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摘　 要：针对变体飞机非线性模型的不确定性问题，提出了一种基于径向基神经网络（ ｒａｄｉａｌ ｂａｓｉｓ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ，ＲＢＦＮＮ）的高精度自适应反步控制方法。 首先，在变体飞机静态和动态气动

参数分析的基础上，运用传统反步法设计了非线性控制律，并引入径向基神经网络在线逼近系统的不

确定项，提高系统鲁棒性；并设计鲁棒项消除径向基神经网络带来的逼近误差。 其次，通过对虚拟控

制变量进行求导项设计微分跟踪器，解决了传统反步法中存在的“微分膨胀”问题。 通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳

定性分析，证明该方法能保证闭环系统跟踪误差最终收敛且一致有界。 最后，基于Ｍａｔｌａｂ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 搭

建了变体飞机的数字仿真模型，并与常规反步法进行了对比分析，仿真结果表明该方法具有控制精度

高、鲁棒性强的特点。
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　 　 变体飞机能改变其气动外形，使其在执行不同

飞行任务时都能保证飞行性能最优［１］。 由于变体

飞机优良的飞行性能和适应能力，吸引了越来越多

的学者对其进行研究。 对于机翼变化的变体飞机，
机翼的过渡过程十分复杂而且重要。 此类变体飞机

在变形过程中，由于质量分布、气动力和力矩的显著

变化，形成了具有内外不确定性的复杂时变非线性

动力学问题，变体飞机的这些不确定和时变的特性

给控制系统的设计带来了困难［２⁃４］。
变体飞机属于跨学科研究，包含有机翼结构、驱

动系统、气动建模、非刚性动力学和飞行控制等领

域［５］。 一部分研究主要集中在变形结构的执行机

构位置优化上面［６⁃８］。 还有其他相关的研究工作体

现在气动弹性分析方面［９］，以及为减少飞行控制中

必须处理的动力学问题，对变体飞机的惯性力和力

矩展开研究［１０］。 文献［１１］提出了一种适用于变体

飞机动态载荷数值计算的方法。 在文献［１２］中，提
出了折叠翼型飞机在机翼变形过程中的线性参数变

化模型，并基于准稳态气动假设对纵向动力响应进

行了数值模拟。
尽管机翼结构、驱动系统和动力学模型的发展

取得了重大进展，但要有效地控制变体飞机仍有许

多工作要做。 在变体飞机几何形状发生较大变化

时，气动力、力矩和质心会受到严重影响。 因此变体

飞机的控制系统必须能够在变形情况下，保持整个

飞行系统的稳定，要具备良好的鲁棒性。 为此，国内

外学者都开展了相关的研究。 文献［１３］引入了线

性输入变化来描述此类系统，并应用合成的一对线

性控制器去解决线性输入变体飞行器的干扰抑制问

题。 文献［１４］针对变翼展变体飞机进行了纵向飞

行稳定性和控制的研究，并提出了一种简单的比例

状态反馈控制与特征结构分配相结合的方法。 针对

无尾折翼变体飞机的线性模型，文献［１５］设计了多

回路的飞机变形控制器，并提出了一种自增益 Ｈ∞

控制方法（ ｓｅｌｆ⁃ｇａｉｎ ｓｃｈｅｄｕｌｅｄ Ｈ∞ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ）保证机

翼过渡过程的稳定性和动态性。 为了保证变体无人

机在几何外形大尺度变化下仍具有良好性能，文献

［１６］在变线性参数和经典方法的基础上，设计了一
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种多回路控制器，利用经典的控制方法通过内环增

益来保证系统的稳定性，同时设计了外环变参数控

制器来保证控制器的动态性能。
而对于变体飞机系统中的不确定性，大多学者

运用自适应控制和神经网络控制技术进行解决，这
些技术已经发展了几十年，广泛应用于解决系统的

不确定性问题。 文献［１７］设计了一种基于滚动时

域优化和改进的序列最小二乘参数辨识的间接自适

应控制方法，用于解决线性变体飞机动力学模型中

的不确定性。 文献［１８］针对变体飞行器的控制设

计了一种单网络自适应跟踪控制器，不过需要采用

线性系统模型离线预训练神经网络的初始权值。 文

献［１９］基于反馈线性化的思想，针对变体飞行器提

出了一种将动态逆方法与结构模型参考自适应控制

相结合的控制方法。 由于变体飞机的外形设计和飞

行条件的变化，它对物理和气动参数的变化极为敏

感，典型的变体飞机表现出高度非线性动力学特性。
但几乎上述控制器的设计都是基于线性模型的。

反步法作为一种强大的非线性技术，利用其设

计的控制器已经广泛应用于具有严格反馈形式的系

统中。 但对于传统的反步法而言，需要面对系统建

模的不确定性引起的问题，其中之一便是非线性项

微分所带来的“微分膨胀”问题。 为了有效处理各

子系统的系统不确定性，文献［２０⁃２１］中采用了具有

全局逼近能力的 ＲＢＦＮＮ。 ＲＢＦＮＮ 作为一种单隐层

神经网络，学习收敛速度快，具有优良的逼近能

力［２２］。 ＲＢＦＮＮ 是具有唯一最佳逼近（克服局部极

小值问题）、训练简洁、学习收敛速度快等良好性能

的前馈型神经网络，目前已证明 ＲＢＦＮＮ 能够以任

意精度逼近任意连续的非线性网络，被广泛用于函

数逼近、语音识别、模式识别、图像处理、自动控制和

故障诊断等领域。 将 ＲＢＦＮＮ 运用到反步法设计的

非线性控制器中，用其去处理各子系统中的系统不

确定性，这种针对变体飞机的控制器设计思想将能

有效地处理变体飞机模型不准确带来的问题。
本文针对一款变后掠翼无人飞机设计了基于

ＲＢＦＮＮ 的高精度自适应反步控制器。 引入微分跟

踪器（ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒ，ＴＤ） ［２３］ 来改善传统反步

法中所存在的“微分膨胀”问题。 设计了鲁棒项消

除了 ＲＢＦＮＮ 带来的逼近误差，并利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳

定性分析方法证明了所设计的控制律能够保证闭环

系统跟踪误差收敛且一致有界。 通过仿真验证了该

方法的优越性。

１　 问题描述

本文所针对的研究对象是一款变后掠翼无人飞

机，如图 １ 所示。

图 １　 不同构型下的变体飞机

该变体飞机推力方向沿发动机轴线且与机身轴

线重合，变体飞行器纵向模型的非线性方程组可以

按照其受力情况得到如下数学描述

Ｖ̇ ＝ １
ｍ
（ － Ｄｗ ＋ Ｔｃｏｓα － ｍｇｓｉｎγ） （１）

ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎγ （２）

γ̇ ＝ １
ｍＶ

（Ｌｗ ＋ Ｔｓｉｎα － ｍｇｃｏｓγ） （３）

α̇ ＝ ｑ － γ̇ （４）

ｑ̇ ＝ １
Ｉｙ
Ｍｂｙ （５）

式中，状态量 α，γ，ｑ，Ｖ，ｈ 分别表示飞行器的迎角、
航迹角、俯仰角速率、飞行速度以及飞行高度；ｍ，ｇ
和 Ｉｙ 分别表示飞行器的质量、重力加速度和其沿 ｙ
轴的转动惯量；Ｌｗ，Ｄｗ，Ｔ和Ｍｂｙ 分别为飞行器所受到

的升力、阻力、推力以及俯仰力矩。 值得注意的是，
气动参数和飞机的其他设计参数都是随后掠角的变

化而变化，具体说明见附录 Ⅰ。
设 ｘ１ ＝ α，ｘ２ ＝ ｑ，ｘ ＝ ［α 　 ｑ　 Ｖ　 γ 　 ｈ］ Ｔ，

ｕ ＝ δ ｅ ，可将变体飞行器模型改写为下面的形式

ｘ̇１ ＝ ｆ１（ｘ） ＋ ｇ１（ｘ）ｘ２ ＋ Δ１

ｘ̇２ ＝ ｆ２（ｘ） ＋ ｇ２（ｘ）ｕ ＋ Δ２

ｙ ＝ ｘ１

ì

î

í

ï
ï

ïï

（６）

式中， Δ１，Δ２ 为系统的不确定项，主要包括建模误差

Δｆ１（ｘ），Δｆ２（ｘ），Δｇ１（ｘ），Δｇ２（ｘ） 和外界干扰 ｄ１，ｄ２

Δ１ ＝ Δｆ１（ｘ） ＋ Δｇ１（ｘ）ｘ２ ＋ ｄ１

Δ２ ＝ Δｆ２（ｘ） ＋ Δｇ２（ｘ）ｕ ＋ ｄ２
{ （７）

　 　 设计控制律使得系统输出 ｙ 可以稳定跟踪输入

信号 ｙｄ ，主要是能够消除不确定项对系统的影响。

·１４５·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

２　 自适应控制律设计

２．１　 相关假设

先给出一些与系统控制律设计相关的假设：
①给定的有界参考信号 ｙｄ 连续可微且一阶导

数有界；
②ｇ１（ｘ） 和 ｇ２（ｘ） 可逆；
③ 系统的不确定项 Δ１，Δ２ 有界；
④给定任意逼近误差上界 εＭ，存在理想的权值

ｗ，该权值有上界 ｗＭ，使得 ＲＢＦＮＮ 一致逼近系统中

连续光滑未知的 Δ ，即
ｗＴｖ ＝ Δ － ε， ｜ ε ｜ ≤ εＭ， ｜ ｗ ｜ ≤ ｗＭ

ｗ ＝ ｗ^ ＋ 􀭾ｗ{ （８）

式中： ε 表示ＲＢＦＮＮ的逼近误差；ｗ^为ＲＢＦＮＮ的实

际权值；􀭾ｗ 为理想权值与实际权值之差。
２．２　 微分跟踪器设计

在使用反步法进行设计控制律时，需要对设计

出的虚拟控制变量进行求导，而由于模型误差和系

统噪声，使用传统微分器进行求导不可避免的会出

现“微分膨胀”的问题，而利用微分跟踪器来估计虚

拟控制变量的一阶导数可以有效避免此类问题。
引理 １　 若输入信号 ｒ（ ｔ） 分段连续可导，且输

入信号的前 ｎ － ２ 阶导数均存在，允许在某时刻 ｔ ｊ
（ ｊ ＝ １，２，…ｋ），输入信号的 ｎ － １ 阶导数不可导，但
其左导数 ｒ（ｎ－１）－ （ ｔ ｊ） 与右导数 ｒ（ｎ－１）＋ （ ｔ ｊ） 均存在（同时

ｒ（ｎ－１）－ （ ｔ ｊ） ≠ ｒ（ｎ－１）＋ （ ｔ ｊ）） ，则存在如下的微分跟踪器

（ＴＤ）
ζ１ ＝ ζ２

ζ２ ＝ ζ３

ζｎ ＝ － Ｋｎ［ａ１ ｔａｎｈ（ζ１ － ｒ） ＋ ａ２ ｔａｎｈ（
ζ２

Ｋ
） ＋

　 ａｎ ｔａｎｈ（
ζｎ
Ｋｎ－１）］

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（９）
式中， Ｋ ＞ ０，ａｉ（ ｉ ＝ １，２，…，ｎ） ＞ ０为待设计参数。
且存在 ∂ ＞ ０，ｌ∂ ＞ ｎ 使得

ζｉ － ｒｉ －１（ ｔ） ＝ Ｏ １
Ｋ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｌ∂－ｉ＋１
æ

è
ç

ö

ø
÷ ，ｉ ＝ １，２…ｎ （１０）

式中， Ｏ（（１ ／ Ｋ） ｌ∂－ｉ＋１） 表示 ζ ｉ 与 ｒｉ －１（ ｔ） 之差是

（１ ／ Ｋ） ｌ∂－ｉ＋１ 的高阶无穷小，∂ ＝ （１ － Ｋ０） ／ Ｋ０，Ｋ０ ∈
［０，ｍｉｎ（ ｌ ／ （ ｌ ＋ ｎ），０．５）］，ｎ ＞ ２。

由（９） 式可知，ζ １ 是 ｒ（ ｔ） 的估计值，ζ ｉ 是 ｒ（ ｔ） 第

ｉ － １阶导数的估计值。 由（１０） 式可知，选取较大的

参数 Ｋ 可以尽可能减小输入信号导数的估计误差。
反步法只需要虚拟控制变量的一阶导数，故而选取

的 ＴＤ 为

ζ̇１ ＝ ζ２

ζ̇２ ＝ － Ｋ２ ａ１ ｔａｎｈ（ζ１ － ｒ） ＋ ａ２ ｔａｎｈ
ζ２

Ｋ
æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ì

î

í

ïï

ïï

（１１）
２．３　 控制律设计

Ｓｔｅｐ１　 考虑到系统（６）的第一个子系统 ｘ̇１ ＝
ｆ１（ｘ） ＋ ｇ１（ｘ）ｘ２ ＋ Δ１，定义虚拟反馈误差

ｅ１ ＝ ｘ１ － ｙｄ

ｅ２ ＝ ｘ２ － ｘ２ｄ
{ （１２）

式中， ｘ２ｄ 为第二个子系统的虚拟控制量。
对于 ｅ１ 求导，得
ｅ̇１ ＝ ｘ̇１ － ｙ̇ｄ ＝ ｆ１（ｘ） ＋ ｇ１（ｘ）ｘ２ ＋ Δ１ － ｙ̇ｄ （１３）

　 　 根据（８）式设计的 ＲＢＦ 在线逼近系统的不确定

项为

Δ１ ＝ ｗＴ
１ｖ１ ＋ ε１ ＝ （ ｗ^Ｔ

１ ＋ 􀭾ｗＴ
１）ｖ１ ＋ ε１ （１４）

　 　 将 （１２）、（１４） 式代入（１３） 式可得

ｅ̇１ ＝ ｆ１（ｘ） ＋ ｇ１（ｘ）ｅ２ ＋ ｇ１（ｘ）ｘ２ｄ ＋

　 ｗＴ
１ｖ１ ＋ ε１ － ｙ̇ｄ （１５）

　 　 令第一个子系统的理想虚拟控制量为

ｘ２ｄ ＝ ｇ －１
１ （ｘ）［ － ｆ１（ｘ） － ｋ１ｅ１ － ｗ^Ｔ

１ｖ１ －
　 σ１ ｔａｎｈ（ｅ１） ＋ ｙ̇ｄ］ （１６）

式中， ｋ１，σ １ 都为正实数。 ｗ^Ｔ
１ｖ１ 是 ＲＢＦＮＮ 输出，用

以逼近系统不确定项 Δ１；σ １ ｔａｎｈ（ｅ１） 为鲁棒项，用
以抵消 ＲＢＦＮＮ 的逼近误差 ε １。

本文所采用的 ＲＢＦＮＮ 是一种单隐层神经网

络，学习收敛速度快，其数学表达式为

Ｎ（ｗ，ｘｎ） ＝ ｗＴｖ ＝ ｗＴｖ（ｘｎ） （１７）
式中： Ｎ（ｗ，ｘｎ） ＝ Ｎ１（ｘｎ） … Ｎｐ（ｘｎ）[ ] ∈ Ｒｐ 为

ＲＢＦＮＮ 的输出向量；ｘｎ ∈ Ｒｋ 为 ＲＢＦＮＮ 的输入向

量；ｗ ＝ ｗ１ … ｗｐ[ ] ∈Ｒｌ ×ｐ 为ＲＢＦＮＮ的权值；ｌ为
ＲＢＦＮＮ节点个数；ｖ（ｘｎ） ＝ ｖ１（ｘｎ） … ｖｌ（ｘｎ）[ ] ∈
Ｒｌ，ｖｉ（ｘｎ） 为基函数，通常选择为高斯函数，有

ｖｉ（ｘｎ） ＝ ｅｘｐ －
‖ｘｎ － ｃｉ‖２

ｂ２
ｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （ ｉ ＝ １，…，ｌ）

（１８）
式中： ｃｉ ∈ Ｒｋ 为高斯基函数中心向量；ｂｉ 为高斯基

函数的基宽。 ＲＢＦ 属于线性参数化神经网络，网络

·２４５·
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输出是基函数的线性组合，其结构如图 ２ 所示。

图 ２　 ＲＢＦＮＮ 基本结构

将（１６）式带入（１５）式可得

ｅ̇１ ＝ － ｋ１ｅ１ ＋ ｇ１（ｘ）ｅ２ ＋ 􀭾ｗＴ
１ｖ１ ＋

　 ε１ － σ１ ｔａｎｈ（ｅ１） （１９）
式中：参数 ｋ１ 用于调节系统的动态特性；参数 σ １ 改

善系统的鲁棒性。 本文集中研究鲁棒自适应反步控

制方法，对参数的选取只是从理论上给予约束条件

和证明，在实际中利用经验和“试凑” 的方法在仿真

中确定这些参数。
Ｓｔｅｐ２　 考虑到系统（６）的第二个子系统 ｘ̇２ ＝

ｆ２（ｘ） ＋ ｇ２（ｘ）ｕ ＋ Δ２，对 ｅ２ 求导可得
ｅ̇２ ＝ ｘ̇２ － ｘ̇２ｄ ＝
　 ｆ２（ｘ） ＋ ｇ２（ｘ）ｕ ＋ Δ２ － ｘ̇２ｄ （２０）

　 　 根据（８）式，设计 ＲＢＦＮＮ 在线逼近系统的不确

定项
Δ２ ＝ ｗＴ

２ｖ２ ＋ ε２ ＝ （ ｗ^Ｔ
２ ＋ 􀭾ｗＴ

２）ｖ２ ＋ ε２ （２１）
　 　 与 ｘ２ｄ 的设计类似，取 ｕｄ 即 ｕ

ｕｄ ＝ ｇ －１
２ （ｘ）［ － ｆ２（ｘ） － ｇ１（ｘ）ｅ１ － ｋ２ｅ２ －

　 ｗ^Ｔ
２ｖ２ － σ２ ｔａｎｈ（ｅ２） ＋ ｘ̇２ｄ］ （２２）

式中， ｋ２，σ ２ 都为正实数。 ｗ^Ｔ
２ｖ２ 是 ＲＢＦＮＮ 输出，用

以逼近系统不确定项 Δ２；σ ２ ｔａｎｈ（ｅ２） 为鲁棒项，用
以抵消 ＲＢＦＮＮ 的逼近误差 ε ２。

将（２２）式带入（２０）式可得

ｅ̇２ ＝ － ｋ２ｅ２ － ｇ１（ｘ）ｅ１ ＋ 􀭾ｗＴ
２ｖ２ ＋

　 ε２ － σ２ ｔａｎｈ（ｅ２） （２３）
２．４　 稳定性分析

取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

ＬＶ ＝ １
２
ｅ２１ ＋ １

２λ１
ｔｒ（􀭾ｗＴ

１􀭾ｗ１） ＋ １
２
ｅ２２ ＋ １

２λ２
ｔｒ（􀭾ｗＴ

２􀭾ｗ２）

（２４）
　 　 对其求导得

Ｌ̇Ｖ ＝ ｅ１ ｅ̇１ ＋ １
λ１

ｔｒ（􀭾ｗＴ
１􀭾ｗ１） ＋ ｅ２ ｅ̇２ ＋ １

λ２
ｔｒ（􀭾ｗＴ

２􀭾ｗ２）

（２５）

　 　 将（１９）式和（２３）式代入（２５）式，整理可得

Ｌ̇Ｖ ＝ － ｋ１ｅ２１ ＋ ｅ１􀭾ｗＴ
１ｖ１ － １

λ１
∑

ｐ

ｉ ＝ １
􀭹ｗ１ｉ ｗ^１ｉ ＋

　 ｅ１［ε１ － σ１ ｔａｎｈ（ｅ１）］ －

　 ｋ２ｅ２２ ＋ ｅ２􀭾ｗＴ
２ｖ２ － １

λ２
∑

ｐ

ｉ ＝ １
􀭹ｗ２ｉ ｗ^２ｉ ＋

　 ｅ２［ε２ － σ２ ｔａｎｈ（ｅ２）］ （２６）

　 　 设计权值自适应律为
ｗ^１ｉ ＝ λ １（ｅ１ｖ１ｉ － η １ｗ^１ｉ）
ｗ^２ｉ ＝ λ ２（ｅ２ｖ２ｉ － η ２ｗ^２ｉ）

{ ，

且上式有

ｅ１􀭾ｗＴ
１ｖ１ ＝ ∑

ｐ

ｉ ＝ １
􀭹ｗ１ｉｅ１ｖ１ｉ

ｅ２􀭾ｗＴ
２ｖ２ ＝ ∑

ｐ

ｉ ＝ １
􀭹ｗ２ｉｅ２ｖ２ｉ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

，那么（２６） 式可整理

为

Ｌ̇Ｖ ＝ － ｋ１ｅ２１ － ｋ２ｅ２２ ＋ ｅ１［ε１ － σ１ ｔａｎｈ（ｅ１）］ ＋
　 ｅ２［ε２ － σ２ ｔａｎｈ（ｅ２）］ ＋

　 η１∑
ｐ

ｉ ＝ １
􀭹ｗ１ｉ ｗ^１ｉ ＋ η２∑

ｐ

ｉ ＝ １
􀭹ｗ２ｉ ｗ^２ｉ （２７）

由于

∑
ｐ

ｉ ＝ １
􀭹ｗ１ｉ ｗ^１ｉ ≤

１
２ ∑

ｐ

ｉ ＝ １
（ｗ２

１ｉ － 􀭹ｗ２
１ｉ） ＝

　 １
２

｜ ｗ１ ｜ ２ － １
２

｜ 􀭹ｗ１ ｜ ２

∑
ｐ

ｉ ＝ １
􀭹ｗ２ｉ ｗ^２ｉ ≤

１
２ ∑

ｐ

ｉ ＝ １
（ｗ２

２ｉ － 􀭹ｗ２
２ｉ） ＝

　 １
２

｜ ｗ２ ｜ ２ － １
２

｜ 􀭹ｗ２ ｜ ２

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï

（２８）

　 　 故可得到

Ｌ̇Ｖ ≤ １
２
η１ ｜ ｗ１ ｜ ２ － ｋ１ｅ２１

æ

è
ç

ö

ø
÷ － １

２
η１ ｜ 􀭹ｗ１ ｜ ２ ＋

　 ｅ１［ε１ － σ１ ｔａｎｈ（ｅ１）］ ＋

　 １
２
η２ ｜ ｗ２ ｜ ２ － ｋ２ｅ２２

æ

è
ç

ö

ø
÷ － １

２
η２ ｜ 􀭹ｗ２ ｜ ２ ＋

　 ｅ２［ε２ － σ２ ｔａｎｈ（ｅ２）］ （２９）
　 　 设 ｗ１ 和 ｗ２ 有上界，满足 ｜ ｗ１ ｜ ＜ ｗ１Ｍ， ｜ ｗ２ ｜ ＜
ｗ２Ｍ；ε １，ε ２ 有上界 ｜ ε １ ｜ ＜ ε １Ｍ， ｜ ε ２ ｜ ＜ ε ２Ｍ；反馈误

差 ｅ１，ｅ２ 有下界， ｜ ｅ１ ｜ ≥ ｅ１ｍ ≥０， ｜ ｅ２ ｜ ≥ ｅ２ｍ ≥０。 选

择合适的参数 ｋ１，ｋ２，η １，η ２，σ １ 和 σ ２ 满足（３０） 式，

可确保 Ｌ̇Ｖ ＜ ０，即所设计的控制律能够保证闭环系

统跟踪误差收敛且一致有界。

·３４５·
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ｋ１

η１
＞

ｗ２
１Ｍ

２ｅ２１ｍ
ｋ２

η２
＞

ｗ２
２Ｍ

２ｅ２２ｍ

σ１ ＞
ε１Ｍ

ｔａｎｈ（ｅ１ｍ）

σ２ ＞
ε２Ｍ

ｔａｎｈ（ｅ２ｍ）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（３０）

３　 仿真验证

３．１　 微分跟踪器仿真验证

本节将针对本文 ２．２ 节所引入的微分跟踪器进

行仿真验证。
选择幅值为 １０，频率 １ ｒａｄ ／ ｓ 的正弦波信号为

输入信号，选择噪声功率为 ０．１ 的白噪声作为噪声

源，进行仿真。 经计算信号及噪声参数如表 １ 所示。
表 １　 信号数据

项目 信号功率 噪声功率 信噪比 ／ ｄＢ

数值 ４８．３９ ０．１１ ２６．２８

图 ３　 仿真结构图

图 ４　 微分跟踪器原始信号量跟踪对比曲线

图 ５　 微分跟踪器与传统微分器对比曲线

３．２　 角速率环仿真验证

为了验证本文提出方法的优越性，针对变体飞

机纵向模态进行仿真分析。 根据控制律设计的规

律，先对内环（角速率环）进行仿真验证，对比分析

效果，接着再对外环（姿态环）进行仿真验证。

图 ６　 修正参数 ｘｃｇ与参考系定义

本文所研究的变体飞机质量为 ３８ ｋｇ，其他性能

参数如表 ３ 所示。 所设计的神经网络包含 ５０ 个

Ｎ（ｗ，ｘｎ） 节点， 其中针对内环的输入向量设置为

ｘｉｎｎｅｒ
ｎ ＝ ［ｑ　 ｑ̇］，则取高斯基函数中心向量为 ｃｉｎｎｅｒ

ｉ ＝
［ｑｃｍｄ 　 ｑ̇ｃｍｄ］；针对外环的输入向量设置为 ｘｏｕｔｅｒ

ｎ ＝
［α 　 α̇　 ｑ］，则取高斯基函数中心向量为 ｃｏｕｔｅｒ

ｉ ＝
［α ｃｍｄ 　 α̇ｃｍｄ 　 ０］。 鲁棒自适应反步法控制器和微

分跟踪器中的参数如表 ４ 所示。

·４４５·
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表 ３　 不同构型下变体飞机参数

τ ／ （°） ０ ５ １０ １５ ２０

ｂ ／ ｍ ３．３４７ ３．３４４ ３．３１８ ３．２６９ ３．１９５

Ｓｗ ／ ｍ２ １．６ １．５３２ １．４６３ １．３９１ １．３１７

ｃＡ ／ ｍ ０．４８６ ０．４６７ ０．４５１ ０．４３７ ０．４２５

ｘｃｇ ／ ｍ ０．１４７ ０．１９７ ０．２５２ ０．３０７ ０．３６

Ｉｙ ／ （ｋｇ·ｍ－１） ６．４９０ ６．５９２ ６．７６５ ６．９９８ ７．２７５

τ ／ （°） ２５° ３０° ３５° ４０° ４５°

ｂ ／ ｍ ３．０９９ ２．９８１ ２．８４１ ２．６８１ ２．５０３

Ｓｗ ／ ｍ２ １．２４３ １．１６８ １．０９５ １．０２５ ０．９５８

ｃＡ ／ ｍ ０．４１６ ０．４１１ ０．４０８ ０．４１１ ０．４１８

ｘｃｇ ／ ｍ ０．４１ ０．４５６ ０．４９７ ０．５１６ ０．５３９

Ｉｙ ／ （ｋｇ·ｍ－１） ７．５７６ ７．８８２ ８．１６８ ８．４１５ ８．６０６

表 ４　 参数列表

参数 Ｋ ａ１ ａ２ ｋ１ ｋ２ σ１ σ２

数值 ４５ ０．６ ２ ４ １０ ９ ０．５

为了验证控制系统的鲁棒性，在模型的标称气

动参数上增加了 ５％，其模型气动参数变化如下

ＣＤ ＝ ＣＤ －ｏｒｉ·（１ ＋ ５％）

ＣＬ ＝ ＣＬ －ｏｒｉ·（１ ＋ ５％）

Ｃｍ ＝ Ｃｍ －ｏｒｉ·（１ ＋ ５％）

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（３１）

下文将在变体飞机的固定构型和变构型 ２ 种情况

下，对比传统反步法和基于 ＲＢＦＮＮ 的鲁棒自适应

变体飞机反步控制方法的仿真效果。
·固定构型仿真对比

本节在变体飞机固定构型情况，对 ２ 种方法设

计的内环控制律进行仿真比较。 固定后掠角构型为

０°（τ ＝ ０°），初始飞行状态设为 ｈ ＝ １ ０００ ｍ，Ｖ ＝
３０ ｍ ／ ｓ，γ＝ ０°。 给定的参考俯仰角速率指令如图 ７
所示，指令在 ３ ｓ 后从 ０° ／ ｓ 增加到 ５° ／ ｓ 保持 ３ ｓ 后

回归到 ０° ／ ｓ，在 ８ ｓ 时又变成－５° ／ ｓ 并维持 ３ ｓ 后恢

复到 ０° ／ ｓ。 图 ７ 展示了仿真结果。
表 ５　 固定构型下俯仰角速率跟踪误差的均方根对比

方法 传统反步法 本文方法

均方根数值 ０．７３０ ３ ０．６９６ ２

通过对比发现，在内环中使用本文所提出的方

法相较于传统的反步法，动态响应更快。 如表 ５ 所

示，对 ２ 种方法的俯仰角速率跟踪误差求其均方根

（平方平均数），可发现传统反步法的结果要高出本

文提出方法 ４．８９２ ２％，这个结果可以反映出本文方

法的优越性。
从控制器最终输出结果看，在 ８．１２ ｓ 时，２ 种方

法的出舵量出现最大偏差，本文方法计算的升降舵

出舵量高出传统反步法的 ４．６８％。 对比数据可以看

出由于控制指令在第 ６ ｓ 和第 ８ ｓ 的剧烈切换，导致

控制器计算出相应的舵偏输出，但是传统反步法的

响应相对来说有所迟滞，动态性能欠佳。
·变构型仿真对比

为了进一步测试本文提出方法的性能，将在给

定控制指令的同时对构型也进行改变。 后掠角在仿

真开始 ３ ｓ 后开始以 ９° ／ ｓ 的速率从变化 ０°到 ４５°，
通过（３２）式的二阶指令滤波器对其进行指令软化，
其后掠角变化曲线如图 ８ 所示，除此之外其他仿真

条件与上节相同。

图 ７　 固定构型下俯仰角速率变化曲线　 　 图 ８　 变构型下后掠角指令信号　 　 图 ９　 变构型下俯仰角速率变化曲线

·５４５·
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τｄ

τｄ０

＝ ５
ｓ２ ＋ ４ｓ ＋ ５

（３２）

　 　 变体飞机后掠角发生变化导致整个模型发生改

变，可以将其看做被控对象的干扰项，在变体飞机变

化过程中对其进行控制考验了控制算法的鲁棒性和

自适应能力。 通过图 ９ 可以看出基于 ＲＢＦＮＮ 的鲁

棒自适应算法能更加快速地响应模型变化过程的控

制问题。 传统反步法和本文提出方法的俯仰角速率

跟踪误差均方根分别是 ０．７３３ ４ 和 ０．７０５ ８，相比之

下传统的反步法误差要高出 ３．９１０ ４％。
从控制器最终输出结果看，在 ８．１ ｓ 时，２ 种方

法的出舵量出现最大偏差，本文方法计算的升降舵

出舵量高出传统反步法的 １０．３６％，印证了上文所得

出的结论。
３．３　 姿态环仿真验证

上一节给出了本文提出方法在角速率环下的仿

真测试，但是整体算法的优越性并没有完全体现出

来。 俯仰角速率信号属于飞机控制系统中的快变

量，对于系统的响应比较快，而 ＲＢＦＮＮ 在线逼近系

统的不确定项会需要一定的时间，所以在内环控制

上，该方法的优势并没有完全体现出来，所以需要在

姿态环中进行仿真验证。
１） 固定构型仿真对比

固定后掠角构型为 ０°（τ ＝ ０°），选择迎角增量

Δαｃｍｄ ＝ １．８３３°为参考指令。 初始飞行状态设为 ｈ ＝
１ ０００ ｍ，Ｖ＝ ３０ ｍ ／ ｓ，迎角指令在 ２ ｓ 后从初始状态

增加到 ５°。 图 １０ 展示了仿真结果。
为了增加对比效果，除了传统反步法和本文提

出方法设计控制器以外，还设计对内环控制使用本

文方法，外环使用传统反步法的控制器，这 ３ 种控制

器对比结果如表 ６ 所示，可以看出本文提出方法的

跟踪 误 差 均 方 根 最 低， 传 统 反 步 法 比 其 高 出

３０．４１４ ９％，而且调节时间耗时最短，比传统反步法

快 ６１．８２％。
从控制器最终输出结果看，２ 种方法的出舵量

在控制指令给出后的 ０．１２ ｓ 内出舵偏差非常明显，
传统反步法的响应迟滞很明显，动态性能欠佳。

表 ６　 固定构型下俯仰角跟踪误差的均方根对比

方法 均方根数值 对比 ／ ％ 调节时间 ／ ｓ

传统反步法 ０．２６７ ０ ０ １．１０

本文方法（内环） ０．２４９ ３ ７．０６９ ９ １．００

本文方法（内外环） ０．２０４ ７ ３０．４１４ ９ ０．４２

图 １０　 迎角变化曲线

２） 变构型仿真对比

为了进一步测试本文提出方法的性能，将在给

定控制指令的同时对构型也进行改变。 后掠角的变

化情况与 ３．２ 节的图 ８ 相同，其余仿真条件与上小

节相同，其仿真结果如图 １１ 所示。

图 １１　 迎角变化曲线

与上一小节的结论相同，后掠翼的变化会对控

制带来干扰，使得控制的跟踪精度要低于固定构型，
但还是可以从仿真结果中看出基于 ＲＢＦＮＮ 的鲁棒

自适应算法的优越性。 从表 ７ 中可以看出在变构型

下本文提出方法跟踪误差还是最低，传统反步法比

其高出 ３０．７０５ ３％，而且调节时间耗时传统反步法

快 ６１．８２％。
表 ７　 变构型下俯仰角跟踪误差的均方根对比

方法 均方根数值 对比 ／ ％ 调节时间 ／ ｓ

传统反步法 ０．２６７ ３ ０ １．１０

本文方法（内环） ０．２４９ ５ ７．１０５ １ １．００

本文方法（内外环） ０．２０４ ５ ３０．７０５ ３ ０．４２

从控制器最终输出结果看，本文提出方法的出

舵量在控制指令给出后的 ０．１２ ｓ 内与传统反步法出

舵偏差非常明显，而这段时间也是后掠翼和控制指

·６４５·
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令同时作用的时间，这是基于 ＲＢＦＮＮ 的鲁棒自适

应算法对于这段过程额外的修正，所以比传统反步

法有着更加优越的动态性能。

４　 结　 论

本文针对变体飞机非线性模型的不确定性问

题，提出了一种基于 ＲＢＦＮＮ 的鲁棒自适应方法，经
过仿真验证表明该方法能很好地跟踪期望信号并能

保证控制的鲁棒性。 通过自适应项和鲁棒项的引

入，该方法可以使变体飞机非线性模型对控制指令

的响应快速和精确。 通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性分析，证
明该方法设计的控制律能够保证跟踪误差收敛且一

致有界，且能有效抑制系统中不确定的影响。 如何

根据实际需要选择整定自适应参数是下一步将要开

展的内容。

附录Ⅰ气动力和气动力矩方程

ＣＤ（τ） ＝ ＣＤ０（τ） ＋ ＣＤｄｅ（τ）δｅ

ＣＬ（τ） ＝ ＣＬ０（τ） ＋ ＣＬｑ（τ）·
ｃＡ（τ）
２Ｖ

·ｑ ＋ ＣＬｄｅ（τ）·δｅ

Ｃｍ ＝ Ｃｍ０（τ） ＋
ｃＡ（τ）
２Ｖ

Ｃｍｑ（τ）·ｑ ＋ Ｃｍｄｅ（τ）·δｅ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

Ｑ ＝ １
２
ρＶ２，

Ｌｗ ＝ ＣＬ（τ）·Ｑ·Ｓｗ（τ）
Ｄｗ ＝ ＣＤ（τ）·Ｑ·Ｓｗ（τ）
Ｙｗ ＝ ＣＹ（τ）·Ｑ·Ｓｗ（τ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

Ｍｌｗ ＝ Ｃ ｌ（τ）·Ｑ·Ｓｗ（τ）·ｂ（τ）
Ｍｍｗ ＝ Ｃｍ（τ）·Ｑ·Ｓｗ（τ）·ｃＡ（τ）
Ｍｎｗ ＝ Ｃｎ（τ）·Ｑ·Ｓｗ（τ）·ｂ（τ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

Ｆｂｗｘ

Ｆｂｗｙ

Ｆｂｗｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
ｃｏｓαｃｏｓβ － ｃｏｓαｓｉｎβ － ｓｉｎα

ｓｉｎβ ｃｏｓβ ０
ｓｉｎαｃｏｓβ － ｓｉｎαｓｉｎβ ｃｏｓα

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

－ Ｄｗ

Ｙｗ

－ Ｌｗ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

　 　 由于计算 ＣＦＤ 数据时将气动力和力矩的参考

点固定在机体系中，而变体飞机的重心是随着变体

飞机后掠角的改变而改变的，由于力线平移定理

（ｔｈｅｏｒｅｍ ｏｆ ｐａｒａｌｌｅｌ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｔｈｅ ｌｉｎｅ ｏｆ ａｃｔｉｏｎ ｏｆ ａ
ｆｏｒｃｅ）可知此变化对于气动力的没有影响，但对于

飞机的气动力矩将产生巨大的影响，所以要对飞机

的气动力矩进行修正。 因此作用于飞行器上的总气

动力矩计算方法如下

Ｍｂｘ ＝ Ｍｌｗ － ｚｃｇＦｂｗｙ ＋ ｙｃｇＦｂｗｚ

Ｍｂｙ ＝ Ｍｍｗ － ｘｃｇＦｂｗｚ ＋ ｚｃｇＦｂｗｘ

Ｍｂｚ ＝ Ｍｎｗ ＋ ｘｃｇＦｂｗｙ ＋ ｙｃｇＦｂｗｘ

ì

î

í

ï
ï

ïï

式中， （ｘｃｇ，ｙｃｇ，ｚｃｇ） 是 ＣＦＤ 计算参考原点与实际变

体飞机质心之间的距离。

附录Ⅱ文中涉及的变量

ｘ̇１ ＝ ｆ１（ｘ） ＋ ｇ１（ｘ）ｘ２ ＋ Δ１

ｘ̇２ ＝ ｆ２（ｘ） ＋ ｇ２（ｘ）ｕ ＋ Δ２
{

式中， ｘ ＝ ［αｑＶγｈ］ Ｔ，ｘ１ ＝ α，ｘ２ ＝ ｑ，ｕ ＝ δ ｅ。

ｆ１（ｘ） ＝ １
ｍＶｃｏｓβ

（ － Ｌｗ ＋ ｍｇｃｏｓγｃｏｓμ － Ｔｓｉｎα）

ｇ１（ｘ） ＝ １

ì

î

í
ïï

ïï

ｆ２（ｘ） ＝
ＱＳｗｃＡ
Ｉｙ

Ｃｍ０ ＋
ｃＡＣｍｑｑ
２Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

ＱＳｗｘｃｇ

Ｉｙ
ＣＤ０ｓｉｎα ＋

　
ＱＳｗｘｃｇ

Ｉｙ
ＣＬ０ ＋

ｃＡＣＬｑｑ
２Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｃｏｓα

ｇ２（ｘ） ＝
ＱＳｗ

Ｉｙ
（ｘｃｇ（ＣＬδｅｃｏｓα ＋ ＣＤδｅｓｉｎα） ＋ ｃＡＣｍδｅ）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
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