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基于自适应积分滑模的舰载机纵向航迹最优控制

陈志刚１，韩　维１，张　勇１，陈俊锋２
（１．海军航空工程学院 飞行器工程系，山东 烟台　２６４００１；２．海军装备研究院，上海　２００４３６）

摘要：舰载机进舰着舰飞行航迹控制严重影响着舰精度和着舰安全；通过建立舰载机着舰纵向运动小扰动模型，将航迹运动模型分

解为标称模型和不确定项；结合线性二次型调节器 （ＬＱＲ）与自适应积分滑模，设计了舰载机着舰的纵向航迹控制律；采用ＬＱＲ对标

称模型进行控制，利用自适应积分滑模控制消除不确定项的影响；在不同初始高度误差、舰尾流扰动和甲板运动的工况下，对着舰纵向

航迹进行了仿真计算；仿真结果表明，所设计的航迹控制律能够消除初始高度误差、舰尾流扰动和甲板随机运动的影响，实现舰载机纵

向航迹的精确跟踪。

关键词：舰载机；航迹控制；自适应积分滑模；ＬＱＲ
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０　引言

固定翼舰载机在进舰着舰过程中要求严格按预定的下滑轨

迹飞行，以提高着舰成功率，保证着舰安全。着舰过程中，影

响舰载机安全着舰的主要因素包括航母的六自由度运动和舰尾

流干扰。航母的运动会导致舰载机的理想着舰点产生较大偏

差，舰尾流干扰使得舰载机的着舰下滑轨迹偏离理想轨迹。舰

载机着舰失败和着舰事故大多数是由纵向航迹控制性能不好造

成的。因此，纵向航迹控制在舰载机着舰控制系统中具有重要

作用。

文献 ［１］以Ｆ－１８舰载机为对象，研究了以ＰＩＤ控制器

为核心的纵向着舰引导控制律。文献 ［２ ３］通过引入模糊控

制对传统的ＰＩＤ着舰引导控制律进行改进，实现了控制器参

数在线最优调节，提高了航迹控制精度。现代控制方法也被广

泛用于飞行航迹控制中，如最优控制、滑模控制、自适应控制

等。线性二次型调节器 （ＬＱＲ）是基于线性系统的最优控制

方法，被大量应用于飞机的飞行控制［４６］。文献 ［７］提出一种

新的积分滑模控制与自适应模糊相结合的控制律用于无人机着

舰飞行控制，具有较好的控制精度和鲁棒性。文献 ［８］将自

适应控制和模糊参数整定结合，构建了舰载机着舰的航迹控制

系统。文献 ［９］提出了一种基于非线性动态逆的滑模控制方

法，并用于舰载机纵向着舰飞行控制系统，达到了很高的着舰

航迹控制精度。

本文通过分析舰载机着舰纵向运动模型，基于ＬＱＲ和自

适应积分滑模控制方法设计舰载机自动着舰纵向航迹控制律，

并计算分析初始高度误差和甲板运动对航迹控制的影响。

１　舰载机纵向着舰模型

１１　舰载机运动模型

舰载机在进舰着舰过程中按一定的下滑角保持匀速直线运

动，其纵向动力学和运动学方程组用线性小扰动状态方程［１０］

表示为：

珚狓＝犃狓＋犅狌

狔＝犆狓＋犇｛ 狌
（１）

式中，状态变量狓＝ （
狏
犞

，α，θ，狇，
犺
犞

）犜；控制变量狌＝ （δ犲，

δ犜）
犜；输出变量狔＝ （犺，γ，α，狏，θ，狇）

犜。

其中：狏为速度扰动量，犞 为舰载机着舰过程中的基准飞

行速度，α为迎角扰动量，θ为俯仰角扰动量，狇为俯仰角速度扰

动量，犺为高度扰动量，γ为航迹角扰动量，δ犲 为升降舵偏角，

δ犜 为推力变化量。

１２　航母运动模型

在舰载机着舰过程中，航空母舰沿着斜角甲板中心线方向

匀速前进。但由于海面上的风、海浪等因素的影响，航空母舰

还会进行复杂的摇晃运动。因此，航空母舰在海面上的运动是
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六自由度运动。其中，理想着舰点的高度变化主要受航空母舰

的纵摇和垂荡运动的影响。

在工程实践中，航空母舰的海上运动可以用谐波形式的振

荡来近似表示，如公式 （２）所示，而运动的随机性则用随机

相位来描述。

Θ＝犃Θｓｉｎ（ωΘ狋＋φΘ）

犣＝犃犣ｓｉｎ（ω犣狋＋φ犣｛ ）
（２）

式中，Θ和犣分别表示纵摇运动 （°）和垂荡运动 （ｍ），犃Θ 和

犃犣 分别表示纵摇运动和垂荡运动的幅值，ωΘ 和ω犣 分别表示纵

摇运动和垂荡运动的角速度，φΘ 和φ犣 分别表示纵摇运动和垂

荡运动的随机相位。

理想着舰点的高度变化为：

犱犺＝犣＋Θ·犔犜犇 （３）

式中，犔犜犇 表示航母纵摇中心与理想着舰点的距离。

１３　舰尾流模型

舰载机着舰过程中，舰尾流对飞行姿态和着舰精度会产生

很大的扰动。根据美军标 ＭＩＬ－ＨＤＢＫ－１７９７中的工程化模

型，舰尾流由自由大气紊流分量、尾流稳态分量、尾流周期分

量和尾流随机分量组成。

２　纵向航迹控制律设计

舰载机自动着舰系统［１，１０］中，通过测量舰载机在惯性测量

系统中的高度，与理想下滑轨迹相比较，得到着舰高度偏差，

经航迹控制律计算给出飞行姿态角指令并发送给舰载机。通过

飞行控制系统 （ＡＦＣＳ）来控制舰载机飞行姿态以跟踪飞行姿

态角指令，使舰载机飞行高度不断跟踪理想下滑轨迹，完成对

飞行高度的纠偏。同时通过进场动力补偿系统 （ＡＰＣＳ）来控

制舰载机的推力大小，使舰载机在低动压飞行状态下能快速准

确地调整飞行迎角并保持恒定。在舰载机着舰前１３ｓ左右，

在着舰航迹控制律中引入甲板运动信号，使得舰载机在着舰的

最后阶段实时跟踪理想着舰点，保证着舰精度。在着舰过程

中，舰载机受到舰尾流的持续干扰，航迹控制律应实现抗舰尾

流干扰的功能。

舰载机纵向着舰控制系统如图１所示。在自动着舰控制律

中，ＡＦＣＳ和ＡＰＣＳ分别采用自抗扰控制 （ＡＤＲＣ）方法进行

设计。

图１　系统设计框图

２１　纵向航迹运动模型

舰载机进舰着舰过程中，高度变化率与航迹角及飞行姿态

角之间有如下关系［１０］：

珔犺＝犞·γ＝犞·（θ－α） （３）

　　若理想高度为犺犱，舰载机高度误差为：

犲＝犺－犺犱

　　舰载机着舰纵向航迹控制律的主要目的是通过控制俯仰角

θ来消除高度误差，使高度误差犲在有限时间内趋于０。令控

制量狌＝θ，则：

犲＝－犞α－犺犱＋犞狌 （４）

　　令φ＝－犞α－犺犱＋（犞 －１）狌，则：

犲＝φ＋狌 （５）

　　其中：犲＝狌是标称模型，φ是不确定项。

对式 （５）的系统，将控制量狌分为狌０ 和狌１ 两部分，即狌

＝狌０＋狌１，其中狌０ 是标称控制量，用来控制系统 （５）的标称

模型，狌１ 用来抵消不确定项φ对标称模型的影响。

２２　线性二次型最优控制

先考虑系统 （３）的标称模型，即：

犲＝狌０ （６）

　　对标称模型 （６），采用线性二次型调节器 （ＬＱＲ）
［１１］可使

犲在有限时间狋＝狋犳 ＜ ∞ 内收敛到犲＝０的任意小邻域内。

控制量狌０ 应使下述二次型积分代价函数最小：

犑＝
１

２
犘狋
犳
犲２（狋犳）＋

１

２∫
狋
犳

０

（犙犲２（狋）＋犚狌０（狋））ｄ狋 （７）

式中，犘狋
犳
≥０，犙≥０，犚＞０。

对系统 （６），ＬＱＲ控制器可设计为：

狌０（狋）＝
－犚－

１犘（狋）犲（狋），０≤狋≤狋犳

－犚－
１犘（狋犳）犲（狋），狋＞狋｛ 犳

（８）

式中，犘（狋犳）＝犘狋
犳
，犘（狋）是满足如下Ｒｉｃｃａｔｉ微分方程的解：

－犘＝－犘犚－１犘＋犙，　０≤狋≤狋犳 （９）

２３　自适应积分滑模控制

为了抵消不确定项φ对标称模型的影响，使系统 （６）能

够在控制律 （８）的作用下在有限时间狋＝狋犳 ＜ ∞ 内收敛到犲

＝０的任意小邻域内，采用积分滑模控制
［１２］，定义滑模面

如下：

狊＝犲＋ξ （１０）

式中，珋ξ＝－狌０，ξ（０）＝－犲（０）。

对式 （１０）取微分，可得：

狊＝珋犲＋珋ξ＝－犞α－珔犺犱＋犞狌－狌０ ＝

－犞α－珔犺犱＋（犞 －１）狌０＋犞狌１ （１１）

　　为使狋≥０时，狊＝０一直成立，可设计如下控制律：

狌１ ＝－犽狊犻犵狀（狊） （１２）

式中，犽的取值范围由定理１给出。

定理１：令珔φ＝－犞α－犺犱，假设－犆≤珔φ≤犆，狌０犕 ＝ｍａｘ（狘

狌０（狋）狘）， 取 η 为 一 个 大 于 ０ 的 小 量， 则 当 犽 ＞

犆＋（犞 －１）狌０犕 ＋η
犞

时，系统 （５）在控制律 （８）和 （１２）

的作用下，能在有限时间内收敛到犲＝０的任意小邻域内，且

收敛时间狋＝狋犳 ＜ ∞。

证明：取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

犞 ＝
１

２
狊２ （１３）

　　对式 （１３）求导可得：

犞＝狊狊＝狊［珔φ＋（犞 －１）狌０＋犞狌１］＝

狊［珔φ＋（犞 －１）狌０－犞犽狊犻犵狀（狊）］≤

狘狊狘［犆＋（犞 －１）狌０犕 －犞犽］≤－狘狊狘η≤０ （１４）

式 （１４）证明了当存在不确定项时，滑模面狊＝０也是可达的，

且由于狊（０）＝０，保证了狋≥０时，狊＝０一直成立。

当狊＝０时，令珋狊＝ ０可得狌１ 的等效控制量狌１犲狇 ＝

－
珔φ＋（犞 －１）狌０

犞

，将狌＝狌０＋狌１犲狇 代入 （５）可得 （６）成立，
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卷· ８４　　　 ·

即系统 （５）在控制律 （８）和 （１２）的控制作用下，能在有限

时间内收敛到犲＝０的任意小邻域内，且收敛时间狋＝狋犳＜∞。

证毕。

但是考虑到珔φ的上下界一般是存在但未知的。对此，可设

计自适应律［１３１４］对犽值进行估计：

犽^
·

＝
α狘狊狘υε

（狊）ｓｉｇｎ（狘狊狘－ε）， 犽^＞μ

μ， 犽^≤｛ μ
（１５）

式中，^犽（０）＞０，α＞０，０＜ε＜１，μ＞０，υε（狊）定义如下：

υε（狊）＝
１

２
＋
１

２
τ
狘狊狘－３ε／４
ε／（ ）４

（１６）

　　其中：τ（·）为饱和函数，τ（狓）＝
狓

ｍａｘ（１，狘狓狘）
。

３　仿真计算

仿真计算以某舰载机［１５１６］为算例飞机，考虑中等海况下

的甲板运动，舰尾流采用美军标 ＭＩＬ－ＨＤＢＫ－１７９７中所描

述的舰尾流工程化模型［１７］。舰载机基准着舰速度为６７．３ｍ／ｓ，

下滑角为３．５°。

令狋犳 ＝３ｓ，基于ＩＴＡＥ准则
［１８］对控制器参数进行优化，

控制器参数选取为犘狋
犳
＝１００００，犙＝８７２．３３８６，犚＝１４４８１０，

犽^（０）＝０．００１，α＝０．０６２６，ε＝０．１６６５，μ＝０．００７５。

图２～图４是初始高度误差分别为０ｍ，－１０ｍ和－２０ｍ

时在本文航迹控制律作用下舰载机实际航迹和理想航迹的对比

曲线。

图２　初始误差为０ｍ时舰载机实际高度和理想高度曲线

图３　初始误差为－１０ｍ时舰载机实际高度和理想高度曲线

图４　初始误差为－２０ｍ时舰载机实际高度和理想高度曲线

由图２～图４可知，不同的初始高度误差下，舰载机能快

速完成航迹纠偏。着舰过程中，舰载机下滑轨迹基本没有受到

舰尾流的干扰。着舰前１３ｓ时，由于引入甲板运动信息，理

想着舰轨迹发生变化，航迹控制律能够使舰载机实际下滑轨迹

很好地跟踪理想轨迹，从而保证着舰成功。

４　结论

本文结合自适应积分滑模和ＬＱＲ设计了舰载机自动着舰

的纵向航迹控制律，以实现着舰轨迹的精确控制。仿真结果表

明，所设计的纵向航迹控制律不仅可以消除舰尾流扰动和航母

甲板随机运动的影响，而且可以实现航迹偏差的修正，使舰载

机能够严格按照理想下滑轨迹着舰。
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