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基于神经网络的小型无人直升机非线性鲁棒控制设计

鲜 斌†, 张浩楠
(天津大学电气自动化与信息工程学院，天津 300072)

摘 要: 针对小型无人直升机的姿态控制问题,为补偿系统参数不确定性和外界扰动的影响,设计一种连续的非
线性鲁棒控制器.首先,利用神经网络在线估计系统不确定性,采用基于误差符号函数积分的鲁棒控制算法抑制
外界扰动,同时补偿神经网络估计误差; 然后,利用基于Lyapunov函数的分析方法,证明所设计控制器的闭环稳定
性,确保无人直升机姿态误差的半全局渐近收敛;最后,在无人直升机飞行实验平台上,进行无人机抗风扰控制实
验.实验结果表明,所提出的控制方法具有良好的控制效果,对系统不确定性和外界扰动具有良好的鲁棒性.
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Nonlinear robust control for a small unmanned helicopter based on neural
network
XIAN Bin†, ZHANG Hao-nan

(School of Electrical and Information Engineering，Tianjin University，Tianjin 300072，China)

Abstract: This paper presents an asymptotic tracking controller for a small-size unmanned helicopter using neural
network(NN) and a continuous nonlinear robust control strategy called robust integral of the signum of the error(RISE).
The NN in the control law approaches the uncertain parts of the helicopter’s dynamics using online network weight
tuning, while the NN approximation errors and the external disturbances are compensated by using the RISE approach.
Semi-global asymptotic stability of the error signals and the boundedness of the closed-loop system signals are ensured via
Lyapunov based stability analysis. Finally, real-time experiments are performed on a helicopter attitude control test-bed.
The experimental results show that the proposed controller achieves a good performance and the closed loop systems
obtain good robustness with respect to system uncertainties and external disturbances.
Keywords: unmanned helicopter；neural network；robust control；disturbance rejection；asymptotic stability

0 引 䀰

近年来,随着传感器、通信、嵌入式信息等技术的
进步,无人机各方面性能都得到了显著提高,并在军
用和民用等领域得到了长足发展.相比于固定翼无
人机,无人直升机具有操作简单、可低空飞行、可定
点悬停、可垂直起降等诸多优点,得到了国内外研究
人员广泛地关注.然而,由于小型无人直升机难以建
立精确的系统模型,且具有非线性、欠驱动性、强耦合
性、静不稳定性等特点,其控制器设计是国内外研究
的热点及难点[1].
目前,针对小型无人直升机系统的控制方法主要

包括线性控制、非线性控制和智能控制等多种设计

方法.线性控制方法是目前常用的无人机控制方法,
文献[2]基于简化的无人直升机线性模型设计了姿态
跟踪控制器,通过仿真及飞行实验验证了控制器的有
效性.但是,线性控制方法只能在平衡点附近使系统
稳定,且其处理系统耦合和不确定性的能力有限,无
法满足大范围飞行包线的需求[3-4].
为了克服线性控制方法的上述不足,许多学者

采用非线性控制方法实现无人直升机的大范围控

制.针对系统存在参数不确定性,文献 [5]采用反步法
为无人直升机设计了飞行控制律,使用自适应方法对
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系统未知参数进行在线估计,实现了直升机的姿态和
高度控制.但是,非线性控制器的设计依赖于系统的
数学模型,而由于无人直升机飞行动力学模型的复杂
性,以及其在飞行过程中不可避免要受到外界干扰的
影响,难以获得较为精确的动力学模型.

除上述两种方法外,智能控制方法也在无人直升
机控制上得到了较多的应用.文献 [6]利用模糊智能
方法实现了小型无人直升机的飞行控制;文献 [7]使
用自适应神经网络算法对系统不确定部分进行估计,
但是由于神经网络逼近误差及外界扰动的存在,采用
该方法一般只能得到一致最终有界的结果.为了消
除有界误差对系统的影响,可在神经网络控制的基础
上引入鲁棒控制器 (如滑模控制),但是此类不连续控
制又会带来系统抖振的问题.
为了获得连续的控制策略,文献 [8]提出了一种

基于误差符号函数积分的鲁棒控制算法 (RISE).该
控制方法可有效抑制外界扰动和补偿有界误差 (如
神经网络近似误差),最终保证系统跟踪误差实现半
全局渐近收敛[9].文献 [10]在RISE控制器中引入自
适应变增益,仿真结果表明了该控制方法的有效性.

综合已有的研究结果,为了弥补上述研究工作
的不足,本文以RISE控制为基础,结合神经网络算
法,提出一种连续的非线性鲁棒控制算法 (简称NN-
RISE),该方法能够有效地补偿建模不确定性和外部
扰动对系统的影响.本文的创新性包括: 1)利用无人
直升机的横向周期变距、纵向周期变距以及尾桨总

距作为真实控制输入量进行控制器设计,避免使用难
以测量的挥舞角作为控制输入量,便于控制器的设计
与实现; 2)设计基于神经网络的系统不确定性补偿
方法,对系统模型依赖性较低,减少了未建模动态和
模型不确定参数对控制性能的影响: 3)使用RISE连
续鲁棒控制和自适应变增益,提高控制律对外界扰动
的鲁棒性,并降低了颤振的影响.

1 小型无人直升机动力学模型

小型无人直升机的姿态动力学模型[11]可以描述

为

M(η)η̈ + C(η, η̇)η̇ +G(η) + d = S−T(ADδ +B).

(1)

其中:M(η) ∈ R3×3为惯性矩阵,C(η, η̇) ∈ R3×3为

科氏力矩阵,G(η) ∈ R3×1为重力力矩向量, d(t) ∈
R3×1为未知扰动,S(t) ∈ R3×3为角速度变换矩阵,
A ∈ R3×3、B ∈ R3×1为与旋翼动力学相关的矩

阵,D ∈ R3×3为与旋翼挥舞角动力学相关的矩阵;
η(t) = [ϕ(t), θ(t), ψ(t)]T ∈ R3×1为姿态角向量,ϕ(t)

为滚转角, θ(t)为俯仰角,ψ(t)为偏航角; δ = [δlat,

δlon, δped]
T ∈ R3×1为控制输入, δlat为横向周期变

距, δlon为纵向周期变距, δped为尾桨总距.式 (1)中角
速度变换矩阵S(t)定义为

S(t) =


1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ

0 cosϕ − sinϕ

0 sinϕ/ cos θ cosϕ/ cos θ

 . (2)

该拉格朗日动力学模型具有如下性质[11],可以
辅助后续控制律设计和稳定性分析.
性质1 惯性矩阵M(η)为正定对称矩阵,满足

m1||ξ||2 ⩽ ξTM(η)ξ ⩽ m2||ξ||2, ∀ξ ∈ R3. (3)

其中:m1,m2 ∈ R+为正常数, || · ||表示欧几里得范
数.
性质 2 科氏力矩阵C(η, η̇)和重力力矩向量

G(η)满足

||C(η, η̇)|| ⩽ ζc||η̇||, ||G(η)|| ⩽ ζg, (4)

其中ζc, ζg ∈ R+为正常数.
性质 3 惯性矩阵M(η)和科氏力矩阵C(η, η̇)

有

ξT
(1
2
Ṁ(η)− C(η, η̇)

)
ξ = 0, ∀ξ ∈ R3. (5)

2 控制器设计

考虑到实际环境中存在干扰,本文作如下假设:
假设 1 未知扰动 d(t)连续可导,且满足 d(t)、

ḋ(t)及 d̈(t)有界.
本文的控制目标是:设计控制输入 δ(t),使无人

机姿态角向量η(t)跟踪目标轨迹ηd = [ϕd θd ψd]
T ∈

R3×1,并确保闭环信号均有界.这里目标轨迹ηd(t)

及其各阶导数项 η̇d(t)、̈ηd(t)和
...
η d(t)均存在且有界.

2.1 开环误差系统构建

定义系统姿态跟踪误差 r1 ∈ R3、其滤波误差

r2 ∈ R3和r3 ∈ R3为如下形式:
r1 = ηd − η,

r2 = ṙ1 + λr1,

r3 = ṙ2 + αr2.

(6)

其中λ= diag{[λ1, λ2, λ3]T} ∈ R3×3
+ 和α= diag{[α1,

α2, α3]
T} ∈ R3×3

+ 为正常数阵.
对r3(t)求一阶时间导数,并代入式 (1),可得滤波

误差的开环动态方程为

M(η)ṙ3 =

− 1

2
Ṁ(η)r3 − r2 −

�
(Ωδ) + ḋ−
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2
Ṁ(η)− (λ+ α)M(η) + C(η, η̇)

]
r3+

[(λ+ α)Ṁ(η)− (λ2 + λα+ α2)M(η)+

αC(η, η̇) + 1]r2 − (λ2Ṁ(η)−

λ3M(η) + λ2C(η, η̇))r1 +M(η)
...
ηd+

Ṁ(η)η̈d + Ċ(η, η̇)η̇ + Ġ(η), (7)

其中Ω(t) = S−TAD为不确定项.由式 (2)可知S(t)

有界,则Ω(t)有界.将Ω(t)拆为如下两部分[12]:

Ω = Ω0 +Ω∆. (8)

其中:Ω0为Ω(t)的最佳估计,Ω∆ ∈ L∞为Ω(t)的剩

余不确定部分.将式(8)代入(7)中,可得

M(η)ṙ3 = −1

2
Ṁ(η)r3 − r2 −Ω0δ̇ + Ñ +N(x) + ḋ.

(9)

其中:辅助函数Ñ ∈ R3定义为

Ñ =

−
(1
2
Ṁ(η)− (λ+ α)M(η) + C(η, η̇)

)
r3; (10)

辅助函数N(x) ∈ R3定义为

N(x) =

[(λ+ α)Ṁ(η)− (λ2 + λα+ α2)M(η)+

αC(η, η̇) + 1]r2 − (λ2Ṁ(η)− λ3M(η)+

λ2C(η, η̇))r1 +M(η)
...
ηd + Ṁ(η)η̈d+

Ċ(η, η̇)η̇ + Ġ(η)− (Ω̇∆δ), (11)

x = [ηT, η̇T, rT
1 , r

T
2 , δ

T]T ∈ R15.由性质1和性质2可
知Ñ(t)有界,运用微分中值定理[8],可得

||Ñ(t)|| ⩽ ρ(||r||)||r||. (12)

其中:有界函数ρ(||r||)是可逆非递减函数, r = [rT
1 ,

rT
2 , r

T
3 ]

T ∈ R9.

2.2 神经网络近似

函数N(x)中的M(η)、C(η, η̇)和G(η)均未知,本
文使用神经网络算法来估计系统不确定部分N(x),
为

N(x) =WTσ(V Tx) + ε(x). (13)

其中:V ∈ R15×Nn和W ∈ RNn×3为隐含层和输出

层理想权重,有 ||V || ⩽ VM , ||W || ⩽ WM ;σ(·) ∈
RNn为激励函数; ε(x) ∈ R3为神经网络逼近误差,
有 ||ε(x)|| ⩽ εM .为匹配系统输入输出量,设置输入
层节点数为15,隐含层节点数为Nn,输出层节点数为
3.将式(13)代入(9)中,可得

M(η)ṙ3 = − 1

2
Ṁ(η)r3 − r2 −Ω0δ̇ + Ñ+

WTσ(V Tx) + ε(x) + ḋ. (14)

基于式 (13),设计神经网络 N̂(x)来估计系统不

确定函数N(x),表示为

N̂(x) = ŴTσ(V̂ Tx). (15)

其中: V̂ ∈ R15×Nn和Ŵ ∈ RNn×3表示对理想权重V

和W的估计,估计误差 Ṽ ∈ R15×Nn和W̃ ∈ RNn×3

为 Ṽ = V − V̂ ,

W̃ =W − Ŵ .
(16)

定义z = V Tx,本文选取激励函数σ(·)为正弦双
曲函数,则激励函数输出向量σ(z)为

σ(z) = [tanh(z1), · · · , tanh(z
Nn

)]T, (17)

隐含层输出误差 σ̃(z) ∈ RNn定义为

σ̃ = σ − σ̂ = σ(V Tx)− σ(V̂ Tx). (18)

对激励函数输出σ(V Tx)进行泰勒展开,可得

σ(V Tx) = σ(V̂ Tx) + σ̂
′
(V̂ Tx)Ṽ Tx+O2(Ṽ Tx).

(19)

定义 σ̂
′
=
∂σ(z)

∂z

∣∣∣
z=ẑ

,引入二阶项O2(z),将式 (18)变
为

σ̃ = σ
′
(V̂ Tx)Ṽ Tx+O2(Ṽ Tx), (20)

其中二阶项O2(z)有界[7].

2.3 控制律设计

设计控制输入δ(t)为

δ(t) =

Ω−1
0

(
(Ks + I3)r2(t)− (Ks + I3)r2(0)+w t

0
[(Ks + I3)αr2(τ) + Γ (τ)sgn(r2(τ))+

ŴTσ(V̂ Tx)]dτ
)
, (21)

其中:Ks = diag{[Ks1,Ks2,Ks3]
T} ∈ R3×3

+ 为增益

阵,Γ (t) ∈ R3×3为变增益阵, I3 ∈ R3×3为单位阵,
sgn(·)为标准符号函数.
设计式(15)中Ŵ和 V̂ 的更新律为
�
Ŵ = Λ(ασ̂rT

2 − ασ̂
′
V̂ TxrT

2 − kω||r2||Ŵ ),
�
V̂ = ∆(αxrT

2 Ŵ σ̂
′ − kω||r2||V̂ ).

(22)

其中:Λ ∈ R3×3
+ ,∆ ∈ R3×3

+ 为正定矩阵, kω ∈ R+为

正常数.设计自适应变增益阵Γ (t)为
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Γ (t) = Γ∆(t) + Γ0, (23)

其中:Γ∆(t) ∈ R3×3为Γ (t)的时变部分,Γ0 ∈ R3×3
+

为Γ (t)的正常数阵部分.设计Γ∆(t)及其关于时间的

一阶导数为Γ∆(t) = |r2(t)| − |r2(0)|+ α
w t

0
|r2(τ)|dτ,

Γ̇∆(t) = r3sgn(r2).
(24)

将式 (21)代入 (14)中,联立式 (16)和 (18),得到姿
态系统闭环方程为

M(η)ṙ3 = − 1

2
Ṁ(η)r3 − r2 + W̃Tσ̂−

W̃Tσ̂
′
V̂ Tx+ ŴTσ̂

′
Ṽ Tx−

(Ks + I3)r3 − Γ sgn(r2) + Ñ +N∗,

(25)

其中辅助函数N∗(t)定义为

N∗ = W̃Tσ̂
′
V̂ Tx+WTO2(Ṽ Tx) + ε(x) + ḋ. (26)

根据二阶项O2(z)有界和假设1,可知N∗(t)有界,有
||N∗(t)|| ∈ L∞和 ||Ṅ∗(t)|| ∈ L∞.

3 稳定性分析

为方便分析,引入下列引理,其证明参见文献
[8,10].
引理1 定义辅助函数L(t) ∈ R3×3为

L = rT
3 (N

∗ − Γdsgn(r2)) +Dmr
T
2 sgn(r2). (27)

其中:Γd = diag{[Γd1, Γd2, Γd3]T} ∈ R3×3
+ 为正常数

阵,Dm =
kωV

2
M

4
+
kωW

2
M

4
∈ R+为正常数.若选择

合适的α和Γd,并满足

Γdi > ||N∗(t)||L∞ +
1

α
||Ṅ∗(t)||L∞ , i = 1, 2, 3,

则有下式成立: w t

0
L(τ)dτ < ζb. (28)

其中ζb = ||Γd|||r2(0)| − r2(0)N
∗(0) ∈ R+.使用自适

应变增益Γ来估计Γd,近似误差为 Γ̃ = Γ − Γd.
引理2 考虑系统

ξ̇ = f(ξ, t),

其中f : Rm ×R⩾0 → Rm,该系统存在实数解.定义
区域

D = {ξ ∈ Rm|||ξ|| < ι}, ι ∈ R+. (29)

令V : D ×R⩾0 → Rm连续可微,且满足W1(ξ) ⩽ V (ξ, t) ⩽W2(ξ),

V̇ (ξ, t) ⩽ −W (ξ).
(30)

其中: ∀t ⩾ 0, ∀ξ ∈ D,W1(ξ)和W2(ξ)为连续正定函

数,W (ξ)为一致连续半正定函数.若式 (29)成立,则
有

lim
t→∞

W (ξ) = 0, (31)

其中域S定义为

S = {ξ ∈ D |W2(ξ) ⩽ ϱ}, ϱ ⩽ min
||ξ||=ι

W1(ξ),

ϱ ∈ R+是正常数.
定理1 对于开环系统 (7),若控制增益αi >

1

2
,

λi >
1

2
(i = 1, 2, 3), Γ0为正常数阵,且控制增益Ks足

够大,则式 (21)设计的控制器输入能够使姿态角跟踪
误差r1(t)实现半全局渐近收敛,有

lim
t→∞

r1(t) = 0. (32)

证明 为方便后文分析,此处定义辅助函数

P (t) = ζb −
w t

0
L(τ)dτ ⩾ 0,

Q =
1

2
tr(W̃TΛ−1W̃ ) +

1

2
tr(Ṽ T∆−1Ṽ ) ⩾ 0,

其中tr(·)为矩阵的迹.
选取Lyapunov候选函数V (y, t)为

V (y, t) =
1

2
rT
1 r1 +

1

2
rT
2 r2 +

1

2
rT
3M(η)r3+

P +Q+
1

2
Γ̃ 2, (33)

其中y = [rT,
√
P ,

√
Q, Γ̃ ]T.对式(32)进行变换,得

U1(y) ⩽ V (y, t) ⩽ U2(y). (34)

其中

U1(y) = υ1||y||2,
U2(y) = υ2||y||2,

υ1 =
1

2
min{1,m1},

υ2 =
1

2
max{m2, 1}.

对式(32)求导,联立式(22)、(24)和(25),可得

V̇ =

− rT
1 λr1 + rT

1 r2 − rT
2 αr2 − rT

3 r3 − rT
3Ksr3−

kω||r2||tr(W̃TW̃ )− kω||r2||tr(W̃TW )−
kω||r2||tr(Ṽ TṼ )− kω||r2||tr(Ṽ TV )−
Dmr

T
2 sgn(r2)− ΓrT

3 sgn(r2)+
Γdr

T
3 sgn(r2) + Γ̃ rT

3 sgn(r2), (35)

将rT
1 r2 ⩽ 1

2
(rT

1 r1 + rT
2 r

T
2 )代入式(34),可得

V̇ ⩽
(
λ∗ − ρ2||r||

4k∗

)
||r||2. (36)

其中

λmin{λ} >
1

2
,

λmin{α} >
1

2
,

λ∗ = min
{
λmin{λ} −

1

2
, λmin{α} −

1

2
,
1

2

}
,



第4期 鲜 斌等: 基于神经网络的小型无人直升机非线性鲁棒控制设计 631

k∗ = min{Ksi} ∈ R+, i = 1, 2, 3.

当参数k∗满足如下条件:

k∗ >
1

4λ∗
ρ2||r|| or ||r|| < ρ−1(2

√
λ∗k∗), (37)

由式(35)可得

V̇ ⩽ −U(y), (38)

其中U(y) = γ||r||2,为定义域D = {y ∈ R3×1|
||y|| < ρ−1(2

√
λ∗k∗)}中的连续正定函数.

由式 (33)可知,V (y, t) ∈ L∞;由式 (6)可知, r1,
r2, r3 ∈ L∞; ηd(t), η̇d(t)和 η̈d(t)有界,因此η(t), η̇(t),

η̈(t) ∈ L∞;由式 (21)可知, δ(t) ∈ L∞;由性质1和性
质2可知,M(η), C(η, η̇), G(η) ∈ L∞,即闭环系统所
有信号均有界;根据U(y)的定义,可知U̇(y) ∈ L∞,则
有U(y)一致连续.定义区域S ⊂ D为

S = {y ∈ D | ||y|| < υ1(ρ
−1(2

√
λ∗k∗))2}, (39)

由引理2可知

lim
t→∞

r1(t) = 0, y(0) ∈ S. (40)

当控制增益Ks足够大时,式 (38)吸引域可以包
含更多的初始状态,得到半全局渐近收敛的结果,有

||y(0)|| <
√

υ1
υ2||y(0)||

ρ−1(2
√
λ∗k∗), (41)

进一步变换为

k∗ >
1

4λ∗
ρ2
(√υ2||y(0)||

υ1
||y(0)||

)
. (42)

证明成立. □
4 实验验证

为了验证上述控制律的有效性,采用本研究组研
发的无人直升机飞行平台进行实时镇定抗扰实验,
实验平台详情参见文献 [3].抗风扰飞行实验过程约
140 s, 0∼ 20 s手动控制无人机姿态稳定, 20∼ 45 s无
人机按照参考轨迹镇定飞行, 45∼ 140 s加入定向风
扰,风扰持续到实验结束.
采用本文提出的控制器,期望轨迹设定为ηd =

[0 0 0]T,实验结果如图1所示.无人机在切换为自动
飞行后,姿态角在5 s内达到平衡.加入阵风扰动后,
姿态角迅速达到平衡状态,且滚转角控制精度在
± 2.5◦以内,俯仰角初始加风波动为2.5◦,稳定后控制
精度为± 2◦以内,偏航角精度在± 1.5◦以内,实验结
果说明控制器具有较好的鲁棒性.
为了对比本文所提出算法的有效性,在同样的实

验条件下,使用LQR控制器进行对比飞行实验,实验
结果如图2所示.
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图 1 NN-RISE控制实验: 姿态角变化曲线
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两次抗风扰实验误差数据如表1所示.由表1可
知, NN-RISE算法显著提高了抗风扰飞行过程的控
制精度,相比于LQR控制,姿态控制误差降低了40 %
以上.对比姿态角实验图1和图2可知, LQR控制器
鲁棒性较弱,受到扰动时姿态角波动幅度较大,控制
效果相比于本文提出的控制器较差.

表 1 抗风扰实验误差数据分析

NN-RISE控制器 LQR控制器

ϕ(t)
最大误差 / (◦) 2.484 4 5.000 0

均方根误差 / (◦) 1.032 0 2.150 0

θ(t)
最大误差 / (◦) 2.546 9 5.750 0

均方根误差 / (◦) 0.933 3 1.548 6

ψ(t)
最大误差 / (◦) 1.460 9 2.671 9

均方根误差 / (◦) 0.572 3 0.927 5

5 结 论

本文针对小型无人直升机飞行姿态控制问题,设
计了基于RISE反馈和神经网络的非线性鲁棒控制
器.利用神经网络估计系统不确定性,采用RISE控制
算法抑制外界扰动,同时补偿神经网络估计误差.基
于Lyapunov分析方法对闭环系统的稳定性进行了理
论分析和证明,并通过实验进一步证实了本文所设计
控制器的有效性.实验结果表明,本文所提出的控制
算法能够有效处理外界扰动和系统不确定性带来的

影响,并取得良好的姿态控制效果.
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