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无人机自主降落地基／舰基引导方法综述
沈林成１，孔维玮２，牛轶峰１，

（１．国防科技大学 智能科学学院，长沙 ４１００７３；　２．中国人民解放军９２９４２部队，北京 １００１６１）

　　摘　　　要：近年来，随着自主控制技术与任务载荷的快速发展，越来越多的无人机
（ＵＡＶ）具备了良好的任务自主能力。在执行任务过程中，降落阶段的安全风险最大，导航定
位精度较差、人员决策失误等是造成降落过程中事故多发的主要原因。通过总结无人机自主

降落过程中对引导控制的需求，对国内外无人机军用和民用自主降落解决方案进行了梳理和介

绍，对无人机自主降落关键技术和研究现状进行了分析，提出了该领域未来发展的重点方向。

关　键　词：无人机 （ＵＡＶ）；自主控制；自主降落；自主着舰；降落引导
中图分类号：ＴＰ２４２．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０１８７１０

　　随着无人机（ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ，ＵＡＶ）
关键技术的突破与快速发展，无人机逐步适用于

越来越多的应用场景。为满足无人机高频次、大

范围的使用需要，确保使用全流程安全高效，无人

机自主安全降落技术成为民用和军用领域的关注

重点。近年来，国内外研究机构提出了多种解决

方案，涌现出机载与岸基／舰基两大类引导方式。
其中，机载方式受限于载荷能力和计算资源约束，

存在作用距离近、实时性差、精度不足等缺点，为

弥补上述短板，岸基／舰基类引导方式持续得到行
业关注

［１２］
。

本文系统梳理了国内外典型地基／舰基无人
机自主降落引导系统，对各系统基本组成和主要

特点进行了介绍，分析提出了地基／舰基无人机自
主降落主要关键技术，为未来开展自主降落关键

技术研究、牵引突破重点难点问题提供参考依据。

１　无人机自主降落与着舰环节

回顾历史，自１９１８年３月６日第一架现代无
人机（“柯蒂斯”Ｎ９）的出现距今已有百年历史，

但在实际应用过程中，无人机有效导航方式始终

是人们关注的重点。无人机的飞行控制系统在选

用高精度惯性导航设备的基础上，广泛安装全球

导航卫星系统（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，
ＧＮＳＳ）设备，通过将卫星导航信息与机载数据进
一步融合，不断提高综合导航精度。但由于天气

因素及降落区域多波效应等影响，当 ＧＮＳＳ信号
偶发中断或受到持续干扰时，无人机的安全降落

事故风险显著提升。每年世界各地均会发生多起

无人机因失去导航信息而坠毁的事件，造成了人

员与经济损失，也导致世界多地设置不同级别的

禁飞区和禁飞事件，抑制了无人机的快速发展。

与此同时，固定翼无人机由于其飞行速度快，虽然

导航系统提供了准确的定位信息，但因为受到操

作人员熟练程度及观察视角等约束，误操作导致

无人机降落过程中受损的情况也愈发突出。据统

计，在所有事故中，因操作员失误导致的事故率高

达６０％［３］
；特别在无人机起飞和降落阶段，人为

因素的影响更是高达 ５０％［４］
。因此，为无人机提

供自动化程度高、导航定位精度可靠的系统性引
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导降落方案将有助于进一步推广其应用场景，降

低人员操作负担。下面针对自主降落技术的共性

需求与降落主要环节进行分析。

１．１　自主降落共性需求分析
近年来，随着国内民航机场的大量建设，民航

成为人们出行的重要手段，各大机场的航班密度

显著增加。经综合统计，导致晚点的主要原因与

气候密切相关，民航数据 （ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＤａｔａ
Ａｎａｌｙｓｉｓ，ＣＡＤＡ）［５］对 ２０１２—２０１４年春运期间晚
点情况进行了分析，气候因素（主要为雨、雪和

霾）导致航班延误或取消的比例高达２９．０９％。
不良气候及空气污染对航空器降落带来最大

的影响就是能见度降低。在飞行降落能见度衡量

方面，国际民航通则规定的 ３个类别应用最为广
泛，其分类依据为：对决断高度（ＤｅｃｉｓｉｏｎＨｅｉｇｈｔ，
ＤＨ）和跑道视距（ＲｕｎｗａｙＶｉｓｕａｌＲａｎｇｅ，ＲＶＲ）２
个指标的划分，具体要求为：ＣＡＴＩ类，ＤＨ最低要
求为６０ｍ，ＲＶＲ最低要求为５５０ｍ；ＣＡＴＩＩ类，ＤＨ
最低要求为３０ｍ，ＲＶＲ最低要求为３３０ｍ；ＣＡＴＩＩＩ
类中，对 ＤＨ和 ＲＶＲ的要求均为 ０ｍ。按照上述
要求，通常意义上所理解的真实盲降实际上是

ＣＡＴＩＩＩ类。在国内各大机场中，具备 ＣＡＴＩＩＩ类
进近系统的机场仅北京首都国际机场、上海浦东

国际机场、成都双流国际机场、南京禄口国际机

场、广州白云国际机场、香港国际机场和澳门国际

机场等少量机场配备 ＣＡＴＩＩ类系统，绝大多数机
场为 ＣＡＴＩ类。此外，国内大多数航空公司飞行
员只有 ＣＡＴＩ类降落资格，因此当气象条件低于
ＣＡＴＩ类时，若机组不具备降落资格则只能选择
转场备降或返航。这种情况进一步影响了国内航

班在夏天雷雨季节和冬季雨雪天气下的正点率。

因此，若能够通过辅助手段提高和拓展飞行员

“可见度”，为飞机提供精确的相对位置信息，则

可以显著降低现有航班延误比例，整体上提高民

航准点率。

例如，２０１５年３月１６日１８时，上海浦东国际
机场上空开始出现低云天气，能见度持续降低，直

至１７日清晨８时能见度恢复正常。在此期间，因
为机场能见度低于 ＣＡＴＩ类落地标准，导致飞往
机场的２５个航班备降其他机场，４７个航班被取
消，进而导致后续大量航班出现延误。但是，由于

使用飞机平视显示器（ＨｅａｄＵｐＤｉｓｐｌａｙ，ＨＵＤ）技
术让飞行员可视范围达到 ＣＡＴＩＩ类标准，从青岛
飞往上海的 ＳＣ４６０３和 ＳＣ４６７１两个航班在上海
浦东国际机场安全平稳着陆，旅客行程未受影响，

接续航班也准点运行。这２次降落具有里程碑意

义，是中国民航首次使用 ＨＵＤ辅助下的 ＣＡＴＩＩ
类标准民航客机着陆流程。

ＨＵＤ是一种机载光学显示系统，能够利用计
算机和光学显示技术，将地面导航信息及航空器

自身测量到的飞行姿态信息直接显示在飞行员视

野正前方。因此，只要地面导航系统和飞机自身

能够在足够远的距离提供精确的位置和姿态信

息，飞行员则可以借助 ＨＵＤ技术实现飞机的
盲降。

由此可见，在没有仪器仪表的辅助下，飞行器

的降落标准受制于气象条件，随着飞行器应用更

为广泛，因缺少有效安全降落手段导致的经济损

失将进一步扩大。

１．２　航空器自主着舰主要环节
在军事领域，由于战场环境复杂和多变，对在

舰船上有人机和无人机的自主起降需求则更为迫

切，呈现出电磁环境复杂、平台高动态运动等特

点。世界强国海军为了实现舰载机的正确返航与

着舰，现代航母均配有中空交通管制系统、战术空

中 导 航 系 统 （ＴａｃｔｉｃａｌＡｉｒＮａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ，
ＴＡＣＡＮ，俗称塔康）和着舰引导系统。着舰过程
的基本流程为接力导航过程，主要包含以下环节：

１）舰载机距离航母 ３００ｋｍ时，该阶段导航
定位信息由战术空中导航系统提供。

２）舰载机距离航母 １００ｋｍ时，该阶段导航
定位信息由空管雷达接力提供。

３）舰载机距离航母 ３０ｋｍ时，战术空中导航
系统再次接手该阶段导航定位信息的提供。

４）舰载机距离航母 １０ｋｍ时，该阶段导航定
位信息由着舰引导系统提供。

５）在着舰最后 ３ｋｍ时，舰载光学助降系统
稳定捕捉舰载机，持续提供导航定位信息，引导其

完成着舰。

在最后一个环节使用的光学辅助设施一般是

指“菲涅尔透镜”光学助降系统，该系统不仅为有

人舰载机提供相对位置的导引，也应用于无人舰

载机的导引过程，如图１所示。

图 １　“菲涅尔透镜”光学助降系统

Ｆｉｇ．１　Ｆｒｅｓｎｅｌｌｅｎｓｏｐｔｉｃａｌｌａｎｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍ
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在有人舰载机引导降落过程中，为提供更多

信息给舰载机飞行员，在美国航母上，通常设置了

着舰引导小组（ＬａｎｄｉｎｇＳｉｇｎａｌＯｆｆｉｃｅｒ，ＬＳＯ）。该
小组工作区域为航母着舰区域左舷，６名小组成员
分别利用航母上的多类传感器及信息化设备，通过

多种方式（如灯光、手势、无线电和语音等）向舰载

机飞行员提供下滑修正指令和其余辅助信息。

在无人机降落阶段，所耗费的人力资源远大

于最初预期及其正常高空飞行阶段。考虑未来无

人装备大量上舰，现有人员数量无法满足高频次

无人机起降需求。２００７年 ８月，美军启动了名为
“无人空战系统验证机”（ＵｎｍａｎｎｅｄＣｏｍｂａｔＡｉｒ
ＳｙｓｔｅｍｃａｒｒｉｅｒＤｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ，ＵＣＡＳＤ）技术验证
项目，意图提高无人机自主能力水平，减少对地面

或舰上操作人员的依赖，经过招标，最终选定 Ｘ
４７Ｂ无人机作为该项目的工程试验样机（该型无
人机由美国诺斯鲁普·格鲁曼公司研发）。

为配合相关试验，美军专门在帕塔克森特河

（ＰａｔｕｘｅｎｔＲｉｖｅｒ）试验基地建设了配套试验条件，
优先选用地面跑道来进行路上模拟测试（见

图２），经全流程仿真、硬件试验和陆地模拟测试
后，于２０１３年５月 １４日和 １７日，先后成功实施
了海上复飞试验和首次着舰降落，这些细节体现

了美国军方对这项技术的重视程度。

与此同时，无人作战是美军投入巨资开展的

重要研究。其中，“舰载监视与攻击无人机系统”

（ＵｎｍａｎｎｅｄＣａｒｒｉｅｒＬａｕｎｃｈｅｄＡｉｒｂｏｒｎｅＳｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅ
ａｎｄＳｔｒｉｋｅ，ＵＣＬＡＳＳ）是美国海军在 ＵＣＡＳＤ之后
的下一代无人作战飞机计划，于 ２０１３年公开招
标。该计划目标是在 ２０２０年前后部署在现役航
母上，支持具备独立执行任务的无人机自主起降，

并能够与有人机协同飞行，形成航母舰载机力量

群。ＵＣＬＡＳＳ项目除提高无人机本体的作战能力

图 ２　无人机美军帕塔克森特河着陆验证基地

Ｆｉｇ．２　ＵＡＶｖｅｒｉｆｉｅｓｂａｓｅｓｔａｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｌａｎｄｉｎｇａｔ

ＰａｔｕｘｅｎｔＲｉｖｅｒ

外，还特别强调无人机的航母自主起降能力、有

人无人机的协同能力和空中自主加油能力，从而
形成对中国沿海地区进行战略侦察、监控和打击。

２　无人机自主降落系统发展现状

２．１　民用领域
２．１．１　仪表着陆系统

在民航领域起步阶段，仪表着陆系统（Ｉｎｓｔｒｕ
ｍｅｎｔＬａｎｄｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＩＬＳ）安装在地面机场跑道
周边，在民用航空器进近和着陆阶段向飞行员提

供降落引导信息。该系统于 １９１９年通过了美国
国家标准局组织的试验，并在第二次世界大战期

间发挥了重要作用，从而进一步得到了推广应用。

１９４９年，仪表着陆系统被国际民航组织（Ｉｎｔｅｒｎａ
ｔｉｏｎａｌＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＯｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎ，ＩＣＡＯ）作为国际
标准向世界各国推广使用。该系统能够为飞行器

提供方位角、仰角和距离信息，上述信息的解算通

过地面站和机载设备配合完成。在飞行器进近过

程中，机载接收机实时解算地面航向信标和下滑

信标所产生的频率不同的波束，通过对水平和垂

直方向波束的解算得到相对定位信息。航向信标

台一般工作在超高频（ＵＨＦ）频段，负责提供飞行
器与跑道中心线的偏移程度；下滑信标台一般工

作在甚高频（ＶＨＦ）频段，负责提供与理想下滑面
（２．５°～３．５°）的偏移情况。该系统是目前应用
最为广泛的引导系统，具有较好的鲁棒性和适配

性，导航定位精度在５～２０ｍ之间，但随着近年来
机场附近电磁频谱环境的日益复杂，该系统的解

算精度受到一定干扰，且定位精度与更新频率难

以满足无人机控制系统的精度需求。

２．１．２　雷达着陆系统
１９４３年，美军将雷达技术应用到地面控制进

近（ＧｒｏｕｎｄＣｏｎｔｒｏｌＡｐｐｒｏａｃｈ，ＧＣＡ）系统，并逐渐
推广至民用航空领域；１９４７年，美国西南航空公
司一架 ＤＣ３型飞机，在雷达着陆系统与仪表着
陆系统的引导下，实现了世界上第一次真正意义

上的商业航班盲降。该系统提供的信息主要依托

雷达设备，在获取相对位置信息后，由于最初数据

链不具备回传条件，飞行员通常通过语音形式与

塔台领航员对话，通过语音报送，飞行员获取下滑

路径偏差数据，弥补其视觉观察产生的测量误差，

最终完成安全降落过程。近年来，随着数据链、飞

行控制器和数据融合算法的发展与成熟，这种引

导降落方式演变为“数据链 ＋雷达”形式，即地面
或舰基雷达系统在解算出偏差后，通过高速数据

链将信息回传至机载设备，飞行控制器根据飞机

９８１
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运动学与动力学特点，实时解算相对值位置并作

出预报，同步更新引导率与控制策略，最终实现半

自主或自主降落。

２．１．３　微波着陆系统
１９７８年，为进一步提高引导降落精度，国际

民航组织认可了时间基准波束扫描（ＴｉｍｅＲｅｆｅｒ
ｅｎｃｅＳｃａｎｎｉｎｇＢｅａｍ，ＴＲＳＢ）技术的着陆系统，该
技术是典型的应用微波手段实现相对位置测量的

解决方案。该系统由机载接收机、地面方位测量

设备、仰角测量设备和测距仪４个主要部分组成。
其中，机载接收机通过接收地面方位测量设备和

仰角测量设备的周期性信号进行位置解算，根据

同一个设备２次波束信号的时间间隔，可以准确
得到飞行器所处的空间位置与速度，但该系统费

用相对昂贵，校准周期及校准操作的复杂性导致

该系统在民用领域应用推广较为缓慢。

２．２　军用领域
２．２．１　联合精密进近和着陆系统

美军在导航领域主要依赖全球定位系统

（ＧｌｏｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＧＰＳ），同时为满足其
海上平台引导降落需求，启动了名为联合精密进

近和着陆系统（ＪｏｉｎｔＰｒｅｃｉｓｉｏｎＡｐｐｒｏａｃｈａｎｄＬａｎｄ
ｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＪＰＡＬＳ）的研究［６］

。其中，舰机同步技

术与高速传输技术是该系统的 ２项关键基础，该
系统于 ２０００年完成试验测试，２０１７年 １０月至
２０１９年３月在两栖登陆舰上部署，实现对 Ｆ３５Ｂ
的引导降落，２０１９年４月完成了在艾森豪威尔号
航母（ＣＶＮ６９）上的适配测试。

ＪＰＡＬＳ由模块化开放式系统硬件与软件单元
模块组成，能够与舰载空中交通管制和着陆系统

体系相互集成，并获取相关信息向飞行员提供数

据显示和操作建议。该系统硬件设备主要包括

ＧＰＳ传感器、导航数据链、船舶运动测量传感器、
维护保障系统和船舶信息接口等。在降落过程

中，由于舰船船体和飞机均处在同时运动过程中，

为满足信息的双向传递，该系统采用超高频 ＵＨＦ
双向数据链，将舰船本体 ＧＰＳ位置及其摇摆、俯
仰、偏航和航向运动数据融合计算后，上传至飞行

器控制系统。与此同时，飞行器控制系统也将其

自身融合得到的位置信息回传至舰船引导系统，

２个平台的相互连通提高了定位精度。未来，该
系统还将支持 Ｆ３５Ｂ／Ｃ和 ＭＱ２５Ａ在航母等大型
舰船的自主降落。

在舰载 ＪＰＡＬＳ提供的引导信息中，融合算法
重点提升了对舰船与飞机之间相对位置的解算精

度，经试验测试该系统纵向和横向精度控制在１ｍ

之内，满足 ＣＡＴＩＩＩ级别降落要求。从 ２００５年开
始，美军已开始推广 ＪＰＡＬＳ，逐步替换现有的以
ＡＮ／ＳＰＮ４６雷达为主要手段的舰载精密进场着
陆系统，如图 ３所示（ｈｔｔｐｓ：∥ｅｎ．ｗｉｋｉｐｅｄｉａ．ｏｒｇ／
ｗｉｋｉ／ＡＮ／ＳＰＮ４６（Ｖ）／１？ｏｌｄｆｏｒｍａｔ＝ｔｒｕｅ）。根据
其试验进展，在 ２０１９年，该系统已具备初始运行
能力（ＩｎｉｔｉａｌＯｐｅｒａｔｉｎｇＣａｐａｂｉｌｉｔｙ，ＩＯＣ），到２０３０年
将具备完全运行能力（ＦｕｌｌＯｐｅｒａｔｉｎｇＣａｐａｂｉｌｉｔｙ，
ＦＯＣ），提供更高精度的引导定位数据。

图 ３　ＡＮ／ＳＰＮ４６雷达

Ｆｉｇ．３　ＡＮ／ＳＰＮ４６ｒａｄａｒ

２．２．２　目标定位与跟踪系统
１９９９年，瑞士 ＲＵＡＧ宇航公司开发研制了目

标定位与跟踪系统（ＯｂｊｅｃｔＰｏｓｉｔｉｏｎａｎｄＴｒａｃｋｉｎｇ
Ｓｙｓｔｅｍ，ＯＰＡＴＳ），该系统通过应用激光测量技术，
实现了对无人机位置与角度的测量，能够支持瑞

士空军“巡逻兵”无人机的引导降落。

ＯＰＡＴＳ需要在无人机首部安装专用反射体，
以此增强激光的反射效果，满足远距离探测需要。

地面系统在完成角度和位置结算后，通过数据链

回传引导信息至飞行控制器，实现对无人机的引

导控制，如图 ４所示（ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｕａｓｖｉｓｉｏｎ．ｃｏｍ／
２０１２／０３／０２／ｒｕａｇｓｌａｓｅｒｂａｓｅｄａｕｔｏｍａｔｉｃｕａｓｌａｎｄｉｎｇ
ｓｙｓｔｅｍ／）。在气象条件良好的情况下，该系统的目
标检测范围为３５～４０００ｍ，精度控制在 ±１．５ｍ。
２．２．３　无人机通用自动回收系统

１９９６年开始，美国内华达山脉公司（ＳＮＣ）开
始为美国军方设计无人机通用自动回收系统

（ＵＡＶＣｏｍｍｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＲｅｃｏｖｅｒｙＳｙｓｔｅｍ，ＵＣＡ
ＲＳ），先后研发了Ｖ１和Ｖ２两个版本。该系统能够
为无人机提供相对定位，满足 ＭＱ８Ｂ和 ＭＱ８Ｃ火
力侦察兵旋翼无人机的降落需求，并能够模块化换

装至其他无人机平台兼容适配。美国海军陆战队

应用该系统，实现在战场完成对“先锋”无人机的

自主降落，如图 ５所示（ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｓｎｃｏｒｐ．ｃｏｍ／
ｍｅｄｉａ／１９９８／ｕｃａｒｓｖ２ｐｒｏｄｕｃｔｓｈｅｅｔ．ｐｄｆ）。２００６年，
完成了对 ＲＱ８Ａ活力侦察兵的着舰试验。
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图 ４　瑞士 ＯＰＡＴＳ系统

Ｆｉｇ．４　ＳｗｉｓｓＯＰＡＴＳ

图 ５　无人机通用自动回收系统

Ｆｉｇ．５　ＵＡＶｃｏｍｍｏｎａｕｔｏｍａｔｉｃｒｅｃｏｖｅｒｙｓｙｓｔｅｍ

该系统采用的测量方式为毫米波雷达。由于

毫米波自身物理特性，相较微波导航定位设备，毫

米波设备的波束更窄、质量更轻、带宽更大，抗干

扰能力也得到进一步提升，特别是毫米波能够有

效穿透雾、雨、浓烟和尘埃，具备良好的气象环境

适应性，是野外机场和海上实现对无人机引导定

位的理想手段。

ＵＣＡＲＳ的第二代系统（Ｖ２）由舰载或陆基跟
踪子系统和机载应答器２部分组成。舰载或陆基
跟踪传感器可实现对飞机运动的测量及相对位置

的估算，并能够输出稳定的位置和移动数据解算

结果，供无人机自控设备定位使用。此外，该系统

配备了一个平行对准照相机，可以为无人机的操

作员提供实时视频反馈信息。

与此同时，在增强舰基／岸基探测定位手段之
外，Ｘ４７Ｂ无人机自身也配备了更强的传感器设
备。美国海军科技网站（ＮａｖａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ）披
露

［７］
，该无人机导航系统除应用传统 ＧＮＳＳ和视

觉信息之外，还具备融合 ＩｎｖｅｒｓｅＳＡＲ雷达、ＳＡＲ
雷达等信息的能力。上述传感器与地基／岸基引
导系统相互配合，可进一步提高导航定位精度与

预报准确性，降低安全降落风险，如图６所示。
２．２．４　ＳＡＤＡ甲板自动起降引导系统

在自主起降研究领域，法国 ＤＣＮＳ公司开发
了 ＳＡＤＡ自动甲板起降系统［８］

。该系统的主要传

感器为红外传感器，相较可见光设备可以更远距

离精确跟踪无人机，同时向飞行控制器发出控制

图 ６　Ｘ４７Ｂ降落过程［７］

Ｆｉｇ．６　Ｘ４７Ｂｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ［７］

指令，引导无人机稳定靠近，最终利用“鱼叉”式

装置完成对准与降落。２００８年 １０月 ９日，ＳＡＤＡ
甲板自动起降引导系统实现了对 Ｓ１００型旋翼无
人机（奥地利西贝尔公司研制）的引导降落。该

无人机以自主模式飞行至航行在地中海上的法国

海军驱逐舰“蒙特卡姆”号（Ｍｏｎｔｃａｌｍ）周边，在完
成系统握手、引导进近等一系列动作后，安全降落

在该舰后甲板上。该系统引导控制精度约３０ｃｍ，
可以在五级海况条件下正常工作。

２．２．５　Ｄ２ＡＤ甲板自动起降引导系统
除采用光学类引导设备之外，法国 ＤＣＮＳ公

司和 Ｔｈａｌｅｓ公司探索使用无线电测距设备来辅
助完成无人机自主甲板降落（Ｄ２ＡＤ）。２０１２年，
该系统分别部署在一架波音 Ｈ６Ｕ“小鸟”旋翼无
人机和一艘法国海军“拉斐尔”级护卫舰上，完成

了远距离对准、运动平台相互测量等一系列技术

验证
［９］
。无人机模块和舰基模块是Ｄ２ＡＤ甲板自

动起降引导系统的 ２项重要组成，无人机模块是
指安装在无人机上的引导信标设备，舰基模块是

飞行甲板面上安装的信标传感器及测量舰艇运动

状态的传感器。该系统能够在不依赖任何卫星定

位系统条件下正常工作，海况适应性可以达到

五级。

２．２．６　ＤｅｃｋＦｉｎｄｅｒ降落系统
“甲板发现者”（ＤｅｃｋＦｉｎｄｅｒ）降落系统由欧洲

航宇防务集团（ＥＡＤＳ）阿斯特里姆公司开发，目
标是提高着舰区域的相对定位精度。该系统利用

多个信标进行定位，完成对旋翼飞行器的助降。

２０１３年６月，Ｓ１００型无人直升机配装该设备信
标，完成了在 ＧＮＳＳ受干扰环境下的自主起飞与
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回收能力综合测试。该系统由位于地面的６台射
频发射机和１台机载接收机组成。地面部分按照
设定的几何构型，安装在甲板降落区域，通过计算

不同射频发射机的时间长度，解算得到相对位置。

该系统对飞行器的测距测量不需 ＧＮＳＳ系统支
持，可为飞行器提供高精度的三维位置信息，工作

范围约为１．１ｋｍ，工作频率不小于 １５Ｈｚ，相对定
位精度优于２０ｃｍ。
２．２．７　ＭａｇｉｃＣａｒｐｅｔ降落系统

“魔毯”（ＭａｇｉｃＣａｒｐｅｔ）降落系统是美国海军
近年来研制的新型精密着舰先进控制与现实技

术，于２０１５年４月完成首次海上试验，２０１６年完
成 Ｆ／Ａ１８Ｅ／Ｆ配套测试。该系统重点对飞行控
制器算法中升力控制技术部分进行了改进提

升，实现下滑轨迹规划与着舰阶段姿态的解耦

控制，并将下滑轨道误差、对中误差、指令幅值

等信息提供给飞行员，进一步优化着舰流程，简

化飞行员操作负荷，着舰成功率与安全性得到

显著提升。

ＪＰＡＬＳ系统重点提供岸基和航母甲板着舰区
域的经纬度坐标信息，ＭａｇｉｃＣａｒｐｅｔ降落系统更加
注重提升无人机／有人机在降落过程中的平滑
程度。

３　无人机自主降落技术发展现状

在无人机自主降落领域，机载视觉技术是发

展较早、解决方案众多且对降落区域硬件设备无

硬性要求的通用关键技术，通过机载视觉系统对

降落区域或特定目标进行探测、识别和定位，实现

相对位置的估计。地基引导和运动平台姿态估计

技术是近年来为满足降落过程中相对定位精度、

预报运动平台位置等需求发展起来的专用关键

技术。

３．１　机载视觉引导降落技术
韩国航天工程部提出一种基于机载视觉的引

导着陆方案，该方案在降落区域放置红色圆拱型

安全气囊，小型无人机上视觉传感器自主识别红

色目标及尺度，完成相对定位和无人机回收
［１０］
。

Ｋｉｍ等［１１］
提出了一种基于颜色分割与形态

学的图像处理算法，在机载视觉设备上对撞网区

域图像特征进行识别，完成了对小型固定翼无人

机的引导回收。该视觉算法重点对预知的几何图

形进行分析，反向解算得到无人机当前方位信息，

在降落过程中实施修正引导率和控制率；地面控

制系统实施检测无人机飞行状态，必要时进行人

工介入，提高降落过程安全性和可靠性。

朱建明
［１２］
对 Ｈ型合作目标进行了修改，将

传统 Ｈ型目标的上端开口进行封闭，提升了新图
形的方向性特征。在从空中识别降落区域 Ｈ型
目标过程中，采用了基于灰度变化的角点检测方

法，通过对特征点的解算，获取无人机的相对

位置。

Ｓｈａｋｅｒｎｉａ［１３］在博士论文中提出了应用于
ＹａｍａｈａＲ５０型旋翼无人机视觉自主降落解决方
案，该方案的核心思想也是利用合作目标实现相

对位置估计。与此同时，Ｓｈａｋｅｒｎｉａ还研究了线
性／非线性双视图运动估计 （Ｌｉｎｅａｒ／Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ＴｗｏｖｉｅｗＭｏｔｉｏｎＥｓｔｉｍａｔｉｏｎ）算法和多视图平面算
法（ＭｕｌｔｉｖｉｅｗＰｌａｎａｒＡｌｇｏｒｉｔｈｍ），在得到相对位置
信息之外，有效估计了无人机在降落过程中的姿

态情况，为无人机飞行控制系统有效产生控制指

令提供辅助信息。通过仿真与户外综合试验，该

方案位置偏差控制在 ０．０５ｍ，角度偏差控制在
０．５°，较好地实现了精确定位与准确降落。但由
于合作标识不适用于多数无人机场景，该算法迁

移至对非合作目标的识别及位置姿态估计具有一

定难度。

南加州大学设计了基于 Ｈ型着陆标志，通过
计算 Ｈｕ不变矩进行着陆定位，该系统目前的精
度为：位置误差小于０．４ｍ，角度误差小于０．７°。
３．２　地基多模式引导降落技术
３．２．１　基于 ＧＮＳＳ的引导降落技术

文献［１４］在建立数字仿真环境的过程中，引
用了 ＷＶＵＹＦ２２、ＮＡＳＡＧＴＭ、Ｐｉｏｎｅｅｒ、ＴｉｇｅｒＳｈａｒｋ
和 ＯＸ飞行器的动力学参数。其中，Ｐｉｏｎｅｅｒ和 Ｔｉ
ｇｅｒＳｈａｒｋ两种类型的无人机为中型无人机，与实
验室现有的设备类型相似，可以将动力学参数作

为参考，进而建立更加真实的飞机模型，验证引导

系统的鲁棒性。

在综合测试方面（见图 ７），可将 ２台 ＧＰＳ天
线按 Ｔ型结构安置，通过几何关系得到船体的位
置和姿态变化，从而评价多传感器融合后的舰船

位姿估计结果。

图 ７　Ｔ型 ＧＰＳ天线［１４］

Ｆｉｇ．７　ＴｓｔｒｕｃｔｕｒｅＧＰＳａｎｔｅｎｎａ［１４］
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　第 ２期 沈林成，等：无人机自主降落地基／舰基引导方法综述

３．２．２　基于视觉的引导降落技术
在地基视觉引导方面，采用部署多台固定焦

距相机
［１５］
进行接力测量、分区引导无人机降落过

程是近年来的一种新思路。国防科技大学空天科

学学院提出的系统方案如图 ８所示，该系统视觉
引导部分由６台选定不同焦距和视场角的工业高
速摄像机与服务器组成。６台摄像机分为 ３组，
分别部署在跑道两侧，按照远场、中场和近场测量

需要进行标定调试。一般情况下，各相机的视场

范围需要有一定的交叉重叠，形成的整体视场范

围覆盖全部着陆区域。这种解决方案设计思路简

单，多种焦距组合弥补了单个视觉系统视场角受

限的不足，但该系统整体架构复杂，户外部署位置

误差对解算精度影响大，且视觉系统在标定过程

中步骤复杂，部署灵活性需进一步增强。

图 ８　多视角地基引导系统［１５］

Ｆｉｇ．８　Ｍｕｌｔｉｖｉｅｗｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｓｙｓｔｅｍ［１５］

为进一步探索地基视觉系统的应用，２０１２年
国防科技大学智能科学学院首先提出了基于远红

外相机的短基线引导装置
［１６］
，该系统方案如图９

所示。通过试验验证，利用红外传感器特性，该系

统能够识别 ＭＤ４２００型四旋翼无人机，识别距离
在１００ｍ左右，定位精度在 ２０ｃｍ，能够满足无人
机的引导降落需求。但是，该方案由于受到红外

相机之间基线的限制，探测距离相对受限，不能满

足固定翼无人机的远距离引导降落需求。此外，

由于远红外传感器的成像特性，在出现低空云层

时，系统所采用的 Ｍｅａｎｓｈｉｆｔ方法鲁棒性不强，容
易出现跟踪丢失情况，位置解算精度受到严重影

响。随后，为进一步拓展基线长度，满足固定翼无

人机降落需要，２０１３年该团队设计提出了基线长
度约１０ｍ的综合引导系统［１７］

，如图 １０所示。该
系统由红外摄像机和可见光摄像机组成，增强了

对远端无人机的探测和识别精度，同时位于跑道

两侧的可见光与红外摄像机分别安装在双自由度

转台上，以此实现对降落空域的大范围搜索。经

外场试验验证，该系统能够在 ８００～１０００ｍ距离
自主实现对翼展为３ｍ的固定翼无人机的探测和

图 ９　短基线地基双目引导系统［１６］

Ｆｉｇ．９　Ｓｈｏｒｔｂａｓｅｌｉｎｅｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｂｉｎｏｃｕｌａｒ

ｇｕｉｄａｎｃｅｓｙｓｔｅｍ［１６］

图 １０　长基线地基引导系统［１７］

Ｆｉｇ．１０　Ｌｏｎｇｂａｓｅｌｉｎｅｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｓｙｓｔｅｍ［１７］

识别，在引导降落过程中，水平和竖直方向引导精

度约为０．８ｍ左右，高度精度约为１．２ｍ。
３．２．３　其他地基／舰基引导方式

２０１９年，波兰学者 Ｋｅｌｎｅｒ和 Ｚｉó?ｋｏｗｓｋｉ［１８］进
一步完善了基于地面信标的降落方案，该方案利

用多普勒效应实现对无人机与降落位置的相对定

位。该系统由多个地基信号发射器和一个机载接

收器组成，通过设定三角形、矩形、五边形和六边形

等几何构型来分析相对定位精度，经过试验分析，

正方形和六边形方案定位精度较为理想，分别为

０．１７ｍ和０．１６ｍ，系统引导距离在４００ｍ左右。
Ｙａｎｇ等［１９］

提出了利用地基阵列鱼眼镜头实

现对旋翼无人机的引导降落，该方案提供了双目、

三目和四目３种解决方案。鱼眼镜头的使用使视
场角更为广阔，可实现对各个角度旋翼机的引导。

此外，通过在旋翼机上安装近红外发射二极管，进

一步提高了对无人机的识别距离及精确度，最远

识别高度约２００ｍ。

４　未来发展重点

综上所述，无人机与降落区域之间相对位置

的测量精度与预测准确性是提高自主降落安全性

与成功率的关键。在降落引导系统设计过程中，

应充分考虑在机载、舰基／岸基２个位置配置合适

３９１
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的传感器，充分发挥不同位置信息的采集优势，通

过数据融合，实现平台间相对位置的测量与预报。

重点在以下３个方面开展研究。
４．１　恶劣气象条件下机载自主引导技术

随着机载传感器的小型化与集成化，以及计

算机视觉技术的快速发展，机载视觉任务载荷将

在引导降落过程中发挥更为重要的作用。一是充

分利用无人机在空中探测范围开阔的优势，提高

对着舰／着陆区域态势构建的速度，降低降落过程
中的安全风险；二是有效发挥视觉信息相对定位

特点，在拒止环境或电磁环境干扰较强时，视觉信

息仍具备对无人机与降落区域相对位置与姿态的

测量能力；三是针对不同载荷状态条件下的无人

机特性，机载引导系统算法应具备自适应参数调

节与场景匹配能力，降低人员遥控介入时的误操

作风险。此外，还要充分发挥仿真试验
［２０］
和集成

演示验证
［２１］
手段对算法验证的重要作用，确保实

际飞行试验验证的综合效益。

４．２　拒止条件下地面／舰载主动引导技术
除进一步完善机载引导系统研究之外，地面

与舰船系统还需充分组合现有光学、雷达等各类

引导降落手段，充分发挥地面或舰船系统运算能

量强、传感器种类丰富的优势，实现对无人机在降

落过程中的稳定捕获、定位、测量与引导。此外，

新型引导降落系统还需与现有舰船雷达电子设备

相互匹配，满足电磁兼容设计需要。

４．３　舰艇运动估计与无人机飞控一体化技术
考虑无人机平台着舰的本质是动平台之间相

互稳定测量问题，因此舰船在高海况下的运动状

态与估计对提高降落安全性至关重要。舰船控制

系统应具备较为准确的平台运动姿态估计与预报

能力，并将上述信息准确反馈至无人机飞行控制

器。无人机飞行控制系统同时具备应用和融合机

载与舰载回传信息能力，提高在无人机进近阶段

的控制精度，有效控制着舰时的加速度冲击，降低

设备损伤
［２２］
。

５　结 束 语

无人机自主技术的快速发展，加快了无人机

走向复杂战场环境的脚步，也催生了新型的作战

样式。舰载无人机的类型也在逐渐从早期的旋翼

机向复合翼发展，舰载机的数量也将进一步提升，

对无人机在降落阶段的安全性及舰载引导降落系

统的通用性提出更高要求。未来一段时间，以岸

基／舰载多型传感器设备、多类数据相互融合为主
要手段的一体化引导技术将进一步快速发展，逐

步提高的自主降落能力，将显著减少地面或舰艇

操作人员的负担，充分发挥无人系统作战优势。

本文梳理了当前国内外研究现状并进行分析与评

述，为进一步开展无人机自主降落关键技术的研

究提供参考。
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ＺＨＵＣＣ，ＬＩＡＮＧＸＬ，ＺＨＡＮＧＪＱ，ｅｔａｌ．Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎａｎｄ

ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｆｏｒＵＡＶｓｗａｒｍｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎｓｕｔｉｃｓ，２０１８，

４４（８）：１７３９１７４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］孔维玮．基于多传感器的无人机自主着舰引导与控制系统

研究［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２０１７．

ＫＯＮＧＷ Ｗ．Ｍｕｌｔｉｓｅｎｓｏｒｂａｓｅｄａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｌａｎｄｉｎｇｇｕｉｄａｎｃｅ

ａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ ｏｆａｆｉｘｅｄｗｉｎｇｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ

［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　沈林成　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：无人机

自主控制、无人机集群控制等。

孔维玮　男，博士，工程师。主要研究方向：无人平台系统控制

与协同等。

牛轶峰　男，博士，教授。主要研究方向：无人机自主控制、无

人机协同控制等。
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Ｇｒｏｕｎｄａｎｄｓｈｉｐｂａｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅａｐｐｒｏａｃｈｅｓｆｏｒ
ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｌａｎｄｉｎｇｏｆＵＡＶ

ＳＨＥＮＬｉｎｃｈｅｎｇ１，ＫＯＮＧＷｅｉｗｅｉ２，ＮＩＵＹｉｆｅｎｇ１，

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ；

２．Ｎｏ．９２９４２ＵｎｉｔｏｆＰＬＡ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１６１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｒｅｃｅｎｔｙｅａｒｓ，ｗｉｔｈｔｈｅｒａｐｉｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄｍｉｓｓｉｏｎ
ｌｏａｄｓ，ｍｏｒｅａｎｄｍｏｒｅＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅｓ（ＵＡＶｓ）ｈａｖｅｍｉｓｓｉｏｎａｕｔｏｎｏｍｙｃａｐａｂｉｌｉｔｙ．Ｄｕｒｉｎｇｔｈｅｅｘｅ
ｃｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｏｎ，ｔｈｅｓａｆｅｔｙｒｉｓｋｏｆｔｈｅｌａｎｄｉｎｇｐｈａｓｅｉｓｔｈｅｇｒｅａｔｅｓｔ，ａｎｄｐｏｏｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ
ａｃｃｕｒａｃｙ，ｐｅｒｓｏｎｎｅｌｄｅｃｉｓｉｏｎｅｒｒｏｒｓａｎｄｏｔｈｅｒｒｅａｓｏｎｓａｒｅｔｈｅｍａｉｎｃａｕｓｅｓｏｆａｃｃｉｄｅｎｔｓｄｕｒｉｎｇｔｈｅｌａｎｄｉｎｇ
ｐｒｏｃｅｓｓ．ＢｙｓｕｍｍａｒｉｚｉｎｇｔｈｅｄｅｍａｎｄｆｏｒｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｎｔｒｏｌｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆＵＡＶａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｌａｎｄｉｎｇ，ｔｈｅａｕ
ｔｏｎｏｍｏｕｓｌａｎｄｉｎｇｓｏｌｕｔｉｏｎｓｆｏｒｔｈｅｍｉｌｉｔａｒｙａｎｄｃｉｖｉｌｉａｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎａｒｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ，ｔｈｅｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓａｎｄｒｅ
ｓｅａｒｃｈｓｔａｔｕｓｏｆＵＡＶａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｌａｎｄｉｎｇａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｍａｉｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｏｆｆｕｔｕｒｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｉｎｔｈｉｓ
ｆｉｅｌｄａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）；ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｃｏｎｔｒｏｌ；ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｌａｎｄｉｎｇ；ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ
ｃａｒｒｉｅｒｌａｎｄｉｎｇ；ｇｕｉｄａｎｃｅｏｆｌａｎｄｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００６１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８１４１１：２０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８１３．１８４０．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８７６１８７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｎｉｕｙｉｆｅｎｇ＠ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０６．ＺＨＯＵＲ，ＺＨＡＮＧＹＨ，ＸＩＯＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ａｒｅｅｎｔｒｙｓｔｅａｄｙｇｌｉｄｅｇｕｉｄａｎｃｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
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一种基于模糊控制的平稳滑翔再入制导律

周锐１，２，张宇航３，，熊伟４，史智广５

（１．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３；

２．中国电子科技集团公司航天信息应用技术重点实验室，石家庄 ０５００８１；

３．北京航天长征飞行器研究所，北京 １０００７６；　４．北京宇航系统工程研究所，北京 １０００７６；

５．北京临近空间飞艇技术开发有限公司，北京 １０００７０）

　　摘　　　要：针对升力式高超声速飞行器（ＬＨＶ）再入滑翔过程中的周期性振荡现象，提
出了一种基于模糊推理与控制的反馈调节方法以抑制振荡实现平稳滑翔。纵向制导在落点误

差预测及指令校正的基础上，在倾侧角外环控制回路增加以高度变化率及空速作为输入的模

糊控制器对倾侧角指令进行调节，横侧向制导通过航向角误差走廊约束及倾侧角反转逻辑实

现大横程条件下的侧向控制。所提方法不依赖于准平衡滑翔条件（ＱＥＧＣ），同时避免了参数
化反馈控制律中的反馈项参数设计问题，具有较强的自适应能力。ＬＨＶ制导实例仿真表明，
所提方法可有效抑制振荡现象，满足终端约束及再入走廊约束，方法的鲁棒性也通过 Ｍｏｎｔｅ
Ｃａｒｌｏ仿真得到了验证。

关　键　词：升力式高超声速飞行器 （ＬＨＶ）；平稳滑翔；预测校正；模糊控制器；再入走廊
中图分类号：Ｖ４４８．２３５
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０１９７１０

　　临近空间内的某型升力式高超声速飞行器
（ＬｉｆｔｉｎｇＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＶｅｈｉｃｌｅ，ＬＨＶ）相较于传统飞
行器，具有航程远、速度快等难以比拟的优势。然

而，高超声速飞行器的再入环境复杂，气动模型具

有极大不确定性，同时面临多飞行约束及动力学

方程的强非线性问题，故高超声速飞行器的再入

制导律设计也成为了当前各国空天领域研究的重

点与难点
［１４］
。

再入过程中大气环境变化剧烈，升力式高超

声速飞行器的滑翔轨迹会呈现一种周期性振荡现

象，这种振荡使得飞行器容易超出过程约束及准

平衡滑翔条件（ＱｕａｓｉＥｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍＧｌｉｄｅＣｏｎｄｉｔｉｏｎ，
ＱＥＧＣ）的限制，严重影响了系统的稳定性。因
此，有效消除振荡现象、保证再入滑翔过程的平稳

性成为了目前再入制导的重点问题。文献［５］提
出了一种基于 ＱＥＧＣ的自适应制导方法，利用
ＱＥＧＣ的特定弹道形式对末端速度及射程进行解
析预测，修正倾侧角及迎角，使得弹道平滑。文

献［６］通过 ＱＥＧＣ将高度速度平面内各项再入约
束形成的飞行走廊转换为倾侧角速度空间内的
倾侧角走廊，通过在倾侧角走廊内设计倾侧角指

令曲线来生成满足飞行走廊约束的标准轨迹。以

上２种方法均以 ＱＥＧＣ为基础，前者不依赖于标
准轨迹，但需修正迎角指令，这使得纵向航程及升

力受到影响，后者依赖于标准轨迹，自适应能力及

鲁棒性一般，且由文献［７］可知，ＱＥＧＣ在航迹角
增大或低速情况下可能失效。考虑到以上因素，

文献［８］提出了一种不依赖于 ＱＥＧＣ的再入制导

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102002&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMVc3M1dFRDdKZXUyS29lODI1UlhWdWNydjFobz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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律，设计一种参数化的反馈控制律，根据高度变化

率实时修正倾侧角幅值，有效抑制了周期性振荡

现象，该方法无需修正迎角指令，减小了对升力的

影响，但控制效果一定程度上依赖于参数设计，需

要经过对参数的不断修正才能提升。

针对现有方法的不足，本文结合模糊控制不

依赖于模型、构造容易、鲁棒性和自适应能力好的

优点，在充分考虑各种约束的前提下，设计了基于

模糊控制的升力式高超声速飞行器的平稳滑翔再

入制导律。

１　再入制导问题
１．１　三自由度运动学方程

为了方便滑翔再入制导律的设计，在考虑地

球自转、忽略地球扁平率及风影响的条件下，于半

速度坐标系建立升力式高超声速飞行器的三自由

度再入模型
［９］
：

珋ｒ
·

＝珔Ｖｓｉｎγ

θ
　·
＝（珔Ｖｃｏｓγｓｉｎψ）／（珋ｒｃｏｓ）


·

＝（珔Ｖｃｏｓγｃｏｓψ）／珋ｒ

珔Ｖ
·

＝－珚Ｄ－ｓｉｎγ／珋ｒ２＋珚Ω２珋ｒｃｏｓ·
　　（ｓｉｎγｃｏｓ－ｃｏｓγｓｉｎｃｏｓψ）

γ＝１珔[Ｖ 珔Ｌｃｏｓσ＋ Ｖ２

珋ｒ
－１
珋ｒ( )２ ｃｏｓγ＋

　　２ΩＶｃｏｓｓｉｎψ＋珚Ω２珋ｒｃｏｓ（ｃｏｓγｃｏｓ＋

　　ｓｉｎγｓｉｎｃｏｓψ ]）
ψ
·

＝１珔[Ｖ
珔Ｌｓｉｎσ
ｃｏｓγ

＋２珚Ω珔Ｖ（ｓｉｎ－

　　ｔａｎγｃｏｓψｃｏｓ）＋
珔Ｖ２

珋ｒ
ｃｏｓγｓｉｎψｔａｎ＋

　　 Ω２珋ｒ
ｃｏｓγ

ｓｉｎψｓｉｎｃｏｓ ]





























 

（１）
式中：珋ｒ为无量纲地心距，对于地球平均半径 Ｒ０，
珋ｒ＝ｒ／Ｒ０；θ和 分别为经度和纬度；珔Ｖ为飞行器相

对地球的无量纲速度，珔Ｖ＝Ｖ／ ｇ０Ｒ槡 ０，ｇ０为海平面
处的重力加速度；γ和 ψ分别为飞行航迹俯仰角
和航向角；Ω为无量纲化地球自转角速度，珚Ω＝Ω／

ｇ０／Ｒ槡 ０；σ为飞行器倾侧角；珔Ｌ和 珚Ｄ分别为无量
纲化的升力加速度和阻力加速度，其计算公式

如下：

珔Ｌ＝
ρ（Ｖｓｃａｌｅ珔Ｖ）

２ＣＬＳｒｅｆ
２ｍｇ０

珚Ｄ＝
ρ（Ｖｓｃａｌｅ珔Ｖ）

２ＣＤＳｒｅｆ
２ｍｇ










０

（２）

其中：ｍ为飞行器质量；Ｖｓｃａｌｅ ＝ ｇ０Ｒ槡 ０为速度无

量纲化参数；ＣＬ和 ＣＤ分别为升力系数和阻力系
数；Ｓｒｅｆ为机翼参考面积；ρ为大气密度，采用如下

的指数模型
［１０］
：

ρ＝ρ０ｅ
－Ｋρｈ （３）

式中：ρ０为海平面标准大气密度；Ｋρ为大气密度
系数；ｈ为海拔高度。
１．２　气动参数处理

本文着重于制导律的设计研究，故假设再入

滑翔过程中飞行器力矩平衡，此外飞行器采用倾

斜转弯的方式，故可以忽略侧力影响。

由式（２）可得，飞行器再入飞行过程中无量
纲化升力加速度 珔Ｌ和阻力加速度 珚Ｄ的大小与升
力系数 ＣＬ和阻力系数 ＣＤ有关，而 ＣＬ与 ＣＤ为非

常值的气动参数，其大小由以下参数决定
［１１］
：

ＣＬ ＣＤ＝ｆ（Ｒｅ，Ｍａ，α，β，α，β，ｐ，ｑ，ｒ，δｐ，δｑ，δｒ） （４）

式中：Ｒｅ为雷诺数；Ｍａ为马赫数；α和 β分别为
迎角和侧滑角；ｐ、ｑ、ｒ分别为机体三轴旋转角速
度；δｐ、δｑ、δｒ分别为机体三轴舵偏角。

式（４）经过合理简化后，最终形式如下［１２］
：

ＣＬ ＣＤ＝ｆ｛Ｍａ，α，β｝ （５）

由式（５）可知，在一定条件下，ＣＬ与 ＣＤ的值
需要输入迎角 α、马赫数 Ｍａ及侧滑角 β通过查表
确定。为提高效率，在零侧滑条件下，可以假设正

常飞行状态时 ＣＬ与 ＣＤ对应马赫数 Ｍａ与迎角 α
的函数关系式为

ＣＬ ＝∑
ｎ

ｉ，ｊ＝０
ｐｉｊＭａ

ｉαｊ 　ｉ＋ｊ≤ ｎ

ＣＤ ＝∑
ｎ

ｉ，ｊ＝０
ｑｉｊＭａ

ｉαｊ 　ｉ＋ｊ≤









 ｎ

（６）

式中：ｐｉｊ和 ｑｉｊ为多项式系数。
为保证精度，这里设置多项式阶数 ｎ＝４，借

助已有的公开数据
［１３］
可以得到近似函数中的多

项式系数。

对于升力式高超声速飞行器，再入飞行过程

中受到热流密度 Ｑ、过载 ｎＬＤ、动压 ｑ等约束的限

制，具体表述如下
［１４］
：

Ｑ＝ＫＱρ
０．５Ｖ３．１５≤ Ｑｍａｘ （７）

ｑ＝０．５ρＶ２≤ ｑｍａｘ （８）

ｎＬＤ ＝ 珔Ｌ２＋珚Ｄ槡
２≤ ｎｍａｘ （９）

式中：ＫＱ为热传递系数；Ｑｍａｘ、ｑｍａｘ和 ｎｍａｘ分别为飞行
器所能承受的热流密度、动压和过载的最大幅值。

式（７）～式（９）组成了再入过程的强约束条件。
１．３　终端约束

本文采用能量 ｅ作为微分方程的自变量［１５］
：

８９１
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ｅ＝１珋ｒ
－
珔Ｖ２

２
（１０）

滑翔段的飞行任务是保证飞行器能顺利进入

末制导阶段，因此，终端约束主要包括高度速度约

束及经纬度约束：

ｈ（ｅｆ）＝ｈｆ
Ｖ（ｅｆ）＝Ｖｆ
θ（ｅｆ）＝θｆ
（ｅｆ）＝










ｆ

（１１）

式中：ｅｆ为终端能量约束；ｈｆ、Ｖｆ、θｆ和 ｆ分别为再
入终端的高程、空速、经度和纬度值。

１．４　ＨＶ再入走廊
为了抑制高超声速飞行器再入滑翔过程中的周

期性振荡现象，再入制导方法中常引入ＱＥＧＣ［１６］：
Ｌｃｏｓσ／ｍ＋（Ｖ２／ｒ－ｇ）≥０ （１２）

ＱＥＧＣ可视作再入过程的软约束条件，结合３
个强过程约束条件可以转化为 ＨＶ再入走廊的
上下界

［１６］
：

Ｈｕｐ（Ｖ）＝ＨＱＥＧＣ
Ｈｄｏｗｎ（Ｖ）＝ｍａｘ（ＨＱｍａｘ，Ｈｎｍａｘ，Ｈｑｍａｘ

{
）

（１３）

式中：Ｈｕｐ（Ｖ）、Ｈｄｏｗｎ（Ｖ）分别为 ＨＶ剖面的上、下
边界。

由此可以得到 ＨＶ再入走廊如图１所示。

图 １　ＨＶ再入走廊

Ｆｉｇ．１　ＨＶｒｅｅｎｔｒｙｃｏｒｒｉｄｏｒ

２　平稳滑翔再入制导

２．１　纵向制导律设计
考虑到再入飞行器初始下降段的热保护要

求，迎角指令常采用工程中应用较多的三段式迎

角剖面
［１７］
：

α＝

αｍａｘ Ｖ＞Ｖ１
（αｍａｘ－αｍｉｎ）
Ｖ１－Ｖ２

（Ｖ－Ｖ２）＋αｍｉｎ Ｖ１ ＞Ｖ＞Ｖ２

αｍｉｎ Ｖ＜Ｖ










２

（１４）

式中：αｍａｘ、αｍｉｎ为再入迎角边界值；Ｖ１、Ｖ２为迎角
剖面临界速度。

利用 ＱＥＧＣ可将 ＨＶ再入走廊的约束转换
为控制变量约束。对于 ＨＶ再入走廊，每个速度
Ｖ都对应于高度上下边界 Ｈｕｐ与 Ｈｄｏｗｎ，即地心距
ｒｕｐ与 ｒｄｏｗｎ，将地心距 ｒｕｐ与 ｒｄｏｗｎ代入式（１２）即可得
到当前速度下的倾侧角指令上下边界 σ ｍａｘ与

σ ｍｉｎ，即滑翔段应满足的输出指令边界值
［１８］
：

σ（Ｖ）∈ ［σ ｍｉｎ（Ｖ），σ ｍａｘ（Ｖ）］ （１５）

因为再入点初始高度较高，气动力作用较弱，

ＱＥＧＣ难以满足，故以常值倾侧角作为初始控制
指令，其方向由再入点与目标点的视线角 Δψ０ ＝
ψＴ０－ψ０决定，即
ｓｇｎ（σ０）＝ｓｇｎ（Δψ０） （１６）
式中：ψＴ０为再入点到目标点的航向角；ψ０为初始
航向角。

初始下降段结束后，飞行器进入准平衡滑翔

段，该段为主要飞行段，采用预测校正制导。在每

一个制导周期内，系统初始化一个倾侧角幅值指

令 σ，该指令由参数化的常值倾角模型确定，其
符号由航向角误差走廊确定，代入升力式高超声

速飞行器模型进行积分，积分满足过程约束限制。

当积分自变量 ｅ＝ｅｆ时，得到如下待飞航程偏差：
Ｅ（σｉ）＝Ｓｔｇ（ｅｆ）－Ｓｔｇ （１７）

式中：Ｅ（σｉ）为指令 σｉ的预测偏差；Ｓｔｇ（ｅｆ）为
指令 σｉ输入下满足能量约束的航程；Ｓｔｇ为待飞
航程，选取星下点圆弧长度进行近似：

Ｓｔｇ ＝ａｒｃｃｏｓ（ｓｉｎｓｉｎｆ＋
　　ｃｏｓｃｏｓｆｃｏｓ（θｆ－θ）） （１８）

以上为预测过程，基于此可以由待飞航程偏差

Ｅ（σｉ）计算得到一个合适的倾侧角幅值，使得待
飞航程偏差满足精度要求：Ｅ（σｉ）≤Ｅ（σｉ）ｓｅｔ。
Ｅ（σｉ）ｓｅｔ为精度限，倾侧角更新幅值 σｉ＋１ 的计
算方法采用割线法

［１９］
：

σｉ＋１ ＝ σｉ －
σｉ － σｉ－１

Ｅ（σｉ）－Ｅ（σｉ－１ ）
Ｅ（σｉ）

（１９）
２．２　横侧向制导律设计

横侧向制导决定倾侧角符号，即偏转方向。

这里考虑到再入段不同位置机动能力的区别，设

计如下航向角误差走廊，主要通过目标视线角

Δψ＝ψＴ－ψ确定偏转方向
［２０］
。

ｓｇｎ（σｉ）＝

１ Δψ＞Δψｕｐ
ｓｇｎ（σｉ－１） Δψｕｐ≥ Δψ≥ Δψｄｏｗｎ
－１ Δψ＜Δψ

{
ｄｏｗｎ

（２０）

９９１
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式中：Δψｕｐ、Δψｄｏｗｎ分别为视线角上、下界。
采用一种漏斗型走廊以适应不同高度下飞行

器气动效能的变化，如图２所示。

图 ２　航向角误差走廊

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｕｒｓｅａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｃｏｒｒｉｄｏｒ

视线角上、下边界值 Δψｕｐ与 Δψｄｏｗｎ由式（２１）
获得：

Δψｕｐ ＝

Δψａ ｅ＜ｅ１
ｅ１－ｅ２
Δψａ－Δψｂ

（ｅ－ｅ２）＋Δψｂ ｅ２≥ ｅ≥ ｅ１

Δψｂ ｅ＞ｅ










２

Δψｄｏｗｎ ＝－Δψ













ｕｐ

（２１）

式中：Δψａ、Δψｂ为视线角边界参考值；ｅ１、ｅ２为能
量临界值。

２．３　平稳滑翔模糊制导律
结合模糊控制原理在倾侧角外环控制回路增

加反馈控制量，对横侧向制导通道输出指令幅值

进行实时调节来达到抑制振荡，保持平稳滑翔。

飞行器再入大气层后，振荡幅值会在初始下降

段到滑翔段过渡的时刻达到最大，之后随着飞行器

空速 Ｖ降低而逐渐减弱，因此在初始滑翔段需以抑
制振荡为主，后半段则以减小终端误差为主，这里

选择过渡段的波谷，即高度变化率 ｈ
·

＝０的时刻为

交班时刻，在之后的滑翔段进行反馈校正
［２１］
。

模糊控制器输入为 ｈ
·

与 Ｖ，输出为倾侧角幅
值的调节量，为一个双输入单输出结构，其运行流

程如图３所示。
模糊控制器输出的倾侧角调节量 Δσｆｕｚｚｙ线性

叠加到预测校正制导律的输出上：

σｓ ＝ σｐ ＋Δσｆｕｚｚｙ （２２）

式中：σｓ 为调节后指令值；σｐ 为预测校正法
输出值；Δσｆｕｚｚｙ为模糊控制器输出的修正量。

在确定系统输入、输出与基本结构后，下面分

别介绍各部分的设计。

１）输入、输出论域定义
论域是模糊输入、输出量在归一化后的范围，

图 ３　基于模糊控制的倾侧角调节算法

Ｆｉｇ．３　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌ

这里将输入 Ｖ、ｈ
·

和输出 Δσｆｕｚｚｙ归一化到［－１，１］
的论域中。

以自变量 ｈ
·

为例，输入 ｈ
·

０ 的取值范围为

［ｈ
·

ｍｉｎ，ｈ
·

ｍａｘ］，归一化后的自变量论域为 ［ｈ
·
ｍｉｎ，

ｈ
·
ｍａｘ］，则归一化线性变换为

ｈ
·
０ ＝

ｈ
·
ｍｉｎ＋ｈ

·
ｍａｘ

２
＋ηｈ

·

０－
ｈ
·

ｍｉｎ＋ｈ
·

ｍａｘ( )２
（２３）

式中：ｈ
·
０ 为输入值 ｈ

·

０在论域［ｈ
·
ｍｉｎ，ｈ

·
ｍａｘ］中的值；

η＝（ｘｍａｘ－ｘ

ｍｉｎ）／（ｘｍａｘ－ｘｍｉｎ）为归一化比例因

子。这里的 ［ｈ
·
ｍｉｎ，ｈ

·
ｍａｘ］设计为［－１，１］。

２）输入、输出隶属度函数
输入、输出变量的模糊等级均采用 ８级：

“ＮＢ、ＮＭ、ＮＳ、ＮＥ、ＰＥ、ＰＳ、ＰＭ、ＰＢ”，分别代表自
然语言中“负值很大、负值较大、负值较小、负值

很小、正值很小、正值较小、正值较大、正值很

大”。模糊隶属度函数选用三角形，输入 Ｖ、ｈ
·

和

输出 Δσｆｕｚｚｙ的隶属度函数均可表示为图４。

图 ４　输入、输出隶属度函数

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｉｎｐｕｔａｎｄｏｕｔｐｕｔ

３）模糊规则设计
针对高超再入滑翔过程，模糊推理规则的设

计标准如下：定义 ｈ
·

＝ｈ
·

ｒｅａｌ－ｈ
·

ｒｅｆ作为待归一化高

度变化率，ｈ
·

ｒｅａｌ为实际高度变化率，ｈ
·

ｒｅｆ为参考高

度变化率。当空速 Ｖ较大时，应考虑抑制轨迹振
荡，故倾侧角修正量较大，当 ｈ

·

为正值，即 ｈ
·

ｒｅａｌ大

于参考下降率时，修正量为正，输出倾侧角幅值增

加以减小纵程使高度变化率减小，反之同理。参

考高度下降率以图５为例，ｈ
·

ｍｉｎ取第一个拉起段后

的波峰到末端的高度下降率，因为下降率均为负

值，所以 ｈ
·

ｍｉｎ作为下边界。ｈ
·

ｍａｘ取初始下降段最低

００２
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点到末端的高度下降率，则 ｈ
·

ｒｅｆ可取 ｈ
·

ｍｉｎ和 ｈ
·

ｍａｘ的

算术平均值，即归一化后为０的点。
根据以上分析可以设计以下模糊推理规则，

如表１所示。
表１中，Ｖ每列与 ｈ

·

每行的交叉点代表推理

结果值，以 Ｖ＝ＮＢ与 ｈ
·

＝ＮＢ交叉单元格为例：ＩＦ
Ｖ＝ＮＢＡＮＤｈ

·

＝ＮＢ，ＴＨＥＮΔσ＝ＮＢ。

图 ５　参考高度变化率取值

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｖａｌｕｅｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｈｅｉｇｈｔｇｒａｄｉｅｎｔ

表 １　模糊推理规则

Ｔａｂｌｅ１　Ｆｕｚｚｙｌｏｇｉｃｒｕｌｅｓ

ｈ
· Ｖ

ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＮＥ ＰＥ ＰＳ ＰＭ ＰＢ
ＮＢ ＮＢ ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＮＳ ＮＥ ＰＳ ＰＭ
ＮＭ ＮＢ ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＮＳ ＮＥ ＰＳ ＰＭ
ＮＳ ＮＢ ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＮＳ ＮＥ ＰＳ ＰＭ
ＮＥ ＮＢ ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＮＳ ＮＥ ＰＳ ＰＭ
ＰＥ ＮＢ ＮＭ ＮＭ ＮＳ ＮＥ ＰＥ ＰＭ ＰＢ
ＰＳ ＮＢ ＮＭ ＮＭ ＮＳ ＮＥ ＰＥ ＰＭ ＰＢ
ＰＭ ＮＢ ＮＭ ＮＭ ＮＳ ＮＥ ＰＥ ＰＭ ＰＢ
ＰＢ ＮＢ ＮＭ ＮＭ ＮＳ ＮＥ ＰＥ ＰＭ ＰＢ

　　４）解模糊
由模糊规则可得当前输入下输出值 Δσｆｕｚｚｙ的

各模糊等级隶属度，要计算其在论域的取值还需

要进行解模糊操作，采用重心法：

Ｇ＝∑
Ｎ－１

ｉ＝１
ｇｉＳｉ ∑

Ｎ－１

ｉ＝１
Ｓｉ （２４）

式中：Ｇ为重心位置，即输出在论域［０，１］的取
值；ｇｉ为每个三角形隶属度函数的重心；Ｓｉ为每
个模糊等级的隶属度；Ｎ为模糊等级数。

将所有归一化的［Ｖｍｉｎ，Ｖｍａｘ］与［ｈ
·

ｍｉｎ，ｈ
·

ｍａｘ］输

入模糊控制器，得到的输出结果 Δσｆｕｚｚｙ的论域如
图６所示。

图 ６　倾侧角修正值模糊推理结果

Ｆｉｇ．６　Ｆｕｚｚｙｌｏｇｉｃｒｅｓｕｌｔｓｏｆｂａｎｋａｎｇｌｅｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ

模糊平稳滑翔制导律设计流程如图７所示。

图 ７　基于模糊控制的平稳滑翔再入制导律

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｅｎｔｒｙｓｔｅａｄｙｇｌｉｄｅｇｕｉｄａｎｃｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈ

ｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌ

３　仿真验证

以某型号升力式高超声速飞行器为研究对

象，由公开数据，其质量 ｍ＝９０７．２ｋｇ，机翼参考面
积 Ｓｒｅｆ＝０．４８３９ｍ

２
，机体所能承受最大热流密度

Ｑｍａｘ＝１０００ｋＷ／ｍ
２
，最大动压 ｑｍａｘ＝５００ｋＰａ，最大

过载 ｎｍａｘ＝４ｇ。
对于本文方法仿真的精度，要求落点误差不

大于１５ｋｍ，大于 １５ｋｍ的认为任务失败，高度误
差不大于２ｋｍ，速度误差在１００ｍ／ｓ以内。

对于制导指令输出，要求倾侧角幅值不超过

σｍａｘ＝８０°，迎角均为正且不超过 αｍａｘ＝２０°。
仿真中，微分方程采用四阶龙格库塔法积分。

３．１　标准条件下再入制导仿真
设置３个不同初始条件，如表 ２所示。终端

约束相同的仿真算例，每个条件下分别对传统预

测校正法和基于模糊控制的平稳滑翔再入制导律

进行仿真验证，用以测试模糊规则及倾侧角反馈

控制对再入周期性振荡的抑制效果。

再入制导仿真按照能量终止，末端能量 ｅｆ＝

１／ｒｆ－Ｖ
２
ｆ／２。末端约束设置如表３所示。

２种制导律下分别进行仿真验证，得到的末
端误差如表４所示，其中，“／”号前后值分别代表
预测校正法和本文制导律下的误差值。

表 ２　标准条件下再入初始参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｅｎｔｒｙｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎ

ｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数 算例１ 算例２ 算例３

高度／ｋｍ ８０ ８０ ８０

速度／（ｍ·ｓ－１） ７０００ ６８００ ６９００

经度／（°） １０ １０ ０

纬度／（°） ３０ ２０ １０

航迹俯仰角／（°） －１ －１ －１

航向角／（°） １２０ １２０ １００

１０２
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　　仿真结果如图 ８所示，图中左侧为本文制导
表 ３　标准条件下再入末端约束

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｅｎｔｒｙｔｅｒｍｉｎａｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｉｎ

ｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数 数值

高度／ｋｍ ２４

速度／（ｍ·ｓ－１） １８００

经度／（°） １０

纬度／（°） －２０

律下的再入制导仿真曲线，右侧为传统预测校正

法的再入制导仿真曲线。

表 ４　标准条件下再入末端误差

Ｔａｂｌｅ４　Ｒｅｅｎｔｒｙｔｅｒｍｉｎａｌｅｒｒｏｒｉｎｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

误差 算例１ 算例２ 算例３

位置误差／ｋｍ ９．３６／５．２０ ６．１７／８．３２ １１．９２／１１．８５

高度误差／ｋｍ ０．８３／２．４８ ０．１９／１．４７ ０．１７／１．７９

速度误差／（ｍ·ｓ－１） ４／１０ １／１７ ０／７

图 ８　标准条件下的再入制导仿真结果

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｅｎｔｒｙｇｕｉｄａｎｃｅｉｎｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２０２
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　第 ２期 周锐，等：一种基于模糊控制的平稳滑翔再入制导律

　　对比图８曲线及表 ４所示终端误差结果，可

以得到以下结论：

１）由表４可得，本文制导律满足再入制导精

度要求，落点距离误差小于 １５ｋｍ，高度误差小于

２ｋｍ，速度误差小于 １００ｍ／ｓ，且在高度及速度误

差上均要优于传统预测校正法，说明了轨迹的平

稳对于末端能量管控的重要作用。

２）从图８（ａ）再入三维轨迹可以看出，包含

倾侧角指令调节的平稳滑翔再入制导律有效抑制

了从第一个拉起段之后的周期性振荡，使得再入

过程相较于传统预测校正法的再入制导仿真曲线

更加平稳，达到了预期目标。

３）从图 ８（ｂ）可以看出，本文制导律保证

了再入轨迹完全位于 ＨＶ再入走廊内部，即满

足 ＱＥＧＣ、热流密度、动压及过载约束，而传统

预测校正法的再入制导仿真曲线则出现多个

振荡且峰值超出 ＨＶ再入走廊约束（ＱＥＧＣ约

束条件）。

４）从图 ８（ｃ）可以看出，本文制导律倾侧

角指令曲线在 １５００ｋｍ处出现较大幅值，对应

于第一个拉起段，表明了模糊控制器调节效果

明显，在满足指令幅值约束的条件下抑制了

振荡。

３．２　扰动条件下再入制导仿真

为了验证本文方法在扰动条件下的鲁棒性，

采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ再入制导仿真实验。在该实验

中，保持飞行器参数不变，对初始位置及气动参数

（升阻力系数）设置扰动，如表５所示。

再入制导初始参数如表６所示。

表 ５　再入扰动参数设置

Ｔａｂｌｅ５　Ｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｏｆｒｅｅｎｔｒｙｇｕｉｄａｎｃｅ

偏差项 分布类型 偏差量

大气密度偏差 Δρ 高斯分布 ５％

高度偏差 Δｈ 高斯分布 ５．０ｋｍ

速度偏差 ΔＶ 高斯分布 １００ｍ／ｓ

经度偏差 Δθ 高斯分布 ０．１°

纬度偏差 Δ 高斯分布 ０．１°

航迹俯仰角偏差 Δγ 均匀分布 ０．１°

航向角偏差 Δψ 均匀分布 １．０°

升力系数偏差 ΔＣＬ 高斯分布 １０％

阻力系数偏差 ΔＣＤ 高斯分布 １０％

　　再入制导末端约束如表７所示。
表 ６　扰动条件下再入初始参数

Ｔａｂｌｅ６　Ｒｅｅｎｔｒｙｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎ

ｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数　 数值

高度／ｋｍ ８０

速度／（ｍ·ｓ－１） ７０００

经度／（°） １０

纬度／（°） ３０

航迹俯仰角／（°） －１

航向角／（°） １３５

表 ７　扰动条件下再入末端约束

Ｔａｂｌｅ７　Ｒｅｅｎｔｒｙｔｅｒｍｉｎａｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｉｎ

ｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数　 数值　

高度／ｋｍ ２０

速度／（ｍ·ｓ－１） １８００

经度／（°） ９０

纬度／（°） －２０

　　按照以上参数进行 １００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真，

得到仿真结果如图 ９所示。分别从振荡抑制效

果、终端误差及过程约束方面展示了制导律的性

能，对此进行分析可得如下结论：

１）在存在初始偏差及参数误差的情况下，本

文制导律可满足制导精度要求，速度误差不大于

１００ｍ／ｓ，高度误差不大于 ２ｋｍ，末端位置误差在

１０ｋｍ内的占 ９７％，在 ５ｋｍ内的占 ６６％，ＣＥＰ小

于５ｋｍ。

２）由图９（ａ）～图 ９（ｃ）可以看出，在存在扰

动的情况下，基于模糊控制的倾侧角调节策略可

有效抑制周期性振荡，所有再入轨迹均未出现波

动情况，整个飞行过程趋于平稳，说明本文方法的

自适应性及鲁棒性较强。

３）从图９（ｄ）可得，整个滑翔过程倾侧角指

令反转次数大约为３～４次，且反转的射程间距大

于２００ｋｍ，保证了指令的有效性，说明基于能量分

段的航向角误差走廊在满足大横程机动性要求的

前提下有效减少了反转次数。

４）速度高度轨迹及过程约束、再入滑翔过

程满足 ＱＥＧＣ及热流密度、动压和过载约束，整个

滑翔段都位于 ＨＶ再入走廊内部，保证了飞行的

稳定性和强约束要求。

３０２
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图 ９　扰动条件下的再入制导仿真结果

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｅｎｔｒｙｇｕｉｄａｎｃｅｉｎｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

４　结　论

本文针对升力式高超声速飞行器再入滑翔过

程中的周期性振荡问题，基于模糊推理控制及预

测校正法提出了一种倾侧角反馈调节策略，经过

研究分析及仿真验证，得到以下结论：

１）基于模糊控制的平稳滑翔再入制导律不
依赖 ＱＥＧＣ，适应能力更强，避免了再入航迹俯仰
角增大或空速较低等条件下的 ＱＥＧＣ失效问题。

２）倾侧角指令调节通过模糊控制器实现，可
以充分考虑当前飞行状态，更加准确地输出指令

幅值调节量。本文方法不需要设计反馈控制回路

参数，避免了参数设计需要的大量样本和时间。

３）相较于传统预测校正制导，本文方法在满
足精度要求的前提下有效抑制了振荡，且具有良

好的鲁棒性和自适应能力。
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基于机器视觉的轻型梁三维振动测量方法

彭聪，缪卫东，曾聪
（南京航空航天大学 自动化学院，南京 ２１１１０６）

　　摘　　　要：振动测量是状态检测和故障诊断的方法之一，针对传统接触式测量方法中
存在负载效应等问题，对基于机器视觉的三维振动测量方法进行了研究。首先，基于视频相位

的二维振动测量方法，提取出相机所采集图像中被测目标的二维振动数据。然后，在二维振动

测量方法的基础上，结合双目立体视觉，设计了一种基于机器视觉的三维振动测量方法。最

后，进行了悬臂梁的振动测量实验。结果表明：所提方法可以实现无接触和无标记的振动测

量，并能准确测量出三维的振动信息。

关　键　词：振动测量；三维振动信号；机器视觉；图像处理；轻质结构
中图分类号：ＴＰ３９１．４１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２０７０６

　　随着科学技术的飞速发展，机械设备在各行
各业的应用日趋广泛。机械设备的状态监测与故

障诊断是保障设备正常运行的重要工作。设备在

高速运转时，不可避免会产生振动现象。通过振

动测量获取的位移、频率等参数能反映出设备的

状态信息。国内外已有很多研究者们进行了振动

测量的相关研究，并将其广泛应用于工程领域。

振动测量方法包括接触式振动测量方法和非

接触式振动测量方法２种。接触式振动测量方法
需要使用接触式传感器，如加速度计

［１］
、位移传

感器
［２］
等。然而，在使用接触式振动测量方法

时，需要将传感器布置在检测目标上，这样对于轻

质结构会引起质量负载效应，从而产生测量误差。

此外，测量大型结构的振动数据时，由于要安装大

量的传感器在被测结构表面，这样会耗费大量的

人力物力来完成传感器的布置工作
［３］
；而且传统

的接触式振动测量方法只能单点测量，并不能提

供测量目标全场的振动数据
［４］
。

非接触式振动测量方法是另一种振动测量方

法。常用的非接触式振动测量方法包括激光测振

法和视觉测振法。激光测振法是通过激光测振仪

进行测量工作，不会对测量目标产生负载效

应
［５］
。但是，激光测振仪价格比较昂贵，并且对

于大型的测量目标需要大量的测量时间。

视觉测振法包括点跟踪（ＰｏｉｎｔＴｒａｃｋｉｎｇ，ＰＴ）
法、数字图像相关（ＤｉｇｉｔａｌＩｍａｇｅＣｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ，ＤＩＣ）
法和光流法。点跟踪法振动测量是通过在测量对

象的结构表面设置高对比度或反光的光学目标，

提取光学目标的位移来完成所测对象的振动测

量。点跟踪法一般只能测得单点或多点的振动数

据。Ｍｏｒｌｉｅｒ等［６］
采用标记点跟踪的方法对桥梁

进行振动测量，并进一步将测得的位移数据转化

到频域中提取桥梁的固有频率。另外，利用 ２台
相机进行点跟踪测量还能获得三维的振动数据。

Ｂｌａｃｋ等［７］
利用视觉标记点跟踪的方法对无人机

机翼进行振动测量，同时还计算了机翼的固有频

率和振型。Ｃｈａｎｇ和 Ｊｉ［８］基于点跟踪的视觉测量
方法，测量了建筑物模型在地震发生时的振动数

qwqw
新建图章
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据和桥梁模型由地震引起的振动数据。

数字图像相关法是另一种视觉测振法。该方

法需要在被测目标表面设置散斑图像，使用相机

采集被测目标振动时的散斑图像，再通过图像处

理得出振动数据。相比于点跟踪法，数字图像相

关法能测得结构上更大的区域甚至全场的振动。

Ｗａｎｇ等［９］
利用数字图像相关法测量了悬臂梁的

振动信息，并提取了振型模态。孙伟等
［１０］
通过单

个高速相机采集图像，基于数字图像相关法提取

了膜材的应变大小并确定了膜材的振型。Ｈａ
等

［１１１２］
使用数字图像相关法测量了微型人工飞

行器的机翼振动数据，并获得了机翼的振型信息。

Ｈｕｎａｄｙ等［１３］
提出了一种基于三维数字图像相关

（ＴｈｒｅｅＤｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＤｉｇｉｔａｌＩｍａｇｅＣｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ，３Ｄ
ＤＩＣ）法测量旋转物体振动数据的方法，提取了高
速旋转中塑料盘的模态振型，并与有限元分析的

数据进行对比，验证了该方法的有效性。

点跟踪法和数字图像相关法需要在结构表面

布置光学目标或者散斑图，对于一些大型的测量

目标，布置工作需要耗费大量时间，同时有些结构

表面并不便于布置工作。而光流法无需在测量目

标表面进行任何标记工作，仅根据结构的自然图

像特征就可以提取出运动信息。ＬｕｃａｓＫａｎａｄｅ
（ＬＫ）［１４］和 ＨｏｒｎＳｃｈｕｎｃｋ（ＨＳ）［１５］是 ２种最主要
的传统光流法。基于传统的光流法，Ｃａｅｔａｎｏ
等

［１６］
开发了视觉测量系统，并对大型工程结构进

行振动观测，为实现更完整的振动监测提供了重

要的数据来源。Ａｏｙａｍａ等［１７］
同时对桥梁模型上

多个特征点的光流进行测量，实现了大型桥梁结

构同时多点测振。Ｙｕ等［１８］
通过光流法对悬臂梁

和电机罩进行了振动测量，其实验结果与有限元

分析的结果基本一致。但是传统的光流法基于图

像强度，因此对噪声特别敏感，而且运算时间较

长。Ｆｌｅｅｔ和 Ｊｅｐｓｏｎ［１９］提出了基于视频相位的光
流法，通过分析图像的相位变化来提取运动，从而

提高了振动测量的鲁棒性。ＭＩＴ的 Ｃｈｅｎ等［２０］
将

基于视频相位的光流法和运动放大算法相结合，

提取出悬臂梁和管道等的固有频率和振型。进一

步，Ｃｈｅｎ等［２１］
采用基于视频相位的光流法远距

离对大楼顶部的天线塔进行振动测量。

综上所述，点跟踪法和数字图像相关法虽然

能够进行三维的振动测量，但是需要在被测物上

设置光学标记。传统的光流法解决了标记的问

题，然而该方法对噪声比较敏感。另外，目前基于

视频相位的振动测量方法虽然无需设置光学标记

且鲁棒性较强，但仅能获得二维的振动信息。因

此，本文提出了一种基于视频相位的三维振动测

量方法。采用２个单反相机采集振动图像。基于
视频相位的振动测量方法提取出结构的二维振动

信息，结合双目立体视觉方法将二维振动信息转

换成三维的振动信息。

１　三维振动测量方法

１．１基于视频相位的振动测量方法
三维振动测量首先需获得二维的振动测量数

据。二维的振动测量采用基于视频相位的振动测

量方法
［２２２３］

。基于视频相位的振动测量方法是

以傅里叶变换原理为基础。傅里叶变换可以实现

空间域到频域的变换，表明空间域中的任何运动

都会导致频域中的相位变化。在图像处理中，图

像空间域的像素运动也就可以在图像频域的相位

中体现出来。

然而，傅里叶变换只反映信号的整体特性，通

常用来估计全局运动，针对这一问题，引入了 Ｇａ
ｂｏｒ变换来进行局部运动的分析。Ｇａｂｏｒ变换可
将视频的每帧图像变换到复频域中，从而能更精

确地表示局部的运动信息。Ｇａｂｏｒ滤波器是 Ｇａ
ｂｏｒ变换的重点。在空间域中，二维 Ｇａｂｏｒ滤波器
是高斯函数调制的正弦函数，可表示为

ｇ（ｘ，ｙ；λ，θ，ψ，σ，γ）＝

　　ｅｘｐ －
ｘ２θ＋γ

２ｙ２θ
２σ( )２ [ｅｘｐ ｉ２π

ｘθ
λ
＋( ) ]ψ （１）

式中：λ为正弦波的波长；ψ为调谐函数的相位偏
移；γ为决定 Ｇａｂｏｒ函数形状的空间长宽比；σ为
高斯函数的标准差，决定了 Ｇａｂｏｒ滤波器核可接
受区域的大小；θ∈（０°，３６０°）表示 Ｇａｂｏｒ滤波核
的方向；ｘ和 ｙ为图像的空间坐标；ｘθ和 ｙθ为包含
了方向信息的空间变量，具体表示为

ｘθ ＝ｘｃｏｓθ＋ｙｓｉｎθ

ｙθ ＝－ｘｓｉｎθ＋ｙｃｏｓ
{ θ

（２）

所处理的测量视频是由多帧图像构成的。图

像的空间域信息，即为图像强度。设图像在 ｔ时
刻的图像强度为 Ｉ（ｘ，ｙ，ｔ），设视频第 １帧是参考
帧，图像强度为 Ｉ（ｘ，ｙ，ｔ０），第２帧是运动帧，图像
强度为 Ｉ（ｘ＋Δｘ，ｙ＋Δｙ，ｔ０＋Δｔ），Δｔ为连续 ２帧
图像之间的时间间隔。通过图像信息与二维

Ｇａｂｏｒ滤波器的卷积运算，可将图像强度信息 Ｉ（ｘ，
ｙ，ｔ）转换为频域信息 Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ）：
Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ）＝Ｉ（ｘ，ｙ，ｔ） ｇ（ｘ，ｙ；λ，θ，ψ，σ，γ）

（３）
其积分形式为

８０２
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　第 ２期 彭聪，等：基于机器视觉的轻型梁三维振动测量方法

Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ）＝∫∫
＋∞

－∞
Ｉ（ｕ，ｖ，ｔ）ｇ（ｘ－ｕ，ｙ－ｖ；

　　λ，θ，ψ，σ，γ）ｄｕｄｖ （４）
式中：ｕ和 ｖ分别为图像中的像素点在水平方向
和竖直方向的瞬时速度。

下面以计算水平方向的运动信息为例。取

θ＝０°，根据式（２），空间变量变为 ｘθ＝ｘ，ｙθ＝ｙ，则
参考帧图像的频域信息为

Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ０）＝

　　∫∫
＋∞

－∞
Ｉ（ｕ，ｖ，ｔ） [ｅｘｐ－（ｘ－ｕ）

２＋γ２（ｙ－ｖ）２

２σ ]２ ·

[　　ｅｘｐ ｉ２πｘ－ｕ
λ
＋( ) ]ψ ｄｕｄｖ （５）

　　运动帧图像的频域信息为

Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ０＋Δｔ）＝∫∫
＋∞

－∞
Ｉ（ｕ＋Δｘ，ｖ＋Δｙ，ｔ＋Δｔ）·

[　　ｅｘｐ －（ｘ－ｕ－Δｘ）
２＋γ２（ｙ－ｖ－Δｙ）２

２σ ]２ ·

[　　ｅｘｐ ｉ２πｘ－ｕ－Δｘ
λ

＋( ) ]ψ ｄ（ｕ＋Δｘ）ｄ（ｖ＋Δｙ）

（６）
对式（５）、式（６）进行数学变换，可得

Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ０）＝ [ｅｘｐ ｉ－２πｘ( ) ]λ ∫∫
＋∞

－∞
Ｉ（ｕ，ｖ，ｔ）·

[　　ｅｘｐ －（ｘ－ｕ）
２＋γ２（ｙ－ｖ）２

２σ ]２ ·

[　　ｅｘｐ ｉ２πｕ
λ
＋( ) ]ψ ｄｕｄｖ （７）

Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ０＋Δｔ）＝

[　　ｅｘｐｉ－２πｘ＋Δｘ( )]λ ∫∫
＋∞

－∞
Ｉ（ｕ＋Δｘ，ｖ＋Δｙ，ｔ＋Δｔ）·

[　　ｅｘｐ －（ｘ－ｕ－Δｘ）
２＋γ２（ｙ－ｖ－Δｙ）２

２σ ]２ ·

[　　ｅｘｐ ｉ（２πｕ
λ
＋ψ ]） ｄｕｄｖ （８）

从式（７）和式（８）中可看出，两式中的相位项

均为 ｅｘｐｉ２πｕ
λ
＋( )[ ]ψ ，那么它们的定积分结

果也相同，结果设为 φ′。再计算两式的相位角，
结果如下：

φ（Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ０））＝－２π
ｘ
λ
＋φ′ （９）

φ（Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ０＋Δｔ））＝－２π
ｘ＋Δｘ
λ

＋φ′ （１０）

将两式相减可得相位差：

φ（Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ０＋Δｔ））－φ（Ｆ（ｘ，ｙ，ｔ０））＝２π
Δｘ
λ
（１１）

从式（１１）中可看出，水平方向的运动 Δｘ正

比于相位差。同理，通过改变 Ｇａｂｏｒ滤波器的方
向求得竖直方向的运动 Δｙ，从而可得像素二维位
移数据。

计算图像中同一深度下某物体的实际长度与

其在图像中所跨越的像素数量的比例数据，设为

尺度因子 ｓ，再将尺度因子与像素的位移数据相
乘，即可将像素转换为实际长度单位。

１．２　三维振动信号计算方法
三维振动信号的测量以二维振动信号为基

础，结合双目立体视觉，采用三角形方法求解出目

标的三维坐标。先根据双目立体视觉中处理方法

获得２个相机图像中匹配点对的 ｘｌ和 ｘｒ，其坐标
为齐次坐标，以及２个图像的投影矩阵 Ｐｌ和 Ｐｒ，
根据投影公式，目标三维点 Ｘ坐标满足：
ｘｌ＝ＰｌＸ

ｘｒ＝Ｐｒ
{ Ｘ

（１２）

再消去式（１２）中的齐次因子，可使式（１２）化
为 ＡＸ＝０的形式，具体步骤如下：

对于左相机图像的匹配点 ｘｌ，有

ｘ～ｌ×（ＰｌＸ）＝０ （１３）

式中：ｘ～ｌ ＝
０ －１ ｙ
１ ０ －ｘ
－ｙ ｘ









０

，ｘ和 ｙ为点 ｘｌ在

图像中的像素坐标。

将 Ｐｌ按照行展开代入上述公式，则

０ －１ ｙ
１ ０ －ｘ
－ｙ ｘ









０

ｐ１ｌＸ

ｐ２ｌＸ

ｐ３ｌ









Ｘ

＝０ （１４）

式中：ｐ１ｌ、ｐ
２
ｌ和 ｐ

３
ｌ分别为投影矩阵 Ｐｌ的第 １行、

第２行和第３行。
式（１４）即为

ｘ（ｐ３ｌＸ）－ｐ
１
ｌＸ＝０

ｙ（ｐ３ｌＸ）－ｐ
２
ｌＸ＝０

ｘ（ｐ２ｌＸ）－ｙｐ
１
ｌＸ＝

{
０

（１５）

又因为第 ３个等式可由前 ２个等式线性表
示，所以取前 ２个等式，从而有形如 ＡｌＸ＝０的方
程，其中：

Ａｌ＝
ｘｐ３ｌ－ｐ

１
ｌ

ｙｐ３ｌ－ｐ
２[ ]
ｌ

（１６）

同理，对于右相机的图像也有形如 ＡｒＸ＝０
的方程，其中：

Ａｒ＝
ｘｐ３ｒ－ｐ

１
ｒ

ｙｐ３ｒ－ｐ
２[ ]
ｒ

（１７）

把 Ａｌ和 Ａｒ合并为 Ａ，则方程即为 ＡＸ＝０，
其中：

９０２
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Ａ＝

ｘｐ３ｌ－ｐ
１
ｌ

ｙｐ３ｌ－ｐ
２
ｌ

ｘｐ３ｒ－ｐ
１
ｒ

ｙｐ３ｒ－ｐ
２














ｒ

（１８）

此方程组只有３个未知数，而有４个方程，所以
采用奇异值分解法求解其最小二乘解，由此解得最

终的目标点Ｘ的三维坐标，即测得三维振动信息。

２　实验结果
本文测量系统由 ２个单反相机（ＣａｎｏｎＥＯＳ

８０Ｄ）、光源 ＬＥＤ灯、悬臂梁和计算机组成。２台
相机分别布置在悬臂梁前的左右两侧。相机镜头

对准悬臂梁的前部。计算机用于处理相机所采集

的图像。实验装置如图１所示。
实验通过激励锤水平敲击悬臂梁，对悬臂梁

产生水平方向的作用力。对于被测点，实验通过

手动选取特征点的方式，选取左、右相机所拍摄图

像中悬臂梁最上方的像素点作为被测点，如图 ２
所示。这２个像素点在实际空间中是同一个点，
可近似看作为一组匹配点。在计算这组目标点的

振动位移之前，需要对视频降采样处理，降采样因

子设置为２，这样能提高数据结果的精度，同时减
少了程序运行的时间。之后通过基于视频相位的

振动测量方法，提取出左、右像素点的像素坐标变

化。先测量悬臂梁上目标点在水平方向的像素位

移结果，再计算其频域信号，最终左、右相机中被

测点的时域振动信号和频域信号的测量结果如

图 ３、图 ４所示。可见，左、右相机的像素位移大

图 １　实验装置

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｅｔｕｐ

图 ２　左右相机采集图片

Ｆｉｇ．２　Ｐｉｃｔｕｒｅｓｆｒｏｍｌｅｆｔａｎｄｒｉｇｈｔｃａｍｅｒａｓ

图 ３　左相机水平方向位移信号测量结果

Ｆｉｇ．３　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｓｉｇｎａｌｏｆｌｅｆｔｃａｍｅｒａ

图 ４　右相机水平方向位移信号测量结果

Ｆｉｇ．４　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｓｉｇｎａｌｏｆｒｉｇｈｔｃａｍｅｒａ

小均在０．０２５个像素之内。频域信号图中的振动
频率均为１３．６３Ｈｚ，幅值也非常接近。然后提取

０１２
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被测点在竖直方向的像素位移结果。而被测点在

竖直方向上的运动杂乱无章，且位移值非常微小，

在０．００８个像素之内。考虑到悬臂梁是受到水平
方向的作用力，竖直方向的位移理应非常微小，可

忽略不计。

最终计算该被测点的三维振动信息，该点在

空间中的三维运动如图 ５所示。ｘ方向为水平方
向，ｙ方向为竖直方向，ｚ方向为深度方向。从图５
中可看出，被测点主要在 ｘ方向上进行振动，振动
范围为７．５７５～７．５９５ｍｍ。而且被测点的运动集
中在中间，两端运动相对稀疏，这说明悬臂梁在水

平方向进行振荡运动。

通过计算被测点三维坐标的重投影误差以

验证三维振动测量方法的准确性。将计算得到

的三维点坐标根据相机参数重投影代入到左、

右相机的视角中，并计算重投影误差。表 １显
示了前１０帧左、右相机图像中被测点三维坐标
重投影误差的计算结果。可以看出，被测点在

左相机中的重投影误差在 ０．０４３左右，右相机
中的重投影误差在 ０．０５２左右。重投影误差均
比较低，从而验证了本文所提出的三维振动测

量结果的准确性。

图 ５　被测点的三维运动

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｍｅａｓｕｒｅｄｐｏｉｎｔ

表 １　重投影误差计算结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

帧数
重建所得的坐标／ｍｍ 重投影误差／ｐｉｘｅｌ

ｘ ｙ ｚ 左相机 右相机

１ ７．５８４ －１１４．７９４ ８８０．０３９ ０．０４３ ０．０５１

２ ７．５９０ －１１４．７９２ ８８０．０３７ ０．０４５ ０．０５２

３ ７．５８３ －１１４．７９１ ８８０．０３６ ０．０４２ ０．０５１

４ ７．５７９ －１１４．７９３ ８８０．０３７ ０．０４４ ０．０５３

５ ７．５８７ －１１４．７９３ ８８０．０３７ ０．０４１ ０．０５１

６ ７．５８９ －１１４．７９１ ８８０．０３６ ０．０４３ ０．０５２

７ ７．５８１ －１１４．７９２ ８８０．０３９ ０．０４４ ０．０５４

８ ７．５８１ －１１４．７９４ ８８０．０３８ ０．０４１ ０．０５３

９ ７．５８９ －１１４．７９３ ８８０．０３７ ０．０４６ ０．０５２

１０ ７．５８６ －１１４．７９０ ８８０．０３９ ０．０４４ ０．０５２

３　结　论

１）本文结合基于视频相位的振动测量方法
和双目立体视觉提出了一种基于机器视觉的轻型

梁三维振动测量方法。实验结果表明，左、右相机

所获取的视频中同一测量点的振动位移及振动频

率基本一致，其重投影误差小，分别约为０．０４３和
０．０５２。同时该实验结果验证了本文所提振动测
量方法的有效性，能够准确提取亚像素的三维振

动信息。

２）本实验仅仅对悬臂梁进行了振动测量实
验，在后续研究中，可对一些复杂结构进行全场振

动测量，进一步应用于工业设备的振动测量。
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小型旋翼无人机潜射控制器设计

吴江，陈恩民，高翼捷，刘一秡，高鑫，夏洁

（北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：小型旋翼无人机在潜射过程中的弹射和姿态控制直接影响着潜射工程任务
的成败。针对小型旋翼无人机在潜射过程中姿态难以快速调整、发射初始姿态易受海浪干扰

等问题，提出一种无人机潜射系统的控制方案。采用带有矢量控制的助推火箭来调整无人机

在发射段的姿态，并通过海浪预测模型优化无人机发射时间窗口；针对小型旋翼无人机在弹出

后旋翼展开时的姿态不稳定问题，采用基于Ｌ１自适应控制方法的姿态控制律进行无人机的增
稳设计。仿真结果表明：助推火箭的矢量控制发动机能够在 ２ｓ内快速调整无人机的俯仰姿
态，设计的 Ｌ１自适应姿态控制律能够在无人机旋翼展开的２ｓ内实现俯仰姿态的稳定控制，并
且对潜射场景中气动参数的不确定变化具有一定的鲁棒性。

关　键　词：潜射无人机；水下发射；火箭助推弹射；展开转子；姿态控制
中图分类号：ＴＰ２７３＋．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２１３１０

　　现代体系作战中，潜艇的侦察距离短、作战
隐蔽，常常需要反潜机或其他水面舰艇配合作

战。无人机因其具有隐蔽性强、飞行灵活、小巧

轻便等特点而被广泛应用在海战搜索侦察、对

海对空作战上。因此，无人机配合潜艇在作战

中执行各类任务是一种很好的方案，也推动了

潜射无人机的发展。潜射无人机通过导弹发射

管等自主弹射装置，用气动或火箭助推的方式

弹射出海面。在到达指定高度后，潜射无人机

迅速展开机翼进行稳定飞行，完成侦察攻击等

作战任务。

现有的潜射无人机正朝着小型化、用途和智

能化方向发展。其中，纵列式旋翼无人机具备了

纵列式直升机易于收放、重心变化范围大、机身利

用率高、载荷大、悬停效率高、悬停功率低、运输能

力强等特点，能够实现定点空投、慢速飞行拖曳电

子反潜设备等功能，但其弹射后的控制与一般纵

列式直升机一样，具有非线性、强耦合、容易不稳

定等特征。

现有的纵列式旋翼无人机姿态控制的设计方

法包括经典控制方法和现代控制方法
［１］
。采用

智能控制方法进行的姿态控制设计目前还在初步

研究阶段。

经典控制方法中的 ＰＩＤ控制律目前仍是大多
数纵列式旋翼无人机工程中采用的姿态控制方

法。现有的姿态控制技术均是采用内外环分层设

计思想
［２］
。针对 ＰＩＤ控制律非线性系统存在强

耦合时无法解耦控制等主要缺点，可以通过对无

人直升机的各个姿态通道进行解耦设计，再对解

耦的姿态通道进行 ＰＩＤ控制。
现代控制理论应用到纵列式旋翼无人机姿态

控制的主要方法有 Ｈ∞鲁棒控制方法、ＬＱＲ最优
控制方法等。其中，Ｈ∞回路成形方法已经在纵列

式直升机上成熟运用
［３４］
。ＬＱＲ控制方法则是基

于小扰动原理，计算出无人机在不同飞行工作点

下的线性化模型，对每个飞行工作点单独设计合

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102004&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMVc3M1dFRDdKZXUyS29lODI1UlhWdWNydjFobz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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适的 ＬＱＲ控制律，进而完成全飞行包络线下的
ＬＱＲ姿态控制设计［５］

。

此外一些传统的非线性控制方法，如动态逆

的控制方法、基于反步式设计方法的控制器设计、

非线性结构解耦算法和基于双闭环结构的增稳控

制律设计等，在姿态控制设计上表现的效果也

不错
［６７］
。

基于智能控制方法的姿态控制技术目前已经

成为一个研究热点，可以通过长短期记忆学习

（ＬＳＴＭ）网络和模糊 ＰＩＤ控制等方法增加模型精
度和鲁棒性

［８］
，但其算法的实时性还达不到实际

工程要求。

考虑到潜射系统应用场景特点，本文采用 Ｌ１
自适应控制方法对纵列式潜射无人机进行姿态控

制，经过适当设计可保证控制系统的稳定性
［９］
，

同时能有效解决参数不确定性和气动干扰问题。

１　数学模型建立

本文潜射选用的旋翼无人机为纵列式布局，

纵列式旋翼无人机的潜射过程控制主要有２个阶
段：助推段和旋翼展开阶段。在助推段，无人机升

至指定高度后，利用助推火箭发动机将自身的俯

仰角姿态调整到一定角度。随后旋翼无人机接入

飞控动力系统，控制旋翼展开来控制自身姿态至

平飞状态，如图１所示。

图 １　旋翼无人机潜射过程

Ｆｉｇ．１　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｌａｕｎｃｈｅｄ

ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｒｏｔｏｒＵＡＶ

１．１　助推段模型
助推段发射方案可以采用气动弹射和火箭助

推。气动弹射方法原理简单，研究成熟，但单独使

用气动弹射无法满足无人机质量和弹射结构尺寸

限制。如果加入助推火箭，经计算，气动弹射装置

对整个发射过程的作用并不显著。对于火箭助推

发射的方案，火箭发动机尾焰会对电子设备造成

烧蚀，隔热层材料会增大生产成本和发射筒质量，

但可通过同心筒的特殊设计进行尾焰导流。参考

已有的大型导弹发射系统，火箭发动机的尾焰回

流不会对无人机产生烧蚀。本文采用直接使用火

箭助推的方案进行发射。

折叠状态的纵列式旋翼无人机与火箭助推装

置的组合体在助推段主要受重力和推力作用，为

简化模型可将助推段的气动力忽略。

１．２　旋翼无人机气动力模型
为简化气动力模型，忽略纵列式旋翼无人机

前、后旋翼转动间的气动干扰影响和旋翼气流的

压缩性影响。

以前旋翼为例，其所受升力计算式如下
［１０］
：

Ｔｆ＝
α∞σ
２
ＴＣＦπρＲ

４
ＢΩ

２

Ｙｆ＝
α∞σ
２
ＹＣＦπρＲ

４
ＢΩ

２

Ｈｆ＝
α∞σ
２
ＨＣＦπρＲ

４
ＢΩ











 ２

（１）

式中：Ｔｆ、Ｙｆ和 Ｈｆ分别为前旋翼所受的升力、横侧

向力和阻力；ＴＣＦ、ＹＣＦ和 ＨＣＦ分别为前旋翼升力系

数、横侧向力系数和阻力系数；α∞为旋翼桨叶升

力线斜率；σ为旋翼实度系数；ρ为空气密度；ＲＢ
为旋翼半径；Ω为旋翼转速。

前旋翼所受的气动力矩计算式如下
［１１］
：

Ｑｆ＝
α∞σ
２
ＱＣＦＦＨΩ

２ＲＢ

ＭＨＦ ＝
ｅｓｂｓ
２
ＭＷΩ

２ａｆ

ＬＨＦ ＝
ｅｓｂｓ
２
ＭＷΩ

２ｂｆ

ＦＨ ＝πρＲ
４















Ｂ

（２）

式中：Ｑｆ、ＭＨＦ和 ＬＨＦ分别为前旋翼所受的扭矩、横

侧向桨毂力矩和纵向桨毂力矩；ｂｓ为旋翼的桨叶

数；ｅｓ为旋翼挥舞铰的偏置距离；ＭＷ为桨叶对挥

舞铰的转动惯量；ａｆ和 ｂｆ分别为前旋翼的纵向挥

舞角和横侧向挥舞角；ＱＣＦ为扭矩系数。其中，下
角标为 ｒ或 Ｒ的参数均与后旋翼有关，下角标为 ｆ
或 Ｆ的参数均与前旋翼有关。

后旋翼的气动力和气动力矩模型与前旋翼类

似，因此不再赘述。

机身的气动力与机身处的动压、迎角和侧滑

角相关，而机身动压、迎角和侧滑角主要受旋翼对

机身的下洗和侧洗影响
［１１］
。

机身处动压 Ｑｆｕｓ的计算式如下：

Ｑｆｕｓ ＝
１
２ρ
［ｕ２＋ｖ２＋（ｗ＋ＷＦＵＳ）

２
］ （３）

式中：ｕ、ｖ、ｗ分别为无人机在机体坐标系 ｘ、ｙ、ｚ

轴上的速度分量；ＷＦＵＳ为无人机前、后旋翼叠加后
的等效下洗气流速度。

纵列式旋翼无人机机身在机体坐标系 ｘ、ｙ、ｚ

轴上所受的阻力 Ｄｘ、Ｄｙ、Ｄｚ计算式如下：

４１２
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　第 ２期 吴江，等：小型旋翼无人机潜射控制器设计

Ｄｘ ＝ＳｘＱｆｕｓ
ｕ
Ｖ∞

Ｄｙ ＝ＳｙＱｆｕｓ
ｖ
Ｖ∞

Ｄｚ ＝ＳｚＱｆｕｓ
ｗ＋ＷＦＵＳ
Ｖ













∞

（４）

式中：Ｖ∞表示无穷远端空气流动速度；Ｓｘ、Ｓｙ、Ｓｚ分
别为机身处在机体坐标系 ｘ、ｙ、ｚ轴上的等效阻力
平板面积。

机身横侧向力 Ｙｆｕｓ和升力 Ｔｆｕｓ计算如下：
Ｙｆｕｓ ＝－ＣＹβＱｆｕｓｓｉｎβｆｕｓ
Ｔｆｕｓ ＝－ＣＴαＱｆｕｓｓｉｎα

{
ｆｕｓ

（５）

式中：ＣＹβ为机身横侧向力气动系数；ＣＴα为机身升力
气动系数；αｆｕｓ和βｆｕｓ分别为机身处的迎角和侧滑角。
１．３　旋翼无人机动力学模型

引入旋翼纵向与横侧向挥舞角方程对旋翼／
稳定杆动力系统模型的表示如下

［１２］
：

ａ＝－ａ／τｆ－ｑ＋Ｃａｕｕ／τｆ＋Ａｕａｌｓｕａ＋Ａｕｂｌｓｕｂ

ｂ
·

＝－ｂ／τｆ－ｐ＋Ｃｂｖｖ／τｆ＋Ｂｕａｌｓｕａ＋Ｂｕｂｌｓｕ
{

ｂ

（６）

式中：τｆ为自动倾斜器动作响应的时间常数；ａ、ｂ
分别为前旋翼的纵、横侧向挥舞角；Ｃａｕ、Ｃｂｖ分别
为纵向、横侧向线速度对挥舞角的交叉导数；

Ａｕａｌｓ、Ａｕｂｌｓ、Ｂｕａｌｓ、Ｂｕｂｌｓ为电机到旋翼的机械传递参
数；ｕａ、ｕｂ分别为纵、横侧向周期变矩输入。

在来流角较小的情况下，前旋翼拉力近似等

于旋翼气动升力 Ｔｆ。旋翼的纵、横侧向倾角一般
均小于１０°。因此，前旋翼拉力在机体坐标系 ｘ、
ｙ、ｚ轴下的分量 Ｘｍｆ、Ｙｍｆ、Ｚｍｆ可近似计算如下

［１３］
：

Ｘｍｆ＝－Ｔｆａ

Ｙｍｆ＝Ｔｆｂ

Ｚｍｆ＝－Ｔ
{

ｆ

（７）

控制总距的电机与转速控制器形成闭环回

路，其闭环系统结构如图２所示。
总距控制输入与旋翼拉力之间近似满足一阶

关系：

Ｔｆ＝Ｔｒ＝
Ｋｃ

Ｋτｃｓ＋１
ｕｃ （８）

式中：Ｋｃ为减速器等装置的机械传递系数；Ｋτｃ为
总距控制系统的时间常数；ｕｃ为总距输入量。

图 ２　动力闭环系统结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｄｙｎａｍｉｃｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍ

无人机旋翼处的迎角和侧滑角一般为小角

度，所以旋翼所受的气动合力在机体坐标系 ｘ轴
下的分量近似为 Ｈｆ＋Ｈｒ，在机体坐标系 ｙ轴下的
分量近似为 Ｙｆ＋Ｙｒ；旋翼所受的气动合力矩在机
体坐标系 ｘ、ｙ、ｚ轴下的分量分别近似为 ＬＨＦ ＋
ＬＨＲ、ＭＨＦ＋ＭＨＲ、Ｑｆ＋Ｑｒ。

前、后旋翼气动力在机体坐标系 ｘ、ｙ、ｚ轴上
分解的合力矩 Ｌｐ、Ｍｐ、Ｎｐ计算如下：
Ｌｐ ＝（Ｙｍｆ＋Ｙｆ）ｈｆ＋（Ｙｍｒ＋Ｙｒ）ｈｒ
Ｍｐ ＝－（Ｘｍｆ＋Ｈｆ）ｈｆ－（Ｘｍｒ＋Ｈｒ）ｈｒ－

　　Ｚｍｆｌｆ＋Ｚｍｒｌｒ
Ｎｐ ＝（Ｙｍｆ＋Ｙｆ）ｌｆ－（Ｙｍｒ＋Ｙｒ）ｌ










ｒ

（９）

式中：ｈｆ、ｈｒ分别为前、后旋翼桨毂中心到无人机
重心在垂向上的距离；ｌｆ、ｌｒ分别为前、后旋翼桨毂
中心到无人机横侧向上的距离。

通过旋翼无人机的滚转和俯仰姿态角可以计

算出无人机的重力在机体坐标系上的３个分量：
Ｇｘ
Ｇｙ
Ｇ










ｚ

＝
－ｍｇｓｉｎθ
ｍｇｃｏｓθｓｉｎ
ｍｇｃｏｓθｃｏｓ











（１０）

式中：ｍ为无人机质量；ｇ为重力加速度；θ为俯仰
角大小；为滚转角大小。对旋翼无人机进行受
力分析可知，合力是由前后旋翼气动力、机身气动

力和重力组成。合力矩是由旋翼气动力对重心产

生的力矩、旋翼扭矩与桨毂力矩和机身气动力矩

组成的。具体受力分析如图３所示。
旋翼无人机所受合力在机体坐标系 ｘ、ｙ、ｚ轴

的分量为

Ｆｘ
Ｆｙ
Ｆ










ｚ

＝

Ｘｍｆ＋Ｘｍｒ＋Ｈｆ＋Ｈｒ＋Ｄｘ＋Ｇｘ
Ｙｍｆ＋Ｙｍｒ＋Ｙｆ＋Ｙｒ＋Ｙｆｕｓ＋Ｄｙ＋Ｇｙ

Ｚｍｆ＋Ｚｍｒ＋Ｔｆｕｓ＋Ｄｚ＋Ｇ











ｚ

（１１）

所受合力矩在机体坐标系 ｘ、ｙ、ｚ轴的分量为











Ｌ
Ｍ
Ｎ

＝
Ｌｐ
Ｍｐ
Ｎ










ｐ

＋

ＬＨＦ
ＭＨＦ
Ｑ











ｆ

＋

ＬＨＲ
ＭＨＲ
Ｑ











ｒ

（１２）

图 ３　纵列式旋翼无人机受力分析

Ｆｉｇ．３　ＦｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｄｉａｇｒａｍｏｆｔａｎｄｅｍｒｏｔｏｒＵＡＶ

５１２
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根据牛顿第二定律和动量矩定理可得到旋翼

无人机的六自由度刚体力学模型：

ｕ
ｖ










ｗ

＝
ｒｖ－ｑｗ
ｐｗ－ｒｕ









ｑｕ－ｐｖ

＋１
ｍ

Ｆｘ
Ｆｙ
Ｆ










ｚ

（１３）

ｐ＝ｑｒ（Ｉｙｙ－Ｉｚｚ）／Ｉｘｘ＋Ｌ／Ｉｘｘ
ｑ＝ｐｒ（Ｉｚｚ－Ｉｘｘ）／Ｉｙｙ＋Ｍ／Ｉｙｙ
ｒ＝ｐｑ（Ｉｘｘ－Ｉｙｙ）／Ｉｚｚ＋Ｎ／Ｉ

{
ｚｚ

（１４）

式中：Ｉｘｘ、Ｉｙｙ、Ｉｚｚ分别为无人机绕机体坐标系 ｘ、ｙ、ｚ
轴的惯性张量；ｐ、ｑ、ｒ分别为无人机绕机体坐标
系 ｘ、ｙ、ｚ轴的角速度。

为方便姿态解算，现采用 ｚｙｘ欧拉角来描述
姿态转动，因此旋翼无人机的运动学方程组为


·

＝ｐ＋（ｒｃｏｓ＋ｑｓｉｎ）ｔａｎθ

θ
·

＝ｑｃｏｓ－ｒｓｉｎ

ψ
·

＝ １
ｃｏｓθ

（ｒｃｏｓ＋ｑｓｉｎ









 ）

（１５）

式中：ψ为旋翼无人机的偏航角。
将合力表达式（１１）代入到平动方程式（１３），

合力矩表达式（１２）代入到转动方程式（１４），结合
运动学方程（１５），就可以得到纵列式旋翼无人机
的全量非线性系统：

Ｘ
·

＝ｆ（Ｘ，ｕ） （１６）
式中：ｕ为无人机控制输入量，即纵向变距控制输
入量、总距控制输入量、横侧向变距控制输入量和

偏航量；Ｘ为无人机的飞行状态变量。
在不同飞行状态工作点下，根据小扰动原理，

可将无人机非线性模型进行线性化，并将横侧向、

纵向运动分离，从而方便设计无人机旋翼展开的

姿态控制律。

２　潜射过程控制系统设计

２．１　发射窗口设计
海浪的运动因受到海风、洋流、潮汐等多种因

素的影响，通常表现为随机的、不规则的运动状

态。因此，旋翼无人机发射筒漂浮在海面上时，会

受到海浪运动的影响。为了保证安全发射，有必

要在短时间内预测波浪的运动，从而选择合适的

时间弹射。相关研究表明，发射筒在海面上的姿

态通常取决于波浪倾角，因此对发射筒运动姿态

的研究已经转化为对波浪倾角的研究。由于无法

获得实时观测的海浪波倾角数据，需要先建立一

个随机海浪模型，通过仿真获得波倾角数据
［１４］
。

通过分析大量实验观测到的数据可知，成熟

海浪是一个随机过程。通过随机海浪理论得知，

多个随机独立变量可以构成对海浪的模拟。本文

将海浪波假定为长峰波，即波仅在主风方向上，波

线无限长，波峰相互平行，海面上某一点的海面波

动 η（ｘ，ｔ）可以用多个随机初始相角的余弦波叠
加实现，即

η（ｘ，ｔ）＝∑
∞

ｉ＝１
ζａｉｃｏｓ（ωｉｔ－ｋｉｘ＋εｉ） （１７）

式中：ζａｉ为第 ｉ个余弦波的振幅大小；ｘ为波点位
置；ｔ为时间；ｋｉ为第 ｉ个余弦波的波数，是一个在
（０，２π）范围内的随机变量；ωｉ为第 ｉ个余弦波的
频率；εｉ为第 ｉ个余弦波的初相位。

本文假设模拟的波浪谱为皮尔逊莫斯科维茨
谱。根据已有的海况数据，在三级海况下，有义波

高在０．５～１．２５ｍ。波浪谱是一个窄带谱，其能量
主要集中的频带区间为０．５～３ｒａｄ／ｓ。仿真得到的
随机海浪的波高和波倾角数据如图４和图５所示。

本文通过建立 ＬＳＴＭ网络模型对波倾角进行
预测，将仿真得到的波倾角数据按照顺序划分训

练集和测试集，前 ９０％作为训练集，剩余的作为
测试集，由此可得到该神经网络模型预测的准确

性 ε，如图６所示。
在进行预测时，采用已有的波倾角数据作为

输入，每次预测只对下一个时间点的波倾角值进

图 ４　波高

Ｆｉｇ．４　Ｈｅｉｇｈｔｏｆｗａｖｅ

图 ５　波倾角

Ｆｉｇ．５　Ｓｌｏｐｅｏｆｗａｖｅ

６１２
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　第 ２期 吴江，等：小型旋翼无人机潜射控制器设计

行预测，然后将下一时间点测得的实际波倾角作

为新的输入更新网络，就可以得到接下来一段时

间内的波倾角数据，如图７所示。

图 ６　长短期记忆学习网络

Ｆｉｇ．６　Ｌｏｎｇｓｈｏｒｔｔｅｒｍｍｅｍｏｒｙｌｅａｒｎｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋ

图 ７　波倾角预测结果

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｌｏｐｅｏｆｗａｖｅ

２．２　姿态控制律设计
为减少发射装置的复杂度，在助推段的姿态

控制上可以仅对俯仰进行控制，并选择合适的发

射时机，尽可能减小初始的偏航角和偏航角速度，

如图８所示。

图 ８　俯仰通道控制原理图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐｉｔｃｈｃｈａｎｎｅｌｃｏｎｔｒｏｌ

本文的设计重点在于潜射无人机在旋翼展开

时的姿态环控制，而不是旋翼展开的执行机构装

置，因此假设旋翼展开产生的冲击载荷对无人机

姿态控制的影响较小，可忽略不计。

分析线性化后的模型，可计算出纵列式旋翼

无人机的纵、横侧向运动的特征根，具体分布如

图９所示。可以看出，纵列式旋翼无人机是一个
静不稳定系统，因此无人机的姿态控制需要进行

增稳设计。为此，本文选用Ｌ１自适应控制方法来
设计无人机旋翼展开时的姿态控制律。

Ｌ１自适应控制器整体结构由全阶状态观测
器、参数自适应律、自适应控制器和低通滤波器构

成，具体结构如图１０所示。
Ｌ１自适应控制器的低通滤波器的作用是滤

除控制输入信号中的高频信号，其带宽的设计直

图 ９　旋翼无人机纵、横侧向分离运动的特征根

Ｆｉｇ．９　Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌａｎｄｖｅｒｔｉｃａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎｍｏｔｉｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｒｏｏｔｓｏｆｒｏｔｏｒＵＡＶ

图 １０　Ｌ１自适应控制结构示意图

Ｆｉｇ．１０　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＬ１ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

接影响着控制系统的幅值裕度和相角裕度，从而

影响着控制系统的鲁棒性
［１５］
。

将带有不确定性参数的旋翼无人机非线性状

态方程式进行线性化，并分离出如下纵向运动

方程：

ｘｈ（ｔ）＝Ａｈｘｈ（ｔ）＋ｂ (ｈ ωｈｕｈ（ｔ）＋
　θＴｈ（ｔ）ｘｈ（ｔ）＋σｈ（ｔ )）
ｙｈ（ｔ）＝ｃ

Ｔ
ｈｘｈ（ｔ

{
）

（１８）

式中：ｘｈ（ｔ）为可测量的纵向运动状态；Ａｈ、ｂｈ和

ｃＴｈ分别为纵向运动状态矩阵、输入矩阵和输出矩

７１２
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阵；ｕｈ（ｔ）和 ｙｈ（ｔ）分别为纵向运动系统的控制输
入和输出；ωｈ为与输入量有关的不确定性参数；
θＴｈ（ｔ）ｘｈ（ｔ）代表与状态变量有关的不确定性部
分；σｈ（ｔ）代表与状态变量无关的不确定性部分。
结合纵向运动建模情况可知，参数 ωｈ、θｈ与纵列
式潜射无人机的质量、转动惯量和气动参数相关，

σｈ与外界阵风干扰相关。
假设模型不确定性参数满足如下条件。

１）参数θｈ（ｔ）和 σｈ（ｔ）满足：
θｈ（ｔ）∈ Θ

σｈ（ｔ）≤ Δ０

ｔ≥
{

０
式中：Θ为已知凸集；Δ０∈Ｒ

＋
。

２）参数 θｈ（ｔ）和 σｈ（ｔ）连续可微且一致
有界：

θ
·

ｈ（ｔ）≤ ｄθ ＜∞

σ·ｈ（ｔ）≤ ｄσ ＜∞

ｔ≥
{

０
３）输入加权参数中ωｈ的任意分量 ω∈Ｒ

满足：

ω∈ Ω０∈ ［ωｌ　ωｕ］
对于本文设计的纵列式旋翼无人机潜射控制

系统，以上假设均可以满足。

在设计 Ｌ１自适应控制器前，本文先采用
ＬＱＲ控制方法设计状态反馈增益阵，使得姿态控
制具有增稳效果。ＬＱＲ的设计方法是先拟定一
个与状态变量和控制输入相关的指标函数：

Ｊ＝∫（ｘＴＱｘ＋ｕＴＲｕ）ｄｔ （１９）

指标函数中的 Ｑ阵和 Ｒ阵分别实现了对状
态变量和控制输入的加权，Ｑ阵和 Ｒ阵均为对角
半正定矩阵。ＬＱＲ最优控制是通过预先根据实
际模型情况选定 Ｑ阵和 Ｒ阵，找出一个合适的反
馈增益阵 Ｋｍ，使反馈控制输入 ｕ＝－Ｋｍｘ，使指标
函数 Ｊ达到最优。

由最优控制理论可知，ＬＱＲ中的反馈增益阵
Ｋｍ的解为
Ｋｍ ＝Ｒ

－１ｂＴｈＰｍ （２０）
式中：Ｐｍ阵通过求解如下黎卡提方程得到：
ＡＴｈＰｍ ＋ＰｍＡｈ －ＰｍｂｈＲ

－１ｂｈＰｍ ＋Ｑ ＝０ （２１）
现记状态反馈后的状态矩阵为

Ａｍ ＝Ａｈ －ｂｈＫｍ （２２）
全阶状态观测器形式如下：

ｘ^
·

ｈ（ｔ）＝Ａｈ^ｘｈ（ｔ）＋ｂｈ（^ωｈｕｈ（ｔ）＋

　　θ^Ｔｈ（ｔ）ｘｈ（ｔ）＋σ^ｈ（ｔ））

ｙ^ｈ（ｔ）＝ｃ
Ｔ
ｈｘ^ｈ（ｔ

{
）

（２３）

式（２３）与式（１８）不同的是：模型中的不确定
参数 ωｈ、θｈ、σｈ均为参数自适应律计算出的估计

值 ω^ｈ、θ^ｈ、^σｈ，观测器据此计算状态变量的估计值
ｘ^ｈ（ｔ）。估计的状态变量与真实状态变量的偏差
将用于参数自适应律的计算。

待估计参数的自适应律计算公式如下：

θ^
·

ｈ（ｔ）＝ΓＰｒｏｊ（θ^ｈ（ｔ），－ｘ
～Ｔ
ｈ（ｔ）Ｐｂｈｘｈ（ｔ）），θ^ｈ（０）＝θ^０

σ^
·

ｈ（ｔ）＝ΓＰｒｏｊ（σ^ｈ（ｔ），－ｘ
～Ｔ
ｈ（ｔ）Ｐｂｈ），σ^ｈ（０）＝σ^０

ω^
·

ｈ（ｔ）＝ΓＰｒｏｊ（^ωｈ（ｔ），－ｘ
～Ｔ
ｈ（ｔ）Ｐｂｈｕａｄ（ｔ）），^ωｈ（０）＝ω^










０

（２４）
式中：Γ为自适应增益；Ｐｒｏｊ（·）为投影算子，保
证了估计值参数的有界性。

Ｐ＝ＰＴ为如下李雅普诺夫方程：
ＡＴｍＰ＋ＰＡｍ ＝－Ｑ （２５）
对于任意 Ｑ＝ＱＴ的解。

Ｌ１自适应控制器输入的具体形式如下：

ｕａｄ（ｓ）＝－ｋＤ（ｓ）（η^（ｓ）－ｋｇｒ（ｓ）） （２６）
式中：ｋ为自适应反馈增益；Ｄ（ｓ）为低通滤波器；
ｒ（ｓ）为指令输入 ｒ（ｔ）的拉普拉斯变换；η^（ｓ）为

η^（ｔ）＝ω^（ｔ）ｕａｄ（ｔ）＋θ^
Ｔｘ（ｔ）＋σ^（ｔ）的拉普拉斯

变换；设计指令输入的增益 ｋｇ，可使得系统输出
能稳定地跟踪指令输入信号。

状态观测器输出的传递函数表达为

ｙ^＝ｃＴ（ｓＩ－Ａｍ）
－１ｂ（^ωｕ＋θ^ｘ＋σ^） （２７）

式中：ｃ为系统输出矩阵。当时间趋于无穷，输出
值可达到：

ｙ^＝－ｃＴＡ－１ｍｂ（^ωｕ＋θ^ｘ＋σ^） （２８）

为使得 ｙ^＝ｒ，则可以求解出：

ｕ＝
１

ω^
－ １
－ｃＴＡ－１ｍｂ

ｒ－θ^ｘ－σ( )＾ （２９）

因此，可以求解出增益 ｋｇ ＝－１／（ｃ
ＴＡ－１ｍｂ）。

设计的低通滤波器形式为

Ｃ（ｓ）＝ ωｋＤ（ｓ）
１＋ωｋＤ（ｓ）

（３０）

低通滤波器 Ｃ（ｓ）的设计需保证 Ｃ（０）＝１，这
里选取 Ｄ（ｓ）＝１／ｓ进行简化设计。

ｋ为自适应反馈增益，其值直接影响着低通
滤波器带宽。为保证闭环系统的渐进稳定性，ｋ
的设计必须满足闭环系统 Ｌ１小增益定理。现
定义：

Ｌ＝ｍａｘ
θ∈Θ

θ１

Ｈ（ｓ）＝（ｓＩ－Ａｍ）
－１ｂ

Ｇ（ｓ）＝Ｈ（ｓ）（１－Ｃ（ｓ
{

））

（３１）

８１２
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　第 ２期 吴江，等：小型旋翼无人机潜射控制器设计

则根据闭环系统 Ｌ１小增益定理，设计的增益 ｋ需
满足：

Ｇ（ｓ） Ｌ１Ｌ＜１ （３２）

３　潜射过程控制仿真

３．１　火箭助推姿态控制仿真
在助推段无人机是从筒内发射，能够选取的

发射方案有限。现在控制总推力一定的情况下，

对连续差分推力控制（方案 １）、脉冲推力差分控
制（方案２）和推力矢量姿态控制（方案 ３）进行了
建模仿真，仿真结果如图１１和图１２所示。

通过对比３个方案的姿态角曲线和飞行高度

图 １１　姿态角变化曲线比较

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓ

图 １２　高度变化曲线比较

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｅｉｇｈｔｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓ

曲线可以得到，推力矢量姿态控制方案的姿态角

控制的快速性和稳定性更优，并且可以满足具体

的设计要求，最终选定采用推力矢量姿态控制的

方案。

由于发射空间有限，本文采用了二维平面的

燃烧舵式推力矢量控制技术，通过预测波倾角对

弹射时机进行选择，从而尽可能减小初始状态的

偏航角和偏航角速度，确保在助推段的短时间内

偏航姿态保持在旋翼可安全展开的范围内。

３．２　旋翼展开姿态控制仿真
在前飞速度为３０ｍ／ｓ情况下，纵列式旋翼无

人机线性化后的纵向运动状态方程如下：

Ａｈ ＝

－０．３１６６ ０．０２５６ ０．５０７１ －１０．５２８５
－０．８９１１ －０．７４５８ ３．１４３５ １１．３０４２
０．３９１０ ０．０１６８ －３．９４９２ －６．２９４１











０ ０ １ ０

ｂｈ ＝

０．０１６９ ０．０２０８
０．０４８５ －１．４２７１
０．１８３１ ０．０７４３











０ ０

ｘｈ ＝Ａｈｘｈ ＋ｂｈｕ



















ｈ

（３３）

式中：ｘｈ＝［ｕ　ｗ　ｑ　θ］
Ｔ
为无人机纵向运动的

状态变量；ｕｈ＝［ｕｂ　ｕｃ］
Ｔ
为控制输入变量。

用 ＬＱＲ控制方法设计出的状态反馈增益
阵为

Ｋｈ＝
－０．００１６ ０．００４７ ０．０７７２ ０．１０６４
０．００３５ －０．０１７８ －０．００１３ －０．[ ]０４３２

（３４）
考虑到纵向实际飞行状态、纵列式旋翼无人

机系统特性与外界环境干扰情况，选取的纵向模

型各项不确定参数变化范围为

Θ∈ ［－０．１，０．１］，Δ∈ ［－１，１］，Ω０∈ ［０，０．５］

由此可知，Ｌ＝ｍａｘ
θ∈Θ

θ１ ＝０．４，选取自适应

增益 Γ＝１００００。经粗略计算发现当选取 ｋ＞８０
时，满足式（３１）中的稳定条件。因此，选取增益
ｋ＝１００。

为验证纵向俯仰姿态 Ｌ１自适应控制器的跟
踪性能，现给定 １０°的俯仰角阶跃指令信号进行
仿真。将模型中未知参数重新设定如下：

θｈ ＝［０．０５ｓｉｎ（πｔ／２）　０．１　０．０５ｓｉｎ（πｔ／２）
　　０．１ｓｉｎ（πｔ／４）］
ωｈ ＝［１　１］
σｈ ＝０．５ｓｉｎ（πｔ）

９１２
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将 Ｌ１自适应控制下的俯仰角输出与固定参
数的 ＰＩＤ控制进行对比，仿真结果如图 １３所示。
对比图１３中 Ｌ１自适应控制器和 ＰＩＤ控制器的输
出响应可知，固定参数的 ＰＩＤ控制器在系统受扰
后动态特性变差。而 Ｌ１自适应控制器下的输出
超调量约５％，响应上升时间约０．４ｓ，稳定时间约
５ｓ，在抗干扰性和对气动参数不确定变化的鲁棒
性上表现得更好。

图 １３　俯仰通道输出响应

Ｆｉｇ．１３　Ｏｕｔｐｕｔｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｐｉｔｃｈｃｈａｎｎｅｌ

在前飞速度为３０ｍ／ｓ情况下，纵列式旋翼无
人机线性化后的横侧向运动状态方程如下：

Ａｌ＝

－０．８０１２ ０ －０．０８０２ －０．０２３２
１ ０ ０．００１９ ０

－０．０９２８ ０ －０．０４６６ －０．００４１
－０．５７６５ ９．８０００ －０．０６５０ －０．











１２５５

ｂｌ＝

０．１６５０ －０．０２３９
０ ０

０．０１５９ ０．０７６１
０．１３５５ －０．











００６４

ｘｌ ＝Ａｌｘｌ＋ｂｌｕ



















ｌ

（３５）
式中：ｘｌ＝［ｐ　　ｒ　ｖ］

Ｔ
为无人机横侧向运动的

状态变量；ｕｌ＝［ｕａ　ｕｒ］
Ｔ
为控制输入变量，ｕｒ为

旋翼无人机偏航控制输入量。

用 ＬＱＲ控制方法设计出的状态反馈增益
阵为

Ｋｌ＝
３．５０７８ ３．７６８０ －０．２２５９ ０．０１８２
－０．７１６０ －０．６０７１ １．０６７５ ０．[ ]０００２

（３６）
考虑到横侧向实际飞行状态、纵列式旋翼无

人机系统特性与外界环境干扰情况，选取的横侧

向模型各项不确定参数变化范围为

Θ∈ ［－０．１，０．１］，Δ∈ ［－１，１］，Ω０∈ ［０，０．２］
由此可知，Ｌ＝ｍａｘ

θ∈Θ
θ１ ＝０．４，选取自适应

增益 Γ＝１００００，经粗略计算发现当选取 ｋ＞１２０
时，满 足 式 （３１）中 的 条 件。因 此 选 取 增 益
ｋ＝１５０。

为验证横侧向俯仰姿态 Ｌ１自适应控制器的

稳定性能，现假定无人机在初始时刻受到 １０°的
滚转角扰动和 １（°）／ｓ的偏航角速率扰动。将模
型中的未知参数重新设定如下：

θｌ ＝［０．０５ｓｉｎ（πｔ／２）　０．１ｓｉｎ（πｔ／４）　０．１
　　０．０５ｓｉｎ（πｔ／２）］
ωｌ ＝［１　１］
σｌ ＝０．１ｓｉｎ（πｔ）

将 Ｌ１自适应控制下的滚转角输出与固定参
数的 ＰＩＤ控制进行对比，仿真结果如图 １４所示。
对比图１４中 Ｌ１自适应控制器和 ＰＩＤ控制器的输
出响应可知，Ｌ１自适应控制器在气动参数变化和
环境干扰的情况下，仍能在 ８ｓ内较好地快速控
制滚转角至稳定状态，动态过程最大振幅不超过

３°；而 ＰＩＤ控制器的输出产生了 －１０°的振荡，飞
行姿态的控制效果变差。

图 １４　滚转通道输出响应

Ｆｉｇ．１４　Ｏｕｔｐｕｔｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｒｏｌｌｃｈａｎｎｅｌ

将 Ｌ１自适应控制下的偏航角输出与固定参
数的 ＰＩＤ控制进行对比，仿真结果如图 １５所示。
对比图１５中 Ｌ１自适应控制器和 ＰＩＤ控制器的输
出响应可知，在气动参数变化和环境干扰的情况

下，ＰＩＤ控制器的输出动态特性较差，过渡过程中
的振荡振幅约 ０．３（°）／ｓ。Ｌ１自适应控制器控制
偏航角速率收敛的过程有较小的波动，但无振荡

情况，偏航通道在７ｓ后稳定收敛至０。
综合以上仿真结果可知，Ｌ１自适应姿态控制

器相比 ＰＩＤ基本姿态控制器，其控制品质较好，动
态响应特性得到改善，在对气动参数变化的鲁棒

性和对环境的抗干扰性方面表现得更好。

图 １５　偏航通道输出响应

Ｆｉｇ．１５　Ｏｕｔｐｕｔｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｙａｗｃｈａｎｎｅｌ

０２２
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　第 ２期 吴江，等：小型旋翼无人机潜射控制器设计

３．３　潜射过程总体仿真
旋翼无人机潜射过程中仿真条件设定如下：

１）在 ｔ＝０ｓ时刻，旋翼无人机弹射出筒，同
时火箭点火，助推无人机垂直升空。

２）在 ｔ＝３ｓ时刻，助推火箭脱落，旋翼展开。
３）无人机最终调整自身俯仰姿态至 －５°，以

实现稳定前飞状态。

４）仿真总时长为１０ｓ，仿真步长设定为０．０１ｓ。
５）旋翼无人机模型中的不确定性参数与

３．２节相同。
在ＭＡＴＬＡＢ软件中搭建 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ框架仿真上

述整个潜射过程，旋翼无人机高度变化如图１６所示。
从图１６结果中可知，旋翼无人机潜射升空的

加速度约为 ８．９ｍ／ｓ２，在 ｔ＝３ｓ时刻，火箭脱落，
旋翼无人机的高度下降约 １ｍ后在 １ｓ内又控制
稳定在 ４０ｍ。此结果验证了旋翼展开的响应快
速性。

旋翼无人机的俯仰角变化如图１７所示。
观察图１７结果可知，助推火箭的矢量控制发

动机在１ｓ后开始控制箭体和无人机的俯仰角姿
态，在 ｔ＝３ｓ时火箭姿态发动机能将无人机的俯
仰姿态调整至 １２．６°，之后火箭脱落，无人机旋翼
展开，通过已设计的 Ｌ１姿态控制器将自身俯仰姿
态在１ｓ内控制到 －５°，实现了无人机的稳定前飞。

潜射过程总体仿真的结果表明，助推火箭能

够通过矢量姿态发动机在 ２ｓ内快速控制旋翼无
人机在发射过程中的俯仰姿态。旋翼无人机在助

推火箭脱落后，旋翼能够快速展开，动力系统能够

在１ｓ内将无人机保持在指定高度。设计的旋翼

图 １６　旋翼无人机潜射过程高度变化

Ｆｉｇ．１６　ＨｅｉｇｈｔｏｆｒｏｔｏｒＵＡＶｄｕｒｉｎｇｕｎｄｅｒｗａｔｅｒ

ｌａｕｎｃｈｅｄｐｒｏｃｅｓｓ

图 １７　旋翼无人机潜射过程俯仰角变化

Ｆｉｇ．１７　ＰｉｔｃｈａｎｇｌｅｏｆｒｏｔｏｒＵＡＶｄｕｒｉｎｇｕｎｄｅｒｗａｔｅｒ

ｌａｕｎｃｈｅｄｐｒｏｃｅｓｓ

展开姿态控制器对气动参数的不确定变化具有鲁

棒性，其动态响应时间小于 １ｓ，能够实现无人机
在潜射场景中的姿态稳定飞行。

４　结　论

本文提出了一种针对纵列式布局小型旋翼无

人机的潜射控制系统方案，使得旋翼无人机能够

在潜射过程中快速准确地调整发射时间和自身姿

态，从而实现姿态稳定飞行。

具体工作如下：

１）预测海浪模型能够完成无人机发射时间
窗口的优化。

２）设计出的潜射助推方案和火箭助推的姿
态控制律能够确保无人机稳定的上升至指定

高度。

３）设计出的 Ｌ１自适应姿态控制器能够保证
无人机在旋翼展开时快速调整自身俯仰姿态，且

对气动参数的变化具有一定的鲁棒性。

本文完成了纵列式布局旋翼无人机的潜射控

制系统仿真验证，仿真结果表明，设计的无人机潜

射控制系统能够在１０ｓ内将无人机成功助推至一
定高度，实现无人机的姿态稳定飞行，确保无人机

能够正常执行反潜等任务。
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　引用格式：华冰，孙胜刚，吴云华，等．基于ＣＧＡＰＩＯ的航天器编队重构路径规划方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（２）：
２２３２３０．ＨＵＡＢ，ＳＵＮＳＧ，ＷＵＹＨ，ｅｔａｌ．ＰａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＣＧＡＰＩＯ
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ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０２７７

基于 ＣＧＡＰＩＯ的航天器编队重构路径规划方法
华冰，孙胜刚，吴云华，陈志明

（南京航空航天大学 航天学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：针对航天器编队重构的路径规划问题，考虑燃料消耗和碰撞概率等约束条
件，以及基本鸽群算法存在的问题，提出一种基于混沌初始化和高斯扰动的自适应鸽群（ＣＧＡ
ＰＩＯ）算法。为了得到多样性和覆盖性更好的鸽群初始值，采用 ＴｅｎｔＭａｐ混沌模型进行鸽群初
始化操作；在地图和指南针算子阶段，为提高全局搜索能力，引入了自适应的权重因子和学习

因子更新个体的位置和速度；在地标算子阶段，为避免算法陷入局部最优，将高斯扰动加入到

鸽群中心位置。仿真实验结果表明：ＣＧＡＰＩＯ算法与基本鸽群算法和粒子群算法相比，提高了
全局搜索能力，避免了局部最优，规划得到的路径更加平滑，各航天器碰撞概率较低，编队重构

消耗的总燃料至少减少了１２％。
关　键　词：航天器编队；路径规划；鸽群（ＰＩＯ）算法；编队重构；自适应因子
中图分类号：ＴＰ２４２．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２２３０８

　　微小航天器具有体积小、质量轻、成本低、灵
活性高及研制周期短等显著优点。多个微小航天

器编队飞行，可以实现一些复杂的功能，且能够大

幅度降低开发成本和风险
［１］
，在对地观测、航天

器物联网、海运和天气监测等方面有着广阔应用

前景。队形重构是航天器编队飞行任务的重要组

成部分，在编队重构进行路径规划时，首先应该考

虑的是防止各成员之间在变轨过程中的碰撞，以

及变轨燃料消耗的最优化问题。

针对路径规划问题，目前的研究方法大致可

以分为传统算法和启发式智能算法２类。传统算
法包括视图法、人工势场法、单元分解法、精确数

学规划法等
［２］
，存在模型复杂、效率低和容易陷

入局部最优等缺点。启发式智能算法包括遗传算

法、蚁群算法、粒子群（ＰａｒｔｉｃｌｅＳｗａｒｍ Ｏｐｔｉｍｉｚａ
ｔｉｏｎ，ＰＳＯ）算法和鸽群（ＰｉｇｅｏｎＩｎｓｐｉｒｅｄＯｐｔｉｍｉｚａ
ｔｉｏｎ，ＰＩＯ）算法等［３］

，具有模型参数少、求解速度

快和收敛性好等优点。

鸽群算法是 ２０１４年 Ｄｕａｎ和 Ｑｉａｏ［４］受到鸽
群自主归巢行为启发提出的仿生智能优化算法。

自提出后，鸽群算法在编队路径规划方面取得了

许多成果。林娜、黄思铭、拱长青
［５］
利用鸽群算

法解决无人机航迹规划问题，引入自适应权重系

数，解决了局部最优和收敛速度慢的问题，但是航

迹质量和效率有待提高，另外需要经过样条平滑

算法改进。北京航空航天大学的胡耀龙、冯强

等
［６］
为了避免标准鸽群算法陷入局部最优，提出

了一种基于自适应学习策略的改进鸽群优化算

法，该算法提升了多峰函数优化问题中的收敛精

度和收敛速度，并且能有效避免陷入局部最优解，

但是没有针对实际问题建模分析。哈尔滨工程

大学的崔文豪
［７］
研究了 Ｊ２摄动下的卫星编队队

形重构与队形保持方法，利用极小值理论，运用

多重打靶法结合改进鸽群算法，改善重构控制

精度和燃料消耗，但是并没有考虑各成员星变

轨时的碰撞问题。Ｚｈａｎｇ和 Ｄｕａｎ［８］提出了一种

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102005&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMVc3M1dFRDdKZXUyS29lODI1UlhWdWNydjFobz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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满足高斯分布的鸽群算法用来解决航天器编队

重构路径规划问题，考虑了各成员不发生碰撞

情况下的燃料消耗最小化问题，但稳定性需要

提高。虽然已有很多研究体现了鸽群算法的有

效性，但是鸽群算法仍然存在参数优化、收敛速

度慢、易陷入局部最优等问题，路径规划的效果

并不理想。

针对上述鸽群算法本身及应用的不足之处，

本文对基本鸽群算法进行了 ３点改进：采用 Ｔｅｎｔ
Ｍａｐ混沌模型进行鸽群初始化操作，增加种群多
样性；设计了自适应的地图和指南针算子防止搜

索停滞；在地标算子阶段引入高斯扰动，帮助算法

跳出局部最优。基于上述改进，本文提出了一种

基于混沌初始化和高斯扰动的自适应鸽群（ＣＧＡ
ＰＩＯ）算法，来解决航天器编队重构路径规划问
题，实现燃料消耗最优化。

１　模型构建

１．１　轨道动力学模型
假设地球是均匀球体，忽略任何摄动力，参考

航天器为 Ａ，伴随航天器为 Ｂ，两航天器轨道均为
圆轨道。

航天器编队飞行时，两航天器之间的相对位

置矢量 δｒ与伴随航天器的惯性位置矢量 ｒ０相
比，相对位置矢量的模很小，如下：

δｒ
ｒ０
１ （１）

编队飞行相对参考坐标系与地心惯性坐标系

的关系如图 １所示。ＯＸＹＺ为地心惯性坐标系。
Ａｘｙｚ为参考航天器的相对运动坐标系，其原点与
参考航天器的质心固连，ｙ轴与参考航天器的地
心矢量 ｒ重合，由地心指向参考航天器。ｘ轴在
参考航天器的轨道面内垂直于 ｙ轴并指向运动方
向为正，ｚ轴由右手规则确定。

图 １　编队飞行相对参考坐标系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｆｒａｍｅｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔ

基于上述假设和条件，根据相对运动动力学，

可以用 ＣｌｏｈｅｓｓｙＷｉｌｔｓｈｉｒｅ方程［９］
（ＣＷ 方程）来

描述航天器间相对运动。ＣＷ方程表示为

ｘ̈－３ω２ｘ－２ωｙ＝０
ｙ̈＋２ωｘ＝０

ｚ̈＋ω２ｚ＝
{

０

（２）

式中：ω为参考航天器轨道角速度的大小；ｘ、ｙ、ｚ
分别为相对位置矢量在参考航天器轨道坐标系三

轴的投影。

假设给定初始条件，相对位置初始值 δｒ０＝

［ｘ０，ｙ０，ｚ０］，相对速度初始值 δｖ０＝［ｘ０，ｙ０，ｚ０］，且
此时的控制输入为 ０，则航天器相对位置的解析
表达式为

ｘ（ｔ）＝
ｘ０
ω
ｓｉｎ（ωｔ）－ ２ｙ０

ω
＋３ｘ( )０ ｃｏｓ（ωｔ）＋

　　２
ｙ０
ω
＋２ｘ( )０

ｙ（ｔ）＝２２
ｙ０
ω
＋３ｘ( )０ ｓｉｎ（ωｔ）＋２ｘ０ωｃｏｓ（ωｔ）－

　　３（ｙ０＋２ωｘ０）ｔ＋ ｙ０－
２ｘ０( )ω

ｚ（ｔ）＝
ｚ０
ω
ｓｉｎ（ωｔ）＋ｚ０ｃｏｓ（ωｔ



















 ）

（３）

１．２　目标函数及约束
本文提出的航天器编队重构路径规划问题，

将总燃料消耗作为目标函数，将碰撞概率视为约

束条件。通过罚函数，将带约束条件的最优化问

题转化为无约束条件的最优化问题。

罚函数是目前解决带约束优化问题的方法之

一，其思想是：对违反约束条件的非可行点或者试

图穿越约束边界逃离可行域的点给予惩罚，使其

靠近可行域
［１０１１］

。具体实施方法是：将约束函数

组成一个惩罚项，与原目标函数相加，迫使迭代点

逼近可行域
［１２］
。

构造 ＣＧＡＰＩＯ算法的适应度函数 Ｓ（Ｘ）为
Ｓ（Ｘ）＝Ｆ（Ｘ）＋γＣ（Ｘ） （４）
式中：Ｆ（Ｘ）为航天器变轨过程中燃料的总消耗
量；γ为惩罚因子；Ｃ（Ｘ）为碰撞概率［１３］

。

本文提出的 ＣＧＡＰＩＯ算法将航天器轨迹离散
化，计算所有相邻离散点之间的相对速度变化量

之和，以此来衡量燃料总消耗量。当两航天器之

间的相对距离小于临界安全距离时，表示碰撞风

险较大，此时 Ｃ（Ｘ）起到惩罚作用使航天器远离
风险区域。

４２２
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２　基于混沌初始化和高斯扰动的
自适应鸽群算法

　　本文对基本鸽群算法提出了 ３点改进，基于
此，提出了 ＣＧＡＰＩＯ算法。
２．１　基本鸽群算法

鸽群算法将每一个鸽子个体视为可能解，每

个个体包含位置和速度 ２个参数，并且根据鸽子
飞行的不同阶段提出了２种算子模型。

１）地图和指南针算子
在距离目的地较远时，鸽群主要依靠地磁场

的指引靠近目的地。随着鸽群越来越接近目的

地，会减少对地磁场的依赖。此阶段，个体的速度

由上一代原有速度、种群的最佳位置与上一代原

有位置的差值共同决定；个体的位置由其上一代

原有位置和当前速度共同决定。地图和指南针算

子的数学表达式为

Ｖｉ（ｔ）＝Ｖｉ（ｔ－１）ｅ
－Ｒｔ＋ｒａｎｄ·（Ｘｇ－Ｘｉ（ｔ－１））

（５）
Ｘｉ（ｔ）＝Ｘｉ（ｔ－１）＋Ｖｉ（ｔ） （６）
式中：ｔ为迭代次数；Ｒ为地图和指南针因子，是一
个［０，１］的常数；ｒａｎｄ为［０，１］的随机数；Ｖｉ（ｔ）和
Ｘｉ（ｔ）分别为个体 ｉ在第 ｔ代的速度和位置；Ｘｇ为
当前种群最佳位置。

２）地标算子
距离目的地较近时，鸽群会依靠地标导航，跟

随熟悉地标的个体飞行，不熟悉地标的个体将被

逐渐舍弃，鸽群的中心位置成为速度的参考方向。

地标算子的数学表达式为

Ｎｐ（ｔ）＝
Ｎｐ（ｔ－１）
２

（７）

Ｘｃ（ｔ）＝
∑
Ｎｐ

ｉ＝１
Ｘｉ（ｔ）·Ｓ（Ｘｉ（ｔ））

Ｎｐ∑
Ｎｐ

ｉ＝１
Ｓ（Ｘｉ（ｔ））

（８）

Ｘｉ（ｔ）＝Ｘｉ（ｔ－１）＋ｒａｎｄ·（Ｘｃ（ｔ）－Ｘｉ（ｔ－１））
（９）

式中：Ｎｐ（ｔ）为第 ｔ次迭代的个体数目；Ｘｃ（ｔ）为第
ｔ次迭代的剩余鸽群的中心位置；Ｓ（Ｘｉ（ｔ））为个
体 ｉ在第 ｔ次迭代时的适应度函数。
２．２　混沌初始化改进算法

基本鸽群算法的位置和速度矢量初值由随机

数产生，该方法尽可能地保证了随机性，整体上可

以保证初始鸽群在整个解空间均匀分布，但是通

过随机数产生的方法，会使某些初值远离最优解，

影响种群迭代效果。

混沌现象是普遍存在于非线性动态系统中的

伪随机过程。混沌运动是指在一个确定性系统

中，存在着貌似随机的不规则运动，具有遍历性、

随机性和对初始条件敏感等特点
［１４］
。ＴｅｎｔＭａｐ

混沌模型
［１５］
是研究动力系统、混沌、分形等复杂

系统行为的一个经典模型，数学表达式为

Ｙｉ＋１ (＝ａ １－２Ｙｉ－０． )５ 　　ｉ＝０，１，２，…

（１０）
式中：ａ［０，４］为 ＴｅｎｔＭａｐ映射参数。

初始值 Ｙ０取值影响混沌效果，Ｙ０（０，１）。
图２举例说明并对比了 Ｙ０分别取０．２８８和０．５８８
产生５０个混沌随机数的效果。

针对本文解决的问题，经过反复测试的取值，

最终选择为０．２８０，可以产生较好的多样性效果。
本文以式（１１）生成初代鸽群位置。
Ｘｉ＋１ ＝１－２Ｘｉ－０．５　　ｉ＝１，２，…，Ｎｍａｘ－１

（１１）

式中：Ｎｍａｘ为初代鸽群的鸽子总数。
图３以 Ｎｍａｘ＝５０，Ｘ１的模值为 ０．２８０ｋｍ为

例，对比了 ＴｅｎｔＭａｐ混沌模型和随机数各自产生
初代鸽群位置的效果。可以看出，随机数在矩形

图 ２　不同初始值下的 ＴｅｎｔＭａｐ混沌模型结果

Ｆｉｇ．２　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆＴｅｎｔＭａｐｃｈａｏｔｉｃｍｏｄｅｌｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｓ

５２２
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图 ３　随机数与 ＴｅｎｔＭａｐ混沌模型初始化结果对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｉｔｉａｌｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｒａｎｄｏｍ

ｎｕｍｂｅｒｓａｎｄＴｅｎｔＭａｐｃｈａｏｔｉｃｍｏｄｅｌ

框围住的区域内基本没有取值，初始值多样性效

果较差；而在椭圆框围住的区域内，取值又比较集

中，容易在迭代过程中形成局部最优。使用 Ｔｅｎｔ
Ｍａｐ混沌模型产生的初值无明显集中或者远离某
区域的现象，比较均匀地分布在整个平面内，比使

用随机数产生的初值有更好的多样性和覆盖性。

为了在保持群体初值随机性的前提下，提高

多样性和覆盖性，本文使用 ＴｅｎｔＭａｐ混沌模型代
替随机数赋予鸽群位置矢量和速度矢量初值。

２．３　自适应因子改进算法
基本鸽群算法对多维函数进行求解时，普遍

存在易陷入局部极值的缺点
［１６］
。为了提高种群

个体的全局搜索能力，本文在基本鸽群算法原有

的地图和指南针算子迭代公式基础上引入了自适

应权重因子和学习因子。

通过分析基本鸽群算法地图和指南针算子模

型的速度迭代公式可以发现，个体速度的更新一

方面取决于上一代的速度影响，该部分影响大小

主要体现在地图和指南针因子；另一方面取决于

上一代全局最优的位置对个体位置的修正。

基本鸽群算法中地图和指南针因子在迭代前

期的作用是保持鸽群个体的多样性，使种群在整

个解空间内广泛搜索
［１７］
。但是，在基本鸽群算法

中的值是固定不变的，而且式（５）中 Ｖｉ（ｔ－１）ｅ
－Ｒｔ

代表的是个体保持原来速度的大小和方向的效

果，该乘积项包含指数函数，衰减速度太快。令

Ｒ＝０．４，当 ｔ＝１８次时，ｅ－Ｒｔ≈０即迭代到第１８次，
种群就完全放弃了个体原有的速度，只参考种群

最佳位置。此时算法不再进行全局搜索，使得种

群围绕在当前全局最优进行搜索和迭代，陷入局

部最优的陷阱
［１８］
。

为了解决基本鸽群算法中地图和指南针因子

的固有弊端，本文引入自适应的权重因子ｗ代替指
数函数 ｅ－Ｒｔ，如式（１２）所示；引入自适应的学习因
子 ｃ来控制种群最优位置的影响，如式（１３）所示。

ｗ＝ｗｍａｘ－
ｔ
ｔｍａｘ
（ｗｍａｘ－ｗｍｉｎ） （１２）

ｃ＝ｓｉｎ ｔ
ｔ( )
ｍａｘ

π( )２ （１３）

式中：ｔｍａｘ为迭代总次数；ｗｍａｘ为权重因子最大值，
取０．９；ｗｍｉｎ为权重因子最小值，取０．６。

引入自适应权重因子和学习因子后，地图和

指南针算子速度迭代公式为

Ｖｉ（ｔ）＝ｗＶｉ（ｔ－１）＋ｒａｎｄ·ｃ（Ｘｇ－Ｘｉ（ｔ－１））

（１４）
图４显示了权重因子和学习因子随着迭代次

数的变化情况。ｗ的初值较大，ｃ的初值较小，体
现了在迭代初期，多样化的个体在全局的搜索能

力比全局最优个体的贡献更重要。随着迭代过程

的进行，权重因子线性递减，学习因子呈三角函数

非线性递增，体现了在迭代后期，筛选出来的全局

最优位置更加具有指导性，局部搜索能力更加重

要，能够加快收敛。

图 ４　自适应权重因子和学习因子随迭代次数的变化

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆａｄａｐｔｉｖｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇｆａｃｔｏｒａｎｄｌｅａｒｎｉｎｇ

ｆａｃｔｏｒｗｉｔｈｎｕｍｂｅｒｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ

２．４　高斯扰动改进算法
在地标算子阶段，鸽群整体的中心位置成为速

度的参考方向，个体向中心位置靠拢。但是如果当

前鸽群中心位置是一个局部极值点，会更加容易导

致鸽群陷入局部最优。为了解决这一问题，本文将

高斯扰动项引入到鸽群算法的地标算子中。

以 ｆ（ｘ）＝ｘ为例，图 ５对比了加入均值为 ０、
方差为１００的高斯扰动前后的情况。可以看到，
加入高斯扰动后 ｆ（ｘ）的值围绕着原值进行波动，
波动的大小可以由方差控制。在鸽群算法的地标

算子阶段，鸽群的中心位置已经接近最优解，加入

适宜的高斯扰动既不会过度偏离已知解，保证了算

法的收敛性，又可以避免陷入局部最优无法摆脱。

６２２
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图 ５　高斯扰动示意图

Ｆｉｇ．５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＧａｕｓｓｉａｎｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

ＣＧＡＰＩＯ算法在地标算子中增加高斯扰动项
后，鸽群个体位置按照式（１５）更新。
Ｘｉ（ｔ）＝Ｘｉ（ｔ－１）＋ｒａｎｄ·［Ｘｃ（ｔ）·

　　（１＋Ｇ（μ，σ２）－Ｘｉ（ｔ－１）］ （１５）

式中：Ｇ（μ，σ２）为高斯扰动项，μ为均值，σ２为
方差。

在相关的加入高斯扰动的仿生群体智能算法

研究中，通常均值取 ０，保证高斯分布均匀
性

［１９２２］
；而方差 σ２的数值大小需要根据具体问

题来确定。针对本文研究的问题，在其他条件相

同的情况下，经过对比发现方差取值为２０时得到
的效果最好。

图６为 ＣＧＡＰＩＯ算法的流程。首先根据 ＣＷ
方程建立航天器编队相对运动的数学模型，然后

利用 ＴｅｎｔＭａｐ混沌模型给位置和速度赋初值。
根据初值进行首次适应度排序，然后引入自适应

因子到鸽群算法的地图和指南针算子迭代过程。

在经过规定次数的迭代后，进入地标算子迭代过

图 ６　ＣＧＡＰＩＯ算法流程

Ｆｉｇ．６　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＣＧＡＰＩＯ

程，在此阶段利用高斯扰动跳出局部最优。在完

成设定的总迭代次数后，输出规划后的路径。

３　仿真实验

本文算法以４个航天器从圆形编队变换到直
线形编队为例，轨迹离散点设为３个；鸽群总数为
３０个，路径规划维度为２０维。迭代次数为１００次，
其中地图与指南针算子阶段迭代６６次，地标算子
阶段迭代 ３４次。在 ＣＷ坐标系下，航天器初始
位置和目标位置如表１所示。

表 １　航天器初始位置与目标位置

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｔａｒｇｅｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

航天器编号 初始位置／ｋｍ 目标位置／ｋｍ

１ （１．７３２，２，０．０３４６４） （０，１，０）

２ （０，４，０） （０，－２，０）

３ （－１．７３２，－２，０．０３４６４） （０，－１，０）

４ （０，－４，０） （０，２，０）

　　ＣＧＡＰＩＯ、ＰＩＯ、ＰＳＯ三种算法规划的路径结果
分别如图７～图９所示。

观察 ＰＩＯ算法和 ＰＳＯ算法的规划结果，规
划路径的起始方向与目标位置所在的方向相差

甚多，这是由于使用随机数方法赋予初始值，种

群可能选取到距离最优解较远的初值；规划所

得到的路径比较曲折，方向改变幅度很大。这

是由于种群过早丧失了全局搜索能力，所跟随

的“最优解”是局部最优，才导致规划所得的路

径质量不高。

相比之下，ＣＧＡＰＩＯ算法的路径规划结果明
显更加平滑，没有大幅度转折。特别是对于航

天器 ３，ＣＧＡＰＩＯ算法规划得到的路径近似于连
接起点与终点的直线。各航天器速度方向改变

不大，保证了各航天器之间有一定安全距离余

量，降低了碰撞概率；又避免了过大幅度的无效

机动。

图 ７　ＣＧＡＰＩＯ算法路径规划结果

Ｆｉｇ．７　ＰａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣＧＡＰＩＯ
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图 ８　ＰＩＯ算法路径规划结果

Ｆｉｇ．８　ＰａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰＩＯ

图 ９　ＰＳＯ算法路径规划结果

Ｆｉｇ．９　ＰａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰＳＯ

图７～图９路径规划结果对应的总燃料消耗
如表２所示。ＣＧＡＰＩＯ算法总燃料消耗与 ＰＩＯ算
法相比，平均降低了 １２．８６％；与 ＰＳＯ算法相比，
平均降低了２２．７１％。

由于采用了 ＴｅｎｔＭａｐ混沌模型进行初始化，
鸽群初始值分布比较均匀，靠近最优解的可能性

较大，在开始迭代时，ＣＧＡＰＩＯ算法的适应度值小
于５０，甚至优于用 ＰＳＯ算法得到的最优解。

ＰＩＯ和 ＰＳＯ算法分别在第１０次和第 １６次就
停止了适应度的更新，最终的适应度值分别是

４９．７３和４５．７８，都在迭代初期陷入了局部最优的
陷阱，并且始终无法摆脱。然而 ＣＧＡＰＩＯ算法在
迭代初期保留了全局搜索的能力，对应的是图 １０

表 ２　不同算法总燃料消耗对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｏｔａｌｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

ａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

算法

燃料消耗／（ｋｍ·ｓ－１）

航天器１ 航天器２ 航天器３ 航天器４

总燃料

消耗／

（ｋｍ·ｓ－１）

ＣＧＡＰＩＯ ０．００６６５ ０．０１２４０ ０．０１２２９ ０．００６７２ ０．０３８０６

ＰＩＯ ０．００７５２ ０．０１５５３ ０．０１５３６ ０．００７０８ ０．０４５４９

ＰＳＯ ０．００７０４ ０．０１８１６ ０．０１７１９ ０．００７１４ ０．０４９５３

中迭代初期适应度变化缓慢。同时 ＣＧＡＰＩＯ算法
保证了种群有较快的演化速度，快速淘汰距离最

优解较远的个体，对应的是图１０中适应度呈折线
形变化，在迭代不到３０次的时候就已经十分接近
用 ＰＩＯ算法得到的最优解。ＣＧＡＰＩＯ算法一直保
持更新适应度到第７２次迭代，最终的适应度值为
３８．０６，得到了更深的种群演化深度。

图 １０　不同算法适应度对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｉｔｎｅｓｓｃｕｒｖｅｓａｍｏｎｇ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

４　结　论

１）引入混沌初始化模型、自适应因子和高斯
扰动对基本鸽群算法进行改进，提出 ＣＧＡＰＩＯ算
法用于航天器编队重构路径规划。规划结果路径

平滑，消耗燃料少，既避免了碰撞，又避免了无效

机动。

２）仿真结果表明，与ＰＩＯ算法和ＰＳＯ算法相
比，不论是编队的总燃料消耗还是各个航天器的

燃料消耗，ＣＧＡＰＩＯ算法都是最少的。
３）ＣＧＡＰＩＯ算法有着较低的初始适应度值，

表明 ＴｅｎｔＭａｐ混沌模型确实起到了增强种群的
多样性的作用；而 ＰＳＯ算法和 ＰＩＯ算法使用随机
数模型，导致在开始迭代时，适应度初始值均超过

了 ＣＧＡＰＩＯ算法。
４）ＣＧＡＰＩＯ算法兼顾了全局搜索能力和演

化深度，最终的适应度值比 ＰＳＯ算法和 ＰＩＯ算法
大大降低。
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［１２］ＡＮＴＣＺＡＫＴ．Ａｌｏｗｅｒｂｏｕｎｄｆｏｒｔｈｅｐｅｎａｌｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｉｎｔｈｅ

ｅｘａｃｔｍｉｎｉｍａｘｐｅｎａｌｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｎｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎ

ｔｉａｂｌｅｅｘｔｒｅｍｕｍｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＴｈｅｏｒｙ

ａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１３，１５９（２）：４３７４５３．

［１３］ＨＵＡＢ，ＨＵＡＮＧＹ，ＷＵＹＨ，ｅｔａｌ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎ

ｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｗｉｔｈａｖｏｉｄａｎｃｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｕｓｉｎｇ

ａｄａｐｔｉｖｅｐｉｇｅｏｎｉｎｓｐｉｒｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＣｈｉｎａＩｎｆｏｒ

ｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１９，６２（７０２０９）：１３．

［１４］聂瑞，章卫国，李广文，等．基于 Ｔｅｎｔ映射的自适应混沌混

合多目标遗传算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１２，３８

（８）：１０１０１０１６．

ＮＩＥＲ，ＺＨＡＮＧＷ Ｇ，ＬＩＧＷ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｃｈａｏｔｉｃｈｙｂｒｉｄ

ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＴｅｎｔｍａｐｐｉｎｇ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１２，３８（８）：１０１０１０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＴＡＶＡＺＯＥＩＭ Ｓ，ＨＡＥＲＩＭ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｎｅｄｉ

ｍｅｎｓｉｏｎａｌｍａｐｓａｓｃｈａｏｔｉｃｓｅａｒｃｈｐａｔｔｅｒｎｉｎｃｈａｏｓｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓａｎｄＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，２００７，

１８７（２）：１０７６１０８５．

［１６］段海滨，叶飞．鸽群优化算法研究进展［Ｊ］．北京工业大学

学报，２０１７，４３（１）：１７．

ＤＵＡＮＨＢ，ＹＥＦ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓｏｆｐｉｇｅｏｎｃｏｌｏｎｙｏｐｔｉｍｉｚａ

ｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１７，４３（１）：１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］周雨鹏．基于鸽群算法的函数优化问题求解［Ｄ］．长春：东

北师范大学，２０１６：６８．

ＺＨＯＵＹＰ．Ｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｂａｓｅｄｏｎｐｉｇｅｏｎｃｏｌ

ｏｎｙａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ：ＮｏｒｔｈｅａｓｔＮｏｒｍａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１６：６８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］陶国娇，李智．带认知因子的交叉鸽群算法［Ｊ］．四川大学

学报（自然科学版），２０１８，５５（２）：２９５３００．

ＴＡＯＧＪ，ＬＩＺ．Ｃｒｏｓｓｐｉｇｅｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｗｉｔｈｃｏｇｎｉｔｉｖｅｆａｃｔｏｒｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｉｃｈｕａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），

２０１８，５５（２）：２９５３００（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］王日宏，李祥，李娜．基于高斯扰动和混沌初始化的狼群算

法［Ｊ］．计算机工程与设计，２０１９，４０（１０）：２８７９２８８４．

ＷＡＮＧＲＨ，ＬＩＸ，ＬＩＮ．ＷｏｌｆｐａｃｋａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＧａｕｓｓｉ

ａｎｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎａｎｄｃｈａｏｓｉｎｉｔｉａｌｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＤｅｓｉｇｎ，２０１９，４０（１０）：２８７９２８８４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］王瑞，肖冰松．基于改进鸽群优化和马尔可夫链的多无人机

协同 搜 索 方 法 ［Ｊ］．工 程 科 学 学 报，２０１９，４１（１０）：

１３４２１３５０．

ＷＡＮＧＲ，ＸＩＡＯＢＳ．Ａｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｅａｒｃｈｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅ

ＵＡＶｓｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｐｉｇｅｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄＭａｒｋｏｖ

ｃｈａｉｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１９，４１（１０）：

１３４２１３５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］艾兵，董明刚．基于高斯扰动和自然选择的改进粒子群优化

算法［Ｊ］．计算机应用，２０１６，３６（３）：６８７６９１．

ＡＩＢ，ＤＯＮＧＭＧ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＧａｕｓｓｉａｎｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅａｎｄｎａｔｕｒａｌｓｅｌｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１６，３６（３）：６８７６９１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］朱德刚，孙辉，赵嘉，等．基于高斯扰动的粒子群优化算法

［Ｊ］．计算机应用，２０１４，３４（３）：７５４７５９．

ＺＨＵＤＧ，ＳＵＮＨ，ＺＨＡＯＪ，ｅｔａｌ．Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＧａｕｓｓｉａｎｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍ

ｐｕｔｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１４，３４（３）：７５４７５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　华冰　女，博士，副研究员，硕士生导师。主要研究方向：导航

制导与控制。

孙胜刚　男，硕士研究生。主要研究方向：航天器智能编队

技术。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＣＧＡＰＩＯ

ＨＵＡＢｉｎｇ，ＳＵＮＳｈｅｎｇｇａｎｇ，ＷＵＹｕｎｈｕａ，ＣＨＥＮＺｈｉｍｉｎｇ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ，ａｎＡｄａｐｔｉｖｅ
ＰｉｇｅｏｎＩｎｓｐｉｒｅｄＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＣｈａｏｓｉｎｉｔｉａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄＧａｕｓｓｉａｎｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ（ＣＧＡＰＩＯ）ｉｓ
ｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｍａｋｅｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｏｆｔｈｅｐｉｇｅｏｎｓｍｏｒｅｄｉｖｅｒｓｅａｎｄｕｎｉｆｏｒｍ，ｔｈｅＴｅｎｔＭａｐｃｈａｏｔｉｃ
ｍｏｄｅｌｉｓｕｓｅｄｔｏｉｎｉｔｉａｌｉｚｅｔｈｅｐｉｇｅｏｎｓ．Ｉｎｔｈｅｍａｐａｎｄｃｏｍｐａｓｓｏｐｅｒａｔｏｒ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｇｌｏｂａｌｓｅａｒｃｈ
ａｂｉｌｉｔｙ，ａｄａｐｔｉｖｅｗｅｉｇｈｔｆａｃｔｏｒｓａｎｄｌｅａｒｎｉｎｇｆａｃｔｏｒｓａｒｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏｕｐｄａｔｅｔｈｅｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ’ｓｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄ
ｓｐｅｅｄ；ｉｎｔｈｅｌａｎｄｍａｒｋｏｐｅｒａｔｏｒ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏａｖｏｉｄｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｆａｌｌｉｎｇｉｎｔｏｔｈｅｌｏｃａｌｏｐｔｉｍｕｍ，ｔｈｅＧａｕｓｓｉａｎ
ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｉｓａｄｄｅｄｔｏｔｈｅｃｅｎｔｅｒｏｆｔｈｅｐｉｇｅｏｎｐｏｐｕｌａｔｉｏｎ．ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅＣＧＡＰ
ＩＯｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｇｌｏｂａｌｓｅａｒｃｈａｂｉｌｉｔｙａｎｄａｖｏｉｄｓｔｈｅｌｏｃａｌｏｐｔｉｍｕｍ．Ｔｈｅｐｌａｎｎｅｄｐａｔｈｉｓｓｍｏｏｔｈｅｒ
ａｎｄｈａｓｌｏｗｅｒｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｅａｃｈｓｐａｃｅｃｒａｆｔ．Ｔｈｅｔｏｔａｌｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｅｄｂｙｔｈｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
ｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｒｅｄｕｃｅｄｂｙ１２％ ａｔｌｅａｓｔｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｂａｓｉｃｐｉｇｅｏｎｉｎｓｐｉｒｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄ
ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ；ＰｉｇｅｏｎＩｎｓｐｉｒｅｄＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＰＩＯ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ；ａｄａｐｔｉｖｅｆａｃｔｏｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００６１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０７０９：３０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０６．１５３６．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１９７３５１３，６１６７３２０８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈｕａｂｉｎｇ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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时空约束条件下多旋翼机动轨迹优化方法

蔡志浩，左一鸣，王英勋
（北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：多旋翼飞行器常应用于震后搜救、地质勘探等复杂多变的场景中，考虑到其
续航能力及环境特点，优化多旋翼的飞行轨迹以更好更快地完成任务已成为关键问题之一。

为此，设定多旋翼穿越室内斜缝的任务场景，提出了一种基于抛物原理和庞特里亚金极小值原

理的多约束条件下轨迹优化方法。模仿将东西抛过窄窗的过程，从分析斜缝角度出发，设计一

条抛物线轨迹，引导飞行器借助惯性越过斜缝，对于抛掷飞机所需的初始状态，利用庞特里亚

金极小值原理设计状态转换轨迹实现。在 ＭＡＴＬＡＢ中搭建３Ｄ模型验证穿越效果，试验显示，
多旋翼最大能穿越竖直方向６３°倾斜或水平方向３２°倾斜的斜缝。

关　键　词：多旋翼；多约束；轨迹优化；抛物原理；状态转换
中图分类号：Ｖ２４９．１２２＋．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２３１０９

　　飞行器的航迹规划指在给定的规划空间内，
寻找飞行器从起始点到达目标点，且满足某些约

束条件，并使某项性能指标达到最优的轨迹
［１］
。

航迹规划可分为轨迹规划和路径规划两大类。轨

迹规划是一种考虑了飞行器的动力学约束，从控

制的角度进行飞行轨迹的优化，生成基于时间描

述的空间曲线的规划方法
［２５］
。

近年来，多旋翼飞行器在震后搜救、地质勘

探、电力巡检等民生方面得到了越来越多的应用，

这些任务场景往往有着环境复杂多变的特点，并

且考虑到飞行器续航能力的限制，如何规划其机

动飞行轨迹，满足多旋翼在续航时间、地形地势等

时空上的约束条件有着重要意义。

文献［６７］将控制器与规划相结合，生成一条
由１２维向量表示的轨迹，能够实现 ｏｐｔｉｔｒａｃｋ环境
下的９０°穿缝等激进飞行；Ｔｏｒｄｅｓｉｌｌａｓ等［８］

针对未

知环境，开发了一种快速规划算法，能在确保飞行

安全性的同时提高飞行速度，飞行验证显示最大

飞行速度能达到７．８ｍ／ｓ；曾佳和申功璋［９］
采用了

Ｄｉｊｋｓｔａｒ算法进行路径的实时规划，并基于飞机的
运动学与动力学特性，采用圆弧拟合方法来生成

平滑的轨迹，仿真显示，能够生成满足需求的平滑

轨迹；陈杰等
［１０］
针对螺旋样条区域，建立了以飞

行时间为代价函数的规划问题，并采用二阶泰勒

展开法生成轨迹控制序列，仿真显示，相比原先的

折线式轨迹，新的平滑轨迹能大大缩减作业时间，

提高效率；孟少华等
［１１］
针对微小型直升机的低空

避障问题，通过将飞行器的动力学限制和空间障

碍转为不等式约束，建立起非线性最优控制问题，

采用高斯伪谱法进行求解，仿真显示，该方法可快

速且准确地实现避障。这些研究都针对设定环境

的任务，从飞行器自身的机动性能等角度，对飞行

轨迹作了优化，但对于穿缝、躲投掷物等激进场

景，往往还需要飞机有优越的控制器响应性能，且

上述研究并没有从任务环境本身出发来思考轨迹

优化方法，存在一定的局限性。

本文设定一定时间内穿越室内斜缝的典型任

务场景，从针对性分析环境的角度出发，将时空约

qwqw
新建图章
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束具体化，并结合生活经验和环境特点，设计了一

种基于抛物原理和庞特里亚金极小值原理的多约

束条件下轨迹优化方法。将穿缝过程分解为靠近

和穿越２个阶段，在穿越段采用抛物思路优化多
旋翼的穿缝轨迹，在靠近段采用庞特里亚金极小

值原理设计轨迹实现飞行状态的转换。可视化仿

真试验显示，多旋翼最大能穿越竖直方向 ６３°或
水平方向３２°倾斜的斜缝。

１　四旋翼模型

为了能准确并直观地观察穿缝轨迹的优化效

果，需建立可用于仿真试验的飞行平台，综合考虑

任务环境和性能需求，本文选用如图 １所示的大
疆 Ｆ３３０作为建模对象进行研究。

图 １　大疆 Ｆ３３０

Ｆｉｇ．１　ＤＪＩＦ３３０

四旋翼的模型分为３个部分：动力系统模型、
控制效率模型、刚体模型。动力系统模型由电机、

电调、桨叶组成，由文献［１２１３］可知输入的油门
信号和输出电机转速之间成一次函数关系，且电

机的响应可由一阶惯性环节表示，从而可建立动

力系统的数学模型：

ωｋ ＝
１

Ｔｍｓ＋１
（ＣＲσ＋ω０） （１）

式中：ωｋ为螺旋桨实际转速；Ｔｍ为电机响应时间
常数；ＣＲ为油门和转速线性关系比例系数；ω０为
怠速转速；σ为油门。

控制效率模型根据输入的电机转速及桨叶的

拉力系数等四旋翼相关性能参数计算其在三轴上

受到的力和力矩，可建立数学模型如下：

ｆ＝ｃｔ（ω
２
１＋ω

２
２＋ω

２
３＋ω

２
４）

τｘ ＝槡
２
２
ｌａｃｔ（－ω

２
１＋ω

２
２－ω

２
３＋ω

２
４）

τｙ ＝槡
２
２
ｌａｃｔ（ω

２
１－ω

２
２＋ω

２
３－ω

２
４）

τｚ ＝ｃｍ（ω
２
１＋ω

２
２－ω

２
３－ω

２
４















）

（２）

式中：ｆ为四旋翼总拉力大小；τｘ、τｙ、τｚ分别为螺

旋桨升力作用在四旋翼三轴方向上的力矩大小；

ｃｔ为桨叶拉力系数；ｃｍ 为力矩系数；ｌａ为机臂长
度；ω１～ω４分别为４个电机的角速度。

１）刚体模型包括运动学及动力学 ２部分，为
了便于四旋翼的运动学及动力学建模，可作如下

假设
［１３］
：①四旋翼飞行器是刚体；②四旋翼整体

完全对称；③质量和转动惯量不变；④四旋翼仅受
重力和桨推力，仅受旋翼在机体产生的力矩和陀

螺力矩。

在此基础上，可建立四旋翼的动力学方程，并

由控制效率模型输入的三轴力和力矩求解出其线

加速度和角加速度，再根据运动学方程作积分运

算，求得其位置和姿态，实现对四旋翼各运动参数

的求解，其刚体模型的数学表达式如下：

ｒｅ ＝ｖｅ

ｖｅ ＝ｇｅ３－
ｆ
ｍ
ｅ３Ｒ

Θ
·

＝Ｗ·ωｂ
Ｊ· ωｂ ＝－ωｂ×Ｊ·ωｂ＋Ｇａ＋













τ

（３）

式中：ｒ为四旋翼位置向量；ｖ为四旋翼速度向量；
ω为四旋翼角速度向量；ｅ３＝［０　０　１］为单位向
量；τ为四旋翼所受三轴力矩；Ｒ为地面坐标系到
体坐标系的变换矩阵；Ｇａ为旋翼的陀螺力矩；Ｊ
为机体转动惯量；ｇ为重力加速度；ｍ为四旋翼质
量；Θ＝［φ　θ　ψ］为欧拉角；Ｗ为机体角速度到
姿态角速度的转换矩阵；下标 ｅ代表物理量在地
面坐标系下的表达，下标 ｂ代表物理量在体坐标
系下的表达。

至此，得到了由式（１）～式（３）组成的四旋翼
模型的数学表达，在 ＭＡＴＬＡＢ中按照上述方程搭
建 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型，其中刚体模型部分引用 ６ＤＯＦ
（ＥｕｌｅｒＡｎｇｌｅｓ）模块表示。

２　ＰＩＤ控制器

２．１　悬停控制器
考虑到悬停段飞行器在飞行过程中俯仰角和

滚转角都较小，总拉力约等于四旋翼的重力，可对

刚体模型作线性化处理：

ｒ̈ｘｅ ＝－
ｆ
ｍ
（φｓｉｎψ＋θｃｏｓψ）

ｒ̈ｙｅ ＝－
ｆ
ｍ
（－φｃｏｓψ＋θｓｉｎψ）

ｒ̈ｚｅ ＝ｇ－
ｆ













ｍ

（４）

式中：φ、θ、ψ分别为四旋翼的滚转角、俯仰角、偏
航角；下标 ｘｅ、ｙｅ、ｚｅ代表物理量地面坐标系表达

２３２
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　第 ２期 蔡志浩，等：时空约束条件下多旋翼机动轨迹优化方法

下在三轴上的分量。

显然，外环的控制器可以解耦到水平和高度

２个通道上。以水平通道为例，可建立位置环和
速度环的 ＰＩＤ控制，控制器的数学模型如下：
ｖｄｈ ＝ＫＰｗ（ｒｄｈ－ｒｈ）＝ＫＰｗｅｒｄｈ
ｅｖｄｈ ＝ｖｄｈ－ｖｈ

ｖｄｈ ＝－ＫＰｓｅｖｄｈ－ＫＩｓ∫ｅｖｄｈ－ＫＤｓｅｖ










ｄｈ

（５）

式中：ＫＰ、ＫＩ、ＫＤ分别为速度环的比例、积分、微分
环节增益；ｅ为四旋翼误差；下标 ｄｈ代表物理量
水平通道上的期望值，下标 ｈ代表物理量水平通
道上的实际值，下标 ｗ代表控制器位置环的相关
增益，下标 ｓ代表控制器速度环的相关增益，下标
ｒ代表位置环相关物理量，下标 ｖ代表速度环相
关物理量。

根据式（５）即可得期望姿态角的表达式为

Θｄｈ ＝ｇ
－１Ａ－１ (ψ ＫＰｓｅｖｄｈ＋ＫＩｓ∫ｅｖｄｈ＋ＫＤｓｅｖ )ｄｈ

（６）

式中：Θｄｈ ＝［φ　θ］为姿态角在水平通道的分
量；Ａψ为由 ψ表示的水平通道加速度与姿态角间
的转换矩阵。

类似可得到高度通道上期望净推力的表达

式，建立起完整的悬停控制器数学模型并在

Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中搭建出来。
２．２　追踪控制器

追踪控制器要追踪一条在位置、速度、加速度

上都是时变的轨迹，根据芭芭拉引理，可以设计如

下所示的水平通道控制器方程：

ｒ̈ｈ ＝ｒ̈ｄｈ＋ＫＤｅｒｄｈ＋ＫＰｅｒｄｈ （７）
　　这样通过加入前馈通道，可实现对轨迹的快
速无差跟踪。

３　机动轨迹规划
本文将穿缝轨迹划为 ２个阶段：靠近段和穿

越段。四旋翼从指定位置出发，按照靠近段规划

的轨迹，以确定的速度和姿态到达抛出点；再按照

抛物线轨迹，被从抛出点抛出，借助惯性穿过斜

缝。下文分别对穿越段和靠近段进行具体的理论

推导，以得到可行的数学解。

３．１　基于抛物原理的穿越轨迹规划
３．１．１　原　理

在穿越过程中，飞行器的首要目标是避免与

斜缝发生相撞，将其可能性降到最小。为了简化

分析难度，可将四旋翼按照其带桨状态下的尺寸

简化为一个长方体，则易知为了最大程度避免碰

撞，需使飞行器以同样的倾斜状态从斜缝的正中

心穿越。设计如图２所示的平面Ⅱ，可知，平面Ⅱ
与斜缝所在平面垂直且与斜缝两长边平行并过斜

缝中心。则规划的穿越轨迹应是过斜缝中心且在

平面Ⅱ上的曲线，四旋翼姿态始终保证机架平面
与平面Ⅱ重合。

图 ２　斜缝示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｉａｇｏｎａｌｓｅａｍ

考虑到斜缝倾斜的角度能达到 ３０°甚至更
多，使四旋翼保持长期稳定的大角度倾斜姿势平

稳飞过斜缝的难度过大，本文学习文献［１４］的方
法选择在平面Ⅱ内设计一条抛物线轨迹，借助四
旋翼自身的惯性实现穿越，以提高规划轨迹的鲁

棒性。

在地面坐标系 ｏｅｘｅｙｅｚｅ下，用一组单位向量
｛ｅ１，ｅ２，ｅ３｝建立坐标系 Ｃ描述平面Ⅱ内的运动，
为了将四旋翼的运动限制在平面Ⅱ内，需要补偿
重力加速度 ｇ在平面Ⅱ外的分量，将 ｇ投影到 ｅ３
中，则有重力加速度分量 ｇＴ：
ｇＴ ＝ｇｃｏｓ〈ｅ３，ｇ〉ｅ３ （８）

由四旋翼的质量为 ｍ，则需大小为 ｍｇＴ推力
来抵消分量影响。由此，将三维的轨迹规划问题

转为平面Ⅱ上的二维轨迹规划。此时，重力加速
度 ｇ只剩下平面Ⅱ内的分量ｇⅡ，其值如下：
ｇⅡ ＝ｇ－ｇＴ （９）

显然，物体在平面Ⅱ内做匀加速度运动，根据
牛顿第二定律，有

ｒｉ（ｔ）＝ｒｉ（ｔ０ｃ）＋ｖｉ（ｔ）·ｔ＋
１
２
ｇⅡ，ｉｔ

２

ｖｉ（ｔ）＝ｖｉ（ｔ０ｃ）＋ｇⅡ，ｉ
{

ｔ
（１０）

式中：ｉ取值区间为｛１，２｝，表示 ｅ１、ｅ２两个方向上
的运动学公式；ｔ０ｃ和 ｔ分别为起始时间和当前时
间；ｒｉ（ｔ）为时间 ｔ时四旋翼在坐标轴 ｅｉ上的位
置；ｖｉ（ｔ）为时间 ｔ时四旋翼在坐标轴 ｅｉ方向上的
速度；ｇⅡ，ｉ为 ｇⅡ在坐标轴 ｅｉ方向上的分量。考虑
到斜缝不仅有竖直方向的倾斜，还可能存在水平

方向的倾斜，因此，物体运动需在２个方向上进行
描述。例如，当斜缝只有竖直方向的倾斜时，此时

３３２
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ｇⅡ，２＝０，则四旋翼只有 ｅ１方向上的匀加速度运
动，ｅ２方向上为匀速运动。

如图３所示，可将三维的轨迹求解问题转为
对二维抛物线轨迹的求解，在加速度ｇⅡ及斜缝中
心已知的情况下，给定抛出点 ｐ０的位置，可求得
穿越段轨迹的表达及相关的状态量。

图 ３　平面Ⅱ内飞行轨迹

Ｆｉｇ．３　ＦｌｙｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎＰｌａｎｅⅡ

３．１．２　数学推导
由上可知，在斜缝倾斜程度已知的条件下，穿

越段轨迹唯一地由抛出位置确定，可以建立一个

最优化的问题，选出最优的抛出点 ｐ０以确保飞行
的安全。

考虑式（１０）中的 ｒ（ｔ０ｃ）和 ｖ（ｔ０ｃ），由于在平
面Ⅱ内，斜缝对四旋翼的约束仅有２条短边，从安
全性的角度出发，需要设计一条抛物轨迹，确保当

四旋翼到达中心 ｐｇ时，其在 ｅ１方向上没有速度
分量，从而降低四旋翼与斜缝短边相撞的几率。

假设到达 ｐｇ的时间为 ｔｇ，ｐ０与 ｐｇ在 ｅ１方向上的
距离为 ｌ，在 ｅ２方向上的距离为 ｄ，则由 ｖ１（ｔｇ）＝
０，有

ｔｇ ＝
２ｌ
ｇⅡ，槡 １

（１１）

显然为了安全，ｔｇ应当越小越好，即 ｌ越小越
好，此时考虑四旋翼在动力系统和 ｅ２方向上安全
距离的约束，可建立最优化问题的数学模型如下：

ｍｉｎ
ｄ，ｌ
ｔｃ

　　ｓ．ｔ．
ｖ０≤ ｖ０，ｍａｘ
ｄ≥ ｄ{

ｍｉｎ

用 ｌ和 ｄ来描述２个约束条件：

（ｇⅡ，１ｔｇ）
２＋ ｄ
ｔｇ
－１
２
ｇⅡ，２ｔ( )ｇ

２

≤ ｖ２ｍａｘ，ｔｇ＝
２ｌ
ｇⅡ，槡 １

ｄ≥ ｄ
{

ｍｉｎ

（１２）
由于采用的是 Ｆ３３０机型，且桨叶直径为

２０３ｍｍ，ｅ２方向上抛出点位置至少要距离斜缝
２６５ｍｍ，考虑到可能存在的飞行器跟踪误差及现
实中对斜缝位置的测算误差，设定 ｅ２方向上最小

安全距离为 ３５０ｍｍ，给定不同的最大速度限制，
则以 ｌ为横轴，ｄ为纵轴，可得到由如下速度约束
曲线族及位置约束曲线所框定的可行域范围，如

图４所示。

图 ４　可行域范围

Ｆｉｇ．４　Ｆｅａｓｉｂｌｅｒａｎｇｅ

根据计算及观察，当取 ｄ的最小值时，可取得
最小即最优的 ｌ，满足最优化条件，从而可通过坐
标系 Ｃ下的三轴单位向量｛ｅ１，ｅ２，ｅ３｝表示出抛出
点 ｐ０的位置、速度及加速度。本文中设定斜缝的
姿态角已知，则可建立坐标系 Ｃ与地面坐标系的
转换矩阵，得到抛出点相关信息在地面坐标系下

的表达。

在此基础上，还要考虑穿越轨迹结束的位置，

四旋翼到达此点后即进入悬停工作状态。由于一

般情况下 ｅ１、ｅ２两个方向上都有加速度，四旋翼
穿越后并不会回到 ｐ０关于斜缝的对称点上，因
此，考虑到此时 ｄ的取值为最优解，且穿越后易与
斜缝在 ｅ２方向上发生碰撞，以 ｄ为衡量指标，保
证穿越起始点、结束点与斜缝在 ｅ２轴上的距离相
等均为 ｄ，利用牛顿第二定律求得轨迹的终止点
作为四旋翼穿越后的悬停恢复点 ｐｈ。
３．２　基于庞特里亚金极小值原理的靠近轨迹规划

靠近段的目标是规划一条状态转换轨迹，确

保四旋翼从初始状态出发，追踪此轨迹，最终能实

现期望的抛出状态。据此建立最优控制问题，设

四旋翼的加加速度 ｊ为控制量，取 ｓ＝［ｒ　ｖ　ａ］，
以四旋翼的位置 ｒ、速度 ｖ、加速度 ａ为状态量，建
立靠近段任务的问题模型：

ｍｉｎ
ｕ（ｔ）∫

ｔｆ

ｔ０

Ｌ（ｓ，ｊ，ｔ）ｄｔ

　　ｓ．ｔ．

ｓ（ｔ）＝ｆ（ｓ，ｊ，ｔ）
ｓ（ｔ０）＝ｓ０
Ψ（ｘ（ｔｆ），ｔｆ）＝

{
０

参考试验场地的尺寸限制，本文设定靠近段

的初态 ｓｔ０即穿缝起始点为直面斜缝４ｍ远与斜缝

中心等高的位置，靠近段的末态 ｓｔｆ由穿越段抛出
点定义。为了保证飞行轨迹的平滑性，此处采用

４３２
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三轴线加加速度的积分和作为代价函数来建立问

题。由于此处控制量 ｊ存在物理意义上的约束，
需采用庞特里亚金极小值原理求解。

３．２．１　原　理
考虑到实际场景中，穿缝时间并不任意，飞机

需综合考虑危险性和效率尽可能快得穿越斜缝，

在调研国外学者对此问题的研究后，本文设定末

态时间 ｔｆ的取值范围为 ０～３ｓ，则此问题是一个
积分型指标、末态时间 ｔｆ约束、末端固定的最优
控制问题。根据极小值定理，存在向量 λ（ｔ）和非
零向量 γ，使得最优解 ｘ 满足如下的必要条
件

［１５］
，其中，哈密顿函数为：Ｈ ＝Ｌ（ｘ，ｕ，ｔ）＋

λＴ（ｔ）ｆ（ｘ，ｕ，ｔ）。
正则方程：

ｘ＝Ｈ
λ

（１３）

λ＝Ｈ
ｘ

（１４）

边界条件与横截条件：

ｘ（ｔ０）＝ｘ０ （１５）

λ（ｔｆ）＝０ （１６）
极小值条件：

Ｈ（ｘ，ｕ，ｔ）＝ｍｉｎ
ｕ∈Ω
Ｈ（ｘ，ｕ，ｔ） （１７）

Ｈ变化律：
Ｈ（ｔｆ）＝０ （１８）
３．２．２　数学推导

针对本文问题模型，将问题解耦到三轴通道

上，为便于描述，下文所有向量在某方向上的分量

均不加下标表示，则对任一方向可建立如下的哈

密顿函数：

Ｈ（ｓ，ｊ，λ）＝ｊ２＋λＴｆ（ｓ，ｊ）＝ｊ２＋λ１ｖ＋λ２ａ＋λ３ｊ
则由正则方程有

λ＝（０，－λ１，－λ２） （１９）
由此可解得

λ（ｔ）＝
－２α

２αｔ＋２β
－αｔ２－２βｔ－２









γ

（２０）

根据极小值条件，将 λ（ｔ）和 Ｈ（ｓ，ｊ，λ）的具
体表达式代入：

Ｈ（ｓ，ｊ，λ）＝ｊ２＋（－２α）ｖ＋（２αｔ＋２β）ａ＋
　　（－αｔ２－２βｔ－２γ）ｊ （２１）
对其关于 ｊ求导，有

Ｈ
ｊ
＝２ｊ－αｔ２－２βｔ－２γ （２２）

由此即可求最优控制律和最优状态即最优轨迹

如下：

ｊ（ｔ）＝１
２α
ｔ２＋βｔ （２３）

ｓ（ｔ）＝

α
１２０
ｔ５＋β

２４
ｔ４＋γ

６
ｔ３＋

ａ０
２
ｔ２＋ｖ０ｔ＋ｐ０

α
２４
ｔ４＋β

６
ｔ３＋γ

２
ｔ２＋ａ０ｔ＋ｖ０

α
６
ｔ３＋β

２
ｔ２＋γｔ＋ａ

















０

（２４）
此处假设末态时间 ｔｆ为一定值，则在上述由

参向量 α、β、γ表示的最优状态量基础上，令 ｔ＝
ｔｆ，可反解出参数值，计算 α、β、γ公式如下






：

α
β




γ
＝１
ｔ５ｆ

６０ｔ２ｆ －３６０ｔｆ ７２０

－２４ｔ３ｆ １６８ｔ２ｆ －３６０ｔｆ
３ｔ４ｆ －２４ｔ３ｆ ６０ｔ２











ｆ

Δａ
Δｖ
Δ









ｒ

（２５）
式中：

Δａ
Δｖ
Δ









ｒ

＝

ａｆ－ａ０
ｖｆ－ａ０ｔｆ＋ｖ０

ｒｆ－
ａ０
２
ｔ２ｆ＋ｖ０ｔｆ＋ｒ











０

（２６）

在此基础上，编写程序循环比较每个末态时

间 ｔｆ对应的代价函数，以找到最优的状态量数学
表达，完成靠近段轨迹的求解。

４　仿真试验
４．１　ＰＩＤ控制器仿真
４．１．１　悬停控制器仿真

悬停控制主要应用在起飞、回稳、降落３个阶
段，起飞和降落阶段要求飞行器能够平稳、准确地

到达指定位置，回稳阶段要求能快速恢复稳定，因

此两者在设计上有一定的差异，回稳控制器引入

飞行器实时位置作为输入，并适当调整 ＰＩＤ控制
器参数以使其尽快悬停。

根据试验环境，对起飞、降落阶段的悬停控制

器，给定［１　０．８　 －１．５］ｍ作为期望位置，图 ５
仿真表明，三轴仅 ｘ轴有 ２％的超调，且稳态误差
均为０。

对于回稳控制器，给定４ｍ／ｓ的初速度和 ４０°
滚转的初始姿态，图６仿真表明，飞行器在 １ｓ时
即趋于稳定，速度响应在 １ｓ时已降至 ０．１ｍ／ｓ
内，最终滚转和俯仰角均为０，平稳悬停。
４．１．２　追踪控制器仿真

给定螺旋线轨迹让飞行器跟踪，三轴上的位

置响应误差最终能控制在４ｍｍ内，且 ｘ、ｙ轴上的
相角差约在０．７°左右，具体观察加速度和速度的
跟踪误差，图７仿真表明最终能控制在厘米级。

５３２
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图 ５　起飞悬停控制器位置响应

Ｆｉｇ．５　Ｌｏｃａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔａｋｅｏｆｆｈｏｖｅｒｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图 ６　回稳控制器响应

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图 ７　追踪控制器速度、加速度响应

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓｐｅｅｄａｎｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅ

４．２　任务规划仿真
在前文模型、控制器、轨迹规划完成的基础

上，设定如下任务：空间中存在一堵仅留有一倾斜

斜缝的墙面，四旋翼从墙前内任意一点出发，追踪

确定的轨迹穿过斜缝后，在墙后快速悬停，并平稳

降落在指定的位置。

针对此问题，按如图 ８所示的架构编写状态
机程序来检测四旋翼当前的状态，并据此打开所

需的外环控制器。四旋翼会经历起飞、靠近、穿

越、回稳、降落 ５个阶段，分别需接入悬停、追踪、

油门、回稳、悬停控制器实现控制。任务开始时，

系统预先观察斜缝，在得到斜缝中心位置和姿态

角后线下完成轨迹规划的工作，并将计算得到的

靠近段轨迹数学表达、穿越段所需净推力等信息

发送给状态机，状态机据此建立起切换机制，每当

四旋翼到达某关键位置时状态机即检测其是否满

足设定的容许误差，并决定是否打开新的控制器

通道，控制四旋翼下一步的飞行动作。状态机的

容许误差由外环控制器性能及仿真穿越效果确

定，其指标如表１所示。
本文选择给定斜缝中心位置为［４０　 －２］ｍ，

考虑设定起始位置、斜缝朝向、斜缝竖直方向及水

平方向倾斜角、最大飞行速度限制 ４类变量来设
计任务想定，并搭建可视环境，且在斜缝四边上加

入碰撞检测传感器，以其输出作为判定指标，验证

四旋翼的穿缝效果。

图 ８　任务规划模型

Ｆｉｇ．８　Ｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｍｏｄｅｌ

表 １　状态机参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

切换点
位置误差／

ｃｍ

速度误差／

（ｃｍ·ｓ－１）

加速度误差／

（ｃｍ·ｓ－２）

穿缝起飞点 １ ５

抛出点 ２ ５ ２５０

回稳点 １５

着陆时刻 ３００

６３２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 蔡志浩，等：时空约束条件下多旋翼机动轨迹优化方法

４．２．１　任务流程演示
建立如图９所示由飞机、斜缝、降落平台组成

的仿真环境，并在 ＭＡＴＬＡＢ中使用 ３Ｄ工具箱搭
建。以穿越竖直方向 ４５°斜缝为例，观察整个穿
越任务执行的流程，图 ９展示了飞行器 ８个阶段
下的飞行状态。

具体观察状态的切换情况，如图 １０所示，状
态机共进行了４次切换，经历了５个状态，与预期
相符合。

观察此时传感器检测情况，如图 １１所示，发
现４条边上均输出无效信号，说明四旋翼未与斜

图 ９　飞行任务流程

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

图 １０　状态机工作流程

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅｗｏｒｋｆｌｏｗ

图 １１　传感器检测情况

Ｆｉｇ．１１　Ｓｅｎｓｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

缝发生碰撞，成功穿越。

４．２．２　仿真试验１：不同斜缝倾角及速度上限
斜缝倾斜角及最大飞行速度是限制穿缝成功

的主要因素，本文综合竖直方向倾斜、水平方向倾

斜及最大飞行速度设计了多组想定并进行仿真验

证，总结四旋翼穿缝性能如表２所示。
由于整个穿缝任务的核心在靠近段的姿态转

换，以竖直方向 ４５°倾斜，水平方向倾斜 ０°斜缝，
最大速度限制４ｍ／ｓ为例分析靠近段外环追踪控
制器效果。

图１２给出了飞行器三轴在加速度上的响应
情况。仿真显示，三轴上位置和速度响应最终能

较好地跟上期望的轨迹，但加速度在追踪后期的

误差明显增大。具体测算靠近段到穿越段的切换

点处响应情况，位置误差为 ０．０３ｍ，速度误差为
０．０５ｍ／ｓ，加速度误差为１．２６ｍ／ｓ２，显然位置和速
度跟踪效果较好，但加速度的跟踪性能明显下降。

分析其原因是：由于在靠近段的末期姿态角较大，

则先前基于运动学及动力学方程线性化设计的外

表 ２　四旋翼穿缝性能

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｅｗｉｎｇａｂｉｌｉｔｙｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒ

斜缝状态 ４ｍ／ｓ ５ｍ／ｓ

竖直方向倾斜 ６５° ５０°

水平方向倾斜 ３２° ３０°

组合倾斜　　

６０°＋１０°

４５°＋１５°

２４°＋３０°

５０°＋１０°

３０°＋２０°

　５°＋３０°

图 １２　靠近段轨迹加速度响应

Ｆｉｇ．１２　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｏｆ

ａｐｐｒｏａｃｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
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环控制器性能会明显下降，为了改善这一情况，后

续需针对外环控制器的非线性设计继续研究。

４．２．３　仿真试验２：不同起始位置及斜缝朝向
考虑到室内封闭环境的任务特点，四旋翼仅

能通过相机来对斜缝进行观察，飞行过程中需要

机头始终朝向斜缝方向，因此，斜缝的朝向会对任

务的执行产生一定的影响。此外，由于飞行器可

能在斜缝墙前任意位置出发，不同出发位置对穿

缝效果也存在一定可能的影响。针对这两者提出

的解决办法是：在开始穿缝前引导其飞向一个直

面斜缝且距离为 ４ｍ的等高点，并调整机头方向
使正对斜缝。

给定［２　 －２　０］ｍ和［－２　２　０］ｍ两个
不同的起始位置观察穿越效果，如图 １３（ａ）所示，
四旋翼主要在由起飞点到达起始点的轨迹上存在

差异，从穿缝起始点出发的穿缝轨迹类似，最终都

能成功降落在平台上。

再给定斜缝偏航发生 ０°、６０°、９０°偏转，仿真
表明都能实现成功穿越，具体观察偏航角的偏转，

图１３（ｂ）仿真显示靠近段和穿越段过程中飞机机
头始终指向斜缝，最大仅发生 ８°左右的偏转，满
足相机观测的需求。

图 １３　位置与朝向条件变化下穿越结果

Ｆｉｇ．１３　Ｃｒｏｓｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏｃａｔｉｏｎｓａｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ

５　结　论

针对时空约束条件下多旋翼机动轨迹优化的

问题，设定了穿越室内斜缝的任务场景，从具体分

析任务对象特点的角度出发，运用抛物原理和庞

特里亚金极小值原理，对四旋翼的穿缝轨迹进行

了优化。

１）进行了四旋翼建模、不同功能外环 ＰＩＤ控
制器设计、可视仿真环境搭建，构成用于进行规划

效果验证的仿真飞行平台。

２）基于抛物原理的轨迹规划方法最大能实
现竖直倾斜６３°或水平倾斜３２°的斜缝穿越。

３）本文方法减轻了轨迹规划的算力负担，降
低了对内外环控制器的性能需求，在工程中具有

较好的可行性。
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ａｎｄｒｅｓｃｕｅ，ｇｅｏｌｏｇｉｃａｌｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ，ｅｔｃ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｉｒｅｎｄｕｒａｎｃｅａｎｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ｏｐｔｉ
ｍｉｚｉｎｇｔｈｅｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｍｕｌｔｉｃｏｐｔｅｒｔｏｃｏｍｐｌｅｔｅｔａｓｋｓｂｅｔｔｅｒａｎｄｆａｓｔｅｒｈａｓｂｅｃｏｍｅａｋｅｙｉｓｓｕｅ．Ｔｏｔｈｉｓ
ｅｎｄ，ａｍｕｌｔｉｃｏｐｔｅｒ’ｓｔｒａｖｅｒｓｉｎｇｉｎｄｏｏｒｄｉａｇｏｎａｌｓｌｉｔｍｉｓｓｉｏｎｉｓｓｅｔｕｐ，ａｎｄａｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｕｎ
ｄｅｒｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐａｒａｂｏｌｉｃｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｔｈｅＰｏｎｔｒｙａｇｉｎ’ｓｍｉｎｉｍｕｍｐｒｉｎｃｉｐｌｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｂｙ
ｉｍｉｔａｔｉｎｇｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｒｏｗｉｎｇｔｈｉｎｇｓｔｈｒｏｕｇｈａｎａｒｒｏｗｗｉｎｄｏｗａｎｄｆｒｏｍｔｈｅｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｏｆａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｏｂ
ｌｉｑｕｅｓｌｉｔｏｆｔｈｅｔａｓｋｏｂｊｅｃｔ，ａｐａｒａｂｏｌｉｃｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｇｕｉｄｅｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｔｏｃｒｏｓｓｔｈｅｏｂｌｉｑｕｅｓｌｉｔｗｉｔｈ
ｉｎｅｒｔｉａ．Ｆｏｒｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｒｅｑｕｉｒｅｄｔｏｔｈｒｏｗｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ，Ｐｏｎｔｒｙａｇｉｎ’ｓｍｉｎｉｍｕｍｐｒｉｎｃｉｐｌｅｉｓｕｓｅｄｔｏｒｅａｌｉｚｅ
ｔｈｅｓｔａｔｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ．Ａ３ＤｍｏｄｅｌｗａｓｂｕｉｌｔｉｎＭＡＴＬＡＢｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｃｒｏｓｓｉｎｇｅｆｆｅｃｔ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
ｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｍｕｌｔｉｃｏｐｔｅｒｃａｎｐａｓｓｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｉｎｃｌｉｎｅｄｓｅａｍｗｉｔｈａｖｅｒｔｉｃａｌｔｉｌｔｏｆ６３°ｏｒａｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔｉｌｔ
ｏｆ３２°．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉｃｏｐｔｅｒ；ｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ；ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｐａｒａｂｏｌｉｃｐｒｉｎｃｉｐｌｅ；ｓｔａｔｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００６１６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０７１０：０８
　ＵＲＬ：ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０６．１５４２．００６．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃａｉｚｈｉｈａｏ＠ｏｕｔｌｏｏｋ．ｃｏｍ

９３２
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基于 ＴＳ模糊故障树的多态导航系统性能可靠性
刘勇１，，罗德林２，石翠１，吴华新３

（１．工业和信息化部电子第五研究所，广州 ５１０６１０；

２．厦门大学 航空航天学院，厦门 ３６１１０２；　３．空军预警学院，武汉 ４３００１９）

　　摘　　　要：考虑复杂多态导航系统在不同故障状态具有不同的性能可靠性，将 ＴＳ模
糊故障树模型应用到多态导航系统性能分析中，以 ＴＳ模糊故障树表示系统的性能变量，映射
为系统性能指标值，结合统计学中的期望思想，计算不同层次事件发生故障时系统的性能可靠

性，并以典型的全球定位系统（ＧＰＳ）和惯性定向定位导航系统（ＩＮＳ）相组合的导航系统进行
分析建树，求解系统在多故障状态下的性能可靠性指标，并进行了实例分析。结果表明：无论

底事件处于轻微还是严重故障状态，对系统性能都会产生影响，中间事件是导航系统的薄弱环

节，即便是中间层轻微故障，也会引起系统性能可靠性较大的下降。

关　键　词：ＴＳ模型；模糊故障树；多态导航系统；性能可靠性；贝叶斯网络
中图分类号：Ｖ２４９．３２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２４００７

　　组合导航系统（ＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）
是将北斗卫星导航系统／全球导航卫星系统
（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ）和惯性定向定
位导航系统（ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＩＮＳ）等
２种以上的设备以适当的方式有机组合来提高系
统整体导航能力的综合信息服务系统，其具有定

位精度高、可靠性好、性能强、优势明显等特点。

组合导航系统能为制导定位、武器校准和引导航

行等提供实时可靠的高精度导航信息，对于舰艇

的战斗力和飞机的安全航行具有重要的影响
［１］
。

传统的故障树分析方法，假设系统只是存在“非

此即彼”的二元状态，且认为故障精确可知，应用

布尔代数和概率论的理论对系统进行可靠性分

析
［２］
。将模糊理论和故障树分析方法有机结合，

可以解决不同领域、不同类别系统的可靠性和不

确定性问题
［３５］
。基于模糊逻辑的 ＴＳ模糊故障

树模型
［６］
，解决故障机理和故障概率不明确条件

下系统失效概率的计算问题，并以多态导航系统

为实例进行了分析。

传统对于导航系统可靠性的研究，大都采用

故障树分析方法和模糊理论相结合，将多态替代

二态故障树引入到故障树事件的分析研究，有效

地解决了故障机理未知、故障状态多样的复杂系

统可靠性计算分析的问题
［７９］
。然而，现有的研

究成果主要关注的是导航系统的功能故障，而对

于导航系统处于正常、轻微故障和故障等多种状

态下完成功能的系统的性能水平却鲜有研究。本

文提出的 ＴＳ模糊故障树导航系统性能分析方
法，将 ＴＳ模糊故障树建模思想与概率统计理论
中数学期望的方法相结合，求解某一时间系统在

多种故障状态下事件所代表的期望性能，实现由

导航系统故障建模与功能性能可靠性的转化，解

决了故障机理模糊、故障状态多样时导航系统性

能可靠性的求解及评估问题。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102007&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMVc3M1dFRDdKZXUyS29lODI1UlhWdWNydjFobz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 刘勇，等：基于 ＴＳ模糊故障树的多态导航系统性能可靠性

１　ＴＳ模糊故障树

１．１　ＴＳ模糊故障树模型事件描述方法
ＴＳ模糊故障树模型是一种基于规则的模型，

其基于线性变换规则，实现由模糊模型前件变量到

后件结论变量的映射。模糊变换的规则如下
［１０］
：

ｉｆｘ　ｉｓ　Ａ　ｔｈｅｎ　ｙ＝ｆ（ｘ） （１）
式中：ｆ（ｘ）为线性函数。令 ｌ＝１，２，…，ｍ，假设有
输入事件 ｎ个，给定模糊规则 ｍ条，对于单个输
出事件系统的 ＴＳ模糊推理模型如下：
ｉｆｘ１ｉｓＡ

ｌ
１ａｎｄｘ２ｉｓＡ

ｌ
２ａｎｄ，…，ｘｊｉｓＡ

ｌ
ｊ，ａｎｄ，ｉｓ…，

　　ｘｎｉｓＡ
ｎ
ｌ，ｙ

ｌ＝ｃｌ０＋ｃ
ｌ
１ｘ１＋

　　ｃｌ２ｘ２＋… ＋ｃ
ｌ
ｊｘｊ＋… ＋ｃ

ｌ
ｎｘｎ （２）

式中：Ａｌｊ（ｊ＝１，２，…，ｎ）为模糊集合；ｘｊ为输入变

量；ｙｌ为该条规则的相应输出变量；ｃｌｊ为实数。
实际过程中，精确的数值无法描述故障的程

度，因而，假设模糊数０表示系统“无故障”、模糊
数０．５表示系统“轻度故障”、模糊数 １表示系统
“严重故障”，以如图 １所示的梯形隶属函数表示
模糊数的隶属函数。

图 １　模糊数的隶属函数

Ｆｉｇ．１　Ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｓｆｏｒｆｕｚｚｙｎｕｍｂｅｒｓ

隶属函数表达式为

μ（ｘ）＝

０ ０≤ ｘ≤ ｍ－ｋ－ｓ
ｘ－（ｍ－ｋ－ｓ）

ｓ
ｍ－ｋ－ｓ＜ｘ≤ ｍ－ｋ

１ ｍ－ｋ＜ｘ≤ ｍ＋ｋ
０













ｍ＋ｋ＋ｓ＜ｘ
（３）

根据图 １可知，若取 ｓ＝０时，模糊数转换成
常数，若取 ｋ＝０时，梯形隶属函数转变成三角形
隶属函数。

１．２　ＴＳ模糊故障树基本算法

设 Ｐｌ（ｘｉ１１）（ｉ１＝１，２，…，ｋ１）为底事件故障程

度的模糊概率，则规则 ｌ（ｌ＝１，２，…，ｍ）的模糊概
率求解如下

［１１１２］
：

Ｐｌ０ ＝ｐ（ｘ
ｉ１
ｉ１
）ｐ（ｘｉ２ｉ２）…ｐ（ｘ

ｉｎ
ｉｎ
） （４）

因此，上级事件的模糊可能性为

Ｐ（ｙ１）＝∑
ｍ

ｌ＝１
Ｐｌ０Ｐ

ｌ
（ｙ１）

Ｐ（ｙ２）＝∑
ｍ

ｌ＝１
Ｐｌ０Ｐ

ｌ
（ｙ２）

　

Ｐ（ｙｋｎ）＝∑
ｍ

ｌ＝１
Ｐｌ０Ｐ

ｌ
（ｙｋｎ















）

（５）

设ｘ′＝（ｘ′１，ｘ′２，…，ｘ′ｎ）为底事件ｘ＝（ｘ１，ｘ２，…，
ｘｎ）的故障程度，则上级事件故障程度的模糊可能

性估算如下
［１３］
：

Ｐ（ｙ１）＝∑
ｍ

ｌ＝１
βｌ（ｘ′）Ｐ

ｌ
（ｙ１）

Ｐ（ｙ２）＝∑
ｍ

ｌ＝１
βｌ（ｘ′）Ｐ

ｌ
（ｙ２）



Ｐ（ｙｋｎ）＝∑
ｍ

ｌ＝１
βｌ（ｘ′）Ｐ

ｌ
（ｙｋｎ















）

（６）

βｌ（ｘ′）＝∏
ｎ

ｊ＝１
μｘｉｊｊ（ｘ′ｊ） ∑

ｍ

ｌ＝１
∏
ｎ

ｊ＝１
μｘｉｊｊ（ｘ′ｊ） （７）

式中：μｘｉｊ（ｘ′ｊ）＝∏
ｎ

ｊ＝１
μ（ｘｊ）表示相对规则 ｌ第 ｊ个

部件故障程度 ｘ′ｊ对应模糊集的隶属度；β

ｌ（ｘ′）为

规则 ｌ的归一化执行度［１３］
。

因此，根据 ＴＳ门规则，结合下级事件 ｘ的模
糊可能性，应用式（５）进行逐级递推，可求解上级
事件 ｙ的各种模糊可能性。同理，根据 ＴＳ门规
则，只要知道下级事件 ｘ的故障程度 ｘ′，应用
式（６）进行逐级递推，很容易估算上级事件故障
程度的模糊可能性。

２　基于 ＴＳ模糊故障树的多态导航
系统的性能可靠性模型

　　通常以故障树中的顶事件代表某一系统，应
用概率统计的期望理论，引入系统最佳初始性能

值方法，计算系统处于不同故障状态下的模糊可

能性，以及系统处于该状态下的性能值，进而求取

系统性能可靠性的估计值
［１４］
。

２．１　系统性能可靠性

令顶事件 Ｔ表示的系统性能参数为 ＷＸ，Ｗ
０
Ｘ

为初始状态下 ＷＸ的最佳性能值，ＷＸｑ表示系统处
于故障状态 ｑ某一时刻顶事件 Ｔ的性能值。设系
统处于故障状态 ｑ时，顶事件 Ｔ的性能值为 ＷＸｑ，

则顶事件故障状态 Ｔｑ的概率为
［１５］

１４２
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Ｅ（ＷＸｑ）＝∑
ｒ

ｑ＝１
ＷＸｑ（Ｐ（Ｔ＝Ｔｑ）） （８）

则系统的性能可靠性可以表示为

Ｒ（Ｗ）＝
Ｅ（ＷＸ）
Ｗ０Ｘ

（９）

式中：Ｅ（ＷＸ）为多故障状态下系统的期望性能；

Ｗ０Ｘ为初始状态的下系统最佳性能。
２．２　不同层级事件故障时的系统性能可靠性
２．２．１　底事件故障时的系统性能可靠性

参考文献［１６］，若底事件 ｘｉ的故障状态为

ｘａｉｉ，在故障状态为 Ｔｑ条件下，顶事件 Ｔ故障的条
件概率为

Ｐ（Ｔ＝Ｔｑ ｘｉ ＝ｘ
ａｉ
ｉ）＝

Ｐ（ｘｉ＝ｘ
ａｉ
ｉ，Ｔ＝Ｔｑ）

Ｐ（ｘｉ＝ｘ
ａｉ
ｉ）

（１０）
式中：Ｐ（Ｔ＝Ｔｑ，ｘｉ＝ｘ

ａｉ
ｉ）表示在顶事件处于故障

状态为 Ｔｑ时，与底事件 ｘｉ处于故障状态 ｘ
ａｉ
ｉ 的联

合概率。

可求得底事件 ｘｉ的故障状态为 ｘ
ａｉ
ｉ 时系统的

期望性能如下：

Ｅｘａｉｉ（ＷＸ）＝∑
ｋ

ｑ＝１
ＷＸｑＰ（Ｔ＝Ｔｑ ｘｉ ＝ｘ

ａ１
ｉ） （１１）

则已知底事件故障状态，可求得系统故障时

的性能可靠性为

Ｒ（Ｗ）＝
Ｅｘａｉｉ（ＷＸ）

Ｗ０Ｘ
（１２）

当 ＴＳ模糊故障树的底事件发生故障，却未
知其处于何种故障状态时，此时可取任意一种故

障状态对底事件的故障情况进行表示，应用均值

计算方法，取底事件处在某一故障状态的概率为

１／ｋｉ，求解系统的期望性能的公式如下：

Ｅｘｉ ＷＸｑ
１
ｋｉ∑

ｋｉ

ａｉ＝１
Ｐ（Ｔ＝Ｔｑ ｘｉ ＝ｘ

ａｉ
ｉ( )） （１３）

式中：ｋｉ为底事件故障状态总数。
系统底事件的故障状态未知，其发生故障时

系统的性能可靠性为

Ｒ（Ｗ）＝
Ｅｘｉ（ＷＸ）

Ｗ０Ｘ
（１４）

２．２．２　中间事件故障时的系统性能可靠性
假设 ＴＳ模糊故障树的中间事件 ｙｊ故障，且

其所处故障状态的模糊可能性已知，中间事件 ｙｊ
在故障状态 ｙｂｊｊ的条件下，可求得顶事件 Ｔ处于故
障状态 Ｔｑ的条件概率。

若中间事件 ｙｊ处于故障状态 ｙ
ｂｊ
ｊ 时，系统的

期望性能为

Ｅｙｂｊ(
ｊ
ＷＸ∑

ｒ

ｑ＝１
ＷＸｑＰ（Ｔ＝Ｔｑ ｙｉ ＝ｙ

ｂｊ
ｊ )） （１５）

则中间事件其所处的故障状态已知时，其性

能可靠性为

Ｒ（Ｗ）＝
Ｅｙｂｊ

ｊ
（ＷＸ）

Ｗ０Ｘ
（１６）

若 ＴＳ模糊故障树的中间事件 ｙｊ发生故障，
且其故障状态未知时，此时可取任意一种故障状

态对中间事件的故障情况进行表示，采取均值计

算方法，取中间事件处在某一故障状态的概率为

１／ｋｊ，求解系统的期望性能的公式如下：

Ｅｙｊ（ＷＸｑ）＝∑
ｒ

ｑ＝１
ＷＸｑ

１
ｋｊ∑

ｋｊ

ｂｊ＝１
Ｐ（Ｔ＝Ｔｑ ｙｉ＝ｙ

ｂｊ
ｊ）（１７）

在未知系统中间事件故障状态条件下，其发

生故障的性能可靠性为

Ｒ（Ｗ）＝
Ｅｙｊ（ＷＸ）

Ｗ０Ｘ
（１８）

３　案例分析

３．１　导航系统 ＴＳ模糊故障树
组合导航是指采用网络化手段，将 ２种以上

的单一系统组合在一起，综合多种导航设备的优

势，解决单一导航系统的局限和限制，形成多种信

息源共享互补的多维度和高精度多功能系统。

ＧＰＳ／ＩＮＳ是组合导航系统中较为典型的一种，组
合导航系统包括控制显示器、组合传感器、

Ｋａｌｍａｎ滤波器和电源 ４个组成部分［２］
。组合导

航系统主要由电子设备组成，其各个部件的固有

可靠性水平不同，发生故障程度会有一定差异，系

统发生故障具有不确定性。

组合导航系统 ＴＳ模糊故障树如图２所示。

图 ２　组合导航系统 ＴＳ模糊故障树

Ｆｉｇ．２　ＴＳｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

２４２
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　第 ２期 刘勇，等：基于 ＴＳ模糊故障树的多态导航系统性能可靠性

根据模糊故障树规则，采用模糊数 ０、０．５、１
描述事件“无故障”、“轻度故障”和“严重故障”３
种故障状态，参考文献［５］，结合经验和专家数据
得到 ＴＳ门３和 ＴＳ门４规则如表１、表２所示。

限于篇幅，其他 ＴＳ门规则不在本文中描述。
表 １　ＴＳ门 ３规则

Ｔａｂｌｅ１　ＲｕｌｅｓｆｏｒＴＳｇａｔｅ３

规则 ｘ１ ｘ２ ｘ３
ｙ１

０ ０．５ １

１ ０ ０ ０ １ ０ ０

２ ０ ０ ０．５ ０．３ ０．４ ０．３

３ ０ ０ １ ０．３ ０．４ ０．５

４ ０ ０．５ １ ０．１ ０．５ ０．４

５ ０ ０．５ ０．５ ０．１ ０．４ ０．５

６ ０ ０．５ １ ０ ０ １

      

２７　 １ １ １ ０ ０ １

表 ２　ＴＳ门 ４规则

Ｔａｂｌｅ２　ＲｕｌｅｓｆｏｒＴＳｇａｔｅ４

规则 ｘ４ ｘ５
ｙ２

０ ０．５ １

１ ０ ０ １ ０ ０

２ ０ ０．５ ０．２ ０．５ ０．３

３ ０ １ ０ ０ １

４ ０．５ ０ ０．２ ０．４ ０．４

５ ０．５ ０．５ ０．１ ０．３ ０．６

６ ０ ０．５ ０ ０ １

７ １ ０ ０ ０ １

８ １ ０．５ ０ ０ １

９ １ １ ０ ０ １

３．２　ＴＳ模糊故障树转化为贝叶斯网络
根据 ＴＳ模糊故障树转换成 ＢＮ的规则，参

见文献［１１］的转换方法，ＴＳ模糊故障树中的底
事件可转换成 ＢＮ的根节点，ＴＳ模糊故障树中的
中间事件转换成 ＢＮ的中间节点，ＴＳ模糊故障树
中的顶事件转换成 ＢＮ的叶节点。
３．２．１　顶事件的期望性能

组合导航系统所涉及的性能问题主要是系统

的姿态精度、速度精度和位置精度的问题，在此关

注组合导航使用过程中的位置精度问题，由于系

统处于不同的故障程度，导致其位置精度各不相

同。假设组合导航系统位置精度性能变量为 ＷＸ，
ＷＸｑ表示顶事件 Ｔ即组合导航系统在第 ｑ个状态
下系统的性能值。对于顶事件 Ｔ，分别用语言值
０、０．５、１，对其３个故障状态进行描述，结合图３，
以表３表示不同故障状态下的定位精度。
　　组合导航系统属于电子设备，通常假定底事
件故障发生服从指数分布，其可靠度函数为

图 ３　组合导航系统贝叶斯网络

Ｆｉｇ．３　Ｂａｙｅｓｉａｎｎｅｔｗｏｒｋｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

Ｒ（ｔ）＝ｅｘｐ（－λｔ） （１９）
令 ｔ＝３０００ｈ，以底事件 ｘ１为例，当其处于故

障状态０时，其模糊可能性求解如下［８］
：

Ｐ（ｘ１１）＝ｅｘｐ（－λｔ）＝０．９２５０ （２０）
则事件 ｘ１处于故障状态 ０．５或 １时的模糊可能
性为

Ｐ（ｘ２１）＝Ｐ（ｘ
３
１）＝０．００３７５ （２１）

同理，可计算底事件 ｘ２、ｘ３、ｘ４、ｘ５、ｘ６、ｘ７、ｘ８，
结果如表４所示。

由表１、表２可计算中间事件 ｙ１、ｙ２的模糊可
能性。

Ｐ（ｙ１ ＝０）＝∑
２７

ｌ＝１
ｐｌ０ｐ

ｌ
（ｙ１ ＝０）＝０．９５６０ （２２）

同理，可求得 Ｐ（ｙ１＝０．５）、Ｐ（ｙ１＝１）、Ｐ（ｙ２＝
０）、Ｐ（ｙ２＝０．５）、Ｐ（ｙ２＝１），结果如表５所示。

表 ３　不同故障状态下的定位精度

Ｔａｂｌｅ３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆａｕｌｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

顶事件 Ｔ 故障状态（序号） ＷＸｉ

１ ０ ０．００２３

２ ０．５ ０．０１２２

３ １ ０．０３０３

表 ４　底事件的模糊可能性

Ｔａｂｌｅ４　Ｆｕｚｚｙｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙｆｏｒｂａｓｅｅｖｅｎｔ

底事件 故障状态（序号） 模糊可能性

１ ０．８８１６
ｘ２ ２ ０．０５９２

３ ０．０５９２

１ ０．９０８５
ｘ３ ２ ０．０４５８

３ ０．０４５８

  

１ １０．９４１８
ｘ８ ２ ２０．０２９１

３ ３０．０２９１

３４２
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　　根据模糊门规则推理，可求得顶事件的模糊
可能性，计算结果如表６所示。

表 ５　中间事件的模糊可能性

Ｔａｂｌｅ５　Ｆｕｚｚｙｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙｆｏｒｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅｅｖｅｎｔ

中间事件 故障状态（序号） 模糊可能性

１ ０．９５６０
ｙ１ ２ ０．０１１２

３ ０．０３２８

１ ０．９２１６
ｙ２ ２ ０．０２２６

３ ０．０５５８

表 ６　顶事件的模糊可能性

Ｔａｂｌｅ６　Ｆｕｚｚｙｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙｆｏｒｔｏｐｅｖｅｎｔ

顶事件 故障状态（序号） 模糊可能性

１ ０．９０１０

Ｔ ２ ０．００２８

３ ０．０１６９

　　由表３及表６可计算得到系统期望性能为

Ｅ（ＷＸｑ）＝∑
ｒ

ｑ＝１
ＷＸｑ（Ｐ（Ｔ＝Ｔｑ））＝０．００２６（２３）

随着时间的增加，系统故障发生概率上升，系

统的性能下降，其定位精度降低，该指标与系统性

能成正相关，系统的性能可靠性为

Ｒ（Ｗ）＝
Ｅ（ＷＸ）
Ｗ０Ｘ

＝０．８７６８ （２４）

３．２．２　条件概率下顶事件的期望性能
参考文献［１６］假设中间事件处于故障状态

０．５时，系统的期望性能为

Ｅｙｂ２
２
（ＷＸ∑

３

ｑ＝１
ＷＸｑＰ（Ｔ＝Ｔｑ ｙ２ ＝ｙ

ｂ２
２）） （２５）

根据２．２．２节方法，求得中间事件故障状态
取值０．５时，顶事件的模糊可能性，如表７表示。

表 ７　中间事件故障时顶事件的模糊可能性

Ｔａｂｌｅ７　Ｆｕｚｚｙｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙｆｏｒｔｏｐｅｖｅｎｔｗｈｅｎ

ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅｅｖｅｎｔｆａｉｌｓ

顶事件 故障状态（序号） 模糊可能性

１ ０．２３１６

Ｔ ２ ０．２８０２

３ ０．４８８２

　　由表２和表６得到系统条件期望性能和性能
可靠性的值分别为 ０．０１８９和 ０．１２１８。同理，可
以计算确定故障状态底事件和未知故障状态底事

件时导航系统性能可靠性。

本节应用实例，分别计算了工作 ３０００ｈ且明
确底事件和中间事件故障状态时的 ＧＰＳ／ＩＮＳ组
合导航系统性能可靠性。随着工作时间的增加，

组合导航系统可靠性逐渐下降，在系统工作３０００ｈ
后，故障发生概率上升，系统可靠性下降，对系统

精度产生了一定的影响，导致系统性能可靠性指

标下降，所求得的性能可靠值为０．８７６８。
系统的故障状态是对系统性能产生影响的重

要因素之一。不同层次事件的故障状态对系统性

能影响有所不同，根据计算结果得出中间层的位

置在系统中非常关键，即便是系统中间层轻微故

障，也会引起系统性能可靠性的较大下降，差值为

０．７５５。这个与 ＴＳ门规则分析的结果一致。

４　结　论

１）针对 ＴＳ模糊故障树模型无法解决人们
关注的导航系统故障与性能有机关联问题，通过

构建导航系统 ＴＳ模糊故障树模型，引入性能变
量，计算故障机理模糊、故障状态多样时导航系统

性能可靠性问题。

２）针对导航系统的性能可靠性的求解，本文
提出了２点思路：一是着眼于对基本故障数据的
分析，由下至上逐层递推，计算组合导航系统性能

可靠性；二是分别从不同层级事件故障状态出发，

根据模糊逻辑和网络规则对导航系统性能可靠性

求解。

３）本文以典型的组合导航系统为例，构建了
贝叶斯网络，求解了其顶事件在不同状态下的系

统精度的性能可靠性，计算结果对方法的可行性

和有效性进行了进一步验证，充分说明该方法对

于分析复杂多态导航系统性能具有可行性和实

用性。
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ｍｅｔｈｏｄｓ，ａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ：Ａｒｅｖｉｅｗ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，１９８５，３４（３）：１９４２０３．

［３］贾进章，陈怡诺，柯丁琳．基于模糊集和改进 ＤＳ证据理论

的危化品道路运输体系贝叶斯网络风险分析［Ｊ］．北京化

工大学学报（自然科学版），２０２０，４７（１）：３８４５．

ＪＩＡＪＺ，ＣＨＥＮＹＮ，ＫＥＤＬ．ＲｉｓｋａｎａｌｙｓｉｓｏｆａＢａｙｅｓｉａｎｎｅｔ

ｗｏｒｋｆｏｒｈａｒｍｆｕｌｃｈｅｍｉｃａｌｓｒｏａｄｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｂａｓｅｄｏｎ

ｆｕｚｚｙｓｅｔｓａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｄＤｅｍｐｓｔｅｒ／Ｓｈａｆｅｒ（ＤＳ）ｅｖｉｄｅｎｃｅｔｈｅｏ

ｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｅｍｉｃａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０２０，４７（１）：３８４５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］崔铁军，汪培庄．空间故障树与因素空间融合的智能可靠性

分析方法［Ｊ］．智能系统学报，２０１９，１４（５）：８５３８６４．

ＣＵＩＴＪ，ＷＡＮＧ ＰＺ．Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ

ｂａｓｅｄｏｎｓｐａｃｅｆａｕｌｔｔｒｅｅａｎｄｆａｃｔｏｒｓｐａｃｅ［Ｊ］．ＣＡＡＩＴｒａｎｓａｃ

４４２
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　第 ２期 刘勇，等：基于 ＴＳ模糊故障树的多态导航系统性能可靠性

ｔｉｏｎｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍｓ，２０１９，１４（５）：８５３８６４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［５］李景文，乔建刚，付旭，等．基于模糊故障树的抗浮锚杆系统

失效分析［Ｊ］．安全与环境学报，２０１９，１９（４）：１１２８１１３４．

ＬＩＪＷ，ＱＩＡＯＪＧ，ＦＵＸ，ｅｔａｌ．Ｆａｉｌｕｒｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅａｎｔｉ

ｆｌｏａｔｉｎｇｂｏｌｔｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＳａｆｅｔｙａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，２０１９，１９（４）：１１２８１１３４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［６］ＳＯＮＧＨ，ＺＨＡＮＧＨＹ，ＣＨＡＮＣＷ．Ｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅａｎａｌｙｓｉｓ

ｂａｓｅｄｏｎＴＳｍｏｄｅｌｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏＩＮＳ／ＧＰＳｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＳｏｆｔＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２００９，１３（１）：３１４０．

［７］ ＬＩＮＣ，ＷＡＮＧＭ．Ｈｙｂｒｉｄｆａｕｌｔｔｒｅｅａｎａｌｙｓｉｓｕｓｉｎｇｆｕｚｚｙｓｅｔｓ

［Ｊ］．ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＳｙｓｔｅｍＳａｆｅｔｙ，１９９７，５８（３）：

２０５２１３．

［８］ＱＩＪ，ＨＵＸ，ＧＡＯＸ．Ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｒｉｓｋａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｕｂｓｅａｐｉｐｅ

ｌｉｎｅａｎｄｒｉｓｅｒ：Ａｎｅｘｐｅｒｔｓ’ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔａｐｐｒｏａｃｈｕｓｉｎｇｆｕｚｚｙ

ｆａｕｌｔｔｒｅｅ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳａｆｅｔｙ，

２０１４，８（１）：３３５０．

［９］ＢＲＯＯＫＥＰＪ，ＰＡＩＧＥＲＦ．Ｆａｕｌｔｔｒｅｅｓｆｏｒｓｅｃｕｒｉｔｙｓｙｓｔｅｍｄｅ

ｓｉｇｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒｓａｎｄＳｅｃｕｒｉｔｙ，２００３，２２（３）：

２５６２６４．

［１０］姚成玉，张荧驿，王旭峰，等．ＴＳ模糊故障树重要度分析方

法［Ｊ］．中国机械工程，２０１１，２２（１１）：１２６１１２６８．

ＹＡＯＣＹ，ＺＨＡＮＧＹＹ，ＷＡＮＧＸＦ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｏｒｔａｎｃｅａｎａｌｙ

ｓｉｓｍｅｔｈｏｄｏｆｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅｂａｓｅｄｏｎＴＳｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｃｈｉｎａ

ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，２２（１１）：１２６１１２６８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１１］陈东宁，姚成玉，党振．基于 ＴＳ模糊故障树和贝叶斯网络

的多态液压系统可靠性分析［Ｊ］．中国机械工程，２０１３，２４

（７）：８９９９０５．

ＣＨＥＮＤＮ，ＹＡＯＣＹ，ＤＡＮＧＺ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｍｕｌｔｉ

ｓｔａｔｅｈｙｄｒａｕｌｉｃｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＴＳｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅａｎｄＢａｙｅｓ

ｉａｎｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１３，２４（７）：

８９９９０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＳＥＮＯＬＹＥ，ＡＹＤＯＧＤＵＹＶ，ＳＡＨＩＮＢ，ｅｔａｌ．Ｆａｕｌｔｔｒｅｅａｎａｌｙ

ｓｉｓｏｆｃｈｅｍｉｃａｌｃａｒｇｏｃｏｎｔａｍｉｎａｔｉｏｎｂｙｕｓｉｎｇｆｕｚｚｙａｐｐｒｏａｃｈ

［Ｊ］．ＥｘｐｅｒｔＳｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１５，４２（１２）：５２３２

５２４４．　

［１３］ＬＡＶＡＳＡＮＩＳＭ，ＺＥＮＤＥＧＡＮＩＡ，ＣＥＬＩＫＭ．Ａｎｅｘｔｅｎｓｉｏｎｔｏ

ｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅａｎａｌｙｓｉｓ（ＦＦＴＡ）ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎｐｅｔｒｏｃｈｅｍｉｃａｌ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｄｕｓｔｒｙ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｓｓＳａｆｅｔｙａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＰｒｏｔｅｃ

ｔｉｏｎ，２０１５，９３：７５８８．

［１４］梁芬，王振．基于 ＴＳ模糊故障树的焊接机可靠性分析［Ｊ］．

机械强度，２０１７，３９（３）：５９２５９７．

ＬＩＡＮＧＦ，ＷＡＮＧＺ．Ｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｕｒｒｅｔｓｙｓｔｅｍ

ｂａｓｅｄｏｎＴＳｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌ

Ｓｔｒｅｎｇｔｈ，２０１７，３９（３）：５９２５９７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］孙利娜，黄宁，仵伟强，等．基于 ＴＳ模糊故障树的多态系统

性能可靠性［Ｊ］．机械工程学报，２０１６，５２（１０）：１９１１９８．

ＳＵＮＬＮ，ＨＵＡＮＧＮ，ＷＵＷ Ｑ，ｅｔａｌ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ

ｏｆｐｏｌｙｍｏｒｐｈｉｃｓｙｓｔｅｍｓｂｙｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅｂａｓｅｄｏｎＴＳｍｏｄｅｌ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，５２（１０）：１９１

１９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＧＥＤＣ，ＬＩＮＭ，ＹＡＮＧＹＨ，ｅｔａｌ．Ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｄｙ

ｎａｍｉｃｆａｕｌｔｔｒｅｅｓｕｓｉｎｇｉｍｐｒｏｖｅｄｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｂｉｎａｒｙｄｅｃｉｓｉｏｎｄｉａ

ｇｒａｍｓ［Ｊ］．ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＳｙｓｔｅｍＳａｆｅｔｙ，２０１５，１４２

（１０）：２８９２９９．

　作者简介：

　刘勇　男，博士，高级工程师。主要研究方向：系统可靠性、安

全性。

罗德林　男，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：飞行器

制导与控制、无人机协同控制决策、计算智能。

石翠　女，硕士研究生。主要研究方向：系统可靠性、安全性。

吴华新　男，博士，讲师。主要研究方向：组网系统技术。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ
ｂａｓｅｄｏｎＴＳｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅ

ＬＩＵＹｏｎｇ１，，ＬＵＯＤｅｌｉｎ２，ＳＨＩＣｕｉ１，ＷＵＨｕａｘｉｎ３

（１．ＴｈｅＦｉｆｔｈＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆｔｈｅＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｇｕａｎｇｚｈｏｕ５１０６１０，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＸｉａｍｅｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉａｍｅｎ３６１１０２，Ｃｈｉｎａ；

３．ＡｉｒＦｏｒｃｅＥａｒｌｙＷａｒｎｉｎｇＡｃａｄｅｍｙ，Ｗｕｈａｎ４３００１９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅＴＳｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅｍｏｄｅｌｉｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｎａｖｉｇａ
ｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈａｔｃｏｍｐｌｅｘｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍｈａｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆａｕｌｔ
ｓｔａｔｅｓ．ＴｈｅＴＳｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅｉｓｕｓｅｄｔｏｒｅｐｒｅｓｅｎｔｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍａｎｄｍａｐｐｅｄｔｏｔｈｅ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｏｆｔｈｅｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍ．Ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎｉｄｅａｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ，ｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｗｈｅｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｖｅｌｓｏｆｆａｉｌｕｒｅｅｖｅｎｔ．Ｔｈｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓ
ｔｅｍ，ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｔｙｐｉｃａｌＧｌｏｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ（ＧＰＳ）ａｎｄｔｈｅＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ（ＩＮＳ），ｉｓ
ｕｓｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅａｎｄｂｕｉｌｄｔｈｅｔｒｅｅｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｎｔｈｅｍｕｌｔｉｆａｕｌｔｓｔａｔｅ．Ｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｓａｎａｌｙｚｅｄｂｙｍａｋｉｎｇａｎｅｘａｍｐｌｅａｎａｌｙｓｉｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｎｏｍａｔｔｅｒ
ｗｈｅｔｈｅｒｔｈｅｂｏｔｔｏｍｅｖｅｎｔｉｓｉｎａｍｉｎｏｒｏｒｓｅｖｅｒｅｆａｉｌｕｒｅｓｔａｔｅ，ｉｔｗｉｌｌａｆｆｅｃｔｔｈｅｓｙｓｔｅｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｔｈｅｉｎｔｅｒ
ｍｅｄｉａｔｅｅｖｅｎｔｉｓａｗｅａｋｌｉｎｋｉｎｔｈｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ．Ｅｖｅｎａｓｌｉｇｈｔｆａｉｌｕｒｅｉｎｔｈｅｍｉｄｄｌｅｌａｙｅｒｗｉｌｌｃａｕｓｅａ
ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｄｅｃｒｅａｓｅｉｎｓｙｓｔｅｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＴＳｍｏｄｅｌ；ｆｕｚｚｙｆａｕｌｔｔｒｅｅ；ｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ；ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ；Ｂａｙｅｓｉａｎ
ｎｅｔｗｏｒｋ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００６１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８２８１５：１７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８２８．１３３９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１６０５０９５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１１７９０３７３９＠ｑｑ．ｃｏｍ
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输入饱和情形下战斗机大机动动态面控制

周章勇１，２，，邵书义１，胡伟１，２

（１．南京航空航天大学 自动化学院，南京 ２１１１０６；　２．国营芜湖机械厂，芜湖 ２４１００７）

　　摘　　　要：针对战斗机大机动飞行输入饱和问题，提出了一种自适应神经网络动态面
控制方法。采用径向基（ＲＢＦ）神经网络逼近飞机系统的不确定性，利用双曲正切函数处理系
统的输入饱和问题，根据饱和受限后的实际控制输入与期望控制输入之差定义新误差变量，结

合该误差变量设计大机动飞行控制律，并构造鲁棒项抵消神经网络逼近误差、外部干扰和建模

误差的影响，利用动态面控制技术避免对虚拟控制器的复杂求导并减小计算量。根据 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ稳定性定理证明了闭环控制系统所有信号有界，且通过选择合适的设计参数能够使姿
态角跟踪误差收敛到原点的任意小邻域内。通过仿真结果的分析，验证了所提方法具有较好

的鲁棒性和稳定性。

关　键　词：飞行控制；大机动；输入饱和；神经网络；鲁棒性
中图分类号：ＴＰ２７３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２４７０８

　　随着近年来航空科技的不断进步，先进的航
空武器装备逐渐成为现代战争制胜的关键。大机

动飞行技术可以显著提高战斗机的突防能力、机

动规避能力以及飞行员的空战效率。战斗机在进

行大机动飞行时能迅速获得机动性优势进而率先

进入攻击位置，对于赢得近距格斗以至最终掌握

制空权有着重大意义。

目前国内外学者在大机动飞行控制领域已经

取得了丰硕的研究成果。Ｂｒｉｎｋｅｒ和 Ｗｉｓｅ针对大
机动飞行控制系统设计了动态逆控制律

［１］
。文

献［２］在动态逆控制律基础上，引入了表征期望
飞行品质的理想参考模型，实现大迎角机动控制。

文献［３］针对战斗机大机动飞行时出现的模型严
重非线性和参数不确定性问题，提出了基于径向

基（ＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ）神经网络的自适
应 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ控制方法。文献［４］针对一类反
馈型非线性系统，提出了一种控制方法，在系统低

阶的情况下，保证系统所有状态即控制信号都有

界。文献［５］针对飞行器在大机动飞行过程中气
动参数不确定、外部未知干扰因素较多及系统建

模可能存在误差等问题，设计了一种基于 ＲＢＦ神
经网络的非线性自适应反演控制器。文献［６］将
滑模制导律和动态面控制法结合，提出了一种导

弹自动驾驶仪性的制导控制。但文献［１６］未考
虑输入饱和情形下的大机动飞行控制问题。战斗

机在进行大机动动作时，不可避免地会要求各控

制舵面输出较大的偏转，然而各控制舵面受到物

理器件约束，其偏转角度是有限的，这将导致控制

系统输入出现饱和非线性现象。饱和非线性会降

低战斗机的飞行品质，甚至会使飞行系统失去稳

定性。现有方案在解决输入饱和问题时常常引入

干扰观测器对饱和非线性误差进行估计。文

献［７］提出了一种同时处理输入饱和及外部干扰
的控制方法，将系统的内部不确定性和外部干扰

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102008&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMVc3M1dFRDdKZXUyS29lODI1UlhWdWNydjFobz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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统一视为复合干扰，在此基础上设计干扰观测器

对复合干扰进行估计。文献［８］针对一类带有饱
和输入的纯反馈非线性系统，提出了一种基于干

扰观测器的直接自适应神经网络控制方法。然而

上述方法未考虑在飞行控制领域进行应用研究，

且干扰观测器增加了控制器的复杂性。

由于双曲正切函数对饱和函数具有良好的近

似作用，可在控制器设计中采用双曲正切函数对

饱和函数作近似化处理。文献［９］针对吸气式高

超声速飞行器的纵向运动模型，利用双曲正切函

数克服了输入饱和问题，同时利用多层神经网络

逼近控制律的饱和特性，但未考虑建模误差对系

统的影响。受文献［９］启发，本文考虑输入饱和

情形，为消除饱和非线性带来的不利影响，在控制

器设计中采用双曲正切函数对饱和函数建模，克

服输入饱和问题；同时利用多层神经网络逼近控

制律的饱和特性，根据饱和受限后的实际控制输

入与期望控制输入之差定义新误差变量，并在此

基础上设计大机动飞行控制律；在控制律设计时

引入鲁棒项消除神经网络逼近误差、外部干扰和

建模误差的影响；利用动态面方法避免对虚拟

控制器的复杂求导运算；根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性
理论证明了闭环系统所有信号的有界性；将所

设计的控制器进行仿真证明该方法的有效性，

为输入饱和情形下参数的选取开辟了一种新思

路，设计的非线性大机动飞行控制系统具有较

好的鲁棒性。

１　问题描述

本文的控制目的是实现 、α、β的跟踪，考虑
由 、α、β、ｐ、ｑ、ｒ、θ构成的战斗机大机动飞行六自
由度非线性运动模型

［３］
如下：

［　α　β　ｐ　ｑ　ｒ　θ］Ｔ ＝
ｐ＋ｑｔａｎθｓｉｎ＋ｒｔａｎθｃｏｓ
ｑ－ｐβ＋ｚαΔα＋（ｇ０／Ｖ）（ｃｏｓθｃｏｓ－ｃｏｓθ）

ｙββ＋ｐ（ｓｉｎα０＋Δα）－

　　ｒｃｏｓα０＋（ｇ０／Ｖ）ｃｏｓθｓｉｎ

ｌββ＋ｌｐｐ＋ｌｑｑ＋ｌｒｒ＋（ｌβαβ＋ｌｒαｒ）Δα－ｉ１ｑｒ

ｍαΔα＋ｍｑｑ＋ｉ２ｐｒ－

　　ｍα（ｇ０／Ｖ）（ｃｏｓθｃｏｓ－ｃｏｓθ０）

ｎββ＋ｎｒｒ＋ｎｐｐ＋ｎｐαｐΔα－ｉ３ｐｑ＋ｎｑｑ

ｑｃｏｓ－ｒｓｉｎ

































＋

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
ｌδｅｌ ｌδｅｒ ｌδａｌ ｌδａｒ ０ ０ ｌδｒ
ｍδｅｌ ｍδｅｒ ｍδａｌ ｍδａｒ ｍδｌｅｆ ｍδｔｅｆ ｍδｒ
ｎδｅｌ ｎδｅｒ ｎδａｌ ｎδａｒ ０ ０ ｎδｒ























０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

δｅｌ
δｅｒ
δａｌ
δａｒ
δｌｅｆ
δｔｅｆ
δ

























ｒ

（１）

式中：状态变量 ｘ＝［，α，β，ｐ，ｑ，ｒ，θ］Ｔ分别为滚
转角、迎角、侧滑角、滚转角速度、俯仰角速度、偏

航角速度、俯仰角；α０为迎角配平值；Δα为 α与

α０的差值；系统参数 ｉ１、ｉ２、ｉ３由惯性力矩常数计
算得到；Ｖ为飞行速度；ｙβ为机体轴 ｙ的侧滑角 β
系数；相互独立的控制舵面［δｅｌ，δｅｒ，δａｌ，δａｒ，δｌｅｆ，

δｔｅｆ，δｒ］
Ｔ
分别为左右水平安定面、左右副翼、前缘

襟翼、后缘襟翼、方向舵；ｌ、ｍ、ｎ分别为滚转
轴、俯仰轴、偏航轴配平状态下的气动系数，具体

含义 取 决 于 “”，ｌ ＝ρＶ
２ＳｒｂＣｌ／２，ｍ ＝

ρＶ２ＳｒｃＣｍ／２，ｎ ＝ρＶ
２ＳｒｂＣｎ／２， ＝｛α，β，ｐ，ｑ，

ｒ，θ｝，ρ为飞行高度下的大气密度，Ｓｒ为飞行器特
征面积，ｂ为弦长，Ｃｌ为无量纲气动系数，ｃ为气

动力弦长，Ｃｍ和 Ｃｎ为气动力系数；ｙ、ｚ分别

为机体轴 ｙ、ｚ方向的气动系数，具体含义取决于
“”；ｇ０为重力加速度常数。

由于受到物理特性约束，飞机舵面的偏转角

度是有限的，即控制输入饱和受限。饱和函数 ｕ
的具体描述如下

［１０］
：

ｕ＝

ｕＭ ｖ≥ ｕＭ
ｖ －ｕＭ ＜ｖ＜ｕＭ
－ｕＭ ｖ≤－ｕ

{
Ｍ

（２）

式中：－ｕＭ 和 ｕＭ 为饱和限幅；ｖ为实际控制律。
由于双曲正切函数对饱和函数的近似作

用，可利用双曲正切函数近似处理饱和函数

ｕ［１１］，则

ｈ（ｖ）＝ｕＭ ｔａｎｈ
ｖ
ｕＭ

（３）

定义建模误差 ｄｖ（ｔ）＝ｕ－ｈ（ｖ），其界限值

满足
［１２］
：

ｄｖ（ｔ）≤ ｄ

ｖ ＝ｕＭ［１－ｔａｎｈ（１）］ （４）

考虑外部干扰影响，式（１）可改写为

８４２
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　第 ２期 周章勇，等：输入饱和情形下战斗机大机动动态面控制

ｘ１ ＝ｆ１（ｘ１，ｘ３）＋Ｇ１（ｘ１，ｘ３）ｘ２＋ｄ１（ｔ）
ｘ２ ＝ｆ２（ｘ）＋Ｇ２（ｘ）ｕ＋ｄ２（ｔ）
ｘ３ ＝ｆ３（ｘ

{
）

（５）

式中：ｘ１＝［，α，β］
Ｔ
；ｘ２＝［ｐ，ｑ，ｒ］

Ｔ
；ｘ３＝θ；ｄｉ（ｔ）

（ｉ＝１，２）为外部干扰。实际飞行过程中气动参数
为多 个 状 态 变 量 的 非 线 性 函 数，这 里 假 设

ｆ１（ｘ１，ｘ３）∈Ｒ
４
和 ｆ２（ｘ）∈Ｒ

３
为未知连续函数，

Ｇ１（ｘ１，ｘ３）∈Ｒ
４×３
和 Ｇ２（ｘ）∈Ｒ

３×７
为已知可逆的

函数。由式（５）中 Ｇ１（ｘ１，ｘ３）、Ｇ２（ｘ）和 ｆ３（ｘ）的
具体形式可知，函数 Ｇ１（ｘ１，ｘ３）和 Ｇ２（ｘ）有界且
子系统 ｘ３＝ｆ３（ｘ）稳定。

假设１［１３］　期望的指令姿态角 ｘｒ＝［ｒ，αｒ，

βｒ］
Ｔ
，ｘｒ和 ｘ̈ｒ是连续且有界的，即存在一个未知

正数 Ｂ０，使得 ｘｒ、ｘｒ和 ｘ̈ｒ始终在紧集 Π０中并
满足：

Π０：＝｛（ｘｒ，ｘｒ，̈ｘｒ）：ｘｒ
２＋ ｘｒ

２＋ ｘ̈ｒ
２≤Ｂ２０｝

（６）
假设２［１４］　对于任意 ｔ＞０，存在未知正数 ｄｉ

使得 ｄｉ（ｔ）≤ｄ

ｉ，ｉ＝１，２。

假设３［１１］　饱和函数 ｕ的上界 ｕＭ 已知。

引理 １　ＲＢＦ神经网络［１５］
为一个线性参数

化的神经网络，其能以任意精度逼近任何连续非

线性函数 ｆ（Ｚ），则
ｆ（Ｚ）＝ＷＴψ（Ｚ）＋ε（Ｚ） （７）
式中：输入向量 Ｚ∈Ｒｎ，ｎ为神经网络的输入维
数；Ｗ ∈Ｒｌ×３为最优权值矩阵；ψ（Ｚ）∈Ｒｌ为
ＫＢＦ函数构成的回归向量，ｌ＞１为神经网络的节
点数；ε（Ｚ）∈Ｒ３ 为神经网络的逼近误差且
满足

［１６］
：

ε（Ｚ）≤ ε （８）

其中：ε为未知正数。
本文的控制目标为：针对输入端饱和受限的

大机动飞行系统（５），设计控制律 ｖ使得姿态角
跟踪误差能够收敛到原点附近的任意小邻域内。

２　控制器设计

引入跟踪误差状态变量如下：

ｅ１ ＝ｘ１－ｘｒ
ｅ２ ＝ｘ２－α２ｆ
ｅ３ ＝ｈ（ｖ）－α３

{
ｆ

（９）

设计过程共包含３步。步骤 １～步骤 ２设计
期望虚拟控制律 αｉ（ｉ＝１，２），再以 αｉ为输入通过
一阶滤波器得到 αｉ＋１ｆ。如果不考虑系统的输入
饱和问题，设计过程只需包含 ２步，即 ｕ＝α２。由

于实际输出的舵面偏角具有饱和非线性特性，在

此利用线性的双曲正切函数 ｈ（ｖ）逼近舵面偏角，
本文在传统 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ设计的基础上定义 ｅ３为
双曲正切函数 ｈ（ｖ）与期望的虚拟控制输入 α２之
间的误差，并在步骤 ３设计能使整个系统稳定的
实际控制律 ｖ。

步骤１　对式（９）中 ｅ１求导可得
ｅ１ ＝ｘ１－ｘｒ ＝ｆ１（ｘ１，ｘ３）＋Ｇ１（ｘ１，ｘ３）ｘ２＋
　　ｄ１（ｔ）－ｘｒ （１０）

采用 ＲＢＦ神经网络逼近未知函数 ｆ１（ｘ１，
ｘ３），并代入式（１０）有
ｅ１ ＝Ｗ

Ｔ
１ ψ１（ｘ１，ｘ３）＋ε１＋Ｇ１（ｘ１，ｘ３）ｘ２＋

　　ｄ１（ｔ）－ｘｒ （１１）

式中：Ｗ
１ 为最优权值矩阵；ψ１（ｘ１，ｘ３）为 ＲＢＦ函

数；ε１为神经网络重构误差。
构造虚拟控制律及自适应律如下：

α１ ＝－Ｇ
－１
１ （ｘ１，ｘ３）（ｋ１ｅ１＋Ｗ^

Ｔ
１ψ１（ｘ１，ｘ３）＋

　　ζ^１－ｘｒ） （１２）

Ｗ^
·

１ ＝Γ１（ψ１（ｘ１，ｘ３）ｅ
Ｔ
１ －σ１Ｗ^１） （１３）

ζ^
·

１ ＝ １ｅ１－ １σ１^ζ１ （１４）
式中：ｋ１＞０、σ１＞０和 １＞０均为设计参数；Γ１ ＝

ΓＴ１ ＞０为自适应增益矩阵；^ζ１为 ζ

１ 的估计值，其

中 ζ１ 将在后文定义；Ｗ^１为线性回归的估计值。

式（１２）利用含有 ζ^１的鲁棒项来消除神经网络逼
近误差、外部干扰和建模误差的影响。

Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ控制方法由于需要对虚拟控制
律进行复杂微分计算，会不可避免地造成“微分

爆炸”问题
［１７］
。为减少控制器的计算量，本文采

用动态面控制技术。将信号期望虚拟控制律信号

α１通过一个一阶滤波器，滤波器的输出为 α２ｆ，时

间常数为 τ２
［１３］
。

τ２α２ｆ＋α２ｆ ＝α１
α２ｆ（０）＝α１（０

{
）

（１５）

定义滤波器的输出误差 ｙ２＝α２ｆ－α１，于是有
α２ｆ＝－（ｙ２／τ２）以及
ｙ２ ＝α２ｆ－α１ ＝－（ｙ２／τ２）＋Ｇ

－１
１ （ｘ１，ｘ３）·

(　　 ｋ１ｅ１＋Ｗ^
·
Ｔ
１ψ１（ｘ１，ｘ３）＋Ｗ^

Ｔ
１

ψ１（ｘ１，ｘ３）
ｘ１

ｘ１＋

　　Ｗ^Ｔ
１

ψ１（ｘ１，ｘ３）
ｘ３

ｘ３＋ζ^
·

１－ｘ̈ )ｒ ＋

　　 Ｇ－１１ （ｘ１，ｘ３）（ｋ１ｅ１＋Ｗ^
Ｔ
１ψ１（ｘ１，ｘ３）＋ζ^１－ｘｒ）

（１６）
可见

ｙ２＋（ｙ２／τ２）≤ Ｂ１（ｅ１，^Ｗ，^ζ１，ｘｒ，ｘｒ，̈ｘｒ） （１７）

９４２
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式中：Ｂ１（·）为由变量ｅ１、^Ｗ１、^ζ１、ｘｒ、ｘｒ和 ｘ̈ｒ构成

的闭区间连续函数，因此存在最大值 Ｍ１
［１８］
，由

式（１７）可得

ｙＴ２ｙ２≤－
ｙＴ２ｙ２
τ２
＋Ｂ１ ｙ２ ≤－

ｙＴ２ｙ２
τ２
＋
ｙＴ２ｙ２
２
＋
Ｍ２１
２

（１８）
考虑 ｘ２＝ｅ２＋α２ｆ和 ｙ２＝α２ｆ－α１可得

ｘ２ ＝ｅ２＋ｙ２＋α１ （１９）
将式（１２）和式（１８）代入式（１１），有

ｅ１ ＝Ｇ１（ｘ１，ｘ３）（ｅ２＋ｙ２）－ｋ１ｅ１＋

　　Ｗ～Ｔ１ψ１（ｘ１，ｘ３）＋ε１＋ｄ１（ｔ）－ζ^１ （２０）

式中：Ｗ～为神经网络权值误差。
根据假设２和式（８）可得

ｅ１≤ Ｇ１（ｘ１，ｘ３）（ｅ２＋ｙ２）－ｋ１ｅ１＋

　　Ｗ～Ｔ１ψ１（ｘ１，ｘ３）＋ε

１ ＋ｄ


１ －ζ^１ （２１）

定义 ζ１ ＝ε

１ ＋ｄ


１。式（２１）可改写为

ｅ１≤Ｇ１（ｘ１，ｘ３）（ｅ２＋ｙ２）－ｋ１ｅ１＋Ｗ
～Ｔ
１ψ１（ｘ１，ｘ３）＋珓ζ１

（２２）
式中：ζ１为虑拟控制律设计参数。

步骤２　沿着式（９）对 ｅ２求导可得
ｅ２ ＝ｘ２－α２ｆ ＝
　　ｆ２（ｘ）＋Ｇ２（ｘ）ｕ＋ｄ２（ｔ）＋（ｙ２／τ２） （２３）

采用 ＲＢＦ神经网络逼近未知函数 ｆ２（ｘ），并
代入式（２３）有
ｅ２ ＝Ｗ

Ｔ
２ ψ２（ｘ）＋ε２＋Ｇ２（ｘ）ｕ＋ｄ２（ｔ）＋（ｙ２／τ２）

（２４）
式中：ε２为神经网络重构误差；Ｗ


２ 为最优权值矩

阵；ψ２（ｘ）为 ＲＢＦ函数。
构造虚拟控制律及自适应律如下：

α２ ＝－Ｇ
－１
２ （ｘ）（ｋ２ｅ２＋Ｗ^

Ｔ
２ψ２（ｘ）＋（ｙ２／τ２）＋

　　ＧＴ１（ｘ１，ｘ３）ｅ１＋ζ^２） （２５）

Ｗ^
·

２ ＝Γ２（ψ２（ｘ）ｅ
Ｔ
２ －σ２Ｗ^２） （２６）

ζ^
·

２ ＝ ２ｅ２－ ２σ２^ζ２ （２７）
式中：ｋ２＞０、σ２＞０和 ２＞０均为设计参数；Γ２＝

ΓＴ２＞０为自适应增益矩阵；Ｇ
－１
２ （ｘ）为 Ｇ２（ｘ）的广

义逆矩阵；^ζ２为 ζ

２ 的估计值，其中 ζ


２ 将在后文

定义。式（２５）利用含有 ζ^２的鲁棒项来消除神经
网络逼近误差、外部干扰和建模误差的影响。

将信号 α２通过一个一阶滤波器，滤波器的输

出为 α３ｆ，时间常数为 τ３
［１０］
。

τ３α３ｆ＋α３ｆ ＝α２
α３ｆ（０）＝α２（０

{
）

（２８）

与步骤 １类似，定义滤波器的输出误差为

ｙ３＝α３ｆ－α２，于是有 α３ｆ＝－（ｙ３／τ３）以及

ｙＴ３ｙ３≤－
ｙＴ３ｙ３
τ３
＋Ｂ２ ｙ３ ≤－

ｙＴ３ｙ３
τ３
＋
ｙＴ３ｙ３
２
＋
Ｍ２２
２

（２９）
式中：Ｍ２ 为最大值顶；Ｂ２（·）为闭区间连续
函数。

考虑 ｄｖ（ｔ）＝ｕ－ｈ（ｖ），ｅ３＝ｈ（ｖ）－α３ｆ和ｙ３＝

α３ｆ－α２可得
ｕ＝ｅ３＋ｙ３＋α２＋ｄｖ（ｔ） （３０）

将式（２５）和式（３０）代入式（２４），有
ｅ２ ＝Ｇ２（ｘ）（ｅ３＋ｙ３）－ｋ２ｅ２＋珦Ｗ

Ｔ
２ψ２（ｘ）＋ε２＋

　　ｄ２（ｔ）－ζ^２－Ｇ
Ｔ
１（ｘ１，ｘ３）ｅ１＋Ｇ２（ｘ）ｄｖ（ｔ）

（３１）
根据假设２及式（４）和式（８）可得

ｅ２≤ Ｇ２（ｘ）（ｅ３＋ｙ３）－ｋ２ｅ２＋Ｗ
～Ｔ
２ψ２（ｘ）＋ε


２ ＋

　　ｄ２ －ζ^２－Ｇ
Ｔ
１（ｘ１，ｘ３）ｅ１＋Ｇ２（ｘ）ｄ


ｖ （３２）

定义 ζ２ ＝ε

２ ＋ｄ


２ ＋Ｇ２（ｘ）ｄ


ｖ。式（３２）可改

写为

ｅ２≤ Ｇ２（ｘ）（ｅ３＋ｙ３）－ｋ２ｅ２＋Ｗ
～Ｔ
２ψ２（ｘ）－

　　ＧＴ１（ｘ１，ｘ３）ｅ１＋ζ
～
２ （３３）

式中：ζ２为虚拟控制律设计参数。
步骤３　沿式（９）对 ｅ３求导可得

ｅ３ ＝
ｈ（ｖ）
ｖ

ｖ－α３ｆ （３４）

构造实际控制律如下：

ｖ＝－１
η
（ｋ３ｅ３＋（ｙ３／τ３）＋Ｇ

Ｔ
２（ｘ）ｅ２） （３５）

式中：ｋ３＞０和 η＝
ｈ（ｖ）
ｖ

＝ ４
（ｅｖ／ｕＭ ＋ｅ－ｖ／ｕＭ）２

＞０

为设计参数。

将式（３５）代入式（３４），有
ｅ３ ＝－ｋ３ｅ３－Ｇ

Ｔ
２（ｘ）ｅ２ （３６）

３　稳定性分析

定理１　考虑输入饱和大机动飞行系统（５），
在满足假设１～假设３的条件下，若虚拟控制律选
取如式（１２）和式（２５）；实际控制器满足式（３５）；自
适应律选取如式（１３）、式（１４）、式（２６）、式（２７）。
对于任意给定的正数 ω，若初始条件满足 Ｗ^１（０）≥
０，^Ｗ２（０）≥０和 Ｖ（０）≤ω，存在设计参数 σ１、σ２、

１、２、λｍａｘ（Γ
－１
１ ）和 λｍａｘ（Γ

－１
２ ）使得以下性质

成立：

１）对于ｔ＞０，Ｖ（ｔ）≤ω成立并且闭环系统
所有信号半全局一致终结有界。

０５２
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　第 ２期 周章勇，等：输入饱和情形下战斗机大机动动态面控制

２）通过选取合适的设计参数，跟踪误差 ｅ１＝
ｘ１－ｘｒ能收敛到原点的任意小邻域。

证明　定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数如下：

ｖ＝
ｅＴ１ｅ１
２
＋
ｅＴ２ｅ２
２
＋
ｅＴ３ｅ３
２
＋
ｙＴ２ｙ２
２
＋
ｙＴ３ｙ３
２
＋
珓ζＴ２珓ζ２
２ ２

＋

　　 １
２
ｔｒ｛Ｗ～Ｔ２Γ

－１
２ Ｗ
～
２｝＋

１
２
ｔｒ｛Ｗ～Ｔ１Γ

－１
１ Ｗ
～
１｝＋

珓ζＴ１珓ζ１
２ １

（３７）
式中：ｔｒ｛·｝为矩阵对角线元素之和。

考虑式（２２）及式（３３）和式（３６），对式（３７）
求导可得

ｖ≤－ｋ１ｅ
Ｔ
１ｅ１－ｋ２ｅ

Ｔ
２ｅ２－ｋ３ｅ

Ｔ
３ｅ３＋ｅ

Ｔ
１Ｇ１（ｘ１，ｘ３）ｙ２＋

　　ｅＴ２Ｇ２（ｘ）ｙ３＋ｙ
Ｔ
２
ｙ２＋ｙ

Ｔ
３
ｙ３＋ｅ

Ｔ
１Ｗ
～Ｔ
１ψ１（ｘ１，ｘ３）＋

　　ｅＴ２Ｗ
～Ｔ
２ψ２（ｘ）＋ｔｒ｛σ１Ｗ

～Ｔ
１Ｗ^１｝＋ｔｒ｛σ２Ｗ

～Ｔ
２Ｗ^２｝－

　　ｔｒ｛Ｗ～Ｔ１ψ１（ｘ１，ｘ３）ｅ
Ｔ
１｝－ｔｒ｛Ｗ

～Ｔ
２ψ２（ｘ）ｅ

Ｔ
２｝＋

　　σ１
～
Ｔ１ ζ^１＋σ２

～
Ｔ２ ζ^２ （３８）

由于 ｅＴ１Ｗ
～Ｔ
１ψ１（ｘ１，ｘ３）＝ｔｒ｛Ｗ

～Ｔ
１ψ１（ｘ１，ｘ３）ｅ

Ｔ
１｝，

ｅＴ２Ｗ
～Ｔ
２ψ２（ｘ）＝ｔｒ｛Ｗ

～Ｔ
２ψ２（ｘ）ｅ

Ｔ
２｝，进一步可得

ｖ≤－ｋ１ｅ
Ｔ
１ｅ１－ｋ２ｅ

Ｔ
２ｅ２－ｋ３ｅ

Ｔ
３ｅ３＋ｅ

Ｔ
１Ｇ１（ｘ１，ｘ３）ｙ２＋

　　ｅＴ２Ｇ２（ｘ）ｙ３＋ｙ
Ｔ
２
ｙ２＋ｙ

Ｔ
３
ｙ３＋ｔｒ｛σ１Ｗ

～Ｔ
１Ｗ^１｝＋

　　ｔｒ｛σ２Ｗ
～Ｔ
２Ｗ^２｝＋σ１

～
Ｔ１ ζ^１＋σ２

～
Ｔ２ ζ^２ （３９）

注意到，２ｔｒ｛σｉＷ
～Ｔ
ｉＷ^ｉ｝≤σｉ（Ｗｉ

２
Ｆ－ Ｗ

～
ｉ
２
Ｆ），

２σｉ
～Ｔ
ｉ^ζｉ≤ σｉ（Ｔ

ｉ ζｉ －
～Ｔ
ｉ珓ζｉ），ｉ＝１，２，因此

ｖ≤－ｋ１ｅ
Ｔ
１ｅ１－ｋ２ｅ

Ｔ
２ｅ２－ｋ３ｅ

Ｔ
３ｅ３＋ｙ

Ｔ
２
ｙ２＋

　　ｅＴ１Ｇ１（ｘ１，ｘ３）ｙ２＋ｅ
Ｔ
２Ｇ２（ｘ）ｙ３＋ｙ

Ｔ
３
ｙ３＋

　　
σ１
２
（Ｗ１

２
Ｆ－Ｗ

～
１
２
Ｆ）＋

σ２
２
（Ｗ２

２
Ｆ－Ｗ

～
２
２
Ｆ）＋

　　
σ１
２
（Ｔ
１ ζ１ －

～Ｔ
１珓ζ１）＋

σ２
２
（Ｔ
２ ζ２ －

～Ｔ
２珓ζ２）

（４０）
将式（１８）和式（２９）代入式（４０）可得

ｖ≤－ｋ１ｅ
Ｔ
１ｅ１－ｋ２ｅ

Ｔ
２ｅ２－ｋ３ｅ

Ｔ
３ｅ３－

ｙＴ２ｙ２
τ２
＋
ｙＴ２ｙ２
２
＋
Ｍ２１
２
＋

　　ｅＴ１Ｇ１（ｘ１，ｘ３）ｙ２＋ｅ
Ｔ
２Ｇ２（ｘ）ｙ３－

ｙＴ３ｙ３
τ３
＋
ｙＴ３ｙ３
２
＋

　　
Ｍ２２
２
＋
σ１ (２ Ｗ

１
２
Ｆ － Ｗ～１

２ )Ｆ ＋

　　
σ２ (２ Ｗ

２
２
Ｆ － Ｗ～２

２ )Ｆ ＋

　　
σ１ (２ Ｔ

１ ζ１ －
～Ｔ
１珓ζ )１ ＋

σ２ (２ Ｔ
２ ζ２ －

～Ｔ
２珓ζ )２
（４１）

由 Ｙｏｕｎｇ不等式可得

ｅＴ１Ｇ１（ｘ１，ｘ３）ｙ２≤ Ｇ１（ｘ１，ｘ３）
２
Ｆｅ
Ｔ
１ｅ１＋

１
４
ｙＴ２ｙ２

ｅＴ２Ｇ２（ｘ）ｙ３≤ Ｇ２（ｘ）
２
Ｆｅ
Ｔ
２ｅ２＋

１
４
ｙＴ３ｙ{

３

（４２）
将式（４２）代入式（４１）可得

ｖ≤－ １
τ２
－( )３４ ｙＴ２ｙ２－ １

τ３
－( )３４ ｙＴ３ｙ３－ｋ３ｅＴ３ｅ３－

(　　 ｋ１－ Ｇ１（ｘ１，ｘ３）
２ )Ｆ ｅＴ１ｅ１－

(　　 ｋ２－ Ｇ２（ｘ）
２ )Ｆ ｅＴ２ｅ２－

　　
σ１

２λｍａｘ（Γ
－１
１ ）
ｔｒ｛Ｗ～Ｔ１Γ

－１
１ Ｗ^１｝－

σ１
～Ｔ
１珓ζ１
２

－

　　
σ２

２λｍａｘ（Γ
－１
２ ）
ｔｒ｛Ｗ～Ｔ２Γ

－１
２ Ｗ^２｝－

σ２
～Ｔ
２珓ζ２
２

＋Ｃ１

（４３）

式中：Ｃ１ ＝
σ１
２ Ｗ

１
２
Ｆ ＋
σ２
２ Ｗ

２
２
Ｆ ＋
σ１ Ｔ

１ ζ１
２

＋

σ２ Ｔ
２ ζ２
２

＋
Ｍ２１
２
＋
Ｍ２２
２
。

考虑到 Ｇ１（ｘ１，ｘ３）和 Ｇ２（ｘ）为已知有界函
数，选择足够大的 ｋ１、ｋ２、ｋ３ 和足够小的 τ２、τ３
满足：

ｋ１≥ Ｇ１（ｘ１，ｘ３）
２
Ｆ ＋
Ｃ２
２

ｋ２≥ Ｇ２（ｘ）
２
Ｆ ＋
Ｃ２
２

ｋ３≥
Ｃ２
２

１
τ２
≥ ３
４
＋
Ｃ２
２

１
τ３
≥ ３
４
＋
Ｃ２



















２

（４４）

将式（４４）代入式（４３）可得
ｖ≤－Ｃ２ｖ＋Ｃ１ （４５）
式中：

Ｃ２ ＝ｍｉｎ
σ１

λｍａｘ（Γ
－１
１ ）
，

σ２
λｍａｘ（Γ

－１
２ ）
，σ１ １，σ２{ }２ 。

对式（４５）两边积分，然后化简得
ｖ（ｔ）≤ （ｖ（０）－Ｃ３）ｅ

－Ｃ２ｔ＋Ｃ３≤ ｖ（０）＋Ｃ３
（４６）

式中：Ｃ３＝Ｃ１／Ｃ２。通过增大 １和 ２，同时减小 σ１、

σ２、λｍａｘ（Γ
－１
１ ）和 λｍａｘ（Γ

－１
２ ），使得 Ｃ１／Ｃ２任意小。

由式（４５）可知，当调节设计参数使得 Ｃ１／Ｃ２≤ω，在
Ｖ＝ω时有 Ｖ

·

≤０成立，所以有 Ｖ（ｔ）≤ω，ｔ＞０成
立，即 Ｖ≤ω是一个不变集。因此，闭环系统的所

１５２
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有信号半全局一致终结有界。定理 １的性质１）
得证。根据式（３７）可得 ｅＴ１ｅ１≤２ｖ。利用式（４６）的

第一个不等式以及 ｅＴ１ｅ１≤２ｖ，跟踪误差 ｅ１满足：

ｌｉｍ
ｔ→∞

ｅ１ ≤ ｌｉｍｔ→∞
２ｖ（ｔ槡 ）≤ ２Ｃ槡 ３ （４７）

由式（４７）可知，调节设计参数减小 Ｃ３值可
以使跟踪误差 ｅ１收敛到任意小，即系统输出 ｙ能
够收敛到期望的大机动指令 ｘｒ的任意小邻域内，
实现了指令姿态角 、α、β的跟踪。因此定理 １
的性质２）得证。 证毕

４　仿真分析

飞行仿真进入条件为：高度 ４００００ｆｔ（１ｆｔ＝
０．３０４８ｍ），速度０．６Ｍａ，各作动器的饱和限幅为
±２０°。选取初值：α＝９．２９°，θ＝８．２９°。选择设
计参数：ｋ１＝ｋ２＝ｋ３＝１０，σ１＝σ２＝１，１＝ ２＝１，

τ２＝τ３＝１和 Γ１＝Γ２＝ｄｉａｇ｛０．５｝。选择 ＲＢＦ神
经网络的基函数为高斯函数，则

ψ（Ｚ）＝ｅｘｐ －（Ｚ－μｉ）
Ｔ
（Ｚ－μｉ）

２[ ]
ｉ

　　ｉ＝１，２，…，ｌ

选择 ＲＢＦ神经网络：ψ１（ｘ１，ｘ３）包含ｌ＝１１个
节点，并且中心值 μｉ（ｉ＝１，２，…，１１）均匀分配在区
间［－１０，１０］×［－１０，１０］×［－１０，１０］×［－１０，
１０］上，宽度 ｉ＝２（ｉ＝１，２，…，１１）。ψ２（ｘ）包含
ｌ＝１１个节点，并且中心值 μｉ（ｉ＝１，２，…，１１）均匀
分配在区间［－１０，１０］×［－１０，１０］×［－１０，１０］
上，宽度 ｉ＝２（ｉ＝１，２，…，１１）。

设计以下２种方案进行对比仿真：
方案 Ｉ：不考虑补偿建模误差 ｄｖ（ｔ）。
方案 ＩＩ：考虑补偿建模误差 ｄｖ（ｔ）。
通过比较图 １～图 ３中的指令姿态角（滚转

角、迎角、侧滑角）的跟踪曲线可以看出，基于本

文中的控制器，滚转角、迎角、侧滑角迅速跟踪指

令信号，动态响应效果较好，误差较小，再对饱和

函数的建模误差进行补偿可以更好地跟踪期望的

指令姿态角。

图 １　滚转角响应曲线

Ｆｉｇ．１　Ｒｏｌｌａｎｇｌｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓ

图 ２　迎角响应曲线

Ｆｉｇ．２　Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓ

图 ３　侧滑角响应曲线

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓ

从图４可以看出，在输入饱和的情形下，在方
案 ＩＩ下，大机动飞行时各个舵面变化均在限幅之
内，未进入饱和状态，同时达到了稳定性要求和跟

踪性要求。

图 ４　控制舵面偏转仿真结果

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

２５２
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　第 ２期 周章勇，等：输入饱和情形下战斗机大机动动态面控制

５　结 束 语

本文针对输入饱和大机动飞行控制问题，提

出了一种自适应神经网络控制方法，利用双曲正

切函数近似化处理饱和函数，根据饱和受限后的

实际控制输入与期望控制输入之差定义新误差变

量，在控制律设计中引入鲁棒项消除神经网络逼

近误差、外部干扰和系统建模误差带来的影响，利

用动态面控制技术避免对虚拟控制器的复杂求导

运算。控制律设计简单、易于实现。通过大机动

仿真可以看出，本文方法具有较好的鲁棒性和稳

定性。

需要指出的是，在动态仿真算例中，出现的部

分区域的高频振荡后续将结合工程应用进一步

研究。
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ＣＨＥＮＬＳ，ＷＡＮＧＱ．Ａｄａｐｔｉｖｅｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｆａｃｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｎｏｎａｆｆｉｎｅｐｕｒｅｆｅｅｄｂａｃｋｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｉｎ

ｐｕｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１６，３３

（２）：２２１２２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＹＯＯＳＪ，ＰＡＲＫＪＢ，ＣＨＯＩＹＨ．Ａｄａｐｔｉｖｅｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｆａｃｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｊｏｉｎｔｒｏｂｏｔｓｕｓｉｎｇｓｅｌｆｒｅｃｕｒｒｅｎｔｗａｖｅｌｅｔｎｅｕ

ｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，Ｍａｎ，ａｎｄＣｙ

ｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，ＰａｒｔＢ：Ｃｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，２００６，３６（６）：１３４２１３５５．

［１２］ＶＡＮＯＯＲＴＥＲ，ＳＯＮＮＥＶＥＬＤＴＬ，ＣＨＵＱＰ，ｅｔａｌ．Ａｃｏｍｐａｒ

ｉｓｏｎｏｆａｄａｐｔｉｖｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎｓｆｏｒａｎｏｖｅｒａｃｔｕａｔｅｄ

ｆｉｇｈｔｅｒ ａｉｒｃｒａｆｔ ｍｏｄｅｌ：ＡＩＡＡ２００８６７８６ ［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２００８．

［１３］ＬＩＵＺＣ，ＤＯＮＧＸＭ，ＸＩＥＷＪ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒ

ｐｕｒｅｆｅｅｄｂａｃｋｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｎｏｎａｆｆｉｎｅｆｕｎｃｔｉｏｎｓｂｅｉｎｇ

ｓｅｍｉｂｏｕｎｄｅｄａｎｄｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｂｌｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＦｕｚｚｙＳｙｓｔｅｍｓ，２０１８，２６（２）：３９５４０８．

［１４］左仁伟，董新民，刘棕成．纯反馈非线性系统的鲁棒自适应

跟踪控制［Ｊ］．电光与控制，２０１８，２５（１０）：１７２３．

ＺＵＯＲＷ，ＤＯＮＧＸＭ，ＬＩＵＺＣ．Ｒｏｂｕｓｔａｄａｐｔｉｖｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ

ｆｏｒｐｕｒｅｆｅｅｄｂａｃｋｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＯｐｔｉｃｓ＆

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１８，２５（１０）：１７２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＣＵＩＢ，ＸＩＡＹＱ，ＬＩＵＫ，ｅｔａｌ．Ｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａ

ｃｌａｓｓｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｓｔｒｉｃｔｆｅｅｄｂａｃｋｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｓｔａｔｅ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ：Ａｓｍｏｏｔｈｃｏｎｔｒｏｌａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓａｎｄＬｅａｒｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓ，２０２０，３１（１１）：

４９２０４９３２．　

［１６］ＸＵＢ，ＳＨＯＵＹＸ，ＬＵＯＪ，ｅｔａｌ．Ｎｅｕｒａｌｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｓｔｒｉｃｔｆｅｅｄｂａｃｋｓｙｓｔｅｍｓｕｓｉｎｇｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓａｎｄＬｅａｒｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓ，２０１９，

３０（５）：１２６９１３０７．

［１７］ＢＵＸＷ，ＸＩＡＯＹ，ＬＥＩＨＭ．Ａｎａｄａｐｔｉｖｅｃｒｉｔｉｃｄｅｓｉｇｎｂａｓｅｄ

ｆｕｚｚｙｎｅｕｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓ：Ｐｒｅｄｅｆｉｎｅｄｂｅ

３５２
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ｈａｖｉｏｒａｌｎｏｎａｆｆｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥ／ＡＳＭＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

Ｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ，２０１９，２４（４）：１８７１１８８１．

［１８］ＹＡＮＸ，ＣＨＥＮＭ，ＦＥＮＧＧ，ｅｔａｌ．Ｆｕｚｚｙｒｏｂｕｓｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｉｎｐｕｔｓａｔｕｒａｔｉｏｎａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌ

ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＦｕｚｚｙＳｙｓｔｅｍｓ，２０１９，

９９：１．

　作者简介：

　周章勇　男，博士研究生，高级工程师。主要研究方向：非线性

系统控制与飞行控制。

Ｈｉｇｈｇｍａｎｅｕｖｅｒｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｆｉｇｈｔｅｒ
ｐｌａｎｅｕｎｄｅｒｉｎｐｕｔｓａｔｕｒａｔｉｏｎ

ＺＨＯＵＺｈａｎｇｙｏｎｇ１，２，，ＳＨＡＯＳｈｕｙｉ１，ＨＵＷｅｉ１，２

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｔａｔｅＷｕｈｕＭａｃｈｉｎｅｒｙＦａｃｔｏｒｙ，Ｗｕｈｕ２４１００７，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎａｄａｐｔｉｖｅｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｒｅｓｏｌｖｅｔｈｅｉｎｐｕｔ
ｓａｔｕｒａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｈｉｇｈｇｍａｎｅｕｖｅｒｆｌｉｇｈｔ．ＴｈｅＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ（ＲＢＦ）ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓａｒｅ
ｕｔｉｌｉｚｅｄｔｏａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｔｈｅｕｎｋｎｏｗｎｕｎｃｅｒｔａｉｎｐａｒｔｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｈｙｐｅｒｂｏｌｉｃｔａｎｇｅｎｔｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓｕｓｅｄ
ｔｏｈａｎｄｌｅｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｎｐｕｔｓａｔｕｒａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍ．Ａｎｅｗｅｒｒｏｒｉｓｄｅｆｉｎｅｄｂｙｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｓａｔｕｒａｔｅｄａｃｔｕ
ａｌｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔａｎｄｄｅｓｉｒｅｄｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔ，ａｎｄａｈｉｇｈｇｍａｎｅｕｖｅｒｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇ
ｔｈｉｓｅｒｒｏｒ，ａｎｄｔｈｅｒｏｂｕｓｔｔｅｒｍｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｔｏｏｆｆｓｅｔｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ，
ｅｘｔｅｒｎａｌｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇｅｒｒｏｒｓ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｉｓｕｓｅｄｔｏａｖｏｉｄｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘ
ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｖｉｒｔｕａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒａｎｄｒｅｄｕｃｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｍｏｕｎｔ．ＩｔｉｓｐｒｏｖｅｄｆｒｏｍＬｙａｐｕｎｏｖｓｔａｂｉｌ
ｉｔｙｔｈｅｏｒｅｍｔｈａｔａｌｌｔｈｅｓｉｇｎａｌｓｉｎｔｈｅｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍａｒｅｂｏｕｎｄｅｄ，ａｎｄｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｔｒａｃｋｉｎｇ
ｅｒｒｏｒｃａｎｃｏｎｖｅｒｇｅｔｏａｎａｒｂｉｔｒａｒｉｌｙｓｍａｌｌｎｅｉｇｈｂｏｒｈｏｏｄａｒｏｕｎｄｚｅｒｏｂｙｃｈｏｏｓｉｎｇｔｈｅａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅ
ｔｅｒｓ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈｅｇｏｏｄｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌ；ｈｉｇｈｇｍａｎｅｕｖｅｒ；ｉｎｐｕｔｓａｔｕｒａｔｉｏｎ；ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ；ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８２８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００９２５１５：０３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９２５．１４００．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＭａｊｏｒＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｊｅｃｔｓｉｎＡｎｈｕｉＰｒｏｖｉｎｃｅ（１８０３０９０１０５８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ａｈｈｆ５０５５＠１３９．ｃｏｍ

４５２
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２０２１年 ２月
第４７卷 第２期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ２

　收稿日期：２０２００５２２；录用日期：２０２００７１７；网络出版时间：２０２００８０６１３：２８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０５．１７４４．００９．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｓｙａｎｇ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：杨庶．基于随机机动模型和落点预测的制导律设计［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（２）：２５５２６１．
ＹＡＮＧＳ．Ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｄｅｓｉｇｎｂａｓｅｄｏｎｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｍｏｄｅｌａｎｄｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（２）：２５５２６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０２０２

基于随机机动模型和落点预测的制导律设计

杨庶

（西北工业大学 自动化学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：针对自旋弹体低成本制导律设计问题，提出了一种基于落点预测的新型制
导律设计方法。采用随机机动模型和自适应卡尔曼滤波器估计弹体的飞行状态，并解析求解

弹体落点预测值，根据落点预测值与目标的偏差生成制导指令。该制导律不依赖于弹体气动

参数和弹体运动方程的在线数值求解，避免了常规基于落点预测的制导律所带来的在线计算

成本。根据自旋火箭弹的非线性数学模型，通过数值仿真检验了所提制导律在标称参数条件

和参数受扰条件下的性能。通过与比例制导律进行制导性能对比，结果表明：所提制导律的制

导性能在绝大多数情况下优于比例制导律。

关　键　词：制导律；落点预测；随机机动模型；自适应卡尔曼滤波器；圆概率偏差
中图分类号：Ｖ４１２．４；ＴＪ７６５．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２５５０７

　　对于非自旋弹体的制导武器，比例制导律是
一种有效且广泛使用的制导律

［１２］
。但对于自旋

弹体而言，该制导律有可能出现制导性能下降、落

点误差增大等问题
［３］
。为了提高自旋弹体的制

导性能，迫击炮弹
［４］
、制导炮弹

［５８］
、火箭弹

［９１１］
等

自旋弹体采用了基于落点预测的制导律。这种制

导律一般需要根据弹体的气动参数和运动方程，

通过常微分方程数值求解方法在线求解落点预测

值，通过落点预测值与目标间的偏差生成制导指

令。显然，气动参数和弹体运动方程的精度和复

杂程度越高，落点预测值的精度越高，在线计算的

成本也越大
［１２］
。

国内学者在基于落点预测的制导律设计方面

开展了大量的研究。普承恩等
［１３］
根据弹箭质点

模型，考虑气动参数对弹道的影响，采用扩展卡尔

曼滤波方法预测落点偏差并生成制导指令。杨泗

智等
［１４］
针对高旋火箭弹，采用保留弹体滚转动力

学方程的四自由度修正质点模型，预测火箭弹落

点并生成弹道修正控制量。钟扬威等
［１５］
基于扩

展质点弹道模型，通过 ２次落点预测（即一次弹
体无控状态的落点预测和一次弹体有控状态的落

点预测），设计了一种用于旋转稳定弹体的二维

落点预测制导方法。何子达等
［１６］
根据弹体气动

参数，建立了二维弹道修正弹的有控滤波模型，采

用扩展卡尔曼滤波方法预测落点，进而生成弹道

修正指令。赵江等
［１７］
考虑了禁飞区对航迹的约

束条件，根据飞行器三自由度运动方程，采用落点

误差预测和指令校正相结合的方法，修正飞行器

纵向航迹。王青等
［１８］
根据飞行器气动参数，建立

了以能量为自变量的飞行器再入模型，设计了满

足再入约束条件的在线预测校正制导方法。梁子

璇和任章
［１９］
采用飞行器气动参数在线修正的方

法，根据再入滑翔飞行器的三自由度运动方程预

测飞行器落点，通过落点偏差生成制导指令。王

俊波等
［２０］
采用飞行器平面再入段运动方程，基于

模糊逻辑预测飞行器落点，生成飞行器制导指令。

根据上述讨论可以看出，现有基于落点预测

的制导律均依赖于弹体／飞行器的气动参数和简

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102008&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMVc3M1dFRDdKZXUyS29lODI1UlhWdWNydjFobz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!


北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

化运动方程，需要通过常微分方程在线求解或运

动状态估计方法预测落点。显然，用于落点预测

的数学模型越精确，落点预测结果也越精确，可以

提高制导律的性能，但是制导律在线计算成本将

随之提高。

本文提出了一种基于落点预测的新型制导律

设计方法，采用目标跟踪问题中常用的随机机动

模型和自适应卡尔曼滤波器估计弹体的飞行状

态，根据代数方程的解析解预测弹体落点，进而生

成制导律。该制导律不依赖于弹体气动参数和运

动方程，避免了在线求解常微分方程所带来的计

算成本。通过数值仿真检验了所提制导律的制导

性能，根据自旋火箭弹的非线性数学模型，研究了

所提制导律在标称参数条件下的落点误差，检验

了在参数受扰条件下的火箭弹落点散布，并与比

例制导律进行制导性能对比。

１　基于落点预测的制导律设计

本文研究基于落点预测的制导律设计，采用

随机机动模型和自适应卡尔曼滤波器估计弹体的

平动运动状态，在不依赖于弹体气动参数和弹体

运动常微分方程在线求解的条件下预测弹体落

点，根据落点与目标间的偏差设计制导律。

１．１　随机机动模型
考虑图１所示的弹体和目标，为了提高弹体

的精度，可以通过预测弹体落点与目标间的偏差，

设计用于控制和修正弹体轨迹的制导律。对于射

程较近的弹体，地球曲率和地球自转对弹体飞行

的影响较小，可以采用平面地球假设，并将地面上

任意一点视为惯性原点。本文采用的惯性参考系

Ｏｘ１ｘ２ｘ３如图１所示原点选在弹体的发射点，Ｏｘ１
轴指向弹体发射方向，Ｏｘ３轴垂直于地面向下，
Ｏｘ２轴根据右手定则确定。

目标在参考系 Ｏｘ１ｘ２ｘ３中的坐标为 ｘ
ＴＧＴ
１ 、ｘ

ＴＧＴ
２

和 ｘＴＧＴ３ 。相对于弹体速度向量 Ｖ的弹体法向和横

图 １　参考系定义

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｒａｍｅｓ

向过载向量分别定义为 ｎｚ和 ｎｙ，ｎｚ在 Ｖ和 Ｏｘ３
轴构成的平面内垂直于 Ｖ并指向上，ｎｙ垂直于 Ｖ
和 ｎｚ并指向 Ｖ右侧。弹体速度为 Ｖ＝ Ｖ，法向
和横向过载分别为 ｎｚ＝ ｎｚ 和 ｎｙ＝ ｎｙ ，· 为

欧几里得范数。

由于弹体落点与弹体在参考系 Ｏｘ１ｘ２ｘ３中的
平动运动有关，本文采用“当前”随机机动模型和

自适应卡尔曼滤波器估计弹体当前的平动运动状

态
［２１］
。该模型采用 Ｒａｙｌｅｉｇｈ密度函数对弹体在

惯性参考系 Ｏｘｉ轴的平动加速度 ａｉ（ｔ）（ｉ＝１，２，
３）进行建模，ａｉ（ｔ）的期望和方差分别为 Ｅ（ａｉ）和

σ２ａｉ，弹体在 Ｏｘｉ轴的平动运动方程可写为

ｘ̈ｉ（ｔ）＝珔ａｉ＋ａｉ（ｔ）
ａｉ（ｔ）＝－αｉａｉ（ｔ）＋ｗｉ（ｔ

{
）

（１）

式中：αｉ为机动时间常数，用于衡量弹体的机动
能力，一般而言，对于机动能力较高的弹体，αｉ可
取为 αｉ＝１／２０，对于机动能力较低的弹体，αｉ可

取为 αｉ＝１／６０
［２２］
；珔ａｉ为平均加速度，在一个采样

周期内认为是常数；ｗｉ（ｔ）为零均值且方差为 σ
２
ｗｉ
＝

２αｉσ
２
αｉ
的白噪声信号。

当采样周期为 Ｔ，每个采样时刻仅测量弹体
在 Ｏｘｉ轴的位置 ｘｉ（ｔ），式（１）的离散形式可表
达为

Ｚｉ（ｋ＋１）＝ΦｉＺｉ（ｋ）＋Ｕｉ珔ａｉ＋Ｗｉ（ｋ）

ｙｉ（ｋ）＝ＨｉＺｉ（ｋ）＋ｖｉ（ｋ
{

）
（２）

式中：ｖｉ（ｋ）代表测量噪声，为零均值且方差为
ｒｉ（ｋ）的白噪声信号；ｙｉ（ｋ）为测量输出；Ｗｉ（ｋ）为

激励输入
［２１２２］

；状态变量 Ｚｉ（ｋ）和矩阵 Ｈｉ分别为

Ｚｉ（ｋ）＝［ｘｉ（ｋ）　ｘｉ（ｋ）　ｘ̈ｉ（ｋ）］
Ｔ

Ｈｉ ＝［１　０　０
{

］
（３）

其中：ｘｉ（ｋ）、ｘｉ（ｋ）和 ｘ̈ｉ（ｋ）分别为弹体在 Ｏｘｉ轴
的位置、速度和加速度的第 ｋ个采样值。

矩阵 Φｉ和向量 Ｕｉ分别定义为

Φｉ ＝

１ Ｔ （－１＋αｉＴ＋ｅ
－αｉＴ）／α２ｉ

０ １ （１－ｅ－αｉＴ）／αｉ
０ ０ ｅ－αｉ









Ｔ

（４）

Ｕｉ ＝

１
αｉ
－Ｔ＋

αｉＴ
２

２
＋１－ｅ

－αｉＴ

α( )
ｉ

Ｔ－１－ｅ
－αｉＴ

αｉ
１－ｅ－αｉ















Ｔ

（５）

　　根据式（２）中的离散状态方程，可根据如下
所示的自适应卡尔曼滤波器确定弹体平动运动状

态的估计值 Ｚ^ｉ。

６５２
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　第 ２期 杨庶：基于随机机动模型和落点预测的制导律设计

Ｚ^ｉ（ｋ＋１ｋ）＝Φ
Ｎ
ｉＺ^ｉ（ｋｋ）

Ｚ^ｉ（ｋｋ）＝Ｚ^ｉ（ｋｋ－１）＋Ｋｉ（ｋ）（ｙｉ（ｋ）－ＨｉＺ^ｉ（ｋｋ－１））

Ｐｉ（ｋｋ－１）＝ΦｉＰｉ（ｋ－１ｋ－１）Φ
Ｔ
ｉ ＋２αｉσα２ｉＱｉ（ｋ）

Ｐｉ（ｋｋ）＝（Ｉ－Ｋｉ（ｋ）Ｈｉ）Ｐｉ（ｋｋ－１）

Ｋｉ（ｋ）＝Ｐｉ（ｋｋ－１）Ｈ
Ｔ
ｉ（ＨｉＰｉ（ｋｋ－１）Ｈ

Ｔ
ｉ ＋ｒｉ（ｋ















））

（６）
式中：Ｉ为单位矩阵；Ｑｉ（ｋ）和 Φ

Ｎ
ｉ分别为

Ｑｉ（ｋ）＝

ｑ１１ ｑ１２ ｑ１３
ｑ１２ ｑ２２ ｑ２３
ｑ１３ ｑ２３ ｑ











３３

ΦＮｉ＝
１ Ｔ Ｔ２／２
０ １ Ｔ

























０ ０ １

（７）

矩阵 Ｑｉ（ｋ）的每个元素可分别定义为

ｑ１１ ＝
１
２α５ｉ
（１－ｅ－２αｉＴ ＋２αｉＴ＋２α

３
ｉＴ
３／３－

　　２α２ｉＴ
２－４αｉＴｅ

－αｉＴ） （８）

ｑ１２ ＝
１
２α４ｉ
（ｅ－２αｉＴ ＋１－２ｅ－αｉＴ ＋２αｉＴｅ

－αｉＴ －

　　２αｉＴ＋α
２
ｉＴ
２
） （９）

ｑ１３ ＝
１－ｅ－２αｉＴ －２αｉＴｅ

－αｉＴ

２α３ｉ
（１０）

ｑ２２ ＝
４ｅ－αｉＴ －３－ｅ－２αｉＴ ＋２αｉＴ

２α３ｉ
（１１）

ｑ２３ ＝
ｅ－２αｉＴ ＋１－２ｅ－αｉＴ

２α２ｉ
（１２）

ｑ３３ ＝
１－ｅ－２αｉＴ

２αｉ
（１３）

１．２　落点预测与制导律设计
若第 ｋｃ个采样点对应的时刻为 ｔｃ（即 ｔｃ＝

ｋｃＴ），可根据式（６）中的自适应卡尔曼滤波器获得

弹体当前的位置估计值 ｘ^（ｔｃ）、速度估计值 ｘ^（ｔｃ）、

加速度估计值 ｘ̈^（ｔｃ），即 Ｚ^ｉ（ｋｃ｜ｋｃ）的各个元素。当
ｔ＞ｔｃ时，在 Ｏｘｉ轴的弹体平动运动方程可写为

ｘ̈（ｔ）＝ａ０ｉ ＋ａ
Ｍ
ｉ（ｔ）　ｔ＞ｔｃ，ｉ＝１，２，３ （１４）

式中：ａ０ｉ为在 Ｏｘｉ轴上的弹体恒定加速度；ａ
Ｍ
ｉ（ｔ）

为制导阶段弹体机动所产生的加速度。本文中各

个参数取为 ａ０１＝０、ａ
０
２＝０、ａ

０
３＝ｇ，ｇ为重力加速度。

从最优控制的角度而言，希望在制导阶段弹

体进行尽可能少的机动，因此可将 ａＭｉ（ｔ）表达为

ａＭｉ（ｔ）＝
ｘ̈^（ｔｃ）－ａ

０
ｉ 　ｔｃ ＜ｔ≤ ｔｃ＋Ｔ

０ 　ｔｃ＋Ｔ＜ｔ≤ ｔ
{

ＩＰ

（１５）

式中：ｔＩＰ为落点时间。式（１５）中 ａ
Ｍ
ｉ（ｔ）的定义表

明，仅希望弹体在当前采样周期内进行机动。根

据式（１４）和式（１５），弹体预测轨迹的解析表达式
可写为

ｘＰｉ（ｔ）＝ｘ^ｉ（ｔｃ）＋（ｔ－ｔｃ）［ｘ^ｉ（ｔｃ）＋Ｔ（̈ｘ^ｉ（ｔｃ）－ａ
０
ｉ）］＋

　　
ａ０ｉ
２
（ｔ－ｔｃ）

２　　ｔ＞ｔｃ，ｉ＝１，２，３ （１６）

根据式（１６），落点时间的预测值 ｔＩＰＰ可通过求解

代数方程 ｘＰ３（ｔＩＰＰ）＝ｘ
ＴＧＴ
３ 的解析解得到。在 Ｏ

ｘ１ｘ２平面内的落点坐标预测值为 ｘ
ＩＰＰ
１ ＝ｘ

Ｐ
１（ｔＩＰＰ）和

ｘＩＰＰ２ ＝ｘ
Ｐ
２（ｔＩＰＰ）。待飞时间 ｔｇｏ可表达为 ｔｇｏ＝ｔＩＰＰ－

ｔｃ。根据落点坐标的预测值 ｘ
ＩＰＰ
１ 和 ｘ

ＩＰＰ
２ ，制导律可

写为

ｎｃｚ ＝
Ｋｚ
ｔｇｏ
（ｘＴＧＴ１ －ｘＩＰＰ１ ）

ｎｃｙ ＝
Ｋｙ
ｔｇｏ
（ｘＴＧＴ２ －ｘＩＰＰ２









 ）

（１７）

式中：ｎｃｚ和 ｎ
ｃ
ｙ分别为相对于弹体速度的法向和横

向过载指令；Ｋｚ和 Ｋｙ为控制增益。式（１７）中 ｔｇｏ
为用于调整落点偏差预测值对控制指令的影响：

当 ｔｇｏ较大时，弹体距目标较远，式（１７）给出的落
点预测值的精度较低，ｔｇｏ的引入可以避免落点预
测误差产生过大的过载指令；弹体接近目标且 ｔｇｏ
较小时，落点预测值精度较高，ｔｇｏ的引入可等效地
增大控制增益，从而提高末端制导性能。当 ｔｇｏ＜
１时，可将 ｔｇｏ设为１以避免过大的过载指令。

２　数值仿真

采用自旋火箭弹的非线性数学模型，通过数

值仿真检验本文所提出的制导律在标称参数条件

和参数受扰条件下的制导性能。火箭弹的前端装

有４个对称分布的控制舵面，每个舵面的舵偏角
为 δｉ（ｉ＝１，２，３，４），火箭弹构型和舵面偏转角正
方向定义如图２所示。

控制和制导过程中，主要测量火箭弹的位置

图 ２　火箭弹构型

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆａｎａｒｔｉｌｌｅｒｙｒｏｃｋｅｔ

７５２
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和滚转角，火箭弹的当前位置根据 ＧＰＳ接收器测
量，火箭弹的滚转角通过磁传感器和加速度计的综

合测量得到。该自旋火箭弹是动稳定的，可采用开

环控制方式控制火箭弹轨迹，舵面偏转规律为

δｊ＝δｃｃｏｓ＋
π
２
（ｊ－１( )）＋δｓｓｉｎ＋π２（ｊ－１( )）

　　ｊ＝１，２，３，４ （１８）
式中：为火箭弹滚转角；δｃ和 δｓ分别为纵向和
横向等效舵偏角，分别用于火箭弹法向和横向过

载控制。针对该火箭弹的开环控制方式，式（１７）
中的制导律可改写为

δｃ ＝
Ｋｚ
ｔｇｏ
（ｘＴＧＴ１ －ｘＩＰＰ１ ）

δｓ ＝
Ｋｙ
ｔｇｏ
（ｘＴＧＴ２ －ｘＩＰＰ２









 ）
（１９）

火箭弹的制导律采用离散控制方式实现，制

导律和卡尔曼滤波器的采样周期为１ｓ，与 ＧＰＳ更
新速率一致。目标距离发射点 ２０ｋｍ，目标在参
考系 Ｏｘ１ｘ２ｘ３中的坐标为 ｘ

ＴＧＴ
１ ＝２００００ｍ、ｘＴＧＴ２ ＝

０ｍ、ｘＴＧＴ３ ＝０ｍ。数值仿真中采用的火箭弹参数如
表１所示。

表 １　火箭弹仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒａｒｔｉｌｌｅｒｙｒｏｃｋｅｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

参数　　 数值

初始速度／（ｍ·ｓ－１） ２６．７
初始高度／ｍ ４０．０

初始自旋速率／（ｒａｄ·ｓ－１） ５．８
发射仰角／（°） ５０．０
发射方位角／（°） ０
ＧＰＳ更新频率／Ｈｚ １．０
滚转角更新频率／Ｈｚ ５０．０

２．１　标称参数条件下的制导性能
在标称参数条件下的制导火箭弹和非制导火

箭弹轨迹对比结果如图 ３所示。可以看出，非制
导火箭弹的落点明显偏离目标，而式（１９）中的制
导律能够显著减小制导火箭弹落点与目标之间的

偏差。非制导火箭弹的落点误差为９１．２７ｍ，而制

图 ３　制导和非制导火箭弹轨迹对比

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｇｕｉｄｅｄａｎｄ

ｕｎｇｕｉｄｅｄａｒｔｉｌｌｅｒｙｒｏｃｋｅｔｓ

导火箭弹的落点误差可降低至 １．９４ｍ。显然，本
文提出的制导律在标称参数条件下具有良好的制

导性能。

图４为火箭弹纵向和横向等效舵偏角。可以
看出，纵向等效舵偏角 δｃ在制导阶段的初期存在
相对较大的偏转，但最大舵偏角未超过 ２５°；在制
导阶段末期，δｃ的偏转较小，最大舵偏角小于
１０°。产生该现象的原因在于制导阶段初期火箭
弹距落点较远，随机机动模型给出的落点估计值

的精度较低，制导律将给出相对较大的舵偏角以

修正火箭弹轨迹。

图４中的横向等效舵偏角 δｓ在制导阶段呈
现先增后降的变化趋势。产生该现象的原因在于

制导律是在火箭弹在达到弹道最高点后开始工作

的，在弹道最高点处弹体与目标之间已存在较为

明显的横向偏差（见图 ３所示的火箭弹轨迹）。
因此，在制导阶段的初期，随机机动模型给出的预

测落点与目标之间也会出现较大的横向偏差，导

致 δｓ的偏转增大，用以修正火箭弹轨迹。随着制
导律的持续工作，火箭弹轨迹与目标之间的横向

偏差逐步减小，所以 δｓ偏转也随之减小。总体而
言，δｓ的偏转较小，最大舵偏角未超过 １°。显然，
式（１９）中制导律所生成的舵偏角指令是合理的，
能够避免制导过程中火箭弹舵面的大幅偏转。

图５为随机机动模型和自适应卡尔曼滤波器

图 ４　制导火箭弹等效舵偏角

Ｆｉｇ．４　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｃａｎａｒｄｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｏｆｇｕｉｄｅｄａｒｔｉｌｌｅｒｙｒｏｃｋｅｔ

图 ５　制导火箭弹位置的估计误差

Ｆｉｇ．５　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｇｕｉｄｅｄａｒｔｉｌｌｅｒｙｒｏｃｋｅｔｌｏｃａｔｉｏｎｓ

８５２
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　第 ２期 杨庶：基于随机机动模型和落点预测的制导律设计

给出的火箭弹位置估计误差。可以看出，火箭弹

在 Ｏｘ１轴位置的估计误差 ｅｘ１和高度的估计误差

ｅｈ较小，分别在 ±２ｍ和 ±５ｍ以内。火箭弹在
Ｏｘ２轴位置的估计值较为准确，估计误差 ｅｘ２在

±０．５ｍ以内。这些估计误差是可接受的，对制导
火箭弹落点预测和制导性能的影响较小。

２．２　参数受扰条件下的制导性能
为了检验本文提出的制导律在参数受扰条件

下的制导性能，分别对制导火箭弹和非制导火箭

弹进行１００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真，对比落点分布和
相对于目标的圆概率偏差（ＣＥＰ）。对于每个受扰
的参数，扰动误差服从均值为零的正态分布，即对

于参数 ｖ，扰动误差为 Δｖ且 Δｖ～Ｎ（０，σ），其中 σ
为均方差。ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真的初始参数标称值
采用表１中所示的参数，仿真所采用的受扰参数
和对应的均方差如表２所示。

落点分布结果如图 ６所示，图中 Δｘ１和 Δｘ２
表 ２　受扰参数的误差

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｒｒｏｒｓｏｆｐｅｒｔｕｒｂｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

受扰参数误差 ３σ值

初始速度误差／（ｍ·ｓ－１） ３．５

初始滚转角速率误差／（ｒａｄ·ｓ－１） ２．０

初始俯仰角速率误差／（ｒａｄ·ｓ－１） ２．０

初始偏航角速率误差／（ｒａｄ·ｓ－１） ２．０

发射仰角误差／（°） ０．５

发射方位角误差／（°） ０．５

ＧＰＳ测量误差／ｍ ４．５

滚转角测量误差／（°） ５．０

图 ６　制导火箭弹和非制导火箭弹落点分布

Ｆｉｇ．６　Ｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｇｕｉｄｅｄａｎｄ

ｕｎｇｕｉｄｅｄａｒｔｉｌｌｅｒｙｒｏｃｋｅｔｓ

分别为火箭弹在 Ｏｘ１轴和 Ｏｘ２轴的落点误差。非
制导火箭弹的 ＣＥＰ为 ２１９．０５ｍ，制导火箭弹的
ＣＥＰ可降低至８．９１ｍ。同时，式（１９）中的制导律
使得制导火箭弹的落点更加密集，绝大多数落点

集中在边长为４０ｍ的正方形区域内。显而易见，
本文提出的制导律在参数受扰的条件下具有良好

的制导性能，能够明显提高制导火箭弹的命中

精度。

２．３　与比例制导律的性能对比
本节将式（１９）中的落点预测制导律的制导性

能与典型的比例制导律的制导性能进行对比。针

对图２所示的自旋火箭弹，比例制导律可表达为

δｃ ＝Ｋ
ＰＮ
ｚ Ｖθ

·

ＬＯＳ

δｓ ＝Ｋ
ＰＮ
ｙ Ｖψ

·{
ＬＯＳ

（２０）

式中：Ｖ为弹体速度；θ
·

ＬＯＳ和 ψ
·

ＬＯＳ分别为弹目连线

的俯仰角速率和方位角速率。对式（１９）中的控
制增益 Ｋｚ和 Ｋｙ、式（２０）中的控制增益 Ｋ

ＰＮ
ｚ 和 Ｋ

ＰＮ
ｙ

在０～０．０３范围内进行调整，对比 ２种制导律在
标称参数条件下所给出的落点误差 ｅＩＰ。需要指
出的是，当控制增益大于 ０．０３时，２种制导律所
给出的舵偏角均出现了较为明显的饱和现象，导

致落点误差增大。

落点误差的对比结果如图７所示。可以看出，
在绝大多数情况下，本文提出的制导律给出的落点

误差小于式（２０）中的比例制导律给出的落点误差。
落点预测制导律给出的最小落点误差为０．７６ｍ，小
于比例制导律给出的最小落点误差３．６９ｍ。

图 ７　本文制导律与比例制导律的性能对比

Ｆｉｇ．７　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅ

ｌａｗａｎｄｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ

３　结　论
本文提出了一种基于落点预测的新型制导律

设计方法，该方法以随机机动模型和自适应卡尔

９５２
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曼滤波器为基础，估计弹体在各个时刻的位置、速

度、加速度，采用弹体预测轨迹的解析解得到落点

预测值。具体结论如下：

１）针对２０ｋｍ处的目标，在标称参数条件下
的数值仿真中，该制导律可将火箭弹落点误差从

９１．２７ｍ降低至１．９４ｍ。
２）针对２０ｋｍ处的目标，在参数受扰条件下

的数值仿真中，制导火箭弹的 ＣＥＰ为 ８．９１ｍ，远
低于非制导火箭弹的 ＣＥＰ，即２１９．０５ｍ。

３）与比例制导律的性能对比中，该制导律
的最小落点误差小于比例制导律的最小落点

误差。

４）该制导律不依赖于弹体气动参数，无需在
线进行弹体运动方程的数值求解，可用于低成本

制导武器的制导律设计。
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　第 ２期 杨庶：基于随机机动模型和落点预测的制导律设计
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　作者简介：

　杨庶　男，博士，副教授。主要研究方向：飞行力学与飞行控

制、导航、制导与控制。
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Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ；ｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ；ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｍｏｄｅｌ；ａｄａｐｔｉｖｅＫａｌｍａｎｆｉｌ
ｔｅｒ；ｃｉｒｃｕｌａｒｅｒｒｏｒｐｒｏｂａｂｌｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７２４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０６１３：２８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０５．１７４４．００９．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｙａｎｇ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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软式自主空中加油控制策略仿真

华艺欣，邹泉，田海铭
（中国飞行试验研究院，西安 ７１００８９）

　　摘　　　要：软式自主空中加油（ＡＡＲ）技术因其对加油设备的改装需求少且可应用于多
种加油场景而受到广泛研究，但对于从起飞到加油结束脱离这一整套飞行控制流程的研究较

少。针对软式 ＡＡＲ技术中的会合、编队、对接、加油、脱离 ５个阶段的控制策略进行研究。首
先，分别设计了所对应的飞行指令回路控制律及导引律，通过对国内外空中加油试飞经验和试

飞流程的研究，建立了“有人无人”、“无人无人”２种不同模式下软式 ＡＡＲ各阶段的控制机
制，并分析了２个控制策略的差别。其次，以 Ｋ８飞机和某飞机为加受油平台，建立完善的多
模态控制策略，采用传统的 ＰＩＤ控制方法，并通过极点配置法得到各模态的反馈增益和前向增
益，使加受油机在多模态综合控制下达到期望的速度、角度等。同时，基于试飞经验数据设计

软式 ＡＡＲ各阶段的全过程控制律。最后，对所设计控制律进行仿真验证，结果表明：所设计的
控制策略合理可行，控制方法具有较强的抗干扰能力和较高的跟踪精度。

关　键　词：自主空中加油（ＡＡＲ）；试飞经验；加油策略；ＰＩＤ控制；多模态控制
中图分类号：Ｖ５９０．３５
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２６２０９

　　自主空中加油（ＡｅｒｉａｌＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＲｅｆｕｅｌｉｎｇ，
ＡＡＲ）是在飞行过程中一架飞机向另一架或多

架飞机（或直升机）转输燃油的活动，其可以加

大飞机航程及作战半径
［１］
、增加飞机的有效留

空时间、提升飞机的有效载重。自出现起，就对

提升飞机／直升机的作战效能发挥了重大作用，
现已成为有人驾驶飞机不可或缺的关键系统

之一。

软式空中加油又名软管锥套式加油
［２］
，由于

该方式对加受油机设备改装要求较低，并且可满

足多种加油方式，研究软管锥套式自主加受油更

加具有普适意义。软式 ＡＡＲ任务是十分艰巨而

复杂的，一般分为会合、编队、对接、加油、脱离 ５

个阶段
［３４］
，因此控制系统需要建立完善的多模

态控制律，输入足够精度的加受油机相对位置与

姿态信号，在此基础上才可设计出可精确控制飞

机姿态与轨迹的控制律，以保证软式 ＡＡＲ的顺利

进行
［５６］
。此外，软式 ＡＡＲ过程中，加油锥套受到

风场的影响会产生一定幅度的摆动，成为对接是

否成功的关键性因素，因此需要对加油锥套进行

一定的跟踪定位
［７］
。

软式 ＡＡＲ在对接阶段要求受油机与加油机
保持相同的速度和航向，并保持固定的距离差

和高度差，因此可以将自主加油的整个过程可

以看作是一种特殊的具有末端约束的制导控制

问题。近年来，基于最优控制、比例控制、非线

性控制等对末端制导问题进行了深入的研

究
［８１０］
，对软式 ＡＡＲ的控制策略提供了很好的

理论基础。

国外尤其是欧美国家对自主空中加受油技术

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102010&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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开展了深入研究并进行了飞行试验
［１１］
，而国内对

自主空中加受油技术的研究，特别是针对自主加

受油控制策略的研究尚处于起步阶段。本文基于

国内外有人机空中加油相关程序，结合国内有人

机空中加油试飞经验，开展软式自主空中加受油

飞行策略研究，形成有针对性的软式 ＡＡＲ各阶段
的飞行流程、控制策略及控制方法。以中型固定翼

飞机 Ｋ８飞机和某飞机为加受油平台进行仿真研
究，采用 ＰＩＤ控制方法建立一套完整的软式 ＡＡＲ
控制策略，充分考虑了加油过程中提前转弯量等多

种可能出现因素，为中国今后开展相关方向地面闭

环演示验证和飞行奠定重要的研究基础。

１　软式 ＡＡＲ试飞经验
１．１　国外软式 ＡＡＲ试飞经验

国外发达国家特别是美国已经完成了无人

自主空中加受油试飞验证，其试飞内容如表 １
所示。这些试飞程序、试飞方法和内容对于中

国无人机自主空中加受油策略的制定有着重要

的参考价值。

表 １　国外无人机自主空中加受油试飞内容和程序

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｎｔｅｎｔａｎｄｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｔｅｓｔｆｌｉｇｈｔｏｆｆｏｒｅｉｇｎＵＡＶｗｉｔｈａｅｒｉａｌａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｅｆｕｅｌｉｎｇ

序号 项目 试飞对象 试飞内容或程序

１
美国国防高级研究计划局

ＡＡＲＤ研究
Ｂ７０７／Ｆ１８Ｂ

尾随位置（１００ｆｔ）试飞、准备对接位置（２０ｆｔ）试飞，ＧＰＳ和近距视频

引导试飞

２
美国空军研究试验室硬式自

主加油试验
ＫＣ１３５／Ｌｅａｒｊｅｔ

７个空中加油位置试飞：接触，预备接触，到达左翼内侧和右翼内侧

观察位置，到达左翼内侧和右翼外侧观察位，解散编队。

３ 美国空军 ＡＡＲ试验 ＫＣ１３５／ＶＩＳＴＡ 多余度自主编队飞控系统试飞；模拟典型无人机试飞

４
美国海军 Ｌｅａｒｊｅｔ变稳飞机演

示验证试飞
Ｂ７０７／Ｌｅａｒｊｅｔ

“硬式”和“软管”自主加受油演示验证试飞，观察、对接和重新编队

位置试飞

５
美国海军 ＫＱＸ无人机空中

加油能力

“海神”（全球鹰）／

全球鹰
１３７１６ｍ高空接近到１２ｍ以内，加油和脱离编队试飞

６
美国海军 Ｘ４７Ｂ自主加受油

试飞
ＫＣ７０７／Ｘ４７Ｂ

Ｘ４７Ｂ先从１ｍｉｌｅ的距离外尾随 ＫＣ７０７加油机，开启光学传感器和

视频摄像机；接近到距离加油机２０ｆｔ的过程中进行接近监控

　注：１ｆｔ＝０．３０４８ｍ，１ｍｉｌｅ＝１．６ｋｍ。

１．２　国内有人机空中加受油试飞经验

国内近年来针对多种机型进行了空中加受油

试飞，积累了丰富的有人机空中加油对接经验，对

加油对接中的几个影响因素进行了分析，并研究

了相应的处理措施。

１）加油机尾流场因素

① 影响：加油机尾流是影响空中加油对接

成功率的重要因素。加油机的尾部流场主要由

加油机的机翼尾流、加油吊舱的扰动流场、发动

机喷流等构成。在加油机的机翼扰动流场及加

油吊舱的扰动流场影响下，锥套有向上及向外

侧的运动趋势。

② 处理措施：随着加油机飞行高度增加，锥

套下沉量会增加，相应进行受油机位置的变化；同

样随着加油机飞行速度的增加，锥套下沉量减小。

２）受油机弓形波因素

① 影响：受油机的头部弓形波在对接的最后

阶段会使加油锥套远离飞机。弓形波效应与加油

锥套相对受油机的位置有关。当锥套进入受油探

管０～３ｍ范围内，锥套明显有向外运动的现象，

速度越大，这种机头扰动越明显。

② 处理措施：在受油探头推进到距锥套纵向

０．５～３ｍ距离时观察锥套，如果没有超出探头对

接范围，可推油门使发动机增加 ２％ ～３％的转

速，提高飞机速度差，直至对接完成。

３）加受油机相对速度控制因素

① 影响：加受油机相对速度过大过小都会造

成空中加油的失败。

② 处理措施：在某歼击机对接过程中，受油机

加油门使发动机转速增加 ２％ ～３％，形成 ０．５～

２．５ｍ／ｓ的速度差，保持好目视的加油机位置关

系，平稳地向前推进直至受油探头和加油锥套完

成对接。

４）有人机空中加油故障因素

飞行员目视观测的有人机空中加油故障影响

及应急处置措施如表２所示。

３６２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

表 ２　飞行员目视观测的有人机空中加油故障及应急处置措施

Ｔａｂｌｅ２　Ｍａｎｎｅｄｖｅｈｉｃｌｅａｅｒｉａｌｒｅｆｕｅｌｉｎｇｆａｕｌｔｂｙｐｉｌｏｔｖｉｓｕａｌｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｉｎｇｅｎｃｙｍｅａｓｕｒｅｓ

序号 故障现象 应急处置措施

１ 对接过快，软管过度弯曲或鞭打 适当减小对接速度，情况严重的退出本次对接

２
空中加油伞套在对接过程中被受油插头

戳破

受油机及时脱离，退回至安全距离。如果发现锥套摆动不厉害，则可以继续

对接

３
空中加油锥套碰撞受油机，致使受油机机体

损伤
如果影响受油机使用，则中止对接，加／受油机返场；如果不影响，则继续对接

４ 对接过程中，受油插头折断 受油插头折断，受油机立即与加油机脱离，退出编队至安全位置

５ 加油过程中，燃油从加油锥套结合处泄漏 加油机中止加油，受油机脱离并退回至安全区域。加／受油机返场

２　自主加受油策略

根据国内外软式自主空中加受油试飞经验，

制定了“有人无人”与“无人无人”自主加受油
策略

［１２１３］
。

２．１　“有人无人”自主加受油策略
“有人无人”自主加受油策略如图１所示。根

据 ＡＴＰ５６Ｂ中相关规定及国内有人机空中加受油
试飞经验，“有人无人”自主加受油采取对向飞行
等高转弯会合方式。自主加油高度和速度应位于

加受油机的飞行包线重叠区内，且尽量接近两者安

全经济的包线范围，远离各自的包线边界，以便加

受油机都有较好的操纵稳定性和抗侧风能力。

１）（对向飞行）会合阶段　首先加油机根据
飞行计划到达等待航线，以最省油的构型和速度

沿等待航线飞行；受油机到达会合起始点之前，将

飞行速度调整到会合速度，调整受油机高度至预

设的会合飞行高度；地面控制站接通监视加油机

的位置信息；受油机到达会合起始点后，航向对准

加油机待机航线入航边直线飞行，加油机离开等

待航线，进入会合航线；当加受油机水平距离小于

给定值（转弯距离）时，加油机从转弯控制点执行

出航转弯至会合转弯，待航向对准入航边之后改

平完成会合转弯；此时，加油机的飞行速度达到空

中加油速度；当两者的水平距离逐渐减小到预定

值时，受油机以给定航迹角爬升，继续减速；在空

中加油控制时间，加油机到达空中加油控制点。

２）编队阶段　编队阶段主要作用是调整双

机距离、相对速度以及高度差。编队段完成后，受

油机到达预对接位置并减速到空中加油速度，受

油机开启近距精确导航系统。

３）对接阶段　加受油编队保持正常，地面站
发送“对接”指令，受油机进入“对接模式”，受油

机以０．５～３ｍ／ｓ的相对速度到达对接位置。当
受油探头距离锥套中心不大于０．５倍的锥套半径
时，进入加油模式。

４）加油阶段　保持双机相对位置，受油机控
制高度和滚转、航向，保持姿态完成输油。

５）脱离阶段　完成加油后，受油机收油门，
减速降高，完成脱离。

２．２　“无人无人”自主加受油策略
有人机空中加油过程中，驾驶员需要频繁操

纵，负荷较大，控制精度并不理想。相比之下，无

人机具备多种控制模态，如高度保持、航迹保持、

滚转保持、俯仰保持等，用以在执行任务时多样灵

活的控制，在自动执行任务的过程中，高度、航迹、

俯仰、滚转等方面的控制精度均可以达到很好的

效果，同时大大地减弱驾驶员的操作压力。

此外无人机具有自主、遥控２种控制模式，各
种模式对应着特殊的使用需求。无人机的自主模

式分为全自主和半自主模式；遥控模式可以分为

人工和超控模式。不同控制模式下的操纵品质差

异巨大，对于加油过程的控制策略应用也不同。

与“有人无人”自主加受油策略相比，“无人
无人”自主加受油策略区别主要在会合阶段，即采

用同航线盘旋会合方式，策略示意图如图２所示。

图 １　“有人无人”自主加受油策略

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆ“ｍａｎｎｅｄｕｎｍａｎｎｅｄ”ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｅｆｕｅｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ

４６２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
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图 ２　“无人无人”自主加受油策略

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆ“ｕｎｍａｎｎｅｄｕｎｍａｎｎｅｄ”ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｅｆｕｅｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ

　　在会合初始段，受油机可加速至最大速度以
最大速度飞行，尽量减少会合时间，在末段，受油

机则需提前减速直至与加油机速度匹配；无人加

油机在会合控制点作盘旋飞行以等待受油机进入

加油航线，盘旋半径取 Ｒｍｉｎ，速度相同；当受油机到
达会合控制点时，受油机切入盘旋区与加油机处于

同一盘旋圆内；受油机进入盘旋后，加油机飞离盘

旋区沿航线继续飞行，受油机盘旋一圈后达到会合

控制点飞离盘旋区，此时双机位置为０～２πＲｍｉｎ，之
后受油机以０．５～３ｍ／ｓ速度向加油机靠近。
２．３　两种加受油控制策略差别分析

同航线会合方式中受油机跟随加油机进入盘

旋航线，这种方式不需要实时判断双机位置，减轻

了地面站工作负荷，提高了会合成功的安全性。

但退出盘旋后两机距离过长（与盘旋坡度、速度

有关），给编队阶段增加了较大难度，也极有可能

超出空域限制。若对空域有严格要求，则不推荐

这种会合方式。

同航线会合方式中加油机的盘旋坡度、速度

决定了盘旋航线的半径与周长，也就直接影响了

会合完成后进入编队时两机相对位置、编队时间

与编队距离。

对向会合方式不需要受油机进入盘旋，但从

会合起始点开始就需要地面站实时监控双机位

置、速度等，加油机在某一合适位置放弃盘旋，并

按照预设半径转弯。这种方式对地面站提出了更

高要求，但使两机位置得到精确控制，大大缩短了

两机距离，同时也降低了双机编队的难度，提高了

对接成功的可靠性。

３　控制律设计与仿真

设计自主加油控制结构需要建立完善的多模

态控制策略，以保证自主加油顺利进行。５个阶
段中，对接阶段是核心，其对精度、安全和效率要

求最高。解决好该阶段的控制问题是空中加油成

功的关键
［１４１６］

。此外，近距编队飞行时必须考虑

两机间尾流场的气动影响，本文将加油机尾流场

看作是等效的均匀风场作用在飞机的质心上，近

似转化成作用于受油机质心的均匀等效风速度和

风梯度。这部分不是本文的研究重点，在此不作

赘述。

自主加受油控制系统采用经典 ＰＩＤ控制方
法，自内而外进行反馈参数选择。以 Ｋ８飞机为
受油平台，选择高度 ３０００ｍ、速度 １１０ｍ／ｓ状态
点，通过极点配置法得到各模态的反馈增益及前

向增益，控制结构如图 ３所示。内环增稳回路负
责改善飞机特性，调整阻尼比，对飞机纵向的升降

舵控制中引入俯仰角速率 ｑ作为增稳回路，横向
通过对方向舵引入滚转角速率 ｐ以及航向角速率
ｒ作为控制增稳内回路。指令控制回路负责调整
飞机姿态、航向、速度等，外环导引回路负责根据

两机状态判断当前所处阶段，从而为指令控制回

路选择合适的控制模态和期望参数
［１７］
。本文所

用部分符号代表的含义如表３所示。

图 ３　自主空中加受油总控制结构

Ｆｉｇ．３　Ｔｏｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａｅｒｉａｌａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｅｆｕｅｌｉｎｇ
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表 ３　主要符号及含义

Ｔａｂｌｅ３　Ｍａｉｎｓｙｍｂｏｌｓａｎｄｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｓ

符号 含义

δｔ 油门开度量

δａ 副翼偏转角

δｒ 方向舵偏转角

δｅ 升降舵偏转角

Ｙ 侧向距离

Ｈ 飞机高度

θ 俯仰角

 滚转角

ψ 偏航角

Ｋ 比例系数

Ｉ 积分系数

３．１　指令控制回路各模态控制律设计
软式 ＡＡＲ要求受油机最终以相同的速度与

航向到达期望位置，实现与加油机的自主会合。

本文中，控制系统的增稳内回路设计中，采用传统

的 ＰＩＤ控制方法对各模态进行控制律的设
计

［１８２０］
。其中，速度保持模态控制律为

δｔ＝Ｋ
ＶＩ
ｔΔＶ＋Ｉ

ＶＩ
ｔ∫ΔＶｄｔ

ΔＶ＝（ＶＩｇ－ＶＩ）／Ｖ
{

Ｉ

（１）

式中：ＶＩｇ为期望受油机速度；ＶＩ为受油机速度。
滚转角保持模态控制律为

δａ ＝Ｋ

ａ（－ｇ）＋Ｋ

ｐ
ａｐ

δｒ＝Ｋ
ｐ
ｒｐ＋Ｋ

ｒ
ｒ

{ ｒ
（２）

式中：ｇ为期望滚转角；Ｋ
ＶＩ
ｔ、Ｉ

ＶＩ
ｔ、Ｋ


ａ、Ｋ

ｐ
ｒ和 Ｋ

ｒ
ｒ为比

例和积分项的系数。

航向保持模态控制律为

δａ ＝Ｋ

ａ（－ｇ）＋Ｋ

ｐ
ａｐ

ｇ ＝Ｋ
ψ
ａ（ψ－ψｇ）

δｒ＝Ｋ
ｐ
ｒ＋Ｋ

ｒ
ｒ

{
ｒ

（３）

式中：ψｇ为期望偏航角；Ｋ
ψ
ａ为比例系数。

侧偏保持模态控制律为

δａ ＝Ｋ

ａ（－ｇ）＋Ｋ

ｐ
ａｐ

ｇ ＝Ｋ
ψ
ａ（ψ－ψｇ）

ψｇ ＝Ｋ
Ｙ
·

ｇ（Ｙ
·

－Ｙ
·

ｇ）＋Ｉ
Ｙ
·

ａ∫（Ｙ· －Ｙ·ｇ）ｄｔ
Ｙ
·

ｇ ＝Ｋ
Ｙ
ａ（Ｙ－Ｙｇ）

δｒ＝Ｋ
ｐ
ｒｐ＋Ｋ

ｒ
ｒ















ｒ

（４）

式中：Ｙｇ为期望侧力；Ｋ
Ｙ
·

ｇ、Ｉ
Ｙ
·

ａ 和 Ｋ
Ｙ
ａ为比例系数。

高度保持模态控制律为

δｅ ＝Ｋ
θ
ｅ（θ－θｇ）＋Ｋ

ｑ
ｅｑ

θｇ ＝Ｋ
Ｈ
·

ｅ（Ｈ
·

－Ｈ
·

ｇ）＋Ｉ
Ｈ
·

ｅ∫（Ｈ· －Ｈ·ｇ）ｄｔ
Ｈ
·

＝ＫＨｅ（Ｈ－Ｈｇ










）

（５）

式中：Ｈｇ为期望受油机高度；Ｋ
θ
ｅ、Ｋ

ｑ
ｅ、Ｋ

Ｈ
·

ｅ 和 Ｋ
Ｈ
ｅ为

比例系数；ＩＨ
·

ｅ 为积分系数。

两机前后距离保持模态控制律为

δｔ＝Ｋ
ＶＩ
ｔ（ＶＩｇ－ＶＩ）

ＶＩｇ ＝Ｋ
ｄｘ
ｔ（ＸＴ－ＸＲ）＋Ｉ

ｄｘ
ｔ∫（ＸＴ－ＸＲ）ｄ{ ｔ

（６）

式中：ＫＶＩｔ 和 Ｋ
ｄｘ
ｔ 为比例系数；Ｉ

ｄｘ
ｔ 为积分系数；ＸＴ

和 ＸＲ分别为加油机和受油机的位置。
以侧偏、速度、高度保持模态为例，检验这

３种模态的具体性能和相互干扰情况，仿真结果
如图４所示。从仿真结果可以看出，在侧偏控制、
速度控制、高度控制３种模态的综合控制下，可以
实现稳定的速度、高度、偏航角保持，并将飞机侧

偏调整到期望位置。可用于纠正飞机侧偏、保持

飞行航线、调整受油机位置，调整过程侧偏超调量

不大于５％，适合于空中加油任务。其他模态控
制律在此不再赘述。

图 ４　侧偏、速度、高度保持仿真曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｉｄｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ，

ｓｐｅｅｄａｎｄｈｅｉｇｈｔｋｅｅｐｉｎｇ
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　第 ２期 华艺欣，等：软式自主空中加油控制策略仿真

３．２　“有人无人”自主加受油各阶段导引律设计
由于中国对软式 ＡＡＲ的研究尚处于起步阶

段，因此在本文中，只对“有人无人”自主加受油
各阶段所涉及到的导引律进行设计与仿真验证。

在轨迹跟踪过程中，涉及到经纬度坐标与直

角坐标间的转换关系为

Ｘ＝（Ｎ＋Ｈ）ｃｏｓＢｃｏｓＬ
Ｙ＝（Ｎ＋Ｈ）ｃｏｓＢｓｉｎＬ

Ｚ＝［Ｎ（１－ｅ２）＋Ｈ］ｓｉｎ
{

Ｂ

（７）

式中：Ｎ为椭球面卯酉圈的曲率半径；ｅ为椭球的
第一偏心率；Ｂ为大地纬度；Ｌ为大地经度。

假设加油机在等待航线直线段纵向高度保持

为３ｋｍ，横向沿轨迹侧偏保持为 ０，速度保持为
１１０ｍ／ｓ匀速直线飞行。在等待航线转弯阶段，控
制加油机以２０°滚转角平飞，转弯半径约为３７００ｍ，
此时加油机纵向高度保持为 ３ｋｍ，横向滚转角保
持为２０°，速度保持为 １１０ｍ／ｓ。同时，控制受油
机以１１０ｍ／ｓ的速度沿 ２７００ｍ的高度匀速直线
飞行。

在轨迹跟踪过程中，包含 Ａ、Ｂ、Ｃ三个位置间
的待飞距 ｄＸ解算、侧偏距 ｄＹ解算与转弯提前量
ｄＬ计算，解算方式分别如图５、图６所示。计算公
式为

ｄＸ＝（ＸＰＢＸＡＢ ＋ＹＰＢＹＡＢ）／ Ｘ２ＡＢ ＋Ｙ
２

槡 ＡＢ

ｄＹ＝（ＹＰＢＸＡＢ －ＸＰＢＹＡＢ）／ Ｘ２ＡＢ ＋Ｙ
２

槡
{

ＡＢ

（８）

式中：ＸＰＢ为图５中点 Ｐ到点 Ｂ的距离；ＸＡＢ、ＹＰＢ和
ＹＡＢ含义同理，此处不再赘述。

图 ５　待飞距解算、侧偏距解算示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｌｙｄｉｓｔａｎｃｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄ

ｓｉｄｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｏｌｕｔｉｏｎ

图 ６　转弯提前量解算示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｕｒｎｉｎｇｆｏｒｗａｒｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

设当前飞行速度为 ＶＩ，转弯给定滚转角 ｄ为
２０°，由此转弯半径 Ｒ满足 Ｒ＝ＶＩ２／（ｇ·ｔａｎ），
ｇ为 重力加速度。能够得到转弯提前量 ｄＬ满足
ｄＬ＝Ｒ／ｔａｎ（Δψ／２）＋２ＶＩ，２ＶＩ用于滚转启动。

当受油机到达会合起始点后，继续控制受油

机保持原状态水平匀速直线飞行，加油机沿等待

航线与受油机对向水平匀速直线飞行。当两机水

平距离接近加油机转弯距离 １２ｋｍ时，控制加油
机以２０°滚转角转弯，此时加油机纵向高度保持为
３ｋｍ，横向滚转角保持为２０°，速度保持为１１０ｍ／ｓ。
当加油机航向调转 １８０°后，沿编队飞行航线直线
飞行，此时加油机纵向高度保持为 ３ｋｍ，横向沿
编队轨迹侧偏保持为０，速度保持为１１０ｍ／ｓ。

待飞距解算、侧偏距解算如图 ５所示。转弯
提前量解算如图６所示。

进入编队阶段，控制加油机以 １１０ｍ／ｓ的速
度在３ｋｍ高度下平飞。此时控制受油机纵向高
度升高为加油机锥套所在高度（约为２９９３ｍ），横
向与加油机轨迹保持一定距离，侧偏距离保持为

２０ｍ，速度根据两机的前后距离差给定，表达式为

ＶＩ＝

Ｖ０＋１０ ｄｘ＞２００ｍ

Ｖ０＋５ １００ｍ＜ｄｘ≤２００ｍ

Ｖ０＋１ ６０ｍ＜ｄｘ≤１００ｍ

Ｖ０＋０．５ ０＜ｄｘ≤













６０ｍ

，Ｖ０＝１１０ｍ／ｓ

（９）
当两机前后相距 ５０ｍ，保持一段时间后，进

入对接阶段。加油机继续匀速水平直线飞行，纵

向高度保持为３ｋｍ，横向沿轨迹侧偏保持为 ０，速
度保持为 １１０ｍ／ｓ。受油机纵向追踪加油机锥套
高度（约 ２９９３ｍ），横向追踪锥套轨迹，与锥套运
动轨迹侧偏为 ０，速度接入两机前后距离保持控
制，根据两机前后距离将两机速度差限制在 ５～
０．３ｍ／ｓ的范围内，速度表达式为

ＶＩ＝Ｖ０ (＋ ＫｖΔｘ＋Ｉｖ∫Δｘｄ )ｔ／５０　　Ｖ０ ＝１１０ｍ／ｓ
式中：Δｘ为加受油机在 ｘ方向上的距离差；Ｋｖ和
Ｉｖ分别为比例系数和积分系数。

控制两机距离缩小，直到两机完成对接，进入

加油阶段。

加油阶段，加油机纵向高度为 ３ｋｍ，横向沿
加油轨迹控制侧偏为０，速度为１１０ｍ／ｓ平飞。受
油机纵向高度追踪加油机锥套高度，横向追踪加

油机锥套运动轨迹，保持侧偏为 ０，速度和加油机
速度一致，保持两机相对位置固定。

脱离阶段，加油机纵向高度保持为 ３ｋｍ，横
向沿轨迹控制侧偏为 ０，速度保持 １１０ｍ／ｓ平飞。
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受油机纵向控制高度降低到 ２９００ｍ，横向沿轨迹
控制侧偏为０，速度降低到１０５ｍ／ｓ，控制两机脱离。
自主空中加受油全过程仿真曲线如图７所示。

三轴控制精度如图 ８所示。从 ６３０ｓ开始两
机进入对接，为了消除侧偏，对受油机滚转角进行

调整，从而对两机高度差有所影响，但误差很快被

消除。在对接末段，三向跟踪误差均小于 ０．２ｍ，
可以满足自主空中加油的任务要求。这说明本文

设计的控制策略合理可行，控制方法具有较强的

抗干扰能力和较高的跟踪精度。

图 ７　自主空中加受油全过程轨迹仿真曲线

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｗｈｏｌｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆ

ａｅｒｉａｌａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｅｆｕｅｌｉｎｇ

图 ８　自主空中加受油全过程三轴跟踪精度

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｒｅｅａｘｉｓｔｒａｃｋｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｉｎｔｈｅｗｈｏｌｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆ

ａｅｒｉａｌａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｅｆｕｅｌｉｎｇ

４　结 束 语

本文在研究国外软式 ＡＡＲ技术和国内有人
机空中加受油试飞经验的基础上，分别建立有人

机／无人机自主空中加受油会合、编队、对接等各
阶段进入及退出策略。以 Ｋ８飞机和某飞机为加
受油平台，建立了自主加受油控制律，并进行仿真

验证。结果表明，本文建立的控制策略合理可行，

控制方法具有较强的抗干扰能力和较高的跟踪精

度。以此为基础，为中国今后开展该方向的地面

闭环演示验证和飞行奠定重要的研究基础。
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ｏｇｙａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，１１（８）：１７５６１７６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＣＡＭＰＡＧ，ＮＡＰＯＬＩＴＡＮＯＭＲ，ＦＲＡＶＯＬＩＮＩＭＬ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｆｏｒｍａｃｈｉｎｅｖｉｓｉｏｎｂａｓｅｄａｅｒｉａｌｒｅｆｕｅｌｉｎｇｆｏｒＵＡＶｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，

２００９，４５（１）：１３８１５１．

［１９］ＳＭＩＴＨＡＬ，ＫＵＮＺＤＬ．ＤｙｎａｍｉｃｃｏｕｐｌｉｎｇｏｆｔｈｅＫＣ１３５ｔａｎｋ

ｅｒａｎｄｂｏｏｍｆｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒ

ｃｒａｆｔ，２００７，４４（３）：１０３４１０３９．

［２０］周清，许悦雷，加尔肯别克．无人机软管式自主空中加油视

觉导航技术［Ｊ］．导航定位与授时，２０２０，７（１）：４１４６．

ＺＨＯＵＱ，ＸＵＹＬ，ＪＩＡＥＫＢＫ．Ｖｉｓｕａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ｆｏｒＵＡＶａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｈｏｓｅｄｒｏｇｕｅａｅｒｉａｌｒｅｆｕｅｌｉｎｇ［Ｊ］．Ｎａｖｉｇａ

ｔｉｏｎＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ＆Ｔｉｍｉｎｇ，２０２０，７（１）：４１４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　华艺欣　女，硕士，工程师。主要研究方向：飞行控制与仿真。

邹泉　男，硕士，高级工程师。主要研究方向：飞行仿真。

田海铭　男，硕士，助理工程师。主要研究方向：飞行控制与

仿真。
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Ｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒｐｒｏｂｅａｎｄｄｒｏｇｕｅ
ａｅｒｉａｌａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｅｆｕｅｌｉｎｇ
ＨＵＡＹｉｘｉｎ，ＺＯＵＱｕａｎ，ＴＩＡＮＨａｉｍｉｎｇ

（ＣｈｉｎｅｓｅＦｌｉｇｈｔＴｅｓｔＥｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ，Ｘｉ’ａｎ７１００８９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅｐｒｏｂｅａｎｄｄｒｏｇｕｅＡｅｒｉａｌＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＲｅｆｕｅｌｉｎｇ（ＡＡＲ）ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｈａｓｂｅｅｎｗｉｄｅｌｙｓｔｕｄ
ｉｅｄｂｅｃａｕｓｅｉｔｒｅｑｕｉｒｅｓｌｉｔｔｌｅｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｒｅｆｕｅｌｉｎｇｅｑｕｉｐｍｅｎｔａｎｄｃａｎｂｅａｐｐｌｉｅｄｔｏａｖａｒｉｅｔｙｏｆｒｅｆｕｅｌｉｎｇ
ｐｒｏｃｅｓｓｅｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｒｅａｒｅｆｅｗｒｅｓｅａｒｃｈｅｓｏｎｔｈｅｗｈｏｌｅｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｃｅｓｓｆｒｏｍｔａｋｅｏｆｆｔｏｄｉｓｅｎｇａｇｅ
ｍｅｎｔ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｆｌｉｇｈｔｃｏｍｍａｎｄｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌｌａｗａｎｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄｒｅｓｐｅｃ
ｔｉｖｅｌｙｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ，ｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ｄｏｃｋｉｎｇ，ｒｅｆｕｅｌｉｎｇａｎｄｄｉｓｅｎｇａｇｅｍｅｎｔｓｔａｇｅｓｄｕｒ
ｉｎｇｔｈｅｐｒｏｂｅａｎｄｄｒｏｇｕｅＡＡＲ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆｄｏｍｅｓｔｉｃａｎｄｆｏｒｅｉｇｎｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅａｎｄｆｌｉｇｈｔｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆ
ａｅｒｉａｌｒｅｆｕｅｌｉｎｇｔｅｓｔ，ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｅａｃｈｓｔａｇｅｏｆＡＡＲｕｎｄｅｒｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｓｏｆ“ｍａｎｎｅｄｕｎ
ｍａｎｎｅｄ”ａｎｄ“ｕｎｍａｎｎｅｄｕｎｍａｎｎｅｄ”ｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｉｓａｎａ
ｌｙｚｅｄ．ＴａｋｉｎｇＫ８ａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｏｎｅａｉｒｃｒａｆｔａｓｔｈｅｔａｎｋｅｒａｎｄｒｅｃｅｉｖｅｒ，ａｃｏｍｐｌｅｔｅｍｕｌｔｉｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｉｓ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．ＴｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｉｓａｄｏｐｔｅｄｉｎｔｈｅｃｏｍｍａｎｄｌｏｏｐ，ａｎｄｔｈｅｆｅｅｄｂａｃｋｇａｉｎａｎｄ
ｆｏｒｗａｒｄｇａｉｎｏｆｅａｃｈｍｏｄｅａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｐｏｌｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ，ｓｏｔｈａｔｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｃａｎｒｅａｃｈｔｈｅｄｅｓｉｒｅｄ
ｓｐｅｅｄａｎｄａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｔｈｅｍｕｌｔｉｍｏｄｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅｗｈｏｌｅｐｒｏｃｅｓｓｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｓ
ｆｏｒｅａｃｈｓｔａｇｅｏｆａｅｒｉａｌｒｅｆｕｅｌｉｎｇａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｔｅｓｔｆｌｉｇｈｔｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅｄａｔａ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ
ｏｆｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｉｓｒｅａｓｏｎａｂｌｅａｎｄｆｅａｓｉｂｌｅ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｅｔｈｏｄｈａｓｓｔｒｏｎｇａｎｔｉｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｂｉｌｉｔｙａｎｄｈｉｇｈｔｒａｃｋｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＡｅｒｉａｌＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＲｅｆｕｅｌｉｎｇ（ＡＡＲ）；ｔｅｓｔｆｌｉｇｈｔｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅ；ｒｅｆｕｅｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ；ＰＩＤｃｏｎ
ｔｒｏｌ；ｍｕｌｔｉｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００９１１０７：０８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９１０．０９３２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１８１３５３０１３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈｙｘ９９８９＠１６３．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ２

　收稿日期：２０２００５２２；录用日期：２０２００７１７；网络出版时间：２０２００８１３１４：３９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８１３．１２４１．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１８ＹＦＢ１３０８０００）；国家自然科学基金 （Ｕ１８１３２０５，Ｕ１９１３２０２，Ｕ１７１３２１３，６１７７２５０８）；国防预研基金

（Ｆ０６２１０２００９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｊｕｎ．ｃｈｅｎｇ＠ｓｉａｔ．ａｃ．ｃｎ

　引用格式：康宇航，戴洪德，祁亚辉，等．无人集群系统时变编队 Ｈ∞ 控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（２）：２７１２８０．

ＫＡＮＧＹＨ，ＤＡＩＨＤ，ＱＩＹＨ，ｅｔａｌ．ＴｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｍａｔｉｏｎＨ∞ ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｉｒｕｎｍａｎｎｅｄｓｗａｒｍｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵ

ｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（２）：２７１２８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０２００

无人集群系统时变编队 Ｈ∞控制
康宇航１，２，戴洪德２，祁亚辉２，张邦楚３，刘玄冰２，程俊１，

（１．中国科学院深圳先进技术研究院，深圳 ５１８０５５；　２．海军航空大学 航空基础学院，烟台 ２６４００１；

３．中山大学 航空航天学院，广州 ５１０２７５）

　　摘　　　要：针对有向通信拓扑网络下具有通信时滞与外部干扰的无人集群系统
（ＡＵＳＳ）时变编队 Ｈ∞控制问题进行了研究。首先，基于 ＡＵＳＳ期望编队构型信息、无人机
（ＵＡＶ）实时状态信息以及通信 ＵＡＶ之间带通信时滞的状态误差信息提出了 ＡＵＳＳ的编队控
制方法，通过变量替换将 ＡＵＳＳ的编队控制问题转换成低维闭环系统的渐近稳定问题，并以线
性矩阵不等式（ＬＭＩ）形式给出了系统稳定的充分条件与最大允许通信时滞的计算公式。其
次，通过构造 ＬｙａｐｕｎｏｖＫｒａｓｏｖｓｋｉｉ（ＬＫ）泛函，证明了存在通信时滞与外部干扰条件下 ＡＵＳＳ能
够实现时变编队。最后，通过数值仿真验证所设计方法的准确性与有效性。

关　键　词：无人集群系统（ＡＵＳＳ）；时变编队；通信时滞；外部干扰；Ｈ∞控制
中图分类号：Ｖ２４９．１；ＴＰ２７３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２７１１０

　　近年来，无人集群系统（ＡｉｒＵｎｍａｎｎｅｄＳｗａｒｍ
Ｓｙｓｔｅｍ，ＡＵＳＳ）的编队控制由于其在协同搜索、协
同侦察等领域具有广泛的应用前景而受到国内外

众多研发机构的高度关注
［１４］
。ＡＵＳＳ指由多架

具有一定自主感知决策控制能力的同构或异构无

人机组成的系统，相比于单架无人机，其性价比更

高、生存能力更强
［５８］
。一方面，ＡＵＳＳ并不是诸

如１＋１＋… ＋１＝Ｎ似的将系统内的无人机个体
进行简单的数量或者性能堆叠，而是将其进行有

组织、有规律的有机整合，无人机个体之间如若能

够优势互补，势必能够最大限度地发挥出系统的

整体效能。另一方面，ＡＵＳＳ面临的环境态势瞬
息万变，其执行的任务也可能因诸如政治、军事等

因素而转瞬改变，单一固定的编队队形必然难以

完成任务，未来的集群系统定然需要具备时变编

队控制的能力。因此，研究集群系统的时变编队

控制问题对发展 ＡＵＳＳ执行作战、服务、援助等任
务将大有裨益

［９１２］
。

自一致性理论诞生以来，因其易理解、易实现

等优点而被广泛运用于 ＡＵＳＳ的编队控制中，至
今已取得诸多研究成果。文献［１３］更是将诸如
领航跟随、虚拟领航跟随等传统编队控制方法归
纳到基于一致性理论的编队控制方法中。文

献［１４１５］分别对不存在外部干扰与存在外部干
扰条件下无人机集群的时不变编队控制问题进行

了研究。文献［１６］研究了无向通信拓扑下的
ＡＵＳＳ的编队控制问题，现实场景中对于有向通
信拓扑研究往往比无向通信的研究更具实用价

值。为了使无人集群实现预先设计的时变编队队

形，文献［１７］基于一致性方法提出了一套时变编
队控制器的设计程序，并通过搭建真实的四旋翼

集群平台验证该方法的可行性与可靠性。为了探

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102011&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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索有向通信拓扑下的仿生机器鱼集群系统编队控

制问题的解决方法，文献［１８］基于一致性协同控
制理论设计了一种分布式的编队控制协议并实现

了集群系统的编队控制。由于环境的复杂性、多

变性与不可预测性，集群系统内的无人机通常存

在通信时滞与外部干扰以致无人机无法实现及时

有效通信。文献［１９］基于稳定性理论及一致性
编队控制方法解决了有向网络条件下具有固定通

信时滞的集群系统时变编队控制问题。文

献［２０］则基于一致性协同控制理论提出了一种
考虑多约束条件的控制方法用以解决存在时变通

信时滞与外部干扰的时变编队控制问题。

无人集群执行任务的过程中通常会因任务和

外部环境的需要变换其编队构型。文献［１４１６，１８］
主要针对时不变的编队形成问题进行了研究，难

以应用在需要改变编队构型的实际场景。另外，

真实环境不可能是理想状态，通信时滞、外部干扰

的存在往往直接影响无人集群的运动性能。文

献［１７，１９］并没有考虑外部干扰这一因素，文
献［２０］同时考虑了通信时滞与外部干扰，但是由
于引入的自由权矩阵维数较高以致该算法复杂度

相对过高。

基于上述情况，本文在 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理
论、一致性方法以及矩阵分析法等研究成果的基

础上，针对有向通信拓扑网络下具有通信时滞与

外部干扰的 ＡＵＳＳ时变编队 Ｈ∞控制问题开展研
究。相比现有文献研究成果，本文的贡献主要可

归纳为以下３点：①在有向通信拓扑下同时考虑
通信时滞与外部干扰的条件，得到了保证无人集

群实现时变编队控制的充分条件；②通过变量替
换并构造相比于其他参考文献更低维的线性矩阵

不等式（ＬＭＩ）而降低整个系统的计算复杂度；
③通过引入多个待设计参数、Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ乘积以及
构造二重积分的 ＬｙａｐｕｎｏｖＫｒａｓｏｖｓｋｉｉ（ＬＫ）泛函
以达到降低系统的保守性。

１　预备知识
１．１　符号含义

ＩＮ和１Ｎ分别为 Ｎ阶单位方阵和 Ｎ维元素为

１的列向量；Ａ和 Ｂ为具有相同维数的矩阵，Ａ＞
Ｂ与 Ａ＜Ｂ分别表示 Ａ－Ｂ为正定与负定；ＡＢ
表示 Ａ与 Ｂ的 Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ乘积；λ为矩阵 Ａ的特
征值； ２［０，∞）表示在区间［０，∞）上是平方可
积的。

１．２　图论的基本知识
令 Ｇ＝（Ｖ，Ξ，Σ）表示有向图，Ｇ的节点集

合、边集合、邻接权重矩阵分别表示为 Ｖ＝｛ｖ１，
ｖ２，…，ｖＮ｝、ΞＶ×Ｖ、Σ＝［ａｉｊ］Ｎ×Ｎ，ａｉｊ表示节点 ｖｉ
和节点 ｖｊ之间的连接权重。如果有一条从节点 ｖｉ
到节点 ｖｊ的有向边，则 ａｉｊ＝１，否则 ａｉｊ＝０。定义节
点 ｖｉ的邻居集合、图 Ｇ的入度矩阵与 Ｌａｐｌｉｃｉａｎ矩
阵分别为

!ｉ∶＝｛ｊ∈Ｖ：ａｉｊ＝１｝、Ｄ ＝ｄｉａｇ｛ｄｉｎ（ｖ１），

ｄｉｎ（ｖ２），…，ｄｉｎ（ｖＮ）｝与 Ｌ＝Ｄ－Σ＝［ｌｉｊ］∈Ｒ
Ｎ×Ｎ
，

ｌｉｉ ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ，ｌｉｊ＝－ａｉｊ。如果有向图 Ｇ中存在这样

一个节点 ｖｉ，从节点 ｖｉ出发能够找到抵达任意其
他节点的有向路径，那么可以说有向图 Ｇ包含一
个有向生成树，且节点 ｖｉ被称之为根节点。假设
本文通信拓扑包含有向生成树。

１．３　相关引理

引理１［２１］　图 Ｇ的 Ｌａｐｌｉｃｉａｎ矩阵 Ｌ至少有
一个与右特征向量１Ｎ对应的特征值 ０，除 ０之外
的其余特征值具有正实部。如果有向图 Ｇ包含
一个有向生成树，那么 ０就是 Ｌａｐｌｉｃｉａｎ矩阵 Ｌ的
单特征值。

引理２［１１］　如果矩阵 Ａ∈ＲＮ×Ｎ的所有行和
都等于０，即 Ａ１Ｎ＝０，那么一定存在满足 Ａ＝ＢＥ

的矩阵 Ｂ∈ＲＮ×Ｎ－１，Ｅ∈ＲＮ－１×Ｎ的定义如下：

Ｅ＝

１ －１ ０ … ０
０ １ －１ … ０
    

０ ０ ０ １ －











１

引理３［２２］　对于对称矩阵Ｓ＝
Ｓ１１ Ｓ１２
Ｓ２１ Ｓ[ ]

２２

，Ｓ∈

ＲＮ×Ｎ，Ｓ１１∈Ｒ
ｒ×ｒ
，Ｓ２１ ＝Ｓ

Ｔ
１２，那么下列不等式等价：

１）Ｓ＜０。
２）Ｓ１１＜０，Ｓ２２－Ｓ２１Ｓ

－１
１１Ｓ１２＜０。

３）Ｓ２２＜０，Ｓ１１－Ｓ１２Ｓ
－１
２２Ｓ２１＜０。

引理４［２３］　对于矩阵 Ｚ、标量 τ２＞τ１＞０，以
下积分不等式成立：

－∫
ｔ－τ１

ｔ－τ２
ρＴ（ｓ）Ｚρ（ｓ）ｄｓ≤－１

τ１２∫
ｔ－τ１

ｔ－τ２
ρＴ（ｓ）ｄｓＺ∫

ｔ－τ１

ｔ－τ２
ρ（ｓ）ｄｓ

式中：τ１２ ＝τ２ －τ１；ρ（ｓ）为函数矩阵；ｔ为积分
时间。

２　控制器的设计与分析

２．１　问题描述
考虑由 Ｎ架具有外部干扰的无人机构建的

系统，无人机单体的动态模型如下：

ｘｉ（ｔ）＝Ａｘｉ（ｔ）＋Ｂｕｉ（ｔ）＋Ｄωｉ（ｔ） （１）

式中：ｘｉ（ｔ）∈Ｒ
ｎ
、ｕｉ（ｔ）∈Ｒ

ｐ
和 ωｉ（ｔ）∈ ２［０，∞）

２７２
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　第 ２期 康宇航，等：无人集群系统时变编队 Ｈ∞控制

分别为第 ｉ架无人机的状态、控制输入和受到的
外部干扰；Ａ、Ｂ、Ｄ为具有相容维度的常数系统矩
阵，假设 Ｂ列满秩。

令 ｈ（ｔ）＝［ｈＴ１（ｔ），ｈ
Ｔ
２（ｔ），…，ｈ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ
为预

先给定的 ＡＵＳＳ时变编队构型，ｈｉ（ｔ）（ｉ＝１，２，…，
Ｎ）分段连续可微，则可以得到如下定义：

定义１［１７］　对于任意给定的初始状态值ｘｉ（０），
如果无人集群系统式（１）能够满足以下条件：
ｌｉｍ
ｔ→∞

ｘｉ（ｔ）－ｈｉ（ｔ）－ｒ（ｔ） ＝０　ｉ＝１，２，…，Ｎ

（２）
那么可以说集群系统能够完成时变编队控

制，ｒ（ｔ）为编队中心轨迹函数。
２．２　时变编队控制器设计

为了实现 ＡＵＳＳ的时变编队控制，根据集群
系统期望编队构型信息、无人机实时状态信息以

及能够通信无人机之间带通信时滞的状态误差信

息设计如下编队控制器：

ｕｉ（ｔ）＝Ｋ１（ｘｉ（ｔ）－ｈｉ（ｔ））＋ｃＫ２∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（ｘｊ（ｔ－τ）－

　　ｈｊ（ｔ－τ）－（ｘｉ（ｔ－τ）－ｈｉ（ｔ－τ）））＋ｗｉ（ｔ）

（３）
式中：Ｋ１∈Ｒ

ｐ×ｎ
和 Ｋ２∈Ｒ

ｐ×ｎ
为待设计的反馈矩

阵；ｗｉ（ｔ）为待设计的辅助输入函数；ｃ为待设计
的耦合强度参数；τ为无人机之间的通信延迟。

将式（３）代入式（１）可以得到
ｘ（ｔ）＝（ＩＮ（Ａ＋ＢＫ１））ｘ（ｔ）＋（ＩＮＤ）ω（ｔ）－
　　（Ｌ ｃＢＫ２）ｘ（ｔ－τ）－（ＩＮ ＢＫ１）ｈ（ｔ）＋
　　（ＩＮ Ｂ）ｗ（ｔ）＋（Ｌ ｃＢＫ２）ｈ（ｔ－τ）（４）
式中：

ｘ（ｔ）＝［ｘＴ１（ｔ），ｘ
Ｔ
２（ｔ），…，ｘ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ

ｗ（ｔ）＝［ｗＴ１（ｔ），ｗ
Ｔ
２（ｔ），…，ｗ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ

ω（ｔ）＝［ωＴ１（ｔ），ω
Ｔ
２（ｔ），…，ω

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ

　　令 θｉ（ｔ）＝ｘｉ（ｔ）－ｈｉ（ｔ），ｉ＝１，２，…，Ｎ，则可
以得到

θ（ｔ）＝（ＩＮ（Ａ＋ＢＫ１））θ（ｔ）＋（ＩＮＤ）ω（ｔ）－
　　（Ｌ ｃＢＫ２）θ（ｔ－τ）＋（ＩＮ Ｂ）ｗ（ｔ）＋
　　（ＩＮ Ａ）ｈ（ｔ）－（ＩＮ Ｉｎ）ｈ（ｔ） （５）

当集群系统中的无人机受到外部干扰时，集

群系统通常难以按照预先给定的编队飞行，毫无

疑问时变编队进一步提高了控制的难度。基于

此，本文旨在设计一款抗干扰的编队控制器使得

无人机不仅能够在没有受到外部干扰时完成时变

编队飞行，即使受到外部干扰时也能够有效抵抗

干扰，且能够系统性能达到预先设定的性能指标。

这样可以定义时变编队性能变量如下：

ｚｉ（ｔ）＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
Ｃ（θｉ（ｔ）－θｊ（ｔ）） （６）

式中：Ｃ为给定的常数矩阵。
由式（５）和式（６）可得

θ（ｔ）＝（ＩＮ （Ａ＋ＢＫ１））θ（ｔ）＋

　　（ＩＮ Ｄ）ω（ｔ）－（Ｌ ｃＢＫ２）θ（ｔ－τ）＋

　　（ＩＮ Ｂ）ｗ（ｔ）＋（ＩＮ Ａ）ｈ（ｔ）－

　　（ＩＮ Ｉｎ）ｈ（ｔ）

ｚ（ｔ）＝（Ｈ Ｃ）θ（ｔ













）

（７）
式中：

Ｈ ＝

１－１
Ｎ

－１
Ｎ

… －１
Ｎ

－１
Ｎ

１－１
Ｎ
… －１

Ｎ
  

－１
Ｎ

－１
Ｎ

… １－１



















Ｎ

由于矩阵 Ｈ的所有行和为 ０，那么由引理 ２
可知存在满足 Ｈ＝ＷＥ的列满秩矩阵 Ｗ，Ｅ的定
义在引理 ２中可见。此外由引理 １和引理 ２可
知，Ｌ的非 ０特征根与 ＥＭ 的特征根一致，Ｍ ＝
ＬＥＴ（ＥＥＴ）－１。

为了后续的推导分析，需要将式（７）中的
ｈ（ｔ）与 ｈ（ｔ）项化简，此时可以通过选择合适的辅
助输入函数 ｗ（ｔ）将 ｈ（ｔ）与 ｈ（ｔ）消除掉，即需要
满足式（８），参考文献［２４］，根据编队中心轨迹选
择极点并求解状态反馈矩阵 Ｋ１。
ｌｉｍ
ｔ→∞
（ＩＮ Ｂ）ｗ（ｔ）＋（ＩＮ Ａ）ｈ（ｔ）－

　　（ＩＮ Ｉｎ）ｈ（ｔ）＝０ （８）
这样可以将式（７）化简为

θ（ｔ）＝（ＩＮ （Ａ＋ＢＫ１））θ（ｔ）＋

　　（ＩＮ Ｄ）ω（ｔ）－（Ｌ ｃＢＫ２）θ（ｔ－τ）

ｚ（ｔ）＝（Ｈ Ｃ）θ（ｔ
{

）

（９）

根据以上分析，定义系统式（９）的 Ｈ∞一致性
指标如下：

γω ＝ ｓｕｐ
ω ２＋θ（０）ＴＲ

～
θ（０）≠０

ｚ

（ω ２＋θ（０）ＴＲ
～
θ（０））１／２

（１０）

式中：Ｒ
～
＝ＩＮＲ，Ｒ＝Ｒ

Ｔ＞０为预先给定的权重矩

阵
［２５］
；ω表示外部干扰。
根据以上分析，可以总结得到 ＡＵＳＳ的时变编

队 Ｈ∞定义如下：
定义２　对于本文设计的集群时变编队控制

器式（３）以及预先设定的扰动衰减参数 γ１＞０，集

３７２
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群系统式（１）需要满足以下条件：
１）当 ωｉ（ｔ）≡０时，对于任意给定的初始状态

值 ｘｉ（０），ＡＵＳＳ能够实现时变编队控制，即
ｌｉｍ
ｔ→∞

θｉ（ｔ）－θｊ（ｔ） ＝０　ｉ，ｊ＝１，２，…，Ｎ （１１）

２）当 ωｉ（ｔ）≠０时，对于任意初始给定条件，
时变编队性能变量 ｚ需要满足：
γω ＜γ１ （１２）

那么可以说集群系统能够完成时变编队 Ｈ∞
控制。

在零初始条件下，γω ＝γ∞ ＝ ｓｕｐ
ω ２≠０

ｚ
ω
。

令ξｉ（ｔ）＝θｉ（ｔ）－θｉ＋１（ｔ），ｉ＝１，２，…，Ｎ－１，
则 ξ（ｔ）＝（Ｅ Ｉｎ）θ（ｔ），式（１０）可以转换为
ξ（ｔ）＝（ＩＮ－１ （Ａ＋ＢＫ１））ξ（ｔ）＋

　　（Ｅ Ｄ）ω（ｔ）－（ＥＭ ｃＢＫ２）ξ（ｔ－τ）

ｚ（ｔ）＝（Ｗ Ｃ）ξ（ｔ
{

）

（１３）
式中：Ｌ＝ＭＥ。

引理５［２６］　假设 Ｍ ＝ＬＥＴ（ＥＥＴ）－１，则存在
一个对称正定矩阵 Ｑ和常数 α，使得
（ＥＭ）ＴＱ＋ＱＥＭ ＞αＱ （１４）
式中：０＜α＜２ｍｉｎＲｅ（λ（ＥＭ））。

由 ξ（ｔ）以及式（１３）可以得出如下结论：当且
仅当 θ１（ｔ）＝θ２（ｔ）＝… ＝θＮ（ｔ）时，ξ（ｔ）＝０。因
此，如果系统渐近稳定且满足条件 γω ＜γ１，那么
ＡＵＳＳ的时变编队 Ｈ∞控制问题解决。至此，通过
一个变量替换，利用引理 ２，将 ＡＵＳＳ的时变编队
Ｈ∞控制问题转化为闭环系统的渐近稳定问题。
２．３　问题分析

如下步骤用于设计合适的参数使得 ＡＵＳＳ实
现时变编队 Ｈ∞控制。

步骤１　对于给定的某个参数 ｃ＞０，求解下列
２个 ＬＭＩｓ，得到可行解 Ｐ＞０，此时为 ＡＵＳＳ不存在
通信时滞条件下的解，矩阵 Ｑ由引理５求得。

ΛＴ１Ｐ＋ＰΛ１－αＰΛ２ ＣＴ ＰＤ

Ｃ －
φ２
β
Ｉ ０

ＤＴＰ ０ － γ
２

φ１χ１















Ｉ

＜０

（１５）

Ｐ＜ γ２

χ１φ１
Ｒ （１６）

式中：β＝ｍａｘ｛λ（ＷＴＷ）｝；φ１ ＝ｍａｘ｛λ（Ｑ）｝；

φ２ ＝ｍｉｎ｛λ（Ｑ）｝；χ１ ＝ｍａｘ｛λ（ＥＥ
Ｔ
）｝；Λ１ ＝Ａ＋

ＢＫ１，Λ２ ＝ｃＢＫ２，Λ
Ｔ
２Ｐ＝ＰΛ２，Ｋ２ ＝Ｂ

ＴＰ。
步骤２　根据式（１５）和式（１６）解算出来的Ｐ，求

解下列２个不等式，得到通信时滞最大值ｍａｘ（τ）。

Γ１ ＝
Υ１ Υ２

ΥＴ２ Υ[ ]
４

＜０ （１７）

Γ２ ＝

珚Υ１ Υ２ Υ３

ΥＴ２ Υ４ Υ５

ΥＴ３ ΥＴ５ Υ










６

＜０ （１８）

式中：

Υ１ ＝Ｑ （Λ
Ｔ
１Ｐ＋ＰΛ１）－ＱＥＭ ＰΛ２－

　　（ＥＭ）ＴＱ τΛＴ２ＰΛ１－（ＥＭ）
ＴＱ ΛＴ２Ｐ－

　　ＱＥＭ τΛＴ１ＰΛ２＋Ｑ τΛ
Ｔ
１ＰΛ１＋

　　（ＥＭ）ＴＱＥＭ τΛＴ２ＰΛ２

珚Υ１ ＝Ｑ ΛＴ１Ｐ＋ＰΛ１＋
β
φ２
ＣＴ( )Ｃ －

　　（ＥＭ）ＴＱ τΛＴ２ＰΛ１－ＱＥＭ ＰΛ２－

　　（ＥＭ）ＴＱ ΛＴ２Ｐ－ＱＥＭ τΛ
Ｔ
１ＰΛ２＋

　　Ｑ τΛＴ１ＰΛ１＋（ＥＭ）
ＴＱＥＭ τΛＴ２ＰΛ２

Υ２ ＝ＱＥＭ τＰΛ２＋ＱＥＭ τ
２ΛＴ１ＰΛ２－

　　（ＥＭ）ＴＱＥＭ τ２ΛＴ２ＰΛ２
Υ３ ＝ＱＥ（ＰＤ＋τΛ

Ｔ
１ＰＤ）－（ＥＭ）

ＴＱＥτΛＴ２ＰＤ

Υ４ ＝（ＥＭ）
ＴＱＥＭ τ３ΛＴ２ＰΛ２－Ｑ τＰ

Υ５ ＝（ＥＭ）
ＴＱＥ τ２ΛＴ２ＰＤ

Υ６ ＝ＥＱＥ τＤ
ＴＰＤ－ＩＮ γ

２ＩＮ
证明　构造 ＬＫ泛函如下：

Ｖ＝Ｖ１＋Ｖ２ （１９）
式中：

Ｖ１ ＝ξ
Ｔ
（ｔ）（Ｑ Ｐ）ξ（ｔ）

Ｖ２ ＝∫
０

－τ
∫
ｔ

ｔ＋ε

ξＴ（ｓ）（Ｑ Ｐ）ξ（ｓ）ｄｓｄε

将式（１３）代入式（１９），并对 Ｖ１、Ｖ２求导，
可得

Ｖ１ ＝ξ
Ｔ
（ｔ）Υ１１ξ（ｔ）＋ξ

Ｔ
（ｔ）Υ１３ω（ｔ）＋

　　ωＴ（ｔ）ΥＴ１３ξ（ｔ）－ξ
Ｔ
（ｔ）Υ１２ξ（ｔ－τ）－

　　ξＴ（ｔ－τ）ΥＴ１２ξ（ｔ） （２０）
Ｖ２ ＝ξ

Ｔ
（ｔ）Υ２１ξ（ｔ）－ξ

Ｔ
（ｔ）Υ２２ξ（ｔ－τ）－

　　ξＴ（ｔ－τ）ΥＴ２２ξ（ｔ）＋ξ
Ｔ
（ｔ－τ）Υ２４ξ（ｔ－τ）＋

　　ξＴ（ｔ）Υ２３ω（ｔ）＋ω
Ｔ
（ｔ）ΥＴ２３ξ（ｔ）－

　　ξＴ（ｔ－τ）Υ２５ω（ｔ）－ω
Ｔ
（ｔ）ΥＴ２５ξ（ｔ－τ）＋

　　ωＴ（ｔ）Υ２６ω（ｔ）－∫
ｔ

ｔ－τ

ξＴ（ｓ）（Ｑ Ｐ）ξ（ｓ）ｄｓ

（２１）
式中：

Υ１１ ＝Ｑ （Λ
Ｔ
１Ｐ＋ＰΛ１）

Υ１２ ＝ＱＥＭ ＰΛ２
Υ１３ ＝ＱＥ ＰＤ

Υ２１ ＝Ｑ τΛ
Ｔ
１ＰΛ１

４７２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 康宇航，等：无人集群系统时变编队 Ｈ∞控制

Υ２２ ＝ＱＥＭ τΛ
Ｔ
１ＰΛ２

Υ２３ ＝ＱＥ τΛ
Ｔ
１ＰＤ

Υ２４ ＝（ＥＭ）
ＴＱＥＭ τΛＴ２ＰΛ２

Υ２５＝（ＥＭ）
ＴＱＥ τΛＴ２ＰＤ

Υ２６＝Ｅ
ＴＱＥ τＤＴＰＤ

当 τ＝０时，
Ｖ＜ξＴ（ｔ）（Ｑ （ΛＴ１Ｐ＋ＰΛ１－αＰΛ２））ξ（ｔ）＋
　　ξＴ（ｔ）（ＱＥ ＰＤ）ω（ｔ）＋
　　ωＴ（ｔ）（ＥＴＱ ＤＴＰ）ξ（ｔ） （２２）

当 ω（ｔ）＝０时，则
Ｖ＜ξＴ（ｔ）（Ｑ （ΛＴ１Ｐ＋ＰΛ１－αＰΛ２））ξ（ｔ）
根据式（１５）可得

ΛＴ１Ｐ＋ＰΛ１－αＰΛ２＋
β
φ２
ＣＴＣ＋

φ１χ１
γ２
ＰＤＤＴＰ＜０

（２３）
显然 ΛＴ１Ｐ＋ＰΛ１－αＰΛ２ ＜０。因此 Ｖ＜０，由

此可知 ｌｉｍ
ｔ→∞
ξ（ｔ）＝０。

当 ω（ｔ）≠０时，考虑到β＝ｍａｘ｛λ（ＷＴＷ）｝，
则

ｚＴ（ｔ）ｚ（ｔ）＜ β
φ２
ξＴ（ｔ）（Ｑ ＣＴＣ）ξ（ｔ） （２４）

γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ）＝γ２ωＴ（ｔ）（Ｉ Ｉ）ω（ｔ） （２５）
式中：Ｉ为单位矩阵。

那么

Ｖ＜ξＴ（ｔ）（Ｑ （ΛＴ１Ｐ＋ＰΛ１－αＰΛ２））ξ（ｔ）＋

　　ξＴ（ｔ）（ＱＥ ＰＤ）ω（ｔ）＋γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ）＋
　　ωＴ（ｔ）（ＥＴＱ ＤＴＰ）ξ（ｔ）－ｚＴ（ｔ）ｚ（ｔ）＋

　　 β
φ２
ξＴ（ｔ）（Ｑ ＣＴＣ）ξ（ｔ）－

　　γ２ωＴ（ｔ）（Ｉ Ｉ）ω（ｔ） （２６）
令 δ１（ｔ）＝［ξ

Ｔ
（ｔ）　ωＴ（ｔ）］Ｔ，则

Ｖ＜δＴ１（ｔ）Γ１δ１（ｔ）－ｚ
Ｔ
（ｔ）ｚ（ｔ）＋γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ）

（２７）
式中：

Γ１ ＝
Ｑ ΛＴ１Ｐ－αＰΛ２＋ＰΛ１＋

β
φ２
ＣＴ( )Ｃ ＱＥ ＰＤ

ＥＴＱ ＤＴＰ －γ２（Ｉ Ｉ









）

　　根据式（１５）与引理３可知

Ｑ ΛＴ１Ｐ＋ＰΛ１－αＰΛ２＋
β
φ２
ＣＴ( )Ｃ －

　　（ＱＥＰＤ） －１
γ２
（ＩＮＩＮ( )）（ＥＴＱＤＴＰ）＜

　　Ｑ ( ΛＴ１Ｐ＋ＰΛ１－αＰΛ２＋
β
φ２
ＣＴ( )Ｃ ＋

　　
χ１φ１
γ２
ＰＤＤＴ )Ｐ ＜０ （２８）

则 δＴ１（ｔ）Γ１δ１（ｔ）＜０。
　　因此
Ｖ＜－ｚＴ（ｔ）ｚ（ｔ）＋γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ） （２９）
对两边积分，并重新整理可得

∫
∞

０
ｚＴ（ｔ）ｚ（ｔ）ｄｔ＜∫

∞

０
γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ）ｄｔ＋

　　ξＴ（０）（Ｑ Ｐ）ξ（０） （３０）
由已知条件可知

Ｐ＜ γ２

χ１φ１
Ｒ

ＥＴＱＥ≤ χ１φ１ＩＮ
　　那么

∫
∞

０
ｚＴ（ｔ）ｚ（ｔ）ｄｔ＜∫

∞

０
γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ）ｄｔ＋γ２θ（０）ＴＲ

～
θ（０）

即 γω＜γ１。
当 τ≠０时，由微积分基本定理和引理４分别

可得

∫
ｔ

ｔ－τ

ξ（ｓ）ｄｓ＝ξ（ｔ）－ξ（ｔ－τ）

∫
ｔ

ｔ－τ

ξＴ（ｓ）ｄｓΥ２４∫
ｔ

ｔ－τ

ξ（ｓ）ｄｓ≤ τ∫
ｔ

ｔ－τ

ξＴ（ｓ）Υ２４ξ（ｓ）ｄｓ

则

Ｖ≤ ξＴ（ｔ）（Υ１１＋Υ２１－Υ１２－Υ２２－Υ
Ｔ
１２－Υ

Ｔ
２２＋

　　Υ２４）ξ（ｔ）＋ω
Ｔ
（ｔ）Υ２６ω（ｔ）＋ξ

Ｔ
（ｔ）（Υ１３＋Υ２３－

　　Υ２５）ω（ｔ）＋ξ
Ｔ
（ｔ）（Υ１２＋Υ２２－Υ２４）∫

ｔ

ｔ－τ

ξ（ｓ）ｄｓ＋

　　∫
ｔ

ｔ－τ

ξＴ（ｓ）ｄｓ（ΥＴ１２＋Υ
Ｔ
２２－Υ２４）ξ（ｔ）＋

　　ωＴ（ｔ）（ΥＴ１３＋Υ
Ｔ
２３－Υ

Ｔ
２５）ξ（ｔ）＋

　　∫
ｔ

ｔ－τ

ξＴ（ｓ）ｄｓΥ２５ω（ｔ）＋ω
Ｔ
（ｔ）ΥＴ２５∫

ｔ

ｔ－τ

ξ（ｓ）ｄｓ＋

　　∫
ｔ

ｔ－τ

ξＴ（ｓ）（τΥ２４－（Ｑ Ｐ））ξ（ｓ）ｄｓ （３１）

当 ω（ｔ）＝０时，则

Ｖ≤ １
τ∫

ｔ

ｔ－τ
（ξＴ（ｔ）Υ１ξ（ｔ）＋ξ

Ｔ
（ｔ）Υ２ξ（ｓ）＋

　　ξＴ（ｓ）ΥＴ２ξ（ｔ）＋ξ
Ｔ
（ｓ）Υ４ξ（ｓ））ｄｓ （３２）

令 δ２（ｔ）＝［ξ
Ｔ
（ｔ）　ξＴ（ｓ）］Ｔ，则

Ｖ≤ １
τ∫

ｔ

ｔ－τ
δＴ２（ｔ）Γ１δ２（ｔ）ｄｓ

由式（１７）可知，Γ１＜０，则 ｌｉｍ
ｔ→∞
ξ（ｔ）＝０。

５７２
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当 ω（ｔ）≠０时，则

Ｖ≤ １
τ∫

ｔ

ｔ－τ
（ξＴ（ｔ）珚Υ１ξ（ｔ）＋ξ

Ｔ
（ｔ）Υ２ξ（ｓ）＋

　　ξＴ（ｓ）ΥＴ２ξ（ｔ）＋ξ
Ｔ
（ｓ）Υ４ξ（ｓ）＋ξ

Ｔ
（ｔ）Υ３ω（ｔ）＋

　　ωＴ（ｔ）ΥＴ３ξ（ｔ）＋ξ
Ｔ
（ｓ）Υ５ω（ｔ）＋ω

Ｔ
（ｔ）ΥＴ５ξ（ｓ）＋

　　ωＴ（ｔ）Υ６ω（ｔ））ｄｓ－ｚ
Ｔ
（ｔ）ｚ（ｔ）＋γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ）

（３３）

令 δ３（ｔ）＝［ξ
Ｔ
（ｔ）　ξＴ（ｓ）　ωＴ（ｔ）］Ｔ，则

Ｖ ＜ １
τ∫

ｔ

ｔ－τ
δＴ３（ｔ）Γ２δ３（ｔ）ｄｓ－ｚ

Ｔ
（ｔ）ｚ（ｔ）＋

　　γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ）

由式（１８）可知，Γ２＜０，则
Ｖ（ｔ）＋ｚＴ（ｔ）ｚ（ｔ）－γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ）＜０ （３４）

对两边积分，并重新整理可得

∫
∞

０
ｚＴ（ｔ）ｚ（ｔ）ｄｔ＜

　　∫
∞

０
γ２ωＴ（ｔ）ω（ｔ）ｄｔ＋ξＴ（０）（Ｑ Ｐ）ξ（０）＋

　　∫
０

－τ
∫
０

０＋ε

ξＴ（ｓ）（Ｑ Ｐ）ξ（ｓ）ｄｓｄε （３５）

由∫
０

－τ
∫
０

０＋ε

ξＴ（ｓ）（ＱＰ）ξ（ｓ）ｄｓｄε＝０得γω＜γ１。

注１　本文在文献［２６２７］的基础上进一步

考虑了通信时滞的影响。文中所提通信协议在无

人机进行信息交互时充分考虑通信时滞，其后在

步骤１中并没有在同时考虑多个待定参数的情况

下直接计算通信时滞，这样做是为了防止此时考

虑通信时滞计算出来的解未必能够保证 ＡＵＳＳ在

不存在通信时滞时也能保证系统稳定，所以本文

设计的方法首先将不考虑通信时滞条件时求得其

他待定参数，然后再将所求得的待定参数限定，从

而得出此时最大的通信时滞，这样做既保证了

ＡＵＳＳ能够在不存在通信时滞时实现时变编队飞

行，也能保证存在通信时滞时实现时变编队飞行，

如此便降低了保守性。

注２　文献［２］研究的内容与本文相似，都是

考虑通信时滞与外部干扰条件下的 ＡＵＳＳ时变编

队控制问题，但是其待定参数太多，构建的不等式

矩阵维数相对过高，以致算法复杂度过高，与之相

比，本文设计的方法待定参数更少，不等式矩阵维

数更低。

３　仿真验证

考虑包含４架无人机构建的集群系统，其模

型参数与通信拓扑分别如图１所示。

图 １　通信拓扑

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙ

ｘｉ ＝

ｘｉ１
ｘｉ２
ｘｉ３
ｘｉ













４

，Ａ＝

０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １











０ ０ ０ ０

，Ｂ＝

０ ０
１ ０
０ ０











０ １

Ｃ＝
１ ０ ０ ０[ ]０ ０ １ ０

，Ｄ ＝Ｉ４

式中：ｘｉ１、ｘｉ２、ｘｉ３、ｘｉ４分别为第 ｉ架无人机的东向位
置、东向速度、北向位置、北向速度。

配置 Ａ＋ＢＫ１的极点为 －２±ｉ，－２±ｉ，得到

Ｋ１ ＝
５ ４ ０ ０[ ]０ ０ ５ ４

。

无人集群的初始值如下：

ｘ１（０）＝（５　２　７　１）
Ｔ

ｘ２（０）＝（７　８　０．８　３）
Ｔ

ｘ３（０）＝（－７　４　２　７）
Ｔ

ｘ４（０）＝（－４　１　 －６．８　４）
Ｔ

无人集群受到的随机噪声干扰与正向外部干

扰分别如下：

ωｎｏｉｓｅ（ｔ）＝［６　３．８４　２．８８　２．１６］
Ｔ
·

　　（ｒｎｏｒｍａｌ－０．５）
ωｐｏｓｉｔｉｖｅ（ｔ）＝

　　［０．５４珚ω（ｔ）　０．２珚ω（ｔ）　０．９珚ω（ｔ）　１．１珚ω（ｔ）］Ｔ

式中：ｒｎｏｒｍａｌ为服从标准正态分布（０，１）的随机数；

珚ω（ｔ）＝
８ ８≤ｔ≤１０
０{ 其他

。

选定集群系统的时变编队如下：

ｈｉ（ｔ）＝

５ｓｉｎ（０．２ｔ＋（ｉ－１）π／２）
ｃｏｓ（０．２ｔ＋（ｉ－１）π／２）
５ｃｏｓ（０．２ｔ＋（ｉ－１）π／２）
－ｓｉｎ（０．２ｔ＋（ｉ－１）π／２











）

由式（８）可得

ｗｉ（ｔ）＝
－０．２ｓｉｎ（０．５ｔ＋（ｉ－１）π／２）[ ]０

选定 α＝１．８７，γ１＝９．２，ｃ＝１．１１，求解不等

６７２
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式（１４）、式（１５）与式（１６）可得矩阵 Ｑ与 Ｐ，进一
步可得到矩阵 Ｋ２：

Ｋ２ ＝
１０．１５６ ８．０６１３ ０ ０
０ ０ １０．１５６ ８．[ ]０６１３

将求 得 的 矩 阵 Ｑ 与 Ｐ代 入 式 （１７）与
式（１８），可得最大通信时滞 τ＝０．１２１ｓ。

图２与图 ３分别为本文存在通信时滞０．０８ｓ
与随机噪声干扰条件下采用本文方法与文

献［２４］方法得到的 ＡＵＳＳ运动轨迹；图 ４与图 ５
分别为存在通信时滞０．０８ｓ与正向外部干扰条件
下采用本文方法与文献［２４］方法得到的 ＡＵＳＳ运
动轨迹；图 ６与图 ７分别为存在通信时滞 ０．０８ｓ
与正向外部干扰条件下采用本文方法得到的东向

图 ２　存在通信时滞与随机噪声干扰条件下的运动轨迹

Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙａｎｄ

ｒａｎｄｏｍｎｏｉｓｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

图 ３　存在通信时滞与随机噪声干扰条件下的

运动轨迹（对比文献［２４］方法）

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙａｎｄｒａｎｄｏｍ

ｎｏｉｓｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ（ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈＲｅｆ．［２４］）

图 ４　存在通信时滞与正向外部干扰条件下的运动轨迹

Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙａｎｄ

ｐｏｓｉｔｉｖｅｅｘｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

图 ５　存在通信时滞与正向外部干扰条件下的

运动轨迹（对比文献［２４］方法）

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙａｎｄｐｏｓｉｔｉｖｅ

ｅｘｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ（ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈＲｅｆ．［２４］）

图 ６　存在通信时滞与正向外部干扰条件下的
东向速度变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｅａｓｔｅｒｎｖｅｌｏｃｉｔｙｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ
ｄｅｌａｙａｎｄｐｏｓｉｔｉｖｅｅｘｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ
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图 ７　存在通信时滞与正向外部干扰条件下的

北向速度变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｎｏｒｔｈｅｒｎｖｅｌｏｃｉｔｙｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

ｄｅｌａｙａｎｄｐｏｓｉｔｉｖｅｅｘｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

速度与北向速度变化曲线。能够看出，虽然本文

方法与文献［２４］的方法都能够使得无人集群按
照预先设定的时变编队运动，但是采用本文方法

得到的运动轨迹的误差更小；当存在通信时滞

（此时通信时滞并没有超过最大允许通信时滞）

与随机噪声时，无人集群受到的影响不是很大，而

当随机噪声换成正向外部干扰时，无人集群在存

在正向外部干扰的时间段（８～１０ｓ）内将会发生
比较大的波动，其运动轨迹也偏离了正常的运行

轨迹，但是当正向外部干扰消失时，无人集群将快

速回到正常运行的轨迹；而从无人集群的东向速

度、北向速度变化曲线也能清晰地看到集群的速

度能够有效地抑制外部干扰对于无人集群运动的

影响，并且在干扰消失后，集群系统能够迅速回到

初始设定的时变编队构型，继续按照时变编队运

动。所以本文方法能够在具有通信时滞与外部干

扰条件下使得无人集群实现时变编队。

４　结 束 语

本文在二阶线性 ＡＵＳＳ模型的基础上设计了
存在通信时滞与外部干扰条件下的编队 Ｈ∞控制
协议。首先，通过变量替换将集群编队控制问题

转化为闭环系统的稳定性问题；其次；依据构造的

ＬＫ泛函分别分析了不存在外部干扰与存在外部
干扰 ＡＵＳＳ的稳定性，进一步得到了保证集群系
统稳定最大允许通信时滞的不等式；最后，通过仿

真实验验证了本文所设计的方法能够使得 ＡＵＳＳ
在具有外部干扰与通信时滞的情况下完成时变编

队飞行。相比于现有文献，本文降低了集群系统

的计算复杂度，同时能够得到最大允许通信时滞。

后续团队将重点在室外环境对本文所设计方

法进行试验验证，ＡＵＳＳ在室外环境进行时变编

队飞行的过程中肯定还会出现其他问题，务必找

出并克服这些问题。
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ｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＡｉｒＵｎｍａｎｎｅｄＳｗａｒｍＳｙｓｔｅｍ（ＡＵＳＳ）；ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙ；ｅｘ
ｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ；Ｈ∞ ｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８１３１４：３９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８１３．１２４１．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１８ＹＦＢ１３０８０００）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１８１３２０５，

Ｕ１９１３２０２，Ｕ１７１３２１３，６１７７２５０８）；ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔＦｕｎｄ（Ｆ０６２１０２００９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｕｎ．ｃｈｅｎｇ＠ｓｉａｔ．ａｃ．ｃｎ
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欠驱动变质心飞行器的滚偏耦合自抗扰控制

刘智陶１，，李涧青２，高长生３

（１．中国工程物理研究院 总体工程研究所，绵阳 ６２１９９９；　２．浙江大学 电气工程学院，杭州 ３１００００；

３．哈尔滨工业大学 航天学院，哈尔滨 １５０００１）

　　摘　　　要：针对单滑块滚控式变质心飞行器的欠驱动问题，提出基于自抗扰思想的控
制器，利用横向配置单滑块实现指令滚转角跟踪和侧滑角镇定控制。应用质点系动量矩定理

建立了系统姿态动力学模型，分析表明，滚转和偏航通道拥有同一控制输入，且存在滑块惯性

和运动耦合，滑块横向偏移会影响偏航通道。为此，设计自抗扰控制（ＡＤＲＣ）器进行滚偏耦合
控制，将模型误差、滑块耦合和不确定干扰视作总和扰动，对滚转角跟踪子系统和侧滑角镇定

子系统同时进行状态观测和总和扰动动态补偿，该控制器能够较好地抵抗系统内外干扰，且结

构简单、易于实现。摄动仿真结果验证了所提控制器的有效性和鲁棒性。

关　键　词：变质心控制（ＭＭＣ）；再入飞行器；欠驱动系统；自抗扰控制（ＡＤＲＣ）；耦合非
线性

中图分类号：Ｖ４４８．２；ＴＪ７６５．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２８１０８

　　变质心控制（ＭｏｖｉｎｇＭａｓｓＣｏｎｔｒｏｌ，ＭＭＣ）技
术利用内部可移动质量块使系统质心产生偏移，

通过调整气动力臂的方式获得控制力矩改变运动

姿态
［１５］
。该控制技术相较传统气动舵面控制和

喷气控制能够良好解决舵面烧蚀、气动外形保持、

侧喷扰流和燃料限制等工程应用难点
［６１０］
，充分

利用气动力的作用并具有小滑块位移产生大幅控

制力矩的效果
［１１］
，故在大气层内再入机动飞行器

领域持续受到国内外学者的广泛关注
［１２１６］

。

单滑块滚控式（ＭｏｖｉｎｇＭａｓｓＲｏｌｌＣｏｎｔｒｏｌ，ＭＭＲＣ）
方案依靠不对称升力体气动外形产生固定配平攻

角，由横向配置单滑块控制滚转调整升力面方向

实现倾斜转弯（ＢａｎｋＴｏＴｕｒｎ，ＢＴＴ）机动。Ｐｅｔｓｏ
ｐｏｕｌｏｓ等［１７］

基于二次型调节器设计了滚转自动

驾驶仪，并通过数值仿真进行了可行性验证，提出

该构型方案因布局简单、易于工程实现和具有高

控制效率而值得深入探讨；王林林等
［１８］
利用标准

系数法设计了滚转控制器，仿真结果表明，该控制

器能够在一定程度上解决跨空域飞行的系统参数

时变问题；Ｓｕ等［１９］
应用轨迹线性化方法设计了

滚转控制器，气动参数摄动下仿真验证了控制器

的鲁棒性；李自行和李高风
［２０］
基于拉格朗日法建

立了系统姿态运动模型，并针对滚转单通道设计

了标准二阶自抗扰控制器，仿真结果相比传统 ＰＤ
控制更能适应参数扰动；范一迪等

［２１］
采用频域法

分析了滑块偏移对姿态运动的耦合影响，并设计

了滚转单通道 ＰＤ控制器，分析结果表明，滚控式
变质心飞行器能够通过小质量比滑块实现有效滚

转控制，但控制过程将耦合影响偏航通道。

高速快时变运动下的通道交叉耦合、滑块偏

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102012&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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移造成的运动耦合、气动不对称外形产生的动力

学非线性和飞行环境的不确定性均导致整个变质

心飞行器系统在再入过程中处于强耦合、强非线

性和强扰动状态。以往针对单滑块构型的研究通

常考虑单个滑块主动控制单个通道，而另外两通

道则由气动静稳定性或结合其他控制机构维持稳

定。然而，增加额外控制机构势必加重系统复杂

程度且会带来其他未知问题，仅依靠气动静稳定

性又难以适应强扰动飞行环境，故如何充分挖掘

单滑块的耦合欠驱动控制能力，实现通过单滑块

偏移在稳定跟踪制导指令的同时对其他通道实施

镇定控制并进一步增强姿态控制系统的抗干扰能

力，是值得研究的问题之一。解决欠驱动控制问

题的常用方法包括级联分析法
［２２］
、最优控制

［２３］

和能量控制法
［２４］
等，由韩京清

［２５］
提出的自抗扰

控制（ＡｃｔｉｖｅＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅＲｅｊｅｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ）
以及扩张状态观测器（ＥｘｔｅｎｄｅｄＳｔａｔｅＯｂｓｅｒｖｅｒ，
ＥＳＯ）和总和扰动动态补偿为核心，具有不依赖具
体数学模型和能够抵抗系统内外扰动的强鲁棒性

能，特别适用于处理存在强不确定性的复杂系统

控制问题，且结构简单易于实现，该技术在电机控

制
［２６］
、卫星姿态控制

［２７］
和机器人运动控制

［２８］
等

工业领域已得到成功应用。

本文首先建立了单滑块滚控式变质心飞行器

的系统姿态动力学模型；其次，考虑整个非线性系

统的滚偏强耦合特性，提出了耦合欠驱动自抗扰

控制器；最后，通过数值仿真对控制器的有效性、

动静态品质和鲁棒性进行了验证分析。

１　系统姿态动力学模型
本文考察对象如图 １所示，整个飞行器系统

Ｓ主要由载体 Ｂ和内部单滑块 Ｐ构成，３者质心
分别用 ｓ、ｂ和 ｐ表示。飞行器为采用切削圆锥体
的面对称构型，内部单滑块可在伺服机构驱动下

沿滑轨垂直于载体纵对称面移动，经气动力作用

图 １　单滑块滚控式变质心飞行器示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｍｏｖｉｎｇ

ｍａｓｓｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌ

产生滚转控制力矩调节升力面方向，进而达到姿

态控制和弹道机动目的，俯仰通道则依靠气动纵

向静稳定性维持稳定。

定义载体系 ｏｂｘｂｙｂｚｂ的原点为 ｂ，ｏｂｘｂ轴沿载
体轴线指向头部，ｏｂｙｂ轴在载体纵对称面内垂直
于 ｏｂｘｂ轴指向上方，ｏｂｚｂ轴构成右手直角坐标系；
ｌｐｘ、ｌｐｙ和 ｌｐｚ为滑块质心在载体系下位置坐标；ｍＳ、
ｍＢ和 ｍＰ分别为系统质量、载体质量和滑块质
量，有 ｍＳ＝ｍＢ＋ｍＰ；μＰ为滑块质量比，有 μＰ ＝
ｍＰ／ｍＳ；ｒｂｐ为从载体质心 ｂ指向滑块质心 ｐ的位
置矢量。根据质点系动量矩定理可建立载体系下

系统姿态动力学方程矢量式为
［１７］

ＩＢω′Ｂ／Ｉ＋ωＢ／Ｉ×（ＩＢ·ωＢ／Ｉ）＝ＭＢ ＋ＭＣ ＋ＭＰ

（１）
式中：（·）′为矢量在载体系下一阶导数；ＩＢ为载
体对其质心的转动惯量矩阵；ωＢ／Ｉ为载体系相对
于惯性系的旋转角速度；ＭＢ＝ｒｂＱ×Ｒ为作用于载
体质心上的气动力矩，Ｑ为飞行器气动压心，ｒｂＱ
为从载体质心 ｂ指向气动压心 Ｑ的位置矢量，Ｒ
为总气动力；ＭＣ＝－ｒｂｓ×Ｒ为滑块偏移产生的附
加气动力矩，是变质心控制力矩，ｒｂｓ为从载体质心
ｂ指向系统质心 ｓ的位置矢量；ＭＰ为滑块运动产

生的惯性力矩，其表达式为

ＭＰ ＝－（１－μＰ）ｍＰｒｂｐ×［ｒ″ｂｐ＋ω′Ｂ／Ｉ×ｒｂｐ＋
　　２ωＢ／Ｉ×ｒ′ｂｐ＋ωＢ／Ｉ×（ωＢ／Ｉ×ｒｂｐ）］ （２）
式中：（·）″为矢量在载体系下的二阶导数。

总气动力和气动力矩分别在速度系和载体系

下表示为

Ｒ＝
－Ｘ
Ｙ









Ｚ

＝

－（Ｃｘ０ ＋Ｃｘ１α
２＋Ｃｘ２ｅ

Ｃｘ３Ｍａ）

Ｃｙ０ ＋Ｃｙ１α＋Ｃｙ２ｅ
Ｃｙ３Ｍａ

Ｃβ













ｚ

ｑＳｒｅｆ

（３）

ＭＢ ＝

ＭＢｘ
ＭＢｙ
ＭＢ












ｚ

＝

ｍωｘｘＬ
２Ｖωｘ

ｍβｙβ＋
ｍωｙｙＬ
Ｖ ωｙ

ｍｚ０ ＋ｍ
α
ｚα＋

ｍωｚｚＬ
Ｖ ω

















ｚ

ｑＳｒｅｆＬ （４）

式中：Ｘ、Ｙ和 Ｚ分别为阻力、升力和侧力；ＭＢｘ、
ＭＢｙ和 ＭＢｚ分别为滚转力矩、偏航力矩和俯仰力
矩；α和 β分别为攻角和侧滑角；Ｃｘ０、Ｃｘ１、Ｃｘ２和
Ｃｘ３为阻力系数的参数项；Ｃｙ０、Ｃｙ１、Ｃｙ２和 Ｃｙ３为升

力系数的参数项；Ｃβｚ为侧力系数偏导数；ωｘ、ωｙ
和 ωｚ分别为滚转角速度、偏航角速度和俯仰角速

度；ｍωｘｘ、ｍ
ωｙ
ｙ 和 ｍ

ωｚ
ｚ 为气动阻尼系数；ｍ

α
ｚ和 ｍ

β
ｙ分

２８２
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　第 ２期 刘智陶，等：欠驱动变质心飞行器的滚偏耦合自抗扰控制

别为纵向和航向静稳定力矩系数；ｍｚ０为零攻角俯
仰力矩系数，由气动外形不对称引起；Ｍａ为马赫
数；Ｌ和 Ｓｒｅｆ分别为特征长度和特征面积；ｑ＝
１
２ρ
Ｖ２为动压，ρ为大气密度，Ｖ为速度大小。

考虑滑块初始位置与载体质心重合，在载体

系下展开式（１）可得系统三通道完整耦合姿态动
力学方程为

Ｊｘωｘ＋Ｊｙｚωｚωｙ ＝ＭＢｘ －２（１－μＰ）ｍＰｌｐｚｌ
　·

ｐｚωｘ＋

　　μＰＹｌｐｚ

Ｊｙωｙ＋Ｊｘｚωｘωｚ ＝ＭＢｙ －２（１－μＰ）ｍＰｌｐｚｌ
　·

ｐｚωｙ＋

　　μＰＸｌｐｚ
Ｊｚωｚ＋Ｊｘｙωｙωｘ ＝ＭＢ















ｚ

（５）
式中：

Ｊｘ ＝Ｉｘｘ＋（１－μＰ）ｍＰｌ
２
ｐｚ

Ｊｙ ＝Ｉｙｙ＋（１－μＰ）ｍＰｌ
２
ｐｚ

Ｊｚ ＝Ｉｚｚ
Ｊｙｚ ＝Ｉｚｚ－Ｉｙｙ－（１－μＰ）ｍＰｌ

２
ｐｚ

Ｊｘｚ ＝Ｉｘｘ－Ｉｚｚ＋（１－μＰ）ｍＰｌ
２
ｐｚ

Ｊｘｙ ＝Ｉｙｙ－Ｉｘｘ

其中：ｌｐｚ和 ｌ
·

ｐｚ分别为滑块横向偏移量和偏移速率；

Ｉｘｘ、Ｉｙｙ和 Ｉｚｚ分别为载体主转动惯量在载体系的三
轴分量。

观察式（５）可知，俯仰通道无控制输入 ｌｐｚ且
主要为运动学耦合，其通道稳定由气动纵向静稳

定性保证。而滚转和偏航通道同时存在通道交叉

耦合项和滑块惯性耦合项，且 μＰＹｌｐｚ和 μＰＸｌｐｚ项分
别为滚转和偏航通道所受滑块控制力矩，两通道

拥有同一个控制输入 ｌｐｚ，说明滑块跟踪滚转角指
令发生频繁偏移过程中会对偏航通道产生耦合影

响，因此滚偏耦合严重，加之实际飞行环境中气动

参数的不确定性和未建模扰动的存在均可能导致

侧滑扰动产生，对姿控系统带来不利干扰。

滑块伺服运动近似为二阶振荡模型：

ｌ
　··

ｐｚ ＝－２ξωｎｌ
·

ｐｚ－ω
２
ｎ（ｌｐｚ－ｌｐｚｃ） （６）

式中：ξ、ωｎ和 ｌｐｚｃ分别为阻尼比、无阻尼自振角频
率和滑块指令偏移。

２　耦合欠驱动自抗扰控制器

为解决指令滚转角跟踪过程中的侧滑角镇定

问题，本节设计滚偏耦合欠驱动自抗扰控制器。

假设攻角为小量且滚转角一阶导数近似滚转角速

度，经化简可得
［２９］

ωｘ ＝γ

ωｙ ＝β
·

－
Ｃβｚ
ｍＳＶ

β－ωｘ{ α
（７）

式中：γ为滚转角，γ为滚转角速度。令状态变量

ｘ１＝［γ，β］
Ｔ
和 ｘ２＝［γ，β

·

］
Ｔ
，控制输入 ｕ＝ｌｐｚ，将

式（７）代入式（５）并整理可得
ｘ１ ＝ｘ２
ｘ２ ＝ｆ＋ｂ

{ ｕ
（８）

式中：ｆ为已建模扰动矩阵；ｂ为控制量输入矩阵。
ｆ＝［ｆ１，ｆ２］

Ｔ

ｂ＝［ｂ１，ｂ２］
Ｔ

ｆ１ ＝［ＭＢｘ－２（１－μＰ）ｍＰｌｐｚｌ
·

ｐｚωｘ－Ｊｙｚωｚωｙ］／Ｊｘ

ｆ２ ＝Ｃ
β
ｚβ
·

＋［ＭＢｙ－２（１－μＰ）ｍＰｌｐｚｌ
·

ｐｚωｙ－
　　Ｊｘｚωｘωｚ］／Ｊｙ＋ωｘα＋ωｘα
ｂ１ ＝μＰＹ／Ｊｘ
ｂ２ ＝μＰＸ／Ｊｙ

由于实际飞行过程中存在气动参数摄动导致

控制量输入矩阵 ｂ并非精确值，故用包含参数摄
动项的 ｂｄ代替 ｂ，并令 ｂ０为 ｂｄ在气动参数取参
考值时的标称值；同理，用包含参数摄动项和未建

模扰动项的 ｆｄ代替 ｆ，则整个耦合系统的总和扰
动项可定义为

ｄ＝ｆｄ＋（ｂｄ－ｂ０）ｕ （９）
式中：ｕ表示实际控制输入 ｌｐｚ。

因此，式（８）可改写为
ｘ１ ＝ｘ２
ｘ２ ＝ｄ＋ｂ０

{ ｕ
（１０）

式（１０）即为包含系统内外不确定项的滚偏
耦合非线性控制模型，该模型描述了一个控制状

态为２而控制输入只有 １的欠驱动控制系统，由
滚转角跟踪子系统和侧滑角镇定子系统组成。设

计耦合欠驱动自抗扰控制器如图 ２所示。图 ２
中：γｃ和 βｃ分别为指令滚转角和指令侧滑角，考虑
侧滑角镇定控制，有 βｃ＝０°；ｂｃ为控制器的动态补
偿因子；ｘ１ｃ和 ｘ２ｃ为跟踪微分器 ＴＤ１提取的指令滚
转角信号及其微分信号，ｘ３ｃ和 ｘ４ｃ为跟踪微分器
ＴＤ２提取的指令侧滑角信号及其微分信号；ｅ１、ｅ２、
ｅ３和 ｅ４为对应状态误差；ｚ１１、ｚ１２和 ｚ１３分别为扩张状
态观测器 ＥＳＯ１估计的滚转角、滚转角一阶导数和
滚转角跟踪子系统总和扰动，ｚ２１、ｚ２２和 ｚ２３分别为扩
张状态观测器 ＥＳＯ２估计的侧滑角、侧滑角一阶导
数和侧滑角镇定子系统总和扰动；改进的非线性状

态误差反馈 ＮＬＳＥＦ给出初始控制量 ｕ０，经动态补
偿后输出最终控制指令 ｕｃ，即滑块指令偏移 ｌｐｚｃ。

３８２
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图 ２　变质心耦合欠驱动自抗扰控制框图

Ｆｉｇ．２　ＢｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆＡＤＲＣｂａｓｅｄｍｏｖｉｎｇｍａｓｓｃｏｕｐｌｉｎｇｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌ

　　跟踪微分器的离散公式为［３０］

ｘ１ｃ（ｋ＋１）＝ｘ１ｃ（ｋ）＋ｈ·ｘ２ｃ（ｋ）

ｘ２ｃ（ｋ＋１）＝ｘ２ｃ（ｋ）＋ｈ·ｆｈａｎ（ｘ１ｃ（ｋ）－γｃ（ｋ），

　　ｘ２ｃ（ｋ），ｒＴＤ，ｈ
{

）

（１１）
ｆｈａｎ（ｘ１ｃ（ｋ）－γｃ（ｋ），ｘ２ｃ（ｋ），ｒＴＤ，ｈ）＝

　　
－
ｒＴＤａ
ｄ ａ≤ ｄ

－ｒＴＤ·ｓｇｎ（ａ） ａ
{

＞ｄ

ａ＝
ｘ２ｃ（ｋ）＋

ｃ
ｈ ｃ≤ ｄ０

ｘ２ｃ（ｋ）＋
ｓｇｎ（ｃ）（ａ０－ｄ）

２ ｃ＞ｄ{
０

ｄ＝ｒＴＤｈ

ｄ０ ＝ｄｈ

ｃ＝ｘ１ｃ（ｋ）－γｃ（ｋ）＋ｈｘ２ｃ（ｋ）

ａ０ ＝ ｄ２＋８ｒＴＤ槡 ｃ

ｓｇｎ（ｍ）＝
１ ｍ ＞０
０ ｍ ＝０
－１ ｍ ＜

{































０

（１２）

式中：ｈ和 ｒＴＤ分别为采样周期和速度因子。ＴＤ１
和 ＴＤ２为２个相同的跟踪微分器，离散公式均采
用相同形式与参数值。

扩张状态观测器的离散公式为
［３０］

ｅ（ｋ）＝ｚ１１（ｋ）－γ（ｋ）

ｚ１１（ｋ＋１）＝ｚ１１（ｋ）＋ｈ［ｚ１２（ｋ）－β１１ｅ（ｋ）］

ｚ１２（ｋ＋１）＝ｚ１２（ｋ）＋ｈ［ｚ１３（ｋ）－

　　β１２ｆａｌ（ｅ（ｋ），α１１，δ）＋ｂｃｕ（ｋ）］

ｚ１３（ｋ＋１）＝ｚ１３（ｋ）＋ｈ［－β１３ｆａｌ（ｅ（ｋ），α１２，δ













）］

（１３）
式中：β１１、β１２和 β１３为观测器增益；γ（ｋ）为第 ｋ次
采样周期的实际滚转角值；ｂｃ为动态补偿因子；

ｚ１１（ｋ）、ｚ１２（ｋ）和 ｚ１３（ｋ）为第 ｋ次采样周期 ＥＳＯ１
估计的滚转角、滚转角一阶导数和滚转角跟踪子

系统总和扰动；α１１和 α１２为可调参数。

ｆａｌ（ｅ，α，δ）＝
ｅαｓｇｎ（ｅ） ｅ＞δ

ｅ
δ１－α

ｅ≤{ δ
（１４）

式中：ｅ、δ和 α均表示函数 ｆａｌ（·）的输入参数。
ＥＳＯ１和 ＥＳＯ２为２个相同的扩张状态观测器，离
散公式均采用相同形式，并且由于滚转角跟踪子

系统和侧滑角镇定子系统处于同一时间尺度，２
个观测器使用相同参数。

改进的非线性状态误差反馈的离散公式为

ｅ１（ｋ＋１）＝ｘ１ｃ（ｋ＋１）－ｚ１１（ｋ＋１）

ｅ２（ｋ＋１）＝ｘ２ｃ（ｋ＋１）－ｚ１２（ｋ＋１）

ｅ３（ｋ＋１）＝ｘ３ｃ（ｋ＋１）－ｚ２１（ｋ＋１）

ｅ４（ｋ＋１）＝ｘ４ｃ（ｋ＋１）－ｚ２２（ｋ＋１）

ｕ０（ｋ＋１）＝－ｆｈａｎ（ｅ１（ｋ＋１），ｎ１ｅ２（ｋ＋１），

　　ｒＮ１，ｈＮ１）－ｆｈａｎ（ｅ３（ｋ＋１），ｎ２ｅ４（ｋ＋１），

　　ｒＮ２，ｈＮ２）

ｕｃ（ｋ＋１）＝（ｕ０（ｋ＋１）－ｚ１３（ｋ＋１）－

　　ｚ２３（ｋ＋１））／ｂ





















ｃ

（１５）
式中：ｎ１、ｒＮ１、ｈＮ１、ｎ２、ｒＮ２和 ｈＮ２为非线性控制器参
数；ｘ３ｃ（ｋ＋１）和 ｘ４ｃ（ｋ＋１）分别为第 ｋ＋１次采样
周期 ＴＤ２跟踪的指令侧滑角信号和及其微分信
号；ｚ２１（ｋ＋１）、ｚ２２（ｋ＋１）和 ｚ２３（ｋ＋１）分别为第
ｋ＋１次采样周期 ＥＳＯ２估计的侧滑角、侧滑角一
阶导数和侧滑角镇定子系统总和扰动。该控制器

使用２个非线性函数ｆｈａｎ（·）对 ２个子系统的状
态误差进行综合反馈控制，并对其总和扰动进行

同时动态补偿，最终输出一个控制指令 ｕｃ。
考虑本文所提出的耦合欠驱动自抗扰控制器

４８２
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　第 ２期 刘智陶，等：欠驱动变质心飞行器的滚偏耦合自抗扰控制

具有多个待设计参数，给人工调节过程带来较大

困难，采用粒子群优化（ＰａｒｔｉｃｌｅＳｗａｒｍＯｐｔｉｍｉｚａ
ｔｉｏｎ，ＰＳＯ）［３１］方法进行参数设计。由于 ＴＤ参数
可独立整定，其采样周期 ｈ通常为积分步长的１～
３倍，速度因子 ｒＴＤ影响过渡过程，过大 ｒＴＤ将加剧
噪声，ＥＳＯ的参数 α１１、α１２和 δ通常取固定值，故
最终需要优化的参数为 β１１、β１２、β１３、ｎ１、ｒＮ１、ｈＮ１、
ｎ２、ｒＮ２、ｈＮ２和 ｂｃ。为兼顾滚转和偏航通道的动静
态品质，设计如下适应度函数：

Ｊｒｏｌｌ＝∫
∞

０
（ｗ１ ｅ１（ｔ）＋ｗ２ｕ

２
（ｔ））ｄｔ＋ｗ３ｔｕ１＋ｗ４ σＰ１

Ｊｙａｗ ＝∫
∞

０
（ｗ５ ｅ２（ｔ））ｄｔ＋ｗ６ｔｕ２＋ｗ７ σＰ２

Ｊ＝Ｊｒｏｌｌ＋Ｊ













ｙａｗ

（１６）
式中：Ｊｒｏｌｌ、Ｊｙａｗ和 Ｊ分别为滚转通道、偏航通道和
综合适应度函数；ｅ１（ｔ）和 ｅ２（ｔ）分别为滚转角和
侧滑角实时跟踪误差；ｕ（ｔ）为控制能量；ｔｕ１和 ｔｕ２
为上升时间；σＰ１和 σＰ２为超调量；ｗ１、ｗ２、ｗ３、ｗ４、
ｗ５、ｗ６和 ｗ７为各指标的权重系数。优化问题则
转化为在可行域内寻找一套控制器参数使得适应

度函数 Ｊ达极小值。

３　仿真分析
本节基于三通道完整耦合姿态动力学方程仿

真分析所提出的欠驱动自抗扰控制器的有效性和

鲁棒性。变质心飞行器结构参数取值为：ｍＳ＝

１０００ｋｇ，Ｉｙｙ＝１０００ｋｇ·ｍ
２
，Ｉｘｘ＝８０ｋｇ·ｍ

２
，Ｉｚｚ＝

８００ｋｇ·ｍ２，Ｓｒｅｆ＝０．５ｍ
２
，Ｌ＝３ｍ；气动系数参考值

为：Ｃｘ０ ＝０．０２１７，Ｃｘ１ ＝２．３９４０，Ｃｘ２ ＝０．３７５７，
Ｃｘ３＝－０．３０２３，Ｃｙ０ ＝－０．２３４２，Ｃｙ１ ＝２．９４３０，

Ｃｙ２＝０．２９４３，Ｃｙ３＝－０．１００７，Ｃ
β
ｚ＝－１．８，ｍ

α
ｚ＝

－０．１ｒａｄ－１，ｍβｙ＝－０．１２ｒａｄ
－１
，ｍｚ０＝０．０１，ｍ

ωｘ
ｘ ＝

－０．０１６ｒａｄ－１，ｍωｙｙ ＝－０．１５ｒａｄ
－１
，ｍωｚｚ ＝－１．３４ｒａｄ

－１
；

滑块伺服运动模型取值：ξ＝０．８，ωｎ＝３０ｒａｄ／ｓ；滑
块偏移位置及速度限幅分别为 ±０．３ｍ 和
±２ｍ／ｓ；弹道特征点选取高度为 １５ｋｍ，速度为
４５００ｍ／ｓ；控制周期取 １０ｍｓ；滑块初始位置和速
度分别为 ０ｍ和 ０ｍ／ｓ；存在初始侧滑扰动 β０＝
３°；指令滚转角以矩形波形式输入为 γｃ＝±１０°；
选择各权重系数：ｗ１＝５，ｗ２＝１，ｗ３＝１０，ｗ４＝１０，
ｗ５＝５０，ｗ６＝１和 ｗ７＝２０，控制器参数经 ＰＳＯ优化
后取值为：β１１ ＝１２０．０２５１，β１２＝６９３．６４１３，β１３ ＝
９０００．１６２１，ｒＮ１ ＝８４２．０１４３，ｎ１ ＝１．８６３２，ｈＮ１ ＝
０．０７７１，ｒＮ２＝５６３．２２７１，ｎ２＝８．８７１２，ｈＮ２＝０．４０２３，

ｂｃ＝２３０．０７２１，其他控制器参数取值为：ｈ＝０．０１，
ｒＴＤ＝１０００，α１１＝０．５，α１２＝１．２５和 δ＝０．０１。对
比仿真以下３种情况：①理想情况；②存在（－２°，
＋２°）指令滚转角输入信号随机白噪声和 ＋４０％
气动参数摄动；③存在（－２°，＋２°）指令滚转角
输入信号随机白噪声和 －４０％气动参数摄动。仿
真结果统一绘制，如图３～图７所示。

由图３滚转角跟踪结果和图４侧滑角镇定结
果可知，两者均可在单滑块控制下有效跟踪指令

信号，且具有期望的动态性能和稳态精度，即使在

大幅参数扰动下仍可快速收敛，解决了在跟踪指

令滚转角同时的侧滑角镇定控制问题；由图 ５可

图 ３　滚转角跟踪结果

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅ

图 ４　侧滑角镇定结果

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅ

图 ５　滑块横向偏移曲线

Ｆｉｇ．５　Ｌａｔｅｒａｌｏｆｆｓｅｔｏｆｍｏｖｉｎｇｍａｓｓ
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图 ６　ＥＳＯ１状态观测误差曲线

Ｆｉｇ．６　ＳｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆＥＳＯ１

图 ７　ＥＳＯ２状态观测误差曲线

Ｆｉｇ．７　ＳｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆＥＳＯ２

知，滑块在初始阶段表现出快速响应，随后逐渐稳

定；图６和图７分别为 ＥＳＯ１和 ＥＳＯ２的状态观测
误差曲线，观测误差在经过短暂振荡后迅速收敛

至零，收敛时间短于姿态角收敛时间，表明状态观

测值快速收敛至其真实值，确保了整个耦合欠驱

动自抗扰控制器的稳定运行。

４　结　论

１）耦合姿态动力学方程表明，滚转和偏航通
道同时存在通道交叉耦合项和滑块惯性耦合项，

且两通道拥有同一个控制输入，滑块横向偏移会

对偏航通道产生影响，因此滚偏耦合严重。

２）由于增加了侧滑角镇定子系统的扩张状
态观测和总和扰动动态补偿，提出的欠驱动自抗

扰控制器能够达到跟踪指令滚转角的同时实施侧

滑角镇定控制的目的。

３）摄动对比仿真结果验证了横向配置单滑
块的耦合欠驱动控制能力，所设计的控制器能够

适应较大幅度的气动参数扰动，且具有较好动态

品质和稳态精度，进一步增强了姿控系统的抗干

扰能力。
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ＬＩＺＸ，ＬＩＧＦ．Ｍｏｖｉｎｇｃｅｎｔｒｏｉｄｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄ

ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔ

ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１２，３３（１１）：２１２１２１２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］范一迪，荆武兴，高长生，等．滚控式变质心飞行器动力学特

性分析与控制［Ｊ］．宇航学报，２０１９，４０（４）：３８６３９５．

ＦＡＮＹＤ，ＪＩＮＧＷ Ｘ，ＧＡＯＣＳ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｓ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈａｍｏｖｉｎｇ

ｍａｓｓｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４０

（４）：３８６３９５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＯＬＦＡＴＩＳＡＢＥＲＲ．Ｎｏｒｍａｌｆｏｒｍｓｆｏｒｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄｍｅｃｈａｎｉｃａｌ

ｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｓｙｍｍｅｔｒｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００２，４７（２）：３０５３０８．

［２３］ＨＵＳＳＥＩＮＩＩ，ＢＬＯＣＨＡＭ．Ｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｏｆｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄ

ｎｏｎｈｏｌｏｎｏｍｉｃｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２００８，５３（３）：６６８６８２．

［２４］ＨＵＧ，ＤＩＸＯＮＷＥ，ＭＡＫＫＡＲＣ．Ｅｎｅｒｇｙｂａｓｅｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎ

ｔｒｏｌｏｆｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄＥｕｌｅｒＬａｇｒａｎｇｅｓｙｓｔｅｍｓｓｕｂｊｅｃｔｔｏｉｍｐａｃｔｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２００７，５２（９）：

１７４２１７４８．

［２５］ＨＡＮＪＱ．Ｆｒｏｍｐｉｄｔｏａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２００９，５６（３）：９００

９０６．

［２６］ＳＵＮＭ Ｗ，ＷＡＮＧＺＨ，ＷＡＮＧＹＫ，ｅｔａｌ．Ｏｎｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｏｆｂｒｕｓｈｌｅｓｓＤＣｓｅｒｖｏｉｎｔｈｅａｂｓｅｎｃｅｏｆｆｒｉｃｔｉｏｎ

ｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１３，

６０（９）：３８９７３９０５．

［２７］ＸＩＡＹＱ，ＺＨＵＺ，ＦＵＭ Ｙ，ｅｔａｌ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｒｉｇｉｄ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｂｏｕｎｄｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１１，５８（２）：６４７６５９．

［２８］ＳＵＪＢ，ＭＡＨＹ，ＱＩＵＷＢ，ｅｔａｌ．Ｔａｓｋｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｒｏｂｏｔｉｃｕｎ

ｃａｌｉｂｒａｔｅｄｈａｎｄｅｙｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅ

ｏｂｓｅｒｖｅｒ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，Ｍａｎ，ａｎｄＣｙｂｅｒ

ｎｅｔｉｃｓ，ＰａｒｔＢ：Ｃｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，２００４，３４（４）：１９１７１９２２．

［２９］ ＬＩＣＹ，ＪＩＮＧＷ Ｘ，ＧＡＯＣＳ．Ａｄａｐｔｉｖｅｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｂａｓｅｄ

ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｕｓｉｎｇｉｎｔｅｇｒａｌｆｉｌｔｅｒｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉ

ｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，１３：１０５１１３．

［３０］韩京清．自抗扰控制技术：估计补偿不确定因素的控制技术

［Ｍ］．北京：国防工业出版社，２００８：２４３２８０．

ＨＡＮＪＱ．ＡｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅＴｈｅ

ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｎｇａｎｄｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｎｇｔｈｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００８：２４３２８０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３１］ ＢＥＲＧＨ ＦＶＤ，ＥＮＧＥＬＢＲＥＣＨＴＡＰ．Ａｓｔｕｄｙｏｆｐａｒｔｉｃｌｅ

ｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ［Ｊ］．ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉ

ｅｎｃｅｓ，２００６，１７６（８）：９３７９７１．
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导与控制、集群智能理论。

李涧青　男，博士。主要研究方向：飞行器动力学与控制、集群

智能理论。

高长生　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器

动力学、制导与控制。

７８２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ＡＤＲＣｂａｓｅｄｒｏｌｌｙａｗｃｏｕｐｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄ
ｍｏｖｉｎｇｍａｓｓｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓ

ＬＩＵＺｈｉｔａｏ１，，ＬＩＪｉａｎｑｉｎｇ２，ＧＡＯＣｈａｎｇｓｈｅｎｇ３

（１．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＣｈｉｎａＡｃａｄｅｍｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＰｈｙｓｉｃｓ，Ｍｉａｎｙａｎｇ６２１９９９，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｈａｎｇｚｈｏｕ３１００００，Ｃｈｉｎａ；

３．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ１５０００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄｐｒｏｂｌｅｍｏｆｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｍｏｖｉｎｇｍａｓｓｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｙｓｔｅｍ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｉｄｅａｏｆａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈａｃｈｉｅｖｅｓｔｈｅ
ｃｏｍｍａｎｄｒｏｌｌａｎｇｌｅｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｎｌｙｗｉｔｈｔｈｅｌａｔｅｒａｌｌｙｃｏｎｆｉｇｕｒｅｄｓｉｎｇｌｅ
ｍｏｖｉｎｇｍａｓｓ．Ｔｈｅｓｙｓｔｅｍａｔｔｉｔｕｄｅｄｙｎａｍｉｃｓｉｓｍｏｄｅｌｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｍｏｍｅｎｔｕｍｔｈｅｏｒｅｍｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｓｙｓｔｅｍ，
ａｎａｌｙｓｉｓｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｒｏｌｌａｎｄｙａｗｃｈａｎｎｅｌｓｓｈａｒｅｔｈｅｓａｍｅｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔａｎｄａｒｅｃｏｕｐｌｅｄｂｙｍｏｖｉｎｇｍａｓｓｉｎ
ｅｒｔｉａｌａｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔｔｅｒｍｓ，ａｎｄｔｈｅｌａｔｅｒａｌｏｆｆｓｅｔｏｆｔｈｅｍｏｖｉｎｇｍａｓｓｗｉｌｌｉｍｐａｃｔｔｈｅｙａｗｃｈａｎｎｅｌ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，
ａｎＡｃｔｉｖｅＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅＲｅｊｅｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌｌｅｒ（ＡＤＲＣ）ｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｄｅａｌｗｉｔｈｔｈｅｒｏｌｌｙａｗｃｏｕｐｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ
ｐｒｏｂｌｅｍ，ｗｈｅｒｅｔｈｅｍｏｄｅｌｉｎｇｅｒｒｏｒ，ｍｏｖｉｎｇｍａｓｓｃｏｕｐｌｉｎｇａｎｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓａｒｅｒｅｇａｒｄｅｄａｓｔｏｔａｌｄｉｓｔｕｒｂ
ａｎｃｅｓ，ａｎｄｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｎｄｄｙｎａｍｉｃｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｆｏｒｂｏｔｈｔｈｅｒｏｌｌａｎｇｌｅ
ｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｓｕｂｓｙｓｔｅｍｓａｒｅｃｏｎｄｕｃｔｅｄ，ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗｉｔｈｓｉｍｐｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｓｅａｓｙｔｏ
ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｎｄｉｔｉｓｃａｐａｂｌｅｏｆｒｅｓｉｓｔｉｎｇｂｏｔｈｉｎｔｅｒｎａｌａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎｄ
ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＭｏｖｉｎｇＭａｓｓＣｏｎｔｒｏｌ（ＭＭＣ）；ｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ；ｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄｓｙｓｔｅｍ；ＡｃｔｉｖｅＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
ＲｅｊｅｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌ（ＡＤＲＣ）；ｃｏｕｐｌｉｎｇｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０６１６：２２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０６．１１３４．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１８０２２６８）；ＣｈｉｎａＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（２０１９Ｍ６５２０８７）；

ＣＡＥＰＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（ＰＹ２０２０００５０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｉｔａｏｌｉｕ１２３＠１６３．ｃｏｍ
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舰载无人机滑行轨迹控制方法

梁天骄１，，陈晓明２，杨朝旭１，王海峰１，梁庆１

（１．歼击机综合仿真航空科技重点实验室，成都 ６１００９１；　２．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：舰载无人机是航母舰载机系统的重要作战武器，实现舰载无人机在航母甲
板上的自主滑行对于提高甲板作业效率具有重要意义。对舰载无人机滑行轨迹控制方法问题

进行了研究。首先，描述甲板滑行任务的过程，在此基础上，建立滑行轨迹控制问题的数学模

型，包括舰载无人机甲板滑行运动模型、滑行任务约束条件以及评价轨迹控制任务的性能指

标。其次，考虑甲板环境和轨迹控制任务要求，基于模型预测控制思想，将在线滑行路径规划

与轨迹控制结合，采用滚动优化方法计算出舰载无人机实际滑行轨迹，并且得到控制指令信

号。最后，以“尼米兹”级航母为例，对不同停放位置舰载无人机起飞前的滑行轨迹进行仿真

计算，结果表明了模型的合理性和算法的有效性。

关　键　词：舰载无人机；航母；滑行轨迹；轨迹控制；模型预测控制；滚动优化
中图分类号：Ｖ２７９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２８９０８

　　舰载无人机在现代海上战争中发挥着越来越
重要的作用，由于其具有使用灵活和避免人员伤

亡等优势，因此备受各国海军青睐
［１２］
。舰载无

人机滑行是航母甲板作业的重要组成部分，是指

根据具体任务要求将舰载无人机从停放位置转移

到指定位置
［３５］
。滑行过程中，在考虑舰载无人

机地面机动能力的前提下，如何控制其滑行轨迹

对于安全高效完成滑行任务具有重要意义。

舰载无人机上由于没有驾驶员进行操纵，在

滑行过程中，需要从外界获取控制指令信号，以保

证滑行过程的顺利进行
［６７］
。甲板上可供舰载无

人机滑行的区域有限，且存在各种障碍物，这些都

将对舰载无人机的滑行安全产生影响
［８１０］
。为实

现舰载无人机在甲板上的自主滑行，研究滑行轨

迹的控制方法，对于舰载无人机实时生成滑行轨

迹和控制指令十分有必要。

根据不同的应用场景，舰载无人机有 ３种滑
行模式，即自主滑行、无杆牵引滑行和有杆牵引滑

行。其中，自主滑行与有杆牵引滑行主要用于舰

载无人机在甲板上滑行的情形，而无杆牵引滑行

主要用于机库中，以减少整个牵引系统占据的空

间。针对以上不同的滑行模式，分别用不同的运

动方程进行描述。自主滑行运动主要基于无人机

的地面滑行进行描述
［１１］
。与无人机相比，舰载无

人机不能自主进行倒退，而且其运动速度也被限

制在一个很小的范围内，保证紧急刹车时具有一

定的安全距离。无杆牵引和有杆牵引滑行时的运

动描述可见文献［１２１３］。
关于舰载无人机甲板滑行轨迹规划与控制方

法的研究，现有文献多集中在根据具体的调运任

务设计路径规划算法，离线生成滑行轨迹对甲板

障碍物进行规避
［１４１５］

。目前的舰载无人机甲板

滑行路径规划与跟踪控制方法可大致分为 ４类。
第１类采用基于几何搜索方法生成滑行规划，如
Ａ算法、Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法等。这些路径规划算法能
够规划出从滑行起点到终点所经过的路径点，再

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102013&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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将相邻路径点顺次连接得到折线形式的滑行路

径
［１６１８］

。但折线形式的路径存在尖点，在实际滑

行过程中舰载无人机不可能按照这样的路径运

动。考虑舰载无人机滑行的机动能力，文献［１９］
通过计算舰载无人机转弯半径对折线形式路径的

尖点进行修正。第 ２类是基于行为的方法，最初
是被用于移动机器人的路径规划问题上，目前也

被用于舰载无人机甲板滑行路径规划问题的研

究。在此方法中，舰载无人机有奔向终点与规避

障碍２种行为，舰载无人机滑行速度与航向角被
当作是行为变量。这类方法在某种程度上与人工

势场法相似，因为这 ２种方法都主要考虑势能场
的设置问题

［２０］
。第 ３类是基于智能优化算法的

舰载无人机甲板滑行路径规划方法。文献［２１］
提出了一种聚类粒子群算法，可一次性为舰载无

人机生成多条滑行路径。文献［２２］基于鸡群算
法提出了一种通用的路径规划算法，该算法能够

使舰载无人机从甲板上不同位置滑行到目标点，

并且能规避各类障碍物。第 ４类是动态优化方
法，将所要解决的问题统一到最优控制问题模型

的框架下。文献［２３］提出用拉格朗日高斯伪谱
法求解舰载无人机甲板滑行轨迹优化问题，将滑

行时间设为自由可变量，得到了满足所提出约束

条件的滑行路径。

本文在以上研究的基础上，研究舰载无人机

滑行轨迹控制方法，主要的创新点如下：

１）将轨迹规划与控制相结合，当规划出舰载
无人机未来一段时间内的滑行路径后立即在线对

此滑行路径进行跟踪，控制舰载无人机的运动。

２）在对生成的滑行路径进行跟踪时，以舰载
无人机起落架前轮偏转角为控制变量，建立轨迹

跟踪问题的数学模型。结合模型预测控制和滚动

优化思想，提出了舰载无人机滑行轨迹控制方法。

３）所提出的方法能对已规划的路径进行在
线跟踪控制，得到实际滑行轨迹，直接生成执行机

构的控制指令信号，保证了舰载无人机能准确到

达指定位置。

１　舰载无人机滑行问题
本节首先描述舰载无人机滑行轨迹控制问题

的物理背景，在此基础上对此问题用规范的数学

形式进行表示。

１．１　物理背景
航母甲板形状是不规则的多边形，甲板上舰

载无人机会进行各种滑行任务，甲板环境及舰载

无人机滑行任务描述如图１所示［２４２５］
。

图 １　甲板环境及舰载无人机滑行任务描述［２４２５］

Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｄｅｃｋｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｎｄｔａｘｉｉｎｇｔａｓｋｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ［２４２５］

　　图１中，以“尼米兹”级航母为例，航母甲板
上布置有弹射器，舰载无人机可滑行至弹射器位

置进行起飞。升降机用于在机库与甲板之间调运

舰载无人机，舰载无人机通过滑行至升降机调运

回机库进行维修。另外，甲板上还设置了一定数

量的保障站位，舰载无人机滑行到保障站位后可

进行各项保障任务。在以上滑行过程中，舰载无

人机可能会遇到障碍物，此时则需要绕过障碍物

滑行。舰载无人机滑行轨迹控制的任务是寻找到

一条满足其地面机动能力和任务要求的轨迹，并

且使得实际滑行轨迹与已规划路径之间的误差尽

可能得小。

１．２　数学表达形式
由以上对舰载无人机滑行问题的物理背景描

述，定义离散时间点上的非线性映射 ｆ，则有以下
状态方程：

ｘ（ｔｋ＋１）＝ｆ（ｘ（ｔｋ），ｕ（ｔｋ）） （１）
式中：ｘ（ｔｋ）∈Ｒ

ｐ
为舰载无人机在采样时刻的状态，

是一个 ｐ维列向量，代表 ｐ个状态变量；ｕ（ｔｋ）∈Ｒ
ｑ

为舰载无人机在采样时刻的控制指令输入，是一

个 ｑ维列向量，代表 ｑ个可操纵的执行机构；Ｒｐ

和 Ｒｑ分别为状态量和控制量所在的 ｐ维和 ｑ维
空间。

可以看出，在任意采样时刻，当确定控制指令

ｕ（ｔｋ）后，ｘ（ｔｋ）可通过映射 ｆ计算得到，ｆ通常代
表舰载无人机的地面运动方程。因此，舰载无人

机滑行轨迹控制问题可描述为已知初始条件

ｘ（ｔ０）＝ｘ０和舰载无人机在任意时刻 ｔ的理想状

０９２
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　第 ２期 梁天骄，等：舰载无人机滑行轨迹控制方法

态ｘｐ（ｔ）（由已规划路径获得），寻找控制指令序
列ｕ（ｔ），满足滑行过程中某种性能指标 Ｊ（ｔ）最
小。性能指标 Ｊ（ｔ）为
Ｊ（ｔ）＝ｇ（ｘ（ｔ），ｘｐ（ｔ），ｕ（ｔ）） （２）

将状态变量 ｘｐ（ｔ）以离散时间序列的形式给
出，采样时间间隔为 Δｔ＝ｔｋ＋１－ｔｋ。设控制指令输
入 ｕ（ｔ）为分段常值函数，即将控制变量参数化，
当 ｔｋ≤ｔ≤ｔｋ＋１时，ｕ（ｔｋ）＝ｕｋ。通过解式（１），可得
到 ｘ（ｔｋ＋１）。因此，舰载无人机滑行轨迹控制问题
转换为寻找控制指令序列ｕｋ，使性能指标Ｊ（ｔｋ＋１）
最小。要解决这一参数优化问题，需要建立舰载

无人机地面运动模型，并建立起相应的状态空间。

２　轨迹控制问题数学模型的建立

舰载无人机在滑行过程中，必须时刻都在甲

板的可行域内，以保证滑行过程的安全。本节首

先建立舰载无人机地面运动模型，在此基础上设

计轨迹控制任务的性能指标。

２．１　舰载无人机滑行运动模型
舰载无人机在甲板上滑行时，其动力来自于

发动机，运动方向由前轮转角控制。所以上述模

型可用三轮车的运动学模型来表示，运动模型如

图２所示。
图２中：直角坐标系 ｘｄＯｄｙｄ是以甲板中轴线

末尾为原点建立的；（ｘ，ｙ）为舰载无人机质心的
位置；ｖ为舰载无人机在甲板上的滑行速度；φ为
航向角；ｌ为起落架前轮与后轮间的垂直距离；θ
为起落架前轮的偏转角。舰载无人机滑行运动学

模型可用以下非线性微分方程表示：

ｘ＝ｖｃｏｓφ （３）
ｙ＝ｖｓｉｎφ （４）
φ＝ｖｔａｎθ／ｌ （５）
由于滑行是低速运动，且 ｖ＝０．９～１．５ｍ／ｓ，

变化范围不大，可将其处理为匀速运动。上述地

图 ２　舰载无人机地面运动模型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｇｒｏｕｎｄｍｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆ

ｕｎｍａｎｎｅｄｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ

面运动模型中，前轮偏角为控制量，且满足 θｍｉｎ≤
θ≤ θｍａｘ的约束，θｍｉｎ和 θｍａｘ根据舰载无人机前轮
的机动能力来取值。

因此，在舰载无人机地面运动模型中，定义

ｕ（ｔｋ）＝θｋ，ｘ（ｔｋ）＝［ｘ（ｔｋ），ｙ（ｔｋ），φ（ｔｋ）］
Ｔ
，（ｘ（ｔｋ），

ｙ（ｔｋ））为舰载无人机质心的坐标，φ（ｔｋ）为舰载无
人机滑行时的航向角。在采样时刻 ｔｋ对式（３）～
式（５）进行数值积分，可求解得到舰载无人机在
下一时刻的状态信息 ｘ（ｔｋ＋１）。
２．２　轨迹控制性能指标的建立

轨迹控制性能指标是针对下一时刻舰载无人

机的状态与已规划轨迹间的差距进行评价。因

此，应该以预测位置与已规划路径之间的偏差最

小来构建轨迹控制性能指标。

首先，对预测位置和已规划路径之间的位置

偏差进行考察。对任意采样时刻 ｔｋ，给定控制指
令 θｋ，通过对式（３）～式（５）进行数值积分可得舰
载无人机在 ｔｋ＋１时刻的状态信息 ｘ（ｔｋ＋１），则 ｔｋ＋１
时刻的位置误差 ｄ（^ｓｋ＋１，ｓｋ＋１）是指该时刻预测位
置 ｓ^ｋ＋１（ｘ（ｔｋ＋１），ｙ（ｔｋ＋１））与已规划路径上对应点
ｓｋ＋１（ｘｐ（ｔｋ＋１），ｙｐ（ｔｋ＋１））之间的距离。将位置误
差作为性能指标的第一项，归一化处理后表示为

Ｊ１ ＝ｄ（^ｓｋ＋１，ｓｋ＋１）／ｄｍａｘ （６）
式中：ｄｍａｘ为允许的最大位置误差。

其次，对航向误差 γ（^ｓｋ＋１，ｓｋ＋１）进行考察。
ｔｋ＋１时刻的航向误差是指该时刻预测位置航向角
φ（ｔｋ＋１）与已规划路径上对应点航向角φｐ（ｔｋ＋１）的
差值，经归一化后表示为

Ｊ２ ＝γ（^ｓｋ＋１，ｓｋ＋１）／γｍａｘ （７）
式中：γｍａｘ为允许的最大航向角误差。

最后，舰载无人机滑行轨迹控制问题的性能

指标可以表示如下：

ｍｉｎＪ＝ω１·ｄ（^ｓｋ＋１，ｓｋ＋１）／ｄｍａｘ＋
　　ω２·γ（^ｓｋ＋１，ｓｋ＋１）／γｍａｘ （８）
式中：ω１和 ω２为反映不同性能指标项之间相对
重要程度的权系数。

３　基于模型预测的轨迹控制方法

为实现对滑行轨迹的在线控制，本文将轨迹

规划与控制相结合，在每一步轨迹规划结束后立

即对获得的路径进行控制，直到完成对目标点的

控制任务为止。每一步轨迹规划的方法可详见文

献［１９］，此处不再赘述。跟踪轨迹时采用滚动时
域控制方法

［２６］
，将固定时域内的参数优化问题转

化为滚动优化问题，对轨迹控制性能指标进行优

化，有效减少了轨迹控制误差。

１９２
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３．１　轨迹控制方法的结构

基于模型预测
［２７］
的轨迹控制方法结构包括

预测模型和优化模型２部分，如图３所示。
图３中：预测模型根据 ｋ时刻舰载无人机的

状态信息，选取不同的控制指令，计算得到 ｋ＋１

时刻舰载无人机可能的状态。而优化模型根据

性能指标，在 ｋ＋１时刻舰载无人机可能的状态
中选择一个最优的，得到最优控制指令 θｋ，并由
舰载无人机地面运动模型计算得到 ｋ＋１时刻的
状态。

图 ３　轨迹控制方法结构示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ

３．２　加入模型预测控制的滚动优化方法
在规划一段直线路径后，需要采用轨迹控制

算法生成控制指令序列来引导舰载无人机以最小

偏差沿已规划路径运动。为保证滑行安全，本文

基于模型预测的思想对控制指令进行滚动优化，

在满足轨迹控制终止条件后完成滑行任务。

在图３基础上，预测模型不仅对 ｋ＋１时刻舰
载无人机可能的状态进行预测，而且还预测 ｋ＋ｉ
（ｉ＝２，３，…，Ｎ）时刻的状态，再将这些预测的状
态作为优化模型的输入。优化模型中存在预测域

与执行域的概念，如图４所示。
以 Ｎ＝５为例，图 ４中，空心圆点 ｓｋ＋１为 ｋ＋ｉ

时刻已规划路径中舰载无人机的位置，实心圆点

ｓ^ｋ＋１为时刻舰载无人机的预测位置；ｋ＋ｉ时刻的
位置误差 ｄ（ｉ）在图 ４中用细虚线表示。实际运
行时，为保证舰载无人机滑行安全，需要严格地按

照时间顺序对已规划的路径进行在线控制。预测

域（设预测时间为 Ｔｐ）给出了 ｔｋ后 ５个采样时刻
的状态信息，而优化模型对这些信息进行综合处

理，通过性能指标计算出此时最优的控制指令序

列。执行域（设执行时间为 Ｔｅ）只在 ｔｋ≤ｔ≤ｔｋ＋１时
执行以上控制指令，作用于舰载无人机前轮。当

ｔ＝ｔｋ＋１时重新进行上述滚动优化过程，直到完成

图 ４　轨迹控制过程描述

Ｆｉｇ．４　Ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｃｅｓｓ

对已规划路径的控制。随后继续规划下一段直线

路径，再重复以上轨迹控制过程，如此循环，直到

完成对整个规划路径的控制任务。

上述滚动优化过程中，轨迹控制性能指标是

针对未来一段时间内舰载无人机的状态进行评价

的，因此可将式（８）的性能指标修改为

ｍｉｎＫ＝ω１·∑
Ｎ

ｊ＝１

ｄ（^ｓｋ＋ｊ，ｓｋ＋ｊ）
Ｎ

ｄｍａｘ＋ω２·

　　γ（ｋ＋Ｔｐ）／γｍａｘ＋ω３·ｄ（^ｓｋ＋Ｔｐ，ｓｋ＋Ｔｐ）／ｄｍａｘ

（９）

式中：ω１、ω２和 ω３分别表示 ３项的权重且满足

ω１＋ω２＋ω３＝１；第 １项∑
Ｎ

ｊ＝１

ｄ（^ｓｋ＋ｊ，ｓｋ＋ｊ）
Ｎ

ｄｍａｘ为

规划域内各采样时刻的平均位置误差；采样点的

个数 Ｎ＝Ｔｐ／Δｔ可由预测域时间长度除以采样时
间步长求得；第 ２项 γ（ｋ＋Ｔｐ）／γｍａｘ和第 ３项
ｄ（^ｓｋ＋Ｔｐ，ｓｋ＋Ｔｐ）／ｄｍａｘ分别为规划域末端的航向角误

差和位置误差。虽然在第１项中已包含了规划域
末端位置误差信息，但仍将此信息在第 ３项中单
独列出，以表明对此项误差的重视程度，使得在下

一步轨迹控制开始时舰载无人机实际位置与已规

划路径上对应路径点位置的误差尽量小。

由于本问题中控制量为舰载无人机前轮偏

角，在对式（９）的指标进行优化时，需要确定规划
域内每个采样时刻的前轮偏角值，即 θｋ，θｋ＋１，…，

θｋ＋Ｎ－１。由于舰载无人机的前轮偏角范围通常较
小，为减少计算量，将 θ在其允许范围内（θｍｉｎ≤
θ≤θｍａｘ）等距地离散为 Ｍ个值，即

θｍ ＝θｍｉｎ＋ｍ
θｍａｘ－θｍｉｎ
Ｍ

　　ｍ ＝１，２，…，Ｍ （１０）

ｍ为 θ离散为 Ｍ个值后每个离散值 θｍ的编
号。对于每组可能的［θｋ，θｋ＋１，…，θｋ＋Ｎ－１］序列，
分别代入式（３）～（５）计算出舰载无人机的状态
值，再将以上结果代入式（９）计算出滚动优化每

２９２
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　第 ２期 梁天骄，等：舰载无人机滑行轨迹控制方法

个规划域中的性能指标，将最小指标值所对应的

［θｋ，θｋ＋１，…，θｋ＋Ｎ－１］序列作为当前规划域的最终
优化结果。

３．３　轨迹控制方法流程
３．２节详细介绍了舰载无人机滑行轨迹控制

方法，为避免轨迹控制过程陷入循环，设置轨迹控

制结束条件如下：

１）已完成对所有已规划路径的控制，无论舰载
无人机是否已到达指定位置，轨迹控制过程结束。

２）舰载无人机若进入指定位置周围一定范
围内，无论是否完成对已规划路径的控制，轨迹控

制过程结束。

以上２个条件只要至少满足 １个，则轨迹控
制过程结束。舰载无人机轨迹控制的流程如图 ５
所示。

图 ５　舰载无人机轨迹控制方法流程

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ｕｎｍａｎｎｅｄｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ

　　图５中：有 ２处判断是否完成轨迹控制的语
句。第１处是判断是否完成对一段直线路径的控
制，而第２处是判断是否完成对已规划的最后一
段直线路径的控制。２处均以前面描述的２条轨
迹控制结束条件进行判断。

４　算例仿真

本节以起飞任务为例，在 ＭＡＴＬＡＢＲ２００９ａ
编程环境下采用提出的轨迹控制方法对在不同停

放位置的舰载无人机滑行至弹射器的过程进行仿

真，得到舰载无人机实际滑行路径，并对结果进行

了统计与分析。

４．１　算例模型及参数设置
以美国“尼米兹”级航母为例，用提出的轨迹

控制方法得到在不同停机位停靠的 １４架舰载无
人机各自的实际滑行路径。算例模型示意图和各

舰载机起飞位置的设定分别如图６和表１所示。
表１中：１４架舰载无人机分别在 ３台弹射器

上完成起飞。需要注意的是，本文不考虑各架舰

载无人机在滑行过程中的相互干扰，因为这属于

多机协同问题，已超出了本文的研究范围。轨迹

控制的目标是使得各架舰载无人机能滑行到指定

位置，且尽量减少跟踪误差。

４．２　算例仿真结果
根据各舰载无人机的起飞位置信息，将控制

变量（起落架前轮偏转角）在其取值范围内离散

为 θ＝［０°，±５°，±１０°，±１５°，±２０°，±２５°，
±３０°］，设置 θ初值 θ（０）＝０°，舰载无人机滑行
速度为５ｆｔ／ｓ（１ｆｔ／ｓ＝０．３０４８ｍ／ｓ），允许的最大跟
踪误差 ｄｍａｘ＝２ｆｔ，允许的最大航向角跟踪误差
γｍａｘ＝π／４，按照基于模型预测的滚动优化轨迹控
制算法流程，得到每架舰载无人机的规划路径与

实际滑行路径，均绘制在图７中。
从图７可以看出，各架舰载无人机机均能够

跟踪所规划的轨迹滑行到指定位置。图 ８以 Ａ１
为例给出了滑行过程中舰载无人机前轮偏转角随

时间的变化曲线。

图 ６　算例模型示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆａｎｅｘａｍｐｌｅ

３９２
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表 １　舰载无人机起飞位置

Ｔａｂｌｅ１　Ｌａｕｎｃｈｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ

弹射器 舰载无人机

Ｃ１ Ａ４、Ａ５、Ａ８、Ａ９、Ａ１０、Ａ１１
Ｃ２ Ａ１、Ａ２、Ａ３、Ａ６、Ａ７
Ｃ３ Ａ１４、Ａ１３、Ａ１２

图 ７　舰载无人机实际滑行路径

Ｆｉｇ．７　Ａｃｔｕａｌｔａｘｉｉｎｇｐａｔｈｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ

图 ８　滑行过程中 Ａ１前轮偏转角变化曲线

Ｆｉｇ．８　ＣｕｒｖｅｓｏｆｎｏｓｅｗｈｅｅｌｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆＡ１
ｄｕｒｉｎｇｔａｘｉｉｎｇ

　　可以看出，在滑行过程中，Ａ１的前轮偏转角始
终在允许的偏转范围内，满足地面机动能力要求，

前轮偏转角经 ３次样条曲线拟合后成为平滑曲
线，在实际过程中能够为自动器提供可靠的指令

信号控制滑行过程，且修正前后前轮偏转角误差

在很小的范围内变化。

仿真算例中，各舰载无人机滑行时间、滑行轨

迹终点与期望终点位置的误差如表２所示。
表 ２　滑行时间与轨迹控制误差

Ｔａｂｌｅ２　Ｔａｘｉｉｎｇｔｉｍｅａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｅｒｒｏｒ

舰载机 滑行时间／ｓ 误差／ｆｔ

Ａ１ １３．５ ０．６０２９
Ａ２ １５．５ ０．５６４１
Ａ３ １８ ０．８８１０
Ａ４ ２１ ０．０１７２
Ａ５ ２３ ０．９６７０
Ａ６ ２３．５ ０．２７８６
Ａ７ ２５．５ ０．２０２２
Ａ８ ２９ ０．５６８８
Ａ９ ３１ ０．３４５２
Ａ１０ ３３．５ ０．３１９１
Ａ１１ ３５ ０．３４９４
Ａ１２ ２２．５ ０．６０３８
Ａ１３ ２０ ０．４６１８
Ａ１４ １８ ０．６６３５

　　 由表 ２可计算出平均轨迹控制误差为
０．４８７５ｆｔ≈０．１４８６ｍ，满足滑行任务的要求。以
上仿真结果表明，本文提出的方法能对规划的直

线路径进行在线轨迹控制，生成舰载无人机滑行

的实际路径与控制指令信号，且路径控制误差

较小。

５　结　论

１）以优化舰载无人机实际滑行轨迹为目标，
对舰载无人机滑行轨迹控制问题进行描述。在此

基础上建立了滑行轨迹控制问题的数学模型，包

括舰载无人机地面运动模型和轨迹控制任务的性

能指标。

２）提出了基于模型预测的轨迹控制方法，采
用滚动时域控制方法对轨迹控制性能指标进行优

化。将路径规划与轨迹控制相结合，对已规划路

径进行在线控制。

３）算例以起飞任务为例，对舰载无人机滑行
过程进行了仿真，仿真结果给出了舰载无人机的

规划路径与实际滑行轨迹、控制指令信号、滑行时

间和轨迹控制误差。

结果表明，本文建立的数学模型和提出的轨

迹控制方法能完成在线轨迹控制任务，生成舰载

无人机实际滑行路径和控制指令信号，且控制效果

较好。本文的研究成果能为自动器提供可靠的控

制指令信号，保证舰载无人机滑行任务安全高效

完成。
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ｎｕａｌＭｅｅｔｉｎｇ，２０１２，５６（１）：５３１５３５．
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　第 ２期 梁天骄，等：舰载无人机滑行轨迹控制方法

［５］刘翱，刘克．舰载机保障作业调度问题研究进展［Ｊ］．系统

工程理论与实践，２０１７，３７（１）：４９６０．

ＬＩＵＡ，ＬＩＵＫ．Ａｄｖａｎｃｅｓｉｎｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｄｅｃｋｏｐｅｒａｔｉｏｎ
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［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＨｕｍａｎＭａｃｈｉｎｅＳｙｓｔｅｍｓ，２０１６，４６

（２）：２０９２２０．

［７］苗秀梅．国外舰载无人机技术的发展动向与分析［Ｊ］．舰船

电子工程，２０１３，３３（１２）：１８２２．

ＭＩＡＯＸＭ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｔｒｅｎｄａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｓｈｉｐｂａｓｅｄ

ＵＡＶ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｂｒｏａｄ［Ｊ］．ＳｈｉｐＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１３，３３（１２）：１８２２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］张智，林圣琳，邱兵，等．舰载机牵引系统甲板调运避碰路径

规划［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１４，３６（８）：１５５１１５５７．

ＺＨＡＮＧＺ，ＬＩＮＳＬ，ＱＩＵＢ，ｅｔａｌ．Ｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｖｏｉｄａｎｃｅｐａｔｈ

ｐｌａｎｎｉｎｇｏｆｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ ｉｎｄｉｓｐａｔｃｈｉｎｇｏｎ

ｄｅｃｋ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１４，３６（８）：

１５５１１５５７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＺＨＡＮＧＺ，ＬＩＮＳ，ＤＯＮＧＲ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｉｎｇａｈｕｍａｎｃｏｍｐｕｔｅｒ

ｃｏｏｐｅｒａｔｉｏｎｄｅｃｉｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉｅｒｄｅｃｋ

ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ［Ｃ］∥ ＡＩＡＡ ＩｎｆｏｒｔｅｃｈａｎｄＡｅｒｏｓｐａｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２０１５．

［１０］苏析超，韩维，萧卫，等．基于 Ｍｅｍｅｔｉｃ算法的舰载机舰面一

站式保障调度［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１６，３８（１０）：

２３０３２３０９．

ＳＵＸＣ，ＨＡＮＷ，ＸＩＡＯＷ，ｅｔａｌ．Ｐｉｔｓｔｏｐｓｕｐｐｏｒｔｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ

ｏｎｄｅｃｋｏｆｃａｒｒｉｅｒｐｌａｎｅｂａｓｅｄｏｎＭｅｍｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．Ｓｙｓ

ｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１６，３８（１０）：２３０３２３０９

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＬＩＢ，ＷＡＮＧＫ，ＳＨＡＯＺ．Ｔｉｍｅｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒｐｌａｎｎｉｎｇｉｎ

ａｕｔｏｍａｔｉｃｐａｒａｌｌｅｌｐａｒｋｉｎｇｕｓｉｎｇａｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉ

ｍｉｚａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＴｒａｎｓ

ｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，２０１６，１７（１１）：３２６３３２７４．

［１２］ＬＩＵＪ，ＨＡＮＷ，ＰＥＮＧＨ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｔｒａｃｋ

ｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｔｏｗｅｄｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉ

ｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，８４：８３０８３８．

［１３］刘洁，韩维，徐卫国，等．基于滚动时域的舰载机甲板运动轨

迹跟踪最优控制［Ｊ］．航空学报，２０１９，４０（８）：１７５２００．

ＬＩＵＪ，ＨＡＮＷ，ＸＵＷＧ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍａｌｐａｔｈｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｏｎｔｈｅｄｅｃｋｂａｓｅｄｏｎＲＨＣ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１９，４０（８）：１７５２００（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＷＵＹ，ＱＵＸＪ．Ｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅａｎｄｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｃａｒｒｉ

ｅｒａｉｒｃｒａｆｔｌａｕｎｃｈｉｎｇ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，

２８（３）：６９５７０３．

［１５］李晓杰，谢君．基于赋权 Ｖｏｒｏｎｏｉ图的舰载机飞行甲板调运

路径规划［Ｊ］．舰船电子工程，２０１６，３６（８）：４２４７．

ＬＩＸＪ，ＸＩＥＪ．Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｏｆｃａｒｒｉｅｒｂｏｒｎｅａｉｒｃｒａｆｔｓｏｎｆｌｉｇｈｔ

ｄｅｃｋｍｏｔｉｏｎｓｃｈｅｄｕｌｅｂａｓｅｄｏｎａｓｓｉｇｎｅｄｗｅｉｇｈｔｓＶｏｒｏｎｏｉｄｉａ

ｇｒａｍ［Ｊ］．ＳｈｉｐＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，３６（８）：４２４７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＺＨＡＮＧＪ，ＹＵＪ，ＱＵＸ，ｅｔａｌ．Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ

ｂａｓｅｄｏｎｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｄｉｊｋｓｔｒａ’ｓａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ

ｏｆｔｈｅ３ｒｄＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ（ＩＣＣＳＳＥ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１７：１１５１１９．

［１７］刘亚杰，李忠猛，陈晓山．考虑空间约束的机库舰载机调运

路径规划方法［Ｊ］．海军工程大学学报，２０１４，２６（３）：

１００１０３．

ＬＩＵＹＪ，ＬＩＺＭ，ＣＨＥＮＸＳ．Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｔｒａｎｓｆｅｒｒｉｎｇ
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ｖａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，２６（３）：１００１０３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１８］王国庆．舰载机甲板调度路径优化方法研究［Ｄ］．哈尔滨：

哈尔滨工程大学，２０１２：６７７２．

ＷＡＮＧＧＱ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｐａｔｈｏｎ
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１５６１１５７０．

［２０］张智，林圣琳，夏桂华，等．舰载机甲板调运过程避碰路径规

划研究［Ｊ］．哈尔滨工程大学学报，２０１４，３５（１）：９１５．
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ｓｉｇｎａｄｖｉｓｏｒｔｏｏｌ（ＡＤＡＴ）：Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆａ

ｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｔｏｏｌｔｏｓｕｐｐｏｒｔｆｌｉｇｈｔｄｅｃｋａｕｔｏｍａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｆｏｒ

ｎｅｘｔｇｅｎｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＨｕｍａｎＦａｃｔｏｒｓａｎｄＥｒｇｏｎｏｍｉｃｓｉｎＭａｎ

ｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ＆ＳｅｒｖｉｃｅＩｎｄｕｓｔｒｉｅｓ，２０１２，２２（５）：３７８３９４．

［２６］吴旭忠，唐胜景，郭杰，等．基于滚动时域控制的再入轨迹跟

踪制导律［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１４，３６（８）：１６０２１６０８．

ＷＵＸＺ，ＴＡＮＧＳＪ，ＧＵＯＪ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｇｕｉｄａｎｃｅ

ｌａｗｆｏｒｒｅｅｎｔｒｙｂａｓｅｄｏｎｒｅｃｅｄｉｎｇｈｏｒｉｚｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｓｙｓｔｅｍｓ

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１４，３６（８）：１６０２１６０８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２７］祁晓明，魏瑞轩，沈东，等．基于运动目标预测的多无人机分

布式协同搜索［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１０，３６（１２）：
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

２４１７２４２５．　

ＱＩＸＭ，ＷＥＩＲＸ，ＳＨＥＮＤ，ｅｔａｌ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ

ｓｅａｒｃｈｍｅｔｈｏｄｓｏｆｍｕｌｔｉＵＡＶｂａｓｅｄｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｍｏｖｉｎｇ

ｔａｒｇｅｔｓ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１０，３６

（１２）：２４１７２４２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　梁天骄　男，硕士，工程师。主要研究方向：飞行动力学与

控制。

陈晓明　男，博士研究生。主要研究方向：飞行动力学与控制。

杨朝旭　男，研究员。主要研究方向：飞行控制系统设计。

王海峰　男，博士，研究员。主要研究方向：飞机总体设计。

梁庆　男，硕士，高级工程师。主要研究方向：飞行控制系统

设计。

Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｕｎｍａｎｎｅｄｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔｔａｘｉｉｎｇ
ＬＩＡＮＧＴｉａｎｊｉａｏ１，，ＣＨＥＮＸｉａｏｍｉｎｇ２，ＹＡＮＧＺｈａｏｘｕ１，ＷＡＮＧＨａｉｆｅｎｇ１，ＬＩＡＮＧＱｉｎｇ１

（１．ＡｖｉａｔｉｏｎＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＦｉｇｈｔｅｒＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，Ｃｈｅｎｇｄｕ６１００９１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｕｎｍａｎｎｅｄａｉｒｃｒａｆｔｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｗｅａｐｏｎｏｆｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ．Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｔａｘｉｉｎｇｏｆ
ａｉｒｃｒａｆｔｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｆｏｒｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｄｅｃｋｏｐｅｒａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｏｆｕｎｍａｎｎｅｄａｉｒｃｒａｆｔ
ｔａｘｉｉｎｇｏｎｄｅｃｋｏｆａｎａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉｅｒｉｓｓｔｕｄｉｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｔａｓｋｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔａｘｉｉｎｇｏｎｔｈｅｄｅｃｋｉｓ
ｄｅｓｃｒｉｂｅｄ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｈｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｆｏｒｔａｘｉｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｉｎｔｈｉｓ
ｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｇｒｏｕｎｄｍｏｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｉｓｃｏｎｔａｉｎｅｄ，ｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔａｘｉｉｎｇａｒｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ，ａｎｄｔｈｅ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｅｖａｌｕａｔｅｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｔａｓｋ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｄｅｃｋｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｎｄｔｒａｊｅｃ
ｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｔａｓｋｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ，ａｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｆｅａｓｉｂｌｅｔａｘｉ
ｉｎｇｐａｔｈｏｆａｉｒｃｒａｆｔ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｉｓｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｉｎｔｏｏｎｌｉｎｅｔａｘｉｉｎｇｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ，ａｎｄｒｏｌｌｉｎｇｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｐｒａｃｔｉｃａｌｔａｘｉｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｏｂｔａｉｎｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｓｉｇｎａｌ．Ｔａｋｉｎｇ
ｔｈｅＮｉｍｉｔｚｃｌａｓｓａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉｅｒａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，ｔｈｅｔａｘｉｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｕｎｍａｎｎｅｄａｉｒｃｒａｆｔａｔｄｉｆｆｅｒ
ｅｎｔｐａｒｋｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎｓａｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈｅｒａｔｉｏｎａｌｉｔｙｏｆｔｈｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｍｏｄｅｌａｎｄ
ｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｕｎｍａｎｎｅｄｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ；ａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉｅｒ；ｔａｘｉｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ；ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌ；ｍｏｄｅｌｐｒｅ
ｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｒｏｌｌｉｎｇｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００６２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７３１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８２０１５：０６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８２０．１０３８．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉａｎｇｔｊ＠ａｖｉｃ．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ２

　收稿日期：２０２００５２４；录用日期：２０２００６１９；网络出版时间：２０２００７２１０９：４８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７２０．１６２４．００２．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｆｏｒｅｓｔ８３３＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：刘森琪，王鸿，于宁宇，等．基于信息素启发狼群算法的ＵＡＶ集群火力分配［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（２）：
２９７３０５．ＬＩＵＳＱ，ＷＡＮＧＨ，ＹＵＮＹ，ｅｔａｌ．ＷｅａｐｏｎｔａｒｇｅｔａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｉｎＵＡＶｃｌｕｓｔｅｒｂａｓｅｄｏｎｐｈｅｒｏｍｏｎｅｈｅｕｒｉｓｔｉｃｗｏｌｆｐａｃｋ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（２）：２９７３０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０２０８

基于信息素启发狼群算法的 ＵＡＶ集群火力分配
刘森琪，王鸿，于宁宇，郝礼楷

（中国人民解放军６６１３３部队，北京 １０００４１）

　　摘　　　要：无人机（ＵＡＶ）集群作战是未来智能化战争的重要作战样式。为充分发挥
ＵＡＶ集群整体作战优势，得到最优武器目标分配（ＷＴＡ）方案，使得 ＵＡＶ集群在火力分配中
既能够满足任务要求，又能够较少作战单元消耗，建立了包含任务完成、有效杀伤、攻击消耗约

束的 ＵＡＶ集群火力分配数学模型，采用带有游走、召唤算子的改进狼群算法（ＷＰＡ）对模型进
行求解。为提高算法全局寻优效率，避免陷入局部最优，引入蚁群优化（ＡＣＯ）算法中信息素
启发规则，对游走行为及狼群更新机制进一步改进，提出了基于信息素启发狼群算法（ＰＨＷ
ＰＡ）的 ＵＡＶ集群进攻的火力分配方法。仿真结果表明：所提方法是有效的，相比较于其他算
法，ＰＨＷＰＡ具有更高效的寻优能力，能够为 ＵＡＶ集群作战火力规划提供支持。

关　键　词：无人机（ＵＡＶ）；武器目标分配（ＷＴＡ）；狼群算法（ＷＰＡ）；蚁群优化
（ＡＣＯ）算法；信息素启发规则

中图分类号：ＴＰ３０１．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０２９７０９

　　随着无人机（ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ，ＵＡＶ）
技术和人工智能的快速发展，利用大量具有自主

作战能力且成本低廉的 ＵＡＶ组成 ＵＡＶ集群突破
对手防御体系，对目标实施饱和打击以及对入侵

机群进行空中拦截是 ＵＡＶ集群作战的重要手
段

［１２］
。美军已经开展了多项关于 ＵＡＶ集群研究

及试验验证，并将 ＵＡＶ“蜂群”战术进一步向实战
推进

［３］
。ＵＡＶ集群作战系统在高对抗的战场环

境中，如何充分发挥整体协调优势，高效合理进行

攻击火力资源规划，实现多个作战单元协同攻击，

同时尽可能减少作战单元消耗，使得作战效能最

佳，是 ＵＡＶ集群遂行作战任务需要研究解决的重
要问 题。火 力 分 配 问 题，即 武 器目 标 分 配
（ＷｅａｐｏｎＴａｒｇｅｔＡｓｓｉｇｎｍｅｎｔ，ＷＴＡ）问题，历来是
作战指挥辅助决策研究中的核心内容之一，其解

空间随着武器数目和目标总数的增加而呈指数级

递增，是多参数、多约束的离散非确定性多项式完

全问题
［４］
。求解火力资源分配问题的算法，分为

传统算法和智能优化算法。传统算法如文献［５］
采用线性规划解决了舰空火力分配问题，其他算

法还包括分支定界法、动态规划法等；智能优化算

法如文献［６７］分别采用改进的遗传算法，文
献［８９］采用蚁群算法，文献［１０］提出了自适应
灰狼优化算法；混合优化策略如文献［１１１２］以
粒子群算法为基础分别混合模拟退火、引力搜索

算法，文献［１３］以自适应蚁群优化（ＡＣＯ）算法为
基础结合了遗传算法和粒子群算法特点设计了融

合算法，文献［１４］采用了动态差分改进的蝙蝠算
法等。这些算法都能够获得满意解，但不同程度

存在以下缺陷：易早熟、进化速度慢或者算法设计

实现困难。在实际允许的时间内求解其最优解是

不现实的，只能根据假设的作战原则求其满意解。

狼群算法（ＷｏｌｆＰａｃｋＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＷＰＡ）作为群
体智能优化算法

［１５］
，已成功在高维复杂函数优

化、背包问题
［１６１７］

、无人机航迹规划
［１８］
等优化问

题领域得到了很好的应用，但文献［１９２０］指出了

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102014&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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ＷＰＡ还存在寻优精度较低、易陷局部最优、效率不
高的弊端，并进行了有效改进。ＷＰＡ在搜索能力
方面还存在上升空间，本文引入了蚁群算法

［２１２２］
中

信息素启发规则改进 ＷＰＡ，针对游走行为中人工
狼的更新规则，提出使用信息素引导搜索过程，通

过不断更新信息素形成狼群对历次捕猎的“记

忆”，并应用于狼群更新机制，以改善算法的全局

搜索能力。本文将这种新的信息素启发狼群算法

（ＰｈｅｒｏｍｏｎｅＨｅｕｒｉｓｔｉｃＷｏｌｆＰａｃｋＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＰＨＷ
ＰＡ）应用于 ＵＡＶ集进攻中的火力分配问题，构建
了问题的数学模型，进而给出了算法实现过程，并

通过仿真实验验证了该方法的可行性及有效性。

１　构建火力分配数学模型

ＵＡＶ集群在进攻作战中突出系统整体优势，
可根据目标情况进行调整，快速适应任务要求，进

而协同作战，以较少的消耗达成作战目的。假设

ＵＡＶ集群作战攻击多个目标的具体场景如下：
集群共有ｖ型ＵＡＶ，第ｚ型ＵＡＶ数量为ｍｚ（ｚ＝

１，２，…，ｖ），且∑
ｖ

ｚ＝１
ｍｚ＝ｍ，每架 ＵＡＶ视为一个作

战单元，仅携带一种火力载荷；待攻击目标总数为

ｎ个，第 ｇ个目标的价值 Ｗｇ（ｇ＝１，２，…，ｎ）；ｐｚｇ为
第 ｚ型 ＵＡＶ对第 ｇ个目标攻击的单次杀伤概率；
决策变量 ｘｚｇ为用于攻击第 ｇ个目标的第 ｚ型
ＵＡＶ的数量，ｘｚｇ≥０，第 ｚ型 ＵＡＶ对第 ｇ个目标的
杀伤概率 Ｐｚｇ为

Ｐｚｇ ＝１－（１－ｐｚｇ）
ｘｚｇ　　ｇ＝１，２，…，ｎ （１）

所有 ｖ型 ＵＡＶ对第 ｇ个目标的综合杀伤概
率 Ｐｇ为

Ｐｇ ＝１－∏
ｖ

ｚ＝１
（１－ｐｚｇ）

ｘｚｇ　ｇ＝１，２，…，ｎ （２）

火力分配是以 ＵＡＶ集群作战系统的整体作
战效能最优为目标的，即在保证任务完成的情况

下，消耗较少的 ＵＡＶ作战单元，使得攻击后的目
标价值收益 Ｆ最大。本文采用了带有杀伤概率
门限的火力分配数学模型

［１１］
。

Ｆｍａｘ ＝ｍａｘ∑
ｎ

ｇ＝１
Ｗｇ

Ｐｇ

∑
ｖ

ｚ＝１
ｘｚｇ

＝ｍａｘ∑
ｎ

ｇ＝１
Ｗｇ珔Ｐｇ （３）

式中：珔Ｐｇ为 Ｐｇ的均值。
模型约束条件包括：

１）任务完成约束。每个目标至少分配 １架
ＵＡＶ对其进行攻击。

Ａｇ ＝∑
ｖ

ｚ＝１
ｘｚｇ　　Ａｇ≥１，ｇ＝１，２，…，ｎ （４）

式中：Ａｇ为第 ｇ个目标分配的 ＵＡＶ总数。
２）有效杀伤约束。该约束条件要求对每个

目标的综合杀伤概率大于预设的杀伤概率门限。

Ｐｇ≥ Ｐｄｇ　　ｇ＝１，２，…，ｎ （５）
式中：Ｐｄｇ为第 ｇ个目标的预设杀伤门限，可根据
具体情况指定。

３）攻击消耗约束。用于攻击的任何一型
ＵＡＶ不能超过其数量限制。

∑
ｎ

ｇ＝１
ｘｚｇ≤ ｍｚ　　ｚ＝１，２，…，ｖ （６）

整个模型的特征如下：

１）保证每个目标均能被有效杀伤。通过衡
量目标综合杀伤概率是否超过预设杀伤概率门

限，判定目标是否被有效杀伤，若低于预设杀伤概

率门限，则认为对目标的分配为无效分配。

２）目标价值 Ｗｇ可以保证高价值目标被优先
分配。

３）Ａｇ的大小比 ｐｚｇ对 Ｐｇ值的影响更大，Ａｇ值
越小，综合杀伤概率的平均值就越大，所以模型可

以保证使用较少的 ＵＡＶ火力单元。
４）Ｐｇ保证目标 ｇ在分配 ＵＡＶ火力单元目

相同的情况下，即 Ａｇ相同，选择 Ｐｇ大的 ＵＡＶ组
合，使综合杀伤概率尽可能大。

上述模型带有非线性约束，采用罚函数法将其

转化为一个无约束优化问题来求解。该问题属于非

线性整数规划问题，这里采用ＰＨＷＰＡ进行解决。

２　算法实现

２．１　狼群算法
狼群组织严密，分工明确，通过各自履行责任

进而完成共同协作，保证狼群的生存和发展。

ＷＰＡ模拟狼群分工协作式捕猎行为、猎物分配规
则，通过狼群个体对猎物气味、环境信息的探知、

人工狼群相互间信息的共享和交互以及人工狼基

于自身职责的个体行为决策最终实现了狼群捕猎

的全过程，相互关系如图１所示［１５］
。

图 １　狼群的捕猎模型

Ｆｉｇ．１　Ｈｕｎｔｉｎｇｍｏｄｅｌｏｆｗｏｌｆｐａｃｋ

８９２
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　第 ２期 刘森琪，等：基于信息素启发狼群算法的 ＵＡＶ集群火力分配

根据狼群特征，ＷＰＡ采用基于人工狼主体的
自下而上的设计方法和基于职责分工的协作搜索

路径结构，将人工狼区分为头狼、探狼、猛狼，整个

捕猎过程抽象为游走、召唤、围攻３种智能行为以
及“胜者为王”的头狼产生规则和“强者生存”的

狼群更新机制，相关含义参见文献［１５］。
２．２　求解火力分配问题的 ＷＰＡ

围绕火力分配模型，首先进行了火力分配问题

的算法描述，并借鉴文献［１７］中运动算子设计方
法，重新设计了游走、召唤 ２个算子改进 ＷＰＡ，以
便于问题的求解；进而给出了头狼产生规则、游走行

为、召唤行为、围攻行为、狼群更新机制等智能行为

的详细描述以及新算子在具体智能行为中的应用。

在解决 ＷＴＡ问题中采用了基于整数的编码
方式，分配方案 Ｘ＝（ｘ１，ｘ２，…，ｘｊ，…，ｘｍ），变量 ｘｊ
为０～ｎ之间的整数，ｘｊ＝ｔ表示将第 ｊ架 ＵＡＶ分
配给第 ｔ个目标；ｘｊ＝０表示第 ｊ架 ＵＡＶ没有分配
给任一目标

［６］
。用人工狼的位置代表一种候选

分配方案，设人工狼位置矢量维度为 ｍ（ＵＡＶ总
数量），Ｎ为人工狼总数，在 Ｎ×ｍ的欧式空间中
人工狼 ｉ的位置 Ｘ＝（ｘｉ１，ｘｉ２，…，ｘｉｊ，…，ｘｉｍ），ｘｉｊ为
第 ｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ）匹人工狼在第 ｊ（ｊ＝１，２，…，
ｍ）维变量空间中所处的位置。人工狼感知到的
猎物气味浓度 Ｙ＝ｆ（Ｘ），即目标函数值；人工狼 ｐ
与人工狼 ｑ之间距离 ｄｐｑ为两者位置编码的 Ｍａｎ
ｈａｔｔａｎ距离：

ｄｐｑ ＝∑
ｍ

ｊ＝１
ｘｐｊ－ｘｑｊ （７）

定义１　游走算子 Ω（Ｘｉ，Ｍａ，ｒ），人工狼 ｉ的
位置为 Ｘｉ＝（ｘｉ１，ｘｉ２，…，ｘｉｊ，…，ｘｉｍ），Ｍａ＝｛１，
２，…，ｍ｝为编码位集合，可理解为人工狼的可活
动范围，ｒ为进行改变的编码位的数目，可理解为
人工狼的游走步长。游走算子表示在 Ｍａ中随机
选择 ｒ个编码位形成集合 Ｒ，将 ｘｉｊ（ｊ∈Ｒ）改变为
第 ｊ维变量空间中选取的随机数。

定义２　召唤算子 Ψ（Ｘｉ，Ｍｂ，ｒ），人工狼 ｉ的
位置为 Ｘｉ＝（ｘｉ１，ｘｉ２，…，ｘｉｊ，…，ｘｉｍ），Ｍｂ为人工狼
位置 Ｘｉ和头狼位置 Ｘｄ不相同编码位的集合且不
为空集，集合 Ｍｂ为

Ｍｂ（ｋ）＝
ｊ且 ｋ＝ｋ＋１ 　ｊ＝ｊ＋１，ｘｉｊ≠ ｘｄｊ
ｎｕｌｌ且 ｋ＝ｋ 　ｊ＝ｊ＋１，ｘｉｊ＝ｘ{

ｄｊ

（８）
式中：ｊ＝１，２，…，ｍ；ｋ的初值为 １；ｎｕｌｌ表示空值；
ｘｄｊ表示头狼位置第 ｊ维取值。召唤算子 Ψ为在
Ｍｂ中随机选择 ｒ个编码位形成集合 Ｒ，并将 ｘｉｊ值
按式（９）进行改变，可理解为人工狼 ｉ接收到了头
狼传递的部分信息。

ｘｉｊ＝ｘｄｊ　　ｊ∈ Ｒ （９）
ＷＰＡ的规则和智能行为［１５１７］

如下：

１）头狼产生规则。算法中具有最优目标函
数值的人工狼为头狼，迭代过程中根据目标函数

进行头狼更替，头狼不执行游走、召唤、围攻行为。

２）游走行为。选取最优人工狼为头狼，除头
狼外所有的人工狼视为探狼，探狼以游走步长

ｓｔｅｐａ向 ｈ个方向试探性走一步，即对探狼位置 Ｘｉ
执行 ｈ次游走算子 Ｘｎｅｗｉｐ ＝Ω（Ｘｉ，Ｍａ，ｓｔｅｐａ）（ｐ＝
１，２，…，ｈ）。而后将所得的 ｈ个新位置｛Ｘｎｅｗｉｐ ｝进
行贪婪决策，即选择具有最优目标函数值且优于

原有位置的为该人工狼新位置。设探狼 ｉ和头狼
位置对应的目标函数值分别为 Ｙｉ和 Ｙｌｅａｄ，游走次
数为 Ｔ，最大游走次数为 Ｔｍａｘ，重复以上过程直至
Ｙｉ＞Ｙｌｅａｄ或 Ｔ≥Ｔｍａｘ。

３）召唤行为。猛狼（除头狼外所有的人工
狼）经头狼召唤迅速以较大奔袭步长 ｓｔｅｐｂ向头狼
所在位置 Ｘｄ靠拢，即对猛狼位置 Ｘｉ执行 １次召
唤算子 Ｘｎｅｗｉ ＝Ψ（Ｘｉ，Ｍｂ，ｓｔｅｐｂ）。若 Ｍｂ为空集时
执行游走算子 Ψ（Ｘｉ，Ｍａ，１）。若 Ｙｉ＞Ｙｌｅａｄ，则
Ｙｌｅａｄ＝Ｙｉ，猛狼 ｉ替代头狼进行召唤；若 Ｙｉ＜Ｙｌｅａｄ，
则猛狼 ｉ继续奔袭直到猛狼 ｉ与头狼的距离小于
判定距离 ｄｎｅａｒ。

４）围攻行为。将头狼所在位置 Ｘｄ视为猎物
的位置，参与围攻的人工狼 ｉ的位置 Ｘｉ依式（１０）
进行位置变换得到新位置：比较人工狼实施围攻

行为前后在新旧位置所感知到的猎物气味浓度并

进行贪婪决策。

Ｘｎｅｗｉ ＝Ω（Ｘｉ，Ｍａ，ｓｔｅｐｃ）

Ｘｉ ＝Ψ（Ｘｉ，Ｍｂ，ｓｔｅｐｃ
{

）
（１０）

上述智能行为所涉及的游走步长 ｓｔｅｐａ、奔袭
步长 ｓｔｅｐｂ、围攻步长 ｓｔｅｐｃ皆为整数，表示人工狼
搜索的精细程度。

５）狼群更新机制。按照狼群更新机制进行
群体更新，即淘汰 Ｎｎｅｗ匹人工狼，Ｎｎｅｗ为［Ｎ／（２Ｕ），
Ｎ／Ｕ］之间的随机整数，Ｕ为更新比例因子。算法
模拟自然界狼群繁衍方式，新人工狼作为头狼子

女继承头狼的优良基因，即头狼的部分编码位，新

的人工狼位置 Ｘｎｅｗ由式（１１）计算得到：
Ｘｎｅｗ ＝Ω（Ｘｄ，Ｍａ，Ｌ） （１１）
式中：Ｘｄ为头狼所在位置；Ｍａ＝｛１，２，…，ｍ｝；编
码位改变的数目 Ｌ由式（１２）计算得到：

{Ｌ＝
ｇ（ｋ） 　 ｇ（ｋ） ＜ Ｎ／１０

Ｎ／１０ 　 ｇ（ｋ） ≥ Ｎ／１０

ｇ（ｋ）＝ｅｘｐ［（ｋ／ｋｍａｘ）
－０．２
］－










１

（１２）

式中： 为向下取整；ｋ为算法迭代次数；ｋｍａｘ为

９９２
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算法的最大迭代次数；Ｎ为人工狼总数。
２．３　蚁群算法中的信息素启发规则

蚁群算法模拟自然界中蚁群觅食机制，采用

了分布式正反馈并行计算机制
［２１２２］

。ＷＴＡ问题
中蚂蚁各自构建其目标分配方案，蚂蚁从第 １架
ＵＡＶ开始在所有目标中选择一个目标分配给该
ＵＡＶ；接着对第２架 ＵＡＶ，蚂蚁 ｓ在当前运行分配
的目标集合中选择一个目标分配给该 ＵＡＶ；依此
顺序分配，指导完成全部目标分配

［８］
。算法中信

息素启发的具体规则如下：

１）状态转移规则。蚂蚁 ｓ依据伪随机规则
选择目标 ｇ分配给第 ｕ架 ＵＡＶ。

ｇ＝
ａｒｇｍａｘ｛τｕｔ（ｋ）

α·ηβｕｔ｝ 　ｑ≤ ｑ０
Ｇ 　ｑ＞ｑ{

０

（１３）

式中：τｕｔ（ｋ）为 ｋ时第 ｕ架 ＵＡＶ与目标 ｔ之间的
信息素，ｋ即迭代次数；ηｕｔ为与问题相关的启发信
息，在火力分配问题中，ηｕｔ根据数学模型的最优
准则给定，本文设为第 ｕ架 ＵＡＶ对目标 ｔ单次杀
伤概率与目标 ｔ价值的积；α和 β分别为 τｕｔ和 ηｕｔ
的相对重要性；ｑ为 ０～１之间均匀分布的随机
数；ｑ０（０≤ｑ０≤１）为一个指定常数；Ｇ为依据如下
随机比例规则从 ａｌｌｏｗｅｄｓ中选择一个目标。

ｐｓｕｇ（ｋ）＝

τｕｇ（ｋ）
α·ηβｕｇ

∑
ｔ∈ａｌｌｏｗｅｄｓ

τｕｔ（ｋ）
α·ηβｕｔ

　ｇ∈ ａｌｌｏｗｅｄｓ

０ 　ｇ ａｌｌｏｗｅｄ










ｓ

（１４）
式中：ａｌｌｏｗｅｄｓ为蚂蚁 ｓ当前可分配的目标集；ηｕｇ
为第 ｕ架 ＵＡＶ对目标 ｇ单次杀伤概率与目标 ｇ
价值的积；τｕｇ（ｋ）为 ｋ时第 ｕ架 ＵＡＶ与目标 ｇ之
间的信息素。

２）信息素更新规则。当一次迭代过程结束
后，根据当前最优目标函数值 Ｆｍａｘ及其对应解
Ｘｂｅｓｔ，按式（１５）全局更新规则对信息素进行调整：
τｕｇ（ｋ＋１）＝（１－ρ）τｕｇ（ｋ）＋ρΔτｕｇ （１５）
式中：Δτｕｇ为第ｕ架ＵＡＶ选择目标ｇ相应信息素
增量；ρ为信息素挥发因子，０＜ρ＜１。

Δτｕｇ ＝
Ｑ

Ｆｍａｘ（ｋ）
　ｘｕｇ∈ Ｘｂｅｓｔ（ｋ）

０ 　ｘｕｇ Ｘｂｅｓｔ（ｋ
{

）

（１６）

式中：Ｑ为信息素强度，是一个常数；Ｆｍａｘ（ｋ）为第 ｋ
次迭代目标函数最优值；Ｘｂｅｓｔ（ｋ）为对应的最优解。
２．４　算法改进策略

为强化对解空间的学习，避免陷入局部最优，

提高算法寻优效率，在求解火力分配的 ＷＰＡ基
础上提出了 ＰＨＷＰＡ，针对 ＷＰＡ的游走行为和更
新机制做出如下改进：

１）在人工狼搜索过程中，增加信息素引导，
可以理解为狼群搜捕猎物的过程形成了一定记

忆。在游走行为中，对人工狼位置执行游走算子

时，相应编码位由选取随机数改为按照式（１３）、
式（１４）选取新位置。

２）在更新狼群过程中使用信息素，这一过程
可以理解为：一方面新的人工狼继承了头狼的优

良基因，另一方面采用信息素引导使新的人工狼

传承了整个狼群在捕猎中形成的“智慧”，符合自

然界种群繁衍进化的特点。在狼群更新机制中，

新人工狼按照式（１２）产生时，同样其编码位按照
式（１３）、式（１４）计算其改变值。

信息素更新的时机选择在每次迭代时狼群完

成围猎之后、更新狼群之前，利用头狼位置信息及

其目标函数值按式（１５）对信息素进行全局更新，
不断更新的信息素代表着狼群在整个捕猎过程中

形成的捕猎“智慧”，有利于该智能优化算法对解

空间进行更好的学习。

２．５　ＰＨＷＰＡ的实现步骤
步骤１　初始化。人工狼总数 Ｎ，初始化每

匹人工狼的位置 Ｘｉ，最大迭代次数 ｋｍａｘ，更新比例
因子 Ｕ，最大游走次数 Ｔｍａｘ，各步长 ｓｔｅｐａ、ｓｔｅｐｂ、
ｓｔｅｐｃ，判定距离 ｄｎｅａｒ，信息素的启发因子 α，期望启
发因子β，信息素强度Ｑ，信息素挥发因子ρ以及常
数 ｑ０，信息素初值 τｉｎｉｔｉａｌ，最大值 τｍａｘ，最小值 τｍｉｎ。

步骤２　计算各人工狼的目标函数值。选取
头狼，其余人工狼执行游走行为，利用式（１３）、
式（１４）更新，直到某匹人工狼感知的猎物气味浓
度（目标函数值）大于头狼感知的气味浓度，或达

到最大游走限制次数，转入步骤３。
步骤３　除头狼外的所有人工狼执行召唤行

为，向发出召唤的头狼进行奔袭。若奔袭过程中，

人工狼感知的气味浓度大于头狼所感知的气味浓

度，则进行头狼更替，之后人工狼向新的头狼位置奔

袭，直到人工狼与头狼的距离ｄ≤ｄｎｅａｒ，转入步骤４。
步骤４　除头狼外的所有人工狼执行围攻行

为。将头狼所在位置视为猎物的位置，参与围攻的

人工狼位置根据式（１０）进行变换并进行贪婪决策。
步骤５　全局信息素更新。根据当前头狼位

置信 息 及 其 所 感 知 的 猎 物 气 味 浓 度，根 据

式（１５）、式（１６）对全局信息素进行更新。
步骤 ６　狼群更新。按照狼群更新机制，更

新 Ｎｎｅｗ匹人工狼，新人工狼变化的编码位相应数
值按照式（１３）、式（１４）计算得到。

步骤７　判断是否结束。判断是否达到优化
精度要求或最大迭代次数 ｋｍａｘ，若达到则输出头
狼的位置，即所求问题的最优解，否则转步骤２。
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综上，可得出基于 ＰＨＷＰＡ的火力分配流程，
如图２所示。

图 ２　基于 ＰＨＷＰＡ的火力分配流程

Ｆｉｇ．２　ＷＴＡｆｌｏｗｃｈａｒｔｂａｓｅｄｏｎＰＨＷＰＡ

３　算法验证及仿真

为验证 ＰＨＷＰＡ求解火力分配问题的可行性
和有效性，进行了仿真实验，算例参考文献［１１］。

设 ＵＡＶ集群共有 ４种型号，每型 ４架，需要
协同攻击 １０个目标。ＵＡＶ编号与目标标号如
表１所示。

表 １　无人机编号与目标编号

Ｔａｂｌｅ１　ＵＡＶｎｕｍｂｅｒａｎｄｔａｒｇｅｔｎｕｍｂｅｒ

ＵＡＶ型号 ＵＡＶ编号 目标编号

Ｉ型 Ｖ１～Ｖ４ Ｔ１～Ｔ１０

ＩＩ型 Ｖ５～Ｖ８ Ｔ１～Ｔ１０

ＩＩＩ型 Ｖ９～Ｖ１２ Ｔ１～Ｔ１０

ＩＶ型 Ｖ１３～Ｖ１６ Ｔ１～Ｔ１０

　　ＵＡＶ集群中作战单元对目标的杀伤概率矩
阵为 Ｐ。

各目标的杀伤概率门限 Ｐｄｊ均设为 ０．９。各
目标的价值矩阵 Ｗ ＝［０．６，０．７，０．３，０．５，０．６，
０．３５，０．６５，０．５５，０．４，０．７５］。

Ｐ＝

０．５４ ０．８３ ０．９０ ０．８８ ０．７５ ０．６６ ０．８６ ０．８１ ０．７７ ０．６３
０．７５ ０．８２ ０．９０ ０．７７ ０．９０ ０．７９ ０．８１ ０．６５ ０．５９ ０．８２
０．８１ ０．７５ ０．８７ ０．５３ ０．８０ ０．９０ ０．６１ ０．８０ ０．７３ ０．８１
０．８５ ０．８０ ０．９１ ０．８５ ０．８５ ０．８４ ０．５９ ０．７７ ０．６４ ０．６６
０．７０ ０．７２ ０．７３ ０．８９ ０．７７ ０．６７ ０．８５ ０．６８ ０．８５ ０．８３
０．８３ ０．５９ ０．５５ ０．９１ ０．５６ ０．７３ ０．６３ ０．８８ ０．７７ ０．６５
０．８５ ０．８４ ０．５９ ０．７７ ０．８６ ０．８５ ０．７８ ０．６６ ０．６１ ０．７７
０．８０ ０．７３ ０．６１ ０．９０ ０．８９ ０．６６ ０．７８ ０．９１ ０．８４ ０．５７
０．６７ ０．６４ ０．８５ ０．８８ ０．５６ ０．７３ ０．６３ ０．８８ ０．８１ ０．５６
０．８３ ０．８５ ０．８９ ０．８１ ０．７２ ０．７３ ０．８９ ０．７７ ０．９２ ０．６６
０．８４ ０．８９ ０．７７ ０．８８ ０．５７ ０．７７ ０．８２ ０．７９ ０．８１ ０．６５
０．８６ ０．８５ ０．８８ ０．６６ ０．８５ ０．８８ ０．５６ ０．７３ ０．６３ ０．８４
０．６５ ０．７１ ０．８１ ０．５６ ０．７７ ０．８６ ０．８５ ０．７１ ０．６６ ０．６１
０．８９ ０．８６ ０．７８ ０．６６ ０．８５ ０．８０ ０．６４ ０．８５ ０．８５ ０．８４
０．５６ ０．７３ ０．６３ ０．８８ ０．５９ ０．７７ ０．８６ ０．８５ ０．７１ ０．８７
０．９０ ０．６７ ０．８２ ０．６８ ０．６１ ０．８０ ０．８９ ０．８８ ０．７８ ０．



















































６６

　　采用本文的 ＰＨＷＰＡ、ＷＰＡ、ＡＣＯ算法、最大
最小蚁群（ＭＭＡＳ）算法、模拟退火离散粒子群算
法（ＳＡＤＰＳＯ）［１１］以及仅在更新狼群时使用信息
素的 ＰＨＷＰＡ１、仅在探狼搜索过程使用信息素引
导的 ＰＨＷＰＡ２分别对该火力分配问题进行优化
求解。最大迭代次数均为１００，涉及ＷＰＡ的参数：
狼群规模 Ｎｗ＝３２，更新比例因子 Ｕｗ＝６，游走次数
Ｔｍａｘ＝１０，游走步长 ｓｔｅｐａ＝２，奔袭步长 ｓｔｅｐｂ＝４，围
攻步长ｓｔｅｐｃ＝１，判定距离ｄｎｅａｒ＝２ｓｔｅｐｂ；涉及ＡＣＯ

算法的参数：蚁群规模 Ｎａ＝３２，α＝２，β＝５，Ｑ＝
２０，ρ＝０．４，ｑ０＝０．８，信息素初始值 τｉｎｉｔｉａｌ＝１０，信
息素最大值 τｍａｘ＝１０，信息素最小值τｍｉｎ＝２。

图３表示采用 ＰＨＷＰＡ得出的最优方案，该
火力分配方案共使用 ４型 １３架 ＵＡＶ攻击 １０个
目标，具体 ＵＡＶ与目标对应分配情况如表 ２所
示。表３中各目标杀伤概率均达到杀伤概率门限
指标要求，方案表明在保证任务完成的情况下减

少了 ＵＡＶ作战单元的消耗，有利于保持 ＵＡＶ集

１０３
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群整体优势。

由图４、图 ５可看出，因为初始狼群、蚁群是
随机产生的，所以每次迭代会略有不同，为检验

ＰＨＷＰＡ的收敛性，并证明其有效性。对各算法
分别进行了 １００多次仿真实验，算法收敛趋势基
本一致，ＰＨＷＰＡ与各算法目标函数值变化情况
如图５所示，可以看出，ＰＨＷＰＡ能够迅速收敛至

图 ３　无人机目标最优分配方案

Ｆｉｇ．３　ＯｐｔｉｍａｌＵＡＶｔａｒｇｅｔａｓｓｉｇｎｍｅｎｔ

表 ２　最优攻击分配方案

Ｔａｂｌｅ２　ＯｐｔｉｍａｌＵＡＶｔａｒｇｅｔａｓｓｉｇｎｍｅｎｔ

ＵＡＶ型号 ＵＡＶ编号 对应分配目标编号

Ｉ型 Ｖ１　Ｖ２　Ｖ３　Ｖ４ Ｔ８　Ｔ５　Ｔ６　Ｔ３

ＩＩ型 Ｖ５　Ｖ６　Ｖ７　Ｖ８ －　Ｔ４　 －　Ｔ８

ＩＩＩ型 Ｖ９　Ｖ１０　Ｖ１１　Ｖ１２ －　Ｔ９　Ｔ２　Ｔ１０

ＩＶ型 Ｖ１３　Ｖ１４　Ｖ１５　Ｖ１６ Ｔ７　Ｔ２　Ｔ１０　Ｔ１

表 ３　各目标杀伤概率

Ｔａｂｌｅ３　Ｋｉｌｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｅａｃｈｔａｒｇｅｔ

目标编号 杀伤概率

Ｔ１ ０．９
Ｔ２ ０．９８５
Ｔ３ ０．９１
Ｔ４ ０．９１
Ｔ５ ０．９
Ｔ６ ０．９
Ｔ７ ０．９７９
Ｔ８ ０．９１
Ｔ９ ０．９２
Ｔ１０ ０．９７９

图 ４　各算法最优值迭代过程

Ｆｉｇ．４　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｏｐｔｉｍａｌｖａｌｕｅｏｆｅａｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 ５　ＰＨＷＰＡ与其他算法迭代过程比较

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｒｏｃｅｓｓｂｅｔｗｅｅｎ

ＰＨＷＰＡａｎｄｏｔｈｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

全局最优解，并且每次仿真均可以收敛至最优解；

ＷＰＡ收敛至全局最优解时间较长，收敛速度相对
较慢，且部分解是局部最优解；基本 ＡＣＯ算法收
敛速度慢，且常陷入局部最优解；ＭＭＡＳ算法收敛
趋势与 ＷＰＡ相近，且部分解为局部最优解；
ＳＡＤＰＳＯ算法能够稳定收敛，但常陷入局部最优
解；ＰＨＷＰＡ１、ＰＨＷＰＡ２收敛趋势与 ＰＨＷＰＡ较为
接近，但实验中这２种算法也存在收敛速度慢、陷
入局部最优解的情况，不如 ＰＨＷＰＡ收敛情况稳
定。因此，本文提出的 ＰＨＷＰＡ能够有效提高对

２０３
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全局最优解的寻优效率。

４　结　论

ＵＡＶ集群作战是 ＵＡＶ自主作战发展的必然

趋势，战场环境下 ＵＡＶ集群协同攻击多目标的火

力分配问题研究具有重要意义。

１）针对 ＵＡＶ集群进攻作战火力分配问题进

行了研究，主要考虑达成有效杀伤目的、同时节约

ＵＡＶ火力资源且满足任务约束等要求，建立了合

理的火力分配数学模型。

２）在使用 ＷＰＡ进行模型求解中，重新设计

了游走、召唤算子，并在智能行为中描述新算子的

具体应用。

３）针对 ＷＰＡ在解决火力分配问题时易陷入

局部最优解的问题，提出了 ＰＨＷＰＡ，引入 ＡＣＯ算

法中信息素启发机制，强化了人工狼群对搜索空

间的认知，对狼群算法搜索环节进行启发式引导，

赋予了人工狼群“记忆”，在人工狼群更新环节引

入信息素启发，继承了狼群的捕猎“智慧”，提升

了狼群算法的搜索效率。

仿真结果表明，该优化算法是快速且有效的，

在寻优精度和稳定上都有较好的表现，为研究

ＵＡＶ集群作战系统火力分配问题提供了一种新

的解决方案。
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［１５］吴虎胜，张凤鸣，吴庐山．一种新的群体智能算法———狼群
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ＤＵＡＮＨＢ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆａｎｔｃｏｌｏｎｙａｌｇｏｒｉｔｈｍ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，２００５：２４２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　刘森琪　男，硕士，工程师。主要研究方向：辅助决策、作战

仿真。

王鸿　男，硕士，高级工程师。主要研究方向：作战实验、作战

仿真。

于宁宇　男，博士，高级工程师。主要研究方向：辅助决策、作

战仿真。

郝礼楷　男，研究实习员。主要研究方向：辅助决策、作战

仿真。
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　第 ２期 刘森琪，等：基于信息素启发狼群算法的 ＵＡＶ集群火力分配

ＷｅａｐｏｎｔａｒｇｅｔａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｉｎＵＡＶｃｌｕｓｔｅｒｂａｓｅｄｏｎｐｈｅｒｏｍｏｎｅ
ｈｅｕｒｉｓｔｉｃｗｏｌｆｐａｃｋａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ＬＩＵＳｅｎｑｉ，ＷＡＮＧＨｏｎｇ，ＹＵＮｉｎｇｙｕ，ＨＡＯＬｉｋａｉ

（ＰＬＡＴｒｏｏｐ６６１３３，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）ｃｌｕｓｔｅｒｏｐｅｒａｔｉｏｎｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｍｏｄｅｏｆｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｗａｒｆａｒｅ
ｉｎｔｈｅｆｕｔｕｒｅ．ＩｎｏｒｄｅｒｔｏｇｉｖｅｆｕｌｌｐｌａｙｏｆｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌａｄｖａｎｔａｇｅｓｏｆＵＡＶｃｌｕｓｔｅｒ，ａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ
ｍｏｄｅｌｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅＷｅａｐｏｎＴａｒｇｅｔＡｓｓｉｇｎｍｅｎｔ（ＷＴＡ）ｐｒｏｂｌｅｍｉｎＵＡＶｃｌｕｓｔｅｒａｔｔａｃｋｓａｎｄｏｂ
ｔａｉｎｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｓｃｈｅｍｅ．Ｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｍｉｓｓｉｏｎｃｏｍｐｌｅｔｉｏｎ，ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｋｉｌｌｉｎｇａｎｄａｔｔａｃｋｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｒｅ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｉｎｔｈｅｍｏｄｅｌ，ｗｈｉｃｈｃａｎｍｅｅｔｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｏｎ，ａｎｄａｌｓｏｓａｖｅｔｈｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆ
ＵＡＶｃｏｍｂａｔｕｎｉｔｓｔｏｍａｉｎｔａｉｎｔｈｅｐｏｗｅｒｏｆＵＡＶｃｌｕｓｔｅｒ．ＴｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄＷｏｌｆＰａｃｋＡｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＷＰＡ）ｗｉｔｈ
ｓｃｏｕｔｉｎｇａｎｄｓｕｍｍｏｎｉｎｇｏｐｅｒａｔｏｒｓｉｓｕｓｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｍｏｄｅｌ．Ｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｈｉｇｈｅｒｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎ
ｃｙａｎｄａｖｏｉｄｔｒａｐｐｉｎｇｉｎｌｏｃａｌｏｐｔｉｍｕｍ，ｔｈｅｗｅａｐｏｎｔａｒｇｅｔａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｉｎＵＡＶｃｌｕｓｔｅｒａｔｔａｃｋｂａｓｅｄｏｎＰｈｅｒｏ
ｍｏｎｅＨｅｕｒｉｓｔｉｃＷｏｌｆＰａｃｋＡｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＰＨＷＰＡ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｉｍｐｒｏｖｅＷＰＡ’ｓｓｃｏｕｔｉｎｇｂｅｈａｖｉｏｒａｎｄｒｅｎｅｗ
ａｂｌｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｂｙｕｓｉｎｇｐｈｅｒｏｍｏｎｅｈｅｕｒｉｓｔｉｃｒｕｌｅｓｆｒｏｍＡｎｔＣｏｌｏｎｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＡＣＯ）．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｓｅｖｅｒａｌａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ，ＰＨＷＰＡｈａｓｍｏｒｅｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｓｅａｒｃｈａｂｉｌｉｔｙ．ＴｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｆｉｒｅｐｏｗｅｒｐｌａｎｎｉｎｇｏｆＵＡＶｃｌｕｓｔｅｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）；ＷｅａｐｏｎＴａｒｇｅｔＡｓｓｉｇｎｍｅｎｔ（ＷＴＡ）；ＷｏｌｆＰａｃｋＡｌｇｏ
ｒｉｔｈｍ（ＷＰＡ）；ＡｎｔＣｏｌｏｎｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＡＣＯ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｐｈｅｒｏｍｏｎｅｈｅｕｒｉｓｔｉｃｒｕｌｅｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００７２１０９：４８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７２０．１６２４．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｏｒｅｓｔ８３３＠１６３．ｃｏｍ
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基于多约束因子图优化的无人车定位与建图方法

牛国臣，王瑜
（中国民航大学 机器人研究所，天津 ３００３００）

　　摘　　　要：针对目前在特定场景下应用的低速无人车定位系统极度依赖全球导航卫星
系统（ＧＮＳＳ），存在定位精度不高、漂移误差大、受环境影响严重等问题，提出一种低成本、高精
度的无人车定位与建图方法。该方法基于三维激光定位与建图（ＳＬＡＭ）技术。首先，使用点
云主成分分析（ＰＣＡ）实现基于特征匹配的激光里程计；其次，将 ＧＮＳＳ位置信息、点云分割聚
类得到的地平面和点云聚类特征作为位姿约束分别加入图优化框架，消除激光里程计的累积

误差；最后，得到最优位姿和大规模场景的点云地图，以实现无人车的自主定位导航。利用包

含大型户外城市街道环境的 ＫＩＴＴＩ数据集对所提出的 ＳＬＡＭ算法进行了评估，结果表明：系统
在３ｋｍ运动距离情况下定位偏差可控制在１．５ｍ以下，在局部精度和全局一致性方面均优于
其他里程计系统，为无人车的定位提供了新思路。

关　键　词：图优化；三维激光定位与建图（ＳＬＡＭ）；点云分割；主成分分析（ＰＣＡ）；无
人车

中图分类号：Ｖ２４９．３２；ＴＰ２４２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３０６０９

　　无人车沿着特定路线行驶，实现如机场摆渡
车、观光车，在工厂或封闭园区巡逻、货物搬

运
［１］
、卫生清扫以及安保监测

［２］
等功能，已经成

为未来的发展趋势。定位问题是无人驾驶中的关

键问题
［３］
。最常见的定位方法是基于全球导航

卫星 系 统 （ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，
ＧＮＳＳ），其中全球定位系统（ＧｌｏｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ
Ｓｙｓｔｅｍ，ＧＰＳ）创立时间较早，应用最为广泛，使用
基于载波相位的差分 ＧＰＳ技术 ＲＴＫ定位精度可
达到分米级

［４］
。但是在实际应用中，树木、楼房

建筑物等高大物体的遮挡均会对 ＧＰＳ信号的强
度产生影响，导致定位失效。为了克服信号不足

的问题，常用卡尔曼滤波器将 ＧＰＳ与惯性导航系
统（ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＩＮＳ）耦合［５６］

，但是

高精度惯性导航元件较为昂贵，且存在累积误差。

近年来结合高精度地图（ＨｉｇｈＤｅｆｉｎｉｔｉｏｎＭａｐ，ＨＤ

Ｍａｐ）［７］的无人车匹配定位发展较为迅速［８］
，但

ＨＤＭａｐ的构建需要昂贵的测绘系统和人工标注
等复杂的后处理步骤

［９］
，成本十分昂贵，不适用

于特定场景下无人车的大规模应用，构建一个低

成本、可靠且在复杂环境下鲁棒的定位与建图系

统已成为无人车产业级应用的需求。

为了解决上述问题，机器人导航领域的关键

技术之一，同时定位与建图（ＳｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓＬｏｃａｌｉ
ｚａｔｉｏｎａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，ＳＬＡＭ）技术被用于解决无人
驾驶的定位问题

［１０１１］
。其中，基于激光雷达的三

维激光定位与建图（ＳＬＡＭ）方法不受光照影响，
数据量相对较少，创建的地图精度更高，在无人车

中应用更为广泛。Ｚｈａｎｇ和 Ｓｉｎｇｈ［１２］提出了一种
基于激光雷达的实时定位和地图（ＬｉＤＡＲＯｄｏｍｅ
ｔｒｙａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，ＬＯＡＭ）构建方法，该方法通过激
光雷达来获取点云图，并使用非线性最小二乘优

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102015&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 牛国臣，等：基于多约束因子图优化的无人车定位与建图方法

化方法来优化角点和平面点的距离，同步实现了

高频率的里程计和低频率的建图，实时性较好，但

由于缺少后端优化，累积误差导致所建点云地图

欠准确，全局一致性低。Ｓｈａｎ和 Ｅｎｇｌｏｔ［１３］在
ＬＯＡＭ框架基础上，提出了改进方案 ＬｅｇｏＬＯＡＭ，
使用迭代最近点（ＩｔｅｒａｔｉｖｅＣｌｏｓｅｓｔＰｏｉｎｔ，ＩＣＰ）算法
实现了闭环检测和全局优化的建图功能，利用高

层次几何特征提高了空间结构的描述效率，但该

方法所建地图为较稀疏的特征点地图，难以用于

定位。Ｊｉ等［１４］
提出了一种改进 ＬＯＡＭ方案，在

ＬＯＡＭ的框架中加入了 ＧＰＳ约束，该方法在局部
估计中获得了较高的准确性，ＧＰＳ先验信息可消
除部分激光里程计带来的累积误差，但点云地图

的“重影”问题明显。Ｄｅｓｃｈａｕｄ［１５］提出了一种扫
描到模型（ＳｃａｎｔｏＭｏｄｅｌ）的匹配方法，通过最小
化当前点到以隐式移动最小二乘（ＩｍｐｌｉｃｉｔＭｏｖｉｎｇ
ＬｅａｓｔＳｑｕａｒｅｓ，ＩＭＬＳ）表示的表面之间的距离来完
成位姿估计，实现了稳定准确的点云匹配，但计算

量大，难以用于实际系统。Ｃｈｅｎ等［１６］
提出了一

种基于语义特征的改进 ＬＯＡＭ方案，用于森林中
树木模型的检测，但该方法仅对环境中树木的语

义特征进行提取，对于无人车应用场景来说，单一

的环境特征远远不够，并且还需要考虑大规模点

云语义分割带来的计算量问题。

综上，以 ＬＯＡＭ为首的激光里程计作为应用
程度最为广泛的激光 ＳＬＡＭ主流方案，仍存在大
规模场景中无法消除累积误差、所建的点云地图

无法用于定位的问题。而 ＬｅｇｏＬＯＡＭ等增加了
闭环约束的改进方案，使系统增加对历史观测信

息的判断、保存和校正，提高轨迹的全局一致性，

构建较精确的全局地图，提高地图精度。增加了

ＧＮＳＳ以及地平面等先验环境信息的方案，为
ＳＬＡＭ系统后端增添约束，可显著优化激光里程
计的误差，提高姿态精度。在实际应用中，无论是

姿态精度还是地图精度均会影响无人车的定位效

果。目前虽然有一些研究提出了较为完整的

ＳＬＡＭ方案，但都处于研究阶段，未考虑无人车的
实际应用场景。

基于此，本文设计了一个低成本、高精度的无

人车定位与建图系统，为满足实时性，提出一种基

于主成分分析（ＰＣＡ）算法进行点云特征提取与匹
配的激光里程计。针对点云地图的“重影”和激

光里程计的累积误差问题，从因子图优化角度构

建了一个完整的三维激光 ＳＬＡＭ系统，将 ＧＮＳＳ
（以 ＧＰＳ为例）及地平面等先验信息和基于聚类
特征的闭环检测使用图优化框架融合到 ＳＬＡＭ系

统中，并使用 ＫＩＴＴＩ数据集测试了该系统的性能。

１　系统概述

本文所提出的算法框架如图 １所示。首先，
对点云数据进行运动补偿、体素滤波和分割等预

处理操作；其次，在前端实现一个基于特征匹配的

激光里程计，将地平面约束、ＧＰＳ约束作为一元
边，聚类特征作为闭环约束加入到图中，在后端进

行位姿图优化，得到最优位姿，增量显示轨迹并存

储相应帧的点云数据构建点云地图。

图 １　系统整体结构

Ｆｉｇ．１　Ｏｖｅｒａｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｙｓｔｅｍ

１）ＬｉＤＡＲ坐标系 Ｌ，其原点位于 ＬｉＤＡＲ的几
何中心。Ｘ轴指向前方、Ｙ轴指向左侧、Ｚ轴指向
上方。在时间 ｔｋ扫描的点 ｉ表示为 Ｘ

Ｌ
（ｋ，ｉ）。

２）ＩＭＵ坐标系 Ｉ，以 ＩＭＵ重心为坐标原点，
分别沿 ＩＭＵ水平轴和纵向轴设置 Ｘ轴和 Ｙ轴，Ｚ
轴垂直于 ＸＹ平面。

３）世界坐标系 Ｗ，其原点位于初始位置。存
储的地图点 ｉ表示为 ＸＷ（ｋ，ｉ）。

本文假设在传感器数据处理过程中涉及到的

坐标转换均属于刚体变换，用平移和四元数来表

示，如 ｋ到 ｋ＋１时刻世界坐标系下车辆的位姿变
换即表示为 ＴＷ（ｋ，ｋ＋１）＝［ｘ，ｙ，ｚ，θｘ，θｙ，θｚ］

Ｔ
，ｘ、ｙ和 ｚ

为各个方向的位移，θｘ、θｙ和 θｚ为旋转角度。

２　ＳＬＡＭ方案

在本节中将介绍激光 ＳＬＡＭ系统的各个子
模块，包括点云预处理、激光里程计、多约束因

子图和图优化等 ４个模块，并对其理论内容进
行推导。

２．１　点云预处理
根据 ＬｉＤＡＲ的扫描方法，按空间和时间顺序

７０３
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记录这些点以进行遍历。由于在 ＬｉＤＡＲ的扫描
过程中，车辆已经移动，为此引入 ＩＭＵ位姿信
息

［１２］
对 ＬｉＤＡＲ运动进行补偿，得到去除点云畸

变的当前帧。激光点云信息量巨大，在进行帧间

匹配之前，将输入点云 Ｓ经过体素滤波去除噪点
和地面点，对剩下的点云进行欧氏聚类，滤除动态

物体等无效点。

本文提出一种轻量级地平面分割方法。设定

无人车前进的方向为世界坐标系Ｘ轴的正方向，将
点云的三维空间 ＸＹＺ降到二维平面 ＸＹ，根据激光
雷达投影到地面的射线中前后两点的坡度是否大

于事先设定的坡度阈值来判断点是否为地面点。

激光雷达安装在车辆顶部并与地面平行，雷

达由下至上分布多个激光器，发出一系列放射状

激光束，这些激光束在平地上即表现为一条射线，

如图２所示。

图 ２　地平面分割方法示意

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｇｒｏｕｎｄｐｌａｎｅ

ｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

因雷达安装高度固定，对于平坦的地面，可以

根据 ＬｉＤＡＲ返回的坐标值得到点到 ＬｉＤＡＲ的距
离，对于任一点 ｉ，ｉ∈Ｓ有

θｉ ＝ [ａｒｃｔａｎ ｙｉ
ｘ( )
ｉ

·
１８０]π

ｒｉ＝ ｘ２ｉ ＋ｙ
２

槡
{

ｉ

（１）

式中：ｘｉ和 ｙｉ为 ｉ点在 ＬｉＤＡＲ坐标系 Ｌ下的坐标
位置；θｉ为点相对于车头正方向（Ｘ方向）的夹
角；ｒｉ为 ｉ点到 ＬｉＤＡＲ的水平距离。

将同一射线上的点按照水平距离 ｒｉ排序，计
算同一条射线上相邻两点的坡度。

ａｉ，ｉ＋１ ＝
ｚｉ＋１－ｚｉ
ｈ

（２）

式中：ｚｉ为 ｉ点的垂直高度；ａｉ，ｉ＋１为 ｉ点和 ｉ＋１点
之间的坡度；ｈ为 ＬｉＤＡＲ的安装高度。

为了避免地面不平或是 ＬｉＤＡＲ并未完全平
行于地面安装等微小因素引起的检测误差，定义

一个阈值 ｔｈｒｅｇｕｌｅｒ，将式（２）结果与此阈值作比较，
当 ａｉ，ｉ＋１＜ｔｈｒｅｇｕｌｅｒ即将 ｉ点归为地面点。

对去除地面点后的点云进行欧氏聚类，为了

达到更好的聚类效果，在以 ＬｉＤＡＲ为圆心的不同
距离区域内使用不同的聚类半径阈值，效果如

图３所示。

图 ３　点云预处理效果

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｐｒｅｔｒｅａｔｍｅｎｔｅｆｆｅｃｔ

场景中的运动物体严重影响建图过程的准确

性，但是从扫描中删除所有动态对象，需要场景的

高水平语义信息，对点云进行语义分割耗时较长，

不适用于实时系统。本文通过删除小型物体来替

代动态物体删除，从场景中丢弃那些尺寸被认为

可能是动态物体的对象。将可能是行人、汽车、公

交车或者货车等小的点类去除，移除聚类边界框

Ｘ方向上小于１０ｍ，Ｙ方向上小于 ５ｍ，Ｚ方向上
小于４ｍ的点类，保留足够的大型基础设施信息，
如墙壁、栅栏、立面和树木（高度超过 ４ｍ），确保
激光雷达里程计特征匹配过程中角点和边缘等特

征信息足够。

２．２　激光里程计
ＬＯＡＭ根据激光雷达的特性，按照扫描线的

空间顺序和时间顺序提取特征点。在本文中对

其简化，引入主成分分析计算点云主方向，以满

足计算的实时性和准确性要求。当前帧点云表

示为

Ｐ＝

ｘ１ ｙ１ ｚ１
ｘ２ ｙ２ ｚ２
  

ｘｉ ｙｉ ｚｉ
  

ｘｎ ｙｎ ｚ



















ｎ

（３）

式中：ｘｉ、ｙｉ和 ｚｉ，ｉ∈（１，２，…，ｎ）为经过点云坐标
系到世界坐标系的坐标转换后的点云坐标。

将点云分别投影到 Ｘ轴、Ｙ轴和 Ｚ轴上，计算
协方差矩阵为

Ｃ＝
ｃｏｖ（ｘ，ｘ） ｃｏｖ（ｘ，ｙ） ｃｏｖ（ｘ，ｚ）
ｃｏｖ（ｙ，ｘ） ｃｏｖ（ｙ，ｙ） ｃｏｖ（ｙ，ｚ）
ｃｏｖ（ｚ，ｘ） ｃｏｖ（ｚ，ｙ） ｃｏｖ（ｚ，ｚ









）

（４）

８０３



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 牛国臣，等：基于多约束因子图优化的无人车定位与建图方法

式中：ｃｏｖ为协方差算子，对每个点分别计算其 ｘ
坐标、ｙ坐标以及 ｚ坐标之间的协方差。例如，
ｃｏｖ（ｘ，ｙ）为 ｘ坐标与 ｙ坐标之间的方差，当
ｃｏｖ（ｘ，ｙ）＞０时，ｘ和 ｙ正相关，ｃｏｖ（ｘ，ｙ）＝０时，ｘ
和 ｙ相互独立。协方差由式（５）计算：

ｃｏｖ（ｘ，ｙ）＝
∑
ｎ

ｉ＝１
ｘｉｙｉ

ｎ－１
（５）

式中：ｘｉ和 ｙｉ为点云坐标；ｎ为当前帧点云中点的
个数。

计算协方差矩阵 Ｃ的特征值和特征向量，根
据特征值将特征向量从大到小排列，组成特征矩

阵 Ｕ。
设点 ｉ为在 ｔｋ处获得的特征矩阵 Ｕｋ中的点，

Ｒ点为 ｉ周围 １０个连续点的集合，通过围绕点 ｉ
的１０个矢量之和的范数的大小来评估点 ｉ附近
局部表面的光滑度。定义光滑度 ｃ为

ｃ＝ ∑
ｊ∈Ｒ，ｊ≠ｉ

（ＸＷ（ｋ，ｉ） －Ｘ
Ｗ
（ｋ，ｊ）） （６）

式中：ＸＷ（ｋ，ｉ）为世界坐标系下 ｋ时刻扫描点 ｉ的向

量表示，ｉ和 ｊ均为 Ｒ中的点；ＸＷ（ｋ，ｊ）为扫描点 ｊ的
向量表示。

根据点的时间戳将 Ｕｋ分为 ４个部分，并根
据光滑度 ｃ的值对每个部分进行排序，选择值
最大的 ２个点作为拐角点，值最小的 ４个点为
平面点。

在进行帧间匹配时，同一帧内的２个连续角
点可以形成一条边缘线，３个平面点可以形成一
个平面。利用帧间变换矩阵 Ｔ将 ｋ＋１帧的点
变换回第 ｋ帧，则属于 ｋ＋１帧的角点和平面点
分别到属于 ｋ帧的边缘线以及平面的距离应该
为 ０，设该距离的向量形式为 ｄ，Ｔ的初值可由
ＩＭＵ提供的车辆位姿得到。求 ｄ的最优值即是
一个典型的非线性最小二乘问题。使用 Ｌｅｖｅｎ
ｂｅｒｇＭａｒｑｕａｒｄｔ（ＬＭ）优化方法最小化 ｄ，得到最
优的 Ｔ：
ＴＷ（ｋ，ｋ＋１）← Ｔ

Ｗ
（ｋ，ｋ＋１） －（Ｊ

ＴＪ＋λｄｉａｇ（ＪＴＪ）－１）ＪＴｄ

（７）
式中：Ｊ＝ｄ（ＴＷ（ｋ，ｋ＋１））／Ｔ

Ｗ
（ｋ，ｋ＋１）为雅可比矩阵；λ

为迭代步长系数；一系列 ＴＷ（ｋ，ｋ＋１）乘积为世界坐标
系 Ｗ中车辆的位姿变换。
２．３　多约束因子图

因子图由“顶点”和“边”组成
［１７］
，具体到

ＳＬＡＭ问题中，“顶点”为车辆的位姿，“边”为位
姿之间的约束

［１８］
。为了解决长距离漂移问题，本

文提出设有一种包含地平面约束、ＧＰＳ约束、点云

聚类特征闭环约束和前端里程计约束的多约束因

子图，如图４所示。图中：Ｇｉ为由 ＧＰＳ数据生成
的固定节点；Ｔｉ为三维位姿变换 ＳＥ（３）中的车辆
位姿节点；π０为地平面节点。

图 ４　因子图结构

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｆａｃｔｏｒｇｒａｐｈ

２．３．１　地平面约束
在２．１节点云预处理中已完成地平面的检

测，将地面局部建模为 π＝［ｎｘ，ｎｙ，ｎｚ，ａ］
Ｔ
参数化

的平面
［１９］
，ｎｘ、ｎｙ和 ｎｚ为平面的法线，ａ为原点到

平面的距离，对于平面上的任一点 ｘｉ、ｙｉ、ｚｉ，有
ｘｉｎｘ＋ｙｉｎｙ＋ｘｉｎｚ＋ａ＝０。

为了计算车辆姿态和地平面之间的误差，需

要将车辆的姿态节点与固定的地平面节点相连，

先进行坐标转换，用初始时刻的地平面和车辆姿

态，得到由车辆姿态估计的地平面，即

［ｎ′ｘ，ｎ′ｙ，ｎ′ｚ］
Ｔ ＝Ｔｔ·［ｎｘ０，ｎｙ０，ｎｚ０］

Ｔ

ａ′＝ａ０－Ｔｔ·［ｎ′ｘ，ｎ′ｙ，ｎ′ｚ］
{ Ｔ

（８）

式中：ｎｘ０、ｎｙ０、ｎｚ０和 ａ０为初始时刻平面 π０，设定其

初始值为［０，０，１，０］Ｔ；ｎ′ｘ、ｎ′ｙ、ｎ′ｚ和 ａ′为车辆姿态
估计的地平面 π′０；Ｔｔ为 ｔ时刻的车辆位姿。

采用最小参数法定义平面参数表达式为

τ（π）＝ ａｒｃｔａｎｎｙ
ｎ( )
ｘ

，ａｒｃｔａｎ ｎｚ( )ｎ ，[ ]ａ
Ｔ

（９）

式中：ａｒｃｔａｎ（ｎｙ／ｎｘ）为平面方位角；ａｒｃｔａｎ（ｎｚ／ｎ）
为平面仰角；ａ为截距，表示原点到该平面的距
离。则位姿节点和地平面节点之间的误差被定

义为

ｅｈｔ ＝τ（π′０）－τ（πｔ） （１０）
式中：πｔ为 ｔ时刻检测到的地平面。
２．３．２　ＧＰＳ约束

为了便于优化，首先将 ＧＰＳ数据转换为 ＵＴＭ
坐标，然后将每个 ＧＰＳ数据与位姿节点相关
联

［２０］
，位姿节点与 ＧＰＳ数据的时间戳对齐，则

ＧＰＳ位置即可作为先验位置信息，成为位姿节点
的一元边缘。位姿节点的平移矢量与 ＧＰＳ位置
之间的误差定义为

９０３
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ｅｇｉ ＝Ｔｔ－Ｇｉ （１１）
式中：Ｔｔ为 ｔ时刻的车辆位姿；Ｇｉ为 ＧＰＳ数据生
成的固定节点。

２．３．３　点云聚类特征闭环约束
在２．１节中已得到一系列点云聚类，分别进

行几何特征和直方图特征提取，用于随后的标识

和分类
［２１２２］

。提取的点云段特征由特征向量 ｆ＝
［ｆ１　ｆ２　…　ｆｎ］表示，每个元素代表局部或全局
描述方法。通过计算点云段中的点与其质心之间

的差，可以获得点云段的 ３Ｄ结构张量及其特征
值 λ１、λ２和 λ３。参照 ＳｅｇＭａｔｃｈ方法

［２３］
计算点云

的线性度（Ｌλ）、平面度（Ｐλ）、散射度（Ｓλ）、全方
差（Ａλ）、各向异性（Ｏλ）、特征熵（Ｅλ）和曲率变化
度（Ｃλ），特征描述符如下

Ｌλ ＝
ｚ１－ｚ２
ｚ１

Ｐλ ＝
ｚ２－ｚ３
ｚ１

Ｓλ ＝
ｚ３
ｚ１

Ａλ ＝
ｚ１－ｚ３
ｚ１

Ｏλ ＝
３ｚ１ｚ２ｚ槡 ３

Ｅλ ＝－∑
３

ｉ＝１
ｚｉｌｎ（ｚｉ）

Ｃλ ＝
ｚ３

ｚ１＋ｚ２＋ｚ

























３

（１２）

式中：ｚｉ为归一化的特征值。
直方图特征包含随机两点的距离统计、随机

三点组成的三角形面积统计以及随机三点组成的

一个角的角度统计等３种。
在完成聚类特征提取后，先基于点云聚类闭

环匹配得到当前帧与地图的粗匹配，再采用扫描

到地图（ＳｃａｎｔｏＭａｐ）模型［２４］
，以当前时刻点云帧

为中心，按照时间向前和向后各索引数帧点云组

成局部地图，利用正态分布变换（ＮｏｒｍａｌＤｉｓｔｒｉｂｕ
ｔｉｏｎＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＮＤＴ）得到当前点云和局部地图间
的精确变换。

为了提高闭环检测的效率，避免频繁检测造

成计算量过大问题，设置闭环检测帧的最小时间

差，滤除时间间隔较近的匹配。最终将闭环得到

的变换矩阵，作为位姿约束输入后端进行优化。

２．４　图 优 化
本文采用 ｇ２ｏ优化库，对最终建立的位姿图

进行优化
［２５］
。当优化了整个 ＬｉＤＡＲ运动的位姿

图后，将位姿节点对应的三维点云帧进行拼接，从

而得到全局一致的轨迹和地图。

３　实验分析

为了验证本文方法的可行性，选择无人驾驶

数据集进行实验。目前 ＫＩＴＴＩ数据集是评估
ＳＬＡＭ的最受欢迎的数据集，为本文的实验评估
提供了真实的数据。实验借助 Ｌｉｎｕｘ下的机器人
操作系统（ＲｏｂｏｔＯｐｅｒａｔｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＲＯＳ）架构，在
具有２．２０ＧＨｚ×４的 ｉ５５２００ＣＰＵ和１２ＧＢ内存
的计算机上运行。

３．１　定位精度
以 ＫＩＴＴＩ数据集提供的真值作为参考，将

ＳＬＡＭ轨迹与真值进行对比，通过计算位姿轨迹
与真实轨迹之间的相对位姿误差（ＲｅｌａｔｉｖｅＰｏｓｅ
Ｅｒｒｏｒ，ＲＰＥ）和绝对轨迹误差（ＡｂｓｏｌｕｔｅＴｒａｊｅｃｔｏｒｙ
Ｅｒｒｏｒ，ＡＴＥ）来评估本文方法的定位精度。
３．１．１　准确性分析

ＲＰＥ是指在固定长度的间隔内，估算位姿和
真实位姿之间的差值，相当于直接测量激光里程

计的误差。为了体现本系统的定位效果，以 ＫＩＴ
ＴＩ数据集作为输入数据，采用经典的 ＬＯＡＭ方法
和本文方法，分别在短距离运动场景（１３９２ｍ）和
长距离运动场景（３７１４ｍ）２种模式下进行实验，
将里程计数据存储并解算，每隔 ５０ｍ统计一次
ＲＰＥ，以此评价姿态精度。表 １中列出了不同运
动场景的数据帧数、轨迹长度以及 ＲＰＥ的详细
值，包括最大值、平均值、中值以及均方根值（Ｒｏｏｔ
ＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）等。

可以看到，无论是在短距离还是长距离运动

环境下，本文方法的 ＲＰＥ要明显低于 ＬＯＡＭ方
法，经典的 ＬＯＡＭ 方法在短距离运动场景下
ＲＭＳＥ为０．３９ｍ，但是在长距离运动环境下，里程
计精度降低，而本文方法在长距离实验测试中，

ＲＰＥ的 ＲＭＳＥ值可保持在 １．５ｍ以下，适用于无
人车的应用场景。图５为本文方法和ＬＯＡＭ方法

表 １　相对位姿误差对比

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲｅｌａｔｉｖｅＰｏｓｅＥｒｒｏｒｓ（ＲＰＥ）

实验结果
ＬＯＡＭ 本文

短距离 长距离 短距离 长距离

ＲＰＥ最大值／ｍ ０．７９ ９．４０ ０．８１ ６．２１

ＲＰＥ最小值／ｍ ０．０９ ０．０８ ０．１０ ０．０８

ＲＰＥ平均值／ｍ ０．３２ １．９８ ０．３０ ０．８１

ＲＰＥ中值／ｍ ０．２９ １．３１ ０．２３ ０．７３

ＲＰＥＲＭＳＥ／ｍ ０．３９ ２．０９ ０．３１ １．０５

数据帧数 １７０４ ４５４４ １７０４ ４５４４

轨迹长度／ｍ １３９２ ３７１４ １３９２ ３７１４

０１３
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在长距离运动环境下，ＲＰＥ值和点云序列之间的
关系，为了对比更为明显，ＬＯＡＭ方法用虚线表
示，本文方法用实线表示。

通过比较可以看出，本文方法对应的曲线更

加缓和，相对来说跳变较少，虽然在第 １２次计算
时出现了较大误差值，但系统的图约束消除了部

分漂移，随后误差变化逐渐趋于平稳。与本文方

法相比，随着车辆运动距离的增加，ＬＯＡＭ方法的
累积误差逐渐增加，曲线增幅逐渐变大，这可说明

本文方法在无人车较长距离运动环境中的可靠性

更高、稳定性更好。

图 ５　相对位姿误差和点云序列曲线

Ｆｉｇ．５　ＣｕｒｖｅｓｏｆＲＰＥａｎｄｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｓｅｑｕｅｎｃｅ

３．１．２　一致性分析
对于 ＳＬＡＭ系统一致性的评估，本文引入绝

对轨迹误差（ＡＴＥ）指标，根据时间戳对齐位姿的
真实值和 ＳＬＡＭ系统的估计值，计算每对位姿之
间的差值，最后对 ＡＴＥ进行评价。这里同时考虑
旋转和平移带来的影响。表 ２中列出了 ＡＴＥ的
详细值，包括最大值、平均值、中值以及 ＲＭＳＥ等。

图６为使用本文方法和 ＬＯＡＭ方法得到的
ＡＴＥ值和点云序列之间的关系。ＬＯＡＭ 没有
ＧＰＳ、地平面以及点云聚类特征等约束信息，虽然
在开始时轨迹误差可维持在１０ｍ以下，但在运行
一段时间后，因为累积误差，位姿发生偏移，并且

这种偏移随着车辆运动轨迹的增长而递增；本文

方法由于加入了先验和闭环等信息，使得车辆在

运动过程中时时修正位姿的偏移量，从而可以保

表 ２　绝对轨迹误差对比

Ｔａｂｌｅ２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＡｂｓｏｌｕｔｅＴｒａｊｅｃｔｏｒｙＥｒｒｏｒｓ（ＡＴＥ）

实验结果 ＬＯＡＭ 本文

ＡＴＥ最大值 ３９．８５ ６．４４

ＡＴＥ最小值 ０．０３ ０．０２

ＡＴＥ平均值 １８．６８ ３．１６

ＡＴＥ中值 １５．２３ ２．７２

ＡＴＥＲＭＳＥ ２２．１７ ３．４４

数据帧数 ４５４４ ４５４４

轨迹长度／ｍ ３７１４ ３７１４

证车辆运动轨迹更贴近真实轨迹。

图７为使用本文方法得到的车辆运动轨迹与
参考轨迹的对比，其中 ＳＬＡＭ系统的估计位姿越
靠近真实位姿即表示误差越小。从表１中已知使
用经典的 ＬＯＡＭ方法只适合于车辆运动距离较
小时，随着运动时间增长，里程计带来的漂移误差

随着 ＬｉＤＡＲ的运动逐渐增加，使位姿严重偏离真
实轨迹。与 ＬＯＡＭ相比，本文方法所得到的轨迹
与真实轨迹基本一致，全局一致性高，可以进一步

提高无人车定位与建图的精度。

图 ６　绝对轨迹误差和点云序列的变化曲线

Ｆｉｇ．６　ＣｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓｏｆＡＴＥａｎｄｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｓｅｑｕｅｎｃｅ

图 ７　ＳＬＡＭ系统得到的轨迹与参考轨迹对比

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｂｔａｉｎｅｄｂｙＳＬＡＭ

ｓｙｓｔｅｍａｎｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

３．２　建图效果
为了验证本文方法的大规模建图效果，将通

过 ＳＬＡＭ方法得到一系列连续位姿形成的位姿轨
迹对应的点云帧转换为世界坐标系，拼接生成点

云地图，如图８所示，基于点云的三维地图可用于
后期无人车定位。

在实验中，图 ８（ａ）、（ｂ）分别为使用 ＬＯＡＭ
方法和本文方法得到的建图场景俯视图，图中 Ａ、
Ｂ、Ｃ均为点云地图局部细节效果。可以看到，由
于缺乏闭环检测和后端图优化，图８（ａ）中地图出
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图 ８　点云地图

Ｆｉｇ．８　Ａｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｍａｐ

现了较多的重影和模糊的现象，如图中框选中区

域所示，点云帧之间误差较大，漂移严重甚至导致

地图构建失败，在框选中 Ｃ部分，点云帧间匹配
丢失，所建地图未闭合。本文方法所建地图与真

实环境基本吻合，图 ８（ｂ）中地图封闭且完整，边
界清晰，无明显重影，效果较好。

４　结　论

本文提出一种基于多约束因子图优化的三维

激光 ＳＬＡＭ方案，经实验验证可得到以下结论：
１）基于 ＰＣＡ算法和点云特征匹配的激光里

程计可以有效应对无人车室外环境定位，该匹配

方法简单且鲁棒，实时性好。

２）加入地平面、ＧＰＳ数据等先验信息以及点
云聚类特征闭环约束的多约束因子图，降低了前

端里程计的累积误差，解决了构建地图时的重影

问题，同时提高了定位精度。

３）以三维激光 ＳＬＡＭ的代表性方法 ＬＯＡＭ
与本文方法进行对比验证，实验证明，本文方法在

长距离实验测试中，ＲＰＥ可达到１．５ｍ以下，适用
于无人车的应用场景。

下一步计划将此系统用到无人车实际系统

中，探索复杂环境下高精度的无人车定位与建图

方法。
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［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥ／ＲＳＪＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ

ｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＲｏｂｏｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ（ＩＲＯＳ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１９：５３１２５３１９．

［９］ＡＨＭＥＤＳＺ，ＳＡＰＵＴＲＡＤＢ，ＶＥＲＭＡＳ，ｅｔａｌ．Ｓｐａｒｓｅ３Ｄｌｉｄａｒ

ｏｕｔｄｏｏｒｍａｐｂａｓｅｄａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｖｅｈｉｃｌｅｌｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏ

ｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥ／ＲＳＪＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎｔｅｌｌｉ

ｇｅｎｔＲｏｂｏｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ（ＩＲＯＳ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１９：１６１４１６１９．

［１０］安平，王国平，余佳东，等．一种高效准确的视觉 ＳＬＡＭ闭环

检测算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１）：２４３０．

ＡＮＰ，ＷＡＮＧＧＰ，ＹＵＪＤ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄａｃｃｕｒａｔｅ

ｖｉｓｕａｌＳＬＡＭ ｌｏｏｐｃｌｏｓｕｒｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７

（１）：２４３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＳＡＰＵＴＲＡＭＲＵ，ＭＡＲＫＨＡＭＡ，ＴＲＩＧＯＮＩＮ．ＶｉｓｕａｌＳＬＡＭ

ａｎｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｒｏｍｍｏｔｉｏｎｉｎｄｙｎａｍｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ：Ａｓｕｒｖｅｙ

［Ｊ］．ＡＣＭＣｏｍｐｕｔｉｎｇＳｕｒｖｅｙｓ，２０１８，５１（２）：１３６．

［１２］ＺＨＡＮＧＪ，ＳＩＮＧＨＳ．Ｌｏｗｄｒｉｆｔａｎｄｒｅａｌｔｉｍｅｌｉｄａｒｏｄｏｍｅｔｒｙａｎｄ

ｍａｐｐｉｎｇ［Ｊ］．ＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＲｏｂｏｔｓ，２０１７，４１（２）：４０１４１６．

［１３］ＳＨＡＮＴ，ＥＮＧＬＯＴＢ．ＬｅｇｏＬＯＡＭ：Ｌｉｇｈｔｗｅｉｇｈｔａｎｄｇｒｏｕｎｄｏｐ

ｔｉｍｉｚｅｄｌｉｄａｒｏｄｏｍｅｔｒｙａｎｄｍａｐｐｉｎｇｏｎｖａｒｉａｂｌｅｔｅｒｒａｉｎ［Ｃ］∥

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥ／ＲＳＪＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎｔｅｌ
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　第 ２期 牛国臣，等：基于多约束因子图优化的无人车定位与建图方法

ｌｉｇｅｎｔＲｏｂｏｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ（ＩＲＯＳ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１８：４７５８４７６５．

［１４］ＪＩＸ，ＺＵＯＬ，ＺＨＡＮＧＣ，ｅｔａｌ．ＬＬＯＡＭ：ＬｉＤＡＲｏｄｏｍｅｔｒｙａｎｄ

ｍａｐｐｉｎｇｗｉｔｈｌｏｏｐｃｌｏｓｕｒｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＭｅｃｈａ

ｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ（ＩＣＭＡ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，

２０１９：２４７５２４８０．

［１５］ＤＥＳＣＨＡＵＤＪＥ．ＩＭＬＳＳＬＡＭ：Ｓｃａｎｔｏｍｏｄｅｌｍａｔｃｈｉｎｇｂａｓｅｄ

ｏｎ３Ｄｄａｔａ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓ

ａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ（ＩＣＲＡ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，２０１８：

２４８０２４８５．

［１６］ＣＨＥＮＳＷ，ＮＡＲＤＡＲＩＧＶ，ＬＥＥＥＳ，ｅｔａｌ．ＳＬＯＡＭ：Ｓｅｍａｎｔｉｃ

ｌｉｄａｒｏｄｏｍｅｔｒｙａｎｄｍａｐｐｉｎｇｆｏｒｆｏｒｅｓｔｉｎｖｅｎｔｏｒｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＲｏ

ｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＬｅｔｔｅｒｓ，２０２０，４（２）：６１２６１９．

［１７］ＧＵＸＪ，ＺＨＡＮＧＦＤ，ＸＵＪ，ｅｔａｌ．Ｇｒａｐｈｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｂａｓｅｄ

ＬｏｎｇｄｉｓｔａｎｃｅＧＰＳ／ＩＭＵｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄ

ｉｎｇｓｏｆｔｈｅＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ（ＣＣＣ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１９：３９７６３９８１．

［１８］张括嘉，张云洲，吕光浩，等．基于局部语义拓扑图的视觉

ＳＬＡＭ闭环检测［Ｊ］．机器人，２０１９，４１（５）：６４９６５９．

ＺＨＡＮＧＫＪ，ＺＨＡＮＧＹＺ，ＬＶＧＨ，ｅｔａｌ．Ｌｏｏｐｃｌｏｓｕｒｅｄｅｔｅｃ

ｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｌｏｃａｌｓｅｍａｎｔｉｃｔｏｐｏｌｏｇｙｆｏｒｖｉｓｕａｌＳＬＡＭｓｙｓｔｅｍ

［Ｊ］．Ｒｏｂｏｔ，２０１９，４１（５）：６４９６５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＭＡＬ，ＫＥＲＬＣ，ＳＴＵＣＫＬＥＲＪ，ｅｔａｌ．ＣＰＡＳＬＡＭ：Ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔ

ｐｌａｎｅｍｏｄｅｌａｌｉｇｎｍｅｎｔｆｏｒｄｉｒｅｃｔＲＧＢＤＳＬＡＭ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎ

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ（ＩＣＲＡ）．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：１２８５１２９１．

［２０］于志鹏，蒋林．改进 ３ＤＳＬＡＭ算法在移动机器人上的应用

［Ｊ］．机械设计与制造，２０２０（１）：２９３２．

ＹＵＺＰ，ＪＩＡＮＧＬ．Ｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄ３ＤＳＬＡＭａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｉｎｍｏｂｉｅｌｒｏｂｏｔ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＤｅｓｉｇｎａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒ

ｉｎｇ，２０２０（１）：２９３２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＲＥＮＡＵＤＤ，ＡＮＤＲＥＩＣ，ＤＡＮＩＥＬＤ，ｅｔａｌ．ＳｅｇＭａｐ：３Ｄｓｅｇ

ｍｅｎｔｍａｐｐｉｎｇｕｓｉｎｇｄａｔａｄｒｉｖｅｎｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｂｏｔｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈ，２０２０，３９（２３）：３３９３５５．

［２２］ＺＨＡＯＺＲ，ＭＡＯＹＪ，ＤＩＮＧＹ，ｅｔａｌ．ＶｉｓｕａｌｓｅｍａｎｔｉｃＳＬＡＭ

ｗｉｔｈｌａｎｄｍａｒｋｓｆｏｒｌａｒｇｅｓｃａｌｅｏｕｔｄｏｏｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｃ］∥Ａｃ

ｃｅｐｔｅｄｂｙ２０１９ＣｈｉｎａＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＣｏｇｎｉｔｉｖｅＣｏｍｐｕｔｉｎｇａｎｄ

ＨｙｂｒｉｄＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ（ＣＣＨＩ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１９：

１４９１５４．

［２３］ＤＵＢＥＲ，ＤＵＧＡＳＤ，ＳＴＵＭＭ Ｅ，ｅｔａｌ．Ｓｅｇｍａｔｃｈ：ＳｅｇＭｅｎｔ

ｂａｓｅｄｐｌａｃｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｉｎ３Ｄｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｓ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ（ＩＣＲＡ）．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：５２６６５２７２．

［２４］ＡｌＡ，ＨＥＦＮ，ＨＡＢＩＢＡ．Ａｕｔｏｍａｔｅｄｆｅａｔｕｒｅｂａｓｅｄｄｏｗｎｓａｍ

ｐｌｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｅｓｆｏｒｆｉｎｅｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｉｒｒｅｇｕｌａｒｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｓ

［Ｊ］．ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０２０，１２（７１２２４）：１２２４．

［２５］ＷＥＩＮＭＡＮＮＭ，ＪＵＴＺＩＢ，ＭＡＬＬＥＴＣ．Ｓｅｍａｎｔｉｃ３Ｄｓｃｅｎｅｉｎ

ｔｅｒｐｒｅｔａｔｉｏｎ：Ａｆｒａｍｅｗｏｒｋｃｏｍｂｉｎｉｎｇｏｐｔｉｍａｌｎｅｉｇｈｂｏｒｈｏｏｄｓｉｚｅ

ｓｅｌｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈｒｅｌｅｖａｎｔｆｅａｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＩＳＰＲＳＡｎｎａｌｓｏｆｔｈｅＰｈｏｔｏ

ｇｒａｍｍｅｔｒｙ，ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇａｎｄＳｐａｔｉａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓ，

２０１４，２（３）：１８１１８８．

　作者简介：

　牛国臣　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：智能

机器人、机场智能与自动化系统。

王瑜　女，硕士研究生。主要研究方向：激光 ＳＬＡＭ、自主导航

系统。
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Ｕｎｍａｎｎｅｄｖｅｈｉｃｌｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｎｄｍａｐｐｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ
ｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｆａｃｔｏｒｇｒａｐｈｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ＮＩＵＧｕｏｃｈｅｎ，ＷＡＮＧＹｕ

（ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＲｏｂｏｔｉｃｓ，ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，Ｔｉａｎｊｉｎ３００３００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｌｏｗｓｐｅｅｄｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｖｅｈｉｃｌｅｅｘ
ｔｒｅｍｅｌｙｒｅｌｉｅｓｏｎｔｈｅＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ），ｗｈｉｃｈｈａｓｌｏｗｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ，ｌａｒｇｅ
ｄｒｉｆｔｅｒｒｏｒａｎｄｓｅｒｉｏｕｓｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｉｍｐａｃｔ，ａｌｏｗｃｏｓｔａｎｄｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｎｄｍａｐｐｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓ
ｐｒｏｐｏｓｅｄ．ＴｈｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｌａｓｅｒＳｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓＬｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄＭａｐｐｉｎｇ
（ＳＬＡＭ）ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄＰｒｉｎｃｉｐａｌＣｏｍｐｏｎｅｎｔＡｎａｌｙｓｉｓ（ＰＣＡ）ｉｓｕｓｅｄｔｏｉｍｐｌｅｍｅｎｔｌａｓｅｒ
ｏｄｏｍｅｔｒｙｂａｓｅｄｏｎｆｅａｔｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅＧＮＳＳｌｏｃａｔｉｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ｇｒｏｕｎｄｐｌａｎｅａｎｄｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｆｅａ
ｔｕｒｅｏｆｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｒｅａｄｄｅｄｔｏｔｈｅｇｒａｐｈｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｆｒａｍｅｗｏｒｋａｓｐｏｓｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ，ａｎｄｔｈｅｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅｌａｓｅｒｏｄｏｍｅｔｒｙｉｓｅｌｉｍｉｎａｔｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｎｏｐｔｉ
ｍａｌｐｏｓｅａｎｄｌａｒｇｅｓｃａｌｅｓｃｅｎｅｓｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｍａｐｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｔｏａｃｈｉｅｖｅｔｈｅｕｎｍａｎｎｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓ’ｐｏｓｉｔｉｏｎｎａｖｉ
ｇａｔｉｏｎ．ＴｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄＳＬＡＭ ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｅｖａｌｕａｔｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅＫＩＴＴＩｄａｔａｓｅｔｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｌａｒｇｅｏｕｔｄｏｏｒｕｒｂａｎ
ｓｔｒｅｅｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｉｓｓｙｓｔｅｍｃａｎｂｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｅｌｏｗ
１．５ｍａｔａｍｏｖｅｍｅｎｔｄｉｓｔａｎｃｅｏｆ３ｋｍ，ａｎｄｂｏｔｈｉｎｔｅｒｍｓｏｆｌｏｃａｌａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｇｌｏｂａｌｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙ，ｉｔｉｓｓｕｐｅ
ｒｉｏｒｔｏｏｔｈｅｒｏｄｏｍｅｔｒｙｓｙｓｔｅｍｓａｎｄｐｒｏｖｉｄｅｓｎｅｗｉｄｅａｓｆｏｒｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｒａｐｈ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ； ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｌａｓｅｒＳｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓＬｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ Ｍａｐｐｉｎｇ
（ＳＬＡＭ）；ｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ；ＰｒｉｎｃｉｐａｌＣｏｍｐｏｎｅｎｔＡｎａｌｙｓｉｓ（ＰＣＡ）；ｕｎｍａｎｎｅｄｖｅｈｉｃｌｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０３１０：３７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０３．１０１４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＴｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（３１２２０１９０４３）；ＴｉａｎｊｉｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｌａｎＰｒｏｊｅｃｔ

（１７ＺＸＨＬＧＸ００１２０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｎｉｕ＿ｇｕｏｃｈｅｎ＠１３９．ｃｏｍ
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基于时域映射的多无人机系统给定时间

分布式最优集结

丁超１，２，魏瑞轩２，，周凯１，２

（１．空军工程大学 研究生院，西安 ７１００５１；　２．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：针对多无人机系统给定时间最优集结问题，建立了基于时域映射的分布式
优化框架。首先，引入一类特殊的时域映射，将原时域的给定时间决策问题转化为了无限域中

的渐近稳定问题，简化了分析设计流程。其次，进一步设计了给定时间梯度下降算法，其收敛

时间与系统初始条件及其他参数无关，能够被预先给定，且算法时变增益的使用消除了参数选

择过程，在全局信息严重匮乏的情况下仍然适用。仿真结果表明：所提方法能够在给定时间内

实现多无人机分布式最优集结，并保证任务时间内闭环系统全局有界。

关　键　词：多无人机系统；给定时间；时域映射；分布式优化；一致性
中图分类号：ＴＰ２７３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３１５０８

　　通信受限条件和复杂战场环境下，多无人机
系统自组织协同作战是应对广域战场空间中动态

任务的有效作战方式
［１］
。而系统状态的一致性

是自组织协同作战的基础，是发挥多机系统集群

优势、实现智能汇聚的关键。

近年来，众多文献针对多自主体系统一致性

进行了深入研究，分别提出了若干动态和静态一

致性算法
［２６］
。但是上述文献的研究重点在于系

统内部控制结构，难以针对复杂多变的外部环境，

形成较为开放自主的任务完成能力。

为解决上述问题，一些学者将研究点进一步

拓展，开始逐步研究分布式优化问题，即如何在局

部通信条件下，不仅实现全局一致性，还能针对单

个系统不能完全感知的外部环境作出协调反应，

实现某些指标的全局最优。关于分布式优化问题，

文献［７１０］将梯度下降算法与一致性协议结合，在
离散框架下解决了相应问题。然而文献［７１０］所
考虑的多自主体系统不包含动力学模型，这与实

际应用场景不符。因此，文献［１１］针对连续的动
力学系统，提出事件驱动机制解决了对应的优化

问题，但是决策协议中部分参数的选择依赖于外

部环境全局信息。为解决此问题，文献［１２］利用
自适应技术，分别构造性地设计了基于边和节点

的分布式自适应优化协议，但无论是一致性还是

最优化都只能实现渐近收敛，一定程度上限制了

其应用范围。基于此，文献［１３１４］运用符号函数
技术，保证了系统一致性与最优化在有限时间内

完成，但所有局部目标函数必须满足类二次型

（ＱｕａｄｒａｔｉｃＬｉｋｅ）假设。为消除该限制性条件，文
献［１５］进一步采用切换策略，将有限时间收敛结
果推广到更一般的凸目标函数。然而，应该指出

的是，文献［１５］中的收敛时间与初始条件有关且
优化时间无法显式计算。文献［１６］进一步将具
有固定时间收敛特性的双幂次趋近律运用到分布

式优化问题当中，消除了一致性收敛时间上界对

系统初始状态的依赖。但该上界仍然取决于某些

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102016&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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全局信息及协议参数，并且系统最优性无法在有

限时间内实现。如何在给定时间内进行协调决

策，更快地实现信息和智能的汇聚成为分布式优

化领域亟需解决的难点。

为解决给定时间内多无人机系统的分布式最

优集结问题，本文提出了一种具有时变增益的分

布式优化协议。通过建立时域映射，并基于原有

限时域给定时间稳定性与转换后无限时域渐近稳

定性的等价关系，在转换时域证明了分布式协议

的有效性。与目前常规的基于幂次趋近律的有限

和固定时间方法相比，本文收敛时间能够被任意

规定，有效增强了面向任务的能力。此外，时变增

益的使用还消除了传统方法增益设计的限制性条

件，避免了常数增益和自适应增益设计方法中需

要一定全局先验知识以及复杂度增加的问题。仿

真结果验证了本文给定时间分布式优化协议的正

确性和有效性。

１　问题描述

１．１　通信拓扑
对于由 Ｎ架无人机组成的多智能体系统，其

通信关系由图 Ｇ＝（Ｖ，Ｅ，Ａ）来描述。Ｖ＝｛１，
２，…，Ｎ｝为节点集，代表相应的无人机；ＥＶ×Ｖ
为边集，边（ｊ，ｉ）∈Ｅ表示无人机 ｉ能够获得无人
机 ｊ的信息，此时无人机 ｊ称为无人机 ｉ的邻居，
无人机 ｉ的全体邻居集合记为 Ｎｉ；邻接矩阵 Ａ＝
［ａｉｊ］Ｎ×Ｎ描述整个系统的连通性，若（ｊ，ｉ）∈Ｅ，则
ａｉｊ＝１，否则 ａｉｊ＝０。如果ｉ，ｊ∈Ｖ，满足 ａｉｊ＝ａｊｉ，
那么称图 Ｇ为无向图。如果存在一个节点序列
ｉ１，ｉ２，…，ｉｌ，使得（ｉｋ，ｉｋ＋１）∈Ｅ，ｋ＝１，２，…，ｌ－１，
则称存在一条从节点 ｉ１到节点 ｉｌ的路径。如果
无向图 Ｇ中任意２个相异节点间都存在至少一条
路径，则称 Ｇ为无向连通图。图 Ｇ的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩

阵定义为Ｌ＝［ｌｉｊ］Ｎ×Ｎ，ｌｉｉ＝∑
Ｎ

ｊ＝０
ａｉｊ，ｌｉｊ＝－ａｉｊ，ｉ≠ｊ。

本文多无人机之间的通信关系，满足如下假设：

假设１　Ｇ为无向连通图。
在假设１条件下，每架无人机仅能获取自身

及其邻居的局部信息，但同时也保证了多无人机

系统中不存在完全孤立的个体，这使得群体中每

名成员的信息可通过间接方式实现融合。对于无

向连通图，有如下引理：

引理１［１７］　假设１满足时，１＝［１，１，…，１］Ｔ∈
ＲＮ为 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵 Ｌ的特征向量，其对应的特
征值为０，且重数为 １，而其余所有特征值均为正
数。此外，Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵 Ｌ的最小非零特征值 λ２

满足：λ２ ＝ ｍｉｎ
ｘ≠０，１Ｔｘ＝０

ｘＴＬｘ
ｘＴｘ
。

１．２　任务建模
假定在某次任务中，Ｎ架无人机在分布式通

信条件下分别由不同初始位置起飞，从不同方向

集结到任务区域。在整个集结过程中，需要综合

考虑我方支援补给、敌方探测雷达、防空导弹威胁

等约束条件，实时动态地规划每架无人机的飞行

航迹，并要求无人机群集结完毕时所在位置全局

最优。本文约定每架无人机能够依据自身设备与

知识得到态势判断函数 ｆｉ（ｘｉ）：Ｒ
ｎ→Ｒ，并进一步

计算出当前梯度信息

Δ

ｆｉ（ｘｉ）：Ｒ
ｎ→Ｒｎ，ｘｉ为无人

机 ｉ的位置，ｆｉ（ｘｉ）越小越好。此外，战场环境瞬
息万变，战机稍纵即逝，为了不打乱既定作战计

划，保证整个任务链顺利进行，要求无人机群必须

在给定时间 Ｔ内完成集结。任务可用数学语言
描述为

ｍｉｎ∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ｘｉ）

　　ｓ．ｔ．　 ｌｉｍ
ｔ→Ｔ－

ｘｉ（ｔ）－ｘｊ（ｔ） ＝０　ｉ，ｊ∈ Ｖ

（１）
为了保证目标函数最优解存在，给出如下凸

优化假设：

假设２　对于任意 ｉ＝１，２，…，Ｎ，ｆｉ（ｘｉ）二阶

可微且

Δ２ｆｉ（ｘｉ）为正定矩阵。
在此条件下，ｆｉ（ｘｉ）为严格凸函数，式（１）归

结为分布式凸优化问题。由于当 ｔ→Ｔ－时要求所
有状态 ｘｉ实现一致性，并考虑到可微严格凸函数
极小值点的充要条件是梯度为零，定义 Ｘ

{


ｓ∑
Ｎ

ｉ＝１

Δ

ｆｉ（ｓ）＝ }０ ，ｓ为集合元素， Δ

ｆｉ（ｓ）为函

数梯度。则在假设 ２条件下，Ｘ非空且为问题的
全局最优解集。对于全局目标函数 ｆ（ｓ）

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ｓ）的梯度

Δ

ｆ（ｓ）和二阶导数

Δ２ｆ（ｓ），有如

下一般性假设：

假设３　梯度

Δ

ｆ（ｓ）：Ｒｎ→ Ｒｎ为局部 ｐ阶
Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ连续的，即对ｓ∈Ｒｎ，存在 ｓ的一个邻
域 ｓ和依赖于 ｓ的常数 Ｃ＞０和 ｐ＞０使得

Δ

ｆ（ｘ）－

Δ

ｆ（ｙ）≤ Ｃ ｘ－ｙｐ　ｘ，ｙ∈ ｓ

（２）
假设４　范数

Δ２ｆ（ｓ）保持有界。
对于可微凸函数 ｆ（ｓ）而言，假设 ３是一个相

当宽泛的条件，它比一般的 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ连续性条件
更弱。假设４则保证了全局梯度的变化率有限，
符合实际情况。为便于分析，介绍如下引理：
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　第 ２期 丁超，等：基于时域映射的多无人机系统给定时间分布式最优集结

引理 ２［１８］ 对 于 非 空 闭 凸 集 Ｘ Ｒｎ，
ｘ－ＰＸ（ｘ）为关于 ｘ∈Ｒｎ 的连续函数，且有

Δ１
２
ｘ－ＰＸ（ｘ）

２＝ｘ－ＰＸ（ｘ），ＰＸ（ｘ）为向量 ｘ在

闭凸集Ｘ上的投影点，即ＰＸ（ｘ）＝ａｒｇｍｉｎ
珔ｘ∈Ｘ

ｘ－珔ｘ。

１．３　决策模型
若将无人机看做质点，其三维运动学模型可

表示为
［１９］

ｘ＝ｖｃｏｓψｃｏｓθ
ｙ＝ｖｓｉｎψｃｏｓθ
ｈ＝ｖｓｉｎ

{
θ

（３）

式中：［ｘ，ｙ，ｈ］Ｔ为无人机的位置向量；ｖ为无人
机速度大小；ψ和 θ分别为无人机的航向角和俯
仰角。

可以看出，若忽略飞控系统的动态响应过程，

无人机的三轴速度都可以通过 ｖ、ψ和 θ合适的指
令进行相应配置。由于本文旨在研究如何通过实

时在线分布式决策实现智能汇聚，仅涉及到空间

内三轴速度指令决策，故决策系统的一般表达式

即为

ｘｉ（ｔ）＝ｕｉ（ｔ）　　ｉ＝１，２，…，Ｎ （４）
式中：ｘｉ（ｔ）∈Ｒ

ｎ
为无人机的状态，若仅考虑三轴

位置，则 ｎ＝３，为体现本文方法的可扩展性，仍记
为未定整数 ｎ；ｕｉ（ｔ）∈Ｒ

ｎ
为决策指令输入，ｕｉ（ｔ）

只能使用自身和从邻居处获取的信息。

实际的决策系统多采用离散化的方式逐步确

定下一时刻位置指令。注意到当采样时间 Δｔ较
小时，可将微分方程（４）转化为如下差分方程进
行离散化决策：

ｘｉ［（ｊ＋１）Δｔ］＝ｘｉ（ｊΔｔ）＋ｕｉ（ｊΔｔ）Δｔ　ｉ＝１，２，…，Ｎ

（５）
式中：ｊ∈Ｎ为采样次数；Ｎ为自然数集合。

２　主要结果
２．１　时域映射

借鉴文献［２０］提出的时域映射方法，本节将
系统（４）的给定时间分布式优化问题转化为时变
系统（９）的渐近优化问题，相比于通常的固定时
间幂次趋近律方法，简化了分析与设计流程。

令多无人机系统集结时间的上界为 Ｔ，当 ｔ∈
［０，Ｔ）时，考虑利用如下的时域坐标映射将有限
时域 ｔ扩张到无限时域 τ。

τ＝ ｔ
Ｔ－ｔ

（６）

其逆变换记为

ｔ＝ Ｔτ
１＋τ

 ω（τ） （７）

显然有 ω（τ）：［０，＋∞）→［０，Ｔ）。式（７）左右两
边对 τ求导可得
ｄｔ
ｄτ
＝ Ｔ
（１＋τ）２

 κ（τ） （８）

式中：κ（τ）为时变系数。
当 ｔ∈［０，Ｔ）时，式（４）两边同时乘以式（８）

可得

ｄｘｉ
ｄτ
＝κ（τ）ｕｉ （９）

式中：τ∈［０，＋∞）。系统（９）即为原系统（４）在
时域 τ内的动力学表达式。

注１　时域映射（６）及其逆变换（７）建立了
有限域 ｔ和无限域 τ之间的双射，这意味着想要
解决原系统（４）的给定时间控制问题，只需要在
无限域 τ上实现转换系统（９）的渐近控制即可。
对于转换后的时变系统（９），κ（τ）可视为系统的
时变控制系数。因此，为了对系统（９）进行渐近
控制，决策指令必须包含增益项１／κ（τ）来补偿时
变控制因子 κ（τ）的效能损失，而指令的有界性通
过乘以更快趋于０的状态量来保证。

注２　从无限域 τ到时域 ｔ的坐标映射不仅
仅局限于式（６）的形式。实际上，一些形如指数函
数和三角函数等的坐标映射也是可行的，只要满足

如下条件：① ２阶可导且单调递增；② ω（０）＝０且
ｌｉｍ
τ→＋∞

ω（τ）＝Ｔ。

２．２　决策协议
为解决式（１）和式（４）所述给定时间分布式

优化问题，直接给出时域 ｔ内的分布式协议如下：
ｄβｉ
ｄｔ
＝ Ｔ
（Ｔ－ｔ）２∑ｊ∈Ｎｉ

（αｊ（ｔ）－αｉ（ｔ））

αｉ（ｔ）＝βｉ（ｔ）＋

Δ

ｆｉ（ｘｉ（ｔ））

ｕｉ（ｔ）＝
Ｔ

（Ｔ－ｔ）２∑ｊ∈Ｎｉ
（ｘｊ（ｔ）－ｘｉ（ｔ））－

αｉ（ｔ）
（Ｔ－ｔ）













ｋ

（１０）
式中：ｔ∈［０，Ｔ）；αｊ（ｔ）为无人机 ｉ的邻居 ｊ的辅助
变量；常数 ｋ∈（１，２）任取；αｉ（ｔ）和 βｉ（ｔ）可视为
估计全体无人机梯度

Δ

ｆｉ（ｘｉ（ｔ））平均值的辅助变
量。需要特别说明的是，βｉ（ｔ）的初值选择应满足
βｉ（０）＝０，因此有式（１１）关系式成立。

∑
Ｎ

ｉ＝１
αｉ（ｔ）＝∑

Ｎ

ｉ＝１

Δ

ｆｉ（ｘｉ（ｔ）） （１１）

从而当 αｉ（ｔ）达成一致性时，式（１１）表明其
可实现对梯度平均值的无偏估计。这种引入辅助

变量的设计思想类似于文献［１５，２１］。但本文使
用了时域映射方法，与上述文献相比，既避免了使

用不连续的符号函数技术，又不需要进行控制增
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益的选择。

对于给定时间分布式协议（１０），有如下定理
成立。为使内容结构清晰、便于理解，其证明过程

分为一致性与最优性分析放在２．３节和２．４节。
定理１　对于多无人机系统（４），当假设 １～

假设４满足时，分布式协议（１０）解决了式（１）所
述的给定时间分布式最优集结问题，且闭环系统

保持有界，特别地，ｌｉｍ
ｔ→Ｔ－
ｕｉ（ｔ）＝０，ｉ＝１，２，…，Ｎ。

２．３　一致性分析
利用式（６）～式（８）建立的时域 ｔ和无限域 τ

之间的映射关系，不难得到分布式协议（１０）在无
限域 τ内的等价表达式：
ｄβｉ
ｄτ
＝∑

ｊ∈Ｎｉ

（αｊ－αｉ）

αｉ ＝βｉ＋

Δ

ｆｉ（ｘｉ）

ｕｉ ＝
（１＋τ）２

Ｔ ∑
ｊ∈Ｎｉ

（ｘｊ－ｘｉ）－
１＋τ( )Ｔ

ｋ

α













ｉ

（１２）

本节研究 αｉ和 βｉ的给定时间一致性，联立
式（９）和式（１２）可得
ｄαｉ
ｄτ
＝∑

ｊ∈Ｎｉ

（αｊ－αｉ）＋

Δ２ｆｉ（ｘｉ）
ｄｘｉ
ｄτ

ｄｘｉ
ｄτ
＝∑

ｊ∈Ｎｉ

（ｘｊ－ｘｉ）－
Ｔ１－ｋ

（１＋τ）２－ｋ
α










ｉ

（１３）

　　 令 ηｉ ＝ （１＋τ）
２αｉ，ξｉ ＝ （１＋τ）

２ｘｉ，

η＝［ηＴ１，η
Ｔ
２，…，η

Ｔ
Ｎ］

Ｔ
，ξ＝［ξＴ１，ξ

Ｔ
２，…，ξ

Ｔ
Ｎ］
Ｔ
，Ｈ ＝

ｄｉａｇ｛

Δ２ｆ１（ｘ１），

Δ２ｆ２（ｘ２），…，

Δ２ｆＮ（ｘＮ）｝，并引
入表示矩阵的 Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ积，可将系统（１３）写
为如下紧凑形式：

ｄη
ｄτ
＝－（Ｌ Ｉｎ）η－Ｈ（Ｌ Ｉｎ）ξ－

　　 Ｔ１－ｋ

（１＋τ）２－ｋ
Ｈη＋ ２

１＋τ
η

ｄξ
ｄτ
＝－（Ｌ Ｉｎ）ξ－

Ｔ１－ｋ

（１＋τ）２－ｋ
η＋ ２
１＋τ











 ξ

（１４）
　　进而考虑如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ１ ＝
ε
２η

Ｔ
（Ｌ Ｉｎ）η＋

１
２ξ

Ｔ
（Ｌ Ｉｎ）ξ （１５）

式中：常数 ε＞０。对式（１５）沿式（１４）对 τ求导，
并注意到 ＬＩｎ和 Ｈ都是对称矩阵，有
ｄＶ１
ｄτ
＝－ε（ＬＩｎ）η

２－εηＴ（ＬＩｎ）Ｈ（ＬＩｎ）ξ－

　　 εＴ１－ｋ

（１＋τ）２－ｋ
ηＴ（ＬＩｎ）Ｈη＋

２ε
１＋τ

ηＴ（ＬＩｎ）η－

　　 （Ｌ Ｉｎ）ξ
２－ Ｔ１－ｋ

（１＋τ）２－ｋ
ξＴ（Ｌ Ｉｎ）η＋

　　 ２
１＋τ

ξＴ（Ｌ Ｉｎ）ξ （１６）

考虑到假设２以及引理１，对称矩阵Ｈ和ＬＩｎ
分别为正定和半正定的。可证明（ＬＩｎ）Ｈ为半
正定矩阵，则

－ εＴ１－ｋ

（１＋τ）２－ｋ
ηＴ（Ｌ Ｉｎ）Ｈη≤０ （１７）

设 ＬＩｎ的特征值为 ０＝λ１＜λ２≤…≤λＮ，

且 λｉ对应的单位正交特征向量为 ｐｉｊ∈Ｒ
Ｎｎ
，ｊ＝１，

２，…，ｍｉ。下面分析 ｚ
Ｔ
（ＬＩｎ）ｚ和 （ＬＩｎ）ｚ

２

之间的大小关系。对ｚ∈ＲＮｎ，都可表示为

ｚ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
∑
ｍｉ

ｊ＝１
μｉｊｐｉｊ （１８）

式中：μｉｊ∈Ｒ。则有

ｚＴ（Ｌ Ｉｎ）ｚ＝∑
Ｎ

ｉ＝２
∑
ｍｉ

ｊ＝１
λｉμ

２
ｉｊ≤

　　 １
λ２∑

Ｎ

ｉ＝２
∑
ｍｉ

ｊ＝１
λ２ｉμ

２
ｉｊ＝

１
λ２
（Ｌ Ｉｎ）ｚ

２ （１９）

　　注意到
２ξＴ（Ｌ Ｉｎ）η≤ ξ

Ｔ
（Ｌ Ｉｎ）ξ＋η

Ｔ
（Ｌ Ｉｎ）η

（２０）
根据假设４，记 Ｈ 的上界为 珔ｈ，将式（１７）～

式（２０）代入式（１６）可得
ｄＶ１
ｄτ
≤－ε（ＬＩｎ）η

２＋ε珔ｈ（ＬＩｎ）η （ＬＩｎ）ξ－

　　 （ＬＩｎ）ξ
２＋Ｏ（（１＋τ）ｋ－２）（ＬＩｎ）η

２＋

　　Ｏ（（１＋τ）ｋ－２）（Ｌ Ｉｎ）ξ
２ （２１）

式中：Ｏ（·）表示同阶无穷小。进而对于充分大
的 τｓ０，当 τ＞τｓ０时，取 ε＜珔ｈ

－２
，放缩式（２１）有

ｄＶ１
ｄτ
≤－ε２ （ＬＩｎ）η

２＋ε珔ｈ（ＬＩｎ）η （ＬＩｎ）ξ－

　　 ε
珔ｈ２

２ （Ｌ Ｉｎ）ξ
２－１－ε

珔ｈ２

２ （Ｌ Ｉｎ）ξ
２ ＝

　　 －ε[２ （Ｌ Ｉｎ）η －珔ｈ（Ｌ Ｉｎ） ]ξ
２
－

　　 １－ε
珔ｈ２

２ （Ｌ Ｉｎ）ξ
２ （２２）

故 Ｖ１非增，且根据 ＬａＳａｌｌｅ不变集原理，解轨
迹收敛于最大不变集，即 ｌｉｍ

τ→＋∞
（Ｌ Ｉｎ）η ＝０，

ｌｉｍ
τ→＋∞

（Ｌ Ｉｎ）ξ ＝０。这说明对ｉ，ｊ∈｛１，２，…，

Ｎ｝，系统一致性在给定时间内实现，即 ｌｉｍ
ｔ→Ｔ－
（αｉ－

αｊ）＝０，ｌｉｍ
ｔ→Ｔ－
（ｘｉ－ｘｊ）＝０，且收敛速度快于 （１＋

τ）－２：（Ｔ－ｔ）２。这意味着式（１０）中的部分输入项，

即 （Ｔ－ｔ）－２∑
ｊ∈Ｎｉ

（αｊ（ｔ）－αｉ（ｔ））和（Ｔ－ｔ）
－２
·

∑
ｊ∈Ｎｉ

（ｘｊ（ｔ）－ｘｉ（ｔ））全局有界。　
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２．４　最优性分析

定义 ｘ  １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
ｘｉ，根据２．３节中的一致性

分析结果可知，当 τ≥τｓ０→ ＋∞时，忽略掉高阶无
穷小量有

ｄｘ

ｄτ
＝１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
∑
ｊ∈Ｎｉ

（ｘｊ－ｘｉ）－
Ｔ１－ｋαｉ

（１＋τ）２[ ]－ｋ
＝

　　 － Ｔ１－ｋ

Ｎ（１＋τ）２－ｋ∑
Ｎ

ｉ＝１

Δ

ｆｉ（ｘ
） （２３）

　　考虑如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ２ ＝
１
２ ｘ －ＰＸ（ｘ

）
２ （２４）

对式（２４）沿式（２３）对 τ求导，利用引理 ２与

函数∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ｓ）的凸性可得

ｄＶ２
ｄτ
＝［ｘ －ＰＸ（ｘ

）］
Ｔｄｘ

ｄτ
＝

　　 － Ｔ１－ｋ

Ｎ（１＋τ）２－ｋ
［ｘ－ＰＸ（ｘ

）］
Ｔ∑
Ｎ

ｉ＝１

Δ

ｆｉ（ｘ
）≤

　　 － Ｔ１－ｋ

Ｎ（１＋τ）２ [－ｋ ∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ｘ

）－∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ＰＸ（ｘ

 ]））

（２５）

对任意 ｌ＞０，定 义 集 合 {Ｙ ＝ ｓ∈ Ｒｎ

ｓ－ＰＸ（ｓ）≤ }ｌ，正常数 δ＝ｍｉｎ
ｓ∈Ｙ∑

Ｎ

ｉ＝１
［ｆｉ（ｓ）－

ｆｉ（ＰＸ（ｓ））］，Ｙ表示集合 Ｙ的边界。于是对

ｓＹ都满足：∑
Ｎ

ｉ＝１
［ｆｉ（ｓ）－ｆｉ（ＰＸ（ｓ））］＞δ。因

此，当 τ＞τｓ０时，对任意 ｘ
（τ）Ｙ有

ｄＶ２
ｄτ
≤－ Ｔ１－ｋδ

Ｎ（１＋τ）２－ｋ
（２６）

对式（２６）两边积分可得

Ｖ２（τｓ１）－Ｖ２（τｓ０）≤－
Ｔ１－ｋδ

Ｎ（ｋ－１）
［（１＋τｓ１）

ｋ－１－

　　（１＋τｓ０）
ｋ－１
］ （２７）

这表明存在某有限时刻 τｓ１＞τｓ０使得当 τ＞τｓ１
时，ｘ －ＰＸ（ｘ

） ＜ｌ成立。根据 ｌ取值的任意
性，不妨令ｌ→０，可得 ｌｉｍ

τ→＋∞
ｘ －ＰＸ（ｘ

） ＝０。考

虑到 τ和 ｔ之间的映射关系，即有当 ｔ→Ｔ－时，ｘ

无限趋近于最优解集合 Ｘ，这说明全局目标函数
在给定时间 Ｔ内达到了最小。

分析 ｕｉ中第 ２项在 ｔ∈［０，Ｔ）上的有界性。

注意到，∑
Ｎ

ｉ＝１

Δ

ｆｉ（ＰＸ（ｘ
））＝０，将∑

Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ｘ

）在

ＰＸ（ｘ
）点进行泰勒展开可得

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ｘ

）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ＰＸ（ｘ

））＋１
２
［ｘ －ＰＸ（ｘ

）］
Ｔ
·

　　

Δ２∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ＰＸ（ｘ

））［ｘ －ＰＸ（ｘ
）］＋

　　 [ο ｘ －ＰＸ（ｘ
） ]２ （２８）

式中：ο（·）表示高阶无穷小。考虑当 τ→ ＋∞时
的情形，此时 ｘ→ＰＸ（ｘ

），根据式（２８）和假设
２，存在常数 Ｃ′＞０使得

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ｘ

）－∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ＰＸ（ｘ

））≥Ｃ′ｘ －ＰＸ（ｘ
）

２

（２９）

将式（２９）代入式（２５）可得

ｄＶ２
ｄτ
≤－ Ｃ′Ｔ１－ｋ

Ｎ（１＋τ）２－ｋ
ｘ －ＰＸ（ｘ

）
２ ＝

　　 － λ
（１＋τ）２－ｋ

Ｖ２ （３０）

式中：λ２Ｎ－１Ｃ′Ｔ１－ｋ。对式（３０）两边在（τｓ０，τ）
上积分并整理可得

Ｖ２（τ）≤Ｖ２（τｓ０）ｅｘｐ
λ
ｋ－１

［（１＋τｓ０）
ｋ－１－（１＋τ）ｋ－１{ }］

（３１）
考虑到假设３成立，记

ｐ＝ {ｉｎｆｐ Δ

ｆ（ｘ）－

Δ

ｆ（ｙ）≤ Ｃ ｘ－ｙｐ，

　　ｘ，ｙ∈ ｓ，ｓ∈ }Ｘ （３２）

式中：常数Ｃ＞０。从而当ｓ→Ｘ时，由于

Δ

ｆ（ＰＸ（ｓ））＝
０，故有

∑
Ｎ

ｉ＝１

Δ

ｆｉ（ｓ）≤ Ｃ ｓ－ＰＸ（ｓ）
ｐ （３３）

根据式（２４）和式（３３）可知，当 τ→ ＋∞时必
满足：

０≤ （１＋τ）ｋ∑
Ｎ

ｉ＝１

Δ

ｆｉ（ｘ
）≤２

ｐ
２Ｃ（１＋τ）ｋＶ

ｐ
２
２

（３４）

将式（３１）代入式（３４），并运用夹逼定理可得

ｌｉｍ
τ→＋∞

（１＋τ）ｋ∑
Ｎ

ｉ＝１

Δ

ｆｉ（ｘ
） ＝０ （３５）

综合式（３５）和２．３节中的结果可知

ｌｉｍ
ｔ→Ｔ－
ｕｉ ＝ ｌｉｍ

τ→＋∞
ｕｉ ＝０　　ｉ＝１，２，…，Ｎ （３６）

这表明决策协议（１０）是非奇异的。

３　仿真验证

为验证本文的主要结论，考虑由 ５架无人机

组成的无人机群，仿真中涉及到的时间、位置和速

度单位分别为 ｍｉｎ、ｋｍ和 ｋｍ／ｍｉｎ。它们之间的
通信拓扑构成无向连通图，对应的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩
阵为

９１３
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Ｌ＝

２ －１ ０ ０ －１
－１ ２ －１ ０ ０
０ －１ ２ －１ ０
０ ０ －１ ２ －１
－１ ０ ０ －















１ ２

（３７）

为使仿真效果直观，考虑多无人机系统在二

维平面内的分布式优化问题，从而 ｎ＝２。给定集
结时间为 Ｔ＝５ｍｉｎ，为方便我方 ５个基地支援补
给，假设每架无人机的态势判断函数 ｆｉ（ｘｉ）：Ｒ

２→
Ｒ分别为
ｆ１（ｘ１）＝ｘ

２
１１＋（ｘ１２－２）

２

ｆ２（ｘ２）＝ｘ
２
２１＋（ｘ２２－１）

２

ｆ３（ｘ３）＝（ｘ３１－１）
２＋ｘ２３２

ｆ４（ｘ４）＝（ｘ４１－２）
２＋ｘ２４２

ｆ５（ｘ５）＝（ｘ５１－２）
２＋（ｘ５２－１）













２

（３８）

显然，式（３７）和式（３８）所述问题满足假设
１～假设 ４。每架无人机的初始位置依次取为
（－２，４）ｋｍ，（－２，０）ｋｍ，（０，－２）ｋｍ，（４，２）ｋｍ，
（２，４）ｋｍ。仿真结果如图１～图５所示。

从图１和图 ２可以看出，所有无人机均在给
定时间 Ｔ＝５ｍｉｎ内集结完毕，最终集结地点坐标
约为（１，０．７４）ｋｍ，通过对优化函数分析计算可验

图 １　无人机状态响应 ｘｉ１
Ｆｉｇ．１　Ｓｔａｔｅｒｅｓｐｏｎｓｅｘｉ１ｏｆＵＡＶｓ

图 ２　无人机状态响应 ｘｉ２
Ｆｉｇ．２　Ｓｔａｔｅｒｅｓｐｏｎｓｅｘｉ２ｏｆＵＡＶｓ

证上述坐标确为全局最小值点，这表明多无人机

系统在给定时间内完成了分布式最优集结。从

图３和图４可知，所有无人机决策指令输入保持
全局有界，且终值趋于零，表明了本文方法的可用

性。图５绘制了整个集结过程中无人机群的航迹
示意图以及全局优化函数等高线，航迹曲线光滑

平稳。集结过程当中，随着信息的分布式流通，各

无人机不断调整修正自身航迹，直至在最优点集

结完毕。

图 ３　无人机决策指令 ｕｉ１
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｃｉｓｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｕｉ１ｏｆＵＡＶｓ

图 ４　无人机决策指令 ｕｉ２
Ｆｉｇ．４　Ｄｅｃｉｓｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｕｉ２ｏｆＵＡＶｓ

图 ５　无人机群航迹与全局优化函数等高线

Ｆｉｇ．５　ＦｌｉｇｈｔｐａｔｈｏｆＵＡＶｓｗａｒｍａｎｄｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ

０２３
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　第 ２期 丁超，等：基于时域映射的多无人机系统给定时间分布式最优集结

４　结 束 语

本文研究了基于时域映射技术的多无人机系

统给定时间分布式最优集结问题。所设计的带时

变增益的给定时间分布式优化协议包括 ２个部
分，第１个部分即辅助变量 αｉ（ｔ）和 βｉ（ｔ）的分布
式动力学，可针对全局目标函数梯度进行实时估

计；第２个部分即分布式决策指令 ｕｉ（ｔ），它又包
括一致性输入以及梯度修正 ２个部分，通过系数
ｋ∈（１，２）使其相互协调。

注意到，本文结果只分析了决策指令的有界

性，而对其上界没有定量估计，下一步可研究输入

受限条件下的给定时间分布式优化问题。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＢＥＡＲＤＲＤ，ＭＣＬＡＩＮＴＷ，ＧＯＯＤＲＩＣＨＭＡ，ｅｔａｌ．Ｃｏｏｒｄｉｎａ

ｔｅｄｔａｒｇｅｔａｓｓｉｇｎｍｅｎｔａｎｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｆｏｒｕｎｍａｎｎｅｄａｉｒｖｅｈｉｃｌｅｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２００２，１８

（６）：９１１９２２．

［２］ＳＣＡＲＤＯＶＩＬ，ＳＥＰＵＬＣＨＲＥＲ．Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎｉｎｎｅｔｗｏｒｋｓｏｆ

ｉｄｅｎｔｉｃａｌｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２００９，４８（８）：２５５７

２５６２．　

［３］ＳＨＩＧＤ，ＪＯＨＡＮＳＳＯＮＫ．Ｒｏｂｕｓｔｃｏｎｓｅｎｓｕｓｆｏｒｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

ｔｉｍｅｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＳＩＡＭ ＪｏｕｒｎａｌｏｎＣｏｎｔｒｏｌａｎｄ

Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，２０１３，４８（５）：３６７３３６９１．

［４］ＤＩＭＡＲＯＧＯＮＡＳＤ，ＫＹＲＩＡＫＯＰＯＵＬＯＳＫ．Ｏｎｔｈｅｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ

ｐｒｏｂｌｅｍｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｎｏｎｈｏｌｏｎｏｍｉｃａｇｅｎｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２００７，５２（５）：９１６９２２．

［５］ＤＩＮＧＣ，ＤＯＮＧＸＭ，ＳＨＩＣ，ｅｔａｌ．Ｌｅａｄｅｒｌｅｓｓｏｕｔｐｕｔｃｏｎｓｅｎｓｕｓ

ｏｆｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｄｉｓｔｉｎｃｔｒｅｌａｔｉｖｅｄｅｇｒｅｅｓｕｎｄｅｒ

ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｄｉｒｅｃｔｅｄｔｏｐｏｌｏｇｉｅｓ［Ｊ］．ＩＥＴＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙａｎｄＡｐ

ｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１９，１３（３）：３１３３２０．

［６］何吕龙，张佳强，侯岳奇，等．有向通信拓扑和时延条件下的

无人机集群时变编队控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，

２０２０，４６（２）：３１４３２３．

ＨＥＬＬ，ＺＨＡＮＧＪＱ，ＨＯＵＹＱ，ｅｔａｌ．Ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒＵＡＶｓｗａｒｍｗｉｔｈｄｉｒｅｃｔｅｄｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙａｎｄ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（２）：３１４３２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］ＮＥＤＩＣＡ，ＯＺＤＡＧＬＡＲＡ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｂｇｒａｄｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒ

ｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００９，５４（１）：４８６１．

［８］ＺＨＵＭ Ｈ，ＭＡＲＴ?ＮＥＺＳ．Ｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｃｏｎｖｅｘｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｕｎｄｅｒｉｎｅｑｕａｌｉｔｙａｎｄｅｑｕａｌｉｔｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０１２，５７（１）：１５１１６４．

［９］ＤＵＣＨＩＪ，ＡＧＡＲＷＡＬＡ，ＷＡＩＮＷＲＩＧＨＴＭ．Ｄｕａｌａｖｅｒａｇｉｎｇ

ｆｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ：Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｎｄｎｅｔｗｏｒｋｓｃａｌｉｎｇ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０１２，５７（３）：

５９２６０６．

［１０］ＬＩＮＰ，ＲＥＮＷ，ＳＯＮＧＹ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｓｕｂｊｅｃｔｔｏｎｏｎｉｄｅｎｔｉｃａｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓａｎｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙｓ

［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２０１６，６５：１２０１３１．

［１１］ＫＩＡＳＳ，ＣＯＲＴ?ＳＪ，ＭＡＲＴ?ＮＥＺＳ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｃｏｎｖｅｘｏｐｔｉｍｉ

ｚａｔｉｏｎｖｉａｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｉｍｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｗｉｔｈｄｉｓｃｒｅｔｅ

ｔｉｍｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２０１５，５５：２５４２６４．

［１２］ＺＨＡＯＹ，ＬＩＵＹＦ，ＷＥＮＧＨ，ｅｔａｌ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｆｏｒｌｉｎｅａｒｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓ：Ｅｄｇｅａｎｄｎｏｄｅｂａｓｅｄａｄａｐｔｉｖｅ

ｄｅｓｉｇｎｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０１７，６２

（７）：３６０２３６０９．

［１３］ＬＩＮＰ，ＲＥＮＷ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｈｏｒｔｅｓｔｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｎｓｅｎｓｕｓｐｒｏｂｌｅｍ

ｉｎｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ

ｏｎＤｅｃｉｓｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：４６９６

４７０１．　

［１４］ＬＩＮＰ，ＲＥＮＷ，ＳＯＮＧＹＤ，ｅｔａｌ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｔｈｅｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆａｄａｐｔｉｖｉｔｙａｎｄｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ［Ｃ］∥

Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ２０１４ＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：３１７７３１８２．

［１５］ＬＩＮＰ，ＲＥＮＷ，ＦＡＲＲＥＬＬＪＡ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｉｍｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ：Ｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍ ｇｒａｄｉｅｎｔｇａｉｎｓ，ｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒ

ｇｅｎｃｅ，ａｎｄｃｏｎｖｅｘｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｅｔ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕ

ｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０１７，６２（５）：２２３９２２５３．

［１６］ＮＩＮＧＢＤ，ＨＡＮＱＬ，ＺＵＯＺＹ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒ

ｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓ：Ａｎｅｄｇｅｂａｓｅｄｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｎｓｅｎｓｕｓａｐ

ｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，２０１９，４９（１）：

１２２１３２．　

［１７］ＧＯＤＳＩＬＣ，ＲＯＹＬＥＧ．Ａｌｇｅｂｒａｉｃｇｒａｐｈｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：

Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００１．　

［１８］ＦＡＣＣＨＩＮＥＩＦ，ＰＡＮＧ Ｊ．Ｆｉｎｉｔｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｖａｒｉａｔｉｏｎａｌｉｎｅ

ｑｕａｌｉｔｉｅｓａｎｄｃｏｍｐｌｅｍｅｎｔａｒｉｔｙｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，

２００３．　

［１９］ＲＥＮＷ，ＮＡＴＨＡＮＳ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｒｏｂｏｔｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓ

Ｓｙｓｔｅｍｓ，２００８，５６（２）：３２４３３３．

［２０］ＤＩＮＧＣ，ＳＨＩＣ，ＣＨＥＮＹ．Ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｔｉｍｅｓｔａｂｉｌｉ

ｚａｔｉｏｎｏｆａｃｌａｓｓｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ：Ａｎｏｖｅｌｃｏｏｒｄｉ

ｎａｔｅｍａｐｐｉｎｇｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｂｕｓｔａｎｄ

ＮｏｎｌｉｎｅａｒＣｏｎｔｒｏｌ，２０２０，３０（９）：３５６６３５８１．

［２１］ＣＨＥＮＦ，ＣＡＯＹ，ＲＥＮＷ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄａｖｅｒａｇｅｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｍｕｌ

ｔｉｐｌｅｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｉｇｎａｌｓｗｉｔｈｂｏｕｎｄｅｄｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０１２，５７（１２）：

３１６９３１７４．

　作者简介：

　丁超　男，博士研究生。主要研究方向：多智能体系统协同控

制与非线性系统控制。

魏瑞轩　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：导航制

导与飞行控制。

周凯　男，博士研究生。主要研究方向：强化学习理论与应用。
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ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｏｐｔｉｍａｌｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｏｆｍｕｌｔｉＵＡＶｓｙｓｔｅｍｓｉｎｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｔｉｍｅ
ｂａｓｅｄｏｎｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｍａｐｐｉｎｇ
ＤＩＮＧＣｈａｏ１，２，ＷＥＩＲｕｉｘｕａｎ２，，ＺＨＯＵＫａｉ１，２

（１．ＧｒａｄｕａｔｅＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｔｉｍｅｏｐｔｉｍａｌｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｐｒｏｂｌｅｍｆｏｒｍｕｌｔｉＵＡＶｓｙｓｔｅｍｓ，ａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅ．Ｂｙｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇａｓｐｅｃｉｆ
ｉｃｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ｔｈｅｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｔｉｍｅｄｅｃｉｓｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｉｎｏｒｉｇｉｎａｌｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｉｓｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄｉｎ
ｔｏａｎａｓｙｍｐｔｏｔｉｃａｌｌｙｓｔａｂｌｅｐｒｏｂｌｅｍｉｎｔｈｅｉｎｆｉｎｉｔｅｄｏｍａｉｎ，ｗｈｉｃｈｓｉｍｐｌｉｆｉｅｓｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｓｓ．
Ｔｈｅｎ，ｗｅｄｅｓｉｇｎａｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｔｉｍｅｇｒａｄｉｅｎｔｄｅｓｃｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｈｏｓｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｔｉｍｅｉｓｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｏｆｔｈｅ
ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｓａｓｗｅｌｌａｓｏｔｈｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｈｅｒｅｆｏｒｅｃａｎｂｅｐｒｅｓｐｅｃｉｆｉｅｄ．Ｂｅｓｉｄｅｓ，ｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｉｍｅ
ｖａｒｙｉｎｇｇａｉｎｒｅｍｏｖｅｓｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ，ｗｈｉｃｈｅｎａｂｌｅｓｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｎｔｈｅｃｏｎｔｅｘｔｏｆａ
ｓｅｒｉｏｕｓｌａｃｋｏｆｇｌｏｂａｌｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓａｂｌｅｔｏａｃｈｉｅｖｅｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕ
ｔｅｄｏｐｔｉｍａｌｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅＵＡＶｓｉｎｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｔｉｍｅ，ａｎｄｔｈｅｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍｒｅｍａｉｎｓｇｌｏｂａｌｌｙ
ｂｏｕｎｄｅｄｉｎｍｉｓｓｉｏｎｔｉｍｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉＵＡＶｓｙｓｔｅｍｓ；ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｔｉｍｅ；ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；
ｃｏｎｓｅｎｓｕｓ　

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０５１３：２８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０５．１３２５．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｎｏｖａｔｉｏｎ２０３０ＫｅｙＰｒｏｊｅｃｔｏｆ“ＮｅｗＧｅｎｅｒａｔｉｏｎＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ”（２０１８ＡＡＡ０１０２４０３）；

ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５７３３７３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｘｗｅｉ３６９＠ｓｏｈｕ．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ２

　收稿日期：２０２００６１６；录用日期：２０２００７１７；网络出版时间：２０２００８０７１０：１４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０７．１００４．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１２７３０５８）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｏｕｓｌｓｄ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ

　引用格式：王帅磊，周绍磊，代飞扬，等．多航天器分布式事件触发分组姿态协同控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（２）：
３２３３３２．ＷＡＮＧＳＬ，ＺＨＯＵＳＬ，ＤＡＩＦＹ，ｅｔａｌ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｇｒｏｕｐａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｓｐａｃｅ
ｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（２）：３２３３３２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０２６６

多航天器分布式事件触发分组姿态协同控制

王帅磊，周绍磊，代飞扬，刘伟，闫实
（海军航空大学，烟台 ２６４００１）

　　摘　　　要：在分布式事件触发机制的基础上对多航天器分组姿态协同控制问题进行了
研究。系统内包含若干个分组，并且航天器间的信息交互被抽象为无向拓扑。以修正罗德里

格斯参数（ＭＲＰ）描述航天器的姿态，构造了包含姿态和角速度的辅助变量，并设计了分布式
的控制输入。在分布式事件触发机制下，对每个航天器设计了触发函数，并结合代数图论和

Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论证明了多航天器能够渐近达到分组姿态协同，同时证明了系统内不会发
生 Ｚｅｎｏ现象。仿真结果验证了在分布式事件触发机制下提出的控制输入的有效性。

关　键　词：多航天器；分组；姿态控制；事件触发；无向拓扑；触发函数
中图分类号：Ｖ４４８；ＴＰ２７３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３２３１０

　　姿态协同控制是多航天器系统中的重要技术

之一，广泛应用在如航天器编队飞行等领域
［１４］
。

近年来，研究人员对这一重要问题展开了深入的

研究。当系统内所有航天器的姿态和角速度均达

到一致时，称多航天器系统达到了姿态协同。

现有研究从多个方面对多航天器姿态协同控

制问题进行了分析。对于领导跟随结构的多航

天器系统，Ｃａｉ和 Ｈｕａｎｇ提出了一种分布式的观

测器对领导者的状态进行估计，并且对角速度进

行了补偿
［５］
，考虑到系统中存在未知参数，进一

步构造了分布式的自适应算法以使误差系统稳

定
［６］
；此外，针对外部扰动提出了自适应的处理

方法
［７］
。文献［８］在 ＳＯ（３）模型的基础上，设计

了一种时变增益扩张状态观测器，并根据航天

器之间的相对姿态构造了基于旋转矩阵的控制

输入。对于联合连通拓扑上的多航天器系统，

Ｌｉｕ和 Ｈｕａｎｇ证明了存在一种分布式观测器对

目标进行估计
［９］
，Ｌｕ和 Ｌｉｕ也进行了类似的研

究
［１０］
，并且在文献［９１０］中，系统拓扑都是有向

的。Ｍａ等对联合连通拓扑上的领导跟随系统，

设计了滑模变量和分布式的观测器对跟随者进

行估计
［１１］
。对于无领导者的多航天器系统，

Ｈｕａｎｇ等同时考虑了执行器故障及饱和约束，并

设计了一种补偿方法
［１２］
。文献［１３］对带有机

械臂的空间机器人，设计了一种卫星基座、姿态

与机械臂一体化的控制器。文献［１４］对电磁航

天器编队悬停问题，构造了包含多个影响因素

的不确定系统，对轨道姿态进行解耦，能够实现

高精度悬停。

为了节约系统的通信和计算资源，降低航天

器间收发信息的频率，事件触发机制被引入到了

航天器姿态协同控制方法中
［４，１５１７］

。在事件触发

机制下，需要设计相应的事件触发函数，并且系统

内的通信交互仅在事件触发函数被满足时才会执

行，于是连续的系统通信被转化为不连续的间断

通信，从而显著节约了系统的能源和资源。在文

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102017&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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献［４］中，提出了一种分布式的事件触发控制器

以处理执行器的故障，并同时考虑了外部扰动。

Ｗｅｎｇ和 Ｙｕｅ在领导跟随结构下，提出了一种分

布式的触发机制，能够通过领导者的状态构造一

个凸包，并使所有跟随者的状态收敛到该凸包

中
［１５］
。Ｚｈａｎｇ等在无向拓扑上提出了一种依赖

当前状态的控制律，其特别之处在于：触发函数下

一次被满足的时刻可以根据航天器的当前状态进

行预测
［１６］
。Ｘｕ等构造了一种自适应的滑模控制

方法，能够引导航天器跟随预先设计的姿态轨迹，

并同时考虑了惯性不确定性及外部扰动
［１７］
。针

对ＳＡＲ卫星，Ｆｕ等提出了２种带有时滞的基于终

端滑模的控制律
［１８］
。

大多数现有研究都致力于使多航天器的姿态

收敛到某一个确定的时不变或时变的姿态。而随

着技术的发展，以及多航天器越来越广泛的应用，

在复杂的应用场景中，对航天器的姿态可能有不

同的需求，即要求一部分航天器保持同一姿态，另

一部分航天器保持另一姿态。例如，在卫星编队

监控目标时，由于它们分布在空间中的不同位置，

那么可以划分为若干个不同的分组，每个分组内

部的卫星能够调整自身姿态以实现更好的观测。

这种包含多个分组并使每个分组都达到姿态协同

的情况称为分组姿态协同。对于这种分组的多航

天器系统，文献［１９］在无向拓扑上引入了分组一

致概念，所设计的控制输入能够使系统渐近达到

分组姿态协同，但该研究的结论仅适用于包含 ２

个分组的情况。文献［２０］进一步考虑了切换拓

扑的情况，通过代换姿态和角速度变量，并对系统

Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵进行分解，将分组姿态协同控制问

题转化为了稳定性问题，对包含多个分组的多航

天器系统构造了控制输入。Ｗｅｎｇ等对基于

ＳＯ（３）模型的多分组系统进行了分析，在该研究

中，各个分组的领导者能够达到反一致，并且每个

分组内的跟随者都能与领导者保持一致，角速度

收敛到零
［２１］
。分组姿态协同问题对于多航天器

系统的应用具有重要意义，而当前针对该问题的

研究仍然不够充分，这一特殊问题可以通过引入

分组一致
［２２２４］

的概念来解决。分组一致是指：在

包含若干个分组的多智能体系统中，每个分组内

部智能体的状态都能达到一致，并且不同分组的

一致状态是不同的。

由于目前相关研究仍然有限，本文致力于在

分布式事件触发机制下解决多航天器分组姿态协

同控制问题，从而减轻系统的通信压力。

１　多航天器系统构建

１．１　航天器姿态模型

考虑一个包含 Ｎ个航天器及 ｓ个分组的系

统。航天器按顺序标记为１，２，…，Ｎ，分组按照顺

序标记为 ｇ１，ｇ２，…，ｇｓ。每个分组内航天器的数

量为 ｎｉ，并且每个航天器仅能够唯一地被划分到

一个分组。采用修正罗德里格斯参数（Ｍｏｄｉｆｉｅｄ

ＲｏｄｒｉｇｕｅｓＰａｒａｍｅｔｅｒｓ，ＭＲＰ）描述航天器的姿态，

以 σｉ（ｔ）∈Ｒ
３
表示航天器的姿态，并以 ωｉ（ｔ）∈

Ｒ３表示航天器的角速度，于是航天器的姿态运动

学和动力学方程可以写为

σｉ（ｔ）＝Ｇｉ（ｔ）ωｉ（ｔ）

Ｊωｉ（ｔ）＝（Ｊωｉ（ｔ））
×ωｉ（ｔ）＋ｕｉ（ｔ

{
）

（１）

式中：ｕｉ（ｔ）∈Ｒ
３
为待设计的航天器的控制输入；

矩阵 Ｊ∈Ｒ３×３为航天器的转动惯量，并且本文中

假设所有航天器的转动惯量均相同；算子 Ｇｉ（ｔ）

定义为

Ｇｉ（ｔ）＝
１
２
１－σＴｉ（ｔ）σｉ（ｔ）

２
Ｉ３＋σ

×
ｉ（ｔ）＋σｉ（ｔ）σ

Ｔ
ｉ（ｔ[ ]）
（２）

式中：Ｉ３为３阶单位矩阵。并定义

ｐｉ（ｔ）＝Ｇｉ（ｔ）Ｇ
Ｔ
ｉ（ｔ） （３）

对任意一个三维向量 ｘ＝［ｘ１，ｘ２，ｘ３］
Ｔ
，反对

称矩阵 ｘ×表示为

ｘ×＝

０ －ｘ３ ｘ２
ｘ３ ０ －ｘ１
－ｘ２ ｘ１









０

（４）

对于分组ｇｋ中的航天器ｉ，定义映射Γ（ｉ）＝ｇｋ。

１．２　系统无向拓扑

将航天器视作节点，并且将航天间的双向信

息交互视作边，那么多航天器系统可以抽象为无

向拓扑 ＝（
!

，ε，Ａ），!＝｛１，２，…，Ｎ｝为节点组成

的集合，ε为边组成的集合。Ａ∈ＲＮ×Ｎ为系统的

邻接矩阵；Ａ中的元素 ａｉｊ定义为：若节点 ｉ和节点

ｊ属于同一分组，并且存在一条边连接节点 ｉ和节

点 ｊ，那么 ｉ与 ｊ互为邻居，并令 ａｊｉ＝ａｉｊ＝１，否则

ａｊｉ＝ａｉｊ＝０。与邻接矩阵 Ａ相对应，系统的 Ｌａｐｌａ

ｃｉａｎ矩阵 Ｌ∈ＲＮ×Ｎ定义为：对角线上的元素 ｌｉｉ ＝

∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ，非对角线上的元素为 ｌｉｊ＝－ａｉｊ。由于系统

４２３
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内包含多个分组，因此邻接矩阵 Ａ和 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩

阵 Ｌ都可以记作分块矩阵。

对多航天器的无向拓扑，有如下假设。

假设１　每个分组的内部拓扑都是连通的。

假设２　对任意 ２个分组 ｇｉ和 ｇｊ，若这 ２个

分组间存在边，那么有且仅有一对节点ｋ，ｌ∈ｇｉ和

另一对节点 ｍ，ｎ∈ｇｊ，使得邻接矩阵中元素 ａｋｍ＝

ａｌｎ＝１以及 ａｋｎ＝ａｌｍ＝－１，即这 ２个分组满足入

度平衡
［２２］
。

１．３　分布式事件触发机制

分布式事件触发机制是指：对系统中的每一

个航天器 ｉ，都设计一个触发函数 ｆｉ（ｔ）。若在某

个时刻 ｔｉｋ满足 ｆｉ（ｔ）＝０，那么航天器 ｉ将被触发，

并将其姿态和角速度信息发送给邻居。在非触发

时刻，航天器之间不进行通信以节省能源和资源。

ｔｉｋ称为航天器 ｉ的触发时刻，并且该航天器所有

的触发时刻可记为序列 ｔｉ１，ｔ
ｉ
２，…。在时间区间

［ｔｉｋ，ｔ
ｉ
ｋ＋１）内，控制输入 ｕｉ（ｔ）为时变值，但仅需考

虑航天器自身姿态和角速度的变化。

２　问题描述及主要结果

２．１　控制目的

对于多航天器系统，分组姿态协同的定义如下。

定义１　称多航天器达到分组姿态协同，当且

仅当系统内航天器的姿态 σｉ（ｔ）和角速度 ωｉ（ｔ）

满足：

ｌｉｍ
ｔ→∞

σｉ（ｔ）－σｊ（ｔ） ＝０，Γ（ｉ）＝Γ（ｊ）

ｌｉｍ
ｔ→∞

ωｉ（ｔ）－ωｊ（ｔ） ＝０，Γ（ｉ）＝Γ（ｊ
{

）

（５）

本文的目的在于：在分布式事件触发机制下，

设计一种控制输入使多航天器达到如式（５）所定

义的分组姿态协同。

２．２　控制输入设计

由于式（１）具有较强的非线性，直接求解分

析较为困难，为了降低分析难度，先对式（１）进行

转换。受到文献［１１］的启发，构造辅助变量

ｓｉ（ｔ）为

ｓｉ（ｔ）＝σｉ（ｔ）＋μσｉ（ｔ） （６）

式中：参数 μ＞０。同时可以得到

ｓｉ（ｔ
ｉ
ｋ）＝σｉ（ｔ

ｉ
ｋ）＋μσｉ（ｔ

ｉ
ｋ） （７）

于是航天器的辅助变量误差 ｅｉ（ｔ）为

ｅｉ（ｔ）＝ｓｉ（ｔ
ｉ
ｋ）－ｓｉ（ｔ） （８）

根据辅助变量 ｓｉ（ｔ）的定义可知

ｓｉ（ｔ）＝σｉ（ｔ）＋μ̈σｉ（ｔ）＝

　　σｉ（ｔ）＋μ［Ｇｉ（ｔ）ωｉ（ｔ）＋

　　Ｇｉ（ｔ）Ｊ
－１
（Ｊωｉ（ｔ））

×ωｉ（ｔ）＋Ｇｉ（ｔ）Ｊ
－１ｕｉ（ｔ）］

（９）

于是可以对航天器 ｉ设计控制输入为

ｕｉ（ｔ）＝－（Ｊωｉ（ｔ））
×ωｉ（ｔ）－（ＪＧ

Ｔ
ｉ（ｔ）ｐ

－１
ｉ（ｔ））·

{　　 Ｇｉ（ｔ）ωｉ（ｔ）＋σｉ（ｔ）／μ＋

　　∑
ｊ∈Γ（ｉ）

ａｉｊ［σｉ（ｔ
ｉ
ｋ）－σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＋

　　μ∑
ｊ∈Γ（ｉ）

ａｉｊ［σｉ（ｔ
ｉ
ｋ）－σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］－

　　∑
ｊΓ（ｉ）

ａｉｊ［σｊ（ｔ
ｊ
ｋ′）＋μσｊ（ｔ

ｊ
ｋ′ }）］ （１０）

式中：ｔｊｋ′为航天器 ｊ上一次的触发时刻。根据

式（１０）的形式可知，本文提出的控制输入是不依

赖辅助变量的。对航天器 ｉ设计触发函数为

ｆｉ（ｔ）＝ηｅＴｉ（ｔ）
２
２－∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）

２
２＋

　　η－１∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］

２
２ （１１）

式中：参数 η＞０为常数。

２．３　控制定理及分析

根据 ｓｉ（ｔ）的定义可知，当

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｓｉ（ｔ）＝ｓｊ（ｔ），Γ（ｉ）＝Γ（ｊ） （１２）

成立时，有

ｌｉｍ
ｔ→∞
σｉ（ｔ）＝σｊ（ｔ），Γ（ｉ）＝Γ（ｊ）

ｌｉｍ
ｔ→∞
ωｉ（ｔ）＝ωｊ（ｔ），Γ（ｉ）＝Γ（ｊ

{
）

（１３）

成立，即当变量 ｓｉ（ｔ）达到分组一致时，等价地，多

航天器能够达到分组姿态协同。因此，通过分析

ｓｉ（ｔ）的性质可以等价地得到 σｉ（ｔ）和 ωｉ（ｔ）的相

关结论。

在上述理论准备的基础上，给出分布式事件

触发机制下多航天器分组姿态控制的相关定理及

分析。

定理１　在分布式事件触发机制下，若多航

天器的通信拓扑满足假设 １和假设 ２，并给定控

制输入为式（１０），设计航天器的触发函数为

式（１１），则在控制输入的作用下，多航天器能够

渐近达到式（５）定义的分组姿态协同。

证明　选定 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ＝ｓＴ（ｔ）ｓ（ｔ）／２ （１４）

式中：向量 ｓ（ｔ）＝［ｓＴ１（ｔ），ｓ
Ｔ
２（ｔ），…，ｓ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ
。因

此显然有 Ｖ≥０成立。对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数求导，得

５２３
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到 Ｖ
·

为

Ｖ
　·
＝ｓＴ（ｔ）ｓ（ｔ）＝∑

Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）ｓｉ（ｔ） （１５）

将形如式 （９）的 ｓｉ（ｔ）和控制输入代入

式（１５），得到

Ｖ
　·
＝－∑

Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

ｊ∈Γ（ｉ）
ａｉｊ［σｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］－

　　μ∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

ｊ∈Γ（ｉ）
ａｉｊ［σｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＋

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

ｊΓ（ｉ）
ａｉｊ［σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）＋μσｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］ （１６）

根据假设２，无向拓扑满足入度平衡，因此

∑
ｊΓ（ｉ）

ａｉｊ＝０ （１７）

于是可知

∑
ｊΓ（ｉ）

ａｉｊ［σｉ（ｔ
ｉ
ｋ）＋μσｉ（ｔ

ｉ
ｋ）］＝０ （１８）

将式（１８）代入式（１６），Ｖ　· 可以改写为

Ｖ
　·
＝－∑

Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

ｊ∈Γ（ｉ）
ａｉｊ［σｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］－

　　μ∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

ｊ∈Γ（ｉ）
ａｉｊ［σｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＋

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

ｊΓ（ｉ）
ａｉｊ［σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）＋μσｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］－

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

ｊΓ（ｉ）
ａｉｊ［σｉ（ｔ

ｉ
ｋ）＋μσｉ（ｔ

ｉ
ｋ）］ （１９）

对式（１９）进行化简，得到 Ｖ
　·
为

Ｖ
　·
＝－∑

Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［σｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］－

　　μ∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［σｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－σｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＝

　　 －∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［σｉ（ｔ

ｉ
ｋ）＋μσｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－

　　σｊ（ｔ
ｊ
ｋ′）－μσｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＝

　　 －∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］ （２０）

根据辅助误差变量 ｅｉ（ｔ）的定义，将该误差代

入式（２０），可以得到

Ｖ
　·
＝－∑

Ｎ

ｉ＝
(

１
ｓＴｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｅ

Ｔ
ｉ（ｔ )）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＝

　　 －∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ

ｉ
ｋ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＋

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
ｅＴｉ（ｔ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］ （２１）

式中：

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ

ｉ
ｋ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＝

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓ

Ｔ
ｉ（ｔ

ｉ
ｋ）ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓ

Ｔ
ｉ（ｔ

ｉ
ｋ）ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＝

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）

２
２－ｓ

Ｔ
ｉ（ｔ

ｉ
ｋ）ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］ （２２）

由于无向拓扑的邻接矩阵和 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵

都是对称矩阵，即 ａｉｊ＝ａｊｉ，因此有式（２３）成立：

∑
Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）

２
２ ＝∑

Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）

２
２ （２３）

而式（２３）意味着式（２４）成立：

∑
Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）

２
２ ＝

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）

２
２／２＋ ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）

２
２／２］（２４）

从而可以利用式（２４）将式（２２）改写为

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ

ｉ
ｋ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＝

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａ [ｉｊ ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）

２
２

２
＋
ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）

２
２

２
－

　　ｓＴｉ（ｔ
ｉ
ｋ）ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′ ]） ＝

　　 １
２∑

Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）

２
２ （２５）

结合式（２１）和式（２５）可知，Ｖ
　·
可以写作

Ｖ
　·
＝－１

２∑
Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）

２
２＋

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
ｅＴｉ（ｔ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］≤

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
－１
２∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）[ ]２２ ＋

　　∑
Ｎ

ｉ＝
[

１
ｅＴｉ（ｔ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］ ]２ （２６）

式中：

ｅＴｉ（ｔ）∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］２

≤ηｅＴｉ（ｔ）
２
２／２＋

　　 ∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］

２

２
／（２η） （２７）

对于航天器 ｉ，在任意一个触发时刻 ｔｉｋ，都有

ｅｉ（ｔ）＝０，并且在时间区间［ｔ
ｉ
ｋ，ｔ

ｉ
ｋ＋１）内，对于任

意一个航天器，根据触发函数（１１），都有如下不

等式成立：

ηｅＴｉ（ｔ）
２
２＋η

－１∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］

２
２－

　　∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）

２
２≤０ （２８）

因此，不等式（２８）能够保证在 ｔ＞０时总有

Ｖ
　·
≤０。在式（２０）中，可作如下变换：

６２３
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∑
Ｎ

ｉ＝１
ｓＴｉ（ｔ）∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］＝

　　ｓＴ（ｔ）Ｌ Ｉ３ｓ（ｔｋ） （２９）

式中：

ｓ（ｔｋ）＝［ｓ
Ｔ
１（ｔ

１
ｋ），ｓ

Ｔ
２（ｔ

２
ｋ′），…，ｓ

Ｔ
Ｎ（ｔ

Ｎ
ｋ″）］

Ｔ
（３０）

于是根据 ＬａＳａｌｌｅ不变原理［２５］
，多航天器系

统的解将收敛到集合

Ω {＝ ｓ（ｔ）ｓＴ（ｔ）Ｌ Ｉ３ｓ（ｔｋ）＝ }０ （３１）

中。而式（３１）表明，当 ｔ→∞时，总有ＬＩ３ｓ（ｔ）＝

０成立，这意味着对于同一个分组中的航天器 ｉ和

ｊ，有 ｓｉ（ｔ）＝ｓｊ（ｔ）。因此可知 σｉ（ｔ）＝σｊ（ｔ），并且

有 σｉ（ｔ）＝σｊ（ｔ），即 ωｉ（ｔ）＝ωｊ（ｔ），此时多航天

器达到分组姿态协同。　 证毕

注 １　通过分析变量 ｓｉ（ｔ）的性质可知，具

有形如式（６）的动力特性的系统是渐近稳定的，

从而等价地得到多航天器能够渐近达到分组姿

态协同的结论。在分析非线性的式（１）时，这种

构造辅助变量的方法能够简化分析过程，降低

分析难度。

在事件触发机制下，要避免 Ｚｅｎｏ现象的发

生。Ｚｅｎｏ现象是指：某一事件在有限的时间区

间内发生的次数是无限的。当系统内发生 Ｚｅｎｏ

现象时，说明航天器将被无限次触发，于是航天

器间的通信是连续的，无法达到减少通信次数

的目的
［２６］
，控制输入失效。因此，对于事件触发

机制下的控制方法，有必要分析 Ｚｅｎｏ现象的存

在性并避免其发生。对任意一个航天器分析其

是否发生 Ｚｅｎｏ现象，即可推广到整个多航天器

系统。

定理２　在分布式事件触发机制下，给定航

天器的控制输入为式（１０），事件触发函数为

式（１１），则系统内任意一个航天器不会发生 Ｚｅｎｏ

现象。

证明　根据分布式事件触发机制的定义可

知，对于航天器 ｉ而言，在任意一次触发时刻 ｔｉｋ，

其事件触发函数总有 ｆｉ（ｔ
ｉ
ｋ）＝０。在时间区间［ｔ

ｉ
ｋ，

ｔｉｋ＋１）内，由于 ｓｉ（ｔ
ｉ
ｋ）和 ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）均为常值，因此对航

天器 ｉ的事件触发函数 ｆｉ（ｔ）求导可得

ｆ
　·

ｉ（ｔ）＝２ηｅ
Ｔ
ｉ（ｔ）ｅｉ（ｔ）＝

　　 －２η［ｓＴｉ（ｔ
ｉ
ｋ）－ｓ

Ｔ
ｉ（ｔ）］ｓｉ（ｔ）＝

　　 －２ηｓＴｉ（ｔ
ｉ
ｋ）ｓｉ（ｔ）＋２ηｓ

Ｔ
ｉ（ｔ）ｓｉ（ｔ）≤

　 　２ηｓＴｉ（ｔ
ｉ
ｋ）ｓｉ（ｔ） ２＋２ηｓ

Ｔ
ｉ（ｔ）ｓｉ（ｔ） ２ （３２）

式中：

ｓＴｉ（ｔ
ｉ
ｋ）ｓｉ（ｔ） ２≤

１
２ ｓＴｉ（ｔ

ｉ
ｋ）

２
２＋
１
２
ｓｉ（ｔ）

２
２

（３３）

ｓＴｉ（ｔ）ｓｉ（ｔ） ２≤
１
２ ｓＴｉ（ｔ）

２
２＋
１
２
ｓｉ（ｔ）

２
２ （３４）

于是可知

ｆ
　·

ｉ（ｔ）≤ ｓＴｉ（ｔ
ｉ
ｋ）

２
２＋ ｓＴｉ（ｔ）

２
２＋２ ｓｉ（ｔ）

２
２ （３５）

　　定义 κ为

κ (ｍａｘ ｓＴｉ（ｔ
ｉ
ｋ）

２
２＋ ｓＴｉ（ｔ）

２
２＋２ ｓｉ（ｔ） )２２

（３６）

当 ｔ→ｔｉ（－）ｋ＋１时，航天器 ｉ的触发函数为

ｆｉ（ｔ
ｉ（－）
ｋ＋１）＝ηｅＴｉ（ｔ

ｉ（－）
ｋ＋１）

２
２＋

　　η－１∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）］

２
２－

　　∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ ｓｉ（ｔ

ｉ
ｋ）－ｓｊ（ｔ

ｊ
ｋ′）

２
２ （３７）

因此定义相邻 ２次触发的时间间隔为 τ，即

τ＝ｔｉｋ＋１－ｔ
ｉ
ｋ，则

ｆｉ（ｔ
ｉ（－）
ｋ＋１）＝∫

ｔｉｋ＋１

ｔｉｋ

ｆ
　·

ｉ（ｔ）ｄｔ≤∫
ｔｉｋ＋１

ｔｉｋ

κｄｔ＝κτ （３８）

于是可知 τ≥ｆｉ（ｔ
ｉ（－）
ｋ＋１）／κ＞０，即对于航天器 ｉ

而言，其相邻２次触发时刻的间隔严格为正，因此

航天器 ｉ不会发生 Ｚｅｎｏ现象。 证毕

３　仿真结果与验证

为了验证本文在分布式事件触发机制下提出

的控制输入的有效性，构造一个包含 ９个航天器

及２个分组的系统进行仿真。航天器按照顺序标

记为１，２，…，９，并且航天器１～４组成分组 ｇ１，航

天器５～９组成分组 ｇ２。多航天器的无向拓扑如

图１所示。可以看出，该无向拓扑满足假设 １和

假设２。

给定参数 μ＝３，η＝１，并假定所有航天器的转

动惯量矩阵 Ｊ∈Ｒ３×３均为 Ｊ＝Ｉ３，仿真时间为１００ｓ，

图 １　多航天器的无向拓扑

Ｆｉｇ．１　Ｕｎｄｉｒｅｃｔｅｄｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆｍｕｌｔｉｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

７２３
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９个航天器的姿态时间响应如图 ２所示。其中纵

坐标 σ１ｉ（ｔ）、σ
２
ｉ（ｔ）和 σ

３
ｉ（ｔ）的上角标 １、２和 ３表

示第一、第二和第三个分量，下角标 ｉ为航天器的

编号。根据图２中的结果所示，在２个分组内，航

天器的姿态都分别达到了协同，并且 ２个分组的

协同姿态是不同的。最终所有航天器的姿态都保

持在２个静态的姿态不再变化。

航天器的角速度时间响应如图３所示。纵坐

标上角标的意义与图２中相同。根据图３中的结

果所示，系统中所有航天器的角速度最终都收敛

到零，这与图 ２中的姿态曲线相吻合。图 ２和

图３说明，在本文提出的控制输入的作用下，最终

多航天器达到静态的分组姿态协同。

图 ２　航天器在 ３个分量上的姿态时间响应

Ｆｉｇ．２　Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｏｎ

ｔｈｒｅｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

图 ３　航天器在 ３个分量上的角速度时间响应

Ｆｉｇ．３　Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｏｎ

ｔｈｒｅｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

　　下面对文献［１６］中不采用事件触发机制的

研究进行复现，航天器的姿态时间响应和角速度

时间响应分别如图４和图５所示。图４和图 ５中

的结果显示，在文献［１６］中控制输入的作用下，

多航天器也达到了静态的分组姿态协同。

在本文的控制方法中，由于每次触发后航

天器更新自身的控制输入，将导致在 ２个相邻

的时间区间［ｔｉｋ，ｔ
ｉ
ｋ＋１）和［ｔ

ｉ
ｋ＋１，ｔ

ｉ
ｋ＋２）内，控制输

入的值是分段不连续的常值，于是图 ３中角速

度时间响应的曲线在触发时刻具有较明显的

拐点。而文献［１６］中不存在切换控制输入的

情况，因此图 ５中角速度时间响应的曲线表现

得更光滑。

８２３
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图 ４　文献［１６］中航天器在 ３个分量上的

姿态时间响应

Ｆｉｇ．４　Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｏｎｔｈｒｅｅ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎＲｅｆ．［１６］

　　引入分布式事件触发机制的目的在于减少航

天器间的通信次数，节约计算和通信资源。对 ９

个航天器的触发次数、最小时间间隔和最大时间

间隔进行统计，所得结果如表１所示。

根据表１中的结果可知，尽管系统内航天器

的最小触发时间间隔都较小，但仍然严格大于零，

而最大触发时间间隔达到了 １６．０９５６ｓ。表 １中

的结果表明，每个航天器的触发时间间隔与定

理２是相吻合的，不会发生 Ｚｅｎｏ现象。

图 ２和图 ３中对小角度初值的情况进行了

仿真，航天器的初始姿态和初始角速度数值较

小，并且与 ２个分组最终的协同姿态和协同角

速度接近。下面对大角度初值的情况进行仿

图 ５　文献［１６］中航天器在 ３个分量上的角速度

时间响应

Ｆｉｇ．５　Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｏｎ

ｔｈｒｅｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎＲｅｆ．［１６］

表 １　触发结果统计

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｔｒｉｇｇｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔ

编号 触发次数 最小时间间隔／ｓ 最大时间间隔／ｓ

１ １０３８ １．７７６４×１０－５ ５．５５８９

２ ８７０ ４．４４０９×１０－２ ５．２７８８

３ １４３４ ５．２１１９×１０－４ ９．９５３６

４ １７７１ ３．０４１６×１０－３ ８．７２３３

５ １２０３ ５．７８１４×１０－５ １４．９８５０

６ １１３３ １．１４１２×１０－３ １６．０９５６

７ ８９５ ３．５８７２×１０－３ ８．１４２４

８ ５０７ ２．２２４３×１０－２ ８．１０２８

９ ２４６９ １．１９３５×１０－５ ０．６１３８

９２３
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真，进 一 步 验 证 本 文 设 计 的 控 制 方 法 的 有

效性。

图６和图７中的仿真结果表明，在大角度初

值的条件下，２个分组内的航天器的姿态都分别

达到了协同，并且所有航天器的角速度都收敛到

零，因此多航天器仍然能够达到分组姿态协同。

分别对比图２和图６，以及图３和图７，可以看出，

在大角度初值的情况下，多航天器达到分组姿态

协同所需的时间更长，并且由于初始姿态和处置

角速度的值较大，２个分组的协同姿态和协同角

速度间的差值也更大。

仿真结果和对比分析表明，在分布式事件触

发机制下，本文提出的控制输入是有效的。

图 ６　大角度初值条件下航天器在 ３个分量上的

姿态时间响应

Ｆｉｇ．６　Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｏｎｔｈｒｅｅ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｗｉｔｈｌａｒｇｅｉｎｉｔｉａｌａｎｇｌｅｓ

图 ７　大角度初值条件下航天器在 ３个分量上的

角速度时间响应

Ｆｉｇ．７　Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｏｎｔｈｒｅｅ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｗｉｔｈｌａｒｇｅｉｎｉｔｉａｌａｎｇｌｅｓ

４　结　论

本文在分布式事件触发机制下研究了多航天

器分组姿态协同控制问题。具体结论如下：

１）考虑了包含多个分组的多航天器系统，采

用 ＭＲＰ描述航天器的姿态，通过构造辅助变量，

设计了分布式的控制输入，并且控制输入不依赖

辅助变量；航天器的事件触发函数中仅需要邻居

的辅助变量信息，因此也是分布式的。

２）假设２引入了入度平衡的概念，结合代数

图论和 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论说明了建立在 ｓｉ（ｔ）

上的系统能够渐近达到分组一致，从而等价地得

到多航天器渐近达到分组姿态协同的结论，并说

０３３
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明了系统不会发生 Ｚｅｎｏ现象。

３）仿真结果以及与现有文献的对比表明，本

文提出的控制输入能够使多航天器达到静态的分

组姿态协同，并且每个航天器的最小触发时间间

隔都严格为正，与定理２相吻合。

由于本文考虑的航天器姿态动力学和运动学

方程为理想状态，后续将进一步考虑更复杂的

条件。
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［１９］周绍磊，王帅磊，刘伟，等．基于分组一致性的刚体集群姿态

协同控制［Ｊ］．中国科学：技术科学，２０２０，５０（５）：４９３５０５．

ＺＨＯＵＳＬ，ＷＡＮＧＳＬ，ＬＩＵＷ，ｅｔａｌ．Ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎ

ｔｒｏｌｉｎｒｉｇｉｄｂｏｄｙｓｗａｒｍｓｂａｓｅｄｏｎｇｒｏｕｐｃｏｎｓｅｎｓｕｓ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎ

ｔｉａＳｉｎｉｃａＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａ，２０２０，５０（５）：４９３５０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］周绍磊，王帅磊，刘伟．有向切换拓扑条件下多航天器分组

姿态协同控制［Ｊ／ＯＬ］．控制与决策，２０２０：１９［２０２００７

１９］．ｈｔｔｐｓ：∥ｄｏｉ．ｏｒｇ／１０．１３１９５／ｊ．ｋｚｙｊｃ．２０２０．０３１１．

ＺＨＯＵＳＬ．ＷＡＮＧＳＬ，ＬＩＵＷ．Ｇｒｏｕｐａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｄｉｒｅｃｔｅｄｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｏｐｏｌｏｇｉｅｓ［Ｊ／

ＯＬ］．ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，２０２０：１９［２０２００７１９］．ｈｔｔｐｓ：∥

ｄｏｉ．ｏｒｇ／１０．１３１９５／ｊ．ｋｚｙｊｃ．２０２０．０３１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＷＥＮＧＳＸ，ＹＵＥＤ，ＸＩＥＸＰ，ｅｔａｌ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄ

ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｇｒｏｕｐｓｏｆｒｉｇｉｄｂｏｄｉｅｓｏｎ

ｍａｎｉｆｏｌｄＳＯ（３）［Ｊ］．ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１６，３７０（１１）：

６３６６４９．

［２２］ＹＵＪＹ，ＷＡＮＧＬ．Ｇｒｏｕｐｃｏｎｓｅｎｓｕｓｏｆｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈ

ｄｉｒｅｃｔｅｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｘｃｈａｎｇｅ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓ

ｔｅｍｓＳｃｉｅｎｃｅ，２０１２，４３（２）：３３４３４８．

［２３］ＳＨＡＮＧＹＬ．Ｇｒｏｕｐｃｏｎｓｅｎｓｕｓｏｆｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｉｎｄｉｒｅｃｔ

ｅｄｎｅｔｗｏｒｋｓｗｉｔｈｎｏｉｓｅｓａｎｄｔｉｍｅｄｅｌａｙｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍｓＳｃｉｅｎｃｅ，２０１５，４６（１４）：２４８１２４９２．

［２４］ＨＵＡＮＧＪ，ＷＥＮＧＹ，ＰＥＮＧＺＸ，ｅｔａｌ．Ｇｒｏｕｐｃｏｎｓｅｎｓｕｓｗｉｔｈ

ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｔａｔｅｓｆｏｒｈｅｔｅｒｏｇｅｎｅｏｕｓｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｖｉａｐｉｎ

ｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ，

ａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ，２０１９，１７（１）：１０９６１１０６．

［２５］ＫＨＡＬＩＬＫＨ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｍ］．ＵｐｐｅｒＳａｄｄｌｅＲｉｖｅｒ：

ＰｒｅｎｔｉｃｅＨａｌｌ，２００２：１２８．

［２６］王智鹏，郭凤至，孙兆伟，等．事件驱动的卫星编队姿态分布

式协同控制［Ｊ］．哈尔滨工业大学学报，２０１８，５０（１０）：４１４７．

ＷＡＮＧＺＰ，ＧＵＯＦＺ，ＳＵＮＺＷ，ｅｔａｌ．Ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｄｉｓｔｒｉｂ

ｕｔｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，５０（１０）：４１４７

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王帅磊　男，博士研究生。主要研究方向：多智能体系统分组

一致性。

周绍磊　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器

控制与制导。

代飞扬　男，硕士研究生。主要研究方向：无人机编队飞行

控制。

刘伟　男，博士，讲师。主要研究方向：多智能体系统一致性。

闫实　男，博士，讲师。主要研究方向：多智能体系统一致性。

Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｇｒｏｕｐａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄ
ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ＷＡＮＧＳｈｕａｉｌｅｉ，ＺＨＯＵＳｈａｏｌｅｉ，ＤＡＩＦｅｉｙａｎｇ，ＬＩＵＷｅｉ，ＹＡＮＳｈｉ

（ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｙａｎｔａｉ２６４００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｇｒｏｕｐａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｓｐａｃｅｃｒａｆｔｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．Ｔｈｅｍｕｌｔｉｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｃｏｎｔａｉｎｓｓｅｖｅｒａｌｓｕｂｇｒｏｕｐｓ，ａｎｄｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｘ
ｃｈａｎｇｅａｍｏｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔｉｓｒｅｇａｒｄｅｄａｓｕｎｄｉｒｅｃｔｅｄｔｏｐｏｌｏｇｙ．ＴｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｉｓｄｅｓｃｒｉｂｅｄｂｙＭｏｄｉ
ｆｉｅｄＲｏｄｒｉｇｕｅｓＰａｒａｍｅｔｅｒｓ（ＭＲＰ），ａｎａｕｘｉｌｉａｒｙｖａｒｉａｂｌｅｗｉｔｈａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ，ａｎｄ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｕｎｄｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｍｅｃｈａｎｉｓｍ，ｔｒｉｇｇｅｒｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓｄｅ
ｓｉｇｎｅｄｆｏｒｅｖｅｒｙｓｐａｃｅｃｒａｆｔ．ＩｔｉｓｐｒｏｖｅｄｗｉｔｈａｌｇｅｂｒａｉｃｇｒａｐｈｔｈｅｏｒｙａｎｄＬｙａｐｕｎｏｖｓｔａｂｉｌｉｔｙｔｈｅｏｒｙｔｈａｔｍｕｌｔｉ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｃａｎｒｅａｃｈｇｒｏｕｐａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎａｓｙｍｐｔｏｔｉｃａｌｌｙ，ａｎｄｉｔｉｓａｌｓｏｐｒｏｖｅｄｔｈａｔＺｅｎｏｂｅｈａｖｉｏｒｗｉｌｌ
ｎｏｔｏｃｃｕｒｉｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｐｒｏｐｏｓｅｄｕｎｄｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉｓｐａｃｅｃｒａｆｔ；ｇｒｏｕｐ；ａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄ；ｕｎｄｉｒｅｃｔｅｄｔｏｐｏｌｏｇｙ；ｔｒｉｇｇｅｒｉｎｇ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ　

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００６１６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０７１０：１４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０７．１００４．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１２７３０５８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｏｕｓｌｓｄ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ
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Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０２１
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　收稿日期：2020-07-12；录用日期：2020-08-07；网络出版时间：2020-08-18 10：02

　网络出版地址：kns．cnki．net/kcms/detail/11．2625．V．20200817．1820．002．html

　基金项目：国家自然科学基金 (51807003)

*   通信作者．E-mail：xiaoguang@buaa．edu．cn

　引用格式：阮辉，刘雷，胡晓光．基于趋势符号聚合近似的卫星时序数据分类方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（２）：３３３
３４１．ＲＵＡＮＨ，ＬＩＵＬ，ＨＵＸＧ．Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄａｔａｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｒｅｎｄｓｙｍｂｏｌｉｃａｇｇｒｅｇａｔｉｏｎａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（２）：３３３３４１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３３２

基于趋势符号聚合近似的卫星时序数据分类方法

阮辉１，刘雷２，胡晓光１，

（１．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３；　２．北京机电工程研究所，北京 １０００７４）

　　摘　　　要：作为在时间序列数据挖掘中广泛使用的主要符号化表示方法，符号聚合近
似（ＳＡＸ）使用段的平均值作为符号表示，由于无法区分具有不同趋势但具有相同平均值符号
的不同时间序列，某些情况下可能会导致错误的分类。提出了一种改进的符号表示———趋势

符号聚合近似（ＴｒＳＡＸ），集成 ＳＡＸ与最小二乘法，用以描述时间序列的均值和斜率，并由此构
建出 ＢＯＴＳ分类器。此外，对卫星的模拟量遥测时序数据中的角度序列、转速序列、电流序列
进行分析，并从 ＵＣＲ公开数据集中筛选出与 ３种序列类似的 ３个数据集进行分类实验验证。
与应用了 ＳＡＸ和２个改进的 ＳＡＸ、经典的欧氏距离（ＥＤ）、动态时间规整（ＤＴＷ）的 １ＮＮ分类
方法进行对比，结果表明：提出的 ＢＯＴＳ分类方法的分类错误率明显低于其他５种分类方法。

关　键　词：卫星遥测数据；时间序列；符号化表示；时间序列；异常检测
中图分类号：Ｖ５７４；ＴＰ３１１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３３３０９

　　时间序列是按照时间排序的一组随机变量，
其通常是在相等间隔的时间段内依照给定的采样

率对某种潜在过程进行观测的结果
［１］
。在卫星

的测控管理过程中，会产生大量的遥测数据，它们

以时间序列的形式存储在数据库中。而运行状态

监测系统传感器产生的监测数据通过遥测系统传

输至地面控制中心，此类数据是地面判断在轨卫

星运行和健康状态的唯一依据
［２］
。同时，这些海

量的时间序列蕴含可用于卫星故障诊断的规律和

知识。通过数据挖掘，可以提取卫星各器件的信

息，发现异常、关联、模式、趋势等知识。有效掌握

和利用这些信息规律对卫星异常检测和关联分

析、故障诊断、监测预警，对卫星测管管理与决策

活动，如改进卫星设计、提高测试及监测自动化等

工作具有特别重要的意义
［３７］
。

此外，在金融
［８］
、天气观察

［９］
、生物医学测

量
［１０］
领域同样大量产生此类型的数据。因此，在

过去几十年中，时间序列数据挖掘的研究在开发

新算法和改进可用算法以满足当前需求方面一直

非常活跃。

由于原始时间序列具有高维、高音量和大量

噪声的特征，计算机要对原始时间序列进行分类

面临许多挑战。

现有的分类算法可以分为 ２类，即基于形状
的分类算法和基于结构的分类算法。

基于形状的分类算法以最近邻（ＯｎｅＮｅａｒｅｓｔ
Ｎｅｉｇｈｂｏｒ，１ＮＮ）分类器作为基础，时序数据的表示
方法则为欧氏距离（ＥｕｃｌｉｄｅａｎＤｉｓｔａｎｃｅ，ＥＤ）［１１］和

动态时间规整（ＤｙｎａｍｉｃＴｉｍｅＷａｒｐｉｎｇ，ＤＴＷ）［１２］。
在短时间序列数据集上，１ＮＮＤＴＷ 已被证

明是具有高度代表性和竞争力的分类器。基于形

状的技术的不足之处在于：当使用噪声或包含特

征子结构的长数据对数据进行分类时，它们显示

的性能很差。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102018&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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基于结构的技术有 ２个步骤。首先，这些方
法包括离散傅里叶变换（ＤｉｓｃｒｅｔｅＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓ
ｆｏｒｍ，ＤＦＴ）［１３］，可索引分段线性逼近［１４］

用于提

取特征向量；然后，采用经典数据挖掘算法（如决

策树），支持向量机被用来做分类任务。

目前，符号化方法也被广泛使用。因为它具

有简单、可读性、高效率之外，还可以使用其他领

域的算法，如信息检索或文本处理等。其中，Ｌｉｎ
等

［１５］
提出的符号聚合近似（ＳｙｍｂｏｌｉｃＡｇｇｒｅｇａｔｅ

Ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ，ＳＡＸ）方法是时下流行的符号化表
示方法。ＳＡＸ基于分段总体逼近（ＰｉｅｃｅｗｉｓｅＡｇ
ｇｒｅｇａｔｅＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ，ＰＡＡ）方法［１６］

，并假定 ＰＡＡ
值遵循高斯分布。ＳＡＸ根据高斯曲线下的等大
小区域离散化 ＰＡＡ值，从而产生断点，后采用计
算开销小的低边界计算准确的距离。

模式袋模型（ＢａｇｏｆＰａｔｔｅｒｎｓ，ＢＯＰ）［１７］提取
子结构作为时间序列的高级特征，将这些子结构

转化为 ＳＡＸ，并采用 ＥＤ作为度量距离进行相似
性度量的相关应用，如分类、聚类等。ＢＯＰ方法
不考虑子结构之间的顺序，只是将时间序列看成

是一些 ＳＡＸ字符串出现概率的集合，每个 ＳＡＸ
字符串是相互独立的，类似于直方图的统计表示。

但 ＳＡＸ表示的质量取决于 ＰＡＡ系数，即时
间序列分割的段数，用于量化的符号数量（字母

大小数）和高斯假设。同时，ＳＡＸ中的符号是根
据每个分段的均值绘制的，不能表示分段的

趋势。

为此，一些文献尝试解决 ＳＡＸ的这些问题。
Ｐｈａｍ等［１８］

通过引入对时间序列截的长度和字母

大小起作用的自适应断点矢量来缓解高斯假设。

但是，通过使用聚类方法引入预处理阶段，就失去

了 ＳＡＸ的简单性。为描述 ＳＡＸ的趋势信息，文
献［１９］中提出的扩展符号聚合近似（Ｅｘｔｅｎｄｅｄ
ＳＡＸ，ＥＳＡＸ）将 ＰＡＡ段的符号最小值和最大值与
相关的 ＳＡＸ符号以及它们的出现顺序相关联。
这定义了一个抽象形状，可以在时间序列检索中

提供更好的结果。但是，ＥＳＡＸ表示的大小是
ＳＡＸ表示的大小的 ３倍。从效率的角度来看，笔
者没有将文献［１９］的方法与相同大小的 ＳＡＸ表
示进行比较。文献［２０］提出的基于趋势的符号
聚合逼近（ＴｒｅｎｄｂａｓｅｄＳｙｍｂｏｌｉｃＡｇｇｒｅｇａｔｅａｐｐｒｏＸ
ｉｍａｔｉｏｎ，ＴＳＡＸ），在每个分段中添加了 ２个趋势
指标，ＴＳＡＸ可以区分 ２个不同趋势之间的差异，
但仍不能反映同一趋势中的差异。另外，ＴＳＡＸ
表示的大小与 ＥＳＡＸ相同，是 ＳＡＸ的３倍。

提高分类算法准确率、减少运算时间是数据

符号化表示的主要目标。本文提出一种改进的符

号表示———趋势符号聚合近似（ＴｒｅｎｄＳｙｍｂｏｌｉｃ
ＡｇｇｒｅｇａｔｅＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ，ＴｒＳＡＸ），集成 ＳＡＸ与最
小二乘法，用以描述时间序列的均值和斜率，在不

增加运算时间的情况下，进一步提高了分类的准

确率。

１　卫星时序数据
１．１　卫星遥测数据来源

根据任务的不同，一颗卫星所含分系统略有

差别，但通常包括热控分系统、姿轨控分系统、星

务管理分系统、电源分系统、推进分系统、结构分

系统、测控分系统、总体电路分系统等。

为监测各分系统的工作状态，设计时在各分

系统中设置了大量的测试传感器，采集测试信息

传递到地面，形成卫星遥测数据。

１．２　卫星遥测数据特点
卫星的测试数据一般分为数字量和模拟量。

数字量可细分为独立数字量、关联数字量和状态

数字量。模拟量可细分为恒定模拟量、区间模拟

量和趋势变化模拟量。其中，数字量主要为指令、

计数和状态等，模拟量主要为电流、电压、角度、温

度、压力等。此外，由于卫星是按照轨道周期运

行，卫星遥测数据存在周期性。

综上，不同卫星不同分系统的具体遥测数据

需要在进行充分分析、数据预处理之后，进行分

类、聚类、异常检测等相关研究。

１．３　真实卫星遥测数据分析
文献［２１］中对“风云三号”卫星遥测数据进

行了分析，其中含 １３３个测试参量，时间跨度为
５００天。并对 ３种具有周期特性的测试序列（电
流、角度、转速）为对象进行了详细研究。

由于卫星遥测数据具有明显的周期性，通过

对遥测数据的每个周期进行分析，可知卫星在该

周期之内的运行状态是否正常。

首先，需要对遥测数据进行分段，具体根据卫

星工作方式进行分段，根据幅角测试参量的测试

值为 ０～３６０不断循环，具有周期性，且周期分隔
点明确。同时，幅角测试值能够反映出卫星轨道

的运行位置，因此，将测试值由３６０跳变到０的点
作为幅角突变点进行分段。对于因数据缺失而不

完整的序列，在实验中进行剔除，确保各分段子序

列完整。

如图１～图 ３所示，以角度测试时间序列的
幅角突变点为标识进行分段，将每段序列进行叠

加绘图。样本数据样本选用的是３种遥测数据测

４３３
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　第 ２期 阮辉，等：基于趋势符号聚合近似的卫星时序数据分类方法

图 １　卫星某角度测试时间序列分段叠加结果

Ｆｉｇ．１　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｇｌｅｔｅｓｔｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ

ｍｅｒｇｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

图 ２　卫星某转速测试时间序列分段叠加结果

Ｆｉｇ．２　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｔｅｓｔｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

ｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｒｇｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

图 ３　卫星某电流测试时间序列分段叠加结果

Ｆｉｇ．３　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｅｌｅｃｔｒｉｃｃｕｒｒｅｎｔｔｅｓｔｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

ｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｒｇｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

试序列的前 ４０００个有效样本点，每个周期的数
据点为 ８６，样本数据包含 ４７个周期。图中显示
各个分段子序列之间的耦合度高，分段合理。

图中分段子序列具有以下特点：

１）各子序列整体变化趋势相同，局部有细小
差别，波形不完全重合。

２）测试子序列波动趋势不同，有的较为平滑
如图２所示，有的较为激烈如图３所示。

２　相关定义

２．１　时间序列

时间序列数据
［１５］
是指将使用同一统计指标

的数值按照时间先后顺序排列而成的数列：

Ｔ＝（ｔ１，ｔ２，…，ｔｎ） （１）
式中：时间序列 Ｔ的长度为 ｎ。
２．２　截

使用滑动窗口函数
［１７］
，将时间序列 Ｔ＝（ｔ１，

ｔ２，…，ｔｎ）分为固定长度为 ω的多个截 Ｓｉ；ω＝（ｔｉ，
ｔｉ＋１，…，ｔｉ＋ω－１）。
Ｓｅｇｍｅｎｔ（Ｔ，ω）＝｛Ｓ１；ω，Ｓ２；ω，…，Ｓｎ－ω＋１；ω｝ （２）
式中：时间序列 Ｔ分成 ｎ－ω＋１个截。
Ｓ１；ω ＝（ｔ１，ｔ２，…，ｔω）

Ｓ２；ω ＝（ｔ２，ｔ３，…，ｔω＋１）

　
Ｓｎ－ω＋１；ω ＝（ｔｎ－ω＋１，ｔｎ－ω＋２，…，ｔｎ










）

（３）

２．３　段
截 Ｓｉ；ω ＝（ｔｉ，ｔｉ＋１，…，ｔｉ＋ω－１）被分成 ｍ个等长

的段，表示为集合 ｛ｓｊ，ｊ＝１，２，…，ｍ｝，ｓｊ＝
｛ｔ（ｊ－１）×Ｌ＋ｌ，ｌ＝１，２，…，Ｌ｝，Ｌ＝ｆｌｏｏｒ（ω／ｍ），ｆｌｏｏｒ
函数为向下取整函数。

图４为显示了时间序列划分的示意图。长度
为５１２的时间序列样本被分为 ４４９个截，每个截
被等分为４段。

图 ４　时间序列划分示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄｉｖｉｓｉｏｎ

３　符号化表示
３．１　段平均值

段 ｓｊ＝｛ｔ（ｊ－１）×Ｌ＋ｌ，ｌ＝１，２，…，Ｌ｝的平均值 珋ｓｊ
计算如下：

珋ｓｊ＝
１
Ｌ ∑

ｊ×Ｌ

ｉ＝（ｊ－１）×Ｌ＋１
ｔｉ （４）

表１列出了字母数为３～９的断点，断点字母

符号的范围为３～５。使用 φ－１个断点将分布空

５３３
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间划分为 φ个等概率区域。Ｎ（０，１）高斯曲线下

的 Ｂ＝β１，β２，…，βｉ的断点间面积等于１／φ。

使用这些断点，将每个部分的平均值 珋ｓｊ绘制

为对应于其所在区域的小写字母，如图５所示。
表 １　字母数为 ３～９的断点查找表

Ｔａｂｌｅ１　Ｌｏｏｋｕｐｔａｂｌｅｆｒｏｍｂｒｅａｋｐｏｉｎｔｓｗｉｔｈ

ａｌｐｈａｂｅｔｓｉｚｅｓｆｒｏｍ３ｔｏ５

βｉ ３ ４ ５

β１ －０．４３ －０．６７ －０．８４

β２ ０．４３ ０ －０．２５

β３ ０．６７ ０．２５

β４ ０．８４

图 ５　φ＝３和 φ＝４时，各平均值和小写字母

之间的对应关系

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎａｖｅｒａｇｅ

ｖａｌｕｅｓａｎｄｌｏｗｅｒｃａｓｅｌｅｔｔｅｒｓｆｏｒφ＝３ａｎｄφ＝４

３．２　段斜率值
ＳＡＸ忽略了时间序列段中对于分析时间序

列分类和相似性至关重要的趋势信息这一重要特

征。为了描述趋势信息，本文使用最小二乘法来

计算每个时间序列的斜率值。

ｋ＝
Ｌ∑

Ｌ

ｊ＝１
（ｊ×ｔｊ）－∑

Ｌ

ｊ＝１
ｊ∑
Ｌ

ｊ＝１
ｔｊ

Ｌ∑
Ｌ

ｊ＝１
ｔ２ｊ －２∑

Ｌ

ｊ＝１
ｔｊ

（５）

式中：Ｌ＝ｆｌｏｏｒ（ω／ｍ），为一个截中段的个数；ｊ表
示第 ｊ个段。

采用０°和 ±４５°三个角度的斜率作为角度间
隔值将角度空间（－９０°，９０°）划分为 ５个非重叠
间隔，如图６所示，将计算出的斜率用大写字母表
示，该字母对应于它们的驻留区域。通过这种方

法，将角度空间（－９０°，９０°）转换为 ５个大写字
母，代表５种情况：速降（Ａ）、缓降（Ｂ）、水平（Ｃ）、
缓增（Ｄ）和速增（Ｅ）。

每段用２个符号表示，大写字母表示斜率值，
小写字母表示平均值。将计算出的大写字母和小

写字母组合起来代表每个时间序列截。这些为每

个时间截组成的大小字母串，称为趋势符号聚合

近似（ＴｒＳＡＸ）表示。图 ７为长度 ６４的时间序列
截的 ＴｒＳＡＸ字母串，对于 φ＝４，截的 ＴｒＳＡＸ字为
ＡｃＡａＤａＥａ。

图 ６　角度间隔和字母的对映关系

Ｆｉｇ．６　Ａｎｇｌｅｉｎｔｅｒｖａｌａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｌｅｔｔｅｒｓ

图 ７　趋势符号聚合近似（ＴｒＳＡＸ）表示示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒｅｎｄｓｙｍｂｏｌｉｃａｇｇｒｅｇａｔｅ

ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ（ＴｒＳＡＸ）ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ

４　ＴｒＳＡＸ词袋

与 ＢＯＰ方法类似，本文提取时间序列中的截
作为子序列，并将其转换为 ＴｒＳＡＸ词，则一条时
间序列可转为一个 ＴｒＳＡＸ词袋（ＢａｇｏｆＴｒＳＡＸ，
ＢＯＴＳ）。
４．１　ＢＯＴＳ参数设定

ＢＯＴＳ有４个参数，分别为截长度 ω和 ３个
用于表示截的 ＴｒＳＡＸ参数，即字母符号数 φ、该截
中段的数量 ｍ和大写字母数 γ。
４．２　ＢＯＴＳ工作流程

１）使用４．１节的 ＴｒＳＡＸ参数，为数据集建立
一个大小为 ｓ＝（γφ）ｍ的 ＴｒＳＡＸ“词汇表”。

２）使用滑动窗口函数，将长度为 ｎ的原始时
间序列 Ｔ转换为 ｎ－ω＋１个固定大小的截。

３）将这些时间序列截进行（０，１）标准化。
４）将时间截转换为 ＴｒＳＡＸ字。
５）时间序列 Ｔ转换成为一个 ＴｒＳＡＸ字袋。

６３３
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如果时间序列没有噪声或尖峰，是平滑的，则

许多连续的截将转换为相同的 ＴｒＳＡＸ字。若对
所有这些出现的 ＴｒＳＡＸ单词进行计数，则计数
过多。

为此，为了防止这种情况，本文使用数据规

约
［１７］
，仅统计重复出现的 ＴｒＳＡＸ词中第一个，并

忽略所有重复项，直到新词出现。数据规约如下

所示，首次出现的 ＴｒＳＡＸ词标粗。
假设获得如下 ＴｒＳＡＸ字符串 Ｓ：

Ｓ＝ＤｂＤｂＤｂＤｂＤｂＤｂＤｂＤｂＤｃＤｂＤｂＤｃＤｂＤｂＤｃ
ＤｂＤｃＢｃＤｂＤｃＢｃＤｃＢｃＢｃＤｃＢｃＢｃＢｃＢｃＢｂＢｃＢ
ｃＢｂＢｃＢｃＢｂＢｃＢｂＢｂＢｃＢｂＢｂＢｂＢｂＢｂＢｂＢｂＢｂ
ＢｂＢｂＤｂＢｂＢｂＤｂＢｂＤｂＤｂＢｂＤｂＤｂＤｂＤｂＤｂＤｂ
ＤｂＤｂ…

数据规约之后，字符串 Ｓ迭代为 Ｓ′：
Ｓ′＝ＤｂＤｂＤｂＤｂＤｂＤｃＤｂＤｃＢｃＤｃＢｃＢｃＢｃＢｃＢｂ
ＢｃＢｂＢｂＢｂＢｂＢｂＢｂＢｂＤｂＤｂＤｂＤｂ…

然后，构造直方图 Ｈ以计算出现在字符串 Ｓ′
中的 ＴｒＳＡＸ单词的数量。
Ｈ：ＤｂＤｂＤｂ＝２，ＤｂＤｂＤｃ＝１，ＤｂＤｃＢｃ＝１，ＤｃＢｃＢｃ＝
１，ＢｃＢｃＢｂ＝１，ＢｃＢｂＢｂ＝１，ＢｂＢｂＢｂ＝１，ＢｂＢｂＤｂ＝
１…

在每个时间序列获得直方图 Ｈ之后，建立
ＴｒＳＡＸ字矩阵 Ｍ，其中每一行对应于时间序列数
据，每一列对应于 ＴｒＳＡＸ字。表 ２给出了一个时
间序列的 ＢＯＴＳ表示形式的虚拟示例。

对于获得的矩阵 Ｍ，时间序列相似性度量为
两行中列的累加平方值的平方根。给定矩阵

Ｍｍ×ｎ，Ｒｉ＝［ｍｉ１，ｍｉ２，…，ｍｉｎ］和 Ｒｊ＝［ｍｊ１，
ｍｉ２，…，ｍｊｎ］为矩阵的第 ｉ行和第 ｊ行。

表 ２　时间序列的 ＢＯＴＳ表示形式的虚拟示例

Ｔａｂｌｅ２　ＶｉｓｕａｌｅｘａｍｐｌｅｏｆＢＯＴＳｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｆｏｒ

ｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

时间序列号 ＡａＡａＡａ ＡａＡａＡｂ … ＥａＥａＥａ … ＥｄＥｄＥｄ

１ ２ ２ … １３ … ０

２ ３ １ … ０ … ０

３ １ ２ … １２ … ０

     

ｍ ２ ２ … １４ … ０

　　两者从时间序列 Ｔｉ和 Ｔｊ转换而来，由 ＢＯＴＳ
表示，ＢＯＴＳ距离定义为
Ｄ（Ｔｉ，Ｔｊ）＝ｄｉｓｔ（Ｒｉ，Ｒｊ） （６）
式中：

ｄｉｓｔ（Ｒｉ，Ｒｊ）＝

（ｍｉ１－ｍｊ１）
２＋（ｍｉ２－ｍｊ２）

２＋… ＋（ｍｉｎ －ｍｊｎ）槡
２

（７）

５　实验分析

５．１　实验数据集

目前的卫星遥测数据各周期内的正常模式、

异常模式、故障模式均没有明确资料可参考，因而

选用具有卫星遥测参数数据类似特性的公开数据

集进行验证。从 ＵＣＲ公开数据集中筛选出与卫

星遥测数据中的角度序列类似的 ＳｏｎｙＡＩＢＯＲｏｂｏｔ

Ｓｕｒｆａｃｅ数据集，与卫星遥测数据中的转速序列类

似的 Ｆｉｓｈ数据集，与卫星遥测数据中的电流序列

类似的 ＦａｃｅＦｏｕｒ数据集进行实验验证，３个时间

序列数据集的信息如表３所示。
表 ３　时间序列数据集详细信息

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｅｔａｉｌｓｏｎｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄａｔａｓｅｔｓ

数据集编号 名称 训练集／测试集 类别数 序列长度

１
ＳｏｎｙＡＩＢＯ

ＲｏｂｏｔＳｕｒｆａｃｅ
２０／６０１ ２ ７０

２ Ｆｉｓｈ １７５／１７５ ７ １１５

３ ＦａｃｅＦｏｕｒ ２４／８８ ４ １１６

５．２　参数训练
每个数据集包含一个训练集和一个测试集。

采用训练集训练参数。如４．１节所述，ＢＯＴＳ分类
器需要４个参数。

首先，使用网格搜索方法结合交叉验证从训

练集中训练了这些参数。使用固定的大写字母数

γ＝５和字母符号数 φ＝４。对于段的数量 ｍ，本
文选择｛３，４，５｝。对于截长度 ω，都从１６开始，每
次加倍，直到小于或等于 ｎ／２。训练算法如下
所示。

训练阶段的目的是找到一组参数值，使得训

练的分类准确率最大。如果２组参数具有相同的
分类准确率，则选择较小的参数。在训练阶段的

最后，获得了训练数据集的最佳参数值集合｛γ，

φ，ｍ，ω｝，可直接用在测试集上进行分类。
算法１　ＢＯＴＳ分类算法。
Ｆｒｏｍｓｋ．ｌｅａｒｎ．ｍｏｄｅｌ＿ｓｅｌｅｃｔｉｏｎｉｍｐｏｒｔｃｒｏｓｓ＿

ｖａｌ＿ｓｃｏｒｅ
ｃｏｌＬｅｎｇｈ＝ｌｅｎ（ｔｒａｉｎＩｎｐｕｔ［０］）
ｅｎｄ＝ｉｎｔ（ｍａｔｈ．ｌｏｇ（ｃｏｌＬｅｎｇｈ／２，２））
ｗｉｎｄｏｗＬｉｓｔ＝ｌｉｓｔ（ｍａｐ（ｉｎｔ，ｎｐ．ｌｏｇｓｐａｃｅ（４，

ｅｎｄ，ｅｎｄ－３，ｂａｓｅ＝２）））　＃截长度从 １６开始，每
次加倍，直到小于或等于 ｎ／２

ｗｏｒｄＬｉｓｔ＝［３，４，５］　＃段的数量
ｔｍｐＥｒｒｏｒＲａｔｅ，ｏｐｔｉｍａｌＷｉｎｄｏｗ，ｏｐｔｉｍａｌＷｏｒｄ＝
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１，Ｎｏｎｅ，Ｎｏｎｅ　
　　ｆｏｒｗｉｎｄｏｗｉｎｗｉｎｄｏｗＬｉｓｔ：
　　　　ｆｏｒｗｏｒｄｉｎｗｏｒｄＬｉｓｔ：

　　　　　ｔｅｓｔＥｒｒｏｒＲａｔｅｓ＝
ｃｒｏｓｓ＿ｖａｌ＿ｓｃｏｒｅ（ｔｒａｉｎＡｎｄＰｒｅｄｉｃｔ（ｗｉｎｄｏｗ，

ｗｏｒｄ，ｔｒａｉｎＩｎｐｕｔ，ｔｒａｉｎＬａｂｅｌｓ，ｔｅｓｔＩｎｐｕｔ，ｔｅｓｔＬａｂｅｌｓ），
Ｘ＿ｔｒａｉｎｖａｌ，Ｙ＿ｔｒａｉｎｖａｌ，ｃｖ＝５）　＃５折交叉验证

　　　　　ｔｅｓｔＥｒｒｏｒＲａｔｅ ＝ ｔｅｓｔＥｒｒｏｒＲａｔｅｓ．
ｍｅａｎ（）　＃取平均数

　 　 　 　 　 ｌｏｇＲｅｃｏｒｄ．ａｐｐｅｎｄ（［ｗｉｎｄｏｗ，

ｗｏｒｄ，ｔｅｓｔＥｒｒｏｒＲａｔｅ］）
　　　　　ｔｍｐＥｒｒｏｒＲａｔｅ，ｏｐｔｉｍａｌＷｉｎｄｏｗ，ｏｐ

ｔｉｍａｌＷｏｒｄ＝ｔｅｓｔＥｒｒｏｒＲａｔｅ，ｗｉｎｄｏｗ，ｗｏｒｄ　＃得到最
优的截长度、段的数量

５．３　ＴｒＳＡＸ各项参数的影响
所有的参数值集合在测试集上运行实验，分

类错误率结果及运行时间如图８和图９所示。

如图８所示，段的数量 ｍ从３增加到 ４，分类
错误率随着截长的变化，出现非线性的变化。但

是当 ｍ值为５时，分类错误率明显增加。ｍ的值
对分类错误率有影响，但没有一定规律。通常，对

于本文中的大多数数据集的实验，值为 ３或 ４效

果很好。

图 ８　三个数据集的分类错误率结果

Ｆｉｇ．８　ＣｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎＥｒｒｏｒｒａｔｅｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｔｈｒｅｅｄａｔａｓｅｔｓ

图 ９　三个数据集的运行时间结果

Ｆｉｇ．９　Ｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｔｈｒｅｅｄａｔａｓｅｔｓ

如图９所示，段的数量 ｍ对运行时间的影响
有２个规则。首先，ｍ从 ３增加到 ５，运行时间明
显增加。原因是 ＴｒＳＡＸ词汇量为 ｓ＝２０ｍ，随 ｍ的
增加呈指数增长，并且与运行时间成正相关。另

外，在 ｍ相同的情况下，运行时间随截长的增加
而减少，并且当字典大小较大时，这种情况更加明

显。这是因为词汇量大且稀疏，并且截长 ω的增
加减少了映射单词的数量，同时减小了所获得的

矩阵 Ｍ的大小，从而减少了运行时间。
５．４　对比算法及实验结果

由于本文方法旨在通过增加趋势信息来提高

ＳＡＸ的分类准确率。因此，将与 １ＮＮＳＡＸ（或
ＢＯＰ）进行比较。另外，选择了 ＥＳＡＸ和 ＴＳＡＸ作
为比较算法。如引言所述，基于 ＥＤ和 ＤＴＷ建立
的１ＮＮ分类器在短时间序列上具有很高的代表
性和竞争力。因此，将本文提出的 ＢＯＴＳ与这 ５
种算法进行比较，如表４所示。

通过对３个数据集进行预定义分类的实验，
验证了 ＢＯＴＳ的有效性。实验结果显示，ＢＯＴＳ分
类算法在３个数据集中分类错误率都是最低，表现
最佳。在平均排名方面，基本顺序是 ＢＯＴＳ＞１ＮＮ
ＴＳＡＸ＞１ＮＮＳＡＸ＞１ＮＮＤＴＷ＞１ＮＮＥＤ＞１ＮＮ
ＥＳＡＸ。
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表 ４　不同表示算法的分类结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

数据集 １ＮＮＥＤ １ＮＮＤＴＷ １ＮＮＳＡＸ １ＮＮＥＳＡＸ １ＮＮＴＳＡＸ ＢＯＴＳ

ＳｏｎｇＡＩＢＯＲｏｂｏｔ ０．２１５ ０．１９９ ０．２３６ ０．２１７ ０．１８７ ０．１７１

Ｆｉｓｈ ０．１９８ ０．２３７ ０．１０９ ０．４６９ ０．１９２ ０．０８０

ＦａｃｅＦｏｕｒ ０．２２２ ０．１５１ ０．０５３ ０．１８２ ０．０６ ０．０２３

平均秩 ４．６７ ４ ３．３３ ５．３３ ２．６７ １

　　在所选择的 ３个数据集中，１ＮＮＤＴＷ和 １
ＮＮＥＤ表现较好，略低于 １ＮＮＳＡＸ，优于 １ＮＮ
ＥＳＡＸ。而 ＢＯＴＳ和 １ＮＮＴＳＡＸ表现优于 １ＮＮ
ＳＡＸ，而１ＮＮＥＳＡＸ表现排名最差，为第 ６。说明
趋势信息对降低分类错误率影响明显，对 ＳＡＸ增
加合适的趋势信息可以明显降低分类错误率，而

不合理的趋势信息则会明显增加分类错误率。

与 ＳＡＸ相比，ＴｒＳＡＸ的优点在于：它可以通
过每个段的趋势特征描述具有相同均值但趋势不

同或趋势方向相同，但斜率有差异的某些模式

（如缓增或速增）来提高分类的准确性。另外，对

于某种时间序列，趋势信息对于专家而言非常重

要，并且许多决策是通过趋势分析确定的。

ＴｒＳＡＸ也有一些缺点：它仅是通过０°和 ±４５°
３个角度间隔值简单地将趋势特征区分为速增、
缓增、水平、缓降和速降 ５个状态，这对于一些数
据集有用。对于一些特殊的数据集，不同的角度

间隔会使得分类准确率不同。如何合理确定角度

间隔值的问题仍未解决。

６　结　论

１）本文提出了一种基于趋势符号聚合近似
的时间序列表示方法 ＴｒＳＡＸ，可以将原始时间序
列转换为矩阵结构，该矩阵结构可以使用最小二

乘法结合 ＳＡＸ表示来描述每个时间序列段的平
均值和斜率值。

２）对文献［２１］中的“风云三号”卫星遥测数
据进行了分析，得出角度序列、转速序列、电流序

列３种遥测数据具有明显的周期性，以角度测试
时间序列的幅角突变点为标识进行分段，进行叠

加绘图，可以得到耦合度较高的周期曲线。在

ＵＣＲ公共数据集中筛选出与角度序列、转速序
列、电流序列类似的３个数据集进行了实验验证。

３）通过实验分析段的数量 ｍ，截长度 ω的各
种值对 ＢＯＴＳ分类性能的影响。期望较大 ｍ和较
小的 ω来描述原始时间序列的尽可能多的细节，
并为时间序列分类带来更好的结果。但是，实验

结果证明这一期望没有实现。随着 ｍ的增加或
ω的减少，分类错误率不会持续下降。为了确定

ｍ和 ω的最佳组合，需要在提供的训练数据集上
进行训练。此外，ｍ对分类错误率更敏感，并且 ｍ
比 ω具有更大的影响。对于大多数数据集，ｍ等
于３或４可以产生令人满意的结果。

４）对比实验结果显示，与卫星遥测参数中角
度序列、转速序列、电流序列类似的３个公开数据
集中，ＢＯＴＳ分类错误率明显低于其他 ５种分类
方法，对未来卫星模拟量遥测参数的分类提供了

一种新的思路。

在未来的研究中，将研究参数 ｍ和 ω的设
置，以加速和简化参数的确定，同时需要对角度

间隔值进行进一步的优化。此外，还将探索基于

ＴｒＳＡＸ的其他任务，如聚类以及相关性分析等。
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ｓｉｓｂａｓｅｄｏｎｂａｇｇｉｎｇｅｘｔｒｅｍｅｌｅａｒｎｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔ，２０１８，３９（１２）：８１９１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［３］彭喜元，庞景月，彭宇，等．航天器遥测数据异常检测综述

［Ｊ］．仪器仪表学报，２０１６，３７（９）：１９２９１９４５．

ＰＥＮＧＸＹ，ＰＡＮＧＪＹ，ＰＥＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｒｅｖｉｅｗｏｎａｎｏｍａｌｙｄｅ

ｔｅｃｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｉ

ｅｎｔｉｆｉｃＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔ，２０１６，３７（９）：１９２９１９４５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］ＹＡＮＧＴ，ＣＨＥＮＢ，ＧＡＯＹ，ｅｔａｌ．Ｄａｔａｍｉｎｉｎｇｂａｓｅｄｆａｕｌｔｄｅ

ｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｉｎｏｒｂｉｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｃ］∥ＩＥＥＥ

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎ

ｔｒｏｌ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：８０５８０８．

［５］肇刚，李言俊．基于时间序列数据挖掘的航天器故障诊断方

法［Ｊ］．飞行器测控学报，２０１０，２９（３）：１５．

ＺＨＡＯＧ，ＬＩＹＪ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ

ｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄａｔａｍｉｎｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔＴＴ＆ＣＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，２０１０，２９（３）：１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］鲍军鹏，杨科，周静．卫星时序数据挖掘节点级并行与优化

方法 ［Ｊ］．北 京 航 空 航 天 大 学 学 报，２０１８，４４（１２）：

２４７０２４７８．

ＢＡＯＪＰ，ＹＡＮＧＫ，ＺＨＯＵＪ．Ｎｏｄｅｌｅｖｅｌｐａｒａｌｌｅｌａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａ
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ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｉｍｅｓｅｒｉａｌｄａｔａｍｉｎｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４

（１２）：２４７０２４７８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］张弓，翟君武，杨海峰．导航卫星遥测数据趋势预测技术研

究［Ｊ］．航天器工程，２０１７，３（３）：７４８１．

ＺＨＡＮＧＧ，ＺＨＡＩＪＷ，ＹＡＮＧＨＦ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａ
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（３）：１２０．
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ＡｃｏｕｓｔｉｃｓＳｐｅｅｃｈａｎｄＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，１９７８，２６（１）：４３４９．
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［１８］ＰＨＡＭＮＤ，ＬＥＱＬ，ＤＡＮＧＴＫ．Ｔｗｏｎｏｖｅｌａｄａｐｔｉｖｅｓｙｍｂｏｌｉｃ

ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓｆｏｒｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｓｅａｒｃｈｉｎｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄａｔａｂａｓｅｓ［Ｃ］∥

Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１２ｔｈＡｓｉａＰａｃｉｆｉｃＷｅｂＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ（ＡＰ

Ｗｅｂ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１０：１８１１８７．

［１９］ＬＫＨＡＧＶＡＢ，ＳＵＺＵＫＩＹ，ＫＡＷＡＧＯＥＫ．Ｎｅｗｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄａｔａ

ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎＥＳＡＸｆｏｒｆｉｎａｎｃｉａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥Ｉｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＤａｔａＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＷｏｒｋｓｈｏｐｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：１７２２．

［２０］ＺＨＡＮＧＫ，ＬＩＹ，ＣＨＡＩＹ，ｅｔａｌ．Ｔｒｅｎｄｂａｓｅｄｓｙｍｂｏｌｉｃａｇｇｒｅ

ｇａｔｅａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｆｏｒｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｃ］∥２０１８

ＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ（ＣＣＤＣ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１８：２２３４２２４０．

［２１］陈静．卫星遥测数据的时间序列相似性度量方法研究［Ｄ］．

哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１５：２２２３．

ＣＨＥＮＪ．Ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｍｅａｓｕｒｅｏｆｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｆｏｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｅｌｅｍｅｔｒｙ

ｄａｔａ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５：２２２３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　阮辉　男，博士研究生。主要研究方向：卫星故障诊断、数据挖

掘、数字信号处理。

刘雷　男，硕士，高级工程师。主要研究方向：飞行器电气

系统。

胡晓光　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：图像处

理、故障诊断、嵌入式测试系统和智能电网。
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　第 ２期 阮辉，等：基于趋势符号聚合近似的卫星时序数据分类方法

Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄａｔａｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｒｅｎｄ
ｓｙｍｂｏｌｉｃａｇｇｒｅｇａｔｉｏｎａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ

ＲＵＡＮＨｕｉ１，ＬＩＵＬｅｉ２，ＨＵＸｉａｏｇｕａｎｇ１，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＢｅｉｊｉｎｇＥｌｅｃｔｒｏＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｓｔｈｅｍａｉｎｓｙｍｂｏｌｉｃｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗｉｄｅｌｙｕｓｅｄｉｎｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄａｔａｍｉｎｉｎｇ，ｔｈｅＳｙｍ
ｂｏｌｉｃＡｇｇｒｅｇａｔｉｏｎＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ（ＳＡＸ）ｕｓｅｓｔｈｅｍｅａｎｖａｌｕｅｏｆｓｅｇｍｅｎｔｓａｓｔｈｅｓｙｍｂｏｌｉｃｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ．
Ｓｉｎｃｅｉｔｉｓｉｍｐｏｓｓｉｂｌｅｔｏｄｉｓｔｉｎｇｕｉｓｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｔｈａｔｈａｖｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｒｅｎｄｓｂｕｔｔｈｅｓａｍｅｍｅａｎｖａｌｕｅ，ｉｔ
ｍａｙｌｅａｄｔｏｉｎｃｏｒｒｅｃｔｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ．Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｅｓｅｎｔｓａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｓｙｍｂｏｌｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ—ＴｒｅｎｄＳｙｍｂｏｌ
ＡｇｇｒｅｇａｔｉｏｎＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ（ＴｒＳＡＸ），ｗｈｉｃｈｉｎｔｅｇｒａｔｅｓＳＡＸａｎｄｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｍｅｔｈｏｄｔｏｄｅｓｃｒｉｂｅｔｈｅｍｅａｎ
ａｎｄｓｌｏｐｅｖａｌｕｅｏｆｔｈｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ，ａｎｄｃｏｎｓｔｒｕｃｔｓｔｈｅＢＯＴＳｃｌａｓｓｉｆｉｅｒ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒａｎａｌｙｚｅｓｔｈｅａｎ
ｇｌｅｓｅｑｕｅｎｃｅ，ｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｓｅｑｕｅｎｃｅ，ａｎｄｃｕｒｒｅｎｔｓｅｑｕｅｎｃｅｉｎｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎａｌｏｇｔｅｌｅｍｅｔｒｙｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄａｔａ，
ａｎｄｓｅｌｅｃｔｓｔｈｒｅｅｄａｔａｓｅｔｓｓｉｍｉｌａｒｔｏｔｈｅｓｅｔｈｒｅｅｓｅｑｕｅｎｃｅｓｆｒｏｍｔｈｅＵＣＲｐｕｂｌｉｃｄａｔａｓｅｔｆｏｒｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉ
ｍｅｎｔｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｙａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅ１ＮＮｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｕｓｉｎｇＳＡＸ，ｔｗｏｉｍｐｒｏｖｅｄＳＡＸ，
ｃｌａｓｓｉｃＥｕｃｌｉｄｅａｎＤｉｓｔａｎｃｅ（ＥＤ）ａｎｄＤｙｎａｍｉｃＴｉｍｅＷａｒｐｉｎｇ（ＤＴＷ）．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ
ｅｒｒｏｒｒａｔｅｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄＢＯＴＳｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｌｏｗｅｒｔｈａｎｔｈｅｏｔｈｅｒｆｉｖｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａ；ｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ；ｓｙｍｂｏｌｉｃｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ；ｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ；
ａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８１８１０：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８１７．１８２０．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１８０７００３）；ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＢａｓｉｃＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ

（ＪＫＣＹ２０１６２０４Ａ１０２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｇｕａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于事件相机的可视化及降噪算法

闫昌达１，王霞１，，左一凡１，李磊磊２，陈家斌２

（１．北京理工大学 光电学院，北京 １０００８１；　２．北京理工大学 自动化学院，北京 １０００８１）

　　摘　　　要：针对事件相机（ＥｖｅｎｔＣａｍｅｒａ）输出的异步事件流信息不利于人眼观察、难以
衔接应用任务且存在大量噪声的问题，介绍一种可视化及降噪算法。结合事件流能够反映场

景中物体运动边缘信息的特点，利用物体运动边缘的时间和空间连续性进行降噪处理，进而利

用事件数量和时间阈值双限制的方式累积事件得到事件“帧”，达到可视化、便于应用的目的。

在真实数据集实验中，降噪算法可以有效处理背景噪声，在运动起始或缓慢时保存更多细节边

缘事件信息，提升有效角点检测数量，可视化算法在保证帧率的同时，降低事件数量方差，提高

事件＂帧＂信息的均匀性。实验结果证明了可视化及降噪算法的有效性。
关　键　词：事件相机；视觉导航；降噪；可视化；鲁棒性
中图分类号：Ｖ２４９．３２＋５；ＴＮ９５７．５２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３４２０９

　　事件相机（ＥｖｅｎｔＣａｍｅｒａ）是一种新兴的生物
视觉传感器，传统帧相机（ＦｒａｍｅｂａｓｅｄＣａｍｅｒａ）通
过固定的曝光时间以一定帧率采集图像，事件相

机则通过检测每一像素点的事件———亮度变化，

在亮度变化超过设定阈值时异步输出像素地址事

件流数据。传统帧相机受限于软硬件条件，帧率

一般为 １５～２００ｆｐｓ（ｆｐｓ为帧／ｓ），在高速运动的
场景中会产生运动模糊。与此同时，在高动态的

工作场景下会产生过曝与欠曝的现象，丢失场景

部分细节信息。事件相机则具有高时间分辨率、

高动态范围的特点
［１］
，由于每一像素的异步输出

特性，没有帧率的概念其响应时间可达到微秒级

别，由于其检测光强对数的变化，其动态范围可达

１４０ｄＢ［２］。
事件相机的特性使其吸引了很多领域研究人

员的关注，比如在图像信息处理方面，关注的是图

像中的“边”“角”等纹理边缘信息，传统帧相机得

到的图像存在很多冗余信息，增加了计算量和对

硬件水平的要求，事件相机可以直接输出稀疏的

运动边缘信息，简化计算。此外，事件相机在视觉

导航定位方向有应用潜力，在实际应用场景中，由

于剧烈运动、光照条件变化、平台功耗限制等影

响，传统帧相机存在运动模糊、过曝欠曝等限

制
［２］
，运动剧烈时检测的有效特征点减少，造成

视觉信息不可靠
［３］
，事件相机则可以弥补这些不

足。事件相机可应用于无人车、无人机、自主机器

人以及增强现实（ＡｕｇｍｅｎｔｅｄＲｅａｌｉｔｙ，ＡＲ）和同时
定位及地图构建

［４５］
（ＳｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓＬｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄ

Ｍａｐｐｉｎｇ，ＳＬＡＭ）技术，相比于传统帧相机具有低
延时、高动态、抗运动模糊、低运算量的特点，可以

提高导航系统的鲁棒性
［６］
。

事件相机在实际应用上还存在问题。一方面

事件相机由于其本身结构对环境亮度变化十分敏

感，在输出的异步事件流中包含大量噪声干扰。

噪声可能来源于数字信号传输时的脉冲噪声以及

光电二极管所引起的高斯噪声等，对于进一步的

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102020&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 闫昌达，等：基于事件相机的可视化及降噪算法

应用以及事件流可视化质量造成很大影响
［７］
。

提高事件相机检测亮度变化的阈值有助于降低噪

声，但是降低了对于物体运动引起的亮度变化检

测的灵敏度，造成信息丢失。所以，对于事件流进

行降噪处理是非常重要的预处理环节。

苏黎世联邦理工学院的 Ｄｅｌｂｒｕｃｋ教授团队，
提出了一种根据临近事件发生时间的噪声过滤方

法
［８］
，通过在所发生事件的空间邻域内记录事件

时间，并与邻域内发生的下一事件的时间进行比

较，若二者的时间差大于所设定的时间阈值，则将

其作为噪声过滤并刷新当前事件时间。该算法体

现了事件流的时间和空间连续性，对于背景的噪

声具有较好的处理效果，但是其判断相邻事件时

间间隔的方法可能在物体运动刚发生时造成有效

事件被过滤的情况。中国科学院长春光学精密机

械与物理研究所的吕恒毅等提出了一种基于事件

密度的噪声处理方法
［９］
。首先，利用基于当前事

件的一个时空邻域建立事件密度矩阵，通过计算

矩阵的 Ｌ１范数并与设定的阈值进行比较进行粗
滤波。然后，利用粗滤波后的事件再次建立事件

密度矩阵进行精滤波，并判断除事件像素位置外

其余元素是否全部为 ０，若全部为 ０则判断为噪
声进行滤除。该算法可以对同一像素点连续出现

的噪声进行处理，但是一方面其时空邻域的选取

以及两步滤波的方式，可能造成在运动起始或缓

慢时大量有效事件被过滤。另一方面，异步事件

流信息形式难以处理，且单一事件包含的信息过

少，处理时需要集合事件进行处理，同时事件流信

息不直观，不利于人眼观察，所以需要进行可视

化处理以推进下一步工作。基于事件相机可视

化的相关工作可以简要分为 ２类：①针对事件
流本身，通过固定时间窗口等方式获得事件

“帧”，便于进行进一步观测和应用处理；②对事
件流信息进行图像重建，得到估计的强度图像

达到可视化的效果。

南洋理工大学陈守顺等提出了一种事件流可

视化方案，实现高低帧率调节，并在 ＦＰＧＡ平台验
证其有效性

［１０］
。但该方法在高帧率时降低了事

件“帧”包含的信息量，在平缓运动时得到的信息

过少不利于进一步处理。西安电子科技大学的谢

雪梅教授团队进行了改进，利用重叠累积的方式，

可以在保证高速的情况下也保证事件“帧”信息

的丰富
［７］
。但是，两“帧”之间包含的重复事件在

进一步处理时可能会造成信息冗余。集合事件得

到事件“帧”的方法，可以作为输入，如特征检测、

位姿估计、神经网络等。

格拉茨科技大学的 Ｒｅｉｎｂａｃｈｅｒ等提出了一个
由事件流进行实时灰度强度图像重建，并且在重

建过程中考虑相机噪声对于亮度的影响的变分模

型
［１１］
。帝国理工学院的 Ｄａｖｉｓｏｎ教授团队提出一

种从事件流估计强度图像和光流的滑动窗口变分

优化算法，在快速运动和高动态范围场景取得了

较好的重建结果，在传统帧相机发生运动模糊的

情况下依然可以获得运动物体边缘轮廓
［１２］
。澳

大利亚国立大学的 Ｍａｈｏｎｙ教授团队提出了一种
异步滤波器将事件流和强度图像融合为高时间分

辨率高动态范围的图像
［１３］
。由事件流估计恢复

强度图像的方式主要为人眼观察服务，或者以重

建运动模糊、高动态范围的图像为目标，并不是为

进一步的实际任务处理服务。

本文研究针对事件流信息的降噪处理以及前

一种事件流可视化的方法，通过形成事件“帧”的

形式可进行进一步基于事件相机的相关研究。利

用物体边缘运动引起的事件流所具有的时间和空

间连续性，对事件流进行噪声处理，本文选取的

时空邻域在运动起始和平缓时保留更多有效事

件信息。对于处理后的有效事件利用事件数量

以及时间阈值双限制的方式累积事件形成事件

“帧”，在运动平缓时可以保证帧率，体现事件相

机低延时特性，运动剧烈时可以平均事件“帧”

包含的事件数量，达到可视化及利于进一步应

用目的。

１　事件相机原理及数据结构

事件相机的最早形式为动态视觉传感器
［１３］

（ＤｙｎａｍｉｃＶｉｓｉｏｎＳｅｎｓｏｒ，ＤＶＳ），其像素结构如
图１（ａ）所示［１４］

。图中：Ｉ为光电流；Ｖｐ为感光器
输出电压；Ａ＝Ｃ１／Ｃ２为差分电路增益；Ｖ０为差分
电路输出电压。每个像素独立通过检测光强对数

的变化，如果变化的量超过设定的阈值，则根据其

变化的情况输出“变亮”或“变暗”事件同时记录

新的光强对数。ＤＶＳ相机仅输出单纯的异步事
件流信息，在一定程度上可以满足计算的需求但

是不直观，不利于人眼观察。

出于对 ＤＶＳ相机的改进，出现了结合事件和
强度图像的基于异步时间的图像传感器

［１４］

（ＡｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓＴｉｍｅｂａｓｅｄＩｍａｇｅＳｅｎｓｏｒ，ＡＴＩＳ），
以及可以输出事件流也可以输出强度图像的动态

与主动式像素视觉传感器
［１５］
（ＤｙｎａｍｉｃａｎｄＡｃｔｉｖｅ

ｐｉｘｅｌＶｉｓｉｏｎＳｅｎｓｏｒ，ＤＡＶＩＳ），其二者的像素结构
如图１（ｂ）和图１（ｃ）所示。图１（ｂ）［１５］中：Ｉｐｈ为光

３４３
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图 １　三种事件相机的像素结构

Ｆｉｇ．１　Ｐｉｘｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｒｅｅｅｖｅｎｔｃａｍｅｒａｓ

电流；Ｖｄｉｆｆ为差分电路输出电压。图 １（ｃ）
［１６］
中：

Ｖｐｄ为光电二极管 ＰＤ电压；Ｖｐｒ为感光器输出电
压；Ｉｐｒ为偏置电流；Ｖｄｒ为 ＭＮ１下方电压节点；Ｖａｐｓ
为 ＡＰＳ电压。ＡＴＩＳ相机通过结合 ２个子像素的
方法，ＡＴＩＳ相机的像素中１个子像素为ＤＶＳ的像
素结构，在其受到光强变化产生事件信号时激发

另一子像素进行曝光成像，可以得到亮度变化超

过阈值部分像素的强度图像。

ＤＡＶＩＳ相机则将 ＤＶＳ像素和传统帧相机像
素电路结合，利用同一个光电二极管作为 ＡＰＳ像
素和 ＤＶＳ像素的输入，可以同时输出异步的事件
流信息以及同步的全局快门图像。ＡＴＩＳ相机和
ＤＡＶＩＳ相机一定程度上解决了事件相机观察不
直观的问题，但是对于输出的事件流依然存在无

法观察的问题。事件流数据包含事件发生的像素

位置、发生时间及事件极性，伴随亮度变化产生，

亮度不变则无数据，各像素间具有异步特性。而

像素感受的亮度变化，一般由场景中运动物体边

缘与背景的差异造成，如图２所示，具有空间稀疏
性，所以事件流反映了场景的运动状态，在剧烈运

动时会产生密集的大量事件，在平缓运动时产生

较少的事件输出。所以利用固定时间窗口的方

图 ２　传统帧相机和事件相机输出对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｒａｍｅｂａｓｅｄｃａｍｅｒａａｎｄｅｖｅｎｔ

ｃａｍｅｒａｏｕｔｐｕｔ

式，进行事件累积得到的事件“帧”如图 ３（ａ）和
图３（ｂ）所示，可以通过改变帧率的方式整体调整
每一帧的事件量，但是不能改善运动状态差异导

致的帧间信息量差异。本文为保证事件流可视化

的事件“帧”既包含足够信息进行进一步处理，又

尽量保证高时间分辨率特性，利用事件信息数量

及时间阈值双限制的方式累积事件得到事件

“帧”，如图３（ｄ）所示。在形成事件“帧”时，发现

４４３
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图 ３　事件流可视化方法对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｖｅｎｔｓｔｒｅａｍｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

事件流包含大量噪声事件，在进一步处理过程中

噪声事件会造成干扰，所以在保证有效事件信息

数量的情况下需进行噪声处理，以得到适合进一

步处理任务的事件“帧”。

本文假设事件相机零延时，所得到的事件流

即边缘运动信息，环境中的运动具有时间和空间

连续性，所以其引发的事件流也具有时间和空间

的连续性，而噪声则具有随机性，利用这种差异对

事件流进行噪声处理，并对得到的有效事件进行

可视化，可为进一步的处理提供包含足够数量的

有效事件信息同时也尽量保持事件相机低延时的

特点，实验结果证明了本文可视化及降噪算法的

有效性。

２　事件流的可视化及降噪算法

事件相机输出的异步事件流代表像素点亮度

变化超出阈值，单个事件可以表示为 ｅｖｅｎｔｉ＝（ｘｉ，
ｙｉ，ｔｉ，ｐｉ），ｉ为序号，（ｘ，ｙ）为事件发生的像素位置
坐标，ｔ为事件发生时间，ｐ∈｛０，１｝表示事件极性
（０代表亮度变暗，１代表亮度变亮）。假设事件
相机零延时且无噪声干扰，则 ｔ时刻物体边缘运
动所引起的事件集合可以表示为

ｅｖｅｎｔｔ ＝｛（ｘｉ，ｙｉ，ｔ，ｐｉ）｝
Ｎ
ｉ＝１ （１）

式中：Ｎ为物体边缘在事件相机成像区域中所占

的像素点数。假设噪声 ｎｏｉｓｅ表示为式（２），ｊ为
序号，Ｎｎｏｉｓｅ为噪声事件点像素数，则实际事件流集
合 ｅｖｅｎｔ′表示为式（３）。
ｎｏｉｓｅｔ ＝｛（ｘｊ，ｙｊ，ｔｊ，ｐｊ）｝

Ｎｎｏｉｓｅ
ｊ＝１ （２）

ｅｖｅｎｔ′ｔ＝ｅｖｅｎｔｔ＋ｎｏｉｓｅｔ （３）
实际处理中，事件相机也具有一定延时且不

同边缘位置与背景亮度变化差异不一定一致，同

时运动的物体边缘并非反应在事件流的绝对同一

时刻。所以，一般需要一定的时间窗口进行事件

累积。

２．１　基于时间空间连续性的噪声处理

根据假设物体边缘运动所引起的事件流具有

时间和空间连续性，而噪声具有随机性，所以通过

对某时刻的所有事件进行判断其前后时刻的相邻

空间是否有相关事件发生即可判断此事件是否为

噪声。考虑实际事件相机存在低延时将前后时刻

扩展为时间窗口长度为 Δｔ的（ｔ－Δｔ，ｔ＋Δｔ）时间

窗口，将事件 ｅｖｅｎｔｉ需要计算的去心邻域表示为

式（４），设 Ｌ为空间窗口长度，则事件 ｅｖｅｎｔｉ是否

为噪声可以通过式（５）判断。

Ｕ
·

（ｅｖｅｎｔｉ，Ｌ，Δｔ）＝

　　｛ｘ，ｙ，ｔｘ－ｘｉ ≤Ｌ，ｙ－ｙｉ ≤Ｌ，ｔ－ｔｉ ≤Δｔ｝

（４）

ｅｖｅｎｔｉ ＝
ｅｖｅｎｔｅｆ 　ｅｖｅｎｔ（Ｕ

·

）≠ 

ｅｖｅｎｔｎｏ 　ｅｖｅｎｔ（Ｕ
·

）＝
{


（５）

通过噪声处理将得到的噪声事件 ｅｖｅｎｔｎｏ去

除，得到有效事件 ｅｖｅｎｔｅｆ进行下一步累积事件的

可视化处理。

２．２　事件数量和时间阈值双限制的累积事件“帧”

将噪声处理后得到的有效事件在一定时间窗

口内进行事件累积，形成事件“帧”是最简单的可

视化方法之一，但是场景环境运动状态会导致单

位时间得到的事件信息量不均匀，进而导致运动

平缓时所形成的事件“帧”包含事件信息过少，运

动剧烈时所形成的事件“帧”包含事件信息过多，

均不利于进一步应用处理。通过重叠累积事件的

方式可以提高平缓运动时的信息量且保证高帧

率，但是剧烈运动时依然会造成事件过多，且重复

累积的事件在进一步处理中产生冗余。

若为保证事件“帧”包含信息量一致采用累

积等量事件的方式，可以保证在运动平缓和剧烈

时均得到包含更利于进一步处理的事件信息量的

事件“帧”。但是，在运动平缓时累积一帧所需时

５４３
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间较长，导致事件“帧”包含大量“过时”信息。

本文利用单帧最大事件数量和事件积累时间

阈值进行双重限制，运动剧烈时单位时间事件数

量过多，主要依靠累积等量事件进行事件“帧”输

出，运动平缓时单位时间事件数量较少，依靠时间

阈值控制事件“帧”输出，保证了一定帧率的情况

下也尽量保证事件“帧”包含足够信息量。本文

可视化及降噪算法流程如下所示。图４为算法结

构示意图，事件流恢复深浅代表事件密集程度

（黑色为最密集，白色为最稀疏），ｅｖｅｎｔ＝｛（ｘｉ，ｙｉ，

ｔｉ，ｐｉ）｝
Ｎ
ｉ＝１为输入事件流，空间窗口长度为 Ｌ，时间

窗口长度为Δｔ，单帧最大事件数量为Ｎｔｈ，时间积累

时间阈值为 Ｔｔｈ，最后的事件“帧”输出为 ｆｒａｍｅｊ＝

｛ｅｖｅｎｔｅｆｊ｝
Ｎ′
ｊ＝１，Ｎ′为输出事件“帧”包含的事件

数量。

噪声处理及可视化算法如下：

输入：事件流 ｅｖｅｎｔ＝｛（ｘｉ，ｙｉ，ｔｉ，ｐｉ）｝
Ｎ
ｉ＝１，空

间窗口长度 Ｌ，时间窗口长度 Δｔ，单帧最大事件数

量 Ｎｔｈ，时间积累时间阈值 Ｔｔｈ。

输出：事件“帧”ｆｒａｍｅｊ＝｛ｅｖｅｎｔｅｆｊ｝
Ｎ′
ｊ＝１。

１．初始化起始时间 ｔ０，累计事件数量 ｎ＝０。

２．输入事件ｅｖｅｎｔｉ，确定其去心邻域 Ｕ
　·
（ｅｖｅｎｔｉ，

Ｌ，Δｔ）。

３．根据式（５）判断事件点为噪声点还是有效

事件点，若为噪声点返回步骤 ２，若为有效点记录

ｅｖｅｎｔｅｆｎ，ｎ＋１。

４．判断 ｔｉ－ｔ０＞Ｔｔｈ，若成立执行步骤６。

５．判断 ｎ＜Ｎｔｈ，若成立返回步骤２。

６．输出累积｛ｅｖｅｎｔｅｆｎ｝
Ｎ′
ｎ＝１形成的事件“帧”，

返回步骤１。

图 ４　本文算法结构示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

３　实验与分析

为验证和分析事件流可视化及降噪效果，本

文在真实事件数据集上进行实验和测试。数据集

由 ＥＴＨＺｕｒｉｃｈ的传感器实验室利用 ＤＡＶＩＳ２４０Ｃ
型号的事件相机获取，采用其中城市部分环境采

集数据
［１７］
。ＤＡＶＩＳ２４０Ｃ分辨率为 ２４０×１８０，动

态范围为 １２０ｄＢ，最小敏感度为 １１％，最小延时

为１２μｓ。
实验分别比较固定时间窗口、重叠累积、固定

事件数量、时间和事件双限制 ４种事件“帧”形成
方法，并且进行事件流降噪前后对比。如图 ５～

图１０所示。选取的场景１为运动较平缓时刻，场
景２为运动较剧烈时刻。

由图５（ｂ）～图 ５（ｄ）、图 ７（ｂ）～图 ７（ｄ）可
以看出，利用运动边缘引起的事件流的时间和空

间的连续性，可以对背景处的噪声进行较好的处

理，但是在物体边缘的噪声依然存在。图 ５（ｃ）中

对于噪声处理较好，但是由于场景 １的运动较为
平缓，大量有效事件也被滤除，丢失大量场景物体

边缘信息。由表 １、表 ２可以看出，运动越平缓
事件去除率越高，其中文献［９］事件去除率最

高，导致检测事件数量严重降低，尤其在平缓运

动时损失过多物体边缘信息，本文噪声处理方

法相比于文献［９］的方法，在运动起始或缓慢时

可以保存更多细节边缘事件信息，相比于文

献［８］的方法，噪声处理中改变的时空邻域可以

获得更多的事件点，在运动越平缓时效果越明

显。图 ６、图 ８展示了降噪处理后进行角点检

测
［１８］
的效果，可以看出，噪声处理可以有效降低

噪声事件对角点检测的干扰，当运动平缓时本

文降噪方法保留更多的事件信息，可以提升有

效角点检测数量。

图９、图１０中，图（ａ）、（ｂ）为固定时间窗口处
理方式；图（ｃ）、（ｄ）为文献［７］的重叠累积处理

方式；图（ｅ）、（ｆ）为固定事件数量处理方式；
图（ｇ）、（ｈ）为双重限制方法，ＸＸ／ＹＹ意义同上。

由图９、图１０对比可以看出，在平缓运动状态和
剧烈 运 动 状 态 下 事 件 随 时 间 分 布 不 均 匀，

图９（ａ）、（ｂ）和图１０（ａ）、（ｂ）按照固定时间窗口
的方式累积事件会造成事件“帧”包含信息量产

生差异，运动平缓时可能导致信息不足，运动剧烈

时可能造成物体边缘模糊。利用重叠累积的方

式，可以在保证与固定时间窗口相同事件信息量

６４３
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图 ５　噪声处理效果图（场景 １）

Ｆｉｇ．５　Ｎｏｉｓｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ（Ｓｃｅｎｅ１）

图 ６　角点检测效果图（场景 １）

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｒｎｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ（Ｓｃｅｎｅ１）

图 ７　噪声处理效果图（场景 ２）

Ｆｉｇ．７　Ｎｏｉｓｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ（Ｓｃｅｎｅ２）

的情况下提高帧率，但是依然无法解决事件随时

间分布不均，导致事件“帧”包含信息过多或过少

的问题。图９（ｅ）、（ｆ）和图 １０（ｅ）、（ｆ）按照事件
数量进行事件“帧”累积，可以保证均匀的信息

量。但是，在运动十分平缓时会造成一帧输出时

间过长同时包含大量 “过时”事件，丢失了事件相

图 ８　角点检测效果图（场景 ２）

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｒｎｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ（Ｓｃｅｎｅ２）

图 ９　不同参数 ３种可视化方法对比（场景 １）

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｅｅｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（Ｓｃｅｎｅ１）

机的低延时优势。本文方法如图 ９（ｇ）、（ｆ）和
图１０（ｇ）、（ｈ）所示，可以在运动剧烈时保证事件
“帧”信息相对均匀分布，在运动平缓时按照时间

输出事件“帧”，保持了事件信息的低延时特性。

在进行噪声处理后，不同可视化方法处理得

到的事件“帧”帧率以及平均包含事件数量，在噪

声处理后，平均包含事件数量以及事件数量方差
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可以一定程度反应不论运动剧烈或平缓，事件

“帧”包含信息的均匀性，如表 ３和表 ４所示。可
以看出，重叠累积的方式可以有效提高帧率，但是

无法改善事件随时间分布不均的问题，按照事件

数量累积可以使事件“帧”的事件信息平均，但是

在平缓运动的情况下帧率过低，本文方法可以有

效降低事件数量方差，提高事件“帧”信息的均

匀性。

图 １０　不同参数 ３种可视化方法对比（场景 ２）

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｅｅｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（Ｓｃｅｎｅ２）

表 １　噪声处理后事件数量统计（场景 １）

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｕｎｔｓｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｅｖｅｎｔｓａｆｔｅｒｎｏｉｓｅ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ（Ｓｃｅｎｅ１）

方法 降噪前事件数 去噪后事件数 事件去除率／％

文献［８］ ３０００００ １４７５８４ ５０．８０

文献［９］ ３０００００ １６８５３ ９４．３８

本文 ３０００００ １５０３９０ ４９．８７

表 ２　噪声处理后事件数量统计（场景 ２）

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｕｎｔｓｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｅｖｅｎｔｓａｆｔｅｒｎｏｉｓｅ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ（Ｓｃｅｎｅ２）

方法 降噪前事件数 降噪后事件数 事件去除率／％

文献［８］ ２０００００ １４３１４１ ２８．４２

文献［９］ ２０００００ ４７７７０ ７６．１２

本文 ２０００００ １４４７８４ ２７．６１

表 ３　事件“帧”帧率及事件方差统计（场景 １）

Ｔａｂｌｅ３　Ｆｒａｍｅｒａｔｅａｎｄｖａｒｉａｎｃｅｏｆｅｖｅｎｔｓ

ｎｕｍｂｅｒ（Ｓｃｅｎｅ１）

参数 帧率／ｆｐｓ平均包含事件数 事件数量方差

ｔ＝０．００５ｓ １９９．６１ １２４２．４６ １４８４６４７．０６

ｔ＝０．０１ｓ ９９．１５ ２４９３．０４ ５９０４８１７．０８

重叠 ｔ＝０．００５ｓ ３９９．２１ １２４４．４８ １４８５４７０．６６

重叠 ｔ＝０．０１ｓ １９８．９５ ２４９３．０３ ５９０１７４６．１６

ｎ＝５０００ ４８．９２ ４９５３．７０ ２０５３．２９

ｎ＝７５００ ３１．９６ ７４７９．１１ ３９６．１５

ｔ＝０．００５ｓ／ｎ＝５０００ １９８．３０ １２５０．６０ １４８８１５７．６２

ｔ＝０．０１ｓ／ｎ＝５０００ １０５．６７ ２３４０．０９ ３１６９４７９．８８

表 ４　事件“帧”帧率及事件方差统计（场景 ２）

Ｔａｂｌｅ４　Ｆｒａｍｅｒａｔｅａｎｄｖａｒｉａｎｃｅｏｆｅｖｅｎｔｓ

ｎｕｍｂｅｒ（Ｓｃｅｎｅ２）

参数 帧率／ｆｐｓ平均包含事件数 事件数量方差

ｔ＝０．００５ｓ １９６．３８ １９０５．０５ １３９００７９．７９

ｔ＝０．０１ｓ ９６．８８ ３８１０．１１ ５４１８７０６．８２

重叠 ｔ＝０．００ｓ ３９２．７６ １９１７．６６ １３９８５３２．３１

重叠 ｔ＝０．０１ｓ １９３．７６ ３８６０．９１ ５４８９３６４．２８

ｎ＝５０００ ７０．６９ ４９９２．５５ ４２．１０

ｎ＝７５００ ４７．１３ ７２３９．２ ６７５２３．４４

ｔ＝０．００５ｓ／ｎ＝５０００ １９６．３８ １９０５．０５ １３８９６１０．５５

ｔ＝０．０１ｓ／ｎ＝５０００ １０７．３６ ３４４７．２３ ２２６２３３８．６２

４　结　论

本文利用运动边缘引起的事件流具有时间和

空间的连续性进行噪声处理，并利用事件数量和

时间阈值双重限制的方法进行事件流可视化。本

文通过对真实数据集进行实验表明：

１）基于事件流时空连续性的噪声处理方法
可以降低事件噪声，时空邻域的选取在运动起始

和平缓时也可以保留更多事件信息。

２）事件数量和时间阈值双限制的可视化方
法可以为进一步任务提供事件“帧”，在运动平缓

时可以保证事件“帧”输出的低延时特性，运动剧

烈时可以平均事件“帧”包含的事件信息量。

后续工作将会针对物体边缘依然存在噪声残

余的问题以及算法结构进行优化，降低运行时间。

未来将进一步进行基于事件相机的检测、跟踪、定

位等视觉导航任务研究。
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ｄＢｄｙｎａｍｉｃｒａｎｇｅｆｒａｍｅｆｒｅｅＰＷＭ ｉｍａｇｅｓｅｎｓｏｒｗｉｔｈｌｏｓｓｌｅｓｓ

ｐｉｘｅｌｌｅｖｅｌｖｉｄｅｏｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎａｎｄｔｉｍｅｄｏｍａｉｎＣＤＳ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｌｉｄＳｔａｔｅＣｉｒｃｕｉｔｓ，２０１０，４６（１）：２５９２７５．

［１６］ＢＲＡＮＤＬＩＣ，ＢＥＲＮＥＲＲ，ＹＡＮＧＭ，ｅｔａｌ．Ａ２４０×１８０１３０ｄＢ

３μｓｌａｔｅｎｃｙｇｌｏｂａｌｓｈｕｔｔｅｒｓｐａｔｉｏｔｅｍｐｏｒａｌｖｉｓｉｏｎｓｅｎｓｏｒ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｌｉｄＳｔａｔｅＣｉｒｃｕｉｔｓ，２０１４，４９（１０）：２３３３

２３４１．　

［１７］ＭＵＥＧＧＬＥＲＥ，ＲＥＢＥＣＱＨ，ＧＡＬＬＥＧＯＧ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｅｖｅｎｔ

ｃａｍｅｒａｄａｔａｓｅｔａｎｄｓｉｍｕｌａｔｏｒ：Ｅｖｅｎｔｂａｓｅｄｄａｔａｆｏｒｐｏｓｅｅｓｔｉｍａ

ｔｉｏｎ，ｖｉｓｕａｌｏｄｏｍｅｔｒｙ，ａｎｄＳＬＡＭ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＲｏｂｏｔｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１７，３６（２）：１４２１４９．

［１８］ＳＨＩＪＢ，ＴＯＭＡＳＩＣ．Ｇｏｏｄｆｅａｔｕｒｅｓｔｏｔｒａｃｋ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ

ｏｆＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉ

ｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，１９９４：５９３６００．

　作者简介：

　闫昌达　男，博士研究生。主要研究方向：视觉导航。

王霞　女，博士，副教授，博士生导师。主要研究方向：光电成

像技术与系统。
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Ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｅｖｅｎｔｃａｍｅｒａ
ＹＡＮＣｈａｎｇｄａ１，ＷＡＮＧＸｉａ１，，ＺＵＯＹｉｆａｎ１，ＬＩＬｅｉｌｅｉ２，ＣＨＥＮＪｉａｂｉｎ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＯｐｔｉｃｓａｎｄＰｈｏｔｏｎｉｃｓ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｏｖｅｒｃｏｍｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｔｈｅａｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｅｖｅｎｔｓｔｒｅａｍｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｔｈｅｅｖｅｎｔｃａｍｅｒａｉｓ
ｈａｒｄｔｏｏｂｓｅｒｖｅ，ｕｔｉｌｉｚｅａｎｄｔｈｅｒｅｉｓａｌｏｔｏｆｎｏｉｓｅ，ｗｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｔｈｅｅｖｅｎｔｃａｍｅｒａ．Ｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｅｖｅｎｔｓｔｒｅａｍｒｅａｃｔｓｔｏｔｈｅｏｂｊｅｃｔｍｏｖｅｍｅｎｔ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍｇｅｔｓｖａｌｉｄｅｖｅｎｔｓｂｙｆｉｌｔｅｒｉｎｇｔｈｅｎｏｉｓｅｗｉｔｈｔｈｅｔｉｍｅａｎｄｓｐａｃｅｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙｏｆｍｏｖｉｎｇｅｄｇｅ．Ｔｏｅａｓｉｌｙｏｂ
ｓｅｒｖｅａｎｄａｐｐｌｙ，ｅｖｅｎｔｓａｒｅａｃｃｕｍｕｌａｔｅｄｗｉｔｈａｄｏｕｂｌｅｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｖｅｎｔｓｎｕｍｂｅｒａｎｄｔｈｅｔｉｍｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄ．
Ｉｎｔｈｅｒｅａｌｄａｔａｓｅｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ｔｈｅｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｄｅａｌｗｉｔｈｔｈｅｂａｃｋｇｒｏｕｎｄａｃｔｉｖｉｔｙ
ｎｏｉｓｅａｎｄｓａｖｅｔｈｅｄｅｔａｉｌｅｄｇｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｈｅｎｔｈｅｍｏｖｅｍｅｎｔｂｅｇｉｎｓｏｒｍｏｖｅｓｓｌｏｗｌｙ，ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｎｕｍｂｅｒ
ｏｆｃｏｒｎｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅｖａｒｉａｎｃｅｏｆｅｖｅｎｔｓｎｕｍｂｅｒｗｈｉｌｅｅｎｓｕｒｉｎｇｔｈｅ
ｆｒａｍｅｒａｔｅ，ａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｏｆｔｈｅ“ｅｖｅｎｔｆｒａｍｅ”．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈｅ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｎｔｅｒｍｓｏｆｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎａｎｄｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｖｅｎｔｃａｍｅｒａ；ｖｉｓｕａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎ；ｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎ；ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ；ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００７０７１１：４４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７０７．０９０１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８７１０３４）；ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｊｅｃｔ（４１４１７０７０４０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ａｎｇｅｌｎｉｕｎｉｕ＠ｂｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０２９３

对地指向偏差为约束的卫星平稳对日定向方法

季浩然１，２，黄
!

１，

（１．武汉大学 遥感信息工程学院 宇航科学与技术研究院，武汉 ４３００７２；

２．国防科技大学 空天科学学院，长沙 ４１００７３）

　　摘　　　要：传统以对地指向偏差为约束的对日定向方法在星日、星地连线的夹角达到
极值后，卫星期望姿态会发生大幅度快速翻转，导致较大的峰值功耗和寿命损伤。针对该现

象，提出了一种可使期望姿态平稳变化的以对地指向偏差为约束的对日定向方法，将卫星的期

望姿态设置为绕一基准姿态周期性地旋转。在不显著牺牲对日定向效能的同时，既确保卫星

期望对地轴与对地方向的夹角小于约束角，又使得卫星姿态总体平稳变化。数值仿真表明：所

提出的平稳对日定向方法能够大幅降低卫星期望角速度的峰值，同时能够满足对日指向和对

地指向的需求。

关　键　词：对日定向；对地指向偏差；期望姿态建立；欧拉轴；平稳对日定向方法
中图分类号：Ｖ４４８．２１；Ｖ４１２．４＋２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３５１０８

　　卫星在轨运行过程中，根据所执行任务的不
同会采用不同的姿态模式，如地面目标凝视

［１］
、

对空间目标指向
［２］
、对地定向

［３］
、对日定向

［４］
等。

其中，对日定向是卫星常用的姿态控制任务模式

之一
［５］
，其通过设定卫星的期望姿态，使卫星太

阳能电池阵平面充分对日以提供充足的能源。

然而，对日定向只限制了卫星姿态的２个自由
度
［６］
，因此，在卫星对日定向的同时，还可以利用卫

星姿态的另一个自由度，设定适当约束以满足卫星

其他组件、设备或载荷对卫星姿态的需求
［７］
。根据

所附加约束的不同，对日定向又可以分为对日定向

自旋稳定、以卫星速度方向偏差为约束的对日定

向、以对空间目标指向偏差为约束的对日定向、以

对地指向偏差为约束的对日定向等
［８］
。

其中，以对地指向偏差为约束的对日定向模

式是一种较常见的卫星对日定向模式，其既能满

足卫星对日定向的充电需求，又能保证天线、相机

等重要组件具备指向地面或地表的工作条件
［９１１］
。

然而，传统的以对地指向偏差为约束的对日

定向方法
［１２１５］

，要求卫星期望对日轴严格指向太

阳方向，同时将期望对地轴置于日地卫星所确
定的平面内且与卫星地心连线方向的夹角最小。
依据这样的传统方法，在卫星太阳连线和卫星
地球连线达到极值的前后一段短时间内，卫星期

望姿态会发生大幅度翻转。甚至当日地星共线
时，还存在奇异现象。采用这种传统方法，卫星期

望姿态不能平稳变化，不利于卫星姿态控制系统

的安全稳定，亦使得姿态控制系统频繁高功耗工

作，对卫星寿命产生损害。

为克服现有的同类方法将会导致卫星期望姿

态在短时间内大幅度翻转的奇异现象，本文提出

一种平稳的以对地指向偏差为约束的对日定向方

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102020&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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法。其核心思路为：将卫星的期望姿态设置为绕

一由卫星轨道决定的基准姿态周期性地旋转，该

周期与日、地、星三者相对位置变化周期一致。首

先，建立卫星的中间姿态，使得卫星的期望对地轴

指向地心，卫星的期望对日轴指向轨道面法向或

负法向，从而使得卫星的自由轴沿着卫星前进方

向或其相反方向，且卫星的期望对地轴、期望对日

轴与自由轴构成右手空间直角坐标系。其次，将

卫星的中间姿态坐标系沿一欧拉轴旋转一个角度

使得期望对日轴与太阳方向偏差减小，且保证期

望对地轴与对地方向的夹角不大于约束角。本文

方法大幅降低了卫星的峰值期望角速度和峰值能

耗，提升了卫星以对地指向偏差为约束的对日定

向方法的平稳性和可靠性。

１　对日定向方法

为提供一种平稳的卫星以对地指向偏差为约

束的对日定向方法，克服现有的同类方法导致卫

星期望姿态在短时间内大幅度翻转的奇异现象，

本节分２步建立卫星对日定向时的期望姿态，如
图１所示。

图 １　对日定向期望姿态建立步骤

Ｆｉｇ．１　ＰｒｏｃｅｓｓｏｆｅｓｔａｂｌｉｓｈｉｎｇｅｘｐｅｃｔｅｄＳｕｎｐｏｉｎｔｉｎｇａｔｔｉｔｕｄｅ

１．１　建立中间姿态
首先，依据卫星部组件布局，区分卫星的期望

对地轴、期望对日轴和自由轴，同时依据任务需求

设定约束角。其次，获取卫星当前轨道位置矢量、

卫星瞬时轨道面法线方向单位向量和卫星日心
连线方向矢量，并求取卫星地心连线方向矢量。
最后，建立卫星的中间姿态，使得期望对地轴指向

地心，期望对日轴平行于轨道面法向，从而使得自

由轴沿着卫星前进方向或其相反方向。处于中间

姿态时卫星的姿态如图２所示。

图 ２　卫星中间姿态示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅａｔｔｉｔｕｄｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅ

为便于描述，不妨以卫星本体坐标系 －ｙｂ
轴，即 ｙｂ轴的反方向为期望对日轴，以卫星本体
坐标系 ｚｂ轴为期望对地轴。

特定任务中，要求卫星期望对地轴与卫星地
心连线的夹角小于一个约束角 η。该约束角 η表
示期望对地轴和卫星地心连线的偏差角（简称对
地偏差角）的最大允许值，为一个约束变量。为

使公式简洁，本文取 η＝９０°。
假设某时刻卫星的轨道位置矢量为 ｒ，卫星

瞬时轨道面法线方向单位向量为 ｎ，卫星日心连
线方向单位矢量为 ｒｓ，进一步可求卫星地心连线
方向的单位矢量 ｒｅ为

ｒｅ ＝－
ｒ
ｒ

（１）

将卫星处于中间姿态时的卫星本体坐标系记

为 Ｂ０，并在以后的叙述中简称为中间姿态 Ｂ０，在
Ｂ０坐标系下，设定卫星本体坐标系的 ｚｂ０轴与卫
星地心连线方向单位矢量 ｒｅ重合，卫星本体坐
标系的 ｙｂ０轴位于轨道面负法向 －ｎ，而卫星本体
坐标系的 ｘｂ０指向卫星的前进方向。

中间姿态下，卫星本体坐标系坐标轴在惯性

坐标系下的方向为

ｘｂ０ｉ＝ｒｅ×ｎ

ｙｂ０ｉ＝－ｎ

ｚｂ０ｉ＝ｒ
{

ｅ

（２）

２５３
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　第 ２期 季浩然，等：对地指向偏差为约束的卫星平稳对日定向方法

式中：下标 ｉ为在惯性坐标系下的分量。
此时，地心惯性坐标系 Ｉ到描述中间姿态的

Ｂ０坐标系的转换矩阵为

Ｍ０
Ｉ ＝［ｘ

Ｔ
ｂ０ｉ
，ｙＴｂ０ｉ，ｚ

Ｔ
ｂ０ｉ
］
Ｔ

（３）
１．２　确定期望姿态

为缩小卫星期望对日轴（－ｙｂ轴）与卫星日

心连线方向的偏差角（简称对日偏差角），将 Ｂ０
进一步绕欧拉轴 Ｅ旋转 珔α角度，从而得到最终的
期望姿态。记期望姿态下卫星本体坐标系为

Ｂｅｘｐ，下文简称期望姿态 Ｂｅｘｐ。由中间姿态旋转至
期望姿态的过程如图３所示。

图 ３　卫星期望姿态示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐｅｃｔｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅ

选取欧拉轴Ｅ，并计算欧拉轴Ｅ在Ｂ０坐标系
下的投影 Ｅ０。惯性坐标系 Ｉ下欧拉轴 Ｅ可由
式（４）确定：
Ｅｉ＝－ｙｂ０ｉ×ｒｓ （４）
进而可计算得到 Ｂ０坐标系下欧拉轴 Ｅ的投影
Ｅ０为　

Ｅ０ ＝Ｍ
０
Ｉ·Ｅｉ （５）

式中：下标０为在 Ｂ０坐标系下的分量。
计算中间姿态下期望对日轴与卫星日心连

线方向的夹角，并定义为对日偏差角，即本文中

－ｙｂ０轴与 ｒｓ的夹角为 α，则

α＝ [ａｒｃｃｏｓ
－ｙｂ０ｉ·ｒｓ
－ｙｂ０ｉ ｒ ]

ｓ

＝ａｒｃｃｏｓ（－ｙｂ０ｉ·ｒｓ）

（６）
绕欧拉轴 Ｅ旋转一个欧拉角 珔α的目的是尽

可能通过一次旋转缩小 －ｙｂ轴与对日方向 ｒｓ的
角度偏差，即缩小对日偏差角。

为确保 Ｂｅｘｐ姿态下 ｚｂｅｘｐ轴与 ｒｅ的夹角（以下
简称对地偏差角）不大于给定的约束角 η，一定情
况下，欧拉角 珔α需小于某一旋转约束角 β。所述
旋转约束角 β为当中间姿态绕欧拉轴旋转而导致
期望对地轴与卫星地心连线的角度恰等于约束
角时，中间姿态绕欧拉轴所转过的角度。在本文

中，当 ｚｂ０与 ｚｂｅｘｐ的夹角恰好等于约束角 η时，Ｂ０

绕欧拉轴 Ｅ转过的角度即为 β。
依据空间几何关系，旋转约束角 β等于 ｚｂ０垂

直于欧拉轴 Ｅ的分量与 ｚｂｅｘｐ垂直于欧拉轴 Ｅ的分
量间的夹角。定义中间姿态下的期望对地轴 ｚｂ０与
欧拉轴 Ｅ的夹角为 λ，则惯性坐标系 Ｉ下 λ的值为

λ＝




ａｒｃｃｏｓ
ｚｂ０ｉ·Ｅｉ
ｚｂ０ｉ·Ｅ



ｉ

＝ａｒｃｃｏｓ（ｚｂ０ｉ·Ｅｉ）

（７）
在坐标系 Ｂ０下，λ的值由式（８）可得

λ＝




ａｒｃｃｏｓ
ｚｂ００·Ｅ１
ｚｂ００·Ｅ



１

＝ａｒｃｃｏｓ










０
０
１

·Ｅ









０

（８）
式中：矢量 ｚｂ０为在 Ｂ０坐标系下的描述。

根据几何关系，旋转约束角β可以由夹角λ和
约束角 η唯一确定。注意到，本文中 η取为直角，
运用余弦定理，易得本文中旋转约束角 β简化为

β＝ (ａｒｃｃｏｓｓｉｎ
２λ－１
ｓｉｎ２ )λ

（９）

绕欧拉轴 Ｅ旋转的欧拉角 珔α的确定原则如
下：当卫星中间姿态绕欧拉轴进行任意旋转，对地

偏差角均不会大于约束角时，旋转约束角无解，此

时，旋转角度 珔α取式（６）所确定的中间姿态下的
对日偏差角；当卫星中间姿态绕欧拉轴进行旋转，

存在对地偏差角大于约束角的情形时，旋转约束角

有解，此时，旋转角度 珔α取中间姿态下的对日偏差
角 α与式（９）确定的旋转约束角 β中的较小值。

在本文所选取的假设条件下，当 λ＜４５°或
λ＞１３５°时，对任意旋转角度 珔α，ｚｂ０与 ｚｂｅｘｐ的夹角均
小于９０°，即式（９）无解；而在其他情况下，式（９）有
解。最终，可得到欧拉角 珔α为

珔α＝
α 　 ｓｉｎ２λ＜１２

ｍｉｎ［α，β］ 　 ｓｉｎ２λ≥{ １
２

（１０）

实际应用中，约束角的取值应综合考虑相机

视场角、天线波束角等约束，并利用球面三角公式

对式（９）重新求解。作为对比，传统方法虽然没
有约束角的概念，其实际对地偏差极大值为 ９０°
并且无法人为减小。约束角的取值可以自定义亦

是本文方法的优势之一。

得到欧拉轴 Ｅ和旋转角度 珔α后，中间姿态坐
标系 Ｂ０与期望姿态坐标系 Ｂｅｘｐ之间的转换矩阵

Ｍｅｘｐ
０ 可以唯一确定。转换矩阵 Ｍ

ｅｘｐ
０ 的计算方法

包括但不限于四元数方法。已知将 Ｂ０坐标系转
至 Ｂｅｘｐ坐标系的欧拉轴在 Ｂ０坐标系的分量 Ｅ０和

３５３
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所转过的角度 珔α，则对应的转换四元数 珋ｑ为

珋ｑ＝

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ













３

＝

ｃｏｓ
珔α( )２

Ｅ０ｘｓｉｎ
珔α( )２

Ｅ０ｙｓｉｎ
珔α( )２

Ｅ０ｚｓｉｎ
珔α( )





















２

（１１）

根据四元数的性质，直接得到Ｂ０坐标系转至

Ｂｅｘｐ坐标系的转换矩阵 Ｍ
ｅｘｐ
０ 为

Ｍｅｘｐ
０ ＝

ｑ２０＋ｑ
２
１－ｑ

２
２－ｑ

２
３ ２ｑ０ｑ３＋２ｑ１ｑ２ －２ｑ０ｑ２＋２ｑ１ｑ３

－２ｑ０ｑ３＋２ｑ１ｑ２ ｑ２０－ｑ
２
１＋ｑ

２
２－ｑ

２
３ ２ｑ０ｑ１＋２ｑ２ｑ３

２ｑ０ｑ２＋２ｑ１ｑ３ －２ｑ０ｑ１＋２ｑ２ｑ３ ｑ２０－ｑ
２
１－ｑ

２
２＋ｑ











２３

（１２）
由此得到由惯性坐标系 Ｉ转换至期望姿态坐

标系 Ｂｅｘｐ的转换矩阵 Ｍ
ｅｘｐ
Ｉ 为

Ｍｅｘｐ
Ｉ ＝Ｍｅｘｐ

０ ·Ｍ
０
Ｉ （１３）

因此，期望姿态坐标系 Ｂｅｘｐ在惯性坐标系 Ｉ
下的空间指向可以由式（１３）确定。也可以说，由
惯性坐标系 Ｉ至期望姿态下卫星本体坐标系 Ｂｅｘｐ
的转换矩阵唯一确定了卫星期望姿态在惯性坐标

系下的描述。

对进一步的工程应用，还可以通过转换矩阵

Ｍｅｘｐ
Ｉ 求得卫星期望姿态的各种不同参数的描述

形式，如惯性坐标系下四元数形式的期望姿态

珋ｑ。通过对姿态参数的差分得到变化率，例如对
珋ｑ的差分得到 珋ｑ

·
，进而通过运动学方程还可以

得到卫星的期望角速度 ω，从而得到卫星姿态
控制系统需要的全部输入。

２　数值仿真
２．１　平稳对日定向方法

依据本文所提出的对日定向方法，在 Ｊ２轨道
动力学仿真条件下进行仿真。设定航天器位于

４８５ｋｍ高度的３５°倾角 ＬＥＯ轨道。为充分检验本
文对日定向方法的有效性，将仿真场景时间设为

２０１９年１月１日至２０２０年７月１日，共计１．５年。
得到计算结果如图４～图９所示。

图４为１．５年的仿真时间段内，卫星期望对
地轴与实际卫星地心连线方向的夹角变化。可
知，采用本文对日定向方法，卫星对地偏差角被有

效限制在９０°约束角范围以内。
图５为１．５年的仿真时间段内，卫星期望对

日轴与实际卫星日心连线方向的夹角变化。可
知，采用本文对日定向方法，会部分牺牲卫星对日

定向的效能，即存在对日偏差角不为零的情况，卫

星对日偏差角峰值约为５７°。
为进一步考察采用本文平稳对日定向方法

后，卫星对日定向的效能损失，截取图 ５中
２０１９年１月２２日０：００～６：００的一段非零对日偏
差角密集区局部放大，对日偏差角的变化规律如

图６所示。

图 ４　对地偏差角在 １．５年时间内的变化规律

Ｆｉｇ．４　ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆＥａｒｔｈｐｏｉｎｔｉｎｇｗｉｔｈｉｎ１．５ｙｅａｒｓ

图 ５　对日偏差角在 １．５年时间内的变化规律

Ｆｉｇ．５　ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆＳｕｎｐｏｉｎｔｉｎｇｗｉｔｈｉｎ１．５ｙｅａｒｓ

４５３
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　　在图６所示仿真时段中，对日偏差角为零的
时段约占整个仿真时段的 ５５％，而对日偏差角的
峰值约为５４°。综合图 ５～图 ６所示对日偏差角
变化规律可以发现，采用本文以对地指向偏差为

约束的卫星平稳对日定向方法后，卫星对日偏差

角被较好地控制，期望对日轴在多数时间能够严

格地对日定向。

采用本文提出的平稳对日定向策略后，卫星

在１．５年内的期望角速度变化如图 ７～图 ９所
示。卫星期望角速度平稳变化，ｘ方向和 ｚ方向

的角速度最大值不超过 ０．３（°）／ｓ，ｙ方向的角速
度稳定在０．０６５（°）／ｓ，ｙ方向的角速度与卫星轨
道角速度保持一致。

对比图５和图 ７～图 ９可以发现，卫星期望
角速度的变化规律与对日偏差角的变化规律同

步，即当对日偏差角的局部极值越大时，卫星期望

角速度的局部极值也越大。而当卫星对日偏差角

在一段连续时间内能够保持为零时，航天器在该

段区间内的期望角速度亦保持为低值，仅需绕 ｙ
方向保持低速自旋，自旋周期与轨道周期一致。

图 ６　连续 ６小时内对日偏差角的变化规律（２０１９年 １月 ２２日）

Ｆｉｇ．６　ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆＳｕｎｐｏｉｎｔｉｎｇｗｉｔｈｉｎｃｏｎｓｅｃｕｔｉｖｅ６ｈｏｕｒｓ（２０１９０１２２）

图 ７　依据期望姿态差分得到的卫星 ｘ轴角速度

Ｆｉｇ．７　Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｘａｘｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｅｘｐｅｃｔｅｄａｔｔｉｔｕｄｅ

图 ８　依据期望姿态差分得到的卫星 ｙ轴角速度

Ｆｉｇ．８　Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｙａｘｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｅｘｐｅｃｔｅｄａｔｔｉｔｕｄｅ

２．２　传统对日定向方法
为了更好地说明传统对日定向方法导致的期

望姿态短时间内大角度翻转的奇异现象及其机

理，采取同样的仿真条件，采用传统的对日定向方

法进行仿真。依据传统对日定向方法，设定卫星

－ｙｂ轴严格指向太阳的同时，ｚｂ轴与卫星地心连

线方向的夹角最小，ｚｂ轴位于星地连线与对日方
向共同确定的平面上。

图１０给出了１．５年的仿真时间段内卫星地
心连线和卫星日心连线的夹角往复变化。可以
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看出，图中频繁出现了接近零或 １８０°的奇异区
间。这种奇异区的存在，将导致期望姿态在短时

间内大幅度变化，从而导致卫星期望角速度过大。

如图 １１所示，如果采用传统的对日定向方法，卫
星期望角速度在奇异区出现突变，其峰值大于

１５（°）／ｓ，不利于卫星节能和安全防护。

图 ９　依据期望姿态差分得到的卫星 ｚ轴角速度

Ｆｉｇ．９　Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｚａｘｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｅｘｐｅｃｔｅｄａｔｔｉｔｕｄｅ

图 １０　卫星地心连线和卫星日心连线夹角的变化规律

Ｆｉｇ．１０　ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｉｎｃｌｕｄｅｄａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅＥａｒｔｈｖｅｃｔｏｒａｎｄｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｕｎｖｅｃｔｏｒ

图 １１　传统对日定向方法在 １．５年时间内对期望姿态差分得到的角速度

Ｆｉｇ．１１　Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｅｘｐｅｃｔｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｗｉｔｈ１．５ｙｅａｒｓ

３　结 束 语

本文提出了一种卫星平稳对日定向方法。

由于采用了中间姿态过渡，卫星期望姿态和期

望角速度得以平稳变化，在不显著牺牲卫星对

日定向效能的前提下，克服了卫星期望姿态快

速翻转的奇异现象，并且能够严格确保对地偏

差角小于所设计的约束角，大幅降低了卫星的

峰值期望角速度和峰值能耗，提升了卫星以对

地指向偏差为约束的对日定向方法的平稳性和

可靠性。
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ｄａｍａｇｅ．Ａｉｍｅｄａｔｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｖｉｄｅｓａｎｏｖｅｌＳｕｎｐｏｉｎｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｂｙｔｈｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ
ｏｆＥａｒｔｈｐｏｉｎｔｉｎｇ，ｗｈｉｃｈｃａｎｍａｋｅｔｈｅｅｘｐｅｃｔｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｃｈａｎｇｅｓｍｏｏｔｈｌｙ．Ｂｙｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｅｘｐｅｃｔｅｄａｔｔｉ
ｔｕｄｅｏｆｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｓｓｅｔｔｏｒｏｔａｔｅｐｅｒｉｏｄｉｃａｌｌｙａｒｏｕｎｄａｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｔｔｉｔｕｄｅ．ＴｈｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆＥａｒｔｈｐｏｉｎｔｉｎｇｉｓ
ｋｅｐｔｌｅｓｓｔｈａｎｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｖｉｎｇｓｍｏｏｔｈｌｙ，ｗｈｉｌｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆＳｕｎｐｏｉｎｔｉｎｇｉｓ
ｎｏｔｅｖｉｄｅｎｔｌｙｒｅｄｕｃｅｄ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｇｒｅａｔｌｙｒｅｄｕｃｅｔｈｅｐｅａｋ
ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅ，ａｎｄｃａｎｍｅｅｔｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｂｏｔｈＳｕｎｐｏｉｎｔｉｎｇａｎｄＥａｒｔｈｐｏｉｎｔｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｓｕｎｐｏｉｎｔｉｎｇ；ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆＥａｒｔｈｐｏｉｎｔｉｎｇ；ｅｘｐｅｃｔｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ；Ｅｕｌｅｒａｘｉｓ；
ＳｍｏｏｔｈＳｕｎｐｏｉｎｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００６２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００９１８１６：２１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９１８．１３２１．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１９０３２７８）；ＨｕｂｅｉＰｒｏｖｉｎｃｉａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ

（２０１８ＣＦＢ１８０）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（２０４２０１９ｋｆ００４４）；ＬＩＥＳＭＡＲＳＳｐｅｃｉａｌＲｅ
ｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｉｎｇ
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基于鸽群优化算法的实时避障算法

李霜琳，何家皓，敖海跃，刘燕斌

（南京航空航天大学 航天学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：为保证机器人能安全无碰撞地抵达目标位置，提出一种在改进版圆形扩张
（ＣＳＥ＋）法中融合鸽群优化算法的实时避障算法。所提算法引入对障碍物密集程度的判断机
制，在障碍分布密集时选择最安全的路径，在障碍物分布稀松的环境中，利用鸽群优化算法在

安全范围内寻找下一目标最优位置。此外，还引入了搜索树，可实现死角的检测与避免。仿真

结果显示：所提避障算法能提高路径规划的性能，在障碍物分布稀松时效果更加明显，且可实

现死角检测并能通过狭长通道。

关　键　词：路径规划；局部路径规划；鸽群优化算法；改进版圆形扩张（ＣＳＥ＋）法；避障
中图分类号：ＴＰ２４２．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３５９０７

　　路径规划是指在有障碍物的环境下向机器人
提供有关达到特定目标信息的任务

［１］
。对于移

动机器人，路径规划与避障十分重要，不合适路径

可能会产生碰撞导致机器人的损坏，或大量时间

的浪费
［２］
。

一般来说，路径规划问题分为全局避障和实

时避障（或称局部路径规划）。全局避障是指在

障碍物完全已知的环境中，寻找可行路径。该领

域已有许多较为成熟的算法，如人工势场法、Ａ

算法
［３］
及多种智能避障算法

［４７］
等。实时避障算

法是指在进行路径规划的过程中，根据传感器感

知到的环境信息，对地图进行实时更新并连续规

划得到一条合乎要求的路径
［８］
。与全局避障相

比，实时避障的应用范围更广，国内外的许多学者

已对实时避障做了大量研究。

现有的实时避障算法包括人工势场法、模糊

控制法、向量场直方图（ＶＦＨ）法、人机合作、圆形

扩张（ＣＳＥ＋）法等。其中，人工势场法通过引入
与障碍物间的斥力来防止碰撞，但易陷入局部最

小值而无法运动到终点
［９］
；利用 Ｑ学习算法进行

路径规划，通过多次试错，获得最优轨迹。而后又

出现了多种改进方法提高算法速度、改进路径冗

余问题
［１０１２］

，但仍存在实时性差、运行时间受障

碍物数量影响的问题；模糊控制法的实时性较好，

但易陷入 Ｕ型死锁。之后人们对利用模糊控制
法进行实时避障的改进在一般环境中的性能不

好
［１３］
，存在路径冗余问题

［１４］
。ＶＦＨ法［１５］

以机器

人为中心建立一维直方图表示不同方向的行进代

价，从而确定前进方向。之后的改进版本包括

ＶＦＨ、ＶＦＨ＋［１６１７］
，考虑不同尺寸的机器人，并通

过在算法中进行前期验证，减少陷入死胡同的风

险。但在障碍物分布稀松的环境中，算法对至多

有３个候选方向［１８］
，会导致更优路径丢失。张帅

等
［１９］
提出利用人机合作来保证实时避障过程中的

安全性，但该方法的自主性差。圆形扩张（ＣＳＥ＋）
法

［２０］
通过圆形的不断膨胀在递归过程中连续扩

展圆扇形区域获得安全路径，当障碍物为点时效

果很好。随后提出的 ＣＳＥ＋法［２１］
，考虑机器人尺

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102021&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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寸，可在圆形障碍物之间寻找可行路径。这 ２种
算法在障碍物非常密集时效果较好，但障碍物分

布松散时，只有一种选择的方向，会造成更优的路

径丢失。

基于上述研究，本文提出了融合鸽群优化算

法和 ＣＳＥ＋法的实时避障算法，利用鸽群优化算
法在障碍物分布稀松，安全范围内寻找下一时刻

位置从而确定行进方向，使得所提算法可找到当

前位置的最优路径，在保证安全性的同时，大大改

进在障碍物分布稀松时规划的路径。

１　在线避障算法的实现

本节介绍基于鸽群优化算法的二维实时避障

算法的实现方法，并对 ＣＳＥＣＳＥ＋法与鸽群优化
算法的实现过程进行了介绍。

１．１　ＣＳＥ＋法

ＣＳＥ＋［２］法的基本思想为：利用圆的扩张寻
找并避免障碍物，如图 １所示。在由圆形障碍物
随机填充的环境中找到到达目标位置的可行路

径。通过寻找障碍物并从障碍物构成的通道中穿

过，根据与目标的方位角选择向左或向右通道，重

复这一过程而不断接近目标位置。

图１显示了被障碍物包围的机器人，图１（ａ）
中机器人从起点开始膨胀寻找障碍物，其中蓝色

箭头转向为圆的膨胀方向；图 １（ｂ）中沿与障碍
物１的圆心方向膨胀确定障碍物 ２；图 １（ｃ）中穿

图 １　ＣＳＥ＋法避障原理

Ｆｉｇ．１　ＯｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＣＳＥ＋ｍｅｔｈｏｄ

过障碍物１、２构成的通道继续向前膨胀确定障碍
物３；图１（ｄ）中进行左右转向选择，转向后继续
膨胀确定新的障碍物，其中虚线为障碍物间构成

的通道。

１．２　鸽群优化算法
研究表明，鸽子可通过地磁场信息、太阳高度

信息和地标信息这３个导引工具轻松归巢。受这
一现象启发，段海滨和乔沛鑫

［２１］
于 ２０１４年提出

了鸽群优化算法，经验证，该算法可有效解决数值

设计、参数优化等问题
［２２２３］

。

在鸽群优化算法中，第 ｉ只鸽子的位置可表
示为 Ｘｉ，速度为 Ｖｉ，设路径分为 ｎ－１段。
Ｘｉ ＝［ｘｉ１　ｘｉ２　…　ｘｉｎ］ （１）
Ｖｉ ＝［ｖｉ１　ｖｉ２　…　ｖｉｎ］ （２）

鸽群优化算法中，利用地图罗盘算子与地标

算子分别进行迭代更新以优化鸽群的速度和位

置，最终选择获得种群中的最优信息。

地图罗盘算子迭代更新的方法为：以第 ｉ只
鸽子在第 ｔ次迭代中为例，设速度为 Ｖｔｉ，位置为

Ｘｔｉ，当前最优鸽子位置为 Ｘ
ｔ
ｇ
［２４］
。

Ｖｔｉ ＝Ｖ
（ｔ－１）
ｉ ｅ－Ｒｔ＋ｒａｎｄ（Ｘｔｇ－Ｘ

（ｔ－１）
ｉ ） （３）

Ｘｔｉ ＝Ｘ
（ｔ－１）
ｉ ＋Ｖｔｉ （４）

式中：Ｒ为地图罗盘算子；ｒａｎｄ为［０，１］间的随
机数。

地标算子的更新方法为：根据适应度值大小

将不同鸽子得到的路径进行排序。具体的迭代更

新方法如下：以第 ｉ只鸽子在第 ｔ次迭代中为例。

Ｎｔ＝Ｎ
ｔ－１

２
（５）

Ｘｔｃ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１
Ｘｔｉ·ｆｆ（Ｘ

ｔ
ｉ）

Ｎｔ∑
ｎ

ｉ＝１
ｆｆ（Ｘ

ｔ
ｉ）

（６）

Ｘｔｉ ＝Ｘ
（ｔ－１）
ｉ ＋ｒａｎｄ（Ｘｔｃ－Ｘ

（ｔ－１）
ｉ ） （７）

式中：Ｎｔ为第 ｔ次迭代种群数量；Ｘｔｃ为第 ｔ次迭代

后的中心位置；ｆｆ（Ｘ
ｔ
ｉ）为 Ｘ

ｔ
ｉ位置的适应度值。

１．３　融合鸽群优化算法的二维实时避障算法
在该算法中，用一个半径为 Ｒｖ的圆来拟合移

动机器人。与一般的 ＣＳＥ＋［２］法相同，将以圆形
障碍物作为输入，忽略环境、数据通信等影响。从

移动机器人的当前位置出发到达目标位置，在前

进的过程中利用传感器感测环境中的障碍物，并

表示为半径不同的圆。从出发穿过 ２个障碍物
后，每次由最近的３个障碍物作为安全范围，安全
范围表示方法如图 ２所示，由虚线围成的三角形
为当前安全范围。

０６３
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图 ２　安全范围示意

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｇｒａｐｈｏｆｃｕｒｒｅｎｔｓａｆｅａｒｅａ

当前障碍物分布密集时，即安全范围较小时，

按照原始 ＣＳＥ＋［２］法，根据 Ａｐｏｌｌｏｎｉｕｓ相切问题
确定相切圆，移动机器人运动到相切圆圆心。否

则将利用鸽群优化算法在安全范围内寻找下一目

标位置。而后进行转向判断，膨胀寻找新的障碍

物。不断重复这一过程，直到机器人运动到达

终点。

由于机器人有一定的半径，对可通行宽度有

一定要求。在转向选择时需对通道宽度进行判

断，判断方法如下：

Ｌ２３ ＝ （ｘ２－ｘ３）
２＋（ｙ２－ｙ３）槡

２ －ｒ２－ｒ３ （８）

Ｌ１３ ＝ （ｘ３－ｘ１）
２＋（ｙ３－ｙ１）槡

２ －ｒ３－ｒ１ （９）
Ｌ２３ ＜Ｌｗ≤ Ｌ１３ （１０）
Ｌ１３ ＜Ｌｗ≤ Ｌ２３ （１１）
Ｌ１３≥ Ｌｗ且 Ｌ２３≥ Ｌｗ （１２）
Ｌ１３≤ Ｌｗ且 Ｌ２３≤ Ｌｗ （１３）
式中：Ｌ１３和 Ｌ２３分别为障碍物１、３和障碍物２、３构
成的通道；（ｘ１，ｙ１）、（ｘ２，ｙ２）和（ｘ３，ｙ３）分别为障
碍物１、２、３的圆心坐标；ｒ１、ｒ２、ｒ３分别为障碍物
１、２、３的半径；Ｌｗ为预设可通行的最小宽度。

当满足式（１０）时，选择障碍物 １和 ３所构成
的通道前进；满足式（１１）时，选择障碍物 ２和３所
构成的通道前进；满足式（１２）时，根据文献［１２］
中所提供的方法，根据与目标位置的方位角进行

转向判断；满足式（１３）时，机器人将掉头，尝试上
一次转向中的另一通道，而算法将返回至搜索树

的上一级。

搜索树的建立与使用方法如下：

移动机器人每到达一个位置，将存储障碍物

１、２、３的信息、机器人的位置信息以及转向判断
信息到搜索树中。当转向判断满足式（１２）时，转
向选择结果记为“１”，表示存储在搜索树的左分
支，可以选择另一方向通行；当转向选择满足

式（１０）或式（１１），转向选择记为“０”，表示存储
在搜索树的右分支，不可选择另一方向通行。若

算法需要返回搜索树上一级时，需返回到转向选

择为“１”的那一级，选择与转向判断计算相反的
通道，并将转向结果更改为“０”。搜索树使用方
法如图３所示，其中数字表示转向选择，箭头表示
返回方向，红标数字表示转向更改。

下面将给出融合鸽群优化算法的二维实时避

障算法工作的具体流程，如图 ４所示。图 ４中，
ｎ１、ｎ２、ｎ３分别为障碍物 １、２、３；ＳＡ为当前安全范
围的面积，Ａ表示安全范围；Ｓｒｅｆ为衡量安全范围
面积大小的指标；（ｘｃ，ｙｃ）为与 ３个障碍物相切的
相切圆圆心；Ｘｐ为当前最优位置；Ｘｇ为全局最优
位置；Ｍ和 Ｐ分别为存储障碍物信息和路径的搜
索树；Ｎｍａｘｃ１、Ｎ

ｍａｘ
ｃ２ 分别为地图罗盘算子和地标算子

的最大迭代次数；Ｘ和 Ｖ分别为鸽群的位置和速
度；ｄ为下一目标位置；Ｊ为成本。融合鸽群优化
算法的二维实时避障算法具体实施步骤如下：

图 ３　搜索树返回示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｔｕｒｎｏｆｓｅａｒｃｈｔｒｅｅ

图 ４　基于鸽群优化算法的实时避障算法流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｒｅａｌｔｉｍｅｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｂａｓｅｄｏｎｐｉｇｅｏｎｉｎｓｐｉｒｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
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步骤１　从起点出发向前膨胀直到找到障碍
物１，如图１（ａ）所示；沿障碍物１与起点方向延长
线进行膨胀确定障碍物 ２，如图 １（ｂ）所示，若构
成的通道不可通行，即 Ｌ１２＜Ｌｗ，调整膨胀方向重
新寻找障碍物２。确定障碍物１、２后执行步骤２。

步骤２　从障碍物１、２所构成的通道中穿过
进行膨胀寻找障碍物 ３，如图 １（ｃ）所示。并确定
由障碍物构成的安全范围 Ａ的大小。当 ＳＡ＜Ｓｒｅｆ
时进行步骤３，否则将进行步骤４。

步骤３　经过障碍物 １、２所围成的通道到达
与３个障碍物相切的相切圆的圆心，后执行步骤７。

步骤４　初始化鸽群优化算法的参数，如空
间维度 Ｄ、地图罗盘算子 Ｒ、种群数量 Ｎ、最大迭
代次数 Ｎｍａｘｃ１、Ｎ

ｍａｘ
ｃ２。并确定鸽群优化算法的适应度

值计算函数 ｆｔｃ，随机初始化鸽群的速度与位置，
执行步骤５。

步骤 ５　以安全范围重心作为现有最优结
果，运算地图罗盘算子，多次迭代更新（直到迭代

次数 Ｎｃ１＝Ｎ
ｍａｘ
ｃ１）鸽群的速度 Ｖ与路径 Ｘ。根据适

应度值 Ｚｆ的大小确定每只鸽子的最优位置 Ｘｐ，
以及全局最优位置 Ｘｇ。

步骤６　根据适应度值淘汰 ２０％的鸽子，再
利用地标算子进行迭代更新直到迭代次数 Ｎｃ２＝

Ｎｍａｘｃ２），调整鸽群的速度 Ｖ与路径 Ｘ，以当前全局
最优 Ｘｇ作为下一位置，并移动到这一位置，而后
执行步骤７。

步骤７　判断是否可直接达到目标位置，不
可以时进行步骤８。

步骤８　记录当前位置与障碍物信息至搜索
树中。

步骤 ９　进行转向判断。若可进行转向，选
择构成当前通道的 ２个障碍物作为新的障碍 １、
２，并进行步骤３；若不可转向，将进行步骤１０。

步骤１０　标记当前通道不可行，机器人掉头
返回上一层搜索树，选择另一条通道，若仍不可

行，则机器人再一次掉头并返回搜索树更上一层

再次重新执行步骤１０；若可行将进行步骤２。
在步骤４中，鸽群优化算法中参数的确定方

法为：在二维空间内，空间维度 Ｄ的取值为 ２；据
多次实验测试确定取 Ｒ的值为 ０．５时效果较好；
为保证该算法的实时性，种群数量与最大迭代次

数取值不应过大，一般 Ｎ取值范围为［５０，２００］，
Ｎｍａｘｃ１ 取值范围为［４０，１００］、Ｎ

ｍａｘ
ｃ２ 的取值范围为

［１０，２５］，当障碍物分布疏松时可取较大的数值。
将利用适应度函数 ｆｔｃ计算得到的适应度值

作为目标位置的成本 Ｊ，在使鸽群优化算法中以

成本最小为指标选择下一目标位置。将考虑包括

障碍物对机器人产生的威胁成本，以及为得到更

平滑的轨迹将考虑机器人的转弯成本。

在进行下一目标位置选择时，应先保证移动

机器人的安全性，在进行路径规划时不能进入受

当前障碍物影响的区域，否则将威胁值取为无穷

大。而当移动机器人不在受障碍物影响的禁区

时，机器人距离障碍物越远越安全。当前检测到

的每一个障碍物对该点的威胁值计算方法如下：

ｆｔ（ｊ）＝
Ｚｊ
３００００－Ｒｖ

Ｌｊｄｔｋ 　Ｌｊｄ≥１０Ｒｖ＋Ｒ
ｊ
ｏ

＋∞ 　Ｌｊｄ ＜１０Ｒｖ＋Ｒ
ｊ{
ｏ

　　ｊ＝１，２，…，Ｎｏ （１４）
式中：ｆｔ（ｊ）为第 ｊ个障碍物对当前点的威胁值；Ｒｖ
为移动机器人半径；Ｌｊｄ为当前点与当前位置的线

段与第 ｊ个障碍物的距离；Ｒｊｏ为第 ｊ个障碍物的

半径；Ｚｊｔｋ为障碍物的威胁因子；Ｎｏ为当前检测到
的障碍物数量。

当前已检测到的障碍物对该点产生的威胁成

本 Ｊｏ的计算方法为

Ｊｏ ＝∑
Ｎｏ

ｊ＝１
ｆｔ２（ｊ） （１５）

其中转向角成本 Ｊθ的计算方法为
Ｊθ ＝８Ｚθ （１６）
式中：Ｚθ为运行到该点时所需转向角。

因此，该点的成本为

Ｊ＝Ｊｏ＋Ｊθ （１７）

２　仿真和实验

在本节中利用对所提算法的仿真，在圆形障

碍物分布的环境中对融入鸽群优化算法前后实时

避障算法性能进行测试，并对所提算法在狭长通

道中的路径规划能力与死角检测进行验证。

２．１　鸽群优化算法融入前后对比
以半径为 ０．０５ｍ的移动机器人在圆形障碍

物随机填充的环境中从出发点（－５０，０）ｍ找到
能到达目标位置（６０，０）ｍ的路径。其中黑色填
充圆形为障碍物，红色与蓝色轨迹分别为融入鸽

群优化算法前后的移动机器人的路径。

图５为障碍物分布密集时，搜索得到的路径。
图６为障碍物分布疏松时，搜索得到的路径。
表１为在不同障碍物分布的环境下，融入鸽群优
化算法前后搜索得到的路径对比。在该算法中以

平均转向角来衡量路径的曲率。

从图５（ａ）中可以得到，在障碍物分布密集的
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图 ５　障碍物分布密集时路径

Ｆｉｇ．５　Ｃｉｒｃｕｍａｔａｎｃｅｓｗｈｅｎｏｂｓｔａｃｌｅｓａｒｅ

ｄｅｎｓｅｌｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ

图 ６　障碍物分布疏松时路径

Ｆｉｇ．６　Ｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅｓｗｈｅｎｏｂｓｔａｃｌｅｓａｒｅ

ｌｏｏｓｅｌｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ

表 １　不同环境下 ２种算法参数对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ’ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ

障碍物分布 算法 路径长度／ｍ 平均转向角／（°）

密集
ＰＩＯ＆ＣＳＥ＋ １１７．３４ ４０．９７

ＣＳＥ＋ １２５．１１ ５２．５９

疏松
ＰＩＯ＆ＣＳＥ＋ 　９５．１９ ３５．２２

ＣＳＥ＋ １１３．５０ ６１．７６

环境下，直接利用 ＣＳＥ＋法可以规划得到较好的
路径，但路径中仍存在一些不必要的凸起，而造成

路径的冗余。而在图５（ｂ）中，融合鸽群优化算法
后可在原路径上进行优化，避免部分凸起，减少冗

余与转弯次数。从图６（ａ）中可以得到，当障碍分

布较为疏松时，直接利用 ＣＳＥ＋法得到的路径，不
必要的凸起与路径冗余较多，而在图６（ｂ）中几乎
可以修正所有不必要的冗余。与图 ６（ａ）得到的
轨迹相比，图６（ｂ）中的转弯次数显著减少。

从表１中可见，融入鸽群优化算法后进行路
径规划的结果，路径长度更短，平均转向角更小。

其中在障碍分布密集时，融入鸽群优化算法后路

径长度减少到原来的 ９３．７８％、平均转向角减少
到原来的７７．９０％；而当障碍物分布疏松时，路径
长度减少到原来的 ８３．８６％，而平均转向角减少
到原来的５７．０３％。

仿真结果显示，融入鸽群优化算法后得到路

径冗余度减少且更平滑，在障碍物分布疏松时效

果尤其明显。

２．２　长廊运行与死角检测
为验证算法在长廊中的通行能力，设计如

图７所示的障碍物分布。利用算法半径为 ０．０１ｍ
的移动机器人，搜索得到出发点（０，０）ｍ找到能
到达目标位置（５０，－６０）ｍ的路径。

测试结果表明，所提算法能在长廊中通行，且可

检测并避免死角。利用所提算法可有效避免陷入

Ｕ型死锁，且可实现在连续障碍环境进行路径规
划，这为算法在室内环境中的应用提供了可能性。

图 ７　长廊检测

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｓｔｉｎｃｏｒｒｉｄｏｒ
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３　结　论

本文提出的实时避障算法在原 ＣＳＥ＋法的基
础上巧妙地融入智能优化算法，可适用于利用圆

形物体进行建模的移动机器人在障碍物周围找到

可通行路径，如以树木石头为主的障碍物。此外，

可通过将墙壁等其他不规则障碍物视为由多个小

的圆形障碍物组成，而实现室内的实时避障。

根据测试结果显示，与原算法相比，本文算法

能找到更好的路径。算法的优点如下：

１）可避免大量路径冗余。
２）寻找得到的路径更平滑。
３）避障机器人的转向次数大大减少。
４）可有效避免陷入Ｕ型死锁，可应用于连续

的障碍物环境。
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　第 ２期 李霜琳，等：基于鸽群优化算法的实时避障算法
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基于节点连通度的水下通信系统生存性研究

王一达，梁庆卫，张鑫
（西北工业大学 航海学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：在水下通信系统中，仅仅考虑节点的强度来描述水下通信系统中各个节点
的重要性是片面的，为了更好地对水下通信系统的节点重要性进行评估，提出了节点连通度这

一指标对水下通信系统进行描述。对节点连通度的定义和方法进行了说明，并对水下通信系

统节点重要性和失效方式进行了计算推导，得到水下通信系统节点信息被获取的概率的计算

方法。通过对一个水下通信模型进行仿真，验证了节点连通度指标可以描述水下通信系统的

生存性。

关　键　词：节点连通度；节点失效；故意攻击；随机故障；水下通信系统
中图分类号：ＴＥ９５；ＴＮ９１３．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３６６０７

　　在水下通信系统中，生存性对于系统整体意
义较为重要。系统被攻击、存在故障及意外事件

等指一切潜在的破坏性事件，或蓄意攻击，或意外

事件，所以在生存性的定义中对这类事件的类型

不进行区分和细化。现代网络生存性
［１５］
问题如

此重要，己经引起越来越多国家从政府到研究部

门的重视。美国在１９９７年提交给总统的“保护国
家基础设施”的调查报告（ＰＣＣＩＰ）［６］中，首页即指
出：“我们发现，我们所有的基础设施都越来越依

赖于跨越国家和全球的通信系统”。２０世纪
８０年代后期，一些发达国家的研究机构就开始了
网络生存性问题的研究。到９０年代中期，更多的
研究机构投入其中，如美国的 ＡＮｓｌＩＴＡｌ网络生存
性性能研究工作组、Ｂｅｌｌ实验室、ＳＲＩＩｎｔｅｍｉａｔｏｎａｌ、
ＧＴＥＬａｂ，加拿大的 Ａｌｂｅｒｔａ大学，欧盟的 Ｂｔｌａｂ、
ＩＭＥＣ大学、ＰＴＩ研究中心、ＡｌｅａｅｔｌＢｅｌｌ、Ａｌｅａｅｔｌ标
准机制、Ｐｈｉｌｉｐｓ研究实验室，日本的 ＮＴＴ等。目
前的研究涉及故障分类、生存性建模分析、故障恢

复技术、生存性网络规划等许多子领域，包括制定

标准、研制相应设备、提出并实施具有生存性的网

络体系等，已取得了一些成果。中国的科研单位

在２０世纪９０年代也开始了对网络生存性问题的
研究，如北京邮电大学网络与交换技术国家重点

实验室主要研究 ＡＴＭ网络的生存性技术［７］
，重庆

邮电学院科研所主要研究宽带传输网络的生存性

技术
［８］
，南京邮电大学主要研究宽带光纤网的生

存性技术
［９］
，国防科技大学主要研究 ＡＴＭ自愈网

的生存性
［１０］
，电子科技大学主要研究 ＷＤＭ技术

光传送网
［１１］
的生存性，桂林激光通信研究所主要

研究光纤通信网络的生存性
［１２］
，西安交通大学主

要研究 ＷＤＭ环网保护方式［１３］
，清华大学主要研

究 ＳＤＨ光纤通信系统的生存性［１４］
，天津大学主

要研究全光网生存性及 ＱｏＳ机制［１５］
，北京大学主

要研究 ＩＰｖｏｅｒＷＤＭ光网络及其生存性问题［１６］
。

随着信息网络建设蓬勃兴起，信息化快速发

展，在未来水下作业及作战时，信息交互必不可

少，而信息交互必须依赖于信息网络，因此，网络

生存性将成为越来越重要的问题，必须加大研究

力度。目前，针对网络生存性的研究，衡量生存性

的指标有很多，包括最大特征值、平均节点度等，

qwqw
新建图章
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但是并没有衡量水下通信系统遭受攻击时仍旧保

持一定通信能力概率的测度。本文以节点连通

度作为一个新的测度来研究水下通信系统的生

存性。水下通信系统的节点连通度通常描述了

该系统的通信能力，是反映水下通信系统在遇

到危险或者异常情况下依然能够保持生存的关

键因素。当水下通信系统受到外部攻击或者其

他因素影响时，节点的连通度大小可以反映出

该水下通信系统抵御攻击的能力及受到攻击后

的自恢复能力。

１　水下通信系统节点连通度定义

在水下通信系统受到攻击后，该系统中某些

节点就会失效，而未受到攻击的正常节点之间依

然拥有保持连通的能力。水下通信系统生存性的

大小正是由这些有通信能力的节点决定的
［１７１９］

。

节点连通度是用来衡量节点被攻击失效后，剩余

网络中节点间仍保持通信能力的平均影响力，用

数学方式可以表示为

ηＲ ＝
１

ｎ（ｎ－１）∑ｉ，ｊ∈Ｇｋ，ｊ≠ｉ
ｌｉｊ （１）

式中：ηＲ为节点连通度；ｎ为该水下通信系统中
的总节点数；Ｇｋ为某节点失效后剩余节点的集
合；ｌｉｊ为节点 ｖｉ与节点 ｖｊ间的连通参数。

ｌｉｊ＝
１　 节点 ｖｉ与节点 ｖｊ之间有路径

０　 节点 ｖｉ与节点 ｖｊ{ 之间无路径
（２）

水下通信系统节点连通度描述了节点遭到破

坏失效后该系统的连通能力，其反映了该系统被

分割的程度。由式（１）和式（２）可得，ηＲ∈［０，
１］，且 ηＲ越大，则该水下通信系统中连通的节点
对数越多，那么该水下通信系统被分割的程度越

小，该系统的生存性也就越强。

２　水下通信系统节点重要性和失效
方式

２．１　水下通信系统节点重要性
对于一般的水下通信系统，其节点重要性比

Ｉｉ为

Ｉｉ＝ｋｉ／〈ｋ〉
２

（３）
式中：ｋｉ为节点 ｖｉ在水下通信系统中的度数；〈ｋ〉
为水下通信系统中的平均度值。

由式（１）～式（３）可得，在水下通信系统中，
节点的度数 ｋｉ决定了该节点 ｖｉ的重要性比 Ｉｉ的
大小。也就是说，节点 ｖｉ相对其邻接的所有节点
的重要性比都是相同的。但是，对于加权水下通

信系统
［２０］
，随着边权的引入，系统的边权不唯一，

因此节点 ｖｉ相对其相邻的各个节点重要性比也
会有所不同。

为了更加精确地描述水下通信系统中各节

点的重要性，本文引入相似权加权网络来计算

节点重要性。在相似权加权网络中，权值越大，

就表明这两点之间的关系越密切。也就是说，

节点 ｖｉ相对于与其相邻的节点 ｖｊ的节点重要性
比 Ｉｉｊ为

Ｉｉｊ＝ωｉｊｋｉ／珚Ｕ〈ｋ〉
２

（４）
式中：ωｉｊ为 ２个节点 ｖｉ和 ｖｊ之间边的权值；珚Ｕ为
该水下通信系统中所有边的平均权值。

为了更加直观地描述水下通信系统中节点

重要性比值，用图 １来表述，给定 ５个节点（分
别为节点 ｖ１、节点 ｖ２、节点 ｖ３、节点 ｖ４、节点 ｖ５）
之间的拓扑连接关系，并且给出了节点 ｖ１各邻
接节点相对于节点 ｖ１间的节点重要性比 Ｉ２１、
Ｉ３１、Ｉ４１、Ｉ５１。

图 １　各邻接节点相对于节点 ｖ１的节点重要性比示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｎｏｄｅｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｒａｔｉｏｏｆ

ｅａｃｈａｄｊａｃｅｎｔｎｏｄｅｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｔｈｅｎｏｄｅｖ１

则该加权水下通信系统的节点重要性矩阵

Ｈ５×５为

Ｈ５×５ ＝

１
ω２１ｋ２
珔Ｕ〈ｋ〉２

ω３１ｋ３
珔Ｕ〈ｋ〉２

ω４１ｋ４
珔Ｕ〈ｋ〉２

ω５１ｋ５
珔Ｕ〈ｋ〉２

ω１２ｋ１
珔Ｕ〈ｋ〉２

１ ０ ０ ０

ω１３ｋ１
珔Ｕ〈ｋ〉２

０ １ ０ ０

ω１４ｋ１
珔Ｕ〈ｋ〉２

０ ０ １ ０

ω１５ｋ１
珔Ｕ〈ｋ〉２































０ ０ ０ １

（５）
因此，对于一个具有 ｎ个节点的水下通信系

统，在已知各个边的加权值和拓扑结构后，就可以

相应得到该系统的节点重要性矩阵 Ｈｎ×ｎ为

７６３
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Ｈｎ×ｎ ＝

１ ｋ２ω２１／珚Ｕ〈ｋ〉
２
… ｋｎωｎ１／珚Ｕ〈ｋ〉

２

ｋ１ω１２／珚Ｕ〈ｋ〉
２ １ … ｋｎωｎ２／珚Ｕ〈ｋ〉

２

  

ｋ１ω１ｎ／珚Ｕ〈ｋ〉
２ ｋ２ω２ｎ／珚Ｕ〈ｋ〉

２
…













１

（６）
式（６）中的对角元素表示水下通信系统中节

点相对于自身的重要性比，均为１。
为了研究节点在水下通信系统中的全局重要

度，本文采用节点间的信息传输效率作为衡量指

标。节点间的传输效率反映了某节点到达另一节

点之间联通的难易程度，从而也反映了节点在整

个水下通信系统中的重要性。对于一般的水下通

信系统，其２个节点 ｖｉ和 ｖｊ之间的传输效率 εｉｊ为

εｉｊ＝
１
ｄｉｊ

（７）

式中：ｄｉｊ为节点 ｖｉ和节点 ｖｊ间的最短路径值。当
ｖｉ和 ｖｊ之间不连通时，则 ｄｉｊ＝∞，从而 εｉｊ＝０。

对于加权水下通信系统，其节点 ｖｉ的效率 Ｅｉ
可表示为

Ｅｉ＝
１
ｎ∑

ｎ

ｊ＝１，ｊ≠ｉ
εｉｊ （８）

由于边权的引入，传输效率 εｉｊ为

εｉｊ＝ωｉｊ
１
ｄｉｊ

（９）

基于节点传输效率的节点全局重要性矩阵

ＩＥ为

ＩＥ ＝

Ｅ１ Ｅ２ｋ２ω２１／珚Ｕ〈ｋ〉
２
… Ｅｎｋｎωｎ１／珚Ｕ〈ｋ〉

２

Ｅ１ｋ１ω１２／珚Ｕ〈ｋ〉
２ Ｅ２ … Ｅｎｋｎωｎ２／珚Ｕ〈ｋ〉

２

  

Ｅ１ｋ１ω１ｎ／珚Ｕ〈ｋ〉
２ Ｅ２ｋ２ω２ｎ／珚Ｕ〈ｋ〉

２
… Ｅ













ｎ

（１０）

　　整理可得，水下通信系统中节点的重要性数
学评估模型为

Ｉｉ＝Ｅｉ∑
ｎ

ｊ＝１，ｊ≠
(
ｉ
Ｅｊｋｊωｊｉ／珚Ｕ〈ｋ〉 )２ （１１）

由式（１１）可得，水下通信系统中节点的重要
性受到了节点及相邻效率、节点度数、边权的影

响。Ｉｉ的值越大，说明该节点在水下通信系统中

越重要。当系统为无权网络时，ωｉｊ＝１。

２．２　水下通信系统节点失效方式

水下通信系统中的节点失效方式
［２１２４］

如图２所

示，一般分为３种：①随机故障（ＲａｎｄｏｍＦａｉｌｕｒｅ），

图 ２　水下通信系统中节点失效方式示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｄｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｉｎ

ｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

也就是随机地移除水下通信系统中的部分节点；

②故意攻击（ＩｎｔｅｎｔｉｏｎａｌＡｔｔａｃｋ），也就是从水下通
信系统中度数最高的节点开始，按照度数的高低

次序依次移除网络中的部分节点；③不完全信息
攻击，也就是已知水下通信系统的部分信息，先对

已知信息部分进行故意攻击，再对未知信息部分

进行随机攻击。

２．３　水下通信系统节点信息被获取概率
对任意节点 ｖｉ，可以用辅助变量 φｉ与 σ来表

示节点的信息，即

φｉ ＝ｒ
－σ
ｉ （１２）

则获得节点 ｖｉ信息的概率为

ηｉ ＝
φｉ

∑
Ｎ

ｉ＝１
φｉ

＝
ｒ－σｉ

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｒ－σｉ

（１３）

式中：φｉ为节点信息；ｒｉ为节点 ｖｉ的序号；σ为获
取节点信息的调节参数，σ∈［０，∞），σ值越大，
获取到重要节点信息的概率就越大。

１）σ＝０

ηｉ ＝
ｒ－σｉ

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｒ－σｉ

＝１
Ｎ

（１４）

也就是所有的节点信息被获取的概率是相同

的，此时信息获取完全随机，称为信息的随机获取。

２）σ＝∞

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｒ－∞ｉ ＝∑

Ｎ

ｉ＝ｔ
ｉ－∞ ＝１＋∑

Ｎ

ｔ＝２
ｔ－∞ ＝１ （１５）
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设 ｒｉ＝１的重要度值的编号等于１，则

ηｉ ＝

１

∑
Ｎ

ｔ＝１
ｒ－σｔ

＝ １

１＋∑
Ｎ

ｔ＝２
ｔ－∞

＝１　　ｉ＝ｊ

ｒ－σｉ

∑
Ｎ

ｔ＝１
ｒ－σｔ

＝ ０

１＋∑
Ｎ

ｔ＝２
ｔ－∞

＝０　　ｉ≠













ｊ

（１６）

式（１６）说明了当 σ＝∞时，最先获取的节点
信息是重要度值最大的节点，也就是说最先获取

的信息就是最重要的信息，将这种情况称为获取

优先信息。

３　水下通信系统节点连通度实例仿真

本文仿真采用一个由 １５个水下航行器节点
及２９个通信链路组成的水下通信系统，该水下通
信系统拓扑结构如图３所示。针对该水下通信系
统，给定 ３种攻击策略，分别为：①全部节点与边
的信息已知，即已知节点信息所占比 ａ＝１时；
②全部节点与边的信息未知，即 ａ＝０时；③有
２０％的节点与边的信息已知，即 ａ＝０．２时。

当 ａ＝１时，对节点按重要性进行排序，并优
先攻击重要节点使其失效，再移除失效节点，重新

排序，重复操作，直到水下通信系统无法工作，这

种攻击方式可称为故意攻击。

当 ａ＝０时，即重复对节点样本进行随机抽
样，再抽出的节点移除出样本，直到水下通信系统

无法工作，这种攻击方式可称为随机故障。

当 ａ＝０．２时，对已知的 ２０％的节点进行故
意攻击，对未知的 ８０％的节点采用随机攻击，该
攻击方式称为不完全信息攻击。

本节采用以上方式，对该水下通信系统进

行节点连通度及网络效率仿真分析。针对该

１５２９型水下通信系统，进行 ３种攻击策略的仿
真模拟。当 ａ＝１时，进行攻击的顺序为固定
的，而ａ＝０和 ａ＝０．２时，进行攻击的顺序为随
机的，因此ａ＝１时，即攻击方式为故意攻击时，
进行 １次攻击仿真，ａ＝０和 ａ＝０．２时，即攻击
方式为随机攻击和不完全信息攻击时，进行

１０００次攻击仿真。分σ＝０和 σ＝∞两种情况
进行仿真，通过计算水下通信系统节点连通对

数和节点间最短路径，得到节点移除比例变化

时，水下通信网络效率和节点连通对比率的变

化趋势，由变化趋势分析得到该水下通信系统

的节点连通度及安全性。

如图３所示的水下通信系统中，其各节点度
服从幂律分布 Ｐ（ｋ）～ｋ－γ，γ＝３，假设该系统中各
节点的重要性参数 λ＝０时，各条链路的边权在
［１，３０］之间随机赋值。在给定的攻击策略下，对
该水下通信系统进行模拟仿真。　

图４为 σ＝０时 ３种不同攻击方式下 １５２９
型水下通信系统节点连通对比例随节点移除比例

的变化趋势。其中，星号曲线为故意攻击时该水

下通信系统节点连通对比例随节点移除比例的变

化趋势；实心点曲线为 ａ＝０，即攻击方式为随机
故障时，进行 １０００次攻击，取平均值后，该水下
通信系统节点连通对比例随节点移除比例的变化

趋势；空心圈曲线为 ａ＝０．２，即攻击方式为不完
全信息攻击时，进行 １０００次攻击，取平均值后，
该水下通信系统节点连通对比例随节点移除比例

的变化趋势。图中：ｆ为移除样本数量占总样本
数量的比值。当 σ＝０时，该水下通信系统中各
节点失效概率相同，均为１／１５。

图 ３　１５２９型水下通信系统拓扑结构模型

Ｆｉｇ．３　Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌｏｆ１５２９ｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

９６３



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

　　图５为 σ＝∞时 ３种不同攻击方式下 １５２９
型水下通信系统节点连通对比例随节点移除比例

的变化趋势。其中，３种曲线与图 ４中的含义相
同。由节点失效率可知，当 σ＝∞时，最先获取的
节点信息是该水下通信系统中重要度值最大的

节点。

图 ４　σ＝０时水下通信系统节点连通对比例与

节点移除比例关系

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒａｔｉｏｏｆｎｏｄｅ

ｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙａｎｄｎｏｄｅｒｅｍｏｖａｌｒａｔｉｏｉｎｕｎｄｅｒｗａｔｅｒ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｗｈｅｎσ＝０

图 ５　σ＝∞时水下通信系统节点连通对比例与节点

移除比例关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒａｔｉｏｏｆｎｏｄｅ

ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎａｎｄｎｏｄｅｒｅｍｏｖａｌｒａｔｉｏｉｎｕｎｄｅｒｗａｔｅｒ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｗｈｅｎσ＝∞

由图４和图 ５可知，随着节点移除比例的增
加，节点连通对比例逐渐减小。故意攻击下的节

点连通对比例在节点移除比例为 ０．４８左右时最
先降为０，即鲁棒界为０．４８，随机故障和不完全信
息攻击下的节点连通对比例在节点移除比例为

０．９以后才下降至 ０，即鲁棒界为 ０．９，说明随着
节点移除比例的增加，随机攻击策略下的水下通

信系统节点连通度最大，其生存性最强；故意攻击

策略下的水下通信系统节点连通度最小，其生存

性最弱；而不完全信息攻击策略下的水下通信系

统节点连通度居中，其生存性介于两者之间。

σ＝０时，其各节点失效率相同，各节点的信
息获取方式为随机获取；当 σ＝∞时，各节点的信
息获取方式为获取优先信息。因此，对比图 ４和
图５可得，σ＝∞时，随机故障和不完全信息攻击
策略下，该水下通信系统节点连通对比例均略低

于 σ＝０时的节点连通对比例。也就是说，与 σ＝
０时相比，σ＝∞时该水下通信系统抗攻击能力略
低，相应地，其生存性也略小。以上实验结果符合

实际情况，即相比于随机获取信息，获取优先信息

更容易使重要节点失效，从而使系统抗攻击能力

降低。

４　结 束 语

综合仿真结果可知，当用节点连通度来描述

水下通信系统生存性是合理可行的。

节点连通度描述了节点在遭到攻击后，水下

通信系统剩余节点间依然能够保持联通的能力，

当获取信息为随机获取时，水下通信系统节点连

通度会高于优先获取，从而反映了水下通信系统

生存性大小。

一个水下通信系统，其节点连通度越高，其在

危险情况下保持联通的可能性就越高，这在实际

应用中，可以进行相关战术决策，具有一定实用

意义。
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中国人民解放军后勤工程学院，２０１２．

ＺＨＡＯＪ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｓｓｅｓｓｍｅｎｔａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

ｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎｐａｔｈ［Ｄ］．Ｃｈｏｎｇｑｉｎｇ：ＰＬＡＬｏｇｉｓｔｉｃｓＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，２０１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］陈德润．弹性光网络的多故障生存性虚拟映射方法研究

［Ｄ］．重庆：重庆邮电大学，２０２０．

ＣＨＥＮＤＲ．Ｓｔｕｄｙｏｎｍｕｌｔｉｆａｕｌｔｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙｖｉｒｔｕａｌｍａｐｐｉｎｇ

ｆｏｒｅｌａｓｔｉｃｏｐｔｉｃａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｄ］．Ｃｈｏｎｇｑｉｎｇ：ＣｈｏｎｇｑｉｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＰｏｓｔａｎｄＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］ＪＯＮＥＳＤＡ，ＧＲＥＥＮＥＢＣ，ＰＩＫＵＳＩＭ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｓｉｄｅｎｔ’ｓ
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　第 ２期 王一达，等：基于节点连通度的水下通信系统生存性研究

ｃｏｍｍｉｓｓｉｏｎｏｎｃｒｉｔｉｃａｌｉｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｓｉｄｅｎｔｉａｌ

ｄｅｃｉｓｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｖｅ６３［Ｍ］∥ＶＯＥＬＬＥＲＪＧ．ＷｉｌｅｙＨａｎｄｂｏｏｋｏｆ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒＨｏｍｅｌａｎｄＳｅｃｕｒｉｔｙ．ＮｅｗＹｏｒｋ：

Ｗｉｌｅｙ，２００９．　

［７］史赞，李青．增强网络生存性的ＡＴＭ技术［Ｊ］．光通信研究，

１９９５（３）：１４１９．

ＳＨＩＺ，ＬＩＱ．ＡＴＭｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｔｏｅｎｈａｎｃｅｎｅｔｗｏｒｋｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙ

［Ｊ］．ＯｐｔｉｃａｌＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈ，１９９５（３）：１４１９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［８］隆克平，杨丰瑞，陈继努．宽带传输网络的生存性技术及其

设计方法的研究［Ｊ］．重庆邮电学院学报，１９９７，９（３）：１０

１６．　

ＬＯＮＧＫＰ，ＹＡＮＧＦＲ，ＣＨＥＮＪＮ．Ｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ａｎｄｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｆｂｒｏａｄｂａｎｄｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｏｎｇｑｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＰｏｓｔｓａｎｄＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａ

ｔｉｏｎｓ，１９９７，９（３）：１０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］宋文东，蔡建新，孙金伦．宽带光纤网中一种基于光开关的

自愈策略［Ｊ］．南京邮电学院学报，１９９８，１８（２）：２５３０．

ＳＯＮＧＷＤ，ＣＡＩＪＸ，ＳＵＮＪＬ．Ａｓｅｌｆｈｅａｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｂａｓｅｄｏｎ

ｏｐｔｉｃａｌｓｗｉｔｃｈｉｎｂｒｏａｄｂａｎｄｆｉｂｅｒｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎ

ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＰｏｓｔｓａｎｄＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，１９９８，１８（２）：

２５３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］王东霞，窦文华，周兴铭．ＡＴＭ自愈网的一种恢复调度策略

［Ｊ］．电子学报，２０００，２８（８）：１０２１０３．

ＷＡＮＧＤＸ，ＤＯＵＷ Ｈ，ＺＨＯＵＸＭ．Ａｒｅｃｏｖｅｒｙｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ

ｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒＡＴＭ ｓｅｌｆｈｅａｌｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，２０００，２８（８）：１０２１０３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］罗启彬，邱昆，张宏斌．基于 ＷＤＭ技术光传送网的生存性

分析［Ｊ］．电子科技大学学报，２００１，３０（４）：３３５３４０．

ＬＵＯＱＢ，ＱＩＵＫ，ＺＨＡＮＧＨＢ．Ｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｏｐｔｉｃａｌ

ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎＷＤＭｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎａ，

２００１，３０（４）：３３５３４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］黎红长．光纤通信网络的生存性及经济性分析［Ｊ］．广西通

信技术，２００１（２）：１７２３．

ＬＩＨ Ｃ．Ｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙａｎｄｅｃｏｎｏｍｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｏｐｔｉｃａｌｆｉｂｅｒ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＧｕａｎｇｘｉＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌ

ｏｇｙ，２００１（２）：１７２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］赵季红，李增智，曲桦．ＷＤＭ环网保护方式的性能评价及设

计原则［Ｊ］．计算机工程与应用，２００１（２１）：４８．

ＺＨＡＯＪＨ，ＬＩＺＺ，ＱＵＨ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎａｎｄｄｅｓｉｇｎ

ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆＷＤＭｒｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２００１（２１）：４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］调联红，伍翔，王一超，等．一种光纤通信系统可用性的算法

及分析［Ｊ］．电子学报，２００１，２９（１２）：１７１２１７１６．

ＴＩＡＯＬＨ，ＷＵＸ，ＷＡＮＧＹＣ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆｔｈｅｕｓａｂｉｌｉｔｙｏｆｏｐｔｉｃａｌｆｉｂｅｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００１，２９（１２）：１７１２１７１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］高德云，舒炎泰，奇兰涛．全光网及 ＱｏＳ机制研究［Ｊ］．计算

机应用，２００２，２２（３）：４６．

ＧＡＯＤＹ，ＳＨＵＹＴ，ＱＩＬＴ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｌｌｏｐｔｉｃａｌｎｅｔｗｏｒｋ

ａｎｄＱｏＳｍｅｃｈａｎｉｓｍ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２００２，２２（３）：

４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］李景聪，吴德明，徐安士．ＩＰｏｖｅｒＷＤＭ光网络及其生存性

问题讨论［Ｊ］．光电子激光，２００２，１３（２）：２５３０．

ＬＩＪＣ，ＷＵＤＭ，ＸＵＡＳ．ＤｉｓｃｕｓｓｉｏｎｏｎＩＰｏｖｅｒＷＤＭｏｐｔｉｃａｌ

ｎｅｔｗｏｒｋａｎｄｉｔｓｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．ＰｈｏｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎＬａｓｅｒ，２００２，１３

（２）：２５３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］钱学森，宋健．工程控制论［Ｍ］．３版．北京：科学出版社，

２０１１．　

ＱＩＡＮＸＳ，ＳＯＮＧＪ．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｃｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ［Ｍ］．３ｒｄｅｄ．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，２０１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＬＥＷＩＳＴＧ．网络科学：原理与应用［Ｍ］．陈向阳，巨修练，

等，译．北京：机械工业出版社，２０１１．

ＬＥＷＩＳＴＧ．Ｎｅｔｗｏｒｋｓｃｉｅｎｃｅ：Ｔｈｅｏｒｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．

ＣＨＥＮＸＹ，ＪＵＸＬ，ｅｔａｌ，ｔｒａｎｓｌａｔｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＭａｃｈｉｎｅ

Ｐｒｅｓｓ，２０１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］王浩．基于误码率分析的高速数字光纤通信系统可靠性研

究［Ｄ］．济南：山东大学，２０１８．

ＷＡＮＧＨ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｄｉｇｉｔａｌｏｐｔｉｃａｌｆｉｂｅｒ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｂｉｔｅｒｒｏｒｒａｔｅａｎａｌｙｓｉｓ［Ｄ］．Ｊｉ

ｎａｎ：ＳｈａｎｄｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］陈勇，胡爱群，胡骏，等．通信网中最重要节点的确定方法

［Ｊ］．高技术通讯，２００４，１４（１）：２１２４．

ＣＨＥＮＹ，ＨＵＡＱ，ＨＵＪ，ｅｔａｌ．Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｏｓｔｉｍ

ｐｏｒｔａｎｔｎｏｄｅｓｉｎｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＨｉｇｈＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２００４，１４（１）：２１２４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＢＡＲＲＡＴＡ，ＢＡＲＴＨ?ＬＥＭＹ Ｍ，ＶＥＳＰＩＧＮＡＮＩＡ．Ｗｅｉｇｈｔｅｄ

ｅｖｏｌｖｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｓ：Ｃｏｕｐｌｉｎｇｔｏｐｏｌｏｇｙａｎｄｗｅｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．

ＰｈｙｓｉｃａｌＲｅｖｉｅｗＬｅｔｔｅｒｓ，２００４，９２（２２）：２２８７０１．

［２２］ＳＹＤＮＥＹＡ，ＳＣＯＧＬＩＯＣ，ＹＯＵＳＳＥＦＭ，ｅｔａｌ．Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｉｎｇ

ｔｈｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＩｎｔｅｒｎｅｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＳｅｃｕｒｅｄＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１０，２（３４）：

２９１３２０．

［２３］胡斌，黎放．多种攻击策略下无标度网络修复策略［Ｊ］．系

统工程与电子技术，２０１０，３２（１）：８６８９．

ＨＵＢ，ＬＩＦ．Ｓｃａｌｅｆｒｅｅｎｅｔｗｏｒｋｒｅｐａｉｒｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｐｌｅ

ａｔｔａｃｋｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，

２０１０，３２（１）：８６８９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＫＨＯＵＦＩＩ，ＭＩＮＥＴＰ，ＬＡＯＵＩＴＩＡ，ｅｔａｌ．Ｓｕｒｖｅｙｏｆｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｉｎｗｉｒｅｌｅｓｓｓｅｎｓｏｒｎｅｔｗｏｒｋｓ：Ｃｏｖｅｒａｇｅａｎｄｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉ

ｔｙｉｓｓｕｅｓａｎｄｃｈａｌｌｅｎｇｅｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｕｔｏｎｏ

ｍｏｕｓａｎｄＡｄａｐｔｉｖｅＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＳｙｓｔｅｍｓ，２０１７，１０（４）：

３４１３９０．
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基于双向电机驱动的四旋翼机动飞行控制

徐力昊１，张宇１，，许斌２

（１．浙江大学 控制科学与工程学院 工业控制技术国家重点实验室，杭州 ３１００２７；

２．西北工业大学 自动化学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：四旋翼飞行器（ＱＵＡＶ）的位置、姿态运动控制效果决定了其机动性。为了
克服四旋翼系统欠驱动的缺陷，基于四元数表达对一种双向电机驱动的四旋翼进行了动力学

建模，包括双向推力作用情况下的全向运动过程分析，并提出了一种姿态与位置控制器及控制

分配矩阵设计方法。面向四旋翼的 ｘｚ平面模型，设定合理的参数和限制，使用最优规划方法
提出了适用于新型四旋翼翻转、竖直等机动飞行轨迹的生成方法，其中推力与转矩都是实现时

间最短的最优方案。搭建了包括电子调速器、电机、桨叶、机架等部件在内的详细的仿真试验

环境。仿真试验的结果验证了双向电机驱动的四旋翼相比于传统四旋翼，能有效提高姿态跟

踪与位置跟踪的精度，提升了飞行器的机动性。

关　键　词：四旋翼飞行器（ＱＵＡＶ）；四元数建模；机动性；双向推力；轨迹规划
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３７３０９

　　以四旋翼飞行器（ＱＵＡＶ）为代表的多旋翼飞
行器由于其机械结构简单、动力学易于分析的特

点，被广泛研究。但是四旋翼是典型的欠驱动系

统，机动性能较为欠缺。因此，如何提高四旋翼的

机动性是研究领域的一大挑战，也是提升其应用

范围的重要研究热点。

四旋翼的动力组件主要由电机、电子调速器

（简称电调）与桨叶组成。在飞行过程中，电调驱

动带桨叶的电机，通过调节转速以改变推力。传

统的四旋翼始终是由单向电流驱动桨叶逆时针或

顺时针单向转动，推力变化率较小，这是制约四旋

翼整体动态特性提高的原因之一。

造成上述问题的软硬件因素有：①电调信号
是单向的，通过预设的编程，调制方式主要是单极

性的 ＰＷＭ波形调制，导致输出电流只能改变大
小而不能改变方向；②桨叶是非对称单向桨叶，在

单向旋转时效率较高，但是反转则不能或产生很

小的推力。

为了克服上述缺陷，有研究使用传统电调加

可变桨距
［１４］
的桨叶组合，实现了电调驱动电机

单向旋转，同时可以产生双向推力，但是该方案增

加了复杂的变桨距结构，且需要额外的桨距控制

器，增加了整体的机械结构质量。因此，变桨距四

旋翼负载能力更弱，续航时间更短。

也有研究通过增加控制输入使四旋翼从欠驱

动改进为过驱动
［５７］
。实现方法是增加倾斜的旋

翼推力系统，即改变了欠驱动特性，也能有效抵抗

扰动，但由于倾斜角度是有限的（小于 ９０°），改善
动态特性的输入范围也是有限的。

虽然已有研究提出使用双向电调产生双向电

流驱动电机在飞行中双向旋转
［８１２］
，完成了翻转

之后悬停等之前不能实现的机动动作，但是没有

qwqw
新建图章
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分析双向电流对改善控制的动态特性，特别是姿

态角跟踪的优势，也没有对从双向转速到力矩和

推力的控制分配矩阵进行讨论。

分析已有方案的优缺点，本文结合四旋翼动

力学特点，实现了一种四旋翼，其电调使用双极性

ＰＷＭ调制，使得在飞行过程中可以驱动电机快速
减速或者改变旋转方向。桨叶使用对称桨叶，正

反转都有足够升力。具有双向推力的四旋翼创新

之处在于：可以提高姿态和位置跟踪的机动性，也

可以在倒置状态下（θ＝π）悬停或实现机动动作。
例如，可通过增加正压力停靠在倾斜表面，抵抗来

自不同方向的外力等。本文推导了该四旋翼翻转

动作的动力学过程，提出了一种适用于双向转速

的迭代控制分配方法来控制双向的推力与转矩，

并通过平面轨迹规划与四旋翼模型仿真证明了本

文方法的有效性。

１　四旋翼建模与运动姿态分析
１．１　动力学模型

刚体四旋翼的重心动力学模型
［８］
如下：

ｍξ
　··
＝Ｒｉｕ（ｑ）ｆＴ －ｍｇｅ３ （１）

Ｊω＝Ｓ（Ｊω）ω＋τ （２）
Ｒｉｕ ＝Ｒｉｕ（ｑ）Ｓ（ω） （３）

Ｓ（ω）＝

０ －ω３ ω２
ω３ ０ －ω１
－ω２ ω１









０

（４）

式中：ξ为重心的位置；ω为机体角速度；ｍ为机
体质量；Ｊ为转动惯量；ｇ为重力加速度；ｆＴ为机
体坐标系中的总推力；τ为机体的总转矩；ｅ３ ＝
（０　０　１）Ｔ为单位向量；Ｒｉｕ（ｑ）为惯性坐标系中
四旋翼的方向，使用四元数 ｑ＝（ｑｗ　ｑｘ　ｑｙ　ｑｚ）

Ｔ

表示避免奇点；Ｓ（ω）为斜对称矩阵，代表叉乘。使
用哥氏定理可以推导得到旋转矩阵的微分方程（３）。
１．２　正反状态转换的过程

分析等式（１）可以得到正向悬停状态与翻转
后悬停状态的不同等式，可以作为新型四旋翼从

普通状态到特殊状态的比较。

对于本问题中设定的任意偏航角，始末状态在

同一个平面内翻转（开始 θ＝０，结束 θ＝π）。
翻转前：

ｆＴ ＝
０
０









ｍｇ

Ｒｉｕ ＝Ｒｕｐ ＝
  ０
  ０
 

























１

（５）

式中：Ｒｕｐ为四旋翼机体坐标系 ｚ轴竖直向上状态
时的 Ｒｉｕ；“”为无关元素，为了保证平衡，ｒ１，３、
ｒ２，３都是０。

翻转后，四旋翼产生机体坐标系中的反向推

力，所以可以保持倒转悬停姿态。

ｆＴ ＝
０
０









－ｍｇ

Ｒｉｕ ＝Ｒｄｏｗｎ ＝
  ０
  ０
  －

























１

（６）

式中：Ｒｄｏｗｎ为四旋翼机体坐标系 ｚ轴竖直向下状
态时的 Ｒｉｕ。

在翻转过程中，运用矩阵形式的欧拉罗德里
亚斯公式

［９］
（７）表示翻转矩阵 Ｒｆｌｉｐ：

Ｒｆｌｉｐ ＝

１－２（ｑ２ｙ＋ｑ
２
ｚ） ２（ｑｘｑｙ＋ｑｗｑｚ） ２（ｑｘｑｚ－ｑｗｑｙ）

２（ｑｘｑｙ－ｑｗｑｚ） １－２（ｑ２ｘ＋ｑ
２
ｚ） ２（ｑｙｑｚ＋ｑｗｑｘ）

２（ｑｘｑｚ＋ｑｗｑｙ） ２（ｑｙｑｚ－ｑｗｑｘ） １－２（ｑ２ｘ＋ｑ
２
ｙ











）

（７）
对应于 Ｒｄｏｗｎ＝ＲｆｌｉｐＲｕｐ，ｑｗ＝ｑｚ＝０，翻转轴为

ε＝（ｑｘ　ｑｙ　０）
Ｔ
，ε ＝１，且满足矩阵形式的翻

转矩阵 Ｒｆｌｉｐ为

Ｒｆｌｉｐ ＝
１－２ｑ２ｙ ２ｑｘｑｙ ０

２ｑｘｑｙ １－２ｑ２ｘ ０

０ ０ －









１

（８）

翻转前后重心位置可能改变，３个转动惯量
中只有 Ｉｘ、Ｉｙ增加，３个转矩均不变，适用于新型
四旋翼的翻转等轨迹设计将在４．１节使用最优规
划方法实现。

２　控制器设计与转矩分析

２．１　姿态与位置控制
四旋翼的位置与姿态控制常使用串级 ＰＩＤ控

制器实现，即位置控制器的输出指令传递给姿态

控制器。由于四旋翼具备微分平坦性
［７］
的特点，

控制器输入 ｆＴ、τ可以直接由目标位置 ξ得到，而
且第４节的平面轨迹规划也需要得到控制输入
ｆＴ、τ，但是为了第４节的四旋翼模型仿真，即使没
有位置控制器也可以实现姿态控制，本节仍然采

用串级 ＰＩＤ控制器作为理论基础。
跟踪期望位置 ξｄ＝（ｘｄ　ｙｄ　ｚｄ）

Ｔ
的控制器

等式如下：

Ｒｉｕ（ｑ）ｆＴ ＝ｍ（̈ξｄ＋Ｋｄ珘ξ
·

＋Ｋｐ珘ξ）＋ｍｇｅ３ （９）

４７３
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　第 ２期 徐力昊，等：基于双向电机驱动的四旋翼机动飞行控制

式中：Ｋｄ∈Ｒ
３×３
为微分系数对角矩阵；Ｋｐ∈Ｒ

３×３

为比例系数对角矩阵；珘ξ＝ξｄ－ξ为位置误差。
从惯性坐标系中的推力ｆｉ＝Ｒｉｕ（ｑ）ｆＴ得到期

望的姿态 ｑｄ
［７］
：

ｑｄ ＝
１

２（１＋ｆＴｂｆｉ槡 ）

１＋ｆＴｂｆｉ
ｆｂ×ｆ( )

ｉ

（１０）

式中：ｆｂ ＝（０　０　 ±１）
Ｔ
，使得 ｆＴｂｆｉ≥０。

使用上文提到的欧拉罗德里亚斯公式得到
Ｒ（ｑｄ），再得到旋转矩阵 Ｒｉｄ ＝ＲｓｗｉｔｃｈＲ（ｑｄ）（四旋
翼机体坐标系 ｚ轴竖直向上状态时 Ｒｓｗｉｔｃｈ＝Ｉ３×３，
四旋翼机体坐标系 ｚ轴竖直向下状态时 Ｒｓｗｉｔｃｈ＝

Ｒｆｌｉｐ），将旋转矩阵输入姿态控制器
［７］
：

τ＝－Ｋωｐ
１
２
（ＲＴｉｄＲｉｕ －Ｒ

Ｔ
ｉｕＲｉｄ）

∨－

　　Ｋωｄ（ω－Ｒ
Ｔ
ｉｕＲｉｄωｄ）＋ωＳ（Ｊω） （１１）

式中：Ｋωｄ为角速度误差的微分增益角矩阵；Ｋωｐ为

角速度比例增益对角矩阵；（ＲＴｉｄＲｉｕ －Ｒ
Ｔ
ｉｕＲｉｄ）

∨／２
为从斜对角矩阵中得到的方向误差向量。

２．２　转矩设计
使用双向的旋转桨叶可以产生垂直于电机中

轴线的正反推力，增加最大转矩，提高姿态角变化

的动态特性。推力与转速、转矩与转速的映射关

系如下
［８］
：

ｆｉ＝ａ１Ω
２
ｉ ＋ｂ１Ωｉ＋ｃ１ （１２）

τｉ ＝ａ２Ω
２
ｉ ＋ｂ２Ωｉ＋ｃ２ （１３）

式中：ａ、ｂ、ｃ分别为二次、一次、零次项的系数；
Ωｉ、ｆｉ、τｉ（ｉ＝１，２，３，４）分别为电机的转速、推力、
转矩。

推力向量为

ｆｉ ＝ｆｉｎｉ （１４）
式中：ｎｉ为垂直于电机平面的单位向量。

机体坐标系重心到电机中心的坐标变换如

图１所示。
ｒｉ ＝ｌ（ｃｏｓχｉ　ｓｉｎχｉ　０）

Ｔ
（１５）

图 １　机体坐标系重心到电机中心的坐标变换

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｒｏｍｔｈｅｃｅｎｔｅｒｏｆ

ｇｒａｖｉｔｙａｘｉｓｔｏｔｈｅｃｅｎｔｅｒｏｆｍｏｔｏｒａｘｉｓ

式中：ｌ为机体重心到电机的机臂长度。
从惯性坐标系到电机的单位向量转换公式为

ｎｉ ＝Ｒｚ（χｉ）Ｒｙ（βｉ）Ｒｘ（αｉ）ｅ３ （１６）
则每个电机上的转矩为

τｉ ＝ｆｉｒｉ×ｎｉ＋Ｐｉτｉｎｉ （１７）
式中：第 １项为俯仰滚转转矩，转矩方向由 ｒｉ代
表的推力方向确定；第 ２项为垂直于 ｎｉ平面的偏
航转矩；Ｐｉ∈｛－１，１｝，１为顺时针，－１为逆时
针，这一项的正负由电机转向方向确定。

设 ＣＷ代表桨叶顺时针旋转，ＣＣ代表桨叶逆
时针旋转，“＋”“＋＋”“＋＋＋”分别为沿机体

坐标系 ｚ轴正方向ｍｇ
４
、
３
８
ｍｇ、ｍｇ

８
的推力，“－”为

沿机体坐标系 ｚ轴负方向的ｍｇ
８
的推力。

１）稳定姿态
绕机体中心轴的转矩（２ＣＷ＋＋）＝（２ＣＣ＋＋）

机体平衡，如图２所示。
２）俯仰与滚转（以滚转为例）
① 原始俯仰滚转（见图３（ａ））：绕机体中心轴

的转矩（ＣＷ＋＋＋）＋（ＣＷ＋）＝（ＣＣ＋＋＋）＋
（ＣＣ＋），机体绕 ｚ轴的方向平衡（式（１７）中转矩
公式第 ２项为 ０），第 １项不平衡，机体做滚转
运动。

② 新型俯仰滚转（见图３（ｂ））：绕机体中心轴

图 ２　稳定姿态的推力

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｕｓｔｇｒａｐｈｕｎｄｅｒｓｔａｂｌｅａｔｔｉｔｕｄｅ

图 ３　滚转的推力

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｕｓｔｇｒａｐｈｏｆｒｏｌｌ

５７３
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的转矩（ＣＣ＋）＋（ＣＣ＋＋）＝（ＣＷ＋）＋（ＣＷ＋＋），
机体绕 ｚ轴方向平衡（式（１７）中转矩公式第 ２项
为０），第１项不平衡，机体做快速的滚转运动。

３）偏航

① 原始偏航（见图 ４（ａ））：绕机体中心轴的
转矩（ＣＣ＋＋＋）＋（ＣＣ＋＋＋）＞（ＣＷ ＋）＋
（ＣＷ＋），机体绕 ｚ轴方向不平衡（式（１７）中转
矩公 式 第 ２项，机 体 逆 时 针 旋 转），第 １项
平衡。

② 新型偏航（见图 ４（ｂ））：绕机体中心轴的
转矩（ＣＣ＋＋＋）＋（ＣＣ＋）＋（ＣＣ＋＋＋）＋
（ＣＣ＋），机体绕 ｚ轴方向不平衡（见式（１７）中
转矩公式第 ２项，机体逆时针快速偏航旋转），
第 １项平衡。

图 ４　偏航的推力

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｒｕｓｔｇｒａｐｈｏｆｙａｗ

３　控制分配矩阵设计
本节讨论通过第２节得到的推力与转矩向电

机转速的映射，即控制分配的过程。

将式（１７）写为矩阵形式，即

ｆＴ( )τ




＝
ｎ１ ｎ２ ｎ３ ｎ４

Ｓ（ｒ１）ｎ１ Ｓ（ｒ２）ｎ２ Ｓ（ｒ３）ｎ３ Ｓ（ｒ４）ｎ４
　
…

…
　

０ ０ ０ ０
Ｐ１ｎ１ Ｐ２ｎ２ Ｐ３ｎ３ Ｐ４ｎ



４
·

　　（ｆ１　ｆ２　ｆ３　ｆ４　τ１　τ２　τ３　τ４）
Ｔ

（１８）

　　位置和姿态控制器给出期望的 ｆＴ和 τ指令，
需要求解出每个电机的转速，为了得到新的 Ωｉ，
通过已测量得到的当前 Ωｉ０与目标推力数值 ｆｉ、转
矩数值 τｉ的关系，使用常用的线性化方法。

ｆｉ（Ωｉ）≈ ｆｉ（Ωｉ０）＋
ｆｉ
Ωｉ Ωｉ０

（Ωｉ－Ωｉ０） （１９）

τｉ（Ωｉ）≈ τｉ（Ωｉ０）＋
τｉ
Ωｉ Ωｉ０

（Ωｉ－Ωｉ０） （２０）

为方便映射，定义分块斜对角矩阵为

Ａ２Ｎ×Ｎ（Ωｉ０）＝

ｆ１
Ω１ Ω１０


ｆ４
Ω４ Ω４０

τ１
Ω１ Ω１０


τ４
Ω４ Ω

































４０

（２１）

对应于式（１９）、式（２０）的矩阵：

ｆ( )τ ＝Ｃ

ｆ１０


ｆ４０
τ１０


τ



















４０

＋ＣＡ
Ω１－Ω１０


Ω４－Ω









４０

（２２）

类似于 （ｆ　τ）Ｔ ＝Ｂ（Ω２１　…　Ω
２
Ｎ）

Ｔ
的控制

分配矩阵为 Ｂ＝ＣＡ，将需要计算求得的各个电机
转速写到等式左侧：

Ω１


Ω









４

＝
Ω１０


ΩＮ









０

＋Ｂ－１ ｆ( )τ－Ｃ

ｆ１０


ｆ４０
τ１０


τ







































４０

（２３）

在实际使用中，通过电调测量得到 Ωｉ０，计算
得到 ｆｉ０、τｉ０，使用式（１９）～式（２３）得到现在时刻
的 ｆｉ、τｉ。

分析已有的控制分配矩阵：

Ｃ＝

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
１ １ １ １ ０ ０ ０ ０
ｌ ｌ －ｌ －ｌ ０ ０ ０ ０
－ｌ ｌ ｌ －ｌ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ －１ １ －

















１ １
（２４）

矩阵（２４）表示电机编号顺序与转向，可见偏
航与滚转俯仰相互独立，所以可以把 Ｃ矩阵中的３
个分块（推力、俯仰滚转、偏航）组合在一个矩阵中：

ｆＴ( )τ ＝

ｃｆ ｃｆ ｃｆ ｃｆ
ｃｆｌ ｃｆｌ －ｃｆｌ －ｃｆｌ

－ｃｆｌ ｃｆｌ ｃｆｌ －ｃｆｌ

－ｃτ ｃτ －ｃτ ｃ















τ

Ω１
Ω２
Ω３
Ω














４

（２５）

６７３
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　第 ２期 徐力昊，等：基于双向电机驱动的四旋翼机动飞行控制

式中：从转速到推力和转矩的恒定映射分别表示

为 ｃｆ、ｃτ。
由图３分析可见，新型四旋翼滚转俯仰时，即

使是同奇偶性的电机也会有不同的转向，所以设

置 Ｏｉ∈｛－１，１｝为１、３号电机推力与转矩的方向
符号，１为顺时针，－１为逆时针。设置 Ｅｉ∈｛－１，
１｝为２、４号电机推力与转矩的方向符号，１为逆
时针，－１为顺时针。

ｆＴ( )τ [＝
Ｏ１ｎ１ Ｅ２ｎ２ Ｏ３ｎ３ Ｅ４ｎ４

Ｏ１Ｓ（ｒ１）ｎ１ Ｅ２Ｓ（ｒ２）ｎ２ Ｏ３Ｓ（ｒ３）ｎ３ Ｅ４Ｓ（ｒ４）ｎ４
　
…

…
　

０ ０ ０ ０
Ｏ１ｎ１ Ｅ２ｎ２ Ｏ３ｎ３ Ｅ４ｎ ]

４

·

　　（ｆ１　ｆ２　ｆ３　ｆ４　τ１　τ２　τ３　τ４）
Ｔ

（２６）

Ｃ＝
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
Ｏ１ Ｅ２ Ｏ３ Ｅ４ ０ ０ ０ ０

Ｏ１ｌ Ｅ２ｌ －Ｏ３ｌ －Ｅ４ｌ ０ ０ ０ ０

－Ｏ１ｌ Ｅ２ｌ Ｏ３ｌ －Ｅ４ｌ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ Ｏ１ Ｅ２ Ｏ３ Ｅ



















４

（２７）
将矩阵（２７）转化为矩阵（２５）的形式：

ｆＴ( )τ ＝

Ｏ１ｃｆ Ｅ２ｃｆ Ｏ３ｃｆ Ｅ４ｃｆ
Ｏ１ｃｆｌ Ｅ２ｃｆｌ －Ｏ３ｃｆｌ －Ｅ４ｃｆｌ

－Ｏ１ｃｆｌ Ｅ２ｃｆｌ Ｏ３ｃｆｌ －Ｅ４ｃｆｌ

Ｏ１ｃτ Ｅ２ｃτ －Ｏ３ｃτ Ｅ４ｃ













τ

Ω１
Ω２
Ω３
Ω














４

（２８）
新型四旋翼使用矩阵（２８）进行控制分配，与

传统四旋翼的主要区别在于电调驱动电机的不同

调速策略，当新型四旋翼的 ＩＭＵ检测到位置误差

ξ
～
与角度误差 ξ

～·

时，飞控输出双极性ＰＷＭ信号给
电调，电调输出正向或反向的电流驱动电机主动

加速或依靠反向电流减速，甚至驱动电机反向旋

转，实现矩阵（２８）中 Ｅｉ、Ｏｉ变号。

４　试验设置与结果分析
４．１　ｘｚ平面轨迹规划试验

基于前文设计的新型四旋翼动力学与控制分

配方法，为了规划适用于新动力学和类似于翻转

新任务的轨迹，先考虑计算量和限制较少，以及ｘ
ｚ平面内的各种轨迹设计（二维平面内的轨迹），
所以使用 ｘｚ平面四旋翼模型［９，１３］

，如图５所示。
四旋翼的机体姿态角由 ｘｚ平面中的 θ描

述，（ｘ，ｚ）为惯性坐标系中机体重心的位置，θ为 ｙ
轴中的角速度，２个控制输入为：ｕ１＝Ｔ／ｍ和 ｕ２＝
τ／Ｊ，Ｔ和 τ分别为平面四旋翼模型中的推力与转
矩矢量。使用状态 ｘ＝［ｘ　ｘ　ｚ　ｚ　θ　θ］Ｔ，平
面模型的等式为

图 ５　ｘｚ平面四旋翼模型

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄｅｌｏｆｘｚｐｌａｎｅｑｕａｄｒｏｔｏｒ

ｘ̈＝ｕ１ｓｉｎθ

ｚ̈＝ｕ１ｃｏｓθ－ｇ

θ
　·· ＝ｕ

{
２

（２９）

利用文献［１３］提到的微分平坦特性，可以从

期望加速度直接得到控制输入 ｕ＝［ｕ１　ｕ２］
Ｔ
。

因此，ｕ、θ、θ
　·
、θ
　··
都可以从给定的 ｘ̈、̈ｚ得到。通过

代数运算可以得到

ｕ１ ＝ （̈ｚｄ＋ｇ）
２＋ｘ̈２槡 ｄ

θ＝ａｒｃｔａｎ（－ｘ̈ｄ，ｇ＋ｚ̈ｄ
{

）

（３０）

接下来基于提出的平面模型考虑搭建最优控

制问题来计算运动轨迹。

首先定义控制量 ｕ，使得
ｘ＝ａ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ）） （３１）

式中：ｘ∈Ｒｎ；ｕ∈Ｒｍ；ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］，满足路径限制及

边界条件：

ｘｍｉｎ≤ ｘ（ｔ）≤ ｘｍａｘ
ｕｍｉｎ≤ ｕ（ｔ）≤ ｕ

{
ｍａｘ

（３２）

ｘ（ｔ０）＝ｘ０
ｘ（ｔｆ）＝ｘ

{
ｆ

（３３）

跟踪路径 ｘ，该路径最小化了［１４］
：

Γ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ）＝ΓＭ（ｘ（ｔｆ），ｔｆ）＋

　　∫
ｔｆ

ｔ０
ΓＬ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ）ｄｔ （３４）

更新平面模型：

７７３
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ｘ＝ａ（ｘ，ｕ）＝

ｘ
ｕ１ｓｉｎθ
ｚ

ｕ１ｃｏｓθ－ｇ

θ
　·

ｕ





















２

（３５）

式（３５）中，输入控制 ｕ＝［ｕ１　ｕ２］
Ｔ
的限制为

Ｔ
ｍ≤

ｕ１≤
珔Ｔ
ｍ

ｕ２ ≤
珔τ{
Ｊ

（３６）

式中：Ｔ和 Ｔ分别为最小和最大推力；珔τ为最大转
矩的绝对值。

表１展示了本文设置的参数与限制。
使用基于高斯伪谱法的 ＭＡＴＬＡＢＧＰＯＰＳ工

具箱
［１５］
，利用数值方法求解这个最优控制问题。

考虑最小时间问题，所以设置 ΓＭ ＝ｔｆ，ΓＬ＝０。
使用 ＭＡＴＬＡＢＧＰＯＰＳ工具箱可以定义具有

状态约束和输入约束的任意机动或者是解决多阶

段问题，每个机动阶段都能包含过程中的任何可

行状态，如在阶段边界处定义速度和俯仰角。系

统参数与状态、输入限制如表１所示。
为了试验翻转的可行性，测试如下 ３种典型

机动：点到点、点到竖直悬停、翻转，为新型四旋翼

的新应用场景做理论准备，如利用反向推力紧贴

垂直或者大倾角墙壁等。每个机动可能包括多个

阶段，所以需要考虑每２个阶段之间的连接条件。
表２展示了这３个机动的设计。

表 １　系统参数与状态、输入限制

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｙｓｔｅｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｓｔａｔｕｓａｎｄｉｎｐｕｔｌｉｍｉｔｓ

系统参数 状态限制 输入限制

ｍ＝０．５ｋｇ

Ｊ＝３×１０－３ｋｇ·ｍ２

ｇ＝９．８１ｍ／ｓ２

珋ｘ
·

＝珋ｚ
·

＝１０ｍ／ｓ
ｘ＝ｚ＝－１０ｍ／ｓ

珋θ
·

＝３００（°）／ｓ
θ＝－３００（°）／ｓ

珔Ｔ＝１２Ｎ

Ｔ＝１Ｎ

珔τ＝０．２Ｎ·ｍ

τ＝－０．２Ｎ·ｍ

表 ２　三个典型机动设计

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｒｅｅｔｙｐｉｃａｌｍａｎｅｕｖｅｒｓ

机动 中间条件 结束条件

点到点 无
ｐｆ＝［ｘｇ　ｚｇ　０］

Ｔ

ｐｆ＝［０　０　０］
Ｔ

点到竖直

悬停
无

ｐｆ [＝ ｘｇ　ｚｇ　
π ]２

Ｔ

ｐｆ＝［０　０　０］
Ｔ

翻转 ｐｍｉｄ [＝ ｘｍｉｄ　ｚｍｉｄ　
π ]２

Ｔ ｐｆ＝［ｘｇ　０　π］
Ｔ

ｐｆ＝［０　０　０］
Ｔ

　　１）点到点：规划目标是最小时间到达预计点
ｐｆ＝［ｘｇ　ｚｇ　０］

Ｔ
，到达时速度为０。

２）点到竖直：点到竖直是一种特殊的点到点
机动，最终姿态角不为零（θ＝π／２），规划目标是
最小时间到达预计点 ｐｆ＝［ｘｇ　ｚｇ　π／２］

Ｔ
。该设

置证明了四旋翼可以在特定的时间点保持非稳态

的姿态角。

３）翻转：在机动过程中，四旋翼通过特殊的
中间过程点 ｐｍｉｄ＝［ｘｍｉｄ　ｚｍｉｄ　π／２］

Ｔ
。最后实现

与起始点位置相同且翻转：ｐｆ＝［ｘｇ　０　π］
Ｔ
，最

终速度也为 ０，该设置验证了新任务场景下的实
现可行性。

３组试验结果分别展示了 θ（见图 ６（ａ）、
图７（ａ）、图８（ａ））、输入 ｕ１（见图６（ｂ）、图７（ｂ）、
图８（ｂ））和 ｕ２（见图６（ｃ）、图７（ｃ）、图８（ｃ））的变
化，以及飞行轨迹（见图６（ｄ）、图７（ｄ）、图８（ｄ）），
其中箭头在机体中央竖直向上，表示机体的姿态

角，实线代表０＜θ≤π／２，虚线代表 π／２＜θ＜π。
试验结果显示，使用 ＭＡＴＬＡＢＧＰＯＰＳ工具箱

轨迹规划方法和设计约束条件，新型四旋翼可以

使用连续的双向推力与转矩，实现快速机动与翻

图 ６　点到点的 θ、ｕ１、ｕ２及飞行轨迹

Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｇｒａｐｈｏｆｐｏｉｎｔｔｏｐｏｉｎｔｗｉｔｈθ，ｕ１，ｕ２

８７３
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　第 ２期 徐力昊，等：基于双向电机驱动的四旋翼机动飞行控制

图 ７　点到竖直悬停的 θ、ｕ１、ｕ２及飞行轨迹

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｇｒａｐｈｏｆｐｏｉｎｔｖｅｒｔｉｃａｌｈｏｖｅｒｗｉｔｈθ，ｕ１，ｕ２

转后的悬停，本文试验结果可能不是时间最优或

推力最优，是因为设置的约束和运动阶段可能不

是在当前的最优。例如，试验中翻转的飞行轨迹

在０＜θ≤π／２和 π／２＜θ＜π这 ２个阶段并不对
称，如果设置更多约束和更多运动阶段，可能会有

不同的结果。

４．２　四旋翼模型仿真
搭建四旋翼模型作为被控对象，包括实际尺

寸网格模型、质量、转动惯量等实际物理量，建模

使用基于真实四旋翼模型部件组装的仿真模型，

质量均匀分布于器件，负载 ４个集成了新型电调
的双向直流无刷电机作为执行器。电机转子转动

惯量、绕线组电阻、反电动势系数等参数参照实际

设置。可以实现双向电流驱动电机双向旋转与反

向电流减速。

姿态（，θ，ψ）和位置（ｘｙｚ）控制器分别采
用串级 ＰＩＤ控制器，设置 ３个试验：姿态角（以滚
转为例）跟踪（见图９）、高度跟踪（见图 １０）、螺旋
曲线轨迹跟踪（见图１１），其中控制器的控制参数
Ｋｄ、Ｋｐ、Ｋωｄ、Ｋωｐ等使用 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ的 ＰＩＤＴｕｎｅｒ工具
辨识系统后得到，为了保证单向与双向电流驱动

结果的对照性，试验中参数设置均相同。

图 ８　翻转的 θ、ｕ１、ｕ２及飞行轨迹

Ｆｉｇ．８　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｇｒａｐｈｏｆｆｌｉｐｗｉｔｈθ，ｕ１，ｕ２

图 ９　姿态角跟踪结果

Ｆｉｇ．９　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

９７３
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　　姿态角跟踪与高度跟踪试验显示，双向电机
驱动的四旋翼对比传统四旋翼的主要优势在于：

可以实现电机快速减速，减少超调量，尤其是在高

速机动的条件下，但是在加速阶段，２种四旋翼的
性能差别较小。跟踪螺旋曲线试验（见图 １１与
表３）也显示了双向电机驱动的四旋翼可以改善
欠驱动系统机动性差的缺陷，提升轨迹跟踪精度。

图 １０　高度跟踪结果

Ｆｉｇ．１０　Ｈｅｉｇｈｔｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

图 １１　螺旋曲线轨迹跟踪结果

Ｆｉｇ．１１　Ｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｐｉｒａｌｃｕｒｖｅ

表 ３　两种模型与目标螺旋曲线轨迹之间误差的方差

Ｔａｂｌｅ３　Ｖａｒｉａｎｃｅｏｆｅｒｒｏｒｓｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏ

ｍｏｄｅｌｓａｎｄｔａｒｇｅｔｓｐｉｒａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

三轴目标轨迹函数 单向驱动 双向驱动

ｘ（ｔ）＝２ｓｉｎ（０．１ｔ） ０．１５３８ ０．１００９
ｙ（ｔ）＝－２ｃｏｓ（０．１ｔ） ０．０６２０ ０．０１４８
ｚ（ｔ）＝０．１ｔ ０．００９０ ０．００７４

５　结　论

１）本文提出了一种具有固定桨距、双向电机
驱动的新型四旋翼飞行器，基于四元数表达方法，

对新型四旋翼进行动力学建模，设计了控制器和

控制分配矩阵。

２）新型四旋翼通过双向电调输出双极性
ＰＷＭ波驱动电机，实现飞行中旋翼的快速减速或
反转，从而提升旋翼转速变化的动态特性，并实现

了旋翼的双向推力。

３）在仿真过程中，本文提出了一种轨迹生成
方法，规划了实现翻转、点到点等机动飞行的轨

迹，测试了新型四旋翼在姿态跟踪与轨迹跟踪方

面的性能，结果显示该类飞行器与传统四旋翼相

比，能有效提升机动性能。

后续将考虑翻转前后机体重心相对于机体几

何中心偏移的影响，将在实物试验平台上进一步

改进控制器及其控制分配方法，并进行充分的试

验验证。
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ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓ，２０１７，３３（６）：１４６７１４８２．

［９］ＫＵＩＰＥＲＳＪ．Ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｓａｎｄｒｏｔａｔｉｏｎｓｅｑｕｅｎｃｅｓ：Ａｐｒｉｍｅｒｗｉｔｈ

ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｔｏｏｒｂｉｔｓ，ａｅｒｏｓｐａｃｅ，ａｎｄｖｉｒｔｕａｌｒｅａｌｉｔｙ［Ｍ］．［Ｓ．
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［１２］ＹＵＹ，ＹＡＮＧＳ，ＷＡＮＧＭ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｕｌｌａｔｔｉｔｕｄｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｑｕａｄｒｏｔｏｒｏｎＳＯ（３）［Ｃ］∥２０１５ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
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Ｐｒｅｓｓ，２０１５：１６９８１７０３．

［１３］ＨＡＭＥＬＴ，ＭＡＨＯＮＹＲ．Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｌｉｎｇａｎｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｆｏｒａｎｘ４ｆｌｙｅｒ［Ｃ］∥１５ｔｈＴｒｉｅｎｎｉａｌＷｏｒｌｄＣｏｎ

ｇｒｅｓｓ，２００２：２１７２２２．
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事件触发机制下的充液航天器姿态控制

董新蕾１，２，齐瑞云１，２，，卢山３，４，王焕杰３，４

（１．南京航空航天大学 自动化学院，南京 ２１１１０６；

２．南京航空航天大学 先进飞行器导航、控制与健康管理工业和信息化部重点实验室，南京 ２１１１０６；

３．上海航天控制技术研究所，上海 ２０１１０９；　４．上海市空间智能控制技术重点实验室，上海 ２０１１０９）

　　摘　　　要：针对液体大幅晃动、通信资源受限的充液航天器姿态控制系统，提出一种自
适应滑模控制与事件触发机制相结合的控制策略。首先，针对固液耦合的充液航天器姿态控
制系统，选用滑模变结构控制来削弱液体大幅晃动的非线性影响，并设计自适应更新律在线估

计不确定参数来提高系统的鲁棒性。然后，考虑星载计算机资源的限制，设计相对阈值的事件

触发机制来决定控制输入信号的更新，从而减少控制器与执行器之间的信号更新对通信网络

的占用。最后，仿真结果表明，在液体大幅晃动下，所提控制策略不但可以使航天器姿态控制

系统最终收敛到任意小的界内，而且可以减少９６％的控制信号传输，减轻航天器的通信负载。
关　键　词：事件触发机制；液体大幅晃动；自适应滑模控制；充液航天器；姿态控制
中图分类号：Ｖ４４８．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３８２０９

　　液体燃料以其经济、可靠等优势，在航天运载
中得到了广泛的应用

［１］
。而航天器执行的空间

任务周期更长、要求更高，对液体燃料的需求量也

就更多。部分充满的液体燃料随着航天器的机动

而发生晃动，晃动的液体燃料一方面影响充液航

天器的转动惯量，另一方面对系统产生干扰力、力

矩，导致航天器任务的执行失败，甚至引发航天事

故
［２］
。所以，对液体晃动的建模及对充液航天器

控制器设计的研究，十分具有工程意义。

随着对液体晃动影响的重视，对液体晃动建

模方法的研究成果也颇多。其中，等效力学模型

简单、高效，相对于其他试验、理论、数值仿真等研

究方法，更有利于控制器的设计。现有等效力学

模型中，研究较为成熟且被控制系统设计广泛采

用的主要有单摆模型，其将晃动的液体部分等效

为质量、摆长固定的单摆，用摆角的变化描述液体

的晃动行为，一旦液体晃动的幅度占充液腔体半

径的比例达到２５％以上，呈现出大幅且非线性的
特点，该等效模型则不再适用。此时，可用的等效

力学模型主要有运动脉动球模型
［３］
、多级摆模

型、质心面模型
［４］
等。其中，运动脉动球模型被

用在 ＳｌｏｓｈｓａｔＦＬＥＶＯ（ＳｌｏｓｈｓａｔＦａｃｉｌｉｔｙｆｏｒＬｉｑｕｉｄ
ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄＶｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎＯｎＯｒｂｉｔ）卫星的
控制方法研究中，不同工况下的试验数据表明了

该模型可准确地等效液体大幅晃动。

进行充液航天器的姿态控制器设计时，主要

考虑转动惯量的不确定性及外部环境的干扰等因

素，所以控制系统应具有良好的自适应性与鲁棒

性
［５］
。其研究方法主要有：①滑模控制方法。其

是在研究非线性系统时，经常被使用的控制方法，

具有鲁棒性强、设计与实现简单的优点。文

献［６］针对欠驱动系统，就航天器和液体晃动的

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102024&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 董新蕾，等：事件触发机制下的充液航天器姿态控制

状态量设计了分层滑模面，具有镇定姿态和抑制

液体燃料在贮箱内晃动的控制效果。文献［７］在
考虑液体大幅晃动和挠性附件振动的情况下，设

计了线性滑模面，对姿态系统进行滑模控制，并结

合自适应算法来提高控制精度，最终实现了对目

标姿态的精确追踪。文献［８］将自适应思想与终
端滑模控制２种方法结合在一起，在有限时间内
实现了各状态量的收敛，相比于一般渐近稳定的

控制方法，该方法在收敛速度上更快、精度也更

高。文献［９］引入输入整成型技术，在保证控制
效果的同时，有效地抑制了变量的抖震。②模糊
控制方法。文献［１０］基于局部线性模型的加权
和建立了非线性 ＴＳ模糊模型，在此基础上分别
设计了并行分配补偿（ＰａｒａｌｌｅｌＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＣｏｍ
ｐｅｎｓａｔｉｏｎ，ＰＤＣ）控制方法和线性二次调节器（Ｌｉｎ
ｅａｒＱｕａｄｒａｔｉｃＲｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＱＲ）控制方法，仿真表
明，ＰＤＣ控制方法在控制性能和鲁棒性上效果更
佳。③非线性反馈控制方法。文献［１１１２］分别
考虑液体小幅、大幅晃动的情况，基于弹簧质量
块模型和运动脉动球模型，使用基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函
数的方法，进行反馈控制器的设计。文献［１３］考
虑外部干扰的存在及部分未知的参数，设计了自

适应算法与非线性反馈控制方法相结合的混合控

制器，获得了较好的姿态镇定效果，液体的晃动行

为也逐渐平稳。

与此同时，航天器的计算机资源有限，如果通

信频繁，不但会堵塞通信信道，也会对航天器的正

常运行、使用寿命造成恶劣的影响
［１４］
。传统的控

制方法每隔固定的时间就会对信号进行更新，但

部分信号的更新是没有必要的，这样会造成通信

的资源浪费。而事件触发机制只有在满足事先设

定的事件时，才会对信号进行更新，其可以在保证

控制效果的同时，显著地降低通信频率
［１５］
，减轻

通信负载。文献［１６］针对系统传感器与控制器
间状态量的更新，提出了基于扰动理论的事件触

发机制，最终刚体航天器的姿态实现了指数型稳

定。文献［１７］考虑航天器系统存在外部干扰力
矩的情况，结合反步法与逆最优控制方法，并在控

制器端引入决定控制信号更新的事件触发机制，

稳定性证明与仿真结果都表明该方法保证了航天

器系统所有状态量在一定的界内。文献［１８］考
虑同时存在外部干扰且发生执行器故障的情况，

根据设计的事件触发机制，提出了一种自适应分

布式协同姿态控制律，以确保航天器系统能够协

同追踪上期望的姿态轨迹，在设计事件触发机制

的过程中，应确保事件触发间隔恒大于零，否则会

看到在有限时间内无限次事件被触发的 Ｚｅｎｏ
现象

［１９］
。

本文围绕通信资源受限、液体大幅晃动下的

充液航天器姿态控制系统展开研究。本文的创新

点在于：①基于描述充液航天器固液耦合特性的
运动脉动球模型，考虑液体大幅晃动产生的非线

性干扰，采用自适应更新与滑模控制相结合的策

略，估计干扰项的界并进行补偿，提高系统的鲁棒

性。②考虑到充液航天器的通信资源有限，基于
事件触发的思想，设计了与滑模面有关的触发阈

值，根据系统状态量与滑模面之间的距离决定控

制信号的更新，相比传统的时间触发机制，可有效

减轻控制器与执行器之间的通信负载，实现对通

信资源的高效利用。③针对事件触发与自适应滑
模的复合控制方法，设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数对充液航
天器姿态控制系统进行稳定性分析，证明了系统

的状态量将最终一致有界，而且控制输入的更新

频率得到显著降低，不存在 Ｚｅｎｏ现象，平旋机动
下的仿真也验证了该控制策略的可行性。

１　模型描述与控制目标

１．１　模型描述
本文用运动脉动球模型描述充液航天器中液

体的大幅晃动，将任意形状的贮箱等效为球形贮

腔，大幅晃动的液体等效为半径不断变化的脉动

球
［２０］
，如图１所示。
在图１中，本体坐标系 Ｃｘｙｚ以贮箱的几何中

心 Ｃ为原点，相对于惯性坐标系的角速度为 Ω，
平动速度为 ＶＣ。航天器刚体部分的质量为 Ｍ；相
对于质心转动惯性矩阵为 Ｉ。ＦＥ、ＴＥ分别为待设

图 １　充液航天器的模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｉｑｕｉｄｆｉｌｌｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔｍｏｄｅｌ
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计的控制力、力矩；ＦＬ、ＴＬ分别为液体在贮箱内晃
动而产生的干扰力、力矩；ｒＥ和 ｒＬ分别为 ＦＥ和
ＦＬ作用点的位置向量。任意形状的贮箱被等效
为球心在贮箱几何中心的球形贮腔，半径为 Ｒ；其
质心的位置向量为 ｒＴ。液体部分被等效为半径
Ｒ－ｒ、质量 ｍ、始终与贮腔保持接触的均匀脉动
球，两者的接触点为 Ｐａ。其中，ｒ为脉动球的质心
的位置向量 ｒＳ的模长，ｅ为 ｒＳ的单位向量。脉动
球相对于贮箱的平动速度为 ＶＳ、角速度为 ωＳ。

下面给出充液航天器姿态控制系统在本体坐

标系 Ｃｘｙｚ中的动力学方程。其中，航天器刚体部
分为

Ｍ［Ｖ
　·

Ｃ ＋Ω
　· ×ＶＣ ＋Ω

　· ×ｒＴ＋Ω
×
（Ω×ｒＴ）］＝ＦＬ＋ＦＥ

（１）

Ｉ·Ω
　·
＋Ω×（Ｉ·Ω）＝ＴＬ ＋ＴＥ ＋（ｒＬ －ｒＴ）

×ＦＬ ＋
　　（ｒＥ －ｒＴ）

×ＦＥ （２）
等效为脉动球的液体部分为

ｍ［Ｖ
　·

Ｃ ＋Ω
　· ×ＶＣ ＋Ｖ

　·

Ｓ ＋Ω
　· ×ｒＳ ＋Ω

×
（Ω×ｒＳ）＋

　　２Ω×ＶＳ］＝－ＦＬ （３）
２
５
ｍ（Ｒ－ｒ）［－２ｒ（ωＳ＋Ω）＋（Ｒ－ｒ）（ωＳ＋Ω

　·
＋

　　Ω×ωＳ）］＝－ＴＬ －（Ｒ－ｒ）ｅ
×ＦＬ （４）

在运动脉动球模型中，ＦＬ由法向力 Ｎｅ和摩
擦力 Ｆｂ组成，即
ＦＬ ＝Ｎｅ＋Ｆｂ （５）

Ｎ＝３ｍ
８ ｒ［ｅ×（Ω＋ω）］２－ｅ·

ｄＶＣ
ｄ{ }ｔ －

　　５πσ（Ｒ－ｒ）＋ｍ４
（Ｒ－ｒ）（ωＳ ＋Ω）

２
（６）

Ｆｂ ＝－
５０００μｍ
Ｌ２

［ｅ×（ｅ×ＶＳ ＋ＬωＳ）］ （７）

式中：ω＝ｅ×ＶＳ／ｒ为 ｅ的转动速度；σ为液体的表
面张力；μ为液体燃料的运动黏性系数；Ｌ＝Ｒ－ｒ
为脉动球的半径。

液体晃动的作用力矩 ＴＬ的表达式为
ＴＬ ＝ｆａｃ［ｔｓｒωｒ＋（１－ｔｓｒ）（ωＳ －ωｒ）］ （８）

ｆａｃ ＝－０．３６ｍ
４
３ρ

１
６μ

１
２ Ｌ
Ｌ( )
ｍｉｎ

２

ωＳ
１
２ （９）

式中：Ｌｍｉｎ为脉动球的最小半径，即液体的惯性张
量最小时对应的等效半径；ωｒ＝ｅ·（ｅ·ωＳ）为
ωＳ沿 ｅ的分量；０≤ｔｓｒ≤１为脉动球绕轴转动和滚
动转动的权值；ρ为脉动球的密度。

本文中的“×”符号表示若 ａ＝［ａ１　ａ２　ａ３］
Ｔ
，

则 ａ×为 ａ的反对称矩阵：

ａ×＝

０ －ａ３ ａ２
ａ３ ０ －ａ１
－ａ２ ａ１









０

（１０）

本文只对充液航天器的姿态控制进行研究，

故忽略 ＶＣ、Ｖ
·

Ｃ和式（１）的影响，对式（２）～式（９）
进行整理，获得液体大幅晃动下的充液航天器姿

态动力学方程如下：

ｄ Ｉ＋ ３Ｍｍ
８Ｍ＋３ｍ

（ｒ×Ｔｅ）
Ｔ
（ｒ×Ｔｅ( )）[ ]Ω

ｄｔ
＝ＴＥ ＋ｄ（１１）

式中：

ｄ＝ΤＬ＋（ｒＬ－ｒＴ）
×Ｆｂ {＋ ３Ｍｍ

８Ｍ＋３ｍ
ｒ［ｅ×（Ω＋ω）］＋

　　 ２Ｍｍ
８Ｍ＋３ｍ

（Ｒ－ｒ）（ωＳ ＋Ω）
２－

　　 ４０ｍ
８Ｍ＋３ｍπσ

（Ｒ－ｒ }） ｒ×Ｔｅ （１２）

进一步简化，得

ＪΩ
　·
＝－Ｊ

　·
Ω－Ω×ＪΩ＋ｄ＋ｕ （１３）

Ｊ＝Ｉ＋ ３Ｍｍ
８Ｍ＋３ｍ

（ｒ×Ｔｅ）
Ｔ
（ｒ×Ｔｅ） （１４）

式中：Ｊ为整个航天器（包括液体部分）的转动惯
量矩阵，由刚体部分固有转动惯量 Ｊ０和液体晃动
导致的时变转动惯量 ΔＪ共同组成，即 Ｊ＝Ｊ０＋
ΔＪ，Ｊ０＝Ｉ；ｕ＝ＴＥ；ｄ为由于液体晃动而作用在充
液航天器姿态上的全部干扰力矩。

充液航天器的姿态运动学方程可以表示为

ｑ０ ＝－
１
２
ｑＴｖΩ

ｑｖ ＝
１
２
（ｑ×ｖ ＋ｑ０Ｉ３）{ Ω

（１５）

式中：ｑ＝［ｑ０　ｑ
Ｔ
ｖ］
Ｔ＝［ｑ０　ｑ１　ｑ２　ｑ３］

Ｔ
为充液

航天器动坐标系相对惯性坐标系的姿态四元数；

Ｉ３＝ｄｉａｇ（１，１，１）。
１．２　控制目标

考虑航天器实际的机动情况及下文中对控制

器的研究，提出假设：

假设１　不确定的转动惯量部分 ΔＪ及其一
阶导数有界，即存在未知常数 γ０≥０和 γ１≥０，使
ΔＪ≤γ０，ΔＪ

　·
≤γ１成立。

假设２　液体晃动产生的干扰力矩 ｄ有界，
即存在未知常数 γ２≥０，使 ｄ≤γ２成立。

基于上述假设，针对式（１３）和式（１５）所描述
的航天器姿态控制系统，考虑液体大幅非线性晃

动，以及有限的通信资源，设计姿态控制器 ｕ，实
现姿态四元数 ｑ→［１　０　０　０］Ｔ，角速度 Ω→
［０　０　０］Ｔ。

２　控制器设计

图２为本文设计的事件触发姿态控制系

４８３
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　第 ２期 董新蕾，等：事件触发机制下的充液航天器姿态控制

统
［１５，２１２２］

。传感器、控制器及执行器通过网络进

行信息融合。为了实现网络通信资源的高效利

用，在控制器端加入设计的事件触发，对于传感器

测量得到的状态量信息，在姿控模块进行在线计

算，满足触发条件的控制输入才会被传输到执行

器，这样可减少控制信号传输对通信网络的资源

占用。

图 ２　事件触发机制的姿态控制系统框图［１５，２１２２］

Ｆｉｇ．２　Ａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ［１５，２１２２］

首先结合控制目标，对于单位四元数描述的

姿态控制系统，设计滑模面为

Ｓ＝Ω＋Ｋｑｖ （１６）
式中：Ｋ＝ｄｉａｇ（Ｋ１，Ｋ２，Ｋ３），Ｋｉ＞０，ｉ＝１，２，３。

控制信号为

ｕ（ｔ）＝ｖ（ｔｋ）　　ｔｋ≤ ｔ＜ｔｋ＋１ （１７）
式中：ｖ（ｔ）为待设计的控制信号；ｔｋ指第 ｋ次触发
事件的时刻。

相比固定阈值的事件触发机制（触发阈值为

恒定的数值，不发生改变），相对阈值的事件触发

机制（随状态量发生变化）可以进一步地减小事

件触发的频率，提高通信资源的利用率。而在滑

模控制器的设计过程中，控制输入需要让状态量

先收敛到滑模面上，继而能够收敛到平衡点。因

此，选择与滑模面相关的触发阈值，既有利于控制

性能的保证，又能实现通信资源的节约
［２３］
。当系

统的状态量离滑模面的距离较大时，相应地，触发

阈值也大，触发间隔长，通信负载低；当与滑模面

的距离较小时，相应地，触发阈值也小，控制输入

精准更新，控制精度高。故事件触发机制为

ｕ（ｔ）－ｖ（ｔ）≥ ｋ１（αＳ＋χ） （１８）
式中：ｕ（ｔ）＝ｖ（ｔｋ），ｔｋ≤ｔ＜ｔｋ＋１；ｋ１＞０；０＜α＜１；
χ＞０。

对滑模面（１６）求导，并代入式（１３）和式（１５）。

ＪＳ
·

＝Ｊ（Ω
·

＋Ｋｑｖ）＝

　　 －Ｊ
　·
Ω－Ω×ＪΩ＋ｄ＋ｕ＋０．５ＫＪ（ｑ×ｖ＋ｑ０Ｉ３）Ω＝

　　 －Ω×Ｊ０Ω＋ｄ＋ｕ＋０．５ＫＪ０（ｑ
×
ｖ ＋ｑ０Ｉ３）Ω－

　 　ΔＪ
·

Ω－Ω×ΔＪΩ＋０．５ＫΔＪ（ｑ×ｖ ＋ｑ０Ｉ３）Ω

（１９）

引入向量 Ｄ，得

Ｄ ＝－ΔＪ
　·
Ω－Ω×ΔＪΩ＋０．５ＫΔＪ（ｑ×ｖ ＋ｑ０Ｉ３）Ω＋

　　ｄ＋０．５ΔＪ
　·
Ｓ （２０）

根据假设 １和假设 ２，以及单位四元数的性
质 ｑ×ｖ ＋ｑ０Ｉ３ ＝１，可以得到

－Ω×ΔＪΩ ≤ γ０ Ω ２ （２１）

－ΔＪ
　·
Ω＋０．５ΔＪ

　·
Ｓ≤ γ１（Ω ＋０．５Ｓ） （２２）

０．５ＫΔＪ（ｑ×ｖ ＋ｑ０Ｉ３）Ω＋ｄ≤０．５γ０ Ｋ Ω ＋γ２
（２３）

综合上述不等式，可以得到

Ｄ ≤ －Ω×ΔＪΩ ＋ －ΔＪ
　·
Ω＋０．５ΔＪ

　·
Ｓ＋

　　 ０．５ＫΔＪ（ｑ×ｖ ＋ｑ０Ｉ３）Ω＋ｄ≤ γ０ Ω
２＋

　　γ１（Ω ＋０．５Ｓ）＋０．５γ０ Ｋ Ω ＋γ２
（２４）

根据滑模面的定义（１６）和单位四元数的性
质，得

Ｓ ＝ Ω＋Ｋｑｖ ≤ Ω ＋ Ｋ ｑｖ ≤ Ω ＋ Ｋ
（２５）

所以

Ｄ ≤ γ０ Ω ２＋（１．５γ１＋０．５γ０ Ｋ）Ω ＋

　　０．５γ１ Ｋ ＋γ２ ＝Ｗ
Ｔ （２６）

式中：Ｗ ＝［Ω ２　 Ω 　１］Ｔ；的形式为

＝［１　２　３］
Ｔ ＝

　　［γ０　１．５γ１＋０．５γ０ Ｋ　０．５γ１ Ｋ ＋γ２］
Ｔ

（２７）
通过以上分析，基于滑模控制与自适应控制

理论，设计如下控制器：

ｖ＝Ω×Ｊ０Ω－０．５ＫＪ０（ｑ
×
ｖ ＋ｑ０Ｉ３）Ω－

　　ｋ１Ｓ－Ｗ
Ｔ　^ ＳＳ

（２８）

　^
　·

＝ｃ０ ＳＷ －σ０
　^

（２９）

式中：　^为 的估计值；控制参数 ｃ０、σ０ 均大
于０。

定理１　针对充液航天器姿态控制系统（１３）
和（１５），考虑由液体晃动导致的转动惯量不确定
性和干扰力矩，以及有限的通信资源，在假设 １、
假设２的条件下，基于事件触发机制（１８），设计
式（２８）所示的控制律和式（２９）所示的更新律，则
滑模面（１６）可以实现全局一致最终有界稳定，从
而实现各状态量的追踪误差最终收敛在一定的界

内，并且避免 Ｚｅｎｏ现象的发生。
证明　选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ＝１
２
ＳＴＪＳ＋ １

２ｃ０

～
Ｔ
～

（３０）
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式中：
～
＝－^。

对式（３０）进行求导，可以得到

Ｖ
·

＝ＳＴＪＳ
·

＋１
２
ＳＴＪ
·

Ｓ－１
ｃ０

～
Ｔ　^
·

（３１）

　　将式（１９）代入式（３１），可以得到

Ｖ
·

＝Ｓ [Ｔ －Ω×Ｊ０Ω＋ｖ＋ｕ－ｖ＋

　　０．５ＫＪ０（ｑ
×
ｖ ＋ｑ０Ｉ３）Ω＋ ]Ｄ －１

ｃ０

～
Ｔ^
·

（３２）

　　将控制律（２８）代入到式（３２），可以得到

Ｖ
·

＝ＳＴ －ｋ１Ｓ－Ｗ
Ｔ　^ ＳＳ

＋Ｄ＋ｕ－( )ｖ－１ｃ０
　～Ｔ　^

　·

＝

　　 －ｋ１ Ｓ２－ＷＴ　^Ｓ＋ＳＴＤ＋ＳＴ（ｕ－ｖ）－

　　 １
ｃ０

～Ｔ　^

　·

（３３）

　　根据式（２６）中的 Ｄ ≤ＷＴ，代入到式（３３），
可得

Ｖ
　·
≤－ｋ１ Ｓ２＋ＳＴ（ｕ－ｖ）＋ Ｓ Ｄ －

　　ＷＴ　^Ｓ－
１
ｃ０

～Ｔ　^

　·

≤－ｋ１ Ｓ２＋

　　ＳＴ（ｕ－ｖ）＋ ＳＷＴ
～
－１
ｃ０

～Ｔ　^

　·

（３４）

　　将更新律（２９）代入到式（３４），可以得到

Ｖ
　·
≤－ｋ１ Ｓ２＋ＳＴ（ｕ－ｖ）＋

σ０
ｃ０

～Ｔ　^ （３５）

　　将触发机制（１８）代入到式（３５），可以得到

Ｖ
　·
≤－ｋ１ Ｓ２＋ Ｓ［ｋ１（αＳ＋χ）］＋

σ０
ｃ０

～Ｔ　^≤

　　 －ｋ１（１－α）Ｓ２＋ｋ１χＳ＋
σ０
ｃ０

～Ｔ　^ （３６）

定义 η，０＜η＜ｋ１（１－α），则

Ｖ
　·
≤－［ｋ１（１－α）－η］Ｓ２－ηＳ２＋

　　ｋ１χＳ ＋
σ０
ｃ０

～
Ｔ　^≤－［ｋ１（１－α）－η］Ｓ２－

　　η Ｓ－
ｋ１χ
２( )η

２

＋
（ｋ１χ）

２

４η
＋
σ０
ｃ０

～
Ｔ　^ （３７）

式中：

σ０
ｃ０

～
Ｔ　^＝

σ０
ｃ０

～ (Ｔ － )～ ≤

σ０
２ｃ(
０

～
Ｔ
～
＋Ｔ ) －

　　
σ０
ｃ０

～
Ｔ
～
≤
σ０
２ｃ(
０
Ｔ－

～
Ｔ )～ （３８）

所以，

Ｖ
　·
≤－［ｋ１（１－α）－η］Ｓ２－

σ０
２ｃ０

～
Ｔ
～
＋

　　
（ｋ１χ）

２

４η
＋
σ０
２ｃ０
Ｔ （３９）

取 κ＝ｍｉｎ２［ｋ１（１－α）－η］
λｍａｘ（Ｊ）

，σ{ }０ ，λｍａｘ（Ｊ）
为 Ｊ的最大特征值。

Ｖ
　·
≤－κ２

ＳＴＪＳ－ κ
２ｃ０

～
Ｔ
～
＋
（ｋ１χ）

２

４η
＋
σ０
２ｃ０
Ｔ≤

　　 －κＶ＋Δ （４０）

式中：Δ＝
（ｋ１χ）

２

４η
＋
σ０
２ｃ０
Ｔ。

根据式（４０），事件触发下的自适应滑模控制
器能够使得整个系统的状态量最终一致收敛到边

界内，其界为

Ｓ≤
２Δ
Ｊｍｉｎ槡 κ

（４１）

基于边界（４１），定义新的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：
Ｖｑ ＝（１－ｑ０）

２＋ｑＴｖｑｖ ＝２－２ｑ０ （４２）
　　对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数求导，得

Ｖ
　·

ｑ ＝－２ｑ０ ＝－２ －
１
２
ｑＴｖ( )Ω ＝

　　ｑＴｖΩ＝ｑ
Ｔ
ｖ（Ｓ－Ｋｑｖ）≤ ｑｖ Ｓ－ Ｋ ｑｖ

２≤

　　 ｑｖ
２Δ
Ｊｍｉｎ槡 κ

－ Ｋ ｑｖ
２ （４３）

由此， ｑｖ ２≤
１
Ｋ

２Δ
Ｊｍｉｎ槡 κ

。

由式（４３）可知，当 ｑｖ ＞
１
Ｋ

２Δ
Ｊｍｉｎ槡 κ

时，

Ｖｑ＜０，所以系统的轨迹将最终收敛在界内，ｑｖ有
界。结合式（１６）、式（４１），可知 Ω有界。

为证明避免 Ｚｅｎｏ现象，此处还需证明ｋ∈
Ｚ＋，存在 Ｔ＞０，使得 ｔｋ＋１ －ｔｋ＞Ｔ。当 ｔ∈［ｔｋ，
ｔｋ＋１）时，
ｄｕ－ｖ
ｄｔ ≤

ｄｕ
ｄｔ

＋
ｄｖ
ｄｔ

＝ ｖ （４４）

定义 ｚ [＝ Ｊ
１
２Ｓ　  ]～ Ｔ

，对其进行求导

ｚ＝
Ｊ－

１
２ －ｋ１Ｓ－Ｗ

Ｔ　^ ＳＳ
＋Ｄ＋ｕ－( )ｖ

－ｃ０ ＳＷ ＋σ０









　^
＝

　　Ｍ
Ｊ
１
２Ｓ









　^
＋Ｎ（ｕ－ｖ＋Ｄ） （４５）

式中：

Ｍ ＝
－Ｊ－１ｋ１ － Ｓ

Ｓ
ＷＴ

－ｃ０Ｗ
ＳＴ

Ｓ
Ｊ－

１
２ σ











０

Ｎ ＝ Ｊ－
１
２[ ]０

对控制输入 ｖ进行求导，得

６８３
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　第 ２期 董新蕾，等：事件触发机制下的充液航天器姿态控制

ｖ＝ｖ
ｚ
ｚ＝ｖ

ｚ
（Ｍｚ＋Ｎ（ｕ－ｖ）＋ＮＤ） （４６）

所以

ｖ≤ ｖ
ｚ
Ｍ ｚ＋ｖ

ｚ
Ｎ ｕ－ｖ＋ ｖ

ｚ
Ｎ Ｗ 

（４７）

由式 （４０）可知，Ｖ（ｔ）≤ Δ
κ
，则 Ｊ

１
２Ｓ≤

２Δ
槡κ

， 
～
≤

２ｃ０Δ

槡κ
，所以 ｚ≤

２（１＋ｃ０）Δ

槡 κ
。

ｖ
ｚ
Ｍ、ｖ
ｚ
Ｎ、Ｗ 为关于 ｚ的连续函数，当 ｚ≤

２（１＋ｃ０）Δ

槡 κ
时，必有最值。所以，存在常数 τ１、

τ２、τ３满足：
ｖ
ｚ
Ｍ ≤ τ１，

ｖ
ｚ
Ｎ ≤ τ２，Ｗ ≤ τ３。

故式（４７）可以表示为

ｖ≤ τ１
２（１＋ｃ０）Δ

槡 κ
＋τ２ｋ１（αＳ＋χ）＋

　　τ２τ３  （４８）

将 τ１
２（１＋ｃ０）Δ

槡 κ
＋ τ２ｋ１（αＳ ＋ χ） ＋

τ２τ３  记为 ξ，故

∫
ｔｋ＋１

ｔｋ

ｄｕ－ｖ
ｄｔ

ｄｔ≤∫
ｔｋ＋１

ｔｋ

ｖｄｔ≤∫
ｔｋ＋１

ｔｋ
ξｄｔ＝ξＴ

（４９）
又因为

∫
ｔｋ＋１

ｔｋ

ｄｕ－ｖ
ｄｔ

ｄｔ＝ ｕ－ｖ ｔ＝ｋ＋１－ ｕ－ｖ ｔ＝ｋ＝

　　 ｕ－ｖ ｔ＝ｋ＋１≥ ｋ１χ （５０）

故 ξＴ＞ｋ１χ，Ｔ＞ｋ１χ／ξ，即事件触发间隔严格恒大

于０，所以能够排除 Ｚｅｎｏ现象的出现，不会在有
限时间内触发无限次事件。 证毕

３　仿真校验

本文以 Ｓｌｏｓｈｓａｔ卫星为仿真对象，在初始时

刻绕其最大惯性主轴旋转。在 ０～３３ｓ内施加力
矩，使得其绕中间惯性主轴旋转

［２０］
。这种平旋机

动下，卫星旋转角速度较高且姿态变化较快，很容

易激起液体的大幅晃动。在３３ｓ后开始施加控制
力矩，分别对自适应滑模控制策略和本文提出的

事件触发与自适应滑模的复合控制策略展开仿真

对比。

１）航天器的参数参考 Ｓｌｏｓｈｓａｔ卫星，取值如
下：Ｍ＝９５．６ｋｇ，μ＝１０－６ｍ２／ｓ，σ＝０．０７５Ｎ／ｍ，ｒＴ＝

［０．０２０８　 －０．００１６　 －０．２２０１］Ｔ ｍ，Ｉ＝
８．５４２ －０．０６５ ０．１３６
－０．０６５ １０．７６７ －０．１９８









０．１３６ －０．１９８ ８．７２７
ｋｇ· ｍ２，Ω０ ＝

［－０．００５　 ０．１６５　 －０．０１１］Ｔ ｒａｄ／ｓ，ｑ０ ＝

［－０．５７１８　０．１３４２　 －０．４０４１　 －０．７０１２］Ｔ。
２）脉动球的参数取值如下：ｍ＝３３．５ｋｇ，ＶＳ＝

［０　０　０］Ｔ ｍ／ｓ，ωＳ＝［０　０　０］
Ｔ ｒａｄ／ｓ，ＲＳ＝

［０．１　０　０］Ｔｍ，Ｒ＝０．３５１ｍ，Ｌｍｉｎ＝０．２２ｍ。
３）控制器参数取值如下：Ｋ＝ｄｉａｇ（０．５，０．３，

０．５），ｋ１ ＝０．１，ｂ＝０．００１，ｃ＝０．０００１，^０ ＝

［０．３　０．４２　０．１５　０．１］Ｔ，σ０ ＝０．０００１，α＝
０．１，χ＝０．３。

２种控制方法下的充液航天器角速度、姿态
四元数、控制力矩及事件触发间隔的变化曲线分

别如图３～图６所示。
从图３的角速度变化曲线可以发现，２种控

制策略下的角速度变化趋势一致，收敛相同、精度

相似，约２×１０－４ｒａｄ／ｓ。由于事件触发机制的存
在，角速度变化的平滑性降低。

从图４中的姿态四元数变化曲线可以发现，
２种控制策略下，姿态四元数均在 １００ｓ左右收
敛，精度约为５×１０－４。

图 ３　航天器的角速度变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ
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图 ４　航天器的姿态四元数变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｓ

图 ５　航天器的控制力矩变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅｓ

从图５和图 ６中可以看出，事件触发与自适
应滑模的复合控制策略，只在满足事件触发条件

的时刻更新控制信号，其他时刻控制量保持不变。

在时长 ３００ｓ、步长 ０．０１ｓ的仿真中，控制输入从

图 ６　事件触发的时间间隔

Ｆｉｇ．６　Ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｉｎｇｉｎｔｅｒｖａｌ

第３３ｓ开始更新，共计触发事件 ８７８次，平均每
０．３２ｓ触发一次事件，所需通信资源只有自适应
滑模控制策略的 ４％不到，就可实现对航天器姿
态系统的有效控制。

４　结　论

１）充液航天器系统具有强耦合、非线性的特
点，在液体大幅晃动时更为显著。滑模变结构控

制与自适应更新律相结合的策略，在液体大幅晃

动时，依然能实现充液航天器姿态控制系统的各

状态量的一致有界性。

２）在控制器与执行器之间引入事件触发机
制，控制信号的更新阈值与滑模面有关，兼顾对控

制精度和通信资源利用率的考量。可有效减少控

制输入的更新次数，释放更多的通信资源。

３）基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数的理论分析与平旋机
动下的仿真，表明本文提出的控制器既能实现系

统各状态量收敛至较小的界内，也能有效地减小

通信频率，避免对通信资源的浪费。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］朱宁昌．中国液体火箭发动机发展之我见［Ｊ］．宇航学报，

１９９０（３）：５９．

ＺＨＵＮＣ．ＶｉｅｗｐｏｉｎｔｏｎｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＣｈｉｎａ’ｓｌｉｑｕｉｄｐｒｏ

ｐｅｌｌａｎｔｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，１９９０（３）：５

９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２］ＶＲＥＥＢＵＲＧＪＰＢ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｍａｎｅｕｖｅｒｓａｎｄｓｌｏｓｈｃｏｎｔｒｏｌ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍｓ，２００５，２５（３）：１２１６．

［３］ＶＲＥＥＢＵＲＧＪＰＢ．Ｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈａ

ｍｏｖｉｎｇ，ｐｕｌｓａｔｉｎｇｂａｌｌｉｎａｓｐｈｅｒｉｃａｌｃａｖｉｔｙ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，１９９７，４０（２８）：２５７２７４．

［４］ＢＥＲＲＹＲＬ，ＴＥＧＡＲＴＪＲ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｌｉｑ

ｕｉｄｍｏｔｉｏｎｉｎｏｒｂｉｔｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ：ＮＡＳＡＣＲ１４４００３［Ｒ］．Ｗｓｈ

ｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９７５．

［５］董瑞琦，吴爱国，张颖，等．转动惯量存在不确定性的挠性航

８８３



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 董新蕾，等：事件触发机制下的充液航天器姿态控制

天器动态自适应滑模姿态控制［Ｊ］．飞控与探测，２０１９，２

（５）：１８．

ＤＯＮＧＲＱ，ＷＵＡＧ，ＺＨＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃａｄｐａｔｉｖｅｓｌｉｄ

ｉｎｇａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｆｌｅｘｉｂｅｌｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｉｎｅｒｔｉａｕｎｃｅｒｔａｉｎ

ｔｙ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＣｏｎｔｒｏｌ＆Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ，２０１９，２（５）：１８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［６］杜辉，张洪华．一类带液体晃动航天器的姿态控制［Ｊ］．空

间控制技术与应用，２０１０，３６（２）：２５３０．

ＤＵＨ，ＺＨＡＮＧＨＨ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｌｉｑｕｉｄ

ｓｌｏｓｈｉｎｇ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２０１０，３６（２）：

２５３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］ ＤＥＮＧＭ Ｌ，ＹＵＥＢＺ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｌｏｓｈ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１７，３３（６）：１０９５１１０２．

［８］ＺＨＵＺ，ＸＩＡＹＱ，ＦＵＭＹ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｒｉｇｉｄｓｐａｃｅ

ｃｒａｆｔｗｉｔｈｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＲｏｂｕｓｔａｎｄＮｏｎｌｉｎｅａｒＣｏｎｔｒｏｌ，２０１１，２１（６）：６８６７０２．

［９］ＳＯＮＧＸＪ，ＬＵＳＦ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｃｏｎｔｒｏｌｏｆｌｉｑｕｉｄｆｉｌｌｅｄ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｕｎｋｎｏｗｎｉｎｅｒｔｉａａｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＶｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１９，２５（８）：１４６０１４６９．

［１０］ＭＡＺＭＡＮＹＡＮＬ，ＡＹＯＵＢＩＭ Ａ．Ｆｕｚｚｙａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｆｕｅｌｓｌｏｓｈｉｎｇｖｉａｌｉｎｅａｒｍａｔｒｉｘｉｎｅｑｕａｌｉｔｉｅｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２０１８，

５４（５）：２５２６２５３６．

［１１］ＲＥＹＨＡＮＯＧＬＵＭ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｐａｃｅｖｅｈｉｃｌｅｓｗｉｔｈ

ｆｕｅｌｓｌｏｓｈｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］∥ＨＡＬＬＤＪ．Ａｄｖａｎｃｅｓｉｎｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ．［Ｓ．ｌ．］：ＩｎＴｅｃｈ，２０１１：５４９５６２．

［１２］ＤＥＮＧＭＬ，ＹＵＥＢＺ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｌｉｑｕｉｄ

ｆｉｌｌｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｕｅｌｓｌｏｓｈ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１７，３３（１）：１２５１３６．

［１３］顾黄兴，齐瑞云．带液体晃动航天器的非线性自适应反馈控

制［Ｊ］．航天控制，２０１３，３１（４）：７２７７．

ＧＵＨＸ，ＱＩＲＹ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒａｄａｐｔｉｖｅｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｆｕｅｌｓｌｏｓｈ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌ，２０１３，３１

（４）：７２７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］王婕，马晓，宗群．四旋翼无人飞行器的轨迹跟踪与滑模事

件驱动控制［Ｊ］．控制理论与应用，２０１９，３６（７）：１０８３１０８９．

ＷＡＮＧＪ，ＭＡＸ，ＺＯＮＧＱ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ

ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｑｕａｄｒｏｔｏｒｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ

［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１９，３６（７）：１０８３１０８９

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］于灏，欧阳利，郝飞．事件触发控制在倒立摆系统中的仿真

与实验［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（１０）：２１０７

２１１７．　

ＹＵＨ，ＯＵＹＡＮＧ Ｌ，ＨＡＯ Ｆ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆ

ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｉｎｖｅｒｔｅｄｐｅｎｄｕｌｕｍｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１６，４２（１０）：２１０７２１１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＳＵＮＳ，ＹＡＮＧＭ，ＷＡＮＧＬ．Ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｎｏｎｌｉｎｅａｒａｔｔｉｔｕｄｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｒｉｇｉｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｃ］∥Ｔｈｅ３６ｔｈＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌ

Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１７：７５８２７５８６．

［１７］ＷＡＮＧＦ，ＨＯＵＭＺ，ＣＡＯＸＢ．Ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｔｔｉｔｕｄｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅ

ＦｒａｎｋｌｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，２０１９，３５６（１６）：９４７４９５０１．

［１８］ＹＩＨ，ＬＩＵＭ，ＬＩＭ．Ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎａｔｔｉｔｕｄｅｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈｌｉｍｉｔｅｄｄａｔａ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＥｕｒｏｐｅａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，２０１８，４８：９７

１０３．　

［１９］杨飞生，汪瞡，潘泉．基于事件触发机制的网络控制研究综

述［Ｊ］．控制与决策，２０１８，３３（６）：９６９９７７．

ＹＡＮＧＦＳ，ＷＡＮＧＪ，ＰＡＮＱ．Ａｓｕｒｖｅｙｏｆｎｅｔｗｏｒｋｃｏｎｔｒｏｌ

ｂａｓｅｄｏｎｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，

２０１８，３３（６）：９６９９７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］邓明乐，岳宝增，黄华．液体大幅晃动等效力学模型研究

［Ｊ］．宇航学报，２０１６，３７（６）：６３１６３８．

ＤＥＮＧＭＬ，ＹＵＥＢＺ，ＨＵＡＮＧＨ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍｅ

ｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌｆｏｒｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｌｏｓｈ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，３７（６）：６３１６３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＷＵＢ，ＱＩＡＮＧＳ，ＣＡＯＸ．Ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＳｐａｃｅＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１８，６１（３）：

９２７９３４．

［２２］ＺＨＡＮＧＪ，ＦＥＮＧＧ．Ｅｖｅｎｔｄｒｉｖｅｎｏｂｓｅｒｖｅｒｂａｓｅｄｏｕｔｐｕｔｆｅｅｄ

ｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２０１４，５０（７）：

１８５２１８５９．

［２３］张嘉芮，陈弈澄，董新蕾，等．基于事件触发的航天器姿态自

适应容错控制［Ｊ］．飞控与探测，２０２０，３（２）：１７２５．

ＺＨＡＮＧＪＲ，ＣＨＥＮＹＣ，ＤＯＮＧＸＬ，ｅｔａｌ．Ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄ

ａｄａｐｔｉｖｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅ［Ｊ］．Ｆｌｉｇｈｔ
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Ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｌｉｑｕｉｄｆｉｌｌｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
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（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＨｅａｌｔｈＭａｎａｇｅｍｅｎｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＡｅｒｏｃｒａｆｔ，ＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄ

ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｈａｎｇｈａｉＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１１０９，Ｃｈｉｎａ；

４．ＳｈａｎｇｈａｉＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＣｏｎｔｒｏｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１１０９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｓｙｓｔｅｍｏｆｌｉｑｕｉｄｆｉｌｌｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｌｉｑｕｉｄｓｌｏｓｈｉｎｇａｎｄ
ｌｉｍｉｔｅｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｏｕｒｃｅｓ，ａｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇａｄａｐｔｉｖｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅ
ｒｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｉｓｕｓｅｄｔｏｗｅａｋｅｎｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ｅｆｆｅｃｔｏｆｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｌｉｑｕｉｄｓｌｏｓｈｉｎｇｆｏｒａｌｉｑｕｉｄｓｏｌｉｄｃｏｕｐｌｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄａｎａｄａｐｔｉｖｅ
ｕｐｄａｔｉｎｇｌａｗｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｔｈｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｌｉｎｅｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍ．
Ｔｈｅｎ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｏｆｏｎｂｏａｒｄｃｏｍｐｕｔｅｒｒｅｓｏｕｒｃｅｓ，ａｎｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｒｅｌａｔｉｖｅ
ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｕｐｄａｔｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｓｉｇｎａｌ，ｓｏａｓｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｏｃｃｕｐａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｍｕ
ｎｉｃａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｃａｕｓｅｄｂｙｓｉｇｎａｌｕｐｄａｔｅｂｅｔｗｅｅｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒａｎｄａｃｔｕａｔｏｒ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗ
ｔｈａｔ，ｕｎｄｅｒｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｌｉｑｕｉｄｓｌｏｓｈｉｎｇ，ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｃａｎｎｏｔｏｎｌｙｍａｋｅｔｈｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅｓｙｓ
ｔｅｍｃｏｎｖｅｒｇｅｔｏａｎａｒｂｉｔｒａｒｙｓｍａｌｌｂｏｕｎｄａｒｙ，ｂｕｔａｌｓｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｉｇｎａｌｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｂｙ９６％ ａｎｄ
ｒｅｄｕｃｅｔｈｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｌｏａｄｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ；ｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｌｉｑｕｉｄｓｌｏｓｈｉｎｇ；ａｄａｐｔｉｖｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ；
ｌｉｑｕｉｄｆｉｌｌｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔ；ａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００６１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８１７１３：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８１７．１１２４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８７３１２７）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＺＡ５２０１３）；

ＨｉｇｈＬｅｖｅｌＴａｌｅｎｔＳｕｐｐｏｒｔＰｒｏｊｅｃｔｏｆ“ＳｉｘＴａｌｅｎｔＰｅａｋｓ”ｉｎＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＨＫＨＴ０１０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｕｉｙｕｎ．ｑｉ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｈｂｄｕａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：张令，段海滨，雍婷，等．基于寒鸦配对交互行为的无人机集群编队控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（２）：３９１
３９７．ＺＨＡＮＧＬ，ＤＵＡＮＨＢ，ＹＯＮＧＴ，ｅｔａｌ．Ｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓｗａｒｍｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎｐａｉｒｅｄｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｍｅｃｈａ
ｎｉｓｍｉｎｊａｃｋｄａｗｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（２）：３９１３９７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０２６５

基于寒鸦配对交互行为的无人机集群编队控制

张令１，２，段海滨１，２，，雍婷３，邓亦敏１，魏晨１

（１．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院 飞行器控制一体化技术重点实验室 仿生自主飞行系统研究组，北京 １０００８３；

２．鹏城实验室，深圳 ５１８０００；　３．信息系统安全技术重点实验室，北京 １００１０１）

　　摘　　　要：受寒鸦群配对飞行行为机制的启发，提出了一种配对交互模型，并应用于解
决无人机（ＵＡＶ）集群编队控制问题。首先，模仿寒鸦个体间的配对交互，设计配对交互时的
邻居选择机制，基于社会力，考虑惯性加速、远距吸引、近距排斥、速度匹配和运动阻尼，分别建

立配对个体和未配对个体的运动学微分方程，完成配对交互模型的构建。然后，在无人机模型

基础上，设计基于寒鸦配对交互机制的无人机集群编队控制器。最后，通过２组仿真实验研究
所提模型应用于无人机集群时的特性。结果表明，寒鸦配对交互模型能保证无人机集群运动

的一致性，通过减小无人机交互的平均邻居数量，从而减小无人机集群的通信负载，并且当单

向刺激时，配对无人机作为信息无人机时集群有更高的应激精度。

关　键　词：寒鸦配对交互；无人机（ＵＡＶ）；集群控制；通信负载；应激精度
中图分类号：ＴＰ２７３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３９１０７

　　无人机（ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ，ＵＡＶ）具
有风险小、成本低、环境适应力强等优点，在民用

和军事任务中的应用越来越多。单个无人机由于

自身资源有限，无法执行大规模任务，为适应新的

任务需求，多无人机集群逐渐成为无人机领域的

研究热点。多机相互协作，可实现单机资源的充

分利用，完成更为复杂的任务
［１］
。何吕龙等

［２］
设

计分布式控制协议，解决了有向通信拓扑和时延

条件下的无人机集群时变编队控制问题；马鸣宇

等
［３］
采用事件驱动控制方法，实现了多无人机系

统的协同控制；Ｒｏｓａ等［４］
通过滚动时域控制方

法，实现了无人机复杂队形的控制与保持。

无人机集群控制与生物群体智能行为存在相

似性，生物群体通过简单的局部交互规则，可实现

有序协调的集群运动，胜任远超个体能力的复杂

任务。将生物智能和仿生科学的研究成果应用于

无人机，是提升无人机集群技术的重要思路，并且

生物集群理论在多机器人系统中的应用已经逐渐

成熟
［５７］
。将生物群体智能映射于无人机集群控

制，需要先建立集群模型，通过具有简单交互规则

的模型，重现生物的复杂群体行为
［８］
，再将模型

的交互和运动决策规则与无人机控制系统结合，

在无人机上实现模型的控制方案。

目前，集群建模的研究重心在个体运动决策

上，即在个体的交互邻居集合已知后，研究如何根

据个体自身和邻居的交互信息，进行下一时刻的

运动决策，而对个体间的交互机制研究较少
［９］
。

生物群体的交互机制主要分为分层领导交互

模式和固定邻居距离交互模式
［１０］
。Ｃｏｕｚｉｎ模

型
［１１］
和 Ｖｉｃｓｅｋ模型［１２］

都采用固定邻居距离交互

模式，个体一定距离内的所有邻居都是其交互对

象。固定邻居距离交互模式有很强的环境适应

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102025&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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性，缺点是通信量较大。邱华鑫等
［１３１４］

通过模仿

鸽群层级机制，提出了一种基于鸽群行为的多无

人机集群控制模型，实现了无人机间交互模式的

切换并完成同步性分析。分层领导交互模式的通

信量更小，但是面对部分个体通信丢失等复杂情

况缺乏适应性。

Ｂａｌｌｅｒｉｎｉ等［１５］
发现，椋鸟只与其距离最近的

６～７个邻居进行交互，并且交互对象数量稳定，
不受个体间距影响，称之为拓扑交互（Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌ
Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ）现象。拓扑交互机制已经过理论证
明

［１６］
，并在鱼群实验中

［１７１８］
得到验证。在通信负

载方面，拓扑交互的个体邻居数量远小于固定邻

居距离交互的数量。Ｌｉｎｇ等［１９２０］
在对寒鸦群的

观测中发现，寒鸦群由于一夫一妻制形成特有的

交互模式，群体中有１５％ ～７０％的个体一对一配
对飞行，称之为配对交互。没有配对的寒鸦使用

拓扑交互，交互范围为 ７～８个；配对寒鸦在其一
侧只与配对对象交互，另一侧则采用拓扑交互，交

互范围约为非配对个体的一半，减小２～３个交互
对象，因此配对交互的通信量较拓扑交互更少。

观测数据证明，配对交互模式也减小了寒鸦的飞

行能量消耗。

本文通过模仿寒鸦的配对交互机制，提出了

一种基于寒鸦配对交互行为的集群编队控制模

型，对于集群中的配对个体和未配对个体，分别研

究其交互运动特性，将所提模型映射于无人机集

群编队控制。实验结果表明，配对交互模型的应

激能力更强，而且合适的配对比例能在保证无人

机集群聚集性的同时，显著减小机间通信负载。

１　寒鸦配对交互行为机制建模

１．１　配对交互邻居选择机制
在寒鸦群中，未配对的个体采用拓扑交互。

为表示拓扑交互作用，寒鸦个体采用固定邻居距

离交互模式，将交互距离 Ｒｉ以内的个体作为其邻

居，并对 Ｒｉ作动态调整
［２１］
，使交互邻居数量基本

保持在期望值。寒鸦个体交互邻居的集合为

Ｎｉ（ｔ）＝｛ｊｄｉｊ（ｔ）≤ Ｒｉ（ｔ），ｊ＝｛１，２，…，Ｎ｝，

　　ｊ≠ ｉ｝ （１）
式中：ｄｉｊ（ｔ）为个体ｉ与个体 ｊ的实际距离；Ｎ为寒鸦
群数量；交互距离不大于感知半径，即Ｒｉ（ｔ）≤Ｒｓｅｎ。

交互距离调整规则
［２１］
为

Ｒｉ（ｔ＋ｄｔ）＝Ｒｉ（ｔ



） １＋ｋ (Ｒ １－ Ｎｉ（ｔ）

ｎｕｎｐａｉｒ ) 

ｔｏｐｏ

（２）

式中：ｋＲ＞０为调整参数；ｔ＋ｄｔ表示下一时刻；

ｎｕｎｐａｉｒｔｏｐｏ 为未配对个体的拓扑半径
［１５］
，表示拓扑交互

期望邻居数量。

对于寒鸦群中的配对个体，以飞行方向为界，

其左侧（右侧）只与配对对象交互，另一侧拓扑交

互，所以其交互邻居集合是配对对象与另一侧交

互集合的并集。另一侧拓扑交互邻居的判定方法

与未配对个体相同，不同的是：邻居寻找范围从 Ｎ
变为个体另一侧的寒鸦数量，拓扑半径变为 ｎｐａｉｒｔｏｐｏ＝

ｎｕｎｐａｉｒｔｏｐｏ ／２，· 表示向下取整。在惯性坐标系下，

个体相对方位的判定
［２２］
通过 θｉｊ（ｔ）表示：如果

θｉｊ（ｔ）∈（－π／２，π／２），则个体 ｊ在个体 ｉ的右侧，
否则在左侧。

θｉｊ（ｔ）＝ａｒｃｔａｎ（２（ｙｊ（ｔ）－ｙｉ（ｔ），ｘｊ（ｔ）－
　　ｘｉ（ｔ）））－αｉ（ｔ） （３）
式中：αｉ（ｔ）为个体ｉ当前速度方向；ｘｉ（ｔ）、ｙｉ（ｔ）和
ｘｊ（ｔ）、ｙｊ（ｔ）分别为个体 ｉ和个体 ｊ的位置坐标。
１．２　基于社会力的集群动力学模型
１．２．１　社会力框架

考虑个体数量为 Ｎ的集群系统，在三维无障
碍空间运动，个体 ｉ的位置向量为 ｘｉ∈Ｒ

３
，速度向

量为 ｖｉ∈Ｒ
３
，不考虑个体形状，其质量为 ｍｉ。参考

文献［１３］，寒鸦个体的运动微分方程描述如下：
ｘｉ ＝ｖｉ
ｍｉｖｉ ＝ｕｉ－ζｖｉ

２ｖ{
ｉ

（４）

ｕｉ ＝ｋ
ｉｎｅｖｉ＋ｕ

ｐｏｓ
ｉ ＋ｕ

ｖｅｌ
ｉ （５）

式中：ｕｉ为输入寒鸦个体的控制量；ｋ
ｉｎｅｖｉ为加速

项，表示个体在当前速度方向上的惯性力，ｋｉｎｅ为
惯性系数；ζｖｉ

２ｖｉ为阻尼项，孤立个体的加速项
与阻尼项大小相等时，个体将匀速运动，ζ为阻尼
系数；ｕｐｏｓｉ 和 ｕ

ｖｅｌ
ｉ 分别为位置协同项和速度协同

项，统称协同项，体现个体间的远距吸引、近距排

斥与速度匹配。

个体 ｉ受到个体 ｊ的位置协同力和速度协同
力分别为

ｕｐｏｓｉｊ ＝ｋ [ｐｏｓ １－ ｄｅｘｐ

ｄ( )
ｉｊ

]２ ｅλ／ｄｉｊｘｉｊ （６）

ｕｖｅｌｉｊ ＝ｋ
ｖｅｌ
（ｖｊ－ｖｉ） （７）

式中：ｘｉｊ表示由个体 ｉ指向个体 ｊ的单位向量；ｄ
ｅｘｐ

为个体间期望距离；λ为位置协同力随个体间距
的衰减系数；ｋｐｏｓ为位置协同系数；ｋｖｅｌ为速度协同
系数。

１．２．２　未配对寒鸦的协同力
与未配对寒鸦个体交互的每一个邻居的地位

都相同，所以其位置协同力和速度协同力取各个

２９３
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邻居的均值：

ｕｐｏｓｉ ＝ １
Ｎｉ（ｔ）∑ｊ∈Ｎｉ（ｔ）

ｕｐｏｓｉｊ （８）

ｕｖｅｌｉ ＝
１
Ｎｉ（ｔ）∑ｊ∈Ｎｉ（ｔ）

ｕｖｅｌｉｊ （９）

１．２．３　配对寒鸦的协同力
配对寒鸦在其一侧只与配对对象交互，故先

将另一侧的位置和速度协同力取均值，再与其配

对对象的加权求和。

ｕｐｏｓｉ ＝ １
Ｎｉ（ｔ）－１ ∑ｊ∈Ｎｉ（ｔ），ｊ≠ｊｐａｉｒ

ｕｐｏｓｉｊ ＋ｋ
ｐａｉｒ
ｐｏｓｕ

ｐｏｓ
ｉｊｐａｉｒ （１０）

ｕｖｅｌｉ ＝
１

Ｎｉ（ｔ）－１ ∑ｊ∈Ｎｉ（ｔ），ｊ≠ｊｐａｉｒ
ｕｖｅｌｉｊ ＋ｋ

ｐａｉｒ
ｖｅｌｕ

ｖｅｌ
ｉｊｐａｉｒ （１１）

式中：ｊｐａｉｒ为个体 ｉ的配对对象；ｋｐａｉｒｐｏｓ为配对对象位

置系数；ｋｐａｉｒｖｅｌ为配对对象速度系数。

２　无人机集群控制

２．１　无人机模型
假定固定翼无人机配置有速度、航向角和高

度３个回路的自驾仪，则无人机模型［２３］
可简化为

ｘ＝ｖｃｏｓχ
ｙ＝ｖｓｉｎχ

χ＝１
αχ
（χｃ－χ）

ｖ＝１
αｖ
（ｖｃ－ｖ）

ｈ
··

＝－ｖ１
αｈ·
ｈ
·

＋１
αｈ
（ｈｃ－ｈ















 ）

（１２）

式中：ｖｃ、ｈｃ和 χｃ分别为水平速度、高度和航向角

控制输入指令；（ｘ，ｙ，ｈ，ｖ，χ，ｈ
·

）为无人机的 ６个
状态值，分别表示无人机三轴位置、水平速度、航

向角和高度变化率；αχ、αｖ、αｈ·和 αｈ为自驾仪控制
参数。

考虑无人机的飞行限制条件：

ｖｍｉｎ ＜ｖ＜ｖｍａｘ
－ωｍａｘ ＜χ＜ω

{
ｍａｘ

（１３）

式中：ｖｍｉｎ＞０和 ｖｍａｘ＞０分别为无人机最小航速和
最大航速；ωｍａｘ＞０为无人机最大航向角速度的绝
对值。

２．２　集群动力学模型与无人机模型的映射关系
式（５）计算所得的集群控制量 ｕｉ通过指令解

算
［１３］
，可得到无人机的自驾仪控制输入：

ｕｉ ＝

ｕＮｉ
ｕＥｉ
ｕｈ










ｉ

（１４）

ｖｃｉ ＝αｖ（ｕ
Ｎ
ｉｃｏｓχｉ＋ｕ

Ｅ
ｉｓｉｎχｉ）＋ｖｉ

χｃｉ ＝
αχ
ｖｉ
（ｕＥｉｃｏｓχｉ－ｕ

Ｎ
ｉｓｉｎχｉ）＋χｉ

ｈｃｉ ＝ｈｉ＋
αｈ
αｈ·
ｈ
·

＋αｈｕ
ｈ













ｉ

（１５）

式中：ｕＮ
ｉ
、ｕＥｉ和 ｕ

ｈ
ｉ为无人机 ｉ在惯性坐标系下的 ｘ

轴、ｙ轴和高度方向上的集群控制量。
无人机模型的状态输出值可转换为无人机的

位置和速度向量，作为集群动力学模型的输入：

ｘｉ ＝（ｘｉ，ｙｉ，ｈｉ）

ｖｉ ＝（ｖｉｃｏｓχｉ，ｖｉｓｉｎχｉ，ｈ
·

ｉ
{

）

（１６）

３　仿真结果分析

３．１　集群运动评价指标
３．１．１　序 参 量

通常使用序参量（ＯｒｄｅｒＰａｒａｍｅｔｅｒｓ）来描述
集群运动的有序性，该方法由 Ｖｉｃｓｅｋ等［１２］

提出，

本文采用极化指数作为序参量。极化指数刻画集

群中所有无人机运动方向趋于一致的程度，极化

指数 ∈［０，１］越大，则集群运动的一致性程度
越高，设定极化指数阈值 φｆｌｏｃｋ，当极化指数大于

φｆｌｏｃｋ，则认为集群的有序性良好。

＝１Ｎ ∑
Ｎ

ｉ＝１

ｖｉ
ｖｉ

（１７）

式中：Ｎ为集群无人机数量；ｖｉ为无人机 ｉ的
速度。

３．１．２　尺度指数
尺度指数为所有无人机到集群中心点距离的

平均值，表示集群的聚集程度，尺度指数越小，聚

集程度越高，定义如下：

ｓ＝１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
ｘｉ－珔ｘ （１８）

式中：珔ｘ为集群无人机的中心点位置；ｘｉ为无人机
ｉ的位置。
３．１．３　通信负载

通信负载 Ｎｎｂ（ｔ）定义为时刻 ｔ集群无人机的

平均邻居数量，平均数量越小，则通信负载越小。

Ｎｎｂ（ｔ）＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
Ｎｉ（ｔ） （１９）

式中：Ｎｉ（ｔ）为 ｔ时刻无人机 ｉ的交互邻居数量。
３．１．４　应激精度

应激精度 δ表示在刺激后集群运动方向与刺
激方向的接近程度，δ＝０表示刺激后所有集群无
人机均未改变运动方向，δ＝１表示集群无人机已
经与刺激方向一致。对于单向刺激，定义如下：

３９３
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δ＝
Ａ－Ａ０
１－Ａ０

（２０）

Ａ＝１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１

１＋ｑｉ·ｑｓｔｉ
２

（２１）

Ａ０ ＝
１＋ｑ０·ｑｓｔｉ

２
（２２）

式中：ｑｉ为无人机 ｉ的单位化速度向量，表示运动
方向；ｑｓｔｉ为刺激方向；ｑ０为刺激之前集群的运动
方向，ｑｓｔｉ和 ｑ０均为单位向量。
３．２　集群参数设置

集群参数设置如表１所示。
表 １　集群参数设置

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｗａｒｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇ

参数 数值

惯性系数 ｋｉｎｅ ２

无人机间期望距离 ｄｅｘｐ／ｍ ５

感知半径 Ｒｓｅｎ／ｍ １５０

阻尼系数 ζ ０．００８

衰减系数 λ ５

速度协同系数 ｋｖｅｌ ５

位置协同系数 ｋｐｏｓ １０

极化指数阈值 φｆｌｏｃｋ ０．９５

配对对象位置系数 ｋｐａｉｒｐｏｓ ０．４

配对对象速度系数 ｋｐａｉｒｖｅｌ ０．４

初始交互距离 Ｒ０／ｍ ４０

自驾仪控制参数 αχ，αｖ，αｈ·，αｈ ０．７５，３，０．３，１

最小航速 ｖｍｉｎ／（ｍ·ｓ
－１） ７．５

最大航速 ｖｍａｘ／（ｍ·ｓ
－１） １３．５

最大航向角速度 ωｍａｘ／（ｒａｄ·ｓ
－１） ０．６７１

３．３　仿真分析
３．３．１　配对比例

设定每次仿真时间５０ｓ，步长０．０５ｓ。其他参
数保持不变时，通过改变集群中配对无人机的比

例 ｐｐａｉｒ，研究其对集群性能的影响。配对比例表
示配对无人机数量与集群数量的比值，集群数量

取１０，配对比例ｐｐａｉｒ分别取值０、２０％、４０％、６０％、
８０％、１００％。配对比例为 ０、４０％和 ８０％的三维
轨迹曲线如图 １所示，图 ２～图 ４分别为集群的
极化指数、尺度指数和平均邻居数量随时间的演

化曲线。

极化指数图中，虚线为极化指数阈值。配对

比例从０变化到１００％，逐渐增大，不同配对比例
下的序参量演化曲线重合，在 １．９５ｓ时超过阈值
并稳定在阈值以上。尺度指数图中，配对比例为

０、２０％、４０％、６０％的尺度指数变化趋势一致，最
终稳定在 ５ｍ附近，而配对比例为 ８０％和 １００％
的尺度指数较大，在 ５０ｓ时其值分别为 ８．６ｍ和
１０．４ｍ。平均邻居数量图中，配对比例每增大２０％，

图 １　不同配对比例时的三维轨迹曲线

Ｆｉｇ．１　３Ｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｕｒｖｅｓｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｐａｉｒｉｎｇｒａｔｉｏ

图 ２　极化指数随配对比例变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｅｘｐｏｎｅｎｔ

ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｐａｉｒｉｎｇｒａｔｉｏ

图 ３　尺度指数随配对比例变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｃａｌｅｅｘｐｏｎｅｎｔｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｐａｉｒｉｎｇｒａｔｉｏ

４９３
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图 ４　平均邻居数量随配对比例变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｖｅｒａｇｅｎｕｍｂｅｒｏｆｎｅｉｇｈｂｏｒｓ

ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｐａｉｒｉｎｇｒａｔｉｏ

平均邻居数量约减小 １个，集群的通信负载随配
对比例增大显著减小。由仿真结果可见，配对比

例越高，集群通信负载越小，合适的配对比例能保

证集群的一致性和聚集性，当配对比例超过一定

阈值时，集群的尺度指数增大，聚集性降低。分析

原因是：未配对无人机的交互邻居多，交互范围

大，能减小集群的尺度指数，而高配对比例导致无

人机的交互邻居数量减小，使集群的聚集性下降。

保证聚集性的配对比例阈值应在 ６０％ ～８０％之
间，仿真结果也符合寒鸦飞行时维持１５％ ～７０％
配对比例的观测结论。

３．３．２　应激响应特性
研究集群对于单向刺激的响应特性，设定集

群中部分无人机在某时刻改变其运动方向且固

定，其他参数保持不变时，分析信息无人机占比对

应激精度的影响，给出定义如下：信息无人机占比

为改变运动方向的无人机数与集群无人机总数

比值。

设定每次仿真时间 １００ｓ，步长 ０．０５ｓ。集群
数量取 １０，信息无人机在 ｔ＝１５ｓ时航向角减小
３０°，进行２次不同的仿真：信息无人机占比分别
为１０％、２０％，每次仿真进行配对比例０和４０％的
对比，其中配对比例为４０％时，信息无人机均为配
对无人机。信息无人机占比为１０％的三维轨迹曲
线和应激精度随时间演化曲线如图５和图６所示，
信息无人机占比为２０％时如图７和图８所示。

由图５可见，信息无人机占比 １０％时，配对
比例为４０％的集群对刺激响应更明显。信息无
人机 ｉ对其配对对象 ｊ的协同力较大，使得 ｊ向 ｉ
靠近和速度匹配的趋势比其他无人机更大。在其

他无人机和 ｉ的协同力的共同作用下，ｊ的位置和
速度方向都处于 ｉ与其他无人机之间，这也使其
他无人机的运动方向更加接近信息无人机，形成

更大的应激精度。

图 ５　不同配对比例时 １０％信息无人机占比三维

轨迹曲线

Ｆｉｇ．５　３Ｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｕｒｖｅｓｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｐａｉｒｉｎｇｒａｔｉｏｗｉｔｈ

ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＵＡＶｒａｔｉｏｏｆ１０％

图 ６　１０％信息无人机占比下应激精度随配对比例

变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｐａｉｒｉｎｇ

ｒａｔｉｏｗｉｔｈｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＵＡＶｒａｔｉｏｏｆ１０％

图 ７　不同配对比例时 ２０％信息无人机占比三维

轨迹曲线

Ｆｉｇ．７　３Ｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｕｒｖｅｓｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｐａｉｒｉｎｇｒａｔｉｏｗｉｔｈ

ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＵＡＶｒａｔｉｏｏｆ２０％

５９３
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图 ８　２０％信息无人机占比下应激精度随配对比例

变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｐａｉｒｉｎｇ

ｒａｔｉｏｗｉｔｈｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＵＡＶｒａｔｉｏｏｆ２０％

　　信息无人机占比为 ２０％时，配对比例为 ０的
集群的应激精度在刺激初期缓慢增加，随着信息

无人机与其他无人机的距离增大，其协同力逐渐

消失，应激精度最终稳定为 ０．３；而配对比例为
４０％时，集群的应激精度远大于配对比例为０，在
１００ｓ时，集群的运动方向已基本和信息无人机一
致。可见当信息无人机中存在配对无人机时，集

群的应激精度更高。

４　结　论

针对多无人机集群控制问题，受寒鸦群配对

飞行行为机制的启发，本文提出了一种配对交互

模型，通过一定比例的无人机配对，减小集群无人

机的交互邻居数量，从而减小通信负载。

１）通过２组仿真实验研究所提模型的特性，
验证了集群的配对比例越高，其通信负载越小，但

是需要控制合适的配对比例，以保证集群的一致

性和聚集性，配对比例的上限应在 ６０％ ～８０％
之间。

２）对于单向刺激，当信息无人机中有配对无
人机时，集群更容易对刺激做出响应，应激精度

更高。
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　张令　男，硕士研究生。主要研究方向：多无人机仿生自主协
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一种短航程再入解析预测校正制导方法

周亮，张洪波

（国防科技大学 空天科学学院，长沙 ４１００７３）

　　摘　　　要：针对载人探月飞船高速再入返回问题，提出了一种短航程低过载的再入解
析预测校正制导方法。引入大升阻比航天器滑翔式再入的概念，通过设定再入过程中滑翔段

轨迹形式，利用轨迹参数描述滑翔段轨迹，推导出预测航程的解析公式。为使终端误差满足要

求，通过试位法校正轨迹参数，并换算得到倾侧角制导指令。在偏差条件下进行仿真，实现了

飞船２１００ｋｍ任务航程下４００～４５０ｓ内以低于 ６．５ｇ０的过载再入，结果表明，所提制导方法具
有较高的精度和较强的鲁棒性，为载人探月飞船应急快速返回提供了参考思路。

关　键　词：探月飞船；滑翔再入；应急返回；解析预测校正；短航程
中图分类号：Ｖ４４８．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０３９８０８

　　飞船是一类通过质心偏置实现低升阻比（一
般小于０．５）的再入飞行器。对载人探月任务，飞
船以接近第二宇宙速度的高速再入大气。由于飞

船再入初始能量高，为保证航天员人身安全及任

务航程适应性的需要，飞船通常采用跳跃式再入

返回方式减小再入过程中的过载和热流峰值
［１］
。

飞船以较小的再入角进入大气层后，通过控制倾

侧角调整气动力在纵侧向的分配，在升力作用下

再次冲出大气层，做一段弹道式飞行后，再一次进

入大气层的返回再入。此类跳跃式再入方法已开

展飞行试验，中国在２０１４年探月三期月地高速再
入返回飞行器上也取得了成功

［２］
。在飞船出现

应急情况，需要应急快速返回时，跳跃式再入方式

存在再入时间较长的问题，因此，有必要开展应急

情况下的再入问题制导方法研究。

目前，神舟、联盟载人飞船等在轨道运行阶

段，自主应急返回程序主要采用弹道式再入返回

方案。弹道式再入方式实现简单，但存在再入过

载较大，可能达到 １０ｇ０以上，并且存在返回舱着

陆点散布范围大的问题
［３］
。

飞船再入过程中存在热流、过载及动压等约

束，为实现安全返回，飞船需要按照一定的导引规

律返回，即再入制导。目前，再入制导方法主要分

为２类：标准轨迹跟踪再入制导方法和预测校正
再入制导方法。

标准轨迹跟踪再入制导方法由轨迹规划和轨

迹跟踪２部分组成，通过跟踪离线或在线规划的
满足再入约束的参考轨迹，保证飞行器的实际轨

迹满足再入约束要求。国内外均开展了大量相关

研究，经典的 Ａｐｏｌｌｏ制导方法［４］
和航天飞机制导

方法
［５］
均属于标准轨迹跟踪再入制导方法。

预测校正再入制导方法作为本文的研究重

点，是根据一定的指令剖面和再入运动模型，对再

入轨迹进行预测，利用预测轨迹终端与期望值间

的误差校正制导参数剖面，以满足再入任务需求

的一种方法。该制导方法可以根据飞行器的状

态、模型的变化而进行调整，具有很强的通用性和

鲁棒性。

在预测校正再入制导方法中，根据轨迹预测

方法的不同，可分为数值预测校正和解析预测校

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102026&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 周亮，等：一种短航程再入解析预测校正制导方法

正 ２类。数值预测校正制导方法一般计算量较
大，但随着星载计算机性能的大幅提升，由于其计

算的准确性及方法的鲁棒性能成为研究热点。在

低升阻比飞行器上，Ｐｕｔｎａｍ［６］、Ｂｒｕｎｎｅｒ［７］和 Ｌｕ［８］

等开展了相关研究。

解析预测校正制导方法是指在一定的假设

条件下，求解运动微分方程，推导得到再入运动

状态的解析表达式。相较于数值预测校正制导

方法中以微分形式表达的运动模型，得到的再

入运动解析解更为简单，根据解析表达式中的

自变量取值和制导指令剖面形式，无需数值积

分即可快速得到飞行器后续轨迹参数。但解析

预测校正制导方法大部分是针对特定飞行任

务，不同的假设和再入问题，推导出的解析形式

可能差别很大，较数值预测校正制导方法适应

性更弱。由于解析预测校正制导方法在计算速

度上的巨大优势，在轨迹优化、在线制导等领域

仍然有较大的应用空间。

国内外在星载计算机性能受限时，开展了大

量解析方法的研究工作。针对火星再入制导问

题，Ｔｉｇｇｅｓ和 Ｌｉｎｇ［９］推导了再入运动解析解，并基
于解析解设计预测校正再入制导方法。Ｋｌｕｅｖ

ｅｒ［１０］从匹配渐进展开法得到的闭式解出发，预测
跳跃式再入航程，并迭代升阻比在纵向的分量，得

到满足航程需求的再入轨迹。Ｐａｎ等［１１］
以高超

声速飞行器为研究对象，利用李雅普诺夫人工小

参数方法推导了再入轨迹的解析解，在考虑纵向

和横向机动要求下进行了制导仿真。

本文瞄准载人探月飞船应急条件下的再入返

回问题，以降低应急返回时的过载为目标，结合解

析预测校正制导方法的优势，开展了飞船应急返

回再入制导方法的研究。首先，从拟平衡滑翔思

想出发，引入飞船滑翔再入概念。然后，通过设

定再入过程中滑翔段的轨迹形式，利用轨迹参

数描述滑翔段轨迹，推导出预测航程的解析公

式。根据预测航程与实际待飞航程的偏差，利

用试位法校正轨迹参数，使终端误差满足要求，

并根据轨迹参数与倾侧角的解析关系换算得到

倾侧角控制指令。最后，通过仿真验证了本文

方法的有效性。

１　飞船再入问题建模

１．１　再入动力学模型
在圆球并考虑其自转的假设下，航迹坐标系

下以高度为自变量的飞船再入运动方程为
［１２］

ｄλ
ｄｈ
＝ｃｏｓθｓｉｎψ
ｒｃｏｓφｓｉｎθ

ｄφ
ｄｈ
＝ｃｏｓθｃｏｓψ

ｒｓｉｎθ

ｄｖ
ｄｈ
＝－
ρｖＳｒｅｆＣＤ
２ｍｓｉｎθ

－ｇ
ｖ

ｄθ
ｄｈ
＝ １
ｓｉｎ [θ ρＣＬＳｒｅｆｃｏｓσ２ｍ

＋ １
ｒ
－ｇ
ｖ( )２ ｃｏｓθ＋

　　２ω
ｖ
ｃｏｓφｓｉｎ ]ψ

ｄψ
ｄｈ
＝
ρＣＬＳｒｅｆｓｉｎσ
ｍｓｉｎ（２θ）

＋１
ｒ
ｃｏｔθｓｉｎψｔａｎφ－

　　 ２ ω
ｖｓｉｎθ

（ｃｏｓφｔａｎθｃｏｓψ－ｓｉｎφ























 ）

（１）
式中：λ和 φ分别为地心经度和地心纬度；ｖ为相
对地球的速度；θ为当地速度倾角；ψ为速度方位
角；ｒ和 ｈ分别为地心距和飞行高度；σ为控制量
倾侧角；ｍ和 Ｓｒｅｆ分别为飞船质量和参考面积；ＣＬ
和 ＣＤ分别为飞船的升力系数和阻力系数；ｇ为引
力加速度；ω为地球自转角速度；ρ为大气密度。

大气密度采用指数模型，密度随高度的表达

式为

ρ（ｈ）＝ρ０ｅ
－βｈ （２）

式中：β＝ １
７１１０

为大气密度参数；ρ０＝１．２２５ｋｇ／ｍ
３

为海平面标准大气密度。

考虑到飞船的计算机性能限制和在线制导要

求，飞船制导采用解析预测校正制导方法，充分利

用解析形式在计算速度上的优势。首先为推导得

到形式较为简单的再入运动解析解，提出如下

假设：

１）假设地球引力变化受高度影响可以忽略，
地球的引力加速度视为常值，ｇ＝ｇ０＝９．８１ｍ／ｓ

２
。

２）飞船的气动系数在一定范围内可以视为
常值，不随马赫数、迎角变化。

３）假设飞船在整个再入过程中当地速度倾
角 θ较小，即 ｓｉｎθ≈θ，ｃｏｓθ≈１。

４）飞船按照配平攻角飞行，在瞬时平衡假设
下，倾侧角是唯一的制导参数。

５）地球自转产生的惯性力影响较小，在解析
解推导中忽略自转影响。

１．２　滑翔再入阶段划分
相比于近地轨道飞船再入，探月飞船再入时

具有更大的速度，这使得飞船再入时可以获得更

大的气动力来控制质心运动。飞船进入大气后，

随着大气密度的迅速增大，通过调整倾侧角，改变

９９３
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气动力在纵平面内的分量，维持飞船滑翔飞行。

飞船采用滑翔再入方法的轨迹形式能够保证飞船

被大气所捕获，相比于跳跃式再入方式，在高度上

不存在跳跃，且航程更短，有利于减小再入过程中

惯导误差的累积。

整个再入过程从再入点到开伞点被划分为 ３
段：初始下降段、滑翔段和末段。参考 Ｌｕ［１３］的拟
平衡滑翔思想，以飞船能否保持平衡滑翔飞行作

为飞船再入的阶段划分标准。当飞船在某个状态

下，通过改变倾侧角指令也无法使得飞船实现

θ
·

＝０，则可以认为飞船不具备滑翔能力。这种状
态分为２种情况：

１）Ｃａｓｅ１。当倾侧角为 １８０°，气动升力完全
朝下，θ

·

仍大于０。
２）Ｃａｓｅ２。当倾侧角为 ０°，气动升力完全朝

上，θ
·

仍小于０。
结合运动方程第四式，得到式（３）满足时，可

以认为飞船能够保持平衡滑翔飞行状态，开始由

初始下降段过渡到滑翔段。

ｖ＜ ２ｍｇｒ
－ｒｅ－βｈρ０ＳｒｅｆＣＬ＋２槡 ｍ

ｈ
·

＞ｈ
·{
ａ

（３）

式中：ｈ
·

ａ为设定的高度下降率，用于保证滑翔飞

行时速度倾角接近于０。
当式（４）满足时，则可以认为飞船不再能够

保持平衡滑翔飞行状态，并开始由滑翔段过渡到

末段，此时速度倾角幅值较大，并不能忽略。

ｖ＞ ２ｍｇｒｃｏｓθ
ｒｅ－βｈρ０ＳｒｅｆＣＬ＋２ｍｃｏｓ槡 θ

（４）

图１给出了飞船滑翔再入阶段划分的示意
图。可以看出，在初始下降段飞船气动力较小，不

足以支撑滑翔飞行，飞船高度单调下降，速度略有

上升后随高度下降。滑翔段飞船在一定高度范围

内保持滑翔飞行，飞船受到的气动阻力较大，飞船

图 １　探月飞船滑翔再入阶段划分

Ｆｉｇ．１　Ｌｕｎａｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｇｌｉｄｅｒｅｅｎｔｒｙｐｈａｓｅｄｉｖｉｓｉｏｎ

能量快速耗散，速度迅速减小。末段是飞船再入

的最后阶段，飞船速度较小，气动力无法维持飞船

滑翔飞行，在重力作用下，飞船的速度倾角幅值快

速增大，高度迅速下降。

２　滑翔再入轨迹设计

结合飞船滑翔再入各阶段的飞行特征，在初

始下降段，飞船气动控制能力较弱，倾侧角设计为

常值，即

σｉｄ ＝ σ０ （５）

式中：σｉｄ为初始下降段中的倾侧角；σ０为初始下
降段中既定的倾侧角幅值大小。

在滑翔段，飞船轨迹形式多样，通过简单的倾

侧角指令剖面形式难以推导得到飞船运动的解析

解。因此，为更好描述滑翔段的飞行轨迹，有必要

重新设计一个参数。通过预先设计飞船的再入轨

迹形式，再根据飞船的轨迹形式反推其对应的倾

侧角指令。

根据动力学方程式（１）中当地速度倾角 θ的
微分方程在忽略科氏力后得到

ｄθ２

ｄｈ
＝２τＣＬｃｏｓσｅ

－βｈ －ｇｃｏｓθ
ｖ２

＋ｃｏｓθ( )ｒ
（６）

式中：

τ＝
ρ０Ｓｒｅｆ
２ｍ

（７）

设方程（６）的右端函数为 Γ（ｖ，ｈ）：

Γ（ｖ，ｈ）＝２τＣＬｃｏｓσｅ
－βｈ －

ｇ０ｃｏｓθ
ｖ２

＋ｃｏｓθ( )ｒ

（８）
则式（６）转变为
ｄθ２

ｄｈ
＝Γ（ｖ，ｈ） （９）

若 Γ（ｖ，ｈ）始终小于０，且起滑点处的当地速
度倾角小于 ０，则整个滑翔段的当地速度倾角都
将小于０，从而保证飞船高度在滑行段单调下降，
其逻辑关系如下：

Γ（ｖ，ｈ）＜０ ｄθ
２

ｄｈ
＜０

θ０ ＜
}
０
θ＜０ （１０）

在滑翔段气动升力占据主导作用，根据

式（８）中 Γ的表达式，通过设计倾侧角幅值，可构
造函数 Γ（ｖ，ｈ）为

Γ（ｖ，ｈ）＝－２μβｅ－βｈ （１１）
即设计飞船的轨迹形式为

θｄθｄｈ
＝－μβｅ－βｈ （１２）

００４
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　第 ２期 周亮，等：一种短航程再入解析预测校正制导方法

式中：μ为既定的轨迹参数。
在式（１２）构造的函数中，指数函数恒正，参

数 μ的符号即决定了函数 Γ（ｖ，ｈ）的正负。当 μ
为正数时，当地速度倾角 θ将单调递减，可以保证
飞船在高度不发生跳跃，高度保持单调下降，确保

航天器被大气捕获。

在末段，设计飞船轨迹形式与滑翔段遵循相

同变化规律，滑翔段和末段分别通过轨迹参数

μ１、μ２规划剖面，轨迹参数在这 ２个阶段中为常
值，但各阶段之间的轨迹参数取值不同，且末段的

轨迹参数大于滑翔段轨迹参数。

制导系统需要的是倾侧角变化规律，因此需

要将轨迹参数换算到对应的倾侧角指令。对比再

入运动方程（１）中的当地速度倾角微分方程和设
计的轨迹形式（１２），可以得到轨迹参数与倾侧角
的换算关系式（１３）。可以看出，求解制导指令 σ
与过程中的状态量密切相关，需要在过程中实时

求解。

ｃｏｓσ＝－ ２ｍ
ρ０ＳｒｅｆｒＣＬｅ

－βｈｖ２
（μβｒｖ２ｅ－βｈ ＋

　　（ｖ２－ｇｒ）ｃｏｓθ＋２ωｖｒｃｏｓφｓｉｎψ） （１３）

滑翔再入轨迹设计任务即从设计倾侧角的

变化规律，变为选择合适的初始下降段常值倾

侧角 σ０、滑翔段轨迹参数 μ１、末端轨迹参数 μ２
以满足相关任务需求。通常可选择固定式中

１个参数，只改变另外 ２个参数，可以转化为两
参数搜索问题。考虑到初始下降段飞船飞行时

间较短，因此变为固定初始下降段倾侧角 σ０，搜

索满足任务需要的轨迹参数组合（μ１，μ２），如
图 ２所示。

图 ２　轨迹参数搜索流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅａｒｃｈ

３　制导方法

探月飞船滑翔式再入的纵向航程相对较短，

侧向机动能力更弱，纵侧向运动的耦合不深，因

此，更适合纵侧向分离的制导方式。考虑在纵向

制导上，基于解析解对再入纵向轨迹进行规划，根

据预测的轨迹航程校正制导参数，以满足纵向相

关参数需求；在侧向制导上，利用侧向漏斗，通过

控制横程和横程变化率，将再入终端横程控制在

一个较小的范围内
［１４］
。一个预测周期内的再入

制导流程如图３所示。
因为初始下降段气动力较小，控制能力较弱，

本文中选择初始下降段不进行制导，按照常值倾

侧角飞行，积分运动方程可以得到滑翔段起点状

态参数，末段和滑翔段遵循相同规律，因此主要对

滑翔段制导方法进行研究。

图 ３　预测校正制导方法流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｒｅｄｉｃｔｏｒｃｏｒｒｅｃｔｏｒｇｕｉｄａｎｃｅｍｅｔｈｏｄ

３．１　滑翔再入预测校正制导方法
解析预测校正制导方法着眼于每个时刻的实

际轨道对应的落点与理论设计落点的误差，根据

这一误差值和加热量限制及过载限制产生控制指

令，具有计算速度快、易于执行的优点。在本文

中，预测校正制导方法需要对飞船的待飞航程进

行预测，与实际待飞航程形成误差指令，校正相关

制导参数。

飞船的待飞航程 Ｓｔｏｇｏ对高度的微分满足：
ｄＳｔｏｇｏ
ｄｈ

＝－ｃｏｔθ （１４）

可知，飞船再入航程与飞船的当地速度倾角

１０４
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相关。再入过程中，速度倾角较小，根据假设得到

ｄＳｔｏｇｏ
ｄｈ

＝－１
θ

（１５）

因此，只需要得到速度倾角的解析表达式，就

能积分得到预测航程的计算公式。根据滑翔段设

定的轨迹形式（１２），积分得到速度倾角与高度的
关系式：

θ＝－ ２Ωｇｆ＋２μｅ
－β

槡
ｈ

（１６）

式中：Ωｇｆ＝
１
２θ

２
ｇｆ０－μｅ

－βｈｇｆ０为满足初始状态的积

分常数，下标 ｇｆ表示滑翔段，θｇｆ０和ｈｇｆ０分别为滑翔
段起点的速度倾角和高度。

积分式（１５），代入当地速度倾角的解析表达
式，可得到预测滑翔段待飞航程的表达式为

Ｓｐｒｅｔｏｇｏ ＝－∫
ｈｆ

ｈｔ

１
２Ωｇｆ＋２μｅ

－β

槡
ｈ
ｄｈ （１７）

式中：ｈｔ和 ｈｆ分别为飞船当前高度和飞船的滑翔
段终端高度。

速度作为滑翔再入阶段划分的关键因素，根

据再入运动方程（１）中速度微分，滑翔过程中，阻
力加速度远大于重力的影响，因此忽略重力得到

ｄｖ
ｄｈ
＝－
ρ０ＳｒｅｆｖＣＤｅ

－βｈ

２ｍθ
（１８）

解该微分方程可得到

ｌｎｖ＝Πｇｆ＋
ρ０ＳｒｅｆＣＤθ
２ｍμβ

（１９）

式中：Πｇｆ为积分常数，其表达式为

Πｇｆ＝ｌｎｖｇｆ０＋
τＣＤ ２Ωｇｆ＋２μｅ

－βｈ

槡
ｇｆ０

μβ
（２０）

其中：ｖｇｆ０为滑翔段起点的速度。
根据飞船的当前状态及制导参数指令，即可

通过式（１７）预测飞船的滑翔段待飞航程。整个
再入过程的预测待飞航程为滑翔段和末段的预测

航程之和，飞船在这２个阶段遵循相同规律，只是
轨迹参数的取值不同。

再入终端航程误差 δＳ满足：

δＳ ＝Ｓ
ｔ
ｔｏｇｏ－Ｓ

ｐｒｅ
ｔｏｇｏ （２１）

实际待飞航程 Ｓｔｔｏｇｏ可根据飞船当前位置信息
和设计终端点位置信息获得。进一步通过试位法

校正轨迹参数 μ，使终端航程误差满足精度要求。
试位法校正的基本原理为：提前试位得到制

导参数 ｘ１和 ｘ２，使得
δＳ（ｘ１）δＳ（ｘ２）＜０ （２２）
并通过式（２３）求得新的制导参数：

ｘｔｍｐ ＝
ｘ１δＳ（ｘ２）－ｘ２δＳ（ｘ１）
δＳ（ｘ２）－δＳ（ｘ１）

（２３）

　　通过轨迹预测进一步求得 δＳ（ｘｔｍｐ），并根据
δＳ（ｘｔｍｐ）的符号判断用｛ｘｔｍｐ，δＳ（ｘｔｍｐ）｝替代｛ｘ１，
δＳ（ｘ１）｝或者｛ｘ２，δＳ（ｘ２）｝，最终使得 δＳ（ｘｔｍｐ）能够
满足精度要求。根据校正后的轨迹参数 μ及 μ与
倾侧角 σ的关系，换算得到倾侧角控制指令 σｃ０。
３．２　滑翔再入过载控制

探月飞船再入过程中，为保证整个再入过程

中的过载处于安全范围内，有必要对再入过载进

行控制。为避免飞船实际再入最大过载超过

ｎｍａｘｇ ，当飞船的实际过载超过 ｎ
ｍａｘ＿ｌｏｗ
ｇ 时，开始通过

调整倾侧角对再入过载进行控制。ｎｍａｘ＿ｌｏｗｇ 满足：

ｎｍａｘ＿ｌｏｗｇ ＝ｎｍａｘｇ －Δｎｇ （２４）
式中：Δｎｇ为给过载控制预留的控制裕度。

对倾侧角的调整公式为

σｃ１ ＝
σｃ０ 　ｎｔｇ≤ ｎ

ｍａｘ＿ｌｏｗ
ｇ

σｃ０＋ｋｎｇ（ｎ
ｔ
ｇ －ｎ

ｍａｘ＿ｌｏｗ
ｇ ） 　ｎｔｇ ＞ｎ

ｍａｘ＿ｌｏｗ{
ｇ

（２５）
式中：σｃ０为由预测校正再入制导方法输出的倾侧
角控制指令；σｃ１为经过载控制后输出的倾侧角控
制指令；ｋｎｇ为反馈增益系数，在本文中取 －０．５；

ｎｔｇ为飞船实际过载。

４　仿真验证

为验证本文的滑翔式再入预测校正制导方法

的有效性，以 ＣＥＶ为参考飞行器，通过最大偏差
仿真进行验证。飞船的质量 ｍ为 ９５００ｋｇ，参考
面积 Ｓｒｅｆ为 ２３．８ｍ

２
，飞船的升阻比 Ｌ／Ｄ范围为

０．２８～０．４７，在马赫数 Ｍａ＝１．４处取到最大值，
气动系数通过线性插值得到。再入任务参数设定

如表１所示。
基于预测校正的再入制导方法不依赖参考轨

迹，即使在误差条件下，制导方法也需要根据任务

需求在线规划生成轨迹，并基于该轨迹进行预测，

调整制导参数满足任务要求。在标准条件下，进

行仿真，结果如图４～图７所示。
表 １　再入点初始状态和任务参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｅｎｔｒｙｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅａｎｄｍｉｓｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

状态参数 数值

再入速度／（ｍ·ｓ－１） １１０００

再入角／（°） －５．９

速度方位角／（°） ３４．３

开伞点经度／（°） １２０

开伞点纬度／（°） ５０

再入点高度／ｋｍ １２０

任务航程／ｋｍ ２１００

开伞高度／ｋｍ １０

２０４
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图 ４　高度速度曲线

Ｆｉｇ．４　Ｈｅｉｇｈｔｖｓｖｅｌｏｃｉｔｙ

图 ５　横程航程曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｒｏｓｓｒａｎｇｅｖｓｄｏｗｎｒａｎｇｅ

图 ６　过载时间曲线

Ｆｉｇ．６　Ｌｏａｄｖｓｔｉｍｅ

图 ７　倾侧角时间曲线

Ｆｉｇ．７　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｖｓｔｉｍｅ

　　图４～图７给出了飞船在标准情况下再入后
经基于解析解的预测校正再入制导方法导引后的

再入轨迹各项参数的曲线。图４给出了再入轨迹
的高度速度曲线，可以看出，飞船再入轨迹平滑，
在高度上没有跃起。图 ５给出了飞船横程航程
曲线，即飞船的地面轨迹图，可以看出，飞船侧向

机动较小，主要在纵向平面内运动，再入终端的航

程和横程误差能够满足任务要求。图６给出了过
载变化曲线，采用滑翔再入方案，过程中的峰值过

载较小，但在峰值附近停留的时间较长，整个再入

过程用时约 ４３０ｓ。图 ７为倾侧角随时间的变化
曲线，可以看出，整个再入过程中倾侧角指令在阶

段内保持连续变化，较为平滑；在侧向逻辑作用

下，倾侧角总共翻转 ４次；飞船在 １０～２０ｋｍ高
度，保持零倾侧角姿态准备开伞。

为验证基于解析解的预测校正再入制导方法

的有效性，考虑再入点初始状态偏差、过程气动系

数及大气密度偏差的影响，进行单项最大偏差仿

真，偏差条件设置及得到的统计结果如表２所示。
可以看出，终端航程误差均在 －２～＋４．５ｋｍ，终
端横程误差在 ±３ｋｍ之内，满足飞船再入精度需
求，但较于数值预测校正制导方法的精度和适应

性更低
［１５］
。偏差条件下，整个再入过程过载均小

于６．５ｇ０，飞行时间保持在 ４００～４５０ｓ内，即飞船
能够保持较低的过载水平实现短航程快速再入。

仿真结果中，最大过载６．３１ｇ０对应再入速度倾角
存在负偏差的情况，对比正速度倾角偏差的过载

５．７２ｇ０可知，飞船为避免出现较大过载，应当以
较小的速度倾角返回。相比于应急情况下直接弹

道式再入方式，利用本文方法能够有效地实现降

低应急返回过程中的过载水平，在保证安全和着

陆精度的要求下实现快速返回。

表 ２　航程 ２１００ｋｍ偏差条件下制导结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｇｕｉｄａｎｃｅｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｄｅｖｉａｔｉｏｎ

（Ｒａｎｇｅ２１００ｋｍ）

误差设置
终端航程

误差／ｋｍ
终端横程

误差／ｋｍ
最大过载／
ｇ０

飞行时

间／ｓ

再入点

高度／ｋｍ
＋１ 　２．０５ －１．０６ ５．４４ ４２８．０
－１ ２．２２ －１．１３ ５．９５ ４３６．０

再入速度／
（ｍ·ｓ－１）

＋２００ 　２．３２ －１．０１ ５．７４ ４１２．５
－２００ ２．３９ －１．６０ ６．１５ ４４１．０

速度倾角／
（°）

＋０．１ 　２．６５ －１．６３ ５．７２ ４１６．５
－０．１ ２．１５ －１．１４ ６．３１ ４３７．０

升力系数
＋１５％ 　３．０１ 　２．６２ ５．４９ ４３２．５
－１５％ －０．１８ －０．９２ ５．７８ ４１６．５

阻力系数
＋１５％ －１．５９　 －１．４１ ６．０８ ４３４．０
－１５％ ４．３４ １．９６ ５．６９ ４１１．５

大气密度
＋２０％ 　０．０５ －２．０９ ６．０４ ４５２．５
－２０％ ３．６２ －０．７５ ５．６３ ４０５．０

均值 　１．９２ －０．６８ ５．８４ ４２６．９

３０４
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５　结　论

本文提出一种短航程低过载的再入轨迹实现

方法，引入飞船滑翔式再入的概念，对探月飞船再

入轨迹进行了设计。主要结论如下：

１）探月飞船再入时具有较大的速度，能够通
过气动力控制实现拟平衡滑翔。滑翔再入阶段划

分为初始下降段、滑翔段和末段，各段保持不同的

飞行特征。

２）给出了滑翔再入的轨迹设计方法，通过选
择合适的初始下降段倾侧角和滑翔段轨迹参数，

以满足不同任务航程需求，但适应航程范围有限。

３）仿真结果表明，对于探月飞船应急情况下
短航程返回方式，整个过程的过载均未超出约束，

本文基于解析预测校正的探月飞船滑翔再入的制

导方法行之有效。

本文提出的飞船短航程再入制导方法依然

存在一定的局限性，一方面由于引入了平衡滑

翔等假设，设计出的再入轨迹形式较为固定，方

法的适用范围较为局限；另一方面，航程预测精

度较数值预测校正更低，误差条件下的制导精

度有待提高。
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　第 ２期 周亮，等：一种短航程再入解析预测校正制导方法
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ｓｅｃｏｎｄｓ．Ｄｕｒｉｎｇｔｈｅｅｎｔｉｒｅｒｅｅｎｔｒｙｐｈａｓｅ，ｔｈｅｌｏａｄｓａｒｅｕｎｄｅｒａｌｅｖｅｌｏｆ６．５ｇ０，ｗｈｉｃｈｉｓｂｅｎｅｆｉｃｉａｌｔｏｍａｎｎｅｄ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｅｍｅｒｇｅｎｃｙｒｅｔｕｒｎｓｉｔｕａｔｉｏｎ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｈａｓｐｒｏｖｅｄｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｈａｓｒｅｌａｔｉｖｅｌｙｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙａｎｄ
ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｕｎａｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔ；ｇｌｉｄｅｒｅｅｎｔｒｙ；ｅｍｅｒｇｅｎｃｙｒｅｔｕｒｎ；ａｎａｌｙｔｉｃａｌｐｒｅｄｉｃｔｏｒｃｏｒｒｅｃｔｏｒ；ｓｈｏｒｔｒａｎｇｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７０４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８１４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００９０３１１：１５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９０３．０８３７．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｈｂ１３０４＠ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　基金项目：中央高校基本科研业务费专项资金 （ＮＺ２０１９００８）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｇｈｊ３０１＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：马梓元，龚华军，王新华．基于改进人工鱼群算法的无人直升机编队航迹规划［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７
（２）：４０６４１３．ＭＡＺＹ，ＧＯＮＧＨＪ，ＷＡＮＧＸＨ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄａｒｔｉｆｉ
ｃｉａｌｆｉｓｈｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（２）：４０６４１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０２０３

基于改进人工鱼群算法的无人直升机

编队航迹规划

马梓元，龚华军，王新华
（南京航空航天大学 自动化学院，南京 ２１１１００）

　　摘　　　要：针对无人直升机（ＵＨ）编队的航迹规划问题，提出了一种基于改进人工鱼群
算法（ＡＦＳＡ）的航迹规划算法。从邻域学习和算法特性２个角度出发，针对人工鱼群算法中的
人工鱼视野模型提出了一种人工鱼自适应视野模型，并对其鱼群的进化策略在无性繁殖方式

的基础上进行了改进；从规划原理、代价函数、约束条件 ３个方面建立了无人直升机编队航迹
规划模型；针对航迹规划中普遍存在的搜索效率低、精度差等特有问题改进了所提算法的编码

方式和聚类策略。利用三机编队航迹规划的算例对所提算法进行了验证，仿真结果证明，通过

对人工鱼群算法的改进、航迹规划模型的建立等措施实现了良好的无人直升机编队航迹规划，

同时在搜索效率、收敛速度及求解精度上都有了显著提高。

关　键　词：人工鱼群算法（ＡＦＳＡ）；无人直升机（ＵＨ）；编队；航迹规划；聚类策略
中图分类号：Ｖ２７９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０４０６０８

　　随着科学技术的进步及其在航空领域的应
用，无人化、智能化已经成为航空装备的发展趋

势。无人直升机（ＵｎｍａｎｎｅｄＨｅｌｉｃｏｐｔｅｒ，ＵＨ）作为
先进航空装备的代表，具备多环境、多领域下的执

行任务能力。而航迹规划作为无人直升机编队执

行任务的关键环节，是指在初始状态、任务目标、

威胁区和一些已知或者未知环境信息的情况下获

得性能最优的规划问题，其是任务规划系统的关

键技术之一，具有规划范围大、约束条件多及动态

性高等特点
［１４］
。因此，对航迹规划的研究也是

业内关注的重点。

在当前的研究成果中，文献［１］在考虑侦察
任务重叠和多机协同侦察的同时，以最小化侦察

路径长度为性能指标，相邻侦察点间采用 Ｄｕｂｉｎｓ
曲线进行航迹规划，利用引入精英机制的混合粒

子群优化（ＰＳＯ）算法实现侦察任务序列优化，实

现具有持续侦察时间约束的协同航迹规划，提高

了算法的有效性。文献［２］在三维复杂地形下，
建立了满足无人机机动约束条件的航迹规划模

型。文献［３］针对复杂环境中多无人机编队突发
威胁规避问题，提出了一种基于凸优化算法的实

时路径规划方法。文献［４］比较分析了人工势场
法、模糊逻辑算法对无人机碰撞规避路径规划的

性能，并针对人工势场法易陷入局部极小值的缺

陷提出了通过增加垂直引导斥力来使无人机逃离

局部极小值的改进措施。文献［５］采用了协同非
支配排序进化算法，根据多架无人机的航行距离、

安全性、时间及空间的协同性进行航迹上的规划。

文献［６］针对无人机集群在未知环境中无先验信
息条件下的搜索问题，提出了一种以信息素为决

策机制的无人机集群搜索算法，提高了搜索效率。

文献［７］针对无人机航迹规划问题，在遗传算法

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102027&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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的基础思路上引入差分进化变异策略，并与模拟

退火算法结合起来，增加了算法变异的多样性。

文献［８］针对规划环境中存在相交威胁的特点，
采用路标导引法解决了双机协同规划中的陷阱问

题，同时利用探测步长限制 ２个相邻航迹节点间
的速度方向变化范围。文献［９］针对多无人机的
航迹规划问题，采用了一种混合粒子群优化算法

进行规划，使得各个无人机所经路径的代价函数

总和最小。文献［１０］针对无人机在复杂战场环
境下的航迹规划问题，提出了一种基于传统蚁狮

算法中蚂蚁随机游走的行为和混沌算子相结合的

混沌蚁狮（ＣＡＬＯ）算法的航迹规划算法，提高了
算法寻找全局最优值的能力。文献［１１］针对快
速扩展随机树（ＲＲＴ）算法进行改进，通过引入动
态步长和自适应目标引力策略，在二维规划空间

为无人机有效、快速地规划出一条满足实际飞行

性能的较优航线。文献［１２］将动态域快速随机
搜索树与线性二次高斯运动规划相结合，在威胁

环境不确定的条件下，实现了具有良好安全性能

的单机航线在线规划。文献［１３］运用数学方法
伪谱法应用于多无人飞行器，实现了满足多约束

的多无人机航迹规划。文献［１４］将无人机雷达
散射截面（ＲＣＳ）考虑进去，利用遗传算法进行了
在动态 ＲＣＳ基础上的航迹实时规划，实现了飞行
过程中对威胁的合理规避。

以上成果显著提高了无人直升机航迹规划能

力和水平，但是搜索效率低及求解精度差等问题

仍然存在。针对以上两方面问题，本文提出了一

种基于改进人工鱼群算法（ＩｍｐｒｏｖｅｄＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＦｉｓｈ
ＳｗａｒｍＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＩＡＦＳＡ）的无人直升机编队航迹
规划算法。

１　改进人工鱼群算法

人工鱼群算法（ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＦｉｓｈＳｗａｒｍ Ａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍ，ＡＦＳＡ）是李晓磊博士在对生物鱼类群体的
社会行为特性进行观察和总结的基础上于２００２年
首次提出的

［１５］
，是一种模仿鱼群行为的寻优算法，

其具有并行性、简单性、寻优速度快等优点，同时也

存在着寻优精度不高、后期收敛速度变慢等缺点。

当前业界对于智能算法的改进，通常从算法

参量和算法机理两方面开展。针对人工鱼群算法

的固有缺点，本文同样从以上两方面入手，分别对

人工鱼的视野和人工鱼群进化策略进行改进。

１．１　人工鱼视野模型
人工鱼的视野决定了算法整体的收敛速度和

收敛精度，因此学术界对其的研究也较为深入，文

献［１６１７］分别提出了不同的改进自适应视野模
型。在以上成果的基础上，本文从邻域学习和算

法特性２个角度出发，提出了一种人工鱼自适应
视野模型，如下：

ｖｉｓｕａｌｉｇｅｎ ＝

　　
ｖｉｓｕａｌｉｇｅｎ－１·

ｆｂｅｓｔｇｅｎ－珋ｆｇｅｎ
ｆｂｅｓｔｇｅｎ

　∑
ｇｅｎｕｃ

δ０＝１
ｆｉｇｅｎ－ｆ

ｉ
ｇｅｎ－δ０≠０

ｖｉｓｕａｌ０ 　∑
ｇｅｎｕｃ

δ０＝１
ｆｉｇｅｎ－ｆ

ｉ
ｇｅｎ－δ０

＝











 ０

　　ｉ＝１，２，…，ｍ （１）
式中：ｍ为人工鱼群中个体的数量；ｖｉｓｕａｌｉｇｅｎ为人

工鱼 ｘｉ在 ｇｅｎ代的视野；ｖｉｓｕａｌ
ｉ
ｇｅｎ－１为人工鱼 ｘｉ在

ｇｅｎ－１代的视野；ｖｉｓｕａｌ０为鱼群中所有人工鱼的

初始视野；ｆｂｅｓｔｇｅｎ为 ｇｅｎ代鱼群中的人工鱼个体最优
值；珋ｆｇｅｎ为 ｇｅｎ代群体中所有人工鱼个体的均值；

ｆｉｇｅｎ为人工鱼 ｘｉ在 ｇｅｎ代的适应度值；ｆ
ｉ
ｇｅｎ－δ０

为人

工鱼 ｘｉ在 ｇｅｎ－δ０代的适应度值；ｇｅｎｕｃ为人工鱼
ｘｉ适应度值的未改变代数，作为初始参数设置。

式（１）给出的模型实现了人工鱼的视野依据
鱼群寻优情况进行动态调整。在 ｇｅｎｕｃ内人工鱼
的适应度值保持变化的情况下，视野动态调整，以

此保证人工鱼向最优解靠拢，进行精细搜索。而

作为相反的情况，若人工鱼的适应度值在其中未

发生变化，说明人工鱼可能陷入了局部收敛区域，

此时需要重新全局大范围搜索，ｇｅｎｕｃ因此将人工
鱼的视野重置为初始值。

１．２　人工鱼群进化策略
自然界中的生物通过繁殖来完成物种的进

化，繁殖分有性繁殖和无性繁殖 ２种方式。有性
繁殖是一对父代个体产生一个子代个体，优点是

拓展了种群多样性，缺点是无法保证子代个体的

质量。无性繁殖是一个父代个体产生一个子代个

体，优点是种群特性稳定，进化速度快，缺点是对

父代个体质量的依赖性强。

考虑到无人直升机编队航迹规划问题的复杂

程度和求解计算量，本文采用无性繁殖的方式作

为人工鱼群的进化策略，但是为了保证其种群的整

体质量，必须对其进行改进，具体如图 １所示。图
中：δ为拥挤度因子，ｎｆ为视野内鱼的数目，Ｙｉ、Ｙｃ、
Ｙｍ分别为当前 ｉ、ｃ、ｍ位置的人工鱼的食物浓度。

从图１中可以看出，针对无性繁殖的特点，在
进化策略上对其的改进思路是：根据每一代进化

后的人工鱼适应度值进行排序，从而筛选出较差

的人工鱼个体并加以淘汰，同时用适应度值较高

的人工鱼进行对应的补充。具体人工鱼淘汰补充

７０４
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图 １　人工鱼群进化策略改进示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｅｖｏｌｕｔｉｏｎ

ｓｔｒａｔｅｇｙｏｆａｒｔｉｆｉｃｉａｌｆｉｓｈｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍ

过程以伪代码的形式表示如下：

Ｆｏｒｉ＝１ｔｏｍ
Ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｍ］；∥人工鱼群 Ｘ
ｙｊ＝Ｓｏｒｔ〈ｆ（ｘｉ）〉，ｉ，ｊ＝１，２，…，ｍ；∥按照人

工鱼 ｘｉ的适应度值从小到大进行排列
Ｙ＝［ｙ１，ｙ２，…，ｙｍ ｆ（ｙ１）＜ｆ（ｙ２）＜… ＜

ｆ（ｙｍ）］；∥适应度值排序后的人工鱼群 Ｙ
Ｃｈｏｏｓｅ〈｛ｙｍ－ｎ＋１，…，ｙｍ｝〉；∥筛选 ｎ条淘汰

的人工鱼个体

Ｓｕｂｓｔｉｔｕｄｅ〈ｙｍ－ｉ＋１〉ｆｏｒ〈ｙｉ〉，ｉ＝１，２，…，ｎ；
∥对人工鱼个体进行替换

Ｅｎｄ
通过在每一代进化中淘汰较差个体，改进后

的人工鱼群进化策略从原理上克服了无性繁殖中

较差个体的产生，确保了人工鱼群整体搜索精度

和效率的提升。

２　无人直升机编队航迹规划模型

２．１　规划原理
本文采用栅格法划分规划空间，航迹由相邻网

格节点连接而成，每个网格节点包含着规划环境中

的地形状况威胁、障碍、天气等因素，如图２所示。

图 ２　航迹连接示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ

图２描述了航迹点 Ｐｉ→Ｐｉ＋１的连接，即每个
节点的下一个节点只能出现于相邻的 ８个节点
中。由此，航迹规划可描述为

Ｓ（ｘｓ，ｙｓ）
Γ（ｑ
→
）
Ｐ１（ｘ１，ｙ１）…Ｐｎ－１（ｘｎ－１，ｙｎ－１）

Γ（ｑ
→
）

　　Ｇ（ｘｇ，ｙｇ） （２）
式中：Ｓ（ｘｓ，ｙｓ）为起始点；Ｇ（ｘｇ，ｙｇ）为目标点；
Ｐ１（ｘ１，ｙ１）…Ｐｎ－１（ｘｎ－１，ｙｎ－１）为中间航迹节点；

Γ（ｑ）表示约束条件，ｑ为航迹约束参数。
２．２　代价函数模型

以航迹代价最小作为算法的寻优目标，代价

函数的设计影响着寻优算法的航迹生成质量，同

时代价函数也是规划模型构建的基础，本文将从

航程、威胁、时间等方面构建代价函数模型。

２．２．１　航程代价
无人直升机体积和起飞重量有限，故能量也

有限，在规划航迹时应尽量实现和保证其飞行距

离最短，本文将航程代价定义为所有航路段的长

度之和：

ＪＯ ＝ ＳＰ１ ＋∑
ｎ－１

ｉ＝１
ＰｉＰｉ＋１ ＋ ＰｎＧ ＝∑

ｎ

ｉ＝１
ｌｉ （３）

式中：ｌｉ为航迹段 ｉ的长度。
２．２．２　威胁代价

雷达、地形等外部干扰是无人直升机航迹规

划中需要规避的威胁，航迹规划的目的是规避威

胁且实现自身约束条件下的可飞路径，不同种类

的威胁影响的范围不同，对无人直升机的威胁程

度也不同。为了简化研究，本文将单机航迹的威

胁代价 ＪＴ定义为

ＪＴ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ＪＴｉ （４）

式中：ＪＴｉ为航迹段 ｉ中无人直升机所受到的威胁
代价，其模型为

ＪＴｉ ＝∑
ＮＴ

ｊ＝１
ＪＴｊｉ ＝∑

ＮＴ

ｊ＝１

１
５
ｌｉ（Ｐ（ｄ

ｉ
ｊ，１）＋Ｐ（ｄ

ｉ
ｊ，２）＋

　　Ｐ（ｄｉｊ，３）＋Ｐ（ｄ
ｉ
ｊ，４）＋Ｐ（ｄ

ｉ
ｊ，５）） （５）

式中：ＪＴｊｉ为航迹段 ｉ中面临威胁源 Ｔｊ的代价；ＮＴ
为威胁源的种类；Ｐ（ｄｉｊ，ｋ）（ｋ＝１，２，３，４，５）为航迹
段 ｉ关键点 ｋ处面临威胁源 Ｔｊ所受的威胁指数，
具体参照文献［１８］。

本文考虑的威胁源包括雷达威胁、地空导弹威

胁、地形威胁及气象威胁等，现给出其具体模型。

１）雷达威胁
针对雷达作战特性，将雷达威胁模型定义为

ＰＲ ＝
ＫＲ／ｄ

４ 　ｄ≤ Ｒｍａｘ
０ 　ｄ＞Ｒ{

ｍａｘ

（６）

８０４
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式中：ＰＲ为雷达发现目标的概率；ＫＲ为表征雷达
性能的参数；ｄ为无人直升机到雷达的距离；Ｒｍａｘ
为雷达最大作用距离。

２）地空导弹威胁
构建地空导弹威胁模型为

Ｐｍ ＝
ｄｓｙ－ｄｓ
ｄｓｙ－ｄｓｊ

　ｄｓｊ≤ ｄｓ≤ ｄｓｙ

０ 　
{

其他

（７）

式中：Ｐｍ 为地空导弹威胁概率；ｄｓｊ为杀伤区近界
水平距离；ｄｓｙ为杀伤区远界水平距离；ｄｓ为无人
直升机到地空导弹的水平距离。

３）地形威胁
基于编队飞行安全的考虑，构建地形威胁模

型为

ＰＴ ＝
０ ｄＴ ＞ｄＴｍａｘ＋ＲＴ或 ｈ＞ＨＴ
ｄＴｍａｘ＋ＲＴ－ｄＴ
ｄＴｍａｘ－ｄＴｍｉｎ

ｈ≤ＨＴ，ｄＴｍｉｎ＋ＲＴ＜ｄＴ≤ｄＴｍａｘ＋ＲＴ

１ ｈ≤ ＨＴ，ｄＴ ＜ｄＴｍｉｎ＋Ｒ










Ｔ

（８）
式中：ＰＴ为无人直升机所在高度；ｄＴ为无人直升
机到地形障碍中心轴线的距离；ＨＴ为地形障碍高
度；ＲＴ为高度 ｈ上地形障碍表面距离中心轴线的
距离。

４）气象威胁
气象威胁 Ｐｗ如下：

Ｐｗ ＝

０ ｄｗ ＞ｄｗｍａｘ
１
ｄｗ

ｄｗｍｉｎ≤ ｄｗ≤ ｄｗｍａｘ

１ ｄｗ ＜ｄ










ｗｍｉｎ

（９）

式中：ｄｗ为无人直升机距离气象威胁中心的距
离；ｄｗｍａｘ为气象威胁区域最大半径；ｄｗｍｉｎ为无人直
升机因气象威胁出故障而不能完成任务的区域。

２．２．３　时间代价
时间代价体现为各个无人直升机到达目标终

点的时间范围与指令时间的差别，因此其模型为

ＪＴｉｍｅ ＝
０ 　ｔｍｉｎ≤ ｔｃ≤ ｔｍａｘ
ｔ－ｔｃ 　{ 其他

（１０）

式中：ｔ为无人直升机达到目标终点的实际时间；
ｔｃ为无人直升机到达目标终点的指令时间；ｔｍｉｎ和
ｔｍａｘ分别为设置的允许时间下限和上限。
２．３　约束条件分析

在文献［１９２０］的基础上，给出以下约束条件。
１）航迹总长度
由于各类资源的限制，所规划出的航迹总长

度要满足一定要求，由此给出最大航迹总长度

约束：

∑
ｎ

ｉ＝１
ｌｉ≤ Ｌｍａｘ （１１）

式中：Ｌｍａｘ为最大航迹总长度。
２）航迹段长度
同样从资源的角度考虑，对航迹段的最小长

度进行约束，具体描述为

ｌｉ≥ ｌｍｉｎ　　ｉ＝１，２，…，ｎ （１２）
式中：ｌｍｉｎ为航迹段最小长度。

３）飞行高度
基于安全性考虑，给出航迹规划的飞行高度

约束：

Ｈｍｉｎ≤ Ｈｊ≤ Ｈｍａｘ　　ｊ＝１，２，…，ｍ （１３）
式中：Ｈｊ为第 ｊ架无人直升机的飞行高度；Ｈｍａｘ、
Ｈｍｉｎ分别为航迹规划的最大、最小飞行高度。

４）飞行速度
为了保证无人直升机编队协同完成任务，必

须对其速度进行约束，具体如下：

ｖｍｉｎ≤ ｖｊ≤ ｖｍａｘ　　ｊ＝１，２，…，ｍ （１４）
式中：ｖｊ为第 ｊ架无人直升机的飞行速度；ｖｍｉｎ、ｖｍａｘ
分别为航迹规划出的最大、最小飞行速度。

５）俯仰角
从无人直升机飞行安全的角度出发，给出俯

仰角约束：

ｚ－ｉ －ｚ
＋
ｉ

ａｉ
≤ ｔａｎθ　　ｉ＝１，２，…，ｎ （１５）

式中：ｚ－ｉ 和ｚ
＋
ｉ 分别为航迹段ｉ的起点和终点位置

的高度；ａｉ为航迹段 ｉ在水平面上的投影；θ为航
迹规划中设置的极限俯仰角。

６）转弯角
为了确保规划航迹的可行性，对其转弯角进

行限制，如下：

ａｉａｉ＋１
ａｉ ａｉ＋１

≥ ｃｏｓ　　ｉ＝１，２，…，ｎ （１６）

式中：ａｉ、ａｉ＋１ 分别为 ａｉ、ａｉ＋１的长度；为航
迹规划的最大允许转弯角。

７）安全距离
为了避免无人直升机编队在协同执行任务期

间发生碰撞问题，建立如下安全距离模型：

ｄｊｉ≥ ｄｓ （１７）

式中：ｄｊｉ为无人直升机 ｉ与编队中友机 ｊ的最小飞
行距离；ｄｓ为编队中无人直升机的飞行安全距离。
２．４　编队航迹规划模型

编队航迹规划模型即为人工鱼群算法求解的

目标函数。基于 １．１节所建立的模型，构建编队
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航迹规划模型，如下：

Ｊ＝ｍｉｎ∑
ｍ

ｊ＝１
（ｗ１Ｊ

ｊ
Ｏ ＋ｗ２Ｊ

ｉ
Ｔ ＋ｗ３Ｊ

ｉ
Ｔｉｍｅ） （１８）

式中：ｗｋ（ｋ＝１，２，３）为各个代价的权重；Ｊ
ｊ
Ｏ、Ｊ

ｉ
Ｔ和

ＪｉＴｉｍｅ分别为编队中第 ｊ架无人直升机的航程代价、
威胁代价和时间代价。

３　基于改进人工鱼群算法的航迹
规划算法

３．１　编码方式
为了兼顾算法搜索的效率和精度，本文基于

变长度的实值形式对人工鱼个体进行编码，个体

ｘｉ（ｉ＝１，２，…，ｍ）的编码如下：

ｘｉ＝｛Ｓｉ，Ｐ
１
ｉ（ｘ

１
ｉ，ｙ

１
ｉ，ｂ

１
ｉ），…，

　　Ｐｎ－１ｉ （ｘ
ｎ－１
ｉ ，ｙ

ｎ－１
ｉ ，ｂ

ｎ－１
ｉ ），Ｇｉ｝ （１９）

式中：ｎ为航迹点的个数。
３．２　聚类策略

在协同航迹规划中，对无人直升机的初始航

迹种群进行聚类。本文的聚类策略是指对指标优

先级进行排序，按照优先级逐个计算出各指标对

应的一定数量的较优秀个体作为子种群，剩下的

个体作为最优个体存储种群，用来存储各个子种

群好的个体。

３．３　算法流程
本文算法的具体流程如图３所示。

图 ３　基于改进人工鱼群算法的航迹规划算法流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄＡＦＳＡ

４　仿真分析

仿真环境想定为３架无人直升机执行对３个
目标的打击任务，需要对航迹进行规划。具体模

型参数参考文献［２１］，具体无人直升机与目标信
息及威胁参数如表 １和表 ２所示。根据以上参
数，得到仿真结果如图４、图５及表３所示。

从图４和图 ５可以看出，本文算法实现了对
３架无人直升机所构成的编队的航迹规划。首
先，３架无人直升机组成的编队都是按照所规划的
轨迹到达了目标点；其次，规划航迹成功规避掉了

表 １　无人直升机与目标信息

Ｔａｂｌｅ１　ＵＨａｎｄｔａｒｇｅｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

指令到达

时间／ｓ

无人

直升机
ｘ／ｋｍ ｙ／ｋｍ 目标 ｘ／ｋｍ ｙ／ｋｍ

ＵＨ１ ０ ３０ → Ｔ１ １０５０ １０２０

７８００ ＵＨ２ ３０ ０ → Ｔ２ １０２０ １０５０

ＵＨ３ ０ ０ → Ｔ３ １０５０ １０５０

表 ２　威胁参数设置

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｒｅａｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇ

威胁编号 类型 （ｘ，ｙ）／ｋｍ

１ 气象 （１４０，１４０）

２ 地空导弹 （２４０，１８０）

３ 雷达 （３１０，２７０）

４ 气象 （３５０，４８０）

５ 地空导弹 （５００，４８０）

６ 地空导弹 （６００，６８０）

７ 雷达 （７１０，７７０）

图 ４　水平面规划航迹

Ｆｉｇ．４　Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇ

图 ５　三维空间规划航迹

Ｆｉｇ．５　３Ｄｓｐａｃｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇ
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　第 ２期 马梓元，等：基于改进人工鱼群算法的无人直升机编队航迹规划

作战区域内的地形及各类威胁，同时算法规划出

的航迹满足了本文所设立的约束条件。从表３可
以看出，规划出的 ３架无人直升机实际到达时间
与指令最初时间最多相差３０ｓ左右。那么根据无
人直升机本身具有悬停等待功能及在低烈度战争

的前提条件下，该误差时间是可以容忍的，并且能

够满足相应的要求，进而验证了本文算法的可

行性。

为了与其他求解算法作更好的对比，本文选

取了人工鱼群算法、进化算法（ＥＡ）、粒子群优化
算法３种算法和改进后的人工鱼群算法进行无人
直升机航迹规划问题的求解和对比，结果如图 ６
所示。

从图６可以看出，在４种算法中，进化算法出
现了早熟的情况，并且陷入了局部最优无法满足

搜索要求，而粒子群优化算法虽然在初期收敛速

度较快，但是后期同样陷入了局部最优，人工鱼群

算法虽然在速度上有了较大的提高，但从精度上

来看有提高却依然不够理想，而且同样未搜索到

最优解，本文提出的改进人工鱼群算法相比于其

他３种算法，收敛速度较快，且通过对视野模型和
进化策略的改进，在收敛精度上存在着明显的

优势。

表 ３　无人直升机实际到达时间

Ｔａｂｌｅ３　ＡｃｔｕａｌａｒｒｉｖａｌｔｉｍｅｏｆＵＨ

无人直升机 实际到达时间／ｓ 与指令到达时间差值／ｓ

ＵＨ１ ７７８４．６ －１６．４

ＵＨ２ ７８１８．８３ １８．８３

ＵＨ３ ７７６９．４７ －３０．５３

图 ６　搜索算法性能对比

Ｆｉｇ．６　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｅａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

５　结 束 语

本文提出了一种基于改进人工鱼群算法的航

迹规划算法。通过对人工鱼群算法的改进、航迹

规划模型的建立等措施实现了对编队航迹规划问

题的求解。仿真结果验证了所提算法的有效性。

但是本文还存在着如下 ３点不足和需改进的地
方：①在代价函数上考虑的还不够充分，可能还存
在其他的威胁未考虑进去；②在参数设置上较为
理想化，可能还存在较大的改进空间；③由于本文
是根据无人直升机的终点悬停等待的特性采用的

同步方式，导致在到达目的地的时间上会有所误

差。后续工作将围绕以上３个方面问题进行更深
入的研究，以期得到的规划算法能够更加贴近实

战环境。
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ｉｍｐｒｏｖｅｍｕｔａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１９，３６

（１２）：３１３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］程晓明．无人机双机协同航迹规划技术研究［Ｄ］．南京：南

京航空航天大学，２０１５．

ＣＨＥＮＧＸＭ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏ

ｇｙｏｆＵＡＶｄｕａｌａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］于鸿达，王从庆，贾峰，等．一种基于差分进化混合粒子群算

法的多无人机航迹规划［Ｊ］．电光与控制，２０１８，２５（５）：

２２２５．

ＹＵＨＤ，ＷＡＮＧＣＱ，ＪＩＡＦ，ｅｔａｌ．Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅ

ＵＡＶｓｂａｓｅｄｏｎｈｙｂｒｉｄｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒ

ｅｎｔｉａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＯｐｔｉｃｓ＆ Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１８，２５

（５）：２２２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］赵克新，黄长强，王渊，等．基于混沌蚁狮算法的无人机航迹

规划［Ｊ］．飞行力学，２０１８，３６（１）：９３９６．

ＺＨＡＯＫＸ，ＨＵＡＮＧＣＱ，ＷＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．ＵＡＶｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ

ｂａｓｅｄｏｎｃｈａｏｓａｎｔｌｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１８，

３６（１）：９３９６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］范伟伦，李薇，冯杭．基于改进 ＲＲＴ算法的无人机实时航迹

规划［Ｊ］．舰船电子工程，２０１９，３９（２）：５６６０．

ＦＡＮＷ Ｌ，ＬＩＷ，ＦＥＮＧＨ．ＵＡＶｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｂａｓｅｄｏｎ

ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄＲＲＴａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＳｈｉｐＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１９，３９（２）：５６６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＷＥＮＮ，ＳＵＸ，ＭＡＰ，ｅｔａｌ．ＯｎｌｉｎｅＵＡＶｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｉｎｕｎ

ｃｅｒｔａｉｎａｎｄｈｏｓｔｉｌｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＭａｃｈｉｎｅＬｅａｒｎｉｎｇａｎｄＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，２０１５，８（２）：１１９．

［１３］白瑞光，孙鑫，陈秋双，等．基于 Ｇａｕｓｓ伪谱法的多 ＵＡＶ协

同航迹规划［Ｊ］．宇航学报，２０１４，３５（９）：１０２２１０２９．

ＢＡＩＲＧ，ＳＵＮＸ，ＣＨＥＮＱＳ，ｅｔａｌ．ＭｕｌｔｉｐｌｅＵＡＶｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｂａｓｅｄｏｎＧａｕｓｓｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，３５（９）：１０２２１０２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］晏青，熊峻江，游思明．基于动态 ＲＣＳ的无人机航迹实时规

划［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１１，３７（９）：１１１５１１２１．

ＹＡＮＱ，ＸＩＯＮＧＪＪ，ＹＯＵＳＭ．Ｒｅａｌｔｉｍｅｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒｆｌｉｇｈｔｐａｔｈｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｄｏｎｄｙｎａｍｉｃＲＣＳ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１１，３７（９）：１１１５１１２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］李晓磊，邵之江，钱积新．一种基于动物自治体的寻优模式：

鱼群算法［Ｊ］．系统工程理论与实践，２００２，２２（１１）：３２３８．

ＬＩＸＬ，ＳＨＡＯＺＪ，ＱＩＡＮＪＸ．Ａｎｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ

ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓａｎｉｍａｔｓ：Ｆｉｓｈｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇＴｈｅｏｒｙ＆Ｐｒａｃｔｉｃｅ，２００２，２２（１１）：３２３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＪＩＡＮＧＭ Ｙ，ＭＡＳＴＯＲＡＫＩＳＮＥ，ＹＵＡＮＤＦ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｉｍａｇｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ａｒｔｉｆｉｃｉａｌｆｉｓｈ

ｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＥｕｒｏｐｅａｎＣｏｍｐｕｔｉｎｇ

Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ（ＥＣＣ２００９）．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００９：１３３１３８．

［１７］ＹＡＯＺＧ，ＲＥＮＺＨ．Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｃｏａｌｍｉｎｅｒｅｓｃｕｅｒｏｂｏｔ

ｂａｓｅｄｏｎｈｙｂｒｉｄａｄａｐｔｉｖｅａｒｔｉｆｉｃｉａｌｆｉｓｈｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．Ｉｎ

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１４，７（８）：１

１２．　

［１８］ＢＲＥＡＤＲＷ，ＭＣＬＡＩＮＴＷ，ＧＯＯＤＲＩＣＨＭＡ，ｅｔａｌ．Ｃｏｏｒｄｉ

ｎａｔｅｄｔａｒｇｅｔａｓｓｉｇｎｍｅｎｔａｎｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｆｏｒｕｎｍａｎｎｅｄａｉｒｖｅｈｉｃｌｅｓ

［Ｃ］∥ ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕ

ｔｏｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００２：９１１９２２．

［１９］ＬＵＪＳ，ＷＡＮＧＮ，ＣＨＥＮＪ．Ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｐｌｅＵＨｓｕｓｉｎｇａｎＡＩＳＡＣＯｈｙｂｒｉｄａｐｐｒｏａｃｈ［Ｃ］∥２０１１

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１１：４３０１４３０５．

［２０］ＫＥＩＫＨＡＭＭ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｓｉｍｕｌａｔｅｄａｎｎｅａｌｉｎｇｕｓｉｎｇｍｏｍｅｎｔｕｍ

ｔｅｒｍｓ［Ｃ］∥２０１１ＩＥＥＥＳｅｃｏｎｄＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎ

ｔｅｌｌｉｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍｓ，ＭｏｄｅｌｉｎｇａｎｄＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１１：４４４８．

［２１］周瑞，黄长强，魏政磊，等．ＭＰＧＷＯ算法在多ＵＣＡＶ协同航

迹规划中的应用［Ｊ］．空军工程大学学报（自然科学版），

２０１７，１８（５）：２４２９．

ＺＨＯＵＲ，ＨＵＡＮＧＣＱ，ＷＥＩＺＬ，ｅｔａｌ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＭＰ

ＧＷＯａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｎｍｕｌｔｉＵＣＡＶｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｔｒａｃｋｐｌａｎｎｉｎｇ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ

Ｅｄｉｔｉｏｎ），２０１７，１８（５）：２４２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　马梓元　男，硕士研究生。主要研究方向：先进飞行控制技术。

龚华军　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：先进飞

行控制技术、飞行综合控制、系统建模与仿真。

王新华　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：舰载

机着舰引导与控制、直升机飞行控制、无人机飞行控制。
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　第 ２期 马梓元，等：基于改进人工鱼群算法的无人直升机编队航迹规划

Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎ
ｉｍｐｒｏｖｅｄａｒｔｉｆｉｃｉａｌｆｉｓｈｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ＭＡＺｉｙｕａｎ，ＧＯＮＧＨｕａｊｕｎ，ＷＡＮＧＸｉｎｈｕａ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｏｓｏｌｖｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｈｅＵｎｍａｎｎｅｄＨｅｌｉｃｏｐｔｅｒ（ＵＨ），ａｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＦｉｓｈＳｗａｒｍＡｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＡＦＳＡ）．Ａｎａｄａｐｔｉｖｅｖｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌ
ｏｆａｒｔｉｆｉｃｉａｌｆｉｓｈｆｏｒａｒｔｉｆｉｃｉａｌｆｉｓｈｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍｗａｓｐｕｔｆｏｒｗａｒｄｆｒｏｍｔｗｏａｓｐｅｃｔｓｏｆｎｅｉｇｈｂｏｒｈｏｏｄｌｅａｒｎｉｎｇ
ａｎｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ．Ｔｈｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｆｉｓｈｓｗａｒｍｗａｓｉｍｐｒｏｖｅｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆａｓｅｘｕａｌｒｅ
ｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ．Ｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｍｏｄｅｌｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｆｒｏｍｔｈｒｅｅａｓｐｅｃｔｓ
ｏｆｐｌａｎｎｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅ，ｃｏｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｃｏｄｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｎｄｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｗｅｒｅ
ｉｍｐｒｏｖｅｄｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｌｏｗｓｅａｒｃｈｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｐｏｏｒａｃｃｕｒａｃｙｐｒｏｂｌｅｍｓｉｎｒｏｕｔｅｐｌａｎｎｉｎｇ．Ａｎｅｘａｍｐｌｅ
ｏｆｔｈｒｅｅａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒｍａｔｉｏｎｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｗａｓｕｓｅｄｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅ
ｔｈａｔ，ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆＡＦＳＡ，ｔｈｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｍｏｄｅｌａｎｄｏｔｈｅｒｍｅａｓｕｒｅｓ，
ｇｏｏｄｕｎｍａｎｎｅｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｃａｎｂｅａｃｈｉｅｖｅｄ，ａｎｄｍｅａｎｗｈｉｌｅｔｈｅｓｅａｒｃｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｓｏｌｕｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙａｒｅｉｍｐｒｏｖｅｄｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＦｉｓｈＳｗａｒｍＡｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＡＦＳＡ）；ＵｎｍａｎｎｅｄＨｅｌｉｃｏｐｔｅｒ（ＵＨ）；ｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｔｒａｊｅｃ
ｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇ；ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００７１７１７：１３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７１７．１７１０．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（ＮＺ２０１９００８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｇｈｊ３０１＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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飞行器栖落机动的轨迹跟踪控制及吸引域优化计算

王无天，何真，岳?
（南京航空航天大学 自动化学院，南京 ２１１１０６）

　　摘　　　要：针对固定翼飞行器栖落机动的纵向运动，研究了栖落机动轨迹跟踪控制设
计与吸引域优化计算方法。首先，根据栖落动力学模型和栖落过程中各个状态量的约束，用广

义伪谱法生成标称轨迹，以此为基础设计了分段线性轨迹跟踪控制律。然后，在平方和（ＳＯＳ）
算法的基础上计算出栖落轨迹的吸引域，以保证吸引域内的飞行器能最终栖落在目标区域。

最后，进一步改进吸引域的迭代优化计算方法以扩大吸引域范围。仿真结果验证了栖落机动

轨迹跟踪控制律的有效性，并表明运用所设计的吸引域优化计算方法可以获得更大的吸引域。

关　键　词：轨迹跟踪控制；广义伪谱法；吸引域；栖落机动；平方和（ＳＯＳ）算法
中图分类号：Ｖ２４９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０４１４１０

　　在自然界中，大型鸟类通过拉大飞行迎角来
实现快速、准确的降落，将这种降落方式称为栖落

机动。如果固定翼飞行器可以模仿大型鸟类进行

栖落机动，即拉大飞行迎角、快速降低飞行速度并

最终栖落在目标区域，那么将极大地扩展其应用

场合
［１３］
。栖落机动不但能保留固定翼飞行器在

续航时间、飞行范围和速度等方面的优势，还能在

一定程度上弥补其通常不能在小场地降落的缺点。

由于栖落机动给固定翼飞行器带来的好处，

栖落机动的研究得到了越来越多的关注。文献

［４］为了验证栖落的可行性，进行了小型滑翔机
栖落在电线上的实验。文献［５］研究了变体部件
对无人机栖落的影响。文献［６］通过配点法生成
了栖落机动的标称轨迹。文献［７］对轨迹的稳定
性研究发现，在终端阶段会发生发散，对栖落机动

设计了滑模轨迹跟踪控制器。文献［８］对侧滑栖
落机动提出了一种自适应增益滑模控制技术。文

献［９］采用开放时间最优化方法来研究栖落轨迹
优化问题。

目前，栖落机动的研究主要验证了栖落机动

的可行性，以及如何设计控制器提高栖落机动的

稳定性，没有考虑所设计的栖落机动系统的吸引

域问题。吸引域是指非线性系统局部稳定的区

域，为了保证飞行器能栖落在目标区域，需要计算

栖落机动的吸引域。文献［１０］提出了用平方和
（ＳｕｍｏｆＳｑｕａｒｅｓ，ＳＯＳ）算法计算动力学系统的吸
引域。文献［１１］针对栖落机动设计了误差反馈
控制律，并将平方和算法用于计算栖落轨迹控制

系统的吸引域。受文献［１１］启发，本文针对栖落
机动设计了更易于求解的分段线性控制律，并对

平方和算法进行优化设计，以扩大吸引域。

本文采用广义伪谱法对栖落机动轨迹进行优

化并生成标称轨迹，将动力学模型沿标称轨迹线

性化，设计了分段线性的轨迹跟踪控制器；采用平

方和算法计算系统的吸引域，并且优化吸引域算

法以寻找出更大的栖落机动吸引域。

１　飞行器栖落机动的动力学模型

动力学模型的状态变量选取飞行速度 Ｖ、航

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202102028&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqM1BLVW9RcWF1NVBnT0M5ODdrSXZsbk1iTlZPUT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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迹角 μ、迎角 α、俯仰角速率 ｑ、俯仰角 θ、水平位移
ｘ和高度 ｈ，控制输入选取推力 Ｔ和升降舵的偏
转角度 δｅ。假设推力经过重心且指向机头方向，
图１为飞行器的纵向受力分析图。图中：Ｘａ为速
度坐标系的横向位移；Ｘｂ为机体坐标系的横向位
移；Ｘｇ为地面坐标系的横向位移；Ｚａ为速度坐标
系的纵向位移；Ｚｂ为机体坐标系的纵向位移；Ｚｇ
为地面坐标系的纵向位移；ｇ为重力系数。

图 １　飞行器纵向受力分析图

Ｆｉｇ．１　ＬｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｄｉａｇｒａｍｏｆＵＡＶ

根据图１建立速度坐标系下的飞行器纵向动
力学方程：

Ｖ
　·
＝（Ｔｃｏｓα－Ｄ－ｍｇｓｉｎμ）／ｍ

μ＝（Ｔｓｉｎα＋Ｌ－ｍｇｃｏｓμ）／（ｍＶ）
α＝ｑ－（Ｔｓｉｎα＋Ｌ－ｍｇｃｏｓμ）／（ｍＶ）
ｑ＝Ｍ／Ｉｙ
ｘ＝Ｖｃｏｓμ

ｈ
·

＝Ｖｓｉｎ















μ

（１）

式中：ｍ为飞行器的质量；Ｍ为空气动力和力矩；
Ｌ为升力；Ｄ为阻力；Ｉｙ为飞行器俯仰转动惯量。

Ｌ、Ｄ、Ｍ的表达式如下：

Ｌ＝１
２ρａ
Ｖ２ＳａＣＬ

Ｄ ＝１
２ρａ
Ｖ２ＳａＣＤ

Ｍ ＝１
２ρａ
Ｖ２ＳａＣ













Ｍ

（２）

式中：ＣＬ、ＣＤ和ＣＭ分别为升力、阻力和力矩系数；
Ｓａ为飞行器的空气动力表面积；ρａ为空气密度。

飞行器栖落机动的空气动力学系数由平板模

型方法
［１２１４］

得到，可表达为

ＣＬ ＝０．８ｓｉｎ（２α）

ＣＤ ＝１．４（ｓｉｎα）
２

ＣＭ ＝－
Ｓｅｌｅ
Ｓａ
（０．８ｃｏｓαｓｉｎ（２α＋２δｅ）＋

　　１．４ｓｉｎα（ｓｉｎ（α＋δｅ））
２＋０．１ｓｉｎα













）

（３）

式中：ｌｅ为升降舵空气动力重心到飞行器质心距
离；Ｓｅ为升降舵的空气动力表面积。

栖落机动的动力学模型与常规飞行器的区别

主要在于栖落机动具有大迎角。栖落属于一类复

杂的机动，是非线性领域控制的一个挑战。

２　栖落机动轨迹跟踪控制律设计

２．１　非线性参考轨迹
将动力学模型（１）记为

Ｘ
·

＝ｆ（Ｘ，ｕ） （４）
式中：Ｘ为非线性模型的状态向量；ｕ为非线性模
型的输入量；ｆ（Ｘ，ｕ）表示非线性函数。

针对轨迹优化和非线性轨迹，采用广义伪谱

法为基础的数值非线性优化程序生成
［１５１６］

。目

前的广义伪谱法主要有 ４种类型，分别为 Ｇｕａｓｓ
伪谱法、Ｌｅｇｅｎｄｒａ伪谱法、Ｒｕｄａｕ伪谱法和 Ｃｈｅｂｙ
ｓｈｅｖ伪谱法。本文采用 Ｒｕｄａｕ伪谱法进行轨迹
优化，主要原因是：Ｒｕｄａｕ伪谱法相对其他 ３种广
义伪谱法有着较高的精度，在其他 ３种广义伪谱
法的基础上增加了初始点或者着重点。

动力学模型含有 ６个状态量，在进行优化计
算时，将升降舵的偏转角度 δｅ作为新的状态量，

则状态向量可表示为 Ｘ＝［Ｖ，α，μ，ｑ，ｘ，ｈ，δｅ］
Ｔ
，

并且设定参考的推力 Ｔ为常值 ３．７６８Ｎ。广义伪
谱法是根据整个过程对轨迹状态量的约束和状态

方程生成标称轨迹，所以需要对 ７个状态量根据
栖落机动轨迹的要求进行约束。在执行栖落机动

的过程中设置参数：将初始点位置设置为坐标原

点，并且根据实际情况设置各个状态的约束范围。

升降舵的偏转角度设为状态量，所以将其导数作

为输入量 ｕ，给定 ｕ的约束条件为：τ（ｕ）＝（－１，
１）。设定初始时刻上限值和下限值为：Ｘｈ（ｔ０）＝
［９．９８４ｍ／ｓ，０ｒａｄ，０．２５ｒａｄ，０ｒａｄ／ｓ，１ｍ，０ｍ，
－０．１５］Ｔ，Ｘｌ（ｔ０）＝［９．９８４ｍ／ｓ，０ｒａｄ，０．２５ｒａｄ，

０ｒａｄ／ｓ，０ｍ，－１ｍ，－０．１５］Ｔ。设置状态量过程
中的范围如表１所示。设定终点时刻上限值和下限
值为 Ｘｈ（ｔｆ）＝［４ｍ／ｓ，π／２ｒａｄ，π／４ｒａｄ，３．５ｒａｄ／ｓ，

１５ｍ，２ｍ，π／３］Ｔ，Ｘｌ（ｔｆ）＝［３ｍ／ｓ，－π／２ｒａｄ，

－π／４ｒａｄ，－３．５ｒａｄ／ｓ，１４ｍ，１ｍ，－π／３］Ｔ。栖落
终点的位置要根据实际的栖落点确定，如栖落在

电线杆上，所以设置栖落终点时给定了一定的约

束范围，如表１所示。
　　选取的二次型优化指标 Ｊ为

Ｊ＝∫
ｔｆ

ｔ０

（ｕＴＲｕ＋ｘＴＱｘ）ｄｔ＋ｘＴ（ｔｆ）Ｑｆｘ（ｔｆ） （５）

５１４
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表 １　状态变量过程约束

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｒｏｃｅｓｓｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓ

状态变量 下限值 上限值

Ｖ／（ｍ·ｓ－１） ０ ２５

α／ｒａｄ －π／２ π／２

μ／ｒａｄ －π／４ π／４

ｑ／（ｒａｄ·ｓ－１） －３．５ ３．５

ｘ／ｍ ０ １５

ｈ／ｍ ０ １０

δｅ／ｒａｄ －π／３ π／３

式中：第１项为积分型，是对整个过程中产生的状
态误差和输入误差进行的补偿；第２项为终点型，
是对终点产生的误差进行补偿。二次性能指

标（５）体现为对栖落机动的综合性能优化。
式（５）中：Ｑｆ、Ｑ、Ｒ分别为对应项所占的权重；
ｘ（ｔｆ）为栖落终点的目标状态，所以对 Ｑｆ的选择
越大，越要求栖落终点位置越接近指定的位置；ｕ
为整个过程的输入，Ｒ越大则对输入整体的操控
需要的能量越小；ｘ为整个过程的状态变量，Ｑ越
大则对整个状态变量要求越平稳。栖落机动状态

量变化的幅度较大，所以对状态变量不设限制，整

个优化可以理解为以最小的输入达到最优的最终

栖落状态。其中，Ｑｆ ＝ｄｉａｇ［１０，３０，０，０，１０，１０，
０］，Ｒ＝９０，Ｑ＝ｄｉａｇ［０，０，０，０，０，０，０］。

飞行器的物理参数来源于文献［１４］，具体参
数如表２所示。

表 ２　飞行器物理参数

Ｔａｂｌｅ２　ＰｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＵＡＶ

参数 数值

质量 ｍ／ｋｇ ０．８

平均气动弦长 ｃ／ｍ ０．２５

展长 ｂ／ｍ １

升力面积 Ｓｌ／ｍ
２ ０．２５

俯仰转动惯量 Ｉｙ／（ｋｇ·ｍ
－２） ０．１

　　根据以上约束条件用广义伪谱法即对应
ＭＡＴＬＡＢ的 ＧＰＯＰＳ工具包针对非线性模型生成
的标称轨迹如图２和图３所示。

从图２中看出，经过轨迹优化设计出栖落机
动轨迹的高度和水平位置都可以很好地落在终点

约束的目标范围内。

将生成的标称轨迹记为（Ｘｒ，ｕｒ）。标称轨迹
的状态方程为 Ｘ

·

ｒ＝ｆ（Ｘｒ，ｕｒ）。其中，Ｘｒ为 ＧＰＯＰＳ
得到的标称轨迹的状态变量，ｕｒ为标称轨迹的输
入。将非线性模型（４）沿着标称轨迹（Ｘｒ，ｕｒ）泰
勒展开：

ΔＸ
　·
＝Ｘ

　·
－Ｘ
　·

ｒ＝ｆ（Ｘ，ｕ）－ｆ（Ｘｒ，ｕｒ）＝

　　ｆ
Ｘ Ｘ＝Ｘｒ

ｕ＝ｕｒ

（Ｘ－Ｘｒ）＋
ｆ
Ｘ Ｘ＝Ｘｒ

ｕ＝ｕｒ

（ｕ－ｕｒ）＋Ｏ＝

　　Ａ
～
（ｔ）（Ｘ－Ｘｒ）＋Ｂ

～
（ｔ）（ｕ－ｕｒ）＋Ｏ＝

　　Ａ
～
（ｔ）ΔＸ＋Ｂ

～
（ｔ）Δｕ＋Ｏ （６）

图 ２　状态变量标称曲线

Ｆｉｇ．２　Ｎｏｍｉｎａｌｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓ
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图 ３　推力和升降舵的偏转角度标称曲线

Ｆｉｇ．３　Ｎｏｍｉｎａｌｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｒｕｓｔａｎｄｒｕｄｄｅｒａｎｇｌｅ

式中：ΔＸ和 Δｕ分别为实际和标称轨迹状态量和

输入量的差值；Ａ
～
（ｔ）、Ｂ

～
（ｔ）为线性时变矩阵；Ｏ

为泰勒展开的高阶项。这里线性化忽略高阶项，

以及可能的风等都会导致系统的干扰项，会对系

统控制性能产生影响，得到

ΔＸ
·

＝Ａ
～
（ｔ）ΔＸ＋Ｂ

～
（ｔ）Δｕ （７）

为了将非线性模型分段线性化，定义飞行器

栖落机动的时间范围为［ｔ０，ｔｆ］，在时间范围上均
匀地选取 ｎ个时间点｛ｔ０，ｔ１，…，ｔｎ－１｝，且有 ｔｎ－１＝
ｔｆ。在每个时刻对标称轨迹线性化，所以任意时
刻点 ｔｑ的线性化模型为

ΔＸ
·

（ｔ）＝Ａ
～
ｑΔＸ（ｔ）＋Ｂ

～
ｑΔｕ（ｔ） （８）

式中：Ａ
～
ｑ和 Ｂ

～
ｑ为 ｑ时刻的线性时不变矩阵。假

设飞行器在２个相邻时间间隔［ｔｑ，ｔｑ＋１）之间的模
型由线性时不变模型表示。

整个时间内分段线性模型为

ΔＸ
·

（ｔ）＝Ａ
～
（ｔ）ΔＸ（ｔ）＋Ｂ

～
（ｔ）Δｕ（ｔ）

　　ｓ．ｔ．　
Ａ
～
（ｔ）＝∑

ｎ－１

ｉ＝０
Ａ
～
ｑχｑ（ｔ）

Ｂ
～
（ｔ）＝∑

ｎ－１

ｉ＝０
Ｂ
～
ｑχｑ（ｔ

{
）

（９）

式中：χｑ（ｔ）相当于随着时间变换的函数，可描
述为

χｑ（ｔ）＝
１ ｔ∈ ｔｑ－

ｔｆ－ｔ０
２ｎ
，ｔｑ＋

ｔｆ－ｔ０
２[ )ｎ

０
{

其他

（１０）

２．２　控制律设计
本节针对栖落机动分段线性模型（９）设计采

用分段线性最优轨迹跟踪控制器。针对飞行器栖

落机动动力学系统，寻找一个最优控制 ｕｃ（ｔ）使得
Ｘ能跟踪上 Ｘｒ。选取的二次型性能指标 Ｊ１如下：

Ｊ１ ＝∫
ｔｆ

ｔ０

（ΔｕＴｑＲΔｕｑ＋ΔＸ
Ｔ
ｑＱΔＸｑ）ｄｔ （１１）

式中：Ｑ≥０，Ｒ＞０为正定的对角阵常值矩阵；ΔＸｑ
为实际轨迹和标称轨迹在 ｑ时刻点的状态差值；

Δｕｑ为 ｑ时刻点的最优控制，需要弥补到实际输
入上。

根据线性二次型调节器（ＬｉｎｅａｒＱｕａｄｒａｔｉｃ
Ｒｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＱＲ）可得到控制律 ｋｑ为

Δｕｑ ＝ｋｑΔＸｑ （１２）

ｋｑ ＝－Ｒ
－１ＢＴｑＳｑ （１３）

式中：Ｓｑ为满足式（１４）的正定对称矩阵，即黎卡
提方程：

Ｑ－ＳｑＢｑＲ
－１ＢＴｑＳｑ＋ＳｑＡｑ＋Ａ

Ｔ
ｑＳｑ ＝０ （１４）

所以，系统在 ｑ时刻的闭环状态方程为

ΔＸ
·

ｑ ＝（Ａｑ＋Ｂｑｋｑ）ΔＸｑ＝（Ａｑ－ＢｑＲ
－１ＢＴｑＳｑ）ΔＸｑ

（１５）
式（１５）设置了分段线性系统的每个子系统

的最优控制律，可以使子系统稳定地收敛至标称

轨迹附近。

虽然上述每一个分段线性系统可以保证稳定

性，但是不能保证整个栖落系统的稳定性。为了

保证整个栖落系统的稳定，需要使得每一个子系

统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数值大于或等于下一个子系统
的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数值，即满足：
ＶＬ（ΔＸ）＝ΔＸ

ＴＰｑΔＸ

（Ａｑ＋Ｂｑｋｑ）
ＴＰｑ＋Ｐｑ（Ａｑ＋Ｂｑｋｑ）≤－Ｑｑ

Ｐｑ－１≥ Ｐ
{

ｑ

（１６）

式中：ＶＬ为 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数；Ｐｑ和 Ｑｑ为选取的正
定对称矩阵。

下面对式（１６）进行证明。
引理１［１７］　时变系统 ｘ＝Ｃ（ｔ）ｘ，ｘ（ｔ０）＝ｘ０，

且 ｔ≥ｔ０，Ｃ（ｔ）为以时间 ｔ的连续和分段连续函数
为元的矩阵。则系统一致渐近稳定的充要条件

是：存在 Ｎ＞０，ｃ＞０，使得对于任意的 ｔ０和 ｔ≥ｔ０，
状态转移矩阵 Φ（ｔ，ｔ０）满足：

７１４
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Φ（ｔ，ｔ０）≤ Ｎｅ
－ｃ（ｔ－ｔ０） （１７）

证明　构造 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖｅ ＝∑
Ｎ－１

ｑ＝０
ΔＸＴＰｑχｑΔＸ （１８）

选取时间为（ｔｑ－Δｔ，ｔｑ＋Δｔ］的线性子系统。
因为 Ｐｑ为正定对称矩阵，所以将其分解为 Ｐｑ ＝

ＵＴｄｉａｇ（λ１，λ２，…，λｎ）Ｕ，λｑ为 Ｐｑ的特征值，Ｕ为
酉矩阵。因此，子系统满足：

λｍｉｎ（Ｐｑ）ΔＸ
ＴΔＸ≤ Ｖｅ≤ λｍａｘ（Ｐｑ）ΔＸ

ＴΔＸ （１９）
由式（１５）闭环子系统可推导出

Ｖ
·

ｅ ＝ΔＸ
·ＴＰｑΔＸ＋ΔＸ

ＴＰｑΔＸ
·

＝

　　ΔＸＴ（Ａｑ＋Ｂｑｋｑ）
ＴＰｑΔＸ＋ΔＸ

ＴＰｑ（Ａｑ＋Ｂｑｋｑ）ΔＸ
（２０）

再由式（１６）可得

Ｖ
·

ｅ ＝ΔＸ
Ｔ
（（Ａｑ＋Ｂｑｋｑ）

ＴＰｑ＋Ｐｑ（Ａｑ＋Ｂｑｋｑ））ΔＸ≤
　　 －ΔＸＴＱｑΔＸ （２１）

因为

－ΔＸＴＱｑΔＸ≤－λｍｉｎ（Ｑｑ）ΔＸ
ＴΔＸ （２２）

由式（１９）得

ΔＸＴΔＸ≤
Ｖｅ

λｍｉｎ（Ｐｑ）
（２３）

联立式（２１）～式（２３）得到

Ｖ
　·

ｅ≤－
λｍｉｎ（Ｑｑ）
λｍａｘ（Ｐｑ）

Ｖｅ （２４）

引入非线性系统比较原理，可以证明 Ｖｅ
满足：

Ｖｅ（ｔ）≤ ｅ
－
λｍｉｎ（Ｑｑ）
λｍａｘ（Ｐｑ）

（ｔ－ｔｑ＋Δｔ）Ｖｅ（ｔｑ－Δｔ） （２５）
栖落机动的整个过程分为 Ｎ个子空间且经

历的时间为［ｔ０，ｔｆ］，所以由引理 １可以得到 Ｖｅ在
（ｔｑ－Δｔ，ｔｑ＋Δｔ］时间按指数收敛。

又由式（１６）可知，在 ２个子系统切换时刻
ｔｓ＝ｔｑ－Δｔ满足：

Ｖｅ（ｔ
－
ｓ）＝ΔＸ

ＴＰｑΔＸ≤ ΔＸ
ＴＰｑ－１ΔＸ＝Ｖｅ（ｔ

＋
ｓ）

（２６）
所以，综合可知 Ｖｅ按照指数形式收敛且在切

换时刻后非增，整个系统渐近稳定。由式（１３）计
算控制律 ｋｑ后要代到式（１６）验算是否满足整个
系统的渐近稳定要求，如果不满足，要调整

式（１１）中 Ｑ、Ｒ的权值再次验算。这样，满足条
件（１６）的控制律（１３）能保证整个栖落分段线性
系统（９）的稳定。 证毕

轨迹跟踪控制系统的结构如图４所示。

图 ４　轨迹跟踪控制框图

Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

３　栖落机动轨迹跟踪控制吸引域的
计算

　　吸引域是指非线性系统局部稳定的区域。栖
落机动轨迹的吸引域能保证其内的飞行器能够在

规定时间内栖落在指定目标区域。２．２节中设计
的栖落机动控制律是针对分段线性化的模型设计

的。而栖落机动的实际模型是非线性动力学系

统（１）。针对非线性系统 （１）计算其在控制
律（１３）下的局部稳定范围即栖落机动轨迹的吸
引域是一个很重要的问题。

本节运用平方和算法
［１８］
求出闭环非线性栖

落系统标称轨迹的吸引域区域 Ω［１９］。在求出吸
引域后，通过优化平方和算法

［２０］
中求解的变量，

对原有吸引域的半径进行了很大程度的扩大，使

得能寻找出更大的吸引域。３．１节将介绍在一般
求解吸引域方法的基础上求解栖落非线性系统的

吸引域。３．２节在３．１节吸引域的基础上通过优
化平方和算法的求解变量扩大吸引域。

３．１　轨迹吸引域算法
在非线性时变的情况下，将系统写成如下

形式：

ｄ
ｄｔ
ｘ（ｔ）＝ｆ（ｔ，ｘ（ｔ）） （２７）

式中：ｆ为关于 ｘ和 ｔ的多项式函数。设 Γ［ｔ０，

ｔｆ］×Ｒ
ｎ
为系统解的集合，给定的目标区域记为

ｇＲｎ。当集合 Γ终点时刻的状态收敛到 ｇ，也

就是对于任何的 ｘ∈Ｒｎ，当（ｔｆ，ｘ）∈Γ时，ｘ∈ｇ，
即为系统整个运动过程的吸引域。

引理 ２［１０］　若存在一个连续可微的函数：

８１４
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［ｔ０，ｔｆ］×Ｒ
ｎ→［０，∞）。对于每个 ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］定义：

Ωｔ：＝｛ｘＶ（ｘ，ｔ）≤１｝和Ωｔ：＝｛Ｖ（ｘ，ｔ）＝１｝，如

果每任意ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］和ｘ∈Ωｔ都满足：
Ｖ
( )ｘ

Ｔ

ｆ（ｘ，

ｔ）＋
ｔ
Ｖ（ｘ，ｔ）＜０且 Ωｔｆｇ，则 Γ＝｛（ｘ，ｔ）ｔ∈

［ｔ０，ｔｆ］，ｘ∈Ωｔ｝即为整个过程的吸引域。
将栖落机动容许的落点范围定义为目标区域

ｇ，定义栖落机动标称轨迹 ｘｒ的候选吸引域区
域为

Ω（ρ，ｔ） { (＝ Ｘ，)ｔ ０≤ (Ｖ Ｘ，)ｔ ≤ ρ（ｔ}） （２８）

式中：Ｘ为实际和标称轨迹的差量；Ｖ（Ｘ，ｔ）为正
定的；ρ（ｔ）为时变大于零的标量；Ω（ρ，ｔ）为吸引域
区域。选择二次型 Ｖ（Ｘ，ｔ）＝ＸＴＳＸ，Ｓ为２．２节用
ＬＱＲ求出的常值矩阵。

根据引理 ２，要使式（２８）为吸引域，要满足
ρ（ｔ）≤１和式（２９）：

(Ｖ Ｘ， )ｔ ＝ρ（ｔ）Ｖ(·

Ｘ， )ｔ ≤ ρ（ｔ） （２９）

式（２９）可由引理 ２将 Ｖ（ｘ，ｔ）＝ (Ｖ Ｘ， )ｔ ／
ρ（ｔ）推导可得。由式（２９）可知，当 ｔ＝ｔｑ－１即当

(Ｖ Ｘ，ｔｑ )－１ ＝ρ（ｔｑ－１）时，在下一个时刻 ｔ＝ｔｑ时

满足：

(Ｖ Ｘ，ｔ)ｑ ≤ ρ（ｔｑ） （３０）

即当 ｔ＝ｔｑ时状态量仍在吸引域内。
选择适当的 ρ（ｔ）使得 Ω（ρ，ｔ）满足：

Ｘ（ｔ）∈ Ω（ρ，ｔ）Ｘ（ｔｆ）∈ Ω（ρ，ｔｆ）　　［ｔ０，ｔｆ］
（３１）

将上述求吸引域的过程整理成最优求解的形

式如下：

ｍａｘ　ρ（ｔ）

　ｓ．ｔ．　 { Ｘ (Ｖ Ｘ，)ｔ ＝ρ（ｔ}） Ｖ(
·

Ｘ，)ｔ≤ρ（ｔ）
（３２）

将式（３２）表示的条件转化为
ｍａｘ　ρ（ｔ）

　ｓ．ｔ．　｛Ｘ∈ Ｒｎ (Ｖ Ｘ， )ｔ ＝ρ（ｔ）｝
{　　 Ｘ∈ Ｒｎ Ｖ(·

Ｘ， )ｔ －ρ（ｔ）≤ }０ （３３）

最终将条件转化为

ｍａｘ　ρ（ｔ）

{　ｓ．ｔ．　 Ｘ∈ Ｒｎ Ｖ（Ｘ，ｔ）＝ρ（ｔ），Ｖ
　·
（Ｘ，ｔ）－

　　ρ（ｔ）＞ }０ ＝ （３４）

引理 ３［２１］　给定多项式集｛ｆ１…ｆｓ｝，｛ｇ１…

ｇｌ｝，｛ｈ１…ｈｕ｝∈Ｒ
ｎ
，下面的２个条件是等价的：

１）集合 ｘ∈Ｒｎ
ｆ１（ｘ）≥０，…，ｆｓ（ｘ≥０）

ｇ１（ｘ）≠０，…，ｇｌ（ｘ≠０）

ｈ１（ｘ）≤０，…，ｈｕ（ｘ≤０
{ }

）

是

空集。

２）存在多项式 ｆ∈ｐ｛ｆ１…ｆｓ｝，ｇ∈Ｍ｛ｇ１…ｇｌ｝，

ｈ∈Ｉ｛ｈ１…ｈｕ｝满足 ｆ＋ｇ
２＋ｈ＝０，Ｒｎ表示所有实

数域上 ｎ元多项式的集合。
再根据引理３，将条件（３４）转化为

ｍａｘ　ρ（ｔ）

　ｓ．ｔ．　ｓ１ (＋ ρ（ｔ） (－Ｖ Ｘ， ) )ｔ ｓ２＋

(　　 Ｖ
　 (·

Ｘ， )ｔ －ρ（ｔ )） ｓ３ ＝０ （３５）

式中：ｓ１，ｓ２，ｓ３∈Σｎ，为了简化使用平方和算法的
计算，取 ｓ３＝１并将 ｓ１移项。平方和算法要求未

知量之间是线性关系，所以将 ｓ２转化 ｓ (２ Ｘ， )ｔ。
将 ρ（ｔ）按照一定的步长增加，通过求出 ｓ(２ Ｘ， )ｔ
有解找出最大的 ρ（ｔ），所以式（３５）转化为

ｆｉｎｄｓ(２ Ｘ， )ｔ
　ｓ．ｔ．　 －Ｖ

　 (·

Ｘ，)ｔ ＋ρ（ｔ）＋ｓ(２ Ｘ，) ( (ｔ Ｖ Ｘ，)ｔ －
　　ρ（ｔ )） ∈ Σｎ （３６）

ｓ(２ Ｘ， )ｔ设定格式如下：
ｓ(２ Ｘ， )ｔ ＝ｒＴＯｒ

ｒ＝［ΔＶ，Δα，Δμ，Δｑ，Δｘ，Δｈ］Ｔ

式中：Ｏ为６×６的实对称矩阵。
将栖落的时间［ｔ０，ｔｆ］分为 Ｎ段，计算栖落

机动标称轨迹的吸引域。根据栖落终点的误差

范围给定终点吸引域半径 ρｆ的值。假设在
［ｔｆ－１＋Δｔ，ｔｆ］这段时间内的吸引半径都是 ρｆ，计
算 ｔｆ－１时刻的吸引域半径 ρｆ－１，这时用 ρｆ－１按照
线性的模式去估计时间［ｔｆ－１－Δｔ，ｔｆ－１＋Δｔ］内
的半径。

在计算整个标称轨迹吸引域时，按照 ｔ＝ｔｑ的
时间取样。因为 ρｆ是根据栖落终点范围约束给
定的，所以从 ｔｆ时刻开始倒着往前计算。由于

式（３６）左边是对 ρ（ｔ）和 ｓ(２ Ｘ， )ｔ的双线性函数，
通过不断递增当前时刻 ρ（ｔｑ），直到 ｓ (２ Ｘ， )ｔ无
解，即是最大的吸引域半径。

３．２　扩大吸引域半径的优化算法

３．１节推导中 (Ｖ Ｘ， )ｔ ＝ＸＴＳＸ，Ｓ为 ２．２节

求解黎卡提方程（１４）得到的正定常值矩阵。之
所以选择 ＬＱＲ里的 Ｓ矩阵为 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数的系
数矩阵，是因为这样能保证系统是渐近稳定的，即

Ｖ(·

Ｘ， )ｔ ＜０。证明过程如下：

９１４
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将式（１２）代入模型系统（６），得到的系统闭
环状态方程为

Ｘ
·

（ｔ）＝（Ａ－ＢＲ－１ＢＴＳ）Ｘ（ｔ） （３７）
Ｖ（Ｘ，ｔ）＝ＸＴＳＸ （３８）

Ｖ
　·
（Ｘ，ｔ）＝Ｘ

·
ＴＳＸ＋ＸＴＳＸ

·

（３９）

Ｖ
·

＝Ｘ
·
Ｔ
（ＳＡ＋ＡＴＳ－ＳＢＲ－１ＢＴＳ－ＳＢＲ－１ＢＴＳ）Ｘ

（４０）
由式（１４）可知

ＳＡ＋ＡＴＳ－ＳＢＲ－１ＢＴＳ＝－Ｑ （４１）

Ｖ
　·
＝－ＸＴ（Ｑ＋ＳＢＲ－１ＢＴＳ）Ｘ （４２）

　　因为 Ｑ≥０，Ｓ＞０，Ｒ＞０，所以
Ｑ＋ＳＢＲ－１ＢＴＳ＞０ （４３）

Ｖ
　·
＝－ＸＴ（Ｑ＋ＳＢＲ－１ＢＴＳ）Ｘ＜０ （４４）
在式（３６）中，Ｖ（Ｘ，ｔ）中的 Ｓ和吸引域半径

ρ（ｔｑ）必须固定一个才能求解。３．１节求解吸引
域半径时是固定了这个时刻的 Ｓ矩阵寻找最大
吸引域半径 ρ（ｔｑ）。

为了寻找出更大的吸引域半径，先固定吸引

域的初始半径，按照 ３．１节的方法求解下一时刻
的吸引域半径 ρ（ｔｑ），求出最大的 ρ（ｔｑ）且保存下

此时刻的 ｓ２（Ｘ，ｔ）。再固定求出的最大的 ρ（ｔｑ）

和 ｓ２（Ｘ，ｔ），通过按设定的方法不断改变 Ｓ矩阵
以扩大吸引域。但是，改变 Ｓ矩阵时一定要保证
Ｖ
·

（Ｘ，ｔ）＜０。用 ＭＡＴＬＡＢ工具包 ＳＯＳＴＯＯＬＳ对
式（４５）进行求解：

－Ｖ
·

（Ｘ，ｔ）＋ρ（ｔ）＋ｓ２（Ｘ，ｔ）（Ｖ（Ｘ，ｔ）－ρ（ｔ））∈Σｎ
（４５）

直到式（４５）左边不属于平方和时，选取无解
时前一时刻有解的 Ｓ矩阵。

改变 Ｓ矩阵的方法是给 Ｓ矩阵乘上一个常
数 ｋ（０＜ｋ＜１），ｋ按照一定步长从 １往下递减直
到 ｋＳ矩阵使得式（４５）不成立。这样选取改变 Ｓ
矩阵的原因有：

１）乘上一个０＜ｋ＜１的常数 ｋ，没有改变 Ｓ特

征值的符号即可以保证Ｖ（Ｘ，ｔ）正定和Ｖ
·

（Ｘ，ｔ）＜０。
证明如下：

Ｖ
·

（Ｘ，ｔ）＝ｋＸ
·
ＴＳＸ＋ｋＸＴＳＸ

·

（４６）
因为只是选取的 Ｓ矩阵发生了变化，而由

ＬＱＲ控制器得到的状态方程没有变化，所以

Ｘ
·

＝（Ａ－ＢＲ－１ＢＴＳ）Ｘ （４７）

Ｘ
·
Ｔ ＝ＸＴ（ＡＴ－ＳＢＲ－１ＢＴ） （４８）

Ｖ
·

＝ｋＸＴ（ＳＡ＋ＡＴＳ－ＳＢＲ－１ＢＴＳ－ＳＢＲ－１ＢＴＳ）Ｘ
（４９）

Ｖ
·

＝－ｋＸ
·
Ｔ
（Ｑ＋ＳＢＲ－１ＢＴＳ）Ｘ （５０）

因此，０＜ｋ＜１时，Ｖ
·

（Ｘ，ｔ）＜０，这样就保证了
定义的区域 Ω（ρ，ｔ）为栖落参考轨迹的吸引域。

２）选择一定步长从１往下递减的原因是：在
最优化 Ｓ矩阵的过程中，搜索出的最优 Ｓ矩阵可
以变相地扩大吸引域半径。

推导过程如下：

Ω（ρ，ｔ） {＝ Ｘ ０≤ (Ｖ Ｘ， )ｔ ≤ ρ（ｔ}） （５１）

当 Ｓ矩阵乘上 ｋ

Ω（ρ，ｔ） {＝ Ｘ ０≤ (ｋＶ Ｘ， )ｔ ≤ ρ（ｔ}） （５２）

两边同时除以 ｋ

Ω（ρ，ｔ）＝ Ｘ ０≤ (Ｖ Ｘ， )ｔ ≤ ρ（ｔ）{ }ｋ
（５３）

又因为０＜ｋ＜１，所以 ρ（ｔ）／ｋ比原来的 ρ（ｔ）
大，所以减小 Ｓ矩阵可以扩大吸引域半径。

４　仿真结果与分析

４．１　栖落机动轨迹跟踪控制仿真
固定翼飞行器的几何参数如表 ２所示，仿真

采用栖落机动非线性模型（１），非线性模型的标称
输入为由 ＧＰＯＰＳ得到的标称轨迹的推力和升降舵
的偏转角度。气动参数由式（２）、式（３）计算。

ＬＱＲ控制器采用分段线性化的形式设计，整
个栖落的时间设定为２ｓ，每隔 ０．０５ｓ选取出参考
点进行控制律设计。Ｒ＝ｄｉａｇ［９，４５］，Ｑ ＝
ｄｉａｇ［１８，１００，１６，１００，２０，５０］；联立式（１６）求得控
制律。将求得的控制律加入到非线性模型的输入

上，即可得到经 ＬＱＲ控制器的跟踪轨迹。飞行器
初始理想状态 Ｘ（ｔ０）＝［９．９８４ｍ／ｓ，０ｒａｄ，
０．２５ｒａｄ，０ｒａｄ／ｓ，０ｍ，０ｍ］，第 ２节的标称轨迹的
初始状态也是按照理想状态设定，得到了理想的

标称轨迹。为了检验跟踪控制器的效果，在设计

实际的初始状态上加上了偏差。加上偏差的初始

状态为［１１ｍ／ｓ，０．１ｒａｄ，０．４ｒａｄ，０ｒａｄ／ｓ，－１ｍ，
－０．７ｍ］。仿真结果如图５和图６所示。
由图 ５和图 ６可知，在 ＬＱＲ控制器的作用

下，由非线性模型生成闭环曲线的状态量均能跟

上参考轨迹。所以，设计的 ＬＱＲ控制器是有效
的。控制输入范围分别在 Ｔ∈［２．７，４．４］Ｎ，δｅ∈
［－０．７，０．３］ｒａｄ，是合理的输入量范围。栖落的
最终位置精度要求很高。在飞行器栖落机动的跟

踪曲线中，由 ＧＰＯＰＳ生成的参考轨迹的栖落位置
是（１４．８０，１．１６２）ｍ，在控制器下的飞行器实际栖
落位置是（１４．７９，１．１６０）ｍ。由此可见，即使初始

０２４
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图 ５　控制输入曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｃｕｒｖｅｓ

图 ６　状态变量跟踪控制曲线

Ｆｉｇ．６　Ｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｃｕｒｖｅｓ

位置偏差较大，经过 ＬＱＲ控制器的作用，飞行器
能准确地降落在参考轨迹栖落位置附近。

４．２　栖落机动轨迹吸引域和扩大吸引域仿真
基于非线性模型（１），在栖落的时间 ２ｓ内每

隔０．０５ｓ选取一个时间点联立式（３６），计算每个
时间段的吸引域。栖落机动吸引域是从栖落终点

时刻开始倒推计算的。因为飞行器栖落机动要求

降落在参考轨迹终点的附近，需要设定栖落位置

允许的误差。栖落终点的容许位置误差设为

Δｘ＜０．１５ｍ，Δｈ＜０．１５ｍ。根据栖落终点位置的
容许误差范围，设定终点 ２ｓ的栖落收敛半径为
０．１５ｍ。已知 ２ｓ的半径，即可根据式（３６）推出
１．９５ｓ时刻的吸引域半径，如此倒推出整个过程
的吸引域半径。飞行器栖落机动的整个过程共计

算了４１个吸引域半径。
为了形象地展示出吸引域的图形，将吸引域

半径投影到 ｘｈ平面上，即根据吸引域的表达式
Ｖ（Ｘ，ｔ）≤ρ（ｔ），将 Ｖ（Ｘ，ｔ）＝ＸＴＳＸ中的 Ｘ除了水

平位置和高度都设置为 ０，右边是吸引域半径，即
可得到 ｘｈ平面的投影。

根据式（３６）得到的吸引域比较小。根据
３．２节扩大吸引域的算法，通过减小 Ｓ矩阵来扩
大吸引域。图 ７为根据计算的 ４１个吸引域半径
在ｘｈ平面的投影，其中绿色是没有扩大前的吸引
域，黑色是扩大后的吸引域，红色是由 ＧＰＯＰＳ根
据约束条件生成的参考轨迹水平位置和高度的

曲线。

图 ７　吸引域扩大对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐａｎｄｅｄａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎ

１２４
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由图７可知，通过优化计算吸引域的方法，可
以找出飞行器栖落机动更大的吸引域，这样使得

飞行器能够在更大的初始状态偏差下保证栖落在

预定目标范围。

为了验证吸引域的可靠性，选取了４个在 ０ｓ
吸引域的不同初始状态，仿真结果如图８所示，栖
落轨迹全部在所求吸引域内，并且终点范围收敛

到目标区域验证了吸引域的有效性。

图 ８　栖落轨迹及吸引域

Ｆｉｇ．８　Ｐｅｒｃｈｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎ

５　结　论

１）广义伪谱法可以根据对飞行状态的约束
生成栖落机动标称轨迹。

２）栖落轨迹跟踪控制仿真的结果表明，采用
ＬＱＲ设计的轨迹跟踪控制器可以很好地跟踪上
由 ＧＰＯＰＳ生成的标称轨迹，验证了 ＬＱＲ控制器
的有效性。

３）吸引域的仿真结果表明，通过优化求解吸
引域的过程可以寻找出更大的栖落机动轨迹的吸

引域。对扩大的吸引域进行的栖落机动控制仿真

表明，起始于初始吸引域内的轨迹均保留在吸引

域内，验证了其有效性。

本文是针对一条栖落轨迹进行控制器及吸引

域的设计。后续工作中将设计多条轨迹形成栖落

轨迹库，以此为基础研究吸引域计算，扩大飞行器

实现定点栖落的容许初始范围，并逐步展开栖落

机动实验验证的研究。后续科研工作中，也将进

一步考虑参数不确定性和干扰条件对控制器的影

响，以及如何提高控制器的鲁棒性。
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Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１４，３７（７）：８７９８８８．

［８］ＭＩＲＦ，ＴＩＡＵＷ ＨＧ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｓｉｄｅｓｌｉｐｐｅｒｃｈｉｎｇｍａｎｅｕ

ｖｅｒｗｉｔｈａｎａｄａｐｔｉｖｅｇａｉｎｃｏｎｔｒｏｌｆｅａｔｕｒｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，７８：６４８６６０．

［９］ＭＩＨＩＲＶ，ＳＨＡＷＮＫ，ＧＯＮＺＡＬＯＧ，ｅｔａｌ．Ｆｉｘｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

ｐｅｒｃｈｉｎｇ［Ｃ］∥ＡＩＡＡＧｕｉｄａｎｃｅＮａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１７：１４３４．

［１０］ＭＡＲＫＭ，ＩＡＮＲ，ＲＵＳＳＴ．Ｉｎｖａｒｉａｎｔｆｕｎｎｅｌｓａｒｏｕｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

ｕｓｉｎｇｓｕｍｏｆｓｑｕａｒｅｓｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ［Ｃ］∥ ＴｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＦｅｄｅｒａｔｉｏｎｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０１４：９２１８９２２３．

［１１］ＴＥＤＲＡＫＥＲ，ＭＡＮＣＨＥＳＴＥＩＲ，ＴＯＢＥＮＫＩＮＭ，ｅｔａｌ．ＬＱＲ

ｔｒｅｅｓ：Ｆｅｅｄｂａｃｋｍｏｔｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｖｉａｓｕｍｓｏｆｓｑｕａｒｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｂｏｔｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１０，２９（８）：

１０２５１０３８．

［１２］ ＰＵＰＰＯＬＯＭ，ＲＥＹＮＯＬＤＳＲ，ＪＡＣＯＢＪ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｅｅ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｕｓｅｄｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

ＵＡＶｐｅｒｃｈｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＡＩＡＡＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇＩｎｃｌｕｄｉｎｇｔｈｅＮｅｗＨｏｒｉｚｏｎｓＦｏｒｕｍａｎｄ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｘｐｏｓｉｔｉｏｎ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００６：１２９１１３０２．

［１３］ＴＡＨＫＭＪ，ＨＡＮＳ，ＬＥＥＢＹ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄ

ｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｐｅｒｃｈｌａｎｄｉｎｇａｓｓｉｓｔｅｄｂｙ

ｔｈｒｕｓｔｅｒ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：２２４７２２５２．

［１４］李达．飞行器栖落机动飞行轨迹优化与控制［Ｄ］．南京：南

京航空航天大学，２０１７．

ＬＩＤ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｐｅｒｃｈｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｓ

ｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＫＡＵＳＨＩＫＨ，ＭＯＨＡＮＲ，ＰＲＡＫＡＳＨＫＡ．Ｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｄ

ｓｈｅａｒｆｏｒｐｏｗｅｒｉｎｇｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓｉｎｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅａｐ

ｐｌｉｃａｔｉｏｎ：Ａｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｔｕｄｙ［Ｊ］．ＥｎｅｒｇｙＰｒｏｃｅｄｉａ，

２０１６，９０：３４９３５９．

［１６］ＲＡＯＡＶ，ＢＥＮＳＯＮＤＡ，ＤＱＲＢＹＣ，ｅｔａｌ．Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ９０２：

ＧＰＯＰＳ，ａＭＡＴＬＡＢｓｏｆｔｗａｒｅｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｐｈａｓｅｏｐｔｉｍａｌ

ｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｓｕｓｉｎｇｔｈｅＧａｕｓｓｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．

ＡＣＭ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＳｏｆｔｗａｒｅ，２０１０，３７（２）：

１６３１７２．

［１７］ＢＡＲＡＫＢ，ＫＥＮＬＮＥＲＪ，ＳＴＥＵＲＥＲＤ．Ｄｉｃｔｉｏｎａｒｙｌｅａｒｎｉｎｇａｎｄ

ｔｅｎｓｏｒｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｖｉａｔｈｅｓｕｍｏｆｓｑｕａｒｅｓｍｅｔｈｏｄ［Ｃ］∥Ｆｏｒ
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　第 ２期 王无天，等：飞行器栖落机动的轨迹跟踪控制及吸引域优化计算

ｔｙＳｅｖｅｎｔｈＡＣＭ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎＴｈｅｏｒｙｏｆＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１５：

１４３１５１．　

［１８］ＺＨＯＵＹ，ＫＵＡＮＧＣ，ＳＵＮＹ．ＮｏｎｌｉｎｅａｒＨｉｎｆｉｎｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｂａｓｅｄｏｎＳＯＳｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｃ］∥

１３ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ＆Ｅｄｕｃａ

ｔｉｏｎ，２０１８：４６５１．

［１９］隋吉超，罗飞．基于平方和规划法的一种估计系统吸引域的

改进算法［Ｊ］．科学技术与工程，２０１２，１２（５）：９７８９８０．

ＳＵＩＪＣ，ＬＵＯＦ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｔｈｅｄｏ

ｍａｉｎｏｆａｔｔｒａｃｔｉｏｎｏｆａｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｑｕａｒｅｓｕｍｐｒｏｇｒａｍ

ｍｉｎｇ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１２，１２（５）：

９７８９８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＲＡＤＩＡＮＦ，ＹＩＮＧＪＥＮＣ，ＭＯＴＯＹＡＳＵＴ．ＡｎＳＯＳｂａｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌ

Ｌｙａｐｕｎｏｖｆｕｎｃｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｆｏｒｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｏｆｎｏｎｌｉｎ

ｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＦｕｚｚｙＳｙｓｔｅｍｓ，２０１７，２５

（４）：７７５７８７．

［２１］李瑞莲．一类非线性切换系统的吸引域估计及控制器设计

［Ｄ］．沈阳：东北大学，２００９．

ＬＩＲＬ．Ｄｏｍａｉｎｏｆａｔｔｒａｃｔｉｏｎｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｃｌａｓｓｏｆ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｗｉｔｃｈｅｄｓｙｓｔｅｍｓ［Ｄ］．Ｓｈｅｎｙａｎｇ：ＮｏｒｔｈｅａｓｔｅｒｎＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙ，２００９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王无天　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行控制。

何真　女，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：飞行控

制、非线性控制、智能控制。

岳?　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行控制。

Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｏｐｔｉｍａｌｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｏｆａｔｔｒａｃｔｉｏｎ
ｄｏｍａｉｎｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｉｎｐｅｒｃｈｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｓ

ＷＡＮＧＷｕｔｉａｎ，ＨＥＺｈｅｎ，ＹＵＥＣｈｅｎｇ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｖｅｍｅｎｔｏｆｆｉｘｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｉｎｐｅｒｃｈｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｓ，ｔｈｅｐｅｒｃｈｉｎｇｔｒａｊ
ｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎａｎｄｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｓａｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅ
ｐｅｒｃｈｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｓｔａｔｅｓｄｕｒｉｎｇｔｈｅｐｅｒｃｈｉｎｇ，ｔｈｅｎｏｍｉｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗａｓｇｅｎｅｒａ
ｔｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｎ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｉｓ，ａｐｉｅｃｅｗｉｓｅｌｉｎｅａｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇ
ｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．ＢａｓｅｄｏｎｔｈｅＳｕｍｏｆＳｑｕａｒｅｓ（ＳＯＳ）ｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｏｆｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｔｏｅｎｓｕｒｅｔｈａｔｔｈｅＵＡＶｉｎｔｈｅａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｃａｎｕｌｔｉｍａｔｅｌｙｐｅｒｃｈｉｎｔｈｅｔａｒｇｅｔ
ａｒｅａ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｔｈｅａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｉｓｆｕｒｔｈｅｒｉｍｐｒｏｖｅｄｔｏｅｘｐａｎｄｔｈｅ
ｓｃｏｐｅｏｆｔｈｅａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ
ｌａｗｏｆｔｈｅｐｅｒｃｈｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒ，ａｎｄｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｉｓｅｎｌａｒｇｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｍｐｕｔａ
ｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ；ｇｅｎｅｒａｌｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ；ａｔｔｒａｃｔｉｏｎｄｏｍａｉｎ；ｐｅｒｃｈｉｎｇ
ｍａｎｅｕｖｅｒｓ；ＳｕｍｏｆＳｑｕａｒｅｓ（ＳＯＳ）ｍｅｔｈｏｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７２４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８１５１９：３６
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基于态势认知的无人机集群围捕方法

吴子沉，胡斌

（空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：无人机集群围捕是智能无人机“蜂群”作战的一种重要任务方式。现有集群
围捕方法大多建立在环境已知的基础上，面对未知的任务环境时围捕策略经常性失效。针对

此问题，提出了基于态势认知的发育模型，探索一种对环境适应性较佳的围捕方法。首先，对

集群围捕行为分解，将围捕离散化；然后，基于深度 Ｑ神经网络（ＤＱＮ），设计一种围捕策略的
生成方法；最后，建立状态策略知识库，并通过大量有效数据的训练，针对不同环境获得不同
的策略，对知识库进行发育。仿真结果表明：提出的基于态势认知的发育模型，能够有效适应

不同环境，完成不同环境下的围捕。

关　键　词：无人机；集群围捕；态势认知；深度 Ｑ神经网络（ＤＱＮ）；自主发育
中图分类号：Ｖ２４９．３；ＴＰ２４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０２０４２４０７

　　无人机集群作为一种新的应用样式，具有极
大的发展前景

［１］
。无人机集群对目标的追捕问

题是一种典型的应用场景。

针对无人机集群围捕问题，目前大多数研究

均基于分布式控制
［２］
，即通过将集群围捕问题转

换为一致性问题，再设计分布式算法使得集群向

目标位置收敛，实现围捕的效果。黄天云等
［３］
提

出了一种基于松散偏好规则的自组织方法，通过

分解围捕行为，利用松散偏好规则使个体机器人

自发形成理想的围捕队形，并运用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定
性定理证明系统的稳定性。李瑞珍等

［４］
提出了

一种基于动态围捕点的多机器人协同围捕策略，

根据目标位置设置动态围捕点，并利用任务分配

方法为围捕机器人分配最佳围捕点，综合考虑围

捕路径损耗和包围效果，计算围捕机器人的最优

航向角，实现集群对目标的围捕。张子迎等
［５］
提

出一种多层环状伏击围捕模型，并依据能量均衡

原则，对系统能量消耗进行平衡。Ｕｅｈａｒａ等［６］
针

对有障碍的复杂环境下集群围捕问题，改进了粒

子群算法，使得围捕者能够在规避障碍物的情况

下实现对目标的围捕。

近年来，部分学者探索了通过强化学习来解

决集群对目标的围捕问题
［７１０］
。Ｌｉｕ等［１１］

通过对

围捕复杂任务进行分解，将学习过程分为高级学

习和低级学习，并使两部分学习并行进行，完成了

围捕问题分层次强化学习设计。Ｂｉｌｇｉｎ和 Ｋａｄｉｏ
ｇｌｕＵｒｔｉｓ［１２］结合 Ｑ学习（Ｑｌｅａｒｎｉｎｇ）和资格痕迹
（ＥｌｉｇｉｂｉｌｉｔｙＴｒａｃｅｓ），对追捕者进行并行训练，并为
每个追捕者维护一个独立的 Ｑ值表（Ｑｔａｂｌｅ），完
成了集群内部存在交互的独立智能体学习。

Ａｗｈｅｄａ和 Ｓｃｈｗａｒｔｚ［１３］提出了将卡尔曼滤波与强
化学习结合起来的卡尔曼滤波模糊 ＡＣ算法，尝
试解决在追捕者和目标训练环境不一样的情况下

如何实现成功围捕的问题。Ｌｏｗｅ等［１４］
于 ２０１７

年提出了 ＭＡＤＤＰＧ（ＭｕｌｔｉＡｇｅｎｔＤｅｅｐＤｅｔｅｒｍｉｎｉｓ
ｔｉｃＰｏｌｉｃｙＧｒａｄｉｅｎｔ）算法，探索了多智能体领域的

qwqw
新建图章
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强化学习，该算法通过智能体之间信息的交互，使

得每个智能体的强化学习都考虑到其他智能体的

动作策略，取得了显著的效果，但该算法训练时需

要知道对手智能体的逃逸策略，这与大多情景

不符。

以上研究在环境属性确定的情况下能够有效

解决集群围捕问题，但是在新环境下，往往围捕效

果较差。基于此，本文设计了一种基于态势认知

的无人机集群围捕方法，尝试解决不同环境下的

围捕策略问题。首先，基于对围捕行为的分析，将

围捕过程离散化；然后，利用深度 Ｑ神经网络
（ＤｅｅｐＱｎｅｔｗｏｒｋ，ＤＱＮ）方法［１５１７］

，解决固定时间

窗口长度下的围捕策略生成问题；最后，通过建立

状态策略知识库，实现面向围捕问题的认知发
育

［１８］
，基于态势识别，完成围捕策略的快速选取。

仿真结果表明，在确定环境情况下，所设计的基于

ＤＱＮ的围捕发育方法能够解决围捕问题，给出围
捕策略，提出的基于态势认知的围捕方法能够实

现知识库的增量发育，有效应对新环境下的围捕

问题。

１　问题描述

设战场上存在 Ｎ架无人机组成的集群，对一
个运动的目标进行追捕，如图１所示。

用 Ｕ＝（ｕ１，ｕ２，…，ｕＮ）表示追捕无人机状态
矩阵，ｕｉ表示第 ｉ架无人机的状态矢量，用 Ｔ表示
目标状态矢量。设追捕无人机的速度为 Ｖｐ，目标
的速度为 Ｖｔ，Ｄｐ表示追捕无人机的探测距离，Ｄｔ
表示目标的探测距离，通常设定 Ｄｐ＞Ｄｔ。

目标与追捕无人机均在战场上运动，追捕无

人机的目的是探测到目标的位置信息，再通过协

作在目标周围设立包围圈，实现对目标的围捕。

当其中一架无人机获得目标的位置信息后，视为

其他追捕无人机获得目标的位置信息。目标初始

图 １　围捕问题示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｐｒｏｂｌｅｍ

时刻在战场随机运动，一旦发现追捕无人机后，会

按照一定的逃离策略进行逃逸。

本文假设当３架及以上的追捕无人机在目标
周围设立包围圈，且包围的无人机与目标的最大

距离小于目标的探测距离，即视为围捕成功，无人

机亦可依据障碍物设置包围圈，如图２所示。

图 ２　围捕成功示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐ

本文考虑 ２Ｄ仿真环境下的集群围捕问题。
将无人机及目标看作质点，不考虑无人机及目标

的姿态变化，可将无人机及目标的运动模型表

述为

ｘ＝ｖｘ
ｙ＝ｖ{

ｙ

（１）

式中：（ｘ，ｙ）为当前时刻位置；（ｖｘ，ｖｙ）为当前时刻
速度。

２　基于 ＤＱＮ的围捕策略发育

根据无人机集群围捕的特点，将围捕动作分

解为：右侧包抄（Ｒ）、左侧包抄（Ｌ）、逼进（Ｆ）、后
退（Ｒ）、静止（Ｓ）五种，记为
Ａｃｔｉｏｎｓ＝｛Ｒ，Ｌ，Ｆ，Ｒ，Ｓ｝ （２）

考虑时间窗口长度为 τ的围捕效果，将围捕
策略表示为 τ时刻内各无人机动作的有序集
合，即

π＝｛ａ１，ａ２，…，ａτ｝ （３）
式中：

ａｔ ＝｛Ａ１，Ａ２，…，ＡＮ｝ （４）
其中：ａｔ为 ｔ时刻各无人机选取的动作；Ａｉ为从
Ａｃｔｉｏｎｓ集合中选取的具体动作。

假设围捕无人机数目为 Ｎ，则一个时间窗口
内，共有 ５Ｎτ种围捕策略可供选择。假设考虑仅
３架无人机时间窗口长度为５ｓ的围捕效果，则围
捕策略的总数也多达３×１０１０。因此，为解决具体
环境下围捕策略的发育问题，考虑使用 ＤＱＮ进行

５２４
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策略的选择。

２．１　状　态
在无人机集群围捕过程中，可将状态看作是

由战场本身存在的障碍物、各无人机及目标构成。

假设环境中第 ｋ个障碍物为以（ｘｋ，ｙｋ）为圆
心、以 ｒｋ为半径的圆，只考虑静止的障碍，则障碍
物可以描述为

ｏｋ ＝（ｘｋ，ｙｋ，ｒｋ） （５）
令

Ｏ ＝｛ｏ１，ｏ２，…，ｏｎ｝ （６）
式中：Ｏ为环境中 ｎ个障碍物的集合。

无人机集群通过观察可获得目标的位置、速

度的观测值，集群内部通过相互通信，可以获得各

自的位置、速度信息，将 ｔ时刻目标状态描述为
Ｔ（ｔ）＝（ｘ（ｔ），ｙ（ｔ），ｘ（ｔ），ｙ（ｔ）） （７）
式中：（ｘ（ｔ），ｙ（ｔ））为目标在 ｔ时刻的位置；
（ｘ（ｔ），ｙ（ｔ））为目标在 ｔ时刻的速度。

将 ｔ时刻集群的状态描述为
Ｕ（ｔ）＝｛ｕ１（ｔ），ｕ２（ｔ），…，ｕＮ（ｔ）｝ （８）
式中：

ｕｉ（ｔ）＝（ｘｉ（ｔ），ｙｉ（ｔ），ｘｉ（ｔ），ｙｉ（ｔ））
　　ｉ＝１，２，…，Ｎ （９）
其中：（ｘｉ（ｔ），ｙｉ（ｔ））和（ｘｉ（ｔ），ｙｉ（ｔ））分别为无人
机 ｉ在 ｔ时刻的位置和速度信息。

将状态统一描述为

Ｓｔ ＝（Ｏ，Ｔ（ｔ），Ｕ（ｔ）） （１０）
２．２　奖励函数设定

ＤＱＮ根据奖励值来调整网络权重，实现对网
络的更新。奖励函数的设定极大地影响到训练的

效果。

集群对目标的围捕成功与否是以无人机到目

标的距离及相对角度判断的，因此，设置奖励函数

时，需充分考虑这２个因素。
将无人机ｉ到目标ｊ的距离用ｄｉｊ表示，当ｄｉｊ＞

Ｄｐ时，无人机集群尚未发现目标；当 Ｄｔ＜ｄｉｊ≤Ｄｐ
时，表示无人机 ｉ发现了目标 ｊ，且自身未暴露；当
Ｄｔ≥ｄｉｊ时，表示目标 ｊ已经发现了无人机 ｉ，此时
如果尚未形成包围圈，目标 ｊ会主动逃逸。

通过距离建立奖励函数：

ｒｄｉｓ ＝

－１／ｄｉｊ 　Ｄｔ≥ ｄｉｊ
０ 　Ｄｔ＜ｄｉｊ≤ Ｄｐ
－ｄｉｊ 　Ｄｐ ＜ｄ

{
ｉｊ

（１１）

理想的围捕队形通常是多无人机均匀分布在

以目标为圆心、以围捕半径为圆的圆上
［４］
，以３架

无人机组成的集群为例，如图３所示。

图 ３　围捕队形示意

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｆｏｒｍａｔｉｏｎ

设无人机 ｉ与周围２架无人机分别以目标为
顶点的角度为 ψ和 φ，则 ψ ＝φ ＝２π／Ｎ为最优
的角度，可以通过角度建立奖励函数：

ｒａｎｇｌｅ ＝－（ψ－ψ
）

２－（φ－φ）２ （１２）
此外，需在奖励函数中加入避障项，以使得无

人机能够主动规避环境中的障碍物：

ｒＯｂ ＝－１／ｄｍｉｎ （１３）
式中：ｒＯｂ为奖励函数的避障相；ｄｍｉｎ为无人机距离
最近障碍物的距离。

综上，将奖励函数设置为

ｒ＝αｒｄｉｓ＋βｒａｎｇｌｅ＋χｒＯｂ＋１０ｆ （１４）
式中：α、β和 χ分别为距离项、队形项和避障项
的权重，权重的确定通常需要实际训练来调整；ｆ
定义为

ｆ＝
１　　 围捕成功
０　　{ 否则

（１５）

当围捕成功，无人机会获得 ＋１０的奖励。
２．３　基于 ＤＱＮ的策略发育

ＤＱＮ［１９］通过构建深度神经网络，完成对 Ｑ函
数的拟合，解决了传统 Ｑｌｅａｒｎｉｎｇ方法中状态量
太多导致的维度灾难问题。本文采用文献［１９］
中提出的 ＤＱＮ方法，实现多维度状态到低维度动
作的映射。

为获取围捕策略，在每组训练过程中，将最

终获得奖励值最大的一次训练的每一步以（Ｓｔ，
ａｔ，ｒｔ）的形式储存，在所有训练结束后，针对储
存的动作从 ｔ＝０时刻进行一次长度为 τ的采
样，并进行 ｍ次长度为 τ的随机采样。设采样
的时刻为：０，ｔ１，ｔ２，…，ｔｍ，对应的采样点状态为：
Ｓ０，Ｓｔ１，Ｓｔ２，…，Ｓｔｍ，可获得 ｍ＋１次策略：π０，

π１，…，πｍ。

３　基于态势认知的围捕决策

得益于人脑强大的认知能力，飞行员在面对

６２４
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复杂多变的动态环境时，能够迅速地做出有利于

战局的决策。仿照生物认知机制去构建具有学习

和经验的增量式发育算法是解决一类复杂问题的

有效途径，文献［１８］受此启发，提出了包括认知
决策、制导规划和执行控制 ３个层级的无人机认
知控制系统结构，并在复杂动态环境下的多威胁

无人机防碰撞问题中验证了有效性。本文在此基

础上提出了一种基于场景认知的围捕决策。

如图４所示，在基本的围捕算法之上，构建包
含状态策略的知识库。当无人机集群每完成一
次围捕训练，判断围捕方法是否有效，并设立一定

的门槛，将有效训练的围捕策略存储到知识库中，

构建围捕策略知识库。通过大量仿真训练，获得

大量的状态策略数据，在遇到相似状态的情况，
可以直接调用策略进行围捕，而不需要重复训练。

图 ４　无人机集群发育结构示意图

Ｆｉｇ．４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＵＡＶｓｗａｒｍ

ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

３．１　基于认知发育的围捕
基于认知发育的围捕流程如图５所示。
围捕开始后，无人机集群获得当前时刻信息，

通过态势认知将当前状态与知识库内的状态信息

进行匹配，选择符合标准的策略进行围捕，若状态

信息无法匹配，即遇到了新的状态，则调用第２节

图 ５　基于认知发育的围捕方法

Ｆｉｇ．５　Ａｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎ

ｃｏｇｎｉｔｉｖｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ

中的围捕发育算法进行围捕策略发育，以获得合

适的围捕策略，此次围捕结束后，将获得的状态与

相应的围捕策略加入到状态策略知识库中，实现
知识库的增量发展。

３．２　态势认知与策略匹配
围捕状态的描述已经在 ３．１节中给出，下面

简要介绍如何通过对态势的认知，判断该状态是

否为已知状态，并完成对状态的匹配。

为方便表述，将式（１０）中状态的属性统一用
Ｇ表示，共３ｎ＋４Ｎ＋４项，即
Ｓ＝（Ｇ１，Ｇ２，…，Ｇ３ｎ＋４Ｎ＋４） （１６）

为了实现对不同环境目标模式的区分，以实
现后续的分类及匹配工作，以绝对值指数法定义

相似度函数：

ｓｉｍ（Ｓ，Ｓ′）＝ {ｅｘｐ －∑
３ｎ＋４Ｎ＋４

ｉ＝１
Ｇｉ－Ｇ′ｉ ｗ}ｉ （１７）

式中：ｗｉ为属性 Ｇｉ的权重。
设定 Ｃ为相似度阈值，当

ｓｉｍ（Ｓ，Ｓ′）＞Ｃ （１８）
就认为 Ｓ与 Ｓ′为同一模式，否则为不同模式。并
取增量判别函数：

ｆａｄｄ ＝
１　ｍａｘ（ｓｉｍ（Ｓ，Ｓ′））＜Ｃ
０　ｍａｘ（ｓｉｍ（Ｓ，Ｓ′））≥{ Ｃ

（１９）

作为判断是否需要将新状态 Ｓ′加入状态策
略知识库的依据，当 Ｓ′与已有知识库中的模式进
行匹配时，如果相似度最大值大于阈值，则认为

Ｓ′为已存在模式，直接调用相应的策略进行围捕。
反之，将 Ｓ′认为是全新的模式，调用围捕策略发
育算法生成策略，并扩充到知识库中。

为简化状态匹配流程，将相似度阈值分解为

Ｃ＝ ∏
３ｎ＋４Ｎ＋４

ｉ＝１
ｃｉ （２０）

式中：ｃｉ对应项 Ｇｉ的相似度。
比较状态 Ｓ和 Ｓ′的第 ｉ项，如果

ｓｉｍ（Ｇｉ，Ｇ′ｉ）＝ｅｘｐ｛－ Ｇｉ－Ｇ′ｉ ｗｉ｝＞ｃｉ （２１）

则认为状态 Ｓ和 Ｓ′的第 ｉ项相似。进行状态
匹配时，从 Ｇ１项开始，从知识库中依次筛选符合
条件的状态策略对，最终获得匹配结果。

４　仿真与分析

为验证本文方法的有效性，采用文献［２０］中
的平台进行发育训练。通过随机生成围捕环境，

建立训练集，验证基于态势认知的发育算法在围

捕问题上的效果。

４．１　训练集参数设定
取无人机数目 Ｎ＝３，无人机和目标均为直径

７２４
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是２ｍ的圆，设定围捕环境横纵坐标范围为
［－２５，２５］ｍ，无人机和目标的坐标每次均随机生
成，具体参数如表１所示。

记录围捕所消耗的时间，并设定围捕时间步

大于１００时为围捕失败。
训练集大小为１０００，通过对障碍物属性的随

机生成，获得不同的围捕环境。设定障碍物的生

成参数如表２所示。
表 １　无人机与目标参数设定

Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｏｆＵＡＶａｎｄｔａｒｇｅｔ

参数 数值

坐标轴范围／ｍ ［－２５，２５］

围捕者最大速度／（ｍ·ｓ－１） ３

围捕者最大加速度／（ｍ·ｓ－２） ３

围捕者探测距离／ｍ １０

目标最大速度／（ｍ·ｓ－１） ５

目标最大加速度／（ｍ·ｓ－２） ５

目标探测距离／ｍ ５

表 ２　障碍物生成参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｏｂｓｔａｃｌｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

数目均值 ３

数目变化范围 ０～５

位置范围／ｍ ［－２４，２４］

直径均值／ｍ ４

直径变化范围／ｍ ２～８

４．２　仿真结果
１）仿真实验 １。选取一个随机生成的环境

对所设计的 ＤＱＮ方法进行验证。
图６为一次具体的围捕场景实例。此次围捕

分为３个阶段：①无人机与目标距离较远，互相不
知道对方的位置，无人机集群在搜索目标，目标在

以随机的初始航向游走。②目标仍然随机运动。
无人机２发现目标位置，其始终将自身与目标的
距离控制在 ５～１０ｍ之间，无人机 １和无人机 ３
则绕过障碍物，向目标前进，以构成围捕队形。

③无人机 ３最先进入目标的探测范围，目标向反
方向逃逸。无人机集群已在目标周围构成三角

形，一同向目标趋近完成围捕。

从图７中可看出，初始时刻，无人机集群无法
有效完成对目标的围捕。随着训练次数增加，无

人机集群最终能够在 ４５步以内完成对目标的围
捕。由此可见，ＤＱＮ方法对无人机集群围捕问题
是有效的。

２）仿真实验 ２。对基于态势认知的围捕方
法进行训练，获得初步的知识库，再按照训练集的

生成方法，生成一组长度同样为 １０００的新环境，

对知识库的有效性进行了验证，结果如图８所示。
图８表示了随着对不同围捕环境的训练，状

态策略知识库中的状态策略对也相应地增加，
最终由于增量判别函数中阈值的存在，策略数目

会稳定在一定的范围。

从图９中可看出，大多数场景下，集群都能在
４５步以内完成围捕，这表明面对新生成的不同环
境，无人机集群能够迅速完成围捕任务。

图 ６　围捕实例

Ｆｉｇ．６　Ａｎｅｘａｍｐｌｅｏｆｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐ

图 ７　平均围捕时间变化

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｉｎｍｅａｎｔｉｍｅｏｆｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐ

图 ８　状态策略知识库数目变化

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｅｉｎｎｕｍｂｅｒｏｆｓｔａｔｅｐｏｌｉｃｙｒｅｐｏｓｉｔｏｒｉｅｓ

８２４



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 吴子沉，等：基于态势认知的无人机集群围捕方法

图 ９　测试环境下的围捕结果

Ｆｉｇ．９　Ｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｒｅｓｕｌｔｓｉｎｔｅｓｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

５　结　论
１）设计的基于 ＤＱＮ的围捕策略发育方法能

够有效解决固定环境下的围捕问题，给出围捕

策略。

２）提出的基于态势认知的围捕方法能够实
现知识库的增量发育，有效应对新环境下的围捕

问题。

为使本文方法能够应对更复杂的环境，仍需

要优化策略存储机制及策略的提取机制，满足实

时性要求。
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［９］ＴＥＮＧＴＨ，ＴＡＮＡＨ，ＺＵＲＡＤＡＪＭ．Ｓｅｌｆｏｒｇａｎｉｚｉｎｇｎｅｕｒａｌｎｅｔ

ｗｏｒｋｓｉｎｔｅｇｒａｔｉｎｇｄｏｍａｉｎｋｎｏｗｌｅｄｇｅａｎｄｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓａｎｄＬｅａｒｎｉｎｇＳｙｓ

ｔｅｍｓ，２０１４，２６（５）：８８９９０２．

［１０］ＢＥＶＥＲＩＤＧＥＡ，ＣＡＩＹ．Ｐｕｒｓｕｉｔｅｖａｓｉｏｎｉｎａｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｄｏｍａｉｎ［Ｊ］．ＡＲＳＭａｔｈｅｍａｔｉｃａＣｏｎｔｅｍｐｏｒａｎｅａ，２０１７，１３（１）：

１８７２０６．　

［１１］ＬＩＵＪ，ＬＩＵＳ，ＷＵＨ，ｅｔａｌ．Ａｐｕｒｓｕｉｔｅｖａｓｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄ

ｏｎｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｃ］∥２００９Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＭｅａｓｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓＡｕｔｏ

ｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００９，２：４８２４８６．

［１２］ＢＩＬＧＩＮＡＴ，ＫＡＤＩＯＧＬＵＵＲＴＩＳＥ．Ａｎａｐｐｒｏａｃｈｔｏｍｕｌｔｉａｇｅｎｔ

ｐｕｒｓｕｉｔｅｖａｓｉｏｎｇａｍｅｓｕｓｉｎｇｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｃ］∥２０１５

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＡｄｖａｎｃｅｄＲｏｂｏｔｉｃｓ（ＩＣＡＲ）．Ｐｉｓ

ｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１５：１６４１６９．

［１３］ＡＷＨＥＤＡ Ｍ Ｄ，ＳＣＨＷＡＲＴＺＨ Ｍ．Ａ ｆｕｚｚｙｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔ

ｌｅａｒｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｕｓｉｎｇａｐｒｅｄｉｃｔｏｒｆｏｒｐｕｒｓｕｉｔｅｖａｓｉｏｎｇａｍｅｓ

［Ｃ］∥２０１６ＡｎｎｕａｌＩＥＥＥＳｙｓｔｅｍｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ（ＳｙｓＣｏｎ）．Ｐｉｓ

ｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：１８．

［１４］ＬＯＷＥＲ，ＷＵＹＩ，ＴＡＭＡＲＡ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉａｇｅｎｔａｃｔｏｒｃｒｉｔｉｃｆｏｒ

ｍｉｘｅｄｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｃｏｍｐｅｔｉｔｉｖｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ［Ｃ］∥Ａｄｖａｎｃｅｓｉｎ

ＮｅｕｒａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓ，２０１７：６３７９６３９０．

［１５］ＶＡＮＨＡＳＳＥＬＴＨ，ＧＵＥＺＡ，ＳＩＬＶＥＲＤ，ｅｔａｌ．Ｄｅｅｐｒｅｉｎｆｏｒｃｅ

ｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇｗｉｔｈｄｏｕｂｌｅＱｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｃ］∥ＮａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅｏｎＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，２０１６：２０９４２１００．

［１６］ ＨＡＵＳＫＮＥＣＨＴＭ，ＳＴＯＮＥＰ．ＤｅｅｐｒｅｃｕｒｒｅｎｔＱｌｅａｒｎｉｎｇｆｏｒ

ｐａｒｔｉａｌｌｙｏｂｓｅｒｖａｂｌｅＭＤＰＳ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１５０７２３）［２０２００６

０１］．ｈｔｔｐｓ：∥ ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ／ａｂｓ／１５０７．０６５２７．

［１７］ＨＥＳＴＥＲＴ，ＶＥＣＥＲＩＫＭ，ＰＩＥＴＱＵＩＮＯ，ｅｔａｌ．ＤｅｅｐＱｌｅａｒｎｉｎｇ

ｆｒｏｍｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥ＮａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＩｎ

ｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，２０１８：３２２３３２３０．

［１８］魏瑞轩，张启瑞，许卓凡．类脑发育无人机防碰撞控制［Ｊ］．

控制理论与应用，２０１９，３６（２）：１３２０．

ＷＥＩＲＸ，ＺＨＡＮＧＱＲ，ＸＵＺＦ．Ａｂｒａｉｎｌｉｋｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｆｏｒ

ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｌＵＡＶｓ’ｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｖｏｉｄａｎｃｅ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆

Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１９，３６（２）：１３２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＭＮＩＨＶ，ＫＡＶＵＫＣＵＯＧＬＵＫ，ＳＩＬＶＥＲＤ，ｅｔａｌ．Ｈｕｍａｎｌｅｖｅｌ

ｃｏｎｔｒｏｌｔｈｒｏｕｇｈｄｅｅｐｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．Ｎａｔｕｒｅ，２０１５，

５１８：５２９５３３．

［２０］ＭＯＲＤＡＴＣＨＩ，ＡＢＢＥＥＬＰ．Ｅｍｅｒｇｅｎｃｅｏｆｇｒｏｕｎｄｅｄｃｏｍｐｏｓｉ

ｔｉｏｎａｌｌａｎｇｕａｇｅｉｎｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｐｏｐｕｌａｔｉｏｎｓ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１７
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

０３１５）［２０２００６０１］．ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ／ａｂｓ／１７０３．０４９０８．

　作者简介：

　吴子沉　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行器导航制导与

智能控制。

胡斌　男，硕士，副教授。主要研究方向：导弹制导与控制。

ＳｗａｒｍｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｍｅｔｈｏｄｏｆＵＡＶｂａｓｅｄｏｎｓｉｔｕａｔｉｏｎｃｏｇｎｉｔｉｏｎ
ＷＵＺｉｃｈｅｎ，ＨＵＢｉｎ

（ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＵＡＶｓｗａｒｍｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｏｆｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＵＡＶｓｗａｒｍｏｐｅｒａｔｉｏｎ．
Ｍｏｓｔｏｆｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｓｗａｒｍｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｋｎｏｗｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，ａｎｄｔｈｅｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｔｅｎ
ｆａｉｌｓｉｎｔｈｅｆａｃｅｏｆｕｎｋｎｏｗｎｍｉｓｓｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ，ａｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｓｉｔｕ
ａｔｉｏｎｃｏｇｎｉｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｔｏｅｘｐｌｏｒｅａｂｅｔｔｅｒａｄａｐｔｉｖｅｍｅｔｈｏｄｏｆｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｓｗａｒｍ
ｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｂｅｈａｖｉｏｒｉｓｄｅｃｏｍｐｏｓｅｄａｎｄｔｈｅｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｉｓｄｉｓｃｒｅｔｉｚｅｄ．Ｔｈｅｎ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＤｅｅｐＱＮｅｔｗｏｒｋ
（ＤＱＮ），ａｍｅｔｈｏｄｏｆｇｅｎｅｒａｔｉｎｇｔｈｅｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｓｔｒａｔｅｇｙｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｔａｔｅｓｔｒａｔｅｇｙｋｎｏｗｌｅｄｇｅ
ｂａｓｅｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｔｒａｉｎｉｎｇｏｆａｌａｒｇｅａｍｏｕｎｔｏｆｅｆｆｅｃｔｉｖｅｄａｔａ，ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｉｅｓａｒｅｏｂ
ｔａｉｎｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｔｏｄｅｖｅｌｏｐｔｈｅｋｎｏｗｌｅｄｇｅｂａｓｅ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｓｉｔｕａｔｉｏｎｃｏｇｎｉｔｉｏｎｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙａｄａｐｔｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓａｎｄ
ｃｏｍｐｌｅｔｅｔｈｅｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＵＡＶ；ｓｗａｒｍｒｏｕｎｄｉｎｇｕｐ；ｓｉｔｕａｔｉｏｎｃｏｇｎｉｔｉｏｎ；ＤｅｅｐＱＮｅｔｗｏｒｋ（ＤＱＮ）；ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｄｅ
ｖｅｌｏｐｍｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００６１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００９０３０９：５８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９０２．１８４０．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｎｏｖａｔｉｏｎ２０３０ＫｅｙＰｒｏｊｅｃｔｏｆ“ＮｅｗＧｅｎｅｒａｔｉｏｎＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ”（２０１８ＡＡＡ０１０２４０３）；Ｎａ

ｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５７３３７３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｉｎｇｅｒ５３３＠１６３．ｃｏｍ
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