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摘 　要 : 讨论了一种基于神经网络的超机动飞机直接自适应重构控制方法。飞机的基本控制律采用非线性

动态逆方法设计 ,对于模型不准确和舵面故障等因素导致的逆误差采用神经网络进行在线补偿。通过仿真表

明 ,在飞机发生舵面故障时 ,神经网络通过自适应地补偿逆误差 ,可以快速在线重构控制律 ,保持飞机稳定和

一定的操纵品质。
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Abstract : This paper describes a neural network based direct adaptive control approach to the problem of reconfig2
urable flight control of a super2maneuvering aircraft . The base control law is designed in nonlinear dynamic inver2
sion , and neural networks are used to cancel the inversion error induced by many reasons , especially by actuator fail2
ures. Simulation of two types of actuator failures show that through adaptively canceling the inversion error , neural

networks can reconfigure the control instantly when there should be actuator failures. The system will keep steady

and maintain certain handling qualities.
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　　新一代战斗机在超机动飞行时 ,高度、速度和

姿态变化剧烈 ,需要多操纵面相互配合。如果飞

机执行任务时受到战斗损伤或发生部件故障 ,会

使得飞行品质急剧下降甚至坠机。如何利用飞机

多操作面的功能冗余 ,增加结构故障适应性 ,使出

现结构损伤的歼击机仍可安全飞行并保持一定的

操纵品质 ,成为目前日益被重视并迫切需要解决

的技术难题。研究表明 ,自适应神经网络通过权

值的在线调整 ,具有以理想精度逼近平滑非线性

函数的能力[1 ,2 ] ,很适合对模型误差进行自适应

补偿。Lewis[3 ]首次将多层感知器神经网络应用

于机器人手臂的运动控制中 ,并且提出一种新颖

的权值调整算法。Calise[4 ,5 ]领导的研究小组将

神经网络引入飞行控制 ,提出基于神经网络的自

适应逆跟踪控制结构。McFarland 分别采用 RBF

结构[6 ]和 SHL 结构[7 ]神经网络设计了敏捷导弹

的自适应控制器。美国近年开展的 RESTORE

计划研究了利用神经网络等为新一代战斗机提供

自适应重构控制方案[8 ,9 ] ,并且通过无垂尾飞机

的试飞验证了控制方案的有效性[10 ,11 ] 。

本文研究了超机动飞机的自适应重构控制问

题 ,在动态逆控制的基础上 ,引入自适应神经网络

对飞机舵面故障等因素导致的逆误差进行动态补

偿 ,使飞机在出现舵面故障时能够在线重构控制

律 ,保持稳定并维持一定的操纵品质。

1 　基于神经网络的自适应控制结构

111 　动态逆实现反馈线性化

考虑如下二阶系统

ẍ = f ( x , Ûx ,δ) (1)

其中 : x 为状态量 ;δ为控制量 ; x , Ûx ∈Rn ,δ∈

Rm , m ≥n。

为了实现反馈线性化 ,引入伪控制量 v ,使得

伪控制量和状态量之间成为线性关系

ẍ = v (2)

其中 :

v = f ( x , Ûx ,δ) (3)

伪控制量 v 代表系统状态量期望的动态响应。

控制量通过对系统方程求逆得到

δ = f̂ - 1 ( x , Ûx , v) (4)

其中 : f̂ 为求逆采用的系统模型。由于系统的复
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杂性 , f 往往难以确切描述 ,因此 f̂ 一般为 f 的一

个近似函数。

动态逆误差由建模不准确、求逆计算、外界干

扰等引起 ;当飞机发生舵面故障时 ,将导致严重的

逆误差。考虑逆误差的存在 ,系统动态特性可以

表示为

ẍ = f̂ ( x , Ûx ,δ) + Δ( x , Ûx ,δ) (5)

其中 :Δ( x , Ûx ,δ) 为逆误差。从数学观点来看 ,逆

误差是指令信号、状态量和控制量等的非线性时

变函数 ,可以表示为

Δ( x , Ûx ,δ) = f ( x , Ûx ,δ) - f̂ ( x , Ûx ,δ) (6)

　　由于飞行条件变化剧烈 ,飞机纵向和横侧向

通道耦合 ,加上外界干扰等 ,逆误差函数非常复

杂 ,很难用具体的解析表达式进行描述。而动态

逆方法应用的条件是对系统数学模型有准确的了

解[12 ] ,因此 ,逆误差无法在动态逆框架内消除。

由于逆误差的存在 ,特别是存在舵面故障时 ,会造

成动态逆控制效果的急剧恶化甚至不稳定。由前

面关于伪控制信号和动态逆误差的定义 ,系统方

程可等价表示为

ẍ = v + Δ( x , Ûx ,δ) (7)

　　为了消除逆误差 ,在控制器中增加一个自适

应环节 ,其输出信号 vad叠加到伪控制信号 v 中。

由于神经网络具有良好的逼近连续非线性函数的

特性 ,该自适应环节采用神经网络进行实现。系

统结构如图 1 所示。

图 1 　自适应控制结构

Fig11 　Adaptive control structure

图中 ,指令滤波器输出信号 xf 代表输入指令信号

xc 时 ,系统理想的响应模型。对于二阶系统 ,指

令滤波器可以表示为

ẍf = f f ( xf , Ûxf , xc) (8)

指令滤波器输出的伪控制信号

vf = f f ( xf , Ûxf , xc) (9)

比例微分控制器采用线性控制理论进行设计 ,用

以获得要求的动态品质。比例微分控制器输出的

伪控制信号为

vpd = Kp ( xf - x) + Kd ( Ûxf - Ûx) (10)

其中 : Kp , Kd 为比例微分控制器参数矩阵。伪控

制量由指令滤波器、比例微分控制器和自适应神

经网络信号三部分构成

v = vf + vpd - vad (11)

将式 (11) 代入式 (7) ,经整理可以得到系统跟踪误

差的动态特性

Ûe = Ae + B [ vad - Δ( x , Ûx ,δ) ] (12)

其中 :

A =
0 I

- Kp - Kd
, B =

0

I
, e =

xf - x

Ûxf - Ûx

(13)

通过合理选择 Kp , Kd ,系统矩阵 A 可以成为霍

尔维茨矩阵。由式 (12) 可知 ,理想情况下 ,自适应

输出项 vad如果能够完全重构逆误差 ,则系统跟踪

误差将渐进趋向于零。

112 　神经网络的构造

本文采用 Lewis 提出的多层感知器神经网络

来重构逆误差 ,神经网络结构见文献 [ 3 ] ,其输入

输出映射关系可以写成

yi = ∑
N

2

j =1
[ w ijσ( ∑

N
1

k =1
vjk �xk +θv

j
) +θw

i
] , i = 1 , ⋯, N3

(14)

其中 :σ(·) 表示隐含层激励函数 ; v jk 表示输入层

到隐含层之间的连接权值 ; w ij 表示隐含层到输

出层之间的连接权值 ;θv
j
,θw

i
表示阈值 ; N 1 , N 2 ,

N 3 分别表示输入层、隐含层和输出层神经元的个

数。隐含层神经元激励函数选择如下 S 型函数

σ( z i) =
1

1 + e - az
i

(15)

其中 : z i ∈ R, a 称为激励系数。若定义 �x =

[1 , �x 1 , ⋯, �x N
1
] T , y = [ y1 , ⋯, yN

3
] T ,σ( z) =

[1 ,σ( z 1) , ⋯,σ( z N 2
) ] ; 并且定义如下神经网络

权重矩阵

W T = [θw i | w ij ] , V T = [θvj | v ij ] (16)

则神经网络输入输出映射可写为矩阵形式

y = W Tσ( V T �x) (17)

　　由多层感知器神经网络普遍近似定理[2 ]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任何连续非线性函

数。对于连续的不确定性非线性逆误差函数

Δ( x , Ûx ,σ)及任意给定的逆误差重构误差εN >
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0 ,存在有限个隐含层神经元数 N 2 和网络权重矩

阵 W 3 , V 3 ,使得

Δ( x , Ûx ,δ) = W 3 T

σ( V 3 T

�x) +ε, ‖ε‖≤εN

(18)

其中 : �x 为神经网络的输入 ,稍后给出定义 ; W 3 ,

V 3可以认为是神经网络重构逆误差时的理想权

值。尽管理想的权重矩阵未知并且通常无法计算 ,

但是可以通过对以下由李雅普诺夫稳定性分析得

到的微分方程求解 ,以足够高的精度进行逼近。

若令式 (12) 中自适应项为

v̂ad = W Tσ( V T �x) - vr (19)

其中 : W Tσ( V T �x) 为神经网络的输出 ; vr 为鲁棒

自适应项 ,稍后给出定义。则系统跟踪误差动态可

以改写为

Ûe = Ae + [ W Tσ( V T �x) - W 3 T

σ( V 3 T

�x) ] -

vr - ε (20)

希望通过权值和阈值的在线实时更新来保证网络

的逼近性能 ,这样神经网络就会表现出在线实时

控制的特性。下面着重说明神经网络权重调整规

则。首先定义矩阵

Z =
V 0

0 W
(21)

和

σ̂z =
dσ( z)

d z z = Ò
, 　σ̂ = σ( V̂ T �x) (22)

并且引入假设条件 : ①控制系统中 ,所有指令信号

有界 ; ②神经网络权重矩阵范数有界 ,即 : ‖Z ‖

≤�Z。
根据式 (12) 所描述跟踪误差动态特性 ,定义

如下误差向量

r = ( e T PB) T (23)

其中 : P ∈R2 n×2 n ,是 A T P + PA = - 2 I 的正定

解。选择鲁棒信号项为

vr = - Kr0 r - Kr1 ( ‖Ẑ ‖+ �Z) r (24)

其中 : Kr0 , Kr1 ∈Rn ×n ,且为正定阵。

对于式 (1)描述的反馈线性化系统 ,采用图 1

所示的神经网络动态逆控制器 ,伪控制结构的解析

表达式为式 (11) ,自适应补偿项表达式为式 (24) ,

并且满足假设条件 ,神经网络权值调整规则为

Ŵ
·

= - ΓW{ (σ̂ - σ̂′zV̂
T �x) r T +λ‖r ‖Ŵ}

V̂
·

= - { �x ( rŴ Tσ̂z ) +λ‖r ‖V̂}ΓV

(25)

其中 :ΓW > 0 ,ΓV > 0 称为权值调节增益 ;λ> 0 称

为误差调节增益。改变其大小可以影响神经网络

权值调整的速度。

选取适当的李亚普诺夫函数 ,可以证明系统

跟踪误差的渐进收敛性 ,并且整个调节过程中 ,系

统状态、神经网络权值保持有界。详细证明过程

见文献[13 ]。

2 　在超机动飞机重构控制中的应用

211 　飞机控制律的设计

本文所采用的超机动飞机为三角翼/ 鸭翼/ 单

垂尾/ 单发动机结构 ,并带推力矢量。飞机超机动

飞行时的姿态控制由 3 个气动舵面和 2 个推力矢

量舵面在允许的偏角范围内加权组合联动实现。

由于推力响应时间常数为 3s ,远远大于飞机姿态

角和角速率响应时间常数 (3 倍以上) ,因此在仿

真中 ,发动机推力可以设置为常数。飞机的数学

模型是一个 6 自由度、12 个状态变量的非线性状

态系统[14 ] 。

设计动态逆控制律时 ,由于飞机各状态量的变

化在时间上具有明显的差异 ,首先利用奇异摄动理

论将状态变量分为快慢不同的几个层次 :

x0 = ( x 　y 　z) T为极慢状态 , x1 = ( V 　χ　γ) T

为非常慢状态 , x2 = (α　β　μ) T 为慢状态 , x3 =

( p 　q 　r) T 为快状态。飞行控制系统包括 ( p , q ,

r) 和 (α,β,μ) 两回路 ,分别称为快回路和慢回路。

这 2 个回路的控制律采用动态逆方法设计 ,详细过

程见文献[14 ] ,本文不再详述。

飞机控制舵面出现的故障包括舵面的缺损、

卡死和浮动等。由于各通道的相互耦合 ,飞机单

个舵面发生故障会使得飞机各个通道产生耦合系

统误差。例如 ,飞机右鸭翼发生缺损故障时 ,使右

鸭翼产生的升力减小 ,从而使鸭翼所产生的总的俯

仰力矩减小。同时 ,由于左右鸭翼产生的升力和阻

力不平衡 ,会产生附加的滚转力矩和偏航力矩。

超机动飞行期间 ,飞行员主要控制量为α,β,

μ,因此 ,在α,β,μ回路中设计 3 个神经网络补偿

器 ,分别对飞机 3 个通道的逆误差进行自适应补

偿。以α为例 ,如图 2 所示。

图 2 　伪控制信号构成

Fig12 　Structure of pseudo2control signal
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图中 :αc 为指令信号 , 经过指令滤波器输出理想

的响应信号αf 及其微分信号 Ûαf ;线性补偿器取一

阶比例控制 ,比例系数 kα。这样 ,迎角伪控制信号

vα由线性补偿器输出信号 vpα、滤波器输出的微

分信号 Ûαf 和神经网络输出的自适应信号 v adα3 部

分组成。

神经网络输入 �x = [ �α 　αf 　Ûαf 　 vadα

‖Z ‖α] T ,输入层、隐含层和输出层神经元数目

分别为 5 ,10和 1。另外 ,为了把隐含层和输出层神

经元的阈值包括在权重矩阵中 ,在输入层和隐含

层分别增加一个为 1 的神经元 ,该神经元与下一

层各神经元的连接权重 (即为下层神经元阈值)

也实时调整 ,所需调整的权值数量为 71 个。

212 　仿真结果及分析

仿真指令为执行一个大迎角机动动作 :初始

迎角指令αc = 0rad , 维持 1s;1s 迎角指令变为

αc = 1rad , 维持 3s ;4s时迎角指令αc = - 012rad ,

维持 3s;在 7s 时迎角指令恢复为 0。

在此期间 ,侧滑角β和航迹滚转角μ指令保

持为 0。仿真初始条件为 : V = 100m/ s , H =

1000m ,α0 = 4°, 推力 T = 125 000N。飞机舵面

偏转速率限制为 50°/ s , 鸭翼偏转范围 - 90°～

30°,副翼和方向舵偏转 - 30°～ 30°,推力矢量偏

转 - 15°～ 15°。

图 3 为右鸭翼卡死 10°的情况下 ,采用动态逆

和神经网络控制器的系统响应曲线。前 3 幅图为

姿态角跟踪曲线 ,实线为指令信号 ,点划线为无神

经网络补偿的控制效果 ,虚线为增加神经网络补

偿的控制效果。后面 5 幅图为飞机舵面变化曲

线。

舵面卡死将对飞机产生严重的干扰 ,并且随

着飞行状态的变化 ,干扰力矩也是时变的。从图

中可以看出 ,采用动态逆控制时 ,飞机迎角未能达

到指令的角度 ,产生严重的滚转和侧滑。而在控

制器中增加神经网络后 ,通过对逆误差进行自适

应的补偿 ,系统仍然能够跟踪指令信号 ,而且消除

了耦合的滚转和测滑角。从调整过程飞机舵面变

化曲线可以看出 ,舵面偏差在允许范围之内。

图 4 为右鸭翼舵面缺损 40 %的情况下 ,采用

动态逆和神经网络控制器的系统响应。左侧 3 幅

图为飞机姿态角跟踪变化曲线 ,实线表示迎角指

令信号 ,虚线为动态逆控制律系统输出响应 ,点划

线为采用神经网络补偿系统的输出响应。右侧图

为 3 个姿态角通道的逆误差和神经网络输出的变

化曲线 ,实线为动态逆误差 ,虚线为神经网络输

出。

图 3 　舵面卡死补偿效果

Fig13 　Compensation for actuator seize

图 4 　舵面缺损补偿效果

Fig14 　Compensation for actuator damage

　　由于左右两侧受到的升力不平衡 ,导致飞机

产生滚转和偏航。动态逆控制律虽然可以对其进
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行补偿 ,但是需要的时间要比神经网络长许多。

增加神经网络补偿后 ,能够使飞机姿态角迅速跟

踪指令变化 ,而且消除了耦合误差。神经网络通

过权值的在线调整 ,能够迅速、准确地重构各个通

道的逆误差 ,从而消除逆误差 ,提高系统的鲁棒

性。

3 　结 　论

基于非线性动态逆的神经网络自适应控制结

构 ,理论上可以证明其跟踪误差的渐进收敛性 ,仿

真结果也表明其良好的指令跟踪性能。

神经网络通过权值的在线调整 ,可以重构多

种因素所导致的逆误差 ,动态消除逆误差对整个

系统的影响 ,从而弥补了非线性动态逆要求精确

数学模型的缺点 ,提高控制系统的鲁棒性。在飞

机发生舵面故障时 ,通过神经网络权值的调整 ,可

以自适应地重构控制律 ,保持飞机稳定并维持一

定的操纵品质。
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