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侯 捷, 陈 谋†, 刘 楠

(南京航空航天大学自动化学院,江苏南京 211106)

摘要:针对具有系统不确定和外部干扰的无人直升机飞行控制问题,提出了一种基于神经网络和扩张状态观测
器的控制方法. 利用神经网络逼近系统的不确定性,引入扩张状态观测器对神经网络的逼近误差和系统外部干扰
进行估计.基于神经网络和扩张状态观测器的输出,对无人直升机的主旋翼挥舞角、姿态角速率、姿态角、速度与位
置系统分别进行了控制器设计,以增强系统鲁棒性和抗干扰能力. 同时,引入动态面控制方法以避免对虚拟信号进
行直接求导,并通过李雅普诺夫方法分析了闭环控制系统的稳定性. 最后使用无人直升机数据进行仿真验证,结果
表明设计的控制律能使无人直升机有效跟踪控制指令,具有良好的稳定性与鲁棒性.
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Abstract: In this paper, a flight control combining neural network and extended state observer is proposed for the
unmanned helicopter with system uncertainty and external disturbance. Neural network (NN) is used to approximate the
uncertainty of all sub-systems. The extended state observer (ESO) is introduced to estimate the approximation error of the
NN and the external disturbance of the system. Based on the output of NN and ESO, the controller of main blade flapping
motion, attitude rate, attitude angle, velocity and position systems of unmanned helicopter are designed respectively to
enhance the robustness and anti-disturbance ability of the system. Meanwhile, the dynamic surface control method is
introduced to avoid the direct derivation of virtual signals. The stability of the control law is analyzed via Lyapunov’s
stability theorems. Finally, using the data of an unmanned helicopter to simulate the whole system, the results show that the
designed control law can make the unmanned helicopter effectively track the control com-mands, and show good stability
and robustness.
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1 引引引言言言

无人直升机具有轻便,能够垂直起降、空中悬停、
灵活飞行等特点,并可根据任务需求搭载各种载荷,
具有广阔的应用前景,是目前国内外研究的热点. 由
于无人直升机的运动学和空气动力学问题较为复杂,
因而高性能飞行控制是无人直升机研究的重要内容

之一.无人直升机具有高度的非线性和复杂的动力学

特性,并且其操纵通道多、耦合较强,是一种稳定性较
差、控制较难的欠驱动飞行器,其飞行控制相比固定
翼无人机与多旋翼无人机更为困难[1]. 由于无人直升
机难以进行精确建模,且通常在无人直升机悬停状态
下完成建模,所得到的模型较难涵盖机动中直升机的
特性,并且模型中的各项参数在测量时也不可避免地
出现各种偏差或难以获取. 由此可以看出无人直升机
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的数学模型存在不确定性,若使用需要精确数学模型
的控制方法,如动态逆等,势必会造成控制精度不高、
存在稳态误差等问题.因而为获得更好的控制效果,
需要对系统不确定性进行有效处理.

针对系统不确定性问题,文献[2]提出使用一种基
于强化学习与超螺旋相结合的非线性控制算法提高

无人直升机系统的鲁棒性. 文献[3]采用神经网络增强
无人直升机姿态控制回路鲁棒性能,并采用二型非劣
排序遗传算法(non-dominated sorting genetic algori-
thm II, NSGA–II)对神经网络调参进行优化,取得了
较好的控制效果.文献[4]针对无人机状态观测以及输
出反馈控制等多个问题使用神经网络进行飞行控制

器设计,以降低外部干扰和内部建模误差对飞行控制
的影响.针对现有方法对直升机动力学模型的先验信
息依赖较大的问题,文献[5]基于增强学习提出了一种
无人直升机姿态控制方法. 文献[6]基于类脑发育技术
提出了一种无人机的防碰撞控制方法,并进行了算法
验证. 为处理建模不精确问题,文献[7]使用基于神经
网络的增量非线性动态逆方法对无人机姿态进行控

制.文献[8]研究了基于神经网络的有限时间反步控制
以解决在未知输入饱和下的四旋翼无人机轨迹跟踪

和姿态控制问题.文献[9]将递归小波神经网络与反步
滑模控制方法相结合,降低了六旋翼无人机模型不确
定性对飞行控制的影响.文献[10]使用了自适应神经
网络配合周期性事件触发控制律对一类非线性切换

系统进行控制,通过神经网络避免了控制器对系统切
换信号的依赖. 此外神经网络在无人机受损后控制[11]

和编队飞行控制[12]等方面也有具体应用. 以上成果表
明神经网络在无人飞行器控制中得到了深入研究,但
神经网络在逼近过程中存在逼近误差,并且在无人直
升机的飞行过程中,会受到阵风等外部干扰因素影响,
导致控制器控制精度下降,甚至失稳等问题,所以抗
干扰性能是控制器设计时的一个重要考量. 为了提升
系统的抗干扰能力,需要在控制器设计时引入专门的
方法以补偿干扰对系统的影响.

为解决上述两个问题,对系统干扰进行估计并补
偿到控制器中是一种应用较多的策略,常见的干扰观
测器设计方法包括基于名义逆模型的干扰观测器、非

线性干扰观测器和扩张状态观测器(extended state
observer, ESO)等. ESO相较于前两者对原系统模型精
确性要求更低且不会向系统中引入高频噪声 [13].
ESO是自抗扰控制技术的核心之一,其借用状态观测
器的思想,将系统所受扰动等扩张成新的状态变量,
并对该状态变量进行观测. 文献[14]采用ESO观测六
自由度无人直升机所受外部干扰,以增强滑模控制器
的抗扰能力. 文献[15]使用基于ESO的反步法控制器
以补偿无人直升机所受的阵风影响.在文献[16–17]中
也使用了ESO结合其他控制方法,以提高无人直升机

的抗扰能力与鲁棒性.

本文对上述方法进行了控制仿真,并与传统动态
逆控制方法进行了对比,仿真结果表明所设计的基于
径向基函数神经网络(radial basis function neural net-
work, RBFNN)和ESO的控制方法有效性.

2 问问问题题题描描描述述述

2.1 受受受不不不确确确定定定性性性和和和外外外部部部干干干扰扰扰影影影响响响的的的直直直升升升机机机模模模型型型

本文根据无人直升机的特点,在文献[18]基础上,
忽略机体产生弹性振动与形变,假设无人直升机是一
个对称的六自由度刚体,则机体惯性积Ixy = Iyz = 0.
根据牛顿―欧拉方程,无人直升机的仿射非线性模型
描述如式(1)所示:

Ṗ = fP + gPV,

V̇ = fV + gVF,

Θ̇ = fΘ + gΘΩ,

Ω̇ = fΩ + gΩu,

Υ̇ = fΥ + gΥT,

(1)

其中:

fP = 03×1, gP = diag{1, 1, 1}, fV = [0 0 g]T,

gV =
1

m

CψCθ CψSϕSθ − SψCϕ

SψCθ CψCϕ+ SψSϕSθ

−Sθ SϕCθ

CψCϕSθSψSϕ

−SϕCψ + SψSθCϕ

CϕCθ

 ,

fΘ = 03×1, gΘ =


1 SϕTθ CϕTθ

0 Cϕ −Sϕ

0
Sϕ

Cθ

Cϕ

Cθ

 ,

fΩ =



qr(Iyy − Izz)− TmrLy

Ixx
pr(Izz − Ixx)− TmrLx

Iyy
pq(Ixx − Iyy)−Qmr

Izz


,

gΩ =


0

Cm + TmrLz

Ixx

−Hz

Ixx
Cm + TmrLz

Iyy
0 0

0 0
Hx

Izz

 ,

fΥ =

−
a

τs
− q

− b

τs
− p

 , gΥ =

−
Alon

τs
0

0 − Blat

τs

 ,
式中: C表示余弦函数, S表示正弦函数, T表示正切
函数; P = [x y z]T为无人直升机在地面坐标系下的
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位置; V = [u v w]T为无人直升机在地面坐标系下

的速度; Θ = [ϕ θ ψ]T为机体坐标系中的直升机滚

转角、俯仰角、偏航角; Ω = [p q r]T为机体坐标系

中直升机三轴角速度; Υ = [a b]T为主旋翼挥舞角,
a为后倒角, b为侧倾角; F = [Fx Fy Fz]

T为无人直

升机机体坐标系下3个方向的合力,悬停状态下F =

[0 0 Tmr]
T, Tmr为无人直升机主旋翼拉力; u = [a b

Ttr]
T为无人直升机姿态角速率回路控制输入, Ttr为

无人直升机尾旋翼拉力; T = [Ta Tb]
T为无人直升机

挥舞运动控制输入; fi为系统函数向量, gi为系统函
数控制增益矩阵, i = 1, 2, 3, 4, 5; g为当地重力加速
度; Ixx, Iyy, Izz为无人直升机绕机体坐标轴的3个惯
性矩; Cm为主旋翼刚度系数; Qmr为主旋翼反扭距; L
= [Lx Ly Lz]

T为主旋翼中心到无人直升机重心的三

轴距离; H = [Hx Hy Hz]
T为尾旋翼中心到无人直

升机重心的三轴距离; τs是旋翼有效时间常数; Alon和

Blat分别为纵向和横向有效稳定增益.

在式(1)的基础上,进一步考虑V , Θ和Ω子系统中
存在不确定性,即

fi = f̄i +∆fi, i ∈ {V,Θ,Ω}, (2)

式中: f̄i为系统的确定部分; ∆fi为不确定性. 另外,
V与Ω 系统还存在时变未知外部干扰d1(t)与d2(t).

对式(1)中gP, gV, gΘ, gΩ和gΥ进行分析,易得4个
矩阵的行列式分别为

det(gP) = 1,

det(gV) =
2

m
,

det(gΘ) =
sin2ϕ+ cos2ϕ

cos θ
,

det(gΩ) =
−(Cm + TmrLz)(Cm + TmrLz)Hx

IxxIyyIzz
,

det(gΥ) = AlonBlatτ
2
s .

(3)

由式(3)可知,在使用实际无人直升机参数时, gP, gV,
gΘ, gΩ和gΥ均存在逆矩阵.

2.2 控控控制制制目目目标标标

本文的目标为设计基于RBFNN与ESO的无人直
升机鲁棒飞行控制律,使得式(1)描述的无人直升机在
受到系统不确定性和外界干扰综合影响下能跟踪给

定的期望信号.为便于控制律设计,给出以下引理与
假设.

引引引理理理 1 在有界的初始条件下,如果存在一个
C1连续且正定的Lyapunov函数V (x)满足π1(∥x∥) 6
V (x) 6 π2(∥x∥),使得V̇ (x)6−κV (x)+c,其中: π1,
π2 : Rn → R为一类K∞函数; κ, c为正常数,则函数
V (x)的解x(t)一致有界[19].

引引引理理理 2 RBFNN可用于逼近连续函数f(Z) : Rq

→ R,其表达式如下:

f(Z) = ŴTϕ(Z) + ε, (4)

式中: Z=[z1 z2 · · · zq]T ∈ Rq为RBFNN的输入向
量; ϕ(Z) = [ϕ1(Z) ΦV(Z) · · · ϕp(Z)]

T ∈ Rp为基

函数; Ŵ ∈ Rp为权值向量; ε为RBFNN的逼近误差.
存在一个最优权值向量W ∗,使得

f(Z) =W ∗Tϕ(Z) + ε∗, |ε∗| 6 ε̄, (5)

式中: ε∗为最优逼近误差; ε̄ > 0为RBFNN逼近误差
的上界[19].

假假假设设设 1 时变未知外部干扰d1(t)与d2(t)及其导

数有界.

假假假设设设 2 对于t > 0,存在已知正常值M0,使得
无人直升机位置回路期望跟踪信号Pc满足如下集

合[20]:

Π0={(Pc, Ṗc, P̈c) : ∥Pc∥2+∥Ṗc∥
2
+∥P̈c∥

26M0}.
(6)

假假假设设设 3 无人直升机的滚转角ϕ与俯仰角θ位于

区间(−π
2
,
π

2
)[20].

3 控控控制制制律律律设设设计计计

针对无人直升机数学模型的不确定性,采用RBF-
NN对其进行逼近,同时对神经网络估计误差和系统
外部干扰使用ESO进行估计,具体设计过程如下.

3.1 位位位置置置回回回路路路控控控制制制律律律设设设计计计

考虑式(1)中无人直升机的位置系统:{
Ṗ = V,

V̇ = f̄V +∆fV + gVF,
(7)

则可定义跟踪误差:{
eP = Pc − P ,

eV = Vc − V ,
(8)

式中: Pc = [xc yc zc]
T为无人直升机期望轨迹输入;

Vc = [uc vc wc]
T为位置子系统的虚拟控制律.

对eP求导可得

ėP = Ṗc − Vc + eV. (9)

由式(9)可设计虚拟控制律Vc为

Vc = Ṗc +KPeP, (10)

式中KP为设计的正定矩阵. 将式(10)代入式(9)可得

ėP = −KPeP + eV. (11)

对eV求导:

ėV = V̇c − f̄V −∆fV − gVF. (12)

针对Vc求导,使用动态面控制方法以避免直接求

导计算量过大等问题.引入一阶滤波器λV,使Vc通过
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如下滤波器 [21]:

tVλ̇V + λV = Vc, λV(0) = Vc(0), (13)

式中tV > 0为滤波器设计参数. 由式(13)可得滤波误
差

eλV = λV − Vc. (14)

对eλV求导可得

ėλV =−t−1
V eλV + (−∂Vc

∂Ṗc

P̈c −
∂Vc

∂eP
ėP) =

−t−1
V eλV +MV(Ṗc, eP), (15)

式中MV(Ṗc, eP)为ΠV(Ṗc, eP)上的光滑函数向量,则
由文献[22]可知, MV(Ṗc, eP)存在一个上界M̄V.

针对∆fV,设计使用RBFNN进行逼近,并由ESO
跟踪RBFNN的逼近误差和系统外部干扰,如式(16)所
示: 

∆fV =W ∗
V
TΦV + ε∗V,

D1 = d1(t) + ε∗V,

˙̂xV,1 = f̄V+Ŵ
T
VΦV+gVF+x̂22−β1ea,

˙̂xV,2 = −β2ea,

(16)

式中: W ∗
V为神经网络理想权值系数; ΦV为神经网络

径向基函数; ε∗V为神经网络最小逼近误差; xV,1 = V ,
xV,2 = D1, l = Ḋ1, ea = x̂V,1 − xV,1.

定义eb= x̂V,2 − xV,2, W̃V = ŴV −W ∗
V,则考虑

式(16)对ea, eb求导可得{
ėV,1 = W̃T

VΦV + eb − β1ea,

ėV,2 = −β2ea − l.
(17)

参考文献[23],定义

[γ11 γ12 γ13]
T = [ea1 ea2 ea3]

T,

[γ21 γ22 γ23]
T = [

eb1
ηV1

eb2
ηV2

eb3
ηV3

]T,

则式(17)可改写为[
γ̇1i
γ̇2i

]
= ηViAVi

[
γ1i
γ2i

]
+BViW̃

T
ViΦV − CVi

li
ηVi

,

(18)

式中:

AVi =

−
β1i

ηVi

1

−β2i

η2Vi

0

 , BVi =

[
1

0

]
, CVi =

[
0

1

]
,

ηVi > 0, i = 1, 2, 3为设计常数. 若选取

β1i = 2kViηVi, β2i = k2Viη
2
Vi, kVi > 0, i = 1, 2, 3,

则易得AVi为Hurwitz矩阵,因此可知,存在一个对称
正定矩阵PVi, i = 1, 2, 3满足如下方程:

AT
ViPVi + PViAVi = −Q, (19)

式中: Q为正定矩阵,设计为2I .

定义 GV = −gV ·m · [0 0 1]T,则根据式(1)中F
= [0 0 − Tmr]

T,速度子系统模型可修改为

V̇ = f̄V +∆fV +GVTmr + d1. (20)

由上式可以设计速度控制律为

GVTmr = λ̇V +KVeV − f̄V − ŴT
VΦV − x̂V,2,

(21)

式中KV > 0为待设计控制器增益矩阵,控制器设计
的主要目标是为了使eV收敛,从而保证速度子系统能
够跟踪上期望信号.由式(21)可得

ėV = −ėλV −KVeV + W̃T
VΦV + eb. (22)

神经网络自适应律设计如下:
˙̂
WV = −ΛV(ΦVe

T
V + σVŴV), (23)

式中: ΛV = ΛT
V > 0, σV > 0为设计常数.

取GVTmr = [F1 F2 F3]
T,给定偏航角期望信号

ψc,定义θc, ϕc为无人直升机姿态回路的参考信号,则
按θc, ϕc和Tmr的顺序求解可以得到

[24]

θc = arctan(
F1 cosψc + F2 sinψc

F3

),

ϕc = arctan(cos θc
F1 sinψc−F2 cosψc

F3

),

Tmr = − F3

cos θc cosϕc

.

(24)

定义γi = [γ1i γ2i]
T,对位置子系统,选择如下Ly-

apunov函数:

V1 =
1

2
eTPeP +

1

2
eTVeV +

1

2
eTλVeλV +

1

2

3∑
i=1

γT
i PViγi +

1

2
tr(W̃T

VΛ
−1
V W̃2), (25)

则V1关于时间求导可得

V̇1 = eTP ėP + eTVėV + eTλVėλV +

3∑
i=1

γT
i PViγ̇i + tr(W̃T

VΛ
−1
V

˙̃WV). (26)

通过前文对位置子系统跟踪误差、滤波器误差和

神经网络的分析,可以得到如下不等式:

eTP ėP = −KPe
T
PeP + eTPeV 6

(−KP +
1

2
)eTPeP +

1

2
eTVeV, (27)

eTλVėλV 6 −(t−1
V − 1

2
)eTλVeλV +

1

2
M̄2

V, (28)

−eVėλV 6 1

2
(1+t−1

V )eTVeV+
1

2
t−1
V eTλVeλV+

1

2
M̄2

V,

(29)

eTVeb =
3∑

i=1

ηVie2iγ2i 6
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1

4

3∑
i=1

ηViγ
T
i γi +max(ηVi)e

T
VeV, (30)

tr(W̃T
VΛ

−1
V

˙̃WV) =

−tr(W̃T
VΦVe

T
V)− σVtr(W̃

T
V Ŵ2) 6

−W̃T
VΦVe

T
V − σV

2
(∥W̃2∥

2
− ∥W ∗

V∥
2
). (31)

通过式(18)–(19)对位置子系统ESO的分析,可将
γT
i PViγ̇i展开得到

γT
i PViγ̇i =−ηViγ

T
i γi + γT

i PViBViW̃
T
ViΦVi −

1

ηVi

γT
i PViCVili, (32)

上式中第2项和第3项有如下不等式:

γT
i PViBViW̃

T
ViΦVi 6

∥γT
i ∥∥PViBVi∥∥W̃T

Vi∥∥ΦVi∥ 6
1

2
(τV1M

2
VPBγ

T
i γi +

1

τV1

∥W̃T
Vi∥

2
), (33)

− 1

ηVi

γT
i PViCVili 6 − 1

ηVi

∥γT
i ∥∥PViCVi∥∥li∥ 6

MVPC(
γT
i γi
4τV2

+
τV2δ

2
2i

η2Vi

), (34)

式中MVPB > ∥PViBVi∥∥ΦVi∥.

由假设1可知,存在δVi>∥li∥, MVPC=∥PViCVi∥,
τV1 > 0和τV2 > 0为设计参数.

将式(33)–(34)代入式(32)可得
3∑

i=1

γT
i PViγ̇i 6

3∑
i=1

(MVP1,iγ
T
i PViγ̇i +MVP2,i),

(35)

式中:MVP1,i =
−3

4
ηVi+

τV1

2
M2

VPB+
1

4τV2

MVPC

λmax(PVi)
,

MVP2,i = η−2
ViMVPCτV2δ

2
Vi.

综合式(27)–(37),则式(26)可改写为

V̇1 6−(KP−
I3×3

3
)eTPeP−(

1

2
t−1
V − 1

2
)eTλVeλV−

(KV−(1 +
1

2
t−1
V +max(ηVi))I3×3)e

T
VeV +

3∑
i=1

MVP1,iγ
T
i PViγ̇i +

3∑
i=1

MVP2,i−

(
σV

2
− 1

2τV1

)∥W̃2∥2+M̄2
V+

σV

2
∥W ∗

V∥
2
. (36)

3.2 姿姿姿态态态回回回路路路控控控制制制律律律设设设计计计

考虑式(1)中无人直升机的姿态系统:{
Θ̇ = f̄Θ +∆fΘ + gΘΩ,

Ω̇ = f̄Ω +∆fΘ + gΩu+ d2.
(37)

定义跟踪误差:

{
eΘ = Θc −Θ,

eΩ = Ωc −Ω,
(38)

式中: Θc = [ϕc θc ψc]
T为无人直升机期望姿态角信

号; Ωc = [pc qc rc]
T为姿态角系统的虚拟控制律.

针对姿态回路中的不确定性∆fΘ和∆fΩ,分别设
计使用RBFNN进行逼近,并由ESO观测RBFNN的逼
近误差ε∗Θ与ε

∗
Ω. 同时,姿态角速率回路中的外界干扰

d2(t)也由角速率系统ESO一并观测. 如式(39)–(40)所
示: 

∆fΘ=W ∗
Θ
TΦΘ + ε∗Θ,

˙̂xΘ,1= f̄Θ+Ŵ
T
ΘΦΘ+gΘΩ+x̂Θ,2−β3ec,

˙̂xΘ,2=−β4ec,

(39)



∆fΩ=W
∗
Ω
TΦΩ + ε∗Ω,

D2=d2(t) + ε∗Ω,

˙̂xΩ,1= f̄Ω+Ŵ
T
ΩΦΩ+gΩu+x̂Ω,2−β5ee,

˙̂xΩ,2=−β6ef ,

(40)

以上两式中: W ∗
Θ和W

∗
Ω为神经网络理想权值系数;

ΦΘ和ΦΩ为神经网络径向基函数; ŴΘ为W
∗
Θ的估计

值; ŴΩ为W
∗
Ω的估计值.同时定义

xΘ,1 = Θ, xΘ,2 = ε∗Θ, xΩ,1 = Ω,

xΩ,2 = D2, ec = x̂Θ,1 − xΘ,1, ee = x̂Ω,1 − xΩ,1,

W̃Θ = ŴΘ −W ∗
Θ, W̃Ω = ŴΩ −W ∗

Ω.

定义j = ε̇∗Θ, h = Ḋ2, ed = x̂Θ,2−xΘ,2, ef = x̂Ω,2

− xΩ,2. 考虑式(39)–(40)对ec, ed, ee和ef求导可得{
ėc = W̃T

ΘΦΘ + ed − β3ec,

ėd = −β4ec − j,
(41){

ėe = W̃T
ΩΦΩ + ef − β5ee,

ėf = −β6ee − h.
(42)

定义:

[χ11 χ12 χ13]
T
= [ec1 ec2 ec3]

T
,

[χ21 χ22 χ23]
T
= [

ed1
ηΘ1

ed2
ηΘ2

ed3
ηΘ3

]T,

[ρ11 ρ12 ρ13]
T
= [ee1 ee2 ee3]

T
,

[ρ21 ρ22 ρ23]
T
= [

ef1
ηΩ1

ef2
ηΩ2

ef3
ηΩ3

]T,

则式(41)–(42)可改写为[
χ̇1i

χ̇2i

]
=ηΘiAΘi

[
χ1i

χ2i

]
+BΘiW̃

T
ΘiΦΘ − CΘi

ji
ηΘi

,

(43)[
ρ̇1i
ρ̇2i

]
=ηΩiAΩi

[
ρ1i
ρ2i

]
+BΩiW̃

T
ΩiΦΩ − CΩi

hi

ηΩi

,

(44)
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式中:

AΘi =

−
β3i

ηΘi

1

− β3i

ηΘi

0

 , BΘi =

[
1

0

]
, CΘi =

[
0

1

]
,

AΩi =

−
β4i

ηΩi

1

−β4i

ηΩi

0

 , BΩi =

[
1

0

]
, CΩi =

[
0

1

]
,

ηΘi, ηΩi > 0, i = 1, 2, 3为设计常数.

若选取 β3i= 2kΘiηΘi, β4i = k2Θiη
2
Θi, kΘi> 0, β5i

= 2kΩiηΩi, β6i = k2Ωiη
2
Ωi, kΩi > 0, i=1, 2, 3,则存在

对称正定矩阵PΘi和PΩi, i =1, 2, 3,满足如下方程:

AT
ΘiPΘi + PΘiAΘi = −2I, (45)

AT
ΩiPΩi + PΩiAΩi = −2I. (46)

同样的,为避免直接求导,引入一阶滤波器λΘ与

λΩ:

tΘλ̇Θ + λΘ = Θc, λΘ(0) = Θc(0),

tΩλ̇Ω + λΩ = Ωc, λΩ(0) = Ωc(0),
(47)

式中tΘ > 0和tΩ > 0为设计参数.

定义eλΘ= λΘ −Θc, eλΩ =λΩ −Ωc. 分别对eλΘ,
eλΩ求导:

ėλΘ = −t−1
Θ eλΘ +MΘ(Ṗc, P̈c, ėV, ŴV, x̂V,2), (48)

ėλΩ = −t−1
Ω eλΩ +MΩ(Ṗc, P̈c, eΘ, x̂Θ,2, ŴΘ, λΘ),

(49)

式中MΘ, MΩ分别存在上界M̄Θ和M̄Ω.

由式(39)和式(47)设计姿态角虚拟控制律:

Ωc = g−1
Θ (λ̇Θ − ŴT

ΘΦΘ − x̂Θ,2 +KΘeΘ), (50)

式中KΘ为待设计正定矩阵.

设计姿态角速率控制律:

u=g−1
Ω (λ̇Ω+KΩeΩ−f̄Ω−ŴT

ΩΦΩ − x̂Ω,2 + gTΘeΘ),

(51)

式中KΩ > 0为待设计控制器增益矩阵. 对式(50)和
式(51)分别选取神经网络自适应律为

˙̂
WΘ = −ΛΘ(ΦΘe

T
Θ + σΘŴΘ),

˙̂
WΩ = −ΛΩ(ΦΩe

T
Ω + σΩŴΩ),

(52)

式中: ΛΘ = ΛT
Θ > 0; ΛΩ = ΛT

Ω > 0; σΘ > 0和σΩ >

0为设计常数.

定义χi = [χ1i χ2i]
T, ρi = [ρ1i ρ2i]

T,对无人直
升机姿态回路,设计如下Lyapunov函数:

V2 =
1

2
eTΘeΘ +

1

2
eTΩeΩ +

1

2
eTλΘeλΘ +

1

2
eTλΩeλΩ +

1

2
tr(W̃T

ΘΦΘW̃3) +
1

2
tr(W̃T

ΩΦΩW̃4) +

1

2

3∑
i=1

χT
i PΘiχi +

1
2

3∑
i=1

ρTi PΩiρi. (53)

将V2关于时间求导可得

V̇2 = eTΘėΘ + eTΩėΩ + eTλΘėλΘ + eTλΩėλΩ +

tr(W̃T
ΘΦΘ

˙̂
W 3) + tr(W̃T

ΩΦΩ
˙̂
W 4) +

3∑
i=1

χT
i PΘiχ̇i +

3∑
i=1

ρTi PΩiρ̇i. (54)

对eΘ和eΩ求导,考虑:

−eTΘėλΘ 6 1

2
∥eTΘ∥2 +

1

2
∥ėλΘ∥2 6

1

2
(1 + t−1

Θ )eTΘeΘ +
1

2
t−1
Θ eTλΘeλΘ +

1

2
M̄2

Θ, (55)

−eTΩėλΩ 6 1

2
∥eTΩ∥2 +

1

2
∥ėλΩ∥2 6

1

2
(1 + t−1

Ω )eTΩeΩ +
1

2
t−1
Ω eTλΩeλΩ +

1

2
M̄ 2

Ω. (56)

与位置子系统中的分析类似,综合式(43)–(46)的
论述,将χT

i PΘiχ̇i和ρ
T
i PΩiρ̇i展开放缩可得

3∑
i=1

χT
i PΘiχ̇i 6

3∑
i=1

(MΘP1,iχ
T
i PΘiχ̇i +MΘP2,i),

(57)
3∑

i=1

ρTi PΩiρ̇i6
3∑

i=1

(MΩP1,iρ
T
i PΩiρ̇i+MΩP2,i), (58)

式中: MΘP1,i, MΩP1,i, MΘP2,i和MΩP2,i的形式与式

(35)中类似,包含设计参数τΘ1 > 0, τΘ2 > 0, τΩ1 > 0

和τΩ2 > 0.

综合上述分析可以得到如下不等式:

V̇2 6−(KΘ − (1+
1

2
t−1
Θ +max(ηΘi))I3×3)e

T
ΘeΘ −

(KΩ − (1+
1

2
t−1
Ω +max(ηΩi))I3×3)e

T
ΩeΩ −

(
1

2
t−1
Θ − 1

2
)eTλΘeλΘ − (

1

2
t−1
Ω − 1

2
)eTλΩeλΩ −

(
σΘ

2
− 1

2τΩ1

)∥W̃3∥
2
− (

σΩ

2
− 1

2τΘ1

)∥W̃4∥
2
+

3∑
i=1

MΘP2,i+
3∑

i=1

MΩP2,i+

3∑
i=1

(MΘP1,iχ
T
i PΘiχ̇i)+

3∑
i=1

(MΩP1,iρ
T
i PΩiρ̇i)+

M̄2
Θ+M̄

2
Ω+

σΘ

2
∥W ∗

Θ∥
2
+
σΩ

2
∥W ∗

Ω∥
2
. (59)

3.3 挥挥挥舞舞舞运运运动动动控控控制制制律律律设设设计计计

取gΩu = [U1 U2 U3]
T,由式(1)和式(51)可得

ac =
IyyU2 + TmrLx

Cm + TmrLz

,

bc =
IxxU1 +HzTtr + TmrLy

Cm + TmrLz

,

Ttr =
IzzU3 +Qmr

Hx

,

(60)
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式中ac和bc为无人直升机主旋翼挥舞运动的参考信

号.则考虑式(1)中主旋翼挥舞运动系统:

Υ̇ = fΥ + gΥT. (61)

定义挥舞角期望信号Υc = [ac bc]
T,则挥舞角运

动的跟踪误差为

eΥ = Υc − Υ. (62)

在控制器的设计过程中,为避免对主旋翼挥舞运
动的参考信号直接求导,引入一阶滤波器:

tabλ̇ab + λab = Υ̇c, λab(0) = Υc(0), (63)

式中tab >0为设计参数. 定义eλab=λab− Υc,对eλab
求导可得

ėλab = −t−1
ab eλab +Mab, (64)

式中Mab存在上界M̄ab.

设计挥舞运动控制律:

T = g−1
Υ (λ̇ab +KΥeΥ − fΥ), (65)

式中KΥ > 0为待设计控制器增益矩阵.

对无人直升机挥舞运动系统设计如下Lyapunov函
数:

V3 =
1

2
eTΥeΥ +

1

2
eTλabeλab. (66)

将V3关于时间求导可得

V̇3 6−KΥe
T
ΥeΥ+

1

2
(1+t−1

ab )e
T
ΥeΥ+

1

2
t−1
ab e

T
λabeλab+

1

2
M̄2

ab − (t−1
ab − 1

2
)eTλabeλab+

1

2
M̄2

ab =

(−KΥ+
1

2
(1+t−1

ab )I2×2)e
T
ΥeΥ −

(
1

2
t−1
ab − 1

2
)eTλabeλab+M̄

2
ab. (67)

3.4 稳稳稳定定定性性性分分分析析析

综合上述基于RBFNN与ESO的无人直升机飞行
控制设计,可以得到如下定理.

定定定理理理 1 考虑由式(1)–(2)表达的具有系统不确
定性和外部有界干扰的无人直升机非线性模型,神经
网络自适应律按式(23)(52)设计, ESO设计为式(16)
(39)的形式. 通过适当选取设计参数,则所设计的基
于RBFNN与ESO的控制器(10)(21)(50)–(51)和式(65),
可以使无人直升机的闭环系统误差信号最终均一致

有界,实现对给定期望信号的跟踪.

证证证 对于无人直升机位置和姿态回路组成的闭环

控制系统,选取Lyapunov函数:

V4 = V1 + V2 + V3, (68)

结合式(36)(59)和式(67),对V4求导:

V̇4 6− (KP − I3×3

2
)eTPeP−

(KV − (1 +
1

2
t−1
V +max(ηVi))I3×3)e

T
VeV−

(KΘ − (1 +
1

2
t−1
Θ +max(ηΘi))I3×3)e

T
ΘeΘ−

(KΩ − (1 +
1

2
t−1
Ω +max(ηΩi))I3×3)e

T
ΩeΩ−

(KΥ − 1

2
(1 + t−1

ab )I2×2)e
T
ΥeΥ−

(
1

2
t−1
V − 1

2
)eTλVeλV − (

1

2
t−1
Θ − 1

2
)eTλΘeλΘ−

(
1

2
t−1
Ω − 1

2
)eTλΩeλΩ − (

1

2
t−1
ab − 1

2
)eTλabeλab+

3∑
i=1

MVP1,iγ
T
i PViγ̇i +

3∑
i=1

MΘP1,iχ
T
i PΘiχ̇i+

3∑
i=1

MΩP1,iρ
T
i PΩiρ̇i − (

σV

2
− 1

2τV1

)∥W̃2∥2−

(
σΘ

2
− 1

2τΘ1

)∥W̃3∥2 − (
σΩ

2
− 1

2τΩ1

)∥W̃4∥2+

3∑
i=1

MVP2,i +
3∑

i=1

MΘP2,i +
3∑

i=1

MΩP2,i+

M̄2
V + M̄ 2

Θ + M̄ 2
Ω+M̄

2
ab+

σV

2
∥W ∗

V∥2 +
σΘ

2
∥W ∗

Θ∥2 +
σΩ

2
∥W ∗

Ω∥2 6

− κV + C, (69)

式中:

κ=min{(KP − I3×3

2
), (KΥ − 1

2
(1 + t−1

ab )I2×2),

(KV−(1 +
1

2
t−1
V +max(ηVi))I3×3),MVP1,i,

(KΘ − (1 +
1

2
t−1
Θ +max(ηΘi))I3×3),MΘP1,i,

(KΩ − (1 +
1

2
t−1
Ω +max(ηΩi))I3×3),MΩP1,i,

(
1

2
t−1
V − 1

2
), (

1

2
t−1
Θ − 1

2
), (

1

2
t−1
Ω − 1

2
),

(
1

2
t−1
ab − 1

2
), (

σV

2
− 1

2τV1

), (
σΘ

2
− 1

2τΘ1

),

(
σΩ

2
− 1

2τΩ1

)},

C =
3∑

i=1

MVP2,i +
3∑

i=1

MΘP2,i +
3∑

i=1

MΩP2,i +

M̄2
V + M̄ 2

Θ + M̄ 2
Ω + M̄2

ab +
σV

2
∥W ∗

V∥
2
+

σΘ

2
∥W ∗

Θ∥
2
+
σΩ

2
∥W ∗

Ω∥
2
.

则由式(69)与引理1可得,当参数选取合理时,有

0 6 V3 6 C

κ
+ [V3(0)−

C

κ
]e−κt, (70)

由式(69)–(70)可知, V4是收敛的,即: lim
t→∞

V4 =
C
κ
,因

此,闭环系统的误差信号均是最终一致有界.

证毕.
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3.5 控控控制制制器器器设设设计计计算算算法法法

综合第3节的论述,本文所提出的基于RBFNN与
ESO的无人直升机非线性控制律的设计算法如下:

步骤骤骤 1 确定系统期望信号Pc,系统存在的不确
定性∆fV,∆fΘ,∆fΩ与外部干扰d1(t), d2(t);

步步步骤骤骤 2 根据位置系统的跟踪误差eP, eV设计位

置虚拟控制器如式(10)所示, KP取值为KP >
I3×3

2
;

步步步骤骤骤 3 通过对eV进行分析,根据式(12),引入一
阶滤波器tV避免对Vc直接求导,滤波器参数tV为三阶
对角矩阵,矩阵元素取值范围为(0, 1);

步步步骤骤骤 4 针对∆fV,使用RBFNN逼近. RBFNN参
数σV > 0的选取根据神经网络的学习率取值经验选

定取值范围为(0, 1), ΛV > 0则根据仿真效果调整;

步步步骤骤骤 5 设计ESO估计D1. ESO的参数设计使用
极点配置思想,由式(18)选定参数k2i > 0和ηVi > 0,
以保证式(18)中AVi是Hurwitz的;

步步步骤骤骤 6 综合步骤3–5可以设计速度控制器如式
(21)所示,控制器参数

KV > (1 +
1

2
t−1
V +max(ηVi))I3×3,

并通过式(21)可以求解姿态角和Tmr的期望信号如式

(24);

步步步骤骤骤 7 根据式(24)的期望信号,形同步骤3–6设
计姿态角虚拟控制器式(50)以及滤波器参数tΘ, ESO
参数k3i与ηΘi和RBFNN的参数σΘ与ΛΘ. KΘ取值为

KΘ > (1 +
1

2
t−1
Θ +max(ηΘi))I3×3;

步步步骤骤骤 8 姿态角速率控制器式(51)和滤波器参数
tΩ、ESO参数k4i与ηΩi和RBFNN的参数σΩ与ΛΩ 也

根据步骤3–6进行类似设计. KΩ取值为

KΩ > (1 +
1

2
t−1
Ω +max(ηΩi))I3×3;

步步步骤骤骤 9 通过姿态角速率控制器可以求解挥舞角

与尾旋翼拉力的期望信号如式(60),由此设计挥舞角
控制器式(65). 滤波器参数tab设计与前述类似,

KΥ >
1

2
(1 + t−1

ab )I2×2.

4 仿仿仿真真真分分分析析析

为验证本文提出的控制方法有效性,以文献[25]
中无人直升机数据为依据进行仿真验证. 直升机的初
始状态为悬停,设直升机姿态角速率系统的不确定性
为∆fΩ = 0.2f̄Ω,姿态角系统的不确定性为∆fΘ =

0.3 sin(0.2πΘ),速度系统的不确定性为∆fV=0.25×
sin(0.3πV ),系统外部干扰为

d1(t) = 0.2 sin(2t) + 0.1 sin(8t),

d2(t) = 0.3 sin t+ 0.15 sin(10t).

当地重力加速度g = 9.8 m · s−2.

选取控制器参数

KP=diag{4, 4, 4}, KV=diag{16, 16, 16},
KΘ=diag{32, 32, 32}, KΩ=diag{50, 50, 50},
KΥ=diag{50, 50}.

ESO的参数设计参考了文献[26]的思想,将姿态
角速率、姿态角以及速度控制回路ESO的极点均配置
在−10. ESO的参数选取为

[kV,1 kV,2 kV,3] = [10 10 10] ,

[ηV,1 ηV,2 ηV,3] = [8 8 8] ,

[kΘ,1 kΘ,2 kΘ,3] = [10 10 10] ,

[ηΘ,1 ηΘ,2 ηΘ,3] = [8 8 8] ,

[kΩ,1 kΩ,2 kΩ,3] = [10 10 10] ,

[ηΩ,1 ηΩ,2 ηΩ,3] = [8 8 8] .

(71)

RBFNN的参数设计为

ΛV = 22, σV = 0.207, ΛΘ = 31,

σΘ = 0.26, ΛΩ = 24, σΩ = 0.243.

动态面控制的滤波器时间常数设计tV = tΘ = tΩ =

0.2I3×3, tab = 0.2I2×2.

无人直升机系统跟踪“8”字形轨迹的能力是检验
无人直升机飞行控制器跟踪能力的一种常用的手段.
定义偏航角期望ψd = 0,选取带爬升速率的“8”字
型飞行轨迹,则其表达式为

xc

yc
zc
ψc

 =


24 sin(0.06t)

16 sin(0.12t)

0.3t

0

 . (72)

使用上述期望信号进行仿真,无人机初始位置设
为(10, 0, 0),由于本文的控制方法主要基于动态逆控
制,因此仿真时将其引入作为对比,仿真时两种控制
律受到的外部干扰与内部系统不确定性均相同,动态
逆控制器的增益也与本文中选取的控制器参数KP–
KΥ相同,仿真结果如图1–2.

从三维曲线仿真结果可看出,相较于动态逆控制,
本文提出的控制器能有效控制无人直升机跟踪期望

轨迹,且受系统不确定性与外界干扰影响较小.

为更细致地说明本文提出的控制器效果,下面以
滚转角控制为例,固定俯仰角和偏航角输入为0,对滚
转角输入幅值为0.5,频率为0.15 Hz,经过一阶滤波器
平滑的方波信号指令进行仿真. 无人直升机滚转角起
始值为−0.5 rad. 仿真结果如图3–7所示. 其中,图3为
无人直升机滚转角对上述方波信号的跟踪输出曲线,
并加入了动态逆方法的跟踪输出曲线进行对比. 由
图3可见,在跟踪方波指令时,动态逆控制方法受系统
不确定性与外界干扰影响较大,响应结果产生了较大
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误差,而在引入RBFNN与ESO后,系统鲁棒性与抗干
扰能力明显增强.

图 1 三维轨迹跟踪曲线

Fig. 1 3-D trajectory tracking result

图 2 三维轨迹跟踪曲线顶视图

Fig. 2 3-D trajectory tracking result in top view

图 3 滚转角ϕ的跟踪曲线

Fig. 3 Roll angle(ϕ) tracking result

图4–5给出了滚转角与滚转角速率系统的RBFNN
对系统不确定性的逼近输出曲线, 由图可知, 在本文
给出的设计下, RBFNN可以有效逼近系统不确定性.

图 4 滚转角速率系统不确定性RBFNN逼近曲线

Fig. 4 RBFNN response of roll angle angular velocity system
uncertainty

图 5 滚转角系统不确定性RBFNN逼近曲线

Fig. 5 RBFNN response of Roll angle system uncertainty

图6–7给出了无人直升机滚转通道的ESO对系统
所受干扰的跟踪曲线,可以看出本文设计的ESO能有
效估计外部干扰与神经网络的逼近误差. 受方波信号
上升和下降沿影响,图7中出现的多个振荡.

图 6 滚转角速率系统干扰ESO跟踪结果

Fig. 6 ESO tracking result of the disturbance of roll angle an-
gular velocity system
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图 7 滚转角系统干扰ESO跟踪结果

Fig. 7 ESO tracking result of the disturbance of roll angle sys-
tem

从仿真结果可以看出,本文使用神经网络与扩张
状态观测器增强无人直升机闭环系统控制性能是可

行的,可以有效提高系统鲁棒性与抗干扰能力.

5 结结结论论论

针对无人直升机非线性系统存在不确定与外界干

扰的问题,本文引入径向基神经网络逼近系统不确定
性,再由扩张状态观测器估计神经网络的逼近误差与
系统所受外部干扰. 利用神经网络和扩张状态观测器
的输出,提出了一种鲁棒自适应飞行控制方法. 仿真
结果表明,本文设计的控制律相比传统动态逆控制有
效提高了系统抗干扰能力与鲁棒性,并弱化了对系统
精确建模的需求.
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