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摘 要: 针对无人机编队飞行时存在的气动耦合和外部干扰等影响因素,提出基于“长-僚机”模式的神经网络自适

应逆控制器设计方法. 详细推导了气动耦合影响,建立了完整的编队飞行非线性数学模型,设计了非线性动态逆控制

律,提出了改进的BP神经网络算法,自适应地逼近和在线补偿动态逆误差,改善了控制效果,并针对队形变换提出了

简单有效的设计思想.仿真表明,该控制器能有效实现编队队形的保持或变换,控制系统结构具有良好的扩充性.
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Design of UAVs formation flight controller based on neural network
adaptive inversion
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Abstract: In view of the effects of aerodynamic coupling and disturbance on unmanned aerial vehicles formation flight

process, a design method of neural network adaptive inversion based on “leader-wing” mode is proposed. Firstly, considering

the kinematics equations of the formation, the 3-D(three-dimensional) nonlinear mathematical model of the formation flight is

established. The basic control law is developed in nonlinear dynamic inversion. Then the nonlinear dynamic inversion errors

due to modeling error or disturbance are compensated adaptively on line by improved BP neural network. The performance

of the control system is improved. A simple and effective design idea for formation change is proposed. Simulations

demonstrate that the controller is effective and able to keep or change formation configuration rapidly, stably and exactly

with no collision, and has a good anti-interference performance.
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0 引引引 言言言

近年来, 无人机编队飞行受到越来越多的关注,

其中, 编队飞行控制是编队飞行的重点和核心技术.

根据编队飞行的基本要求,各无人机在编队飞行过程

中, 应该保持某种特定的编队队形, 或者根据外部环

境和任务要求, 及时调整各自在编队中的位置,变换

为其他的编队队形[1].

针对编队飞行队形保持问题,朱战霞等[2]对两架

无人机斜线编队控制进行研究,设计了二维 PI编队控

制器. Elham等[3]使用Lyapunov稳定性理论设计自适

应编队飞行控制器. 肖亚辉等[4]设计了基于模糊 PID

的编队飞行控制器. 以上文献在处理模型时忽略了

对象难以建模的动态特性, 采用了近似的线性化模

型,没有考虑模型不确定性和外干扰的影响. Boskovic

等[5]提出采用反馈线性化方法进行双机编队飞行控

制. Li等[6]使用全局稳定性的非线性自适应设计思想.

Galzi[7]提出了高阶滑模控制的思想设计编队保持控

制器. 以上文献考虑了编队无人机的非线性特性,但

都没有对编队飞行中气动耦合的影响进行定量的分

析与建模, 并且主要解决编队队形保持的问题,对于

编队队形变换未提出简单有效的控制方法.

多无人机编队中气动耦合效应的叠加性、各无

人机间飞行的相对动态性和多状态因素的影响,为多

无人机编队飞行控制问题增加了难度[8-9]. 应用研究

表明,动态逆方法是非线性飞行控制中一种较为有效

的方法[10], 但该方法依赖于精确的对象动力学模型,
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对建模误差较为敏感. 由于神经网络具有强大的逼近

非线性连续函数的能力[11],利用神经网络对逆模型的

误差进行补偿,弥补动态逆方法的不足, 对于编队飞

行这样的非线性控制系统是十分合适的.

本文对长、僚机间的气动耦合进行了详细分析,

提出了基于编队几何关系的建模方法,建立加入气动

耦合的编队飞行完整非线性模型. 这种建模方法使

编队飞行的数学建模问题得到简化,并且避免了求解

高阶无人机运动方程, 便于控制器的设计.在此基础

上,研究了模型不确定性与外干扰同时存在时的编队

控制问题, 结合神经网络提出自适应逆的控制方案,

并对标准BP神经网络进行改进,提出 tanh函数BP算

法,平缓地改变权值调整的方向,加快收敛速度.提出

通过控制各无人机之间间隔来调整队形的设计思想,

设计出具有较强稳定性和快速跟踪性的编队飞行控

制器,实现编队队形的保持和实时变换.

1 数数数学学学模模模型型型描描描述述述

根据国外相关飞行实验,长机和僚机采用相同的

一阶马赫数 (速度)保持、二阶航向保持和二阶高度保

持组成的自动驾驶仪模型[12],即

�̇�𝑖 = − 1

𝜏𝑉
𝑉𝑖 +

1

𝜏𝑉
𝑉𝑖𝑐, (1)

𝜓 = −
( 1

𝜏𝜓𝑎
+

1

𝜏𝜓𝑏

)
�̇� − 1

𝜏𝜓𝑎𝜏𝜓𝑏
𝜓 +

1

𝜏𝜓𝑎𝜏𝜓𝑏
𝜓𝑐, (2)

ℎ̈𝑖 = −
( 1

𝜏ℎ𝑎
+

1

𝜏ℎ𝑏

)
ℎ̇𝑖 − 1

𝜏ℎ𝑎𝜏ℎ𝑏
ℎ𝑖 +

1

𝜏ℎ𝑎𝜏ℎ𝑏
ℎ𝑖𝑐. (3)

其中: 下标 𝑖 = 𝐿和 𝑖 =𝑊 分别为长机和僚机; 𝑉 为无

人机的速度; 𝜓为航向角; ℎ为飞行高度; 𝜏𝑉 为速度时

间常数, 𝜏𝜓𝑎和 𝜏𝜓𝑏为航向时间常数, 𝜏ℎ𝑎和 𝜏ℎ𝑏为高度

时间常数.

在常规的编队飞行中,大多数以长机的位置为基

准进行控制,这种设计建模困难,且僚机的控制受长

机的影响较多, 一旦长机发生故障, 将会影响到整个

编队的飞行. 考虑到这种情况,本文采用固连于僚机

的旋转参考坐标系. 𝑋轴方向与僚机即时速度𝑉𝑊 一

致, 𝑍轴垂直指向纸内, 𝑌 轴垂直于𝑂𝑋𝑍平面并指向

机身右侧. 这样, 长机相对僚机的坐标为 (𝑥, 𝑦, 𝑧), 由

此可得到无人机编队的运动学关系为

�̇� = 𝑉𝐿 cos(𝜓𝐿 − 𝜓𝑊 ) + �̇�𝑊 𝑦 − 𝑉𝑊 , (4)

�̇� = 𝑉𝐿 sin(𝜓𝐿 − 𝜓𝑊 )− �̇�𝑊𝑥, (5)

𝑧 = ℎ𝑊 − ℎ𝐿. (6)

编队飞行中,长机涡流对僚机产生上洗力,引起

僚机迎角的变化, 导致升力和阻力向量的旋转, 使得

僚机所受到的阻力𝐷, 升力𝐿和侧力𝑌 发生了变化,

即

Δ𝐷𝑊 = 𝑞𝑆Δ𝐶𝐷,

Δ𝐿𝑊 = 𝑞𝑆Δ𝐶𝐿, Δ𝑌𝑊 = 𝑞𝑆Δ𝐶𝑌 . (7)

其中: 𝑞 = 𝜌𝑉 2/2为动压; 𝑆为机翼面积; Δ𝐶𝐷, Δ𝐶𝐿
和Δ𝐶𝑌 分别为僚机的阻力系数增量、升力系数增量

和侧力系数增量.

在𝑋,𝑌, 𝑍三轴方向上的位置变化引起僚机阻力

变化,所导致的不稳定性可由僚机自动驾驶仪模型的

马赫数保持通道消除,升力变化所导致的不稳定性可

由高度保持通道消除,侧力变化所导致的不稳定性可

由航向保持通道消除,故对僚机自动驾驶仪模型进行

修正如下:
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1
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𝑚
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1

𝜏𝜓𝑎𝜏𝜓𝑏
𝜓𝑊𝑐+

𝑞𝑆

𝑚
[Δ𝐶𝑌 𝑥𝑥+Δ𝐶𝑌 𝑦𝑦 +Δ𝐶𝑌 𝑧𝑧],

ℎ̈𝑊 =

−
( 1

𝜏ℎ𝑎
+

1

𝜏ℎ𝑏

)
ℎ̇𝑊 − 1

𝜏ℎ𝑎𝜏ℎ𝑏
ℎ𝑊 +

1

𝜏ℎ𝑎𝜏ℎ𝑏
ℎ𝑊𝑐+

𝑞𝑆

𝑚
[Δ𝐶𝐿𝑥𝑥+Δ𝐶𝐿𝑦𝑦 +Δ𝐶𝐿𝑧𝑧]. (8)

其中: 𝑥, 𝑦和 𝑧为编队间隔相对额定间隔𝑥0, 𝑦0和 𝑧0

的扰动量; Δ𝐶𝐷𝑚, Δ𝐶𝐿𝑚和Δ𝐶𝑌𝑚(𝑚 = 𝑥, 𝑦, 𝑧)分别

为阻力、升力和侧力在𝑋 , 𝑌 , 𝑍三轴方向上的稳定性

导数. 在式 (8)中,稳定性导数都乘了 𝑞𝑆/𝑚,这是因为

乘以 𝑞𝑆可以得到力,再除以质量𝑚即可得到加速度,

符合物理意义.

定义诱导阻力变化的无量纲表达式为

𝜎𝑈𝑊 (𝑦′, 𝑧′) =

2

π2

[
ln

𝑦′2 + 𝑧′2 + 𝜇2

(𝑦′ − π/4)2 + 𝑧′2 + 𝜇2
−

ln
(𝑦′ + π/4)2 + 𝑧′2 + 𝜇2

𝑦′2 + 𝑧′2 + 𝜇2

]
. (9)

侧洗力的无量纲表达式为

𝜎𝑆𝑊 (𝑦′, 𝑧′) =

2

π

[
ln

(𝑦′ − π/8)2 + 𝑧′2 + 𝜇2

(𝑦′ − π/8)2 + (𝑧′ + ℎ𝑧/𝑏)2 + 𝜇2
−

ln
(𝑦′ + π/8)2 + 𝑧′2 + 𝜇2

(𝑦′ + π/8)2 + (𝑧′ + ℎ𝑧/𝑏)2 + 𝜇2

]
. (10)

其中: 𝑏为无人机翼展; 𝑦′和 𝑧′为无因次量, 𝑦′ = 𝑦/𝑏,

𝑧′ = 𝑧/𝑏; �̄�, 𝑦, 𝑧分别为长机和僚机在𝑋,𝑌, 𝑍方向上

的额定间距.

根据以上定义,阻力、升力和侧力的变化可以表

示为
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Δ𝐶𝐷 = − 1

𝜋𝐴𝑅
𝐶𝐿𝐿

𝐶𝐿𝑊
𝜎𝑈𝑊 (𝑦′, 𝑧′),

Δ𝐶𝐿 =
1
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1

𝜋𝐴𝑅

𝜂𝑆𝑣𝑡𝑎𝑣𝑡𝑏
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𝐶𝐿𝐿

𝜎𝑆𝑊 (𝑦′, 𝑧′). (11)

可以看到,阻力、升力和侧力增量在𝑥方向上的

稳定性导数均为零,即Δ𝐶𝐷𝑥 = Δ𝐶𝐿𝑥 = Δ𝐶𝑌 𝑥 = 0.

对应的,僚机与长机在𝑍方向的间距为 𝑧 = ℎ𝑊 − ℎ𝐿,

选择 �̇� = 𝜁,有

𝜁 = 𝑧 = ℎ̈𝑊 − ℎ̈𝐿 =

−
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ℎ𝐿𝑐. (12)

因此, 结合编队几何关系,可以得到无人机编队完整

的非线性方程
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)
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𝜏ℎ𝑎𝜏ℎ𝑏
ℎ𝑊𝑐 +

𝑞𝑆

𝑚
Δ𝐶𝐿𝑦𝑦, (15)

�̇� = 𝑉𝐿 cos(𝜓𝐿 − 𝜓𝑊 ) + �̇�𝑊 𝑦 − 𝑉𝑊 , (16)

�̇� = 𝑉𝐿 sin(𝜓𝐿 − 𝜓𝑊 )− �̇�𝑊𝑥, (17)

�̇� = 𝜁 = ℎ̇𝑊 − ℎ̇𝐿, (18)

𝜁 = −
( 1

𝜏ℎ𝑎
+

1

𝜏ℎ𝑏

)
𝜁 − 1

𝜏ℎ𝑎𝜏ℎ𝑏
𝑧+

1

𝜏ℎ𝑎𝜏ℎ𝑏
ℎ𝑊𝑐 +

𝑞𝑆

𝑚
Δ𝐶𝐿𝑦𝑦 − 1

𝜏ℎ𝑎𝜏ℎ𝑏
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其中: Δ𝐶𝐷𝑦, Δ𝐶𝐿𝑦, Δ𝐶𝑌 𝑦分别为阻力、升力和侧力

增量在𝑌 方向上的稳定性导数; Δ𝐶𝑌 𝑧为侧力增量在

𝑍方向上的稳定性导数.

2 神神神经经经网网网络络络自自自适适适应应应逆逆逆编编编队队队飞飞飞行行行控控控制制制器器器设设设计计计

2.1 非非非线线线性性性动动动态态态逆逆逆编编编队队队飞飞飞行行行控控控制制制器器器设设设计计计

状态反馈型非线性动态逆要求全逆,因而控制量

的个数必须与状态量的个数相等,从而使系统分解成

多个线性解耦的子系统. 而在编队飞行控制系统中,

这一要求往往是达不到的. 将奇异摄动理论与动态逆

相结合,根据时标分离原则,将系统划分为快慢不同

的子系统,从而将全系统的控制器设计问题转换为子

系统的控制器设计问题, 使计算的复杂性得以降低,

易于工程实现.

从编队飞行模型可以看出, 由 3个有效输入控

制着 6个自由度,这 3个有效输入分别是僚机速度的

理想输入𝑉𝑊𝑐、僚机偏航的理想输入𝜓𝑊𝑐、长机和僚

机之间高度差 𝑧𝑊𝑐 = ℎ𝑊𝑐 − ℎ𝐿𝑐的理想值. 对编队

飞行模型系统运用时间尺度分离方法来进行研究,

根据状态变化快慢将上述动态系统分离为快慢不

同的两个子系统. 快变子系统包含 4个状态变量, 分

别为𝑉𝑊 , 𝜓𝑊 , �̇�𝑊 , 𝜁. 由于 �̇�𝑊 是𝜓𝑊 的变化率,只选

取𝑉𝑊 , �̇�𝑊 , 𝜁作为状态变量. 慢变子系统包含 3个状

态变量,分别为长机与僚机在前向、侧向和垂直方向

上的实际间距𝑥, 𝑦, 𝑧. 忽略模型中气动耦合的影响,分

别用动态逆来设计快、慢回路的控制器,并将快回路

的输出作为慢回路的控制输入. 因此,时标分离后的

快、慢回路子系统可以分别表示为

�̇�1 = 𝐹𝑓 (𝑥𝑓 ) +𝐺𝑓 (𝑥𝑓 )𝑢, (20)

�̇�2 = 𝐹𝑠(𝑥𝑠) +𝐺𝑠(𝑥𝑠)𝑥1. (21)

其中

𝑥1 = [𝑉𝑊 �̇�𝑊 𝜁]T, 𝑥2 = [𝑥 𝑦 𝑧]T,

𝑥𝑓 = [𝑉𝑊 �̇�𝑊 𝜓𝑊 𝜁 𝑧]T,

𝑥𝑠 = [𝜓𝑊 𝑥 𝑦]T, 𝑢 = [𝑉𝑊𝑐 𝜓𝑊𝑐 𝑧𝑊𝑐]
T.

设慢回路状态变量的动态期望值为

�̇�2𝑑 = [�̇�𝑑 �̇�𝑑 �̇�𝑑]
T.

由式 (21)可以解得快回路的输入指令为

𝑥1𝑐 = 𝐺−1
𝑠 (𝑥𝑠)[�̇�2𝑑 − 𝐹𝑠(𝑥𝑠)]. (22)

在此基础上,设与𝑥1𝑐相对应的快回路状态期望

动态值为 �̇�1𝑑 = [�̇�𝑊𝑑 𝜓𝑊𝑑 𝜁𝑑]
T,则由式 (20)可以解

得僚机理想控制输入为

𝑢 = 𝐺−1
𝑓 (𝑥𝑓 )[�̇�1𝑑 − 𝐹𝑓 (𝑥𝑓 )]. (23)

2.2 神神神经经经网网网络络络自自自适适适应应应逆逆逆编编编队队队飞飞飞行行行控控控制制制结结结构构构

上述设计忽略了气动耦合的影响, 采用近似动

态逆设计,此外,建模不准确、求逆计算、外界干扰等

都可能带来系统状态误差而影响控制器的控制效果,

因此, 本文在控制器中增加自适应环节, 将其输出信

号 𝑣𝑎𝑑叠加到伪控制信号 𝑣中. 此自适应环节采用具

有良好逼近连续非线性函数能力的BP神经网络来实

现,对编队飞行非线性动态逆控制中建模误差和干扰

进行逼近和在线补偿. 系统结构如图 1所示, 𝛿𝑐𝑚𝑑为

无人机编队系统的控制输入.
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图 1 神经网络自适应逆控制结构
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由图 1可知,当输入指令𝑥𝑐时,指令滤波器的输

出信号为𝑥𝑓 ,此指令滤波器可以表示为

�̇�𝑓 = 𝑓𝑓 (𝑥𝑓 , 𝑥𝑐). (24)

指令滤波器输出的伪控制信号可以表示为

𝑣𝑓 = 𝑓𝑓 (𝑥𝑓 , �̇�𝑓 , 𝑥𝑐). (25)

系统的伪控制信号 𝑣将由指令滤波器输出的伪控制

信号 𝑣𝑓和神经网络自适应信号 𝑣𝑎𝑑构成,即

𝑣 = 𝑣𝑓 − 𝑣𝑎𝑑. (26)

由式 (24)∼(26)整理可得系统跟踪误差的动态特

性为

�̇� = 𝑒+𝐴[𝑣𝑎𝑑 −Δ(𝑥, �̇�, 𝛿)]. (27)

其中: 𝐴 = [0 𝐼]T, 𝑒 = [𝑥𝑓 − 𝑥 �̇�𝑓 − �̇�]T.

由式 (27)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 0.

由于快状态回路响应不完全所带来的不确定误

差主要对慢回路控制产生影响,且在编队飞行中, 系

统主要的控制量是僚机相对于长机的位置𝑥, 𝑦, 𝑧,在

设计中,主要对慢回路进行误差补偿.对𝑋,𝑌, 𝑍三个

通道分别设计神经网络自适应补偿器.

2.3 BP神神神经经经网网网络络络的的的构构构造造造

为了加快系统的响应时间, 提高网络的训练精

度,本文考虑使用单隐层BP神经网络进行调节. 输入

层的输入个数为 6,分别为𝑥𝑑, 𝑦𝑑, 𝑧𝑑, 𝑥𝑎𝑑, 𝑦𝑎𝑑, 𝑧𝑎𝑑. 其

中: 𝑥𝑑, 𝑦𝑑, 𝑧𝑑为 3个方向上的期望间距; 𝑥𝑎𝑑, 𝑦𝑎𝑑, 𝑧𝑎𝑑
为输出反馈信号. 输出层输出个数为 3, 分别为𝑥𝑎𝑑,

𝑦𝑎𝑑, 𝑧𝑎𝑑. 隐含层中神经元的个数取 5个.

BP神经网络输入输出的映射关系可以写为

𝑦𝑖 =

𝑁2∑
𝑗=1

[
𝜔𝑖𝑗𝜎

( 𝑁1∑
𝑘=1

𝑣𝑗𝑘�̄�𝑘 + 𝜃𝑣𝑗

)
+ 𝜃𝜔𝑖

]
,

𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑁3. (28)

其中: 𝑣𝑗𝑘为输入层到隐含层之间的连接权值; 𝜔𝑖𝑗为

隐含层到输出层之间的连接权值; 𝜃𝑣𝑗 , 𝜃𝜔𝑖为阀值; 𝑁1,

𝑁2, 𝑁3分别为输入层、隐含层和输出层的神经元个

数; 𝜎(⋅)为隐含层激励函数,具体表达式为

𝜎(𝑧𝑖) =
1

1 + 𝜆1e−𝜆2𝑧𝑖
, (29)

𝑧𝑖 ∈ 𝑅, 𝜆1, 𝜆2为激励系数.

定义如下输入、输出和激励函数矩阵:

�̄� = [1, �̄�1, ⋅ ⋅ ⋅ , �̄�𝑁1 ]
T, 𝑦 = [𝑦1, 𝑦2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑦𝑁3 ]

T,

𝜎(𝑧) = [1, 𝜎(𝑧1), ⋅ ⋅ ⋅ , 𝜎(𝑧𝑁2)]
T. (30)

并定义如下的神经网络权重矩阵:

𝑊T = [𝜃𝜔𝑖∣𝜔𝑖𝑗 ], 𝑉 T = [𝜃𝑣𝑗 ∣𝑣𝑖𝑗 ]. (31)

结合式 (28)和 (31),神经网络输入输出的映射可

以写为如下矩阵形式:

𝑦 =𝑊T𝜎(𝑉 T�̄�). (32)

2.4 BP神神神经经经网网网络络络的的的自自自适适适应应应调调调整整整算算算法法法

在编队飞行中,由于僚机要跟随主机的飞行轨迹

飞行, 短时间内飞机各个状态量变化很大,对飞行控

制系统的时效性要求较高. 一般的BP神经网络算法

权值调整过程中迭代步数较多, 导致调整速度较慢,

进而影响控制的快速性. 本文采用了改进的BP算法,

通过自适应地调整学习率来提高神经网络的训练速

度.标准BP网络中,权值调整公式如下:

Δ𝑊 (𝑘) = −𝜂 ∂𝐸

∂𝑊 (𝑘)
. (33)

其中: 𝜂为学习率, Δ𝑊 (𝑘)为第 𝑘次迭代生成的权值

调整量, 𝐸(𝑘)为第 𝑘次迭代的误差, 𝑊 (𝑘)为 𝑘次迭代

的连接权值.

由式 (33)可知,学习率 𝜂的选取直接影响权值调

整量的大小, 从而影响网络的收敛速度. 若学习率 𝜂

选取过小, 网络收敛速度则很慢; 若学习率 𝜂选取过

大,权值的调整量过大则可能引起收敛过程在最小值

点附近摆动.为了解决学习率 𝜂选取的矛盾,在式 (33)

后面增加了动量项,即

Δ𝑊 (𝑘) = −𝜂 ∂𝐸

∂𝑊 (𝑘)
+ 𝛼Δ𝑊 (𝑘 − 1). (34)

其中: 𝛼Δ𝑊 (𝑘 − 1)为动量项, Δ𝑊 (𝑘 − 1)为第 𝑘 − 1

次迭代生成的权值调整量, 𝛼为平滑系数且 0 < 𝛼 <

1. 这种改进对收敛速度的提高效果不明显,为此,本

文对 𝜂和𝛼作进一步的自适应调整,在式 (34)中增加

自适应调整项

Δ𝑊 (𝑘) = −𝜂(𝑘) ∂𝐸

∂𝑊 (𝑘)
+ 𝛼(𝑘)Δ𝑊 (𝑘 − 1). (35)

定义

𝑒(𝑛) =
∣𝐸(𝑛)∣ − ∣𝐸(𝑛− 1)∣

∣𝐸(𝑛)∣ . (36)

取

𝑀(𝑘) =

⎧⎨⎩𝑀(𝑘 − 1)(1 + 𝜉e−𝑒(𝑘)), 𝑒(𝑘) < 0;

𝑀(𝑘 − 1)(1− 𝜉e−𝑒(𝑘)), 𝑒(𝑘) > 0.
(37)

𝜂(𝑘) =

⎧⎨⎩
𝑘1𝜂(𝑘 − 1), 𝐸(𝑘 − 1) > 𝐸(𝑘);

𝑘2𝜂(𝑘 − 1), 𝐸(𝑘 − 1) < 𝐸(𝑘);

𝜂(𝑘 − 1), 𝐸(𝑘 − 1) = 𝐸(𝑘).

(38)

𝛼(𝑘) = 𝛼 tanh
(
𝑀(𝑘)

∂𝐸

∂𝑊 (𝑘)

)
. (39)

其中: 𝑀(𝑘)为第 𝑘次迭代所需的参数, 𝑘1 > 1, 0 < 𝑘2

< 1; 𝜉和𝛼为自定义常数.

由式 (39)可知, 对于不同的误差变化, 每一步学

习后都会相应地调整学习率和动量项的比重. 如果

学习率取小了, 则可以对其增加一个值;如果学习率

取值过大, 产生了过调, 则应减小学习率的值. 采用
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tanh函数可以平缓地改变权值调整的方向.设定平滑

系数的上限为 0.8, 以确保不会因为平滑系数过大造

成网络收敛时间过长,甚至导致网络出现振荡.

3 仿仿仿真真真结结结果果果与与与分分分析析析

3.1 控控控制制制系系系统统统仿仿仿真真真结结结构构构

用于模拟编队飞行控制系统计算机仿真的控制

结构如图 2所示. 长机自动驾驶仪发出的指令控制整

个编队,单架僚机的控制指令来自编队控制器. 长机

完全独立于僚机,长机信息通过僚机的外部传感器提

供给僚机. 外部传感器测量、运动学计算、编队控制

律和编队间隔指令均在僚机模块中执行. 通过复制僚

机模块即可增加额外的无人机到编队飞行仿真中,因

此, 该编队飞行控制系统结构具有较好的扩充性, 也

适用于多架僚机组成的无人机编队. 同时,在该控制

结构下,本文提出通过控制各无人机之间间隔来调整

队形的设计思想,只要分别给定各个僚机编队间隔指

令𝑥𝑐, 𝑦𝑐, 𝑧𝑐,各僚机控制器即可自动调整该僚机的速

度和航向,完成相应的队形变换.

!"#$%&

!"
'(

)*+
,-

./
#$0

123
4(5
,-

678
9%&
x y zc c c, ,

:"
'(

)*+
,-

VW

hW

ψW

Vwc

hWc

ψWc

VL

hL

ψL

Vc

hc

ψc

x y z, ,;<%&

=>%&

?<%&

W

图 2 编队飞行控制系统结构

仿真中选取快回路带宽为 20 rad/s, 慢回路带宽

为 100 rad/s,神经网络学习速率初值为 0.5, 𝑘1 = 1.12,

𝑘2 = 0.78; 期望误差值取 e−6; 激励函数 𝑓(⋅)采用改
进后的 Sigmoid函数 𝑓(𝑥) = 1/(1 + 𝑎e−𝑏𝑥), 𝑎 = 1.1,

𝑏 = 0.5;线性补偿器的比例系数 𝑘𝑥 = 3.

为了验证本文所提出改进算法的优越性, 对几

种BP算法实际效果进行数值实验对比分析.考虑到

每种BP神经网络算法的初始化参数不同,应进行多

次训练. 通过 50次训练,取其平均值得到 3种算法收

敛速度的比较结果,如表 1所示.

表 1 几种算法收敛速度比较

算法 迭代次数 训练时间/s 均方误差

标准BP算法 6 622 5.30 0.000 99

加动量项的BP算法 3 182 2.29 0.000 98

自适应 tanh函数BP算法 248 0.2 0.000 96

从表 1可以看出, 本文提出的自适应 tanh函数

BP算法比标准BP算法和加动量项的BP算法在迭

代次数上和训练时间均有很大改善; 在收敛误差精

度、找到全局最小值两方面也有一定程度的改进,为

BP神经网络在自适应控制中在线调整参数提供了可

行性依据.

3.2 编编编队队队队队队形形形保保保持持持

给定仿真时间 30 s, 进行编队机动的仿真验证.

假设初始编队时长机与僚机处于同一水平面内,航向

角𝜓0 = 0∘,飞行高度ℎ0 =1000m,速度𝑉0 =150m/s.

初始队形为左菱形松散编队, 额定编队间距分别为

𝑥0 = 100m, 𝑦0 = 50m, 𝑧0 = 0m.

!"
#"-$%&'
#"-()$%&'

10 20 30
t/s

(f) z *+,-./

0 10 20 30
t/s

(e) y *+,-./

0 10 20 30
t/s

(d) x *+,-./

0 10 20 30
t/s

(  ) !#"01c

0 10 20 30
t/s

(b) !#"2+

0 10 20 30
t/s

(a) !#"31

!"
#"-$%&'
#"-()$%&'

!"
#"-$%&'
#"-()$%&'

456
#"-$%&'
#"-()$%&'

456
#"-$%&'
#"-()$%&'

456
#"-$%&'
#"-()$%&'

130

140

150

160

V
/(

m
/s

)

0

10

20

30

p
h

i/
(

)°

0.90

0.95

1.00

1.05

h
/1

0
m

3

95

100

105

110

x
/ m

45

50

55

60

y
/m

0

2

4

6

z/
m

图 3 编队队形保持响应曲线
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由式 (9)∼ (11)可求得稳定性导数分别为

Δ𝐶𝐷𝑦 = −0.000 784, Δ𝐶𝐿𝑦 = 0.007 7,

Δ𝐶𝑌 𝑦 = −0.000 144, Δ𝐶𝑌 𝑧 = −0.000 542.

可见在松散编队时, 气动耦合影响非常小, 可以忽略

不计.同时进行航向、速度和高度 3个通道的组合机

动,对于无人机编队飞行的机动验证应该是最严格苛

刻的. 在长机航向偏转 20 ˚、速度减小 20 m/s、高度降

低 100 m组合机动时进行仿真,结果如图 3所示.

由图 3可见, 改进前后的BP神经网络自适应逆

控制器都可以控制僚机准确跟踪上长机机动.在这种

组合机动下, 𝑥, 𝑦和 𝑧三个方向上的编队间隔都有一

定的波动,这也充分体现了无人机编队飞行过程中组

合机动的协调性. 由图 3可知,相比标准BP神经网络,

改进后的自适应逆控制使得僚机机动响应超调减小,

3个方向上编队间隔的最大偏差减小,调节时间较短,

过度更加平稳,控制效果更加理想.

3.3 编编编队队队队队队形形形变变变换换换

仿真开始 20 s后, 长机发起编队队形变换指令,

要求无人机编队队形从左菱形变换为右菱形,同时僚

机要跟随长机爬升 100 m的高度.设置右菱形编队的

额定间距为𝑥𝑐 = 100m, 𝑦𝑐 = −30m, 𝑧𝑐 = 0m, 将右

菱形编队额定间距作为编队间距的控制指令. 图 4为

长僚机之间的间距变化和实时轨迹, 直观地表明了

僚机能够较好地完成左菱形到右菱形的队形变换.由

图 4可知,僚机是在前进的同时向右进行队形的变换

与调整, 同时高度爬升了 100 m, 在此过程中, 𝑌 方向

间隔由长机左边 30 m变化到长机右边 30 m, 完成了

队形的变换.
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图 4 左菱形变为右菱形的实时轨迹

3.4 气气气动动动耦耦耦合合合与与与干干干扰扰扰影影影响响响验验验证证证

无人机紧密编队飞行时, 合理利用长机涡流的

影响有利于节省燃油、延长航时,但此时僚机的动态

特性会受到气动耦合的影响. 给定仿真时间 40 s, 进

行紧密编队机动的仿真验证,初始条件如前. 初始队

形为左菱形紧密编队,即两机之间侧向间距不大于一

个翼展. 额定编队间距分别为𝑥0 = 20m, 𝑦0 = 10m,

𝑧0 = 0m.

由式 (9)∼ (11)可求得稳定性导数分别为

Δ𝐶𝐷𝑦 = −0.047 1, Δ𝐶𝐿𝑦 = 0.463 5,

Δ𝐶𝑌 𝑦 = −0.198 7, Δ𝐶𝑌 𝑧 = −0.066 2.

可见紧密编队时气动耦合对僚机影响明显增大.同样

在长机航向偏转 20 ˚机动时进行仿真,加入气动耦合

前后的僚机响应如图 5所示. 为了验证系统的抗风干

扰性能, 待响应稳定后, 在 20∼ 25 s时对长机航向指

令再施加一个白噪声信号来模拟 5 s阵风对长机航向

的影响[13],结果如图 5所示.
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图 5 紧密编队航向机动仿真曲线

由图 5可知, 加入气动耦合前后, 速度、航向和

𝑥, 𝑦方向间隔的响应趋势与不加气动耦合时基本一

致,但由于气动耦合的影响,无人机姿态响应曲线和
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编队间隔在初始阶段有微小振荡, 超调量有所增加.

另外, 𝑧方向间隔曲线出现波动,这是由于气动干扰的

影响,使得高度通道与航向通道发生了耦合.同样,无

人机作高度方向的机动,也将对航向与速度通道产生

影响.阵风干扰下, 所设计的控制器仍能很快将编队

队形收敛为期望队形,具有良好的抗干扰性能.

4 结结结 论论论

本文将非线性动态逆与BP神经网络相结合,采

用改进的神经网络算法, 设计了无人机编队飞行控

制系统,并进行了数字仿真,结果表明,采用控制编队

间隔的思想,可以方便地进行无人机编队飞行的队形

保持和变换控制.神经网络自适应逆控制器可以对系

统未建模特性和参数不确定性进行自适应补偿,改进

的 tanh函数BP算法提高了神经网络的训练速度, 较

好地实现编队飞行过程中的队形保持与队形变换.本

文的建模和设计方法具有良好的扩充性,通过控制相

应的编队间隔可以用于两架或多架无人机紧密或松

散编队飞行的队形保持和变换控制.
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