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基于宽度神经网络的直升机预设时间容错控制
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摘　要: 针对直升机系统存在的执行器故障和不确定性问题, 提出一种基于宽度神经网络的预设时间容错控制方

法. 首先, 建立直升机的全状态方程, 结合预设时间及动态面控制实现直升机的预设时间稳定控制. 同时, 设计宽

度神经网络对模型中的故障和不确定项进行估计, 并通过增加特征节点和增强节点的方式提高网络估计精度. 然

后, 基于估计值对控制项进行补偿, 得到执行器故障或不确定情况下的自适应控制律. 最后, 通过仿真实验验证所

提出方法的有效性.
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Prescribed-time  fault-tolerant  control  of  helicopter  based  on  broad-
learning neural network
ZHU Jun-jie，ZHANG Ke，JIANG Bin†，MIAO Qi-yang

(College of Automation Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 211106，China)

Abstract: A prescribed-time fault-tolerant control method based on broad-learning neural network is proposed in order
to deal with the actuator failure and uncertainty problems in helicopter systems. Firstly, a complete state model of the
helicopter  is  established,  and  a  prescribed-time  stability  control  strategy  is  achieved  by  integrating  prescribed-time
control with dynamic surface control. Then, to handle actuator faults and model uncertainties, a broad-learning neural
network  is  designed  to  estimate  these  perturbations.  The  estimation  accuracy  of  the  BLS  is  significantly  improved
through  the  incorporation  of  additional  feature  and  enhancement  nodes.  Then,  based  on  the  estimated  perturbations,
compensatory  control  terms  are  constructed,  leading  to  the  development  of  an  adaptive  control  law  capable  of
effectively mitigating actuator faults and uncertainties. Finally, the effectiveness of the proposed approach is validated
through simulation experiments, demonstrating its robustness and reliability.
Keywords: broad-learning  neural  network； actuator  fault； trajectory  tracking； adaptive  control； prescribed-time
control

 

0    引　言

作为低空空域飞行器的重要组成部分, 直升机

凭借其快速起降、快速机动及负载能力强
[1-4]

等特

性, 在交通运输、应急救援
[5-6]

等方面受到越来越多

的关注. 然而, 由于直升机模型的高度非线性及复杂

的耦合关系
[7-8], 使得控制器的设计难度大大提升. 另

外, 考虑到直升机旋翼旋转结构的复杂性, 在执行任

务过程中极易出现由于旋翼桨叶断裂或控制器失效

导致的气动效率降低等故障, 且可能因为装卸货物

导致质量等系统参数出现变化, 这些问题会降低直

升机在复杂环境下的任务执行能力, 甚至进一步导

致系统失稳. 因此, 考虑旋翼故障或参数不确定问题,
设计具有较强抗扰能力的容错控制器, 对于保持直

升机复杂情况下的任务执行性能具有重要作用.
在直升机的控制系统中, 包含位置环、姿态环及

挥舞角环 3个关键控制回路, 分别负责直升机的平

移运动、姿态运动及挥舞角运动. 3个回路之间存在

着复杂的耦合关系, 位置环的输入及挥舞角环的状
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态会影响姿态的调整, 而姿态的变化也会影响其余

回路的状态, 因此在实际的控制中需要综合考虑各

个回路之间的动态耦合关系. 然而, 现有的许多研究

将重点放在了姿态控制上, 忽略了不同回路之间的

耦合关系对控制的影响, 仅考虑了 2自由度或 3自
由度下的直升机模型

[9-11]. 虽然这些简化模型在特定

场景下可以提供有效控制, 但对于更复杂的任务环

境则可能因为直升机不同回路间的耦合关系导致跟

踪性能下降. 为了解决这一问题, 需要考虑更为全面

的直升机模型, 以更好地提高控制精度.
神经网络由于其强大的逼近能力及泛化能力,

在系统的故障和不确定性估计中得到了广泛应用.
文献 [12]中使用一种自适应神经网络, 实现了对直

升机中存在的系统不确定性的补偿; 文献 [13]中使

用一种固定时间神经网络观测器, 实现了对集群中

领航者状态及跟随者未知干扰和不确定性的估计.
以上方法均实现了对目标函数较好的逼近效果, 但
所使用的神经网络的节点个数、激活函数等都是固

定的, 无法根据实际环境进行网络结构的动态调整.
Philip Chen等[14]

提出的宽度神经网络结构简单, 支
持映射特征、增强节点及训练数据 3种方式的增量

学习 , 且增量学习迭代过程快速 , 被应用到机器

人
[15]
、水下航行器

[16]
、航天器

[17]
等多个方向的控制

问题中, 取得了较好的控制效果. 因此, 本文使用宽

度神经网络提高对故障或不确定项的估计精度.
直升机工作环境较为复杂, 需要具备对操作命

令的快速响应能力, 因此控制器的收敛速度对直升

机的机动性能、飞行质量具有显著的影响. 固定时间

控制
[18]

相对于有限时间控制, 不仅可以实现有限时

间内的收敛, 且收敛时间不受初始状态限制, 可以保

证收敛时间的全局有界, 在无人集群
[13,19]
、电力系统

[20]

等方面取得了广泛应用. 但固定时间控制的收敛上

界会受到系统参数的影响, 不同的参数会导致收敛

时间发生明显变化, 进而影响直升机执行不同任务

的工作效率. 因此, 针对这一问题, 预设时间控制方

法
[21]

通过设置动态增益函数, 可以在设计阶段预先

设定收敛时间, 能够保证系统在任意状态参数下的

预定时间收敛. 该方法收敛时间确定, 动态响应迅速,
鲁棒性强, 可以很好地应用在飞行器控制、网络系统

等领域
[22-23].

考虑到直升机长期处于森林、海洋等较为恶劣

的任务环境, 机体部件极易受到腐蚀作用或恶劣天

气的影响
[24], 进而导致桨叶部分断裂

[25-26]
或控制器

失效
[27]

等故障. 因此, 对于直升机容错控制算法的研

究得到了广泛关注
[28-30]. 为了保证直升机的飞行安

全, 本文综合考虑了主旋翼及尾桨故障对直升机的

影响, 以实现执行器随机故障下的容错控制.
综上所述, 本文构建了全状态直升机动态方程,

设计了一种结合宽度神经网络的自适应反步控制方

法, 并结合预设时间控制, 实现了直升机旋翼故障和

参数不确定情况下的容错控制, 减小了跟踪误差. 本
文的主要工作包括: 1) 相较于文献 [11]中的 2-DoF
直升机模型容错控制, 本文所设计的直升机模型同

时考虑了位置环、姿态环及挥舞角环, 提供了故障和

参数不确定情况下的全状态稳定性证明, 更具有工

程实用性. 2) 相较于文献 [12]和文献 [13]中的具有

固定节点数量的神经网络, 本文基于宽度神经网络

设计了一种可以实时调整节点数量的自适应估计器,
实现了对系统不确定项的估计; 通过误差变化动态

增加节点数量, 保证了系统在遭受执行器故障或参

数较大变化时的逼近效果; 使用 Tanh函数作为激活

函数, 减少了激活函数参数设计的难度. 3) 使用动态

面控制及预设时间控制对控制器进行设计, 提出了

一种具有安全限制的动态增益函数, 避免了微分爆

炸问题, 改善了直升机的动态响应性能, 实现了直升

机各状态量预设时间下的稳定. 

1    模型构建及准备工作 

1.1    直升机系统模型

ℜe ℜb为便于描述, 分别建立惯性系 和机体系 ,
坐标轴及相关控制量方向如图 1所示. 将直升机看

作刚体 , 根据刚体运动学方程可以得到直升机 6-
DoF状态方程如下所示:

Ṗ = V ;

mV̇ = Re
bF +G;

Λ̇ = HΩ;

JΩ̇ = −Ω × JΩ +Σ.

(1)

P = [x, y, z]T V = [u, v, w]T

ℜe Λ = [ϕ, θ, ψ]T

Ω = [p, q, r]T ℜb

m G = [0, 0,mg]T g

其中:  和 分别表示惯性

系 下的位置和速度向量;  表示姿态

欧拉角;  表示机体系 下的姿态角速

度;  表示直升机的质量,  ,  表示重
 

u t r

Xe

Ye Ze

Yb

Zb

Xb

umr

a

b

图1    坐标系示意图
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J = diag(Jxx, Jyy, Jzz)力加速度;  表示直升机转动

惯量矩阵.
Re

b ℜb ℜe H ℜb

ℜe Re
b H

表示由 到 的转换矩阵,  表示由 到

的角度转换矩阵,  和 分别定义为

Re
b =

 c(θ)c(ψ) s(ϕ)s(θ)c(ψ)− c(ϕ)s(ψ)
c(θ)s(ψ) s(ϕ)s(θ)s(ψ) + c(ϕ)c(ψ)
−s(θ) s(ϕ)c(θ)

→

←
c(ϕ)s(θ)c(ψ) + s(ϕ)s(ψ)
c(ϕ)s(θ)s(ψ)− s(ϕ)c(ψ)

c(ϕ)c(θ)

 , (2)

H =

 1 s(ϕ)t(θ) c(ϕ)t(θ)
0 c(ϕ) −s(ϕ)
0 s(ϕ)/c(θ) c(ϕ)/c(θ)

 . (3)

c(·) s(·) t(·) cos(·) sin(·) tan(·)其中 、 、 分别表示 、 、 .
F Σ和 分别表示直升机受到的力和力矩, 力和

力矩均由主旋翼、尾桨、机体、平尾和垂尾 5部分组

成, 由于机体、平尾、垂尾产生的力和力矩相对较小,
本文仅对主旋翼和尾桨的力和力矩进行分析.

根据文献 [31]对受力和力矩进行简化后, 可以

得到直升机的总受力为

F = [ 0 0 −umr ]T. (4)

总力矩为

Σ =

 Cmb+ umrbLz − utrHz

Cma+ umraLz

−Qmr + utrHx

 . (5)

umr utr Lz

Hx Hz

Cm Qmr = Cku
1.5
mr +Dk

Ck Dk a b

其中:  表示主旋翼升力,  表示尾桨拉力,  表

示主旋翼中心与机体重心的垂向距离,  和 分别

表示尾桨中心与机体重心的纵向距离与垂向距离,
表示主旋翼刚度系数,  表示

主旋翼反扭距,  和 表示扭矩系数,  和 分别表

示纵向挥舞角和横向挥舞角.

a b

考虑直升机主旋翼的挥舞特性, 可以得到纵向

挥舞角 和横向挥舞角 的状态方程为{
τ ȧ = −a− τq +Alonua,

τ ḃ = −b− τp+Blatub.
(6)

τ ua ub

Alon Blat

其中:  表示旋翼有效时间常数,  和 分别表示倾

斜盘的纵向变距输入和横向变距输入,  和 分

别表示纵向作动增益和横向作动增益.
直升机的任务场景复杂, 极易受到内部故障或

质量变化的影响, 因此在本文中建立直升机的故障

和不确定项模型, 以减小上述干扰项对飞行安全的

影响.
考虑到式 (1)中的直升机模型可能会在执行任

务的过程中发生旋翼部分失效故障, 将相关故障表

示为

ufi(t) = ρiui(t), t > tf , i = {mr, tr}. (7)

ρi={mr,tr} ∈ (0, 1]

tf

其中:  表示主旋翼和尾桨的执行效

率,  表示执行器发生故障的时间.
另外, 在直升机飞行过程中由于装卸货物等因

素影响, 会导致直升机重量发生变化, 进而在系统模

型中引入不确定项. 将相关不确定项表示为

∆m(t) = ηmm, t > tm. (8)

ηm ∈ [−0.2, 0.4] tm其中:  表示质量的不确定比例, 
表示发生变化的时间.

∆m(t)

注 1　虽然本文所考虑的直升机对象是通过燃

油发动机提供动力, 在飞行过程中会由于燃油的使

用导致直升机质量发生变化, 但是本文主要研究的

是短时间的动态控制过程, 在此过程中燃油质量的

变化较为缓慢, 不会显著改变模型结构与控制品质.
因此, 本文未对飞行过程中燃油质量变化问题进行

单独讨论, 而是将质量变化问题统一归结在不确定

项 中进行处理.
根据式 (7)和 (8)可以得到直升机在存在故障

及不确定项下的状态模型为

Ṗ = V,

V̇ =
Re

bF

m
+∆F + ḡ,

Λ̇ = HΩ,

Ω̇ = −J−1Ω × JΩ + J−1(SM +D) + ∆Σ,

ȧ = −a
τ
− q + Alon

τ
ua,

ḃ = − b
τ
− p+ Blat

τ
ub.

(9)

其中

∆F =
Re

bM1F

m+∆m(t)
− Re

bF

m
,

∆Σ = J−1((S +∆S)M2M − SM +∆D),

M1 = ρmr, M2 = diag{ρtr, 1, 1},
M = [utr, a, b]

T, D = [0, 0,−Qmr]
T,

∆D = [0, 0, Ck(I −M 1.5
1 )u1.5

mr ]
T,

ḡ = [0, 0, g]T,

S =

 −Hz 0 Cm + umrLz

0 Cm + umrLz 0
Hx 0 0

 ,
∆S =

 0 0 (M1 − I)umrLz

0 (M1 − I)umrLz 0
0 0 0

 .
 

1.2    宽度神经网络

使用宽度神经网络对系统中存在的故障和不确

定项进行估计, 可以表示为
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f(ℵ) =W ∗TS(ℵ) + ε, ∀ ℵ ∈ Ωℵ. (10)

ℵ W ∗ = [W ∗T
i W ∗T

a ]T

W ∗
i W ∗

a

ε ∥ε∥ ⩽ ε∗ ε∗ ⩾ 0

S(ℵ)

其中:  表示输入向量;  表示最

优权重,  为初始节点下的最优权重,  为扩展节

点下的最优权重;  表示估计误差,  ,  ;
表示 Tanh函数.
注 2　宽度神经网络可以根据系统状态变化快

速扩展网络节点并调整权重, 避免了深度网络需要

重新训练的复杂流程和自适应方式调节参数固定的

问题, 参数更新更加快速, 可以在系统运行过程中不

断增强逼近能力. 激活函数使用 Tanh函数, 相较于

高斯函数, Tanh函数不需要确定中心点和宽度, 需
要设置的参数更少, 调整更加灵活.

在实际复杂环境中, 往往需要在执行任务过程

中根据系统状态对网络进行更新, 以实现对突发故

障或不确定项的处理, 使得系统能够更好地适应外

部环境的变化. 对网络的更新方式包括: 1) 根据系统

状态判断是否需要对网络进行增量学习; 2) 根据跟

踪误差及预先设计好的自适应律对网络权重进行更新.
虽然宽度神经网络增量学习的计算量较小, 但

每次更新所需的时间仍然无法满足实时控制需求,
因此无法保证对任何系统扰动都进行一次网络更新,
仅当系统状态发生较大变化且在当前控制律下无法

收敛时, 对网络进行条件性更新. 而对于系统中较小

的扰动, 则实时采用自适应律对网络参数进行自适

应更新, 从而保证系统在两种情况下的稳定性. 网络

更新具体流程如图 2所示.
  

系统状态

系统期望

更新条件

自适应更新

网络权重更新

估计输出

增加节点

计算权重

Y

N

图2   神经网络更新框图
 

图 2中, 是否需要进行网络更新的判断条件如

下:

Ava =

1,
n∑

i=0

|ė(t+ iδt)| ⩾ α;

0, otherwise.

(11)

当某一时段内的误差变化和大于所设阈值时, 则认

为系统出现故障或参数变化, 且当前网络无法实现

较为准确的估计, 需要通过增加节点快速地适应当

前系统状态. 这样不仅减少了对自适应参数的复杂

调节, 而且加快了系统对扰动的响应速度. 

1.3    预设时间控制

为了提升控制器的动态性能, 使用预设时间控

制实现状态量的预设时间稳定, 并给出预设时间稳

定定义如下.
ẋ(t) = f(t, x(t))

T < Tp

Tp

定义 1[32-33]
　若系统 的平衡点

是全局有限时间一致稳定的, 且稳定时间 , 其
中 为预先设置的有限常数, 则认为该系统是全局

预设时间稳定的.
h(t)设计动态增益函数 为

h(t) =



(µu − µl)ξ(Tp + ξ)

Tp(Tp + ξ − t)
+ µl−

(µu − µl)ξ

Tp

, 0 ⩽ t < Tp;

µu, t ⩾ Tp.

(12)

Tp 0 < ξ ≪ Tp

µu µl

其中 :  表示预先设置的收敛时间 ,  ;
表示安全增益上限,  表示安全增益下限.
注 3　在实际的直升机系统中, 过大的增益可能

导致系统振荡, 不仅无法满足预设时间稳定的要求,
甚至可能导致参数振荡发散. 因此, 为了保证飞行安

全, 需要对文献 [21]中提出的有界增益函数进一步

作出限制, 使得控制器增益始终保持在安全范围内.

h(t) V (t) : Rn → R+

∪
{0}

引理 1[21,32]
　对于式 (12)中的动态增益函数

, 若存在一个连续可微函数

满足

V̇ ⩽ −h(t)c1V + h(t)c2. (13)

h(t) c1 c2其中:  为所设计的动态增益函数,  和 为正常

数. 则可以得到系统的状态误差是预设时间稳定的.

Tp

通过设计动态增益函数 (12)并证明引理 1, 即
可保证系统状态在预先设计的时间 内收敛到有界

范围内, 具体 Lyapunov函数的设计及相关证明过程

将在稳定性分析部分进行进一步说明. 

2    控制器设计

基于可增量学习的宽度神经网络以及预设时间

控制, 提出了一种自适应反步控制方法以处理直升

机飞行过程中的故障和不确定性问题, 并将系统分

解为位置环、姿态环和挥舞角环依次进行处理, 控制

策略流程如图 3所示.

Pd = [Pdx, Pdy, Pdz]
T ψd

umr utr ua ub

首先给出控制目标为, 根据给定的光滑参考飞

行轨迹 和航向角 , 使用所提

出的基于宽度神经网络的自适应控制方法实现对控

制量 、 、 、 的设计, 以使得 1.1节中给出的

直升机模型能够跟踪相应的轨迹和航向角.
为实现以上控制目标, 作出如下假设.
假设 1　在实际飞行任务中, 直升机的滚转角
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ϕ θ
(
− π

2
～

π
2

)
和俯仰角 均在 之间变化.

ϵ ⩽ ρi < 1 ϵ > 0

假设 2　仅考虑执行器部分失效的情况, 即故障

情况下执行器效率范围为 , 且 .
Td = [P T, ψ]T

Ṫd T̈d

σ > 0 Θ := {∥Td∥2 + ∥Ṫd∥2+∥T̈d∥2 ⩽ σ}

假设 3　参考飞行轨迹及航向角

均有界, 且其一阶和二阶导数 、 存在且有界, 即

存在 使得 .

ℵ∆F = {V,Λ, umr} ℵ∆Σ

= {umr, utr, Ω, a, b}

h h(t)

根据式 (9), 分别选择 和

作为受力和力矩不确定项估计

网络的输入, 根据以上状态项即可通过宽度神经网

络对故障或不确定项进行估计. 为便于表述, 使用

代替动态增益函数 . 接下来将对位置环、姿态

环和挥舞角环依次进行控制器设计和稳定性分析. 

2.1    位 置 环
 

2.1.1    控制器设计

e1 = Pd − P e2

= Vd − V Pd Vd

定义位置误差为 , 速度误差为

. 其中:  为参考飞行轨迹,  为位置虚拟

控制律.

∆F

使用宽度神经网络对位置环中存在的故障或不

确定项 进行估计, 可以得到

∆F̂ = Ŵ T
1 S1(ℵ) = [Ŵ T

1i Ŵ T
1a]

TS1(ℵ). (14)

W̃1 Ŵ1 =W ∗
1 + W̃1其中:  为权重误差,  .

为了保证宽度神经网络能够更好地处理动态不

确定项, 实现各信号量的预设时间收敛, 根据对系统

稳定性的分析可以得到宽度神经网络的自适应律为

˙̂
W1 = −γ1(S1e

T
2 + hσ1Ŵ1). (15)

Ŵ1 Ŵ1i

Ŵ1a Ŵ1a

Ŵ1a

注 4　由于宽度神经网络的增量特性, 其网络权

重数量会随着节点的增加而不断增加, 因此在此处,
受力不确定项的估计权重 由初始权重 和增量

权重 组成, 且在初始时刻 均为 0, 随着网络

节点的增加,  也会根据权重计算公式依次进行

赋值.
Pd

h Vd

根据控制目标中给出的位置环期望 , 结合动

态增益 , 得到位置环的位置虚拟控制律 为

Vd = hK1e1 + Ṗd, (16)

K1其中 表示速度环控制增益.
h

Γa2

结合动态增益 及动态面控制方法, 设计动态面

控制项 状态方程为

Ka2Γ̇a2 = h(Vd − Γa2), Γa2(0) = Vd(0), (17)

Ka2 > 0其中 为待设计的系数矩阵.
δa2 = Γa2 − Vd定义滤波器偏差为 , 可以得到

δ̇a2 = Γ̇a2 − V̇d = −hK−1
a2 δa2 +Ξa2(e1, Ṗd). (18)

Ξa2(e1,

Ṗd) ∥Ξa2(e1, Ṗd)∥ ⩽
Ξa2m

由假设 3可以得到, 在给定初始条件下, 
光滑且有界 , 因此可以得到

.

Ad

基于以上分析, 得到位置环的速度虚拟控制律

为

Ad = hK2e2 + e1 + Γ̇a2 − Ŵ1S1 − ḡ. (19)

Ad = [Ad1, Ad2, Ad3]
T =

(Re
bF

m

)
d
K2

Ŵ1S1

其中:  ,  表示速

度环控制增益,  表示受力不确定项的估计值.(Re
bF

m

)
d

= Ad根据 进行反解, 可以得到主旋翼

的控制律及姿态环的滚转角和俯仰角的期望为

umr =
−mAd3

cosϕ cos θ
,

ϕd = arctan
(cos θ(Ad1 sinψ −Ad2 cosψ)

Ad3

)
,

θd = arctan
(Ad1 cosψ +Ad2 sinψ

Ad3

)
.

(20)
 

2.1.2    稳定性分析

定理 1　针对存在主旋翼故障和质量不确定的

直升机位置环系统, 在满足假设 1 ～ 假设 3的情况

下, 宽度神经网络的更新律设计为式 (15), 使用控制

器 (19)并选取相关参数, 可以得到该系统是预设时

间稳定的.
证明　考虑以下 Lyapunov函数:

V1 =
1

2
eT1e1 +

1

2
eT2e2 +

1

2
δTa2δa2+

1

2
γ−1
1 tr(W̃ T

1 W̃1). (21)

其导数可以表示为

 

位置环虚
拟控制器

Pd

ψd

e1 vd
e2

    F 宽度网络

速度环虚
拟控制器

umr

θd
Φd

ΔF

e3
姿态角度
环虚拟控
制器

Ωd e4

Σ

P

Λ
Ω

a,b

直
升
机
模
型ua

ub

挥舞角环
虚拟控制

器e ,e5 6

a ,bd d

u t r

宽度网络

姿态角速
度环虚拟
控制器

ΔΣ

V
Λd

图3    控制算法框图
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V̇1 = eT1 ė1 + eT2 ė2 + δTa2δ̇a2 + γ−1
1 tr(W̃ T

1

˙̃W1) =

eT1(Ṗd − Vd + e2) + eT2(V̇d −Ad−
W ∗

1 S1 − ε1 − ḡ) + δTa2(−hK−1
a2 δa2+

Ξa2)− tr(W̃ T
1 (S1e

T
2 + hσ1Ŵ1)) =

− heT1K1e1 − heT2K2e2 − hδTa2K−1
a2 δa2+

heT2K
−1
a2 δa2 − eT2Ξa2 + δTa2Ξa2 − eT2ε1−

htr(W̃ T
1 σ1Ŵ1).

(22)

根据杨氏不等式可以得到

eT2K
−1
a2 δa2 ⩽

1

2
∥K−1

a2 ∥2eT2e2 +
1

2
δTa2δa2,

− eT2Ξa2 ⩽
1

2h
eT2e2 +

h

2
ΞT

a2Ξa2,

δTa2Ξa2 ⩽
1

2h
δTa2δh2 +

h

2
ΞT

a2Ξa2,

− eT2ε1 ⩽
1

2h
eT2e2 +

h

2
εT1ε1,

− tr(W̃ T
1 σ1Ŵ1) ⩽

− σ1

2
Σ
∥∥∥ W̃1i

W̃1a

∥∥∥2

+
ς1
2
Σ
∥∥∥ W ∗

1i

W ∗
1a

∥∥∥2

.

V̇1因此 可以进一步表示为

V̇1 ⩽

− heT1K1e1 − heT2
(
K2 −

1

2
∥K−1

a2 ∥2 −
1

h2
I
)
e2−

hδTa2

(
K−1

a2 −
1

2
I − 1

2h2
I
)
δa2 − h

σ1

2
Σ
∥∥∥ W̃1i

W̃1a

∥∥∥2

+

h
σ1

2
Σ
∥∥∥ W ∗

1i

W ∗
1a

∥∥∥2

+
h

2
∥ε1∥2 + hΞ2

a2m ⩽

− hρ1V1 + hC1. (23)

其中

ρ1 = min
(
2λmin(K1),

2λmin

(
K2 −

1

2
∥K−1

a2 ∥2 −
1

h2
I
)
,

2λmin

(
K−1

a2 −
1

2
I − 1

2h2
I
)
,

σ1

λmax(γ
−1
1 )

)
.

C1 =
σ1

2
Σ
∥∥∥ W ∗

1i

W ∗
1a

∥∥∥2

+
1

2
∥ε1∥2 +Ξ2

a2m.

K1 > 0 K2 −
1

2
∥K−1

a2 ∥2−
1

h2
I > 0 K−1

a2 −
1

2
I − 1

2h2
I > 0 σ1 > 0

选择合适的参数使得 , 

,  ,  .

e1 e2 δa2 W̃1根据引理 1可以得到误差信号 、 、 、

均为预设时间稳定的. □ 

2.2    姿 态 环
 

2.2.1    控制器设计

e3 = Λd − Λ定义角度误差为 , 角速度误差为

e4 = Ωd −Ω Λd = [ϕd, θd, ψd]
T

ϕd θd ψd Ωd

. 其中:  , 由式 (20)中
的 、 以及参考航向角 组成;  为式 (28)中的

角度虚拟控制律.

∆Σ

使用宽度神经网络对姿态环中存在的故障或不

确定项 进行估计, 可以得到

∆Σ̂ = Ŵ T
2 S2(ℵ) =

[ Ŵ T
2i

Ŵ T
2a

]
S2(ℵ). (24)

Ŵ2 =W ∗
2 + W̃2 W̃2其中:  ,  为权重误差.

为了保证宽度神经网络能够更好地处理动态不

确定项, 实现各信号量的预设时间收敛, 根据对系统

稳定性的分析可以得到宽度神经网络的自适应律为

˙̂
W2 = −γ2(S2e

T
4 + hσ2Ŵ2). (25)

∆Σ

注 5　由于主旋翼拉力与姿态环的耦合关系, 导
致在 中既包含尾桨故障导致的不确定性, 又包

含由于主旋翼故障导致的主旋翼期望拉力与实际拉

力差带来的耦合不确定性, 因此在对所受力矩不确

定项的估计中, 将位置环中得到的主旋翼控制输出

及尾桨拉力、姿态环状态共同作为宽度神经网络的

输入, 以实现对耦合不确定性和姿态环不确定性的

融合估计.
h

Γa3

结合动态增益 及动态面控制方法, 设计动态面

控制项 状态方程为

Ka3Γ̇a3 = h(Λd − Γa3), Γa3(0) = Λd(0), (26)

Ka3 > 0其中 为待设计的系数矩阵.
δa3 = Γa3 − Λd定义滤波器偏差为 , 可以得到

δ̇a3 = Γ̇a3 − Λ̇d =

− hK−1
a3 δa3 +Ξa3(e1, e2, δa2, Ξa2). (27)

Ξa3(e1,

e2, δa2, Ξa2) ∥Ξa3(e1, e2,

δa2, Ξa2)∥ ⩽ Ξa3m

根据假设 3可以得到, 在给定初始条件下, 
光滑且有界, 因此可以得到

.

Ωd

基于以上分析, 得到姿态环的角度虚拟控制律

为

Ωd = H−1
(
hK3e3 + Γ̇a3 +

h

2
HTHe3

)
, (28)

K3其中 表示角度环控制增益.
h

Γa4

结合动态增益 及动态面控制方法, 设计动态面

控制项 状态方程为

Ka4Γ̇a4 = h(Ωd − Γa4), Γa4(0) = Ωd(0), (29)

Ka4 > 0其中 为待设计的系数矩阵.
δa4 = Γa4 −Ωd定义滤波器偏差为 , 可以得到

δ̇a4 = Γ̇a4 − Ω̇d = −hK−1
a4 δa4 +Ξa4(e3, Ξa3). (30)

Ξa4(e3,

Ξa3) ∥Ξa4(e3, Ξa3)∥ ⩽
根据假设 3可以得到, 在给定初始条件下, 

光滑且有界 , 因此可以得到
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Ξa4m .

Md

基于以上分析, 得到姿态环的角速度虚拟控制

律 为

Md = S−1(J(hK4e4 +HTe3 + Γ̇a4+

J−1Ω × JΩ − Ŵ2S2)−D). (31)

Md = [utr, ad, bd]
T utr ad

bd K4

Ŵ2S2

其中:  ,  为尾桨的控制量,  和

分别为纵向挥舞角和横向挥舞角的期望值,  为

角速度环控制增益,  为力矩不确定项的估计值.
 

2.2.2    稳定性分析

定理 2　针对存在尾桨故障的直升机姿态环系

统, 在满足假设 1 ～ 假设 3的情况下, 宽度神经网络

的更新律设计为式 (25), 使用控制器 (31)并选取相

关参数, 可以得到该系统是预设时间稳定的.

证明　考虑以下 Lyapunov函数:

V2 =
1

2
eT3e3 +

1

2
δTa3δa3 +

1

2
eT4e4+

1

2
δTa4δa4 +

1

2
γ−1
2 tr(W̃ T

2 W̃2). (32)

其导数可以表示为

V̇2 = eT3 ė3 + δTa3δ̇a3 + eT4 ė4+

δTa4δ̇a4 + γ−1
2 tr(W̃ T

2

˙̃W2) =

eT3(Λ̇d −HΩd + e4) + δTa3(−hK−1
a3 δa3+

Ξa3) + eT4(Ω̇d + J−1Ω × JΩ − J−1(SMd+

D)−W ∗
2 S2 − ε2) + δTa4(−hK−1

a4 δa4 +Ξa4)−

tr(W̃ T
2 (S2e

T
4 + hσ2Ŵ2)) =

− heT3K3e3 −
h

2
eT3H

THe3 − hδTa3K−1
a3 δa3−

heT4K4e4 − hδTa4K−1
a4 δa4 + heT3K

−1
a3 δa3−

eT3Ξa3 + δTa3Ξa3 + heT4K
−1
a4 δa4 − eT4Ξa4+

δTa4Ξa4 − eT4ε2 − htr(W̃ T
2 σ2Ŵ2).

(33)

根据杨氏不等式可以得到

eT3K
−1
a3 δa3 ⩽

1

2
∥K−1

a3 ∥2eT3e3 +
1

2
δTa3δa3,

− eT3Ξa3 ⩽
1

2h
eT3e3 +

h

2
ΞT

a3Ξa3,

δTa3Ξa3 ⩽
1

2h
δTa3δa3 +

h

2
ΞT

a3Ξa3,

eT4K
−1
a4 δa4 ⩽

1

2
∥K−1

a4 ∥2eT4e4 +
1

2
δTa4δa4,

− eT4Ξa4 ⩽
1

2h
eT4e4 +

h

2
ΞT

a4Ξa4,

δTa4Ξa4 ⩽
1

2h
δTa4δa4 +

h

2
ΞT

a4Ξa4,

− eT4ε2 ⩽
1

2h
eT4e4 +

h

2
εT2ε2,

− tr(W̃ T
2 σ2Ŵ2) ⩽

− σ2

2
Σ
∥∥∥ W̃2i

W̃2a

∥∥∥2

+
σ2

2
Σ
∥∥∥ W ∗

2i

W ∗
2a

∥∥∥2

.

V̇2因此 可以进一步表示为

V̇2 ⩽

− heT3
(
K3 +

1

2
HTH − 1

2
∥K−1

a3 ∥2 −
1

2h2
I
)
e3−

hδTa3

(
K−1

a3 −
1

2
I − 1

2h2
I
)
δa3−

heT4

(
K4 −

1

2
∥K−1

a4 ∥2 −
1

h2
I
)
e4 − hδTa4

(
K−1

a4 −

1

2
I − 1

2h2
I
)
δa4 − h

σ2

2
Σ
∥∥∥ W̃2i

W̃2a

∥∥∥2

+

h
σ2

2
Σ
∥∥∥ W ∗

2i

W ∗
2a

∥∥∥2

+
h

2
∥ε2∥2 + hΞ2

a3m + hΞ2
a4m ⩽

− hρ2V2 + hC2.
(34)

其中

ρ2 =

min
(
2λmin

(
K3 +

1

2
HTH − 1

2
∥K−1

a3 ∥2 −
1

2h2
I
)
,

2λmin

(
K−1

a3 −
1

2
I − 1

2h2
I
)
,

2λmin

(
K4 −

1

2
∥K−1

a4 ∥2 −
1

h2
I
)
,

2λmin

(
K−1

a4 −
1

2
I − 1

2h2
I
)
,

σ2

λmax(γ
−1
2 )

)
.

C2 =
σ2

2
Σ
∥∥∥ W ∗

2i

W ∗
2a

∥∥∥2

+
1

2
∥ε2∥2 +Ξ2

a3m +Ξ2
a4m.

选择合适的参数使得

K3 +
1

2
HTH − 1

2
∥K−1

a3 ∥2 −
1

2h2
I > 0,

K−1
a3 −

1

2
I − 1

2h2
I > 0,

K4 −
1

2
∥K−1

a4 ∥2 −
1

h2
I > 0,

K−1
a4 −

1

2
I − 1

2h2
I > 0,

σ2 > 0.

e3 δa3 e4 δa4

W̃2

根据引理 1可以得到误差信号 、 、 、 、

均为预设时间稳定的. □
 

2.3    挥舞角环
 

2.3.1    控制器设计

e5 = ad − a
e6 = bd − b ad bd

Md

定义纵向挥舞角误差为 , 横向挥舞

角误差为 , 其中 和 分别对应式 (31)
中角度虚拟控制律 的第 2项和第 3项.

h结合动态增益 及动态面控制方法, 设计动态面
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Γa5 Γa6控制项 和 的状态方程为

Ka5Γ̇a5 = h(ad − Γa5), Γa5(0) = ad(0); (35)

Ka6Γ̇a6 = h(bd − Γa6), Γa6(0) = bd(0). (36)

Ka5 > 0 Ka6 > 0其中 和 为待设计的系数矩阵.
δa5 = Γa5 − ad δa6 = Γa6−

bd

定义滤波器偏差为 , 
, 可以得到

δ̇a5 = Γ̇a5 − ȧd =

− hK−1
a5 δa5 +Ξa5(e3, e4, δa4, Ξa2), (37)

δ̇a6 = Γ̇a6 − ḃd =
− hK−1

a6 δa6 +Ξa6(e3, e4, δa4, Ξa2). (38)

Ξa5(e3,

e4, δa4, Ξa2) Ξa6(e3, e4, δa4, Ξa2)

∥Ξa5(e3, e4, δa4, Ξa2)∥ ⩽ Ξa5m ∥Ξa6(e3, e4,

δa4, Ξa2)∥ ⩽ Ξa6m

根据假设 3可以得到, 在给定初始条件下, 

和 光滑且有界, 因此

可以得到 , 

.

ua ub

基于以上分析, 最终得到挥舞角环的挥舞角控

制律 和 分别为

ua =
τ

Alon

(
hK5e5 + Γ̇a5 +

a

τ
+ q

)
, (39)

ub =
τ

Blat

(
hK6e6 + Γ̇a6 +

b

τ
+ p

)
. (40)

K5 K6其中:  表示纵向挥舞角控制增益,  表示横向挥

舞角控制增益. 

2.3.2    稳定性分析

定理 3　针对直升机挥舞角环系统, 在满足假

设 1 ～ 假设 3的情况下, 对纵向挥舞角和横向挥舞

角分别使用控制器 (39)和 (40)并选取相关参数, 可
以得到该系统是预设时间稳定的.

证明　考虑以下 Lyapunov函数:

V3 =
1

2
eT5e5 +

1

2
δTa5δa5. (41)

其导数可以表示为

V̇3 = eT5 ė5 + δTa5δ̇a5 =

eT5

(
ȧd +

a

τ
+ q − Alon

τ
ua

)
+

δTa5(−hK−1
a5 δa5 +Ξa5) =

− heT5K5e5 − hδTa5K−1
a5 δa5+

heT5K
−1
a5 δa5 − eT5Ξa5 + δTa5Ξa5. (42)

根据杨氏不等式可以得到

eT5K
−1
a5 δa5 ⩽

1

2
∥K−1

a5 ∥2eT5e5 +
1

2
δTa5δa5,

− eT5Ξa5 ⩽
1

2h
eT5e5 +

h

2
ΞT

a5Ξa5,

δTa5Ξa5 ⩽
1

2h
δTa5δa5 +

h

2
ΞT

a5Ξa5.

V̇3因此 可以进一步表示为

V̇3 ⩽ − heT5
(
K5 −

1

2
∥K−1

a5 ∥2 −
1

h2
I
)
e5−

hδTa5

(
K−1

a5 −
1

2
I − 1

2h2
I
)
δa5 +Ξ2

a5m ⩽

− hρ3V3 + hC3. (43)

其中

ρ3 = min
(
2λmin

(
K5 −

1

2
∥K−1

a5 ∥2 −
1

h2
I
)
,

2λmin

(
K−1

a5 −
1

2
I − 1

2h2
I
))
,

C3 = Ξ2
a5m.

选择合适的参数使得

K5 −
1

2
∥K−1

a5 ∥2 −
1

h2
I > 0,

K−1
a5 −

1

2
I − 1

2h2
I > 0.

e5 δa5

e6 δa6

根据引理 1可以得到误差信号 、 均为预设

时间稳定的, 同理可证得误差信号 、 也均为预

设时间稳定的. □ 

3    仿真验证

本节基于 1.1节中的直升机模型, 使用 Matlab
仿真平台对所提出控制方法的有效性进行验证, 直
升机模型相关数据

[31]
如表 1所示.

 
 

表1     直升机模型系统参数

变量符号 描述 值

m/kg 质量 800

J/(kg ·m2) 转动惯量 (358.4, 777.9, 601.4)

L/m 主旋翼与质心相对距离 (0, 0, 2.1)

H/m 尾桨与质心相对距离 (4, 0, 0.7)

Cm/(N/rad) 主旋翼刚度系数 52

Dk/(m/
√
N) 扭矩系数 0.03

Dk/(N ·m) 扭矩系数 4

τ/s 旋翼有效时间常数 0.1

Alon/(rad/ms) 纵向倾斜盘增益 20

Blat/(rad/ms) 横向倾斜盘增益 20
 

期望轨迹为

Pd =
[
2 cos

(
0.25t− π

4

)
,

2 sin
(
0.25t− π

4

)
,−t− 2.5

]
m,

ψd =0 deg期望航向角为 .
宽度神经网络更新相关参数设置为

α = 5, n = 200.

n α

n = 200

其中:  表示检测周期数,  表示更新阈值. 通过将检

测周期数设置为 , 既可以避免网络频繁地更
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α = 5

新消耗过多的计算资源, 同时又能够对扰动做出快

速响应; 通过将更新阈值设置为 , 可以保证仅

在发生明显扰动的情况下才实施网络更新操作, 避
免系统稳态误差或小幅扰动导致频繁更新.

h动态增益函数 相关参数设置为

µu = 5, µl = 1, Tp = 8, ξ = 0.3.

µu µl

h 1 ∼ 5

Tp

8 s ξ

t = Tp

其中:  和 分别为动态增益的最大值和最小值, 通
过此设置可以保证动态增益 保持在 之间, 避
免了由于增益过大或过小带来的稳定性问题;  为

预设稳定时间 , 通过此设置可以保证各信号量在

内收敛到期望值;  为临界增益约束值, 通过此设

置可以避免在 时出现奇异值.
根据稳定性分析部分参数范围限制, 设置控制

器相关参数为

K1 = diag(1, 1, 1),

K2 = diag(2.5, 2.5, 4),

K3 = diag(5, 5, 5),

K4 = diag(10, 10, 10),

K5 = 5, K6 = 5;

Ka2 = diag(0.6, 0.6, 0.6),

Ka3 = diag(0.8, 0.8, 0.8),

Ka4 = diag(0.8, 0.8, 0.8),

Ka5 = 0.9, Ka6 = 0.9;

σ1 = 10−6, σ2 = 10−7;

γ1 = diag(−8× 10−5,−8× 10−5,−2× 10−4),

γ2 = diag(−5× 10−6,−5× 10−6,−3× 10−4).

ρmr = 0.85, ρtr = 0.8 tmr
f = 20 s,

ttrf = 40 s ηm1 = 0.2, ηm2

= 0.4 tm1 = 60 s, tm2 = 80 s

对直升机主旋翼升力及尾桨拉力分别设置故障

率为 , 故障时间为

, 设置系统质量不确定项为

, 发生变化的时间为 .
图 4展示了结合使用宽度神经网络及预设时间

控制下的轨迹跟踪效果, 其中虚线表示期望轨迹, 实

线表示实际跟踪轨迹. 由图 4可见, 在初始时刻, 直
升机能够在一定时间内机动到期望位置, 并实现稳

定跟踪, 在出现执行器故障和参数变化的情况下也

能够迅速收敛, 无明显的位置偏差, 满足轨迹跟踪要

求.
图 5 ～ 图 7分别为位置跟踪误差曲线、角度跟

踪误差曲线和挥舞角跟踪误差曲线. 图 8为对位置

环受力不确定性的估计精度曲线以及宽度神经网络

节点的数量变化曲线.
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m
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图5   位置跟踪误差
 

Tp = 8 s

1/10

由图 5和图 6可见, 相较于仅使用神经网络进

行补偿的误差曲线, 在使用预设时间控制的情况下,
系统位置及航向角均能在预设时间 内收敛,
且对于系统故障及参数变化具有更快的调节能力,
在相同不确定项影响下扰动范围仅有未施加预设时

间控制情况的 , 系统的鲁棒性得到了显著提升.
通过对比使用增量学习和未使用增量学习的跟踪误

差曲线及估计精度曲线可见, 在使用增量学习的情

况下估计精度会随着网络节点数量的增加而逐渐增

加, 对于阶跃信号具有更快的收敛速度以及更高的

估计精度, 且在故障和参数变化的情况下具有较小

的波动范围, 有利于飞行稳定性的提升.

 

期望轨迹
实际轨迹

Z
 / 

m

X / m Y / m

-2

1

-1

2

0

-2
-1

0
1

2

-120

-80

-40

0

图4    轨迹跟踪效果
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根据仿真结果及以上分析可知, 所设计的控制

器能够实现控制目标值在预设时间下的收敛. 在执

行器故障和参数变化的情况下最大位置误差不超过

0.004 9 m, 最大角度误差不超过 0.006 2 rad. 该控制

器能够满足直升机的控制需求, 能够在出现执行器

故障或参数不确定情况下实现对参考轨迹的稳定有

界跟踪. 

4    结　论

为了实现故障及参数不确定情况下对直升机更

高精度的轨迹跟踪控制, 本文设计了一种基于宽度

神经网络的预设时间容错控制器. 该控制器使用宽

度神经网络实现了对于故障和不确定项的精确估计,
并通过增量学习扩展了神经网络的节点数量, 提高

了估计精度. 设计了一种动态增益函数, 结合动态面

技术, 避免了微分爆炸问题, 实现了对于直升机位置

环、姿态环及挥舞角环的预设时间控制. 仿真结果表

明系统状态可以在预先设置的时间内收敛, 且在故

障和参数变化的情况下, 通过增量学习可以进一步

提高估计精度, 减小扰动影响. 未来将探索算法在实

际直升机飞行中的性能, 进一步增加模型复杂度, 验
证算法的工程应用能力.
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