飞行器通常需要完成大范围机动飞行,
飞行空域广,状态参数变化范围大,通道间耦合

严重,基于经典频域设计的姿态控制方法难以满

足控制精度要求。
动态逆方法物理概念清晰、设计思想简单,

特别是对强耦合、参数大范围变化的复杂非线性

系统非常有效,在航空飞行器和机器人领域已经

得到广泛应用。在基于动态逆的控制方案中,一

个十分有影响的流派是佐治亚理工大学的神经网

络动态逆方案,Calise教授团队[1-4]在该方案的理

论和应用研究方面做出了杰出的贡献,该方案已

经在战术导弹、无尾无人机、无人直升机、倾转

式飞机中得到了成功应用。

1 机动飞行器动力学模型

在飞行器坐标系建立绕质心转动方程,假设

机动飞行器为刚体,运动方程组如下[5]

IẋωTx1=MX -(Iz -Iy)ωTz1ωTy1
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IẏωTy1=MY -(Ix -Iz)ωTx1ωTz1

IżωTz1=MZ -(Iy -Ix)ωTy1ωTx1 (1)

α̇=ωTz1-ωTx1cosαtanβ+ωTy1sinαtanβ+

Ωlyh
sinν
cosβ

-Ωlzh
cosν
cosβ

β̇=ωTx1sinα+ωTy1cosα-Ωlyhcosν-Ωlzhsinν

ν̇=ωTx1
cosα
cosβ

-ωTy1
sinα
cosβ

-Ωlxh -(Ωlyhsinν-

Ωlzhcosν)tanβ

Ωlxh =̇σTsinθT -
VtanϕsinθTcosθTsinσT

r +

ωe(cosσTcosθTcosϕ+sinθTsinϕ)

Ωlyh =̇σTcosθT -
Vtanϕcos2θTsinσT

r +

ωe(-cosσTsinθTcosϕ+cosθTsinϕ)

Ωlzh =̇θT -
VcosθT

r +ωecosϕsinσT (2)

式中参数意义可参考文献 [5],Ix、Iy、Iz 分

别为 绕 飞 行 器 坐 标 系 三 轴 的 转 动 惯 量,ωTx1、

ωTy1、ωTz1 分别为飞行器坐标系的角速度三分量,

α、β、ν分别为攻角、侧滑角和倾侧角,θT、σT 分

别为弹道倾角和弹道偏角。
气动力矩MX、MY、MZ 为

MX
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MZ
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其中,CMX、CMY、CMZ 分别为三通道的力矩系数,

Lref是参考长度,S 为参考面积,q为动压。
本文使用的气动数据以增量形式提供,气动

系数计算公式如下

CA(Ma,α,β)=Cδ=0
A (Ma,α,β)+ΔCδφ

A (Ma,α,β)+
ΔCδψ

A (Ma,α,β)+ΔCδγ
A (Ma,α,β)

(4)
可以看出,气动力 (矩)系数CA(Ma,α,

β)是 基 本 项 Cδ=0
A (Ma,α,β)与 各 舵 面 增 量

ΔCδi
A (Ma,α,β)的总和,其中基本项为固定攻角

和马赫数下各舵面都在零位的气动系数。各舵面

增量计算方法如下

ΔCδi
A (Ma,α,β)=Cδi

A (Ma,α,β)-Cδi=0
A (Ma,α,β)

(5)

2 动态逆控制结构

由运动方程组可知,系统状态变量有α、β、

ν、ωTx1、ωTy1、ωTz1 共 6 个,而 控 制 变 量 只 有

δφ、δψ、δγ3个,由于动态逆控制方法要求对象满

足控制量与状态量个数相等的条件,因此需要利

用奇异摄动理论对状态变量进行时标分离[6]。考虑

角度α、β、ν 的变化相对于角速度ωTx1、ωTy1、

ωTz1 的变化要慢,将系统分为慢变子系统和快变子

系统。
对于慢变量回路,将式 (2)改写为矩阵形式

α̇

β̇
ν̇

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

=

Ωlyh
sinν
cosβ

-Ωlzh
cosν
cosβ

-Ωlyhcosν-Ωlzhsinν
-Ωlxh -(Ωlyhsinν-Ωlzhcosν)tanβ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

+G
ωTx1

ωTy1

ωTz1

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(6)
其中

G=

-cosαtanβ sinαtanβ 1
sinα cosα 0
cosα
cosβ

-
sinα
cosβ

0
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经分析,当侧滑角β≠±90°时,矩阵G 可逆。
可得慢回路动态逆控制律
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ωTz1
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(7)
其中,̇αdes、̇βdes、̇νdes 为期望的制导指令的变化率,
由参考模型得到。

对于快变量回路,将式 (1)改写为矩阵形式

ω̇Tx1

ω̇Ty1

ω̇Tz1
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其中

J=

∂Cδφ
MX

∂δφ

Ix

∂Cδψ
MX

∂δψ

Ix

∂Cδγ
MX

∂δγ

Ix

∂Cδφ
MY

∂δφ

Iy

∂Cδψ
MY

∂δψ

Iy

∂Cδγ
MY

∂δγ

Iy

∂Cδφ
MZ

∂δφ

Iz

∂Cδψ
MZ
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对于本文研究的问题,矩阵J 是可逆的,可

92
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



宇航总体技术 2019年7月

得快回路动态逆控制律
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(9)
其中,̇ωTx1d、̇ωTy1d、̇ωTz1d 为期望的角速度变化率,
由快回路的参考模型得到。由于系统建模的不准

确性,采用上述线性关系会引入逆误差,控制器

设计中采用神经网络进行补偿。

3 自适应跟踪控制律设计

对于快变回路和慢变回路,均可表示为如下

形式

ẋ =f(x)+g(x)δ (10)

其中,x ∈ R3×1,δ ∈ R3×1 。其动态逆控制律表

示为

δ̂=g-1(x)(υ-f(x)) (11)
其中,υ 为伪控制量,代表系统状态量期望的动态

特性。
考虑到逆误差的存在,伪控制量与状态量之

间有如下关系

ẋ =υ+Δ (12)
其中,逆误差Δ 受指令信号、状态变量与控制变

量的影响,通常情况下非常复杂,难以计算。
本文采用的控制结构如图1所示。伪控制量由

参考模型输出、PID控制器输出和自适应补偿项3
部分构成

υ=υc +υk -υad (13)

其中,υc =̇xrm 由参考模型得出,υk 为PID控制器

输出,υad =υnn +υr 为自适应补偿项,包含神经网

络补偿项和鲁棒补偿项两部分。

图1 神经网络自适应控制结构框图

Fig.1 SystemblockdiagramofNeuralNetworkadaptivecontrol

将式 (11)代入式 (10)得

ẋ =̇xrm +υk -υad +Δ (14)
定义参考模型跟踪误差erm =xrm -x,PID控

制器只采用比例控制,输出项为

υk =

Kpx

Kpy

Kpz
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自适应项υad 表示为

υad =WTσ(VT􀭹x)+υr (16)
其中,W、V 为神经网络权值矩阵。

定义矩阵Z

Z=
V 0
0 W
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(17)

鲁棒补偿项υr 为

υr =-Kr0r-Kr1(Z +􀭺Z)r (18)
其中,参数Kr0、Kr1 >0。r=(eT

rmPB)T 为误差

动力特 征 向 量, 其 中 矩 阵 P 为 Lyapunov方 程

ATP+PA=-Q 的正定解,矩阵Q 为单位阵。
将各补偿项带入状态方程,参考模型跟踪误

差可以写为

03
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ėrm =Aerm +B(WTσ(VTxin)+υr -Δ)(19)
其中,A=-Kp,B=I3×3。

通过合理选择矩阵Kp 使矩阵A 为Hurwitz矩

阵,可以使系统渐进稳定,在理想情况下,若自

适应项能够完全补偿逆误差,则系统跟踪误差以

指数收敛于0。
参考模型如图2所示。定义指令跟踪误差ec=

xc -x 和参考模型指令跟踪误差ecrm =xc-xrm,
参考模型可以表示为

ẋrm =Kpcecrm (20)
其中

Kpc =

Kpcx

Kpcy

Kpcz

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

图2 参考模型结构图

Fig.2 Systemblockdiagramofreferencemodel

根据参考模型跟踪误差动态方程,可知神经

网络需补偿的逆误差为

Δ(x,δ,̂δ)=̇x-ν (21)
式 (21)表明神经网络的输入量与x、δ、̂δ

有关,根据控制系统结构图,把控制信息代入逆

误差方程

Δ(x,δ,̂δ)=Δ(x,g-1(x)(ν+Δ-f(x)),g-1(x)(ν-
 f(x)))=Δ(xc,̇xrm,ec,erm,νad,Z ) (22)

可以确定神经网络的输入参数为

xin = xc,̇xc,ec,erm,νad,Z[ ] T (23)
根据单隐层神经网络全局近似定理[7-8]可知,

若给定足够的输入信息和隐含层神经元数目,神

经网络能够以任意精度逼近连续非线性函数。因

此,对于连续的不确定非线性逆误差函数Δ(x,

δ)及任意给定的逆误差补偿误差εn >0, 存在有

限个隐含层神经元数n2 和权值矩阵V*,W* 使得

sup
x∈D
(Δ(xc,̇xc,ec,erm,νad,Z )-W*Tσ(V*T􀭹x))=􀭰ε

其中,D 表示一系列输入样本集,􀭰ε表示所有计算

误差范数的最大值。

  为保证神经网络的实时补偿特性,Johnson
等[7]采用在线更新神经网络权值的方法,权值更新

规则如下

W
·

= -Γw (σ-σzVT􀭵x)rT+κ(ec + erm + ec erm )W[ ]

V
·
= -Γv 􀭵x(rWTσz)+κ(ec + erm + ec erm )V[ ]

(24)
其中,学习速率因子Γw >0,Γv >0,误差调节

因子λ>0, 该规则可以使闭环系统内所有信号保

持有界。

4 仿真结果及分析

为验证上述控制方法的有效性,设计了仿真

算例,对控制器进行六自由度仿真,仿真结果如

图3、图4所示。仿真的初始条件为高度 H0=
60km,速度V0=5000m/s,速度倾角为-18°,初

始角速度均为0,升力系数偏差取15%。仿真结果

表明,控制器能够准确跟踪角度指令,神经网络

能够有效补偿动态逆误差,在标准状态下最大跟

踪误差不超过1°,升力系数偏差状态下最大跟踪

误差在2°左右,跟踪精度较高。

(a)角度跟踪误差曲线

   
(b)角速度跟踪误差曲线
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(c)等效舵偏角曲线

   
(d)慢变量回路神经网络补偿曲线

图3 标准状态仿真结果曲线

Fig.3 Simulationcurvesofstandardstate

(a)角度跟踪误差曲线

   
(b)角速度跟踪误差曲线

图4 升力系数偏差状态仿真结果曲线

Fig.4 Simulationcurvesofliftcoefficientdeviationstate

5 结论

本文研究了机动飞行器的姿态控制问题,针

对动态逆方法存在较大逆误差的问题,研究了基

于神经网络的自适应动态逆控制方法,利用神经

网络对非线性函数的逼近能力对逆误差进行补偿,
实现了对参考模型输出指令的跟踪,跟踪精度

较高。
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