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舰载飞机自适应模糊直接力着舰控制
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摘　 要：考虑到舰载飞机精密着舰控制需求，针对舰载飞机着舰实际状态模型存在的强时变性、参数

不确定性及复杂环境干扰，提出一种基于自适应模糊控制方法的舰载飞机着舰控制系统。 调用襟翼

通道控制权限，将所提方法应用于襟翼通道实现直接升力控制，并利用模糊系统逼近难以精确描述的

舰载飞机六自由度非线性系统模型，实现着舰下滑道的精确跟踪，提高着舰精度。 采用李雅普诺夫方

法判定所提自适应模糊控制系统的稳定性，考虑舰艉流及甲板运动干扰，模拟舰载飞机着舰仿真环

境，利用 ｍａｔｌａｂ 仿真软件对构造的舰载飞机直接升力着舰控制系统进行数值仿真，并引入蒙特卡洛随

机试验方法分别对常规控制方案及自适应模糊直接力控制方案进行着舰点精度统计试验。 通过响应

曲线及着舰点统计结果证实所提直接力控制方案具有更好的控制效果，相比常规控制方案提升了着

舰精确性。
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　 　 提高着舰精度是舰载飞机着舰工程问题的主要

研究目标［１］。 在舰基降落时，复杂海况引起的甲板

运动导致理想着舰点的不确定偏移，舰艉气流对下

滑过程中的飞机状态亦造成较大干扰，飞机自身动

力学也存在不确定性［２］。 上述因素都将影响舰载

飞机的着舰精度，增加着舰风险。
当前，提高舰载飞机着舰精度的方法主要有 ２

种［３］：①引入或改进先进飞行控制系统［４］；②提升

舵面控制权限，增大航迹跟踪回路带宽［５］。 先进飞

行控制律在数值仿真机及试飞验证中均有较好的扰

动抑制效果，利用自适应控制对扰动项的预估能力

及神经网络控制对不确定项的任意逼近能力可以实

现对气流扰动或模型建立不确定项的在线补偿，并
提供一定的主动容错能力［４］。 文献［６］将基于 Ｌｅｖｙ
ｆｌｉｇｈｔ 的鸽群启发优化算法应用于着舰飞行控制的

参数调整中，提高了小型无人机的着舰精度，改善着

舰效果。
直接升力控制是改变飞行控制架构的重要方法

之一，通过调用襟翼通道控制权限于外环姿态控制，
改善飞机高度模态特性，在舰载飞机低速进场阶段

有利于飞机闭环稳定［７］。 文献［７］给出基于直接升

力控制方案的 Ｆ⁃１８ 舰载飞机岸基及着舰试飞结果，
验证了直接升力操纵舵面的机动增强能力与对平尾

姿态控制的解耦性，并证实着舰点分散度降低

５０％；文献［８］针对直接升力控制飞机对飞机机动

性的改善程度，从飞行品质评价体系层面提出包括

直接升力控制效率系数、爬升速率及标准爬升率的

评估标准，以 Ａ４Ｄ 战斗机为例分析了 ＤＬＣ 系统参

数在新的评估标准下对飞机飞行品质的影响。
本文提出了一种自适应模糊直接力着舰控制方

案，通过调用襟翼通道控制权限提供直接升力，提高

航迹跟踪快速性。 利用模糊系统的万能逼近特

性［９］，在直接升力通道自适应逼近飞机动力学及外

界干扰引起的附加不确定性。 引入甲板运动及舰艉

气流干扰模型，就着舰各状态变量响应进行闭环数

值仿真，并通过蒙特卡洛随机试验，统计多次试验下
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舰载飞机着舰点位置信息。 通过对比分析，验证本

文设计的直接升力控制方案应用于舰载机着舰飞行

控制中的有效性及精确性。

１　 舰载飞机着舰动力学模型的建立

本节在常规舰载飞机动力学模型基础上，首先

引入襟翼直接升力通道权限，建立新的舰载飞机非

线性动力学模型。 其次将给出自适应模糊直接力控

制框架。
１．１　 非线性动力学模型

首先对舰载飞机主要状态变量进行受力分析。
主要引入 ｈ̇，γ̇，Ｖ̇ 变量用于纵向通道控制模型建立

ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎγ

γ̇ ＝ １
ｍＶ

（Ｌ ＋ Ｔｓｉｎα － Ｗｃｏｓγ） （１）

Ｖ̇ ＝ １
ｍ
（Ｔｃｏｓα － Ｄ － Ｗｓｉｎγ）

式中： ｈ γ Ｖ[ ] Ｔ 为飞机距理想着舰点高度、航迹

角及空速； Ｔ Ｗ[ ] Ｔ 为发动机推力及重力。
在本文设计的着舰控制系统中，需要对常规飞

机动力学模型进行扩充，调用襟翼通道气动控制面

的控制权限。 在飞机动力学模型构建时，襟翼通道

的引入带来升力系数及纵向力矩系数的变化。 引入

直接升力控制通道后的舰载飞机气动力和力矩模型

可用气动导数表示为
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式中： Ｄ Ｙ Ｌ[ ] Ｔ 为舰载飞机前向力、侧向力及升

力； 􀭵Ｌ Ｍ Ｎ[ ]
Ｔ 为 滚 转、 俯 仰 及 偏 航 力 矩；

δａ δｒ δｅ δｆ[ ] Ｔ 为副翼、方向舵、升降舵及襟翼舵

偏角。 其余参数及气动导数由文献［１０］ 给出。
结合参考文献［７］ 给出的其余状态变量的动力

学模型，本文引入的舰载飞机六自由度非线性模型

状态方程可以近似表达为

Ｘ̈ ＝ ｆ（Ｘ，Ｘ̇） ＋ ｇ（Ｘ，Ｘ̇）Ｕ （４）
式中， Ｘ＝［Ｖ α β ｐ ｑ ｒ ϕ θ ψ］ Ｔ，Ｕ＝［δ ａ δ ｒ δ ｅ δ ｆ δ Ｔ］。
本文中未指出的各变量定义与文献［９］ 一致。
１．２　 控制架构

图 １　 控制架构

图 １ 给出了设计的自适应模糊直接力着舰控制

架构。 该直接力着舰控制系统由解耦的纵向及横侧

向通道构成，自动油门（ＡＴＣ）采用迎角保持。 横侧

向通道沿用常规着舰飞行控制结构设计，纵向通道

则由以内、中、外回路构成的升降舵通道与基于自适

应模糊控制的襟翼直接升力通道并行构成。 升降舵

通道由内至外分别为姿态回路、下沉率 （ ｈ̇） 回路及

高度跟踪回路，襟翼通道则以高度及下沉率误差作

为控制输入。 考虑到飞机状态、外界扰动及建模的

不确定性，引入模糊系统逼近时变的非线性飞机状

态参量，得到襟翼舵偏输出。 模糊系统最优参数

ϑ∗
ｆＤＬＣ

，ϑ∗
ｇＤＬＣ

由自适应律给出。 考虑到襟翼与升降舵

通道及副翼、方向舵通道存在交联力矩耦合，利用线

性插值方法得出解耦交联增益 ｋδ ｅｆ，ｋδａｒ。

２　 自适应模糊控制算法设计

本节将给出应用于襟翼直接升力通道的自适应

模糊算法，并利用李雅普诺夫方法验证该算法引入

·０６３·
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后的非线性系统稳定性。
控制对象：结合舰载机状态模型实际情况，考虑

襟翼通道输入量及输出量均为一维，给出下述二阶

非线性系统

ｘ̈ ＝ ｆ（ｘ，ｘ̇） ＋ ｇ（ｘ，ｘ̇）ｕ
ｙ ＝ ｘ

（５）

式中： ｆ（ｘ），ｇ（ｘ） 为具有不确定性的非线性函数；
ｕ，ｙ 分别为系统输入及输出。

控制律设计：考虑到非线性系统的不确定性，利
用模糊系统逼近 ｆ（ｘ），ｇ（ｘ） ，将控制律设计为

ｕ ＝ １
ｇ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｇ）

［ － ｆ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｆ） ＋ ｙ̈ｃ ＋ ＫＴＥ］（６）

式中： ｙｃ 为控制指令；ＫＴ 为闭环控制系统参数，满足

Ｋ ＝ （ｋｐ，ｋｄ） Ｔ；Ｅ 为响应误差向量，满足 Ｅ ＝ （ｅ，ｅ̇） Ｔ，

ｅ ＝ ｙｃ － ｙ ＝ ｙｃ － ｘ。 ｆ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｆ），ｇ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｇ） 为构造的

模糊系统，用于逼近 ｆ（ｘ，ｘ̇），ｇ（ｘ，ｘ̇）。
模糊系统设计：运用乘积推理机、单值模糊器及

中心平均解模糊器对 ｆ（ｘ，ｘ̇），ｇ（ｘ，ｘ̇） 构造模糊系

统 ｆ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｆ），ｇ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｇ）。 以 ｆ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｆ） 为例，设计

过程按如下步骤进行：
步骤１　 分别对 ｘ，ｘ̇定义模糊集合，定义为Ｍｌ１

１ ，
Ｍｌ２

２ ，ｌ１ ＝ ｌ２ ＝ １，２，…，ｑ，ｑ 为模糊集合数；
步骤 ２　 根据步骤 １ 构造的模糊集合，运用 ｑ ×

ｑ 条 ＩＦ⁃ＴＨＥＮ 模糊规则构造模糊系统，得到模糊系

统 ｆ^ 的模糊集，定义为 Ａｌ１ｌ２。
步骤 ３　 定义模糊集 Ａｌ１ｌ２ 的中心值 􀭰ｙｌ１ｌ２

ｆ ，构造模

糊系统的输出为

ｆ^（ｘ，ｘ̇） ＝
∑

ｑ

ｌ１ ＝ １
∑

ｑ

ｌ２ ＝ １
􀭰ｙｌ１ｌ２
ｆ μＭ ｌ１１

（ｘ）μＭ ｌ２２
（ ｘ̇）

∑
ｑ

ｌ１ ＝ １
∑

ｑ

ｌ２ ＝ １
μＭ ｌ１１

（ｘ）μＭ ｌ２２
（ ｘ̇）

（７）

式中： μＭ ｌ１１
（ｘ），μＭ ｌ２２

（ ｘ̇） 为 ｘ，ｘ̇ 的隶属函数。
步骤４　 由于中心值 􀭰ｙｌ１ｌ２

ｆ 不能直接获得，考虑构

造包含所有 􀭰ｙｌ１ｌ２
ｆ 的集合 ϑｆ ∈ Ｒｑ×ｑ。 同时构造一个

ｑ × ｑ 维向量 χ（ｘ，ｘ̇），使得其第 ｌ１ ｌ２ 个元素为

χ
ｌ１ｌ２（ｘ，ｘ̇） ＝

μＭ ｌ１１
（ｘ）μＭ ｌ２２

（ ｘ̇）

∑
ｑ

ｌ１ ＝ １
∑

ｑ

ｌ２ ＝ １
μＭ ｌ１１

（ｘ）μＭ ｌ２２
（ ｘ̇）

（８）

由此可将（７）式改写为

ｆ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｆ） ＝ ϑｆχ（ｘ，ｘ̇） （９）
按上述步骤设计 ｇ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｇ） 模糊系统，得到

　 　 ｇ̇（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｇ） ＝ ϑＴ
ｇλ（ｘ，ｘ̇） （１０）

　 　 λ ｌ１ｌ２（ｘ，ｘ̇） ＝
ｖＭ ｌ１１

（ｘ）ｖＭ ｌ２２
（ ｘ̇）

∑
ｑ

ｌ１ ＝ １
∑

ｑ

ｌ２ ＝ １
ｖＭ ｌ２２

（ ｘ̇）
（１１）

式中：λ ｌ１ｌ２（ｘ，ｘ̇） 为 ｑ × ｑ 维向量的第 ｌ１ ｌ２ 个元素，
ｖＭ ｌ１１

（ｘ），ｖＭ ｌ２２
（ ｘ̇） 为隶属函数。

自适应律设计： 构造的模糊向量 χ ｌ１ｌ２（ｘ，ｘ̇），
λ ｌ１ｌ２（ｘ，ｘ̇） 由模糊规则给出。 由于模型具备时变性，
且中心值集合 ϑｆ，ϑｇ 不能直接表达，考虑利用自适

应控制方法，对 ϑｆ，ϑｇ 设计自适应律进行逼近。 首

先给出运用模糊控制器的闭环系统误差方程，以向

量形式表达为

Ｅ̇ ＝ ΓＥ ＋ ｂ｛［ ｆ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｆ） － ｆ（ｘ，ｘ̇）］ ＋
　 ［ ｇ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｇ） － ｇ（ｘ，ｘ̇）］ｕ｝ （１２）

式中， Γ ＝
０ １
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ΓＴＰ ＋ ＰΓ ＝ － Ｑ （１３）
式中， Ｐ，Ｑ均为正定矩阵；Γ的特征根实部为负。 将

自适应律设计为

ϑ̇ｆ ＝ － σ１ＥＴＰｂχ（ｘ，ｘ̇） （１４）

ϑ̇ｇ ＝ － σ２ＥＴＰｂχ（ｘ，ｘ̇）ｕ （１５）
式中， σ １，σ ２ 为正。

稳定性证明：首先定义最优参数 ϑ∗
ｆ ，ϑ∗

ｇ

ϑ∗
ｆ ＝ ａｒｇ ｍｉｎ

ϑｆ∈Θｆ
［ｓｕｐ

ｘ∈Ｒ
ｆ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｆ） － ｆ（ｘ，ｘ̇） ］ （１６）

ϑ∗
ｇ ＝ ａｒｇ ｍｉｎ

ϑｇ∈Θｇ
［ｓｕｐ

ｘ∈Ｒ
ｆ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑｇ） － ｆ（ｘ，ｘ̇） ］ （１７）

式中，Θｆ，Θｇ 为 ϑｆ，ϑｇ 的取值集合。 将误差状态方

程（１２） 式改写为

Ｅ̇ ＝ ΓＥ ＋ ｂ［（ϑｆ － ϑ∗
ｆ ） Ｔχ（ｘ，ｘ̇） ＋

　 （ϑｇ － ϑ∗
ｇ ） Ｔλ（ｘ，ｘ̇）ｕ ＋ ε］ （１８）

式中，ε 为最小逼近误差，给出其表达形式

ε ＝ ［ ｆ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑ∗
ｆ ） － ｆ（ｘ，ｘ̇）］ ＋

　 ［ ｇ^（ｘ，ｘ̇ ｜ϑ∗
ｇ ） － ｇ（ｘ，ｘ̇）］ｕ （１９）

为验证自适应律（１４） ～ （１５）式使闭环误差收敛，定
义李雅普诺夫函数

Ｖ ＝ １
２
ＥＴＰＥ ＋ １

２σ１
（ϑｆ － ϑ∗

ｆ ）（ϑｆ － ϑ∗
ｆ ） ＋

　 １
２σ２

（ϑｇ － ϑ∗
ｇ ） Ｔ（ϑｇ － ϑ∗

ｇ ） （２０）

代入自适应律（１４） ～ （１５）式及状态误差方程（１８）
推导可得

·１６３·
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Ｖ̇ ＝ １
２
Ｅ̇ＴＰＥ ＋ １

２
ＥＴＰＥ̇ ＋ １

σ１
（ϑｆ － ϑ∗

ｆ ） Ｔϑ̇ｆ ＋

　 １
σ２

（ϑｇ － ϑ∗
ｇ ） Ｔϑ̇ｇ ＝

　 １
２
ＥＴ（ΓＴＰ ＋ ＰΓ）Ｅ ＋ ＥＴＰＮ ＋

　 １
σ１

（ϑｆ － ϑ∗
ｆ ） Ｔϑ̇ｆ ＋

１
σ２

（ϑｇ － ϑ∗
ｇ ） Ｔϑ̇ｇ ＝

　 １
２
ＥＴＱＥ ＋ ＥＴＰＮ ＋ １

σ１
（ϑｆ － ϑ∗

ｆ ） Ｔϑ̇ｆ ＋

　 １
σ２

（ϑｇ － ϑ∗
ｇ ） Ｔϑ̇ｇ ＝ １

２
ＥＴＱＥ ＋ ＥＴＰｂε ＋

　 １
σ１

（ϑｆ － ϑ∗
ｆ ） Ｔ［ϑ̇ｆ ＋ σ１ＥＴＰｂχ（ｘ，ｘ̇）］ ＋

　 １
σ２

（ϑｇ － ϑ∗
ｇ ） Ｔ［ϑ̇ｇ ＋ σ２ＥＴＰｂλ（ｘ，ｘ̇）ｕ］ ＝

　 １
２
ＥＴＱＥ ＋ ＥＴＰｂε （２１）

式中， Ｎ ＝ ｂ［（ϑｆ － ϑ∗
ｆ ） Ｔχ（ｘ，ｘ̇） ＋ （ϑｇ － ϑ∗

ｇ ） Ｔλ（ｘ，
ｘ̇）ｕ ＋ ε］。 由于最小逼近误差有界即 ｜ ε ｜ ≤ εｍａｘ，

故存在充分小的 ε使
１
２
ＥＴＱＥ≥ＥＴＰｂε，即闭环系统

稳定。

３　 着舰飞行控制系统设计

本节将设计已解耦的舰载飞机着舰控制系统。
利用第 ２ 节阐述的先进控制算法，在纵向通道引入

指令，对升降舵通道常规控制方案及襟翼直接升力

通道自适应模糊控制方案分别设计，同时给出横侧

向控制方案。
３．１　 常规飞行控制方案设计

在常规飞行控制方案中，襟翼直接升力通道并

未引入。 纵向与横侧向已解耦，其中纵向通道分为

内、中、外 ３ 个回路。 除内环姿态跟踪与外环航迹跟

踪外，还将引入基于 ｈ̇ 指令的中间回路。
１） 纵向通道常规控制方案

由内回路至外回路分别进行设计。 内回路引入

俯仰角速率反馈，由升降舵经一阶软化环节直接改

变飞机姿态，表达为

δｅ ＝ ｋδｅＧδｅ（ｑｃ － ｋｑ
ｐ ｑ） （２２）

式中： ｋδ ｅ，Ｇδ ｅ 为升降舵控制增益及一阶软化环节，
ｑｃ，ｋｑ

ｐ 分别为俯仰角速率指令及控制增益。 俯仰角

速率指令由引入 ｈ̇ 指令及反馈的中间回路给出，其
表达形式为

ｑｃ ＝ （ ｈ̇ｃ － ｈ̇）（ｋ ｈ̇
ｐ ＋ ｋ ｈ̇

ｄ ｓ） （２３）
式中： ｋ ｈ̇

ｐ，ｋ ｈ̇
ｄ 为下沉率控制比例、微分系数，ｈ̇ｃ 为下沉

率指令，由引入高度指令及反馈的外回路表示为

ｈ̇ｃ ＝ （ｈｃ － ｈ） ｋｈ
ｐ ＋ ｋｈ

ｉ
１
ｓ

＋ ｋｈ
ｄ ｓ ＋ ｋｈ

ｄｄ ｓ２
æ

è
ç

ö

ø
÷ （２４）

式中： ｋｈ
ｐ，ｋｈ

ｉ ，ｋｈ
ｄ，ｋｈ

ｄｄ 为高度控制比例、积分、微分、二
阶微分系数；ｈｃ 为高度指令。 除航迹跟踪外，纵向通

道亦包含保持迎角恒定的自动油门（ＡＴＣ），由参考

文献［１１］给出。
２） 横侧向通道常规控制方案

横侧向通道作用为实现下滑道跟踪的快速对

中，同时实现滚转与偏航控制的解耦。 控制律设

计为

δｒ ＝ Ｇδｒ （ ｒ － ｐα０）ｋｒ
τｓ

τｓ ＋ １
－ ｋββ

é

ë
êê

ù

û
úú ＋ ｋδａｒδａ（２５）

δａ ＝ Ｇδａ［ｋｐωｐ ＋ ｋϕϕ ＋ ｋψｋϕ（ψｃ － ψ）］ （２６）
式中， Ｇδ ｒ，Ｇδａ 为一阶软化环节，ｋϕ，ｋψ，ｋｐ，ｋｒ，ｋβ，ｋδａｒ

为各通道控制参数。
３．２　 自适应模糊直接力控制方案设计

在纵向通道经典控制方案的基础上，采用并行

架构设计思路，调用襟翼通道控制权限，构成直接升

力控制结构，并利用第 ２ 节阐述的自适应模糊控制

算法，逼近襟翼通道飞机模型及外界干扰引入的不

确定性。
控制对象：将襟翼通道的近似二阶非线性模型

表示为

ｈ̈ ＝ ｆＤＬＣ（ｈ，ｈ̇） ＋ ｇＤＬＣ（ｈ，ｈ̇）δｆ （２７）
式中： ｆＤＬＣ（ｈ），ｇＤＬＣ（ｈ） 为具有襟翼通道不确定性的
非线性函数；δ ｆ 为襟翼通道输入。

模糊系统设计：考虑 ｆＤＬＣ（ｈ），ｇＤＬＣ（ｈ） 具有未知

不确定性， 按（７） ～ （１１） 式步骤， 运用 ｑ × ｑ 条

ＩＦ⁃ＴＨＥＮ 模糊规则， 分别构造模糊系统 ｆ^（ｈ，ｈ̇ ｜
ϑｆＤＬＣ

），ｇ^（ｈ，ｈ̇ ｜ϑｇＤＬＣ
）：

ｆ^（ｈ，ｈ̇ ｜ϑｆＤＬＣ
） ＝ ϑＴ

ｆＤＬＣ
χ（ｈ，ｈ̇） （２８）

ｇ^（ｈ，ｈ̇ ｜ϑｇＤＬＣ
） ＝ ϑＴ

ｇＤＬＣ
λ（ｈ，ｈ̇） （２９）

式中： ϑｆＤＬＣ
，ϑｇＤＬＣ

为构造的模糊系统中心值的取值

集合，由自适应控制方案确定；χ（ｈ，ｈ̇），λ（ｈ，ｈ̇） 为
构造的 ｑ × ｑ 维向量，向量中第 ｌ１ ｌ２ 个元素满足

χ
ｌ１ｌ２（ｈ，ｈ̇） ＝

μＭ ｌ１１
（ｈ）μＭ ｌ２２

（ ｈ̇）

∑
ｑ

ｌ１ ＝ １
∑

ｑ

ｌ２ ＝ １
μＭ ｌ１１

（ｈ）μＭ ｌ２２
（ ｈ̇）

（３０）
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λ ｌ１ｌ２（ｈ，ｈ̇） ＝
ｖＭ ｌ１１

（ｈ）μＭ ｌ２２
（ ｈ̇）

∑
ｑ

ｌ１ ＝ １
∑

ｑ

ｌ２ ＝ １
ｖＭ ｌ１

１
（ｈ）ｖＭ ｌ２

２
（ ｈ̇）

（３１）

各变量含义已在第 ２ 节给出。
控制律设计：首先构造误差向量

Ｈｅ ＝ （ｈｃ － ｈ，ｈ̇ｃ － ｈ̇） Ｔ （３２）
控制律设计为

δｆ ＝
１

ｇ^（ｈ，ｈ̇ ｜ϑｇＤＬＣ
）
［ － ｆ^（ｈ，ｈ̇ ｜ϑｆＤＬＣ

） ＋ ｈ̈ｃ ＋ ＫＴ
δｆＨｅ］

（３３）
式中： Ｋδ ｆ 为控制系统参数向量，表达为 Ｋδ ｆ

＝ （ｋδ ｆ
ｐ ，

ｋδ ｆ
ｄ ） Ｔ；由于舰载飞机着舰需沿直线航迹稳定下滑，

下滑阶段 ｈ̈ｃ ＝ ０。 由此可以得到以向量形式表达的

闭环系统误差状态方程

Ｈ̇ｅ ＝ ＫδｆＨ̇ｅ ＋ ｂ｛［ ｆ^（ｈ，ｈ̇ ｜ϑｆＤＬＣ
） － ｆ（ｈ，ｈ̇）］ ＋

　 ［ ｇ^（ｈ，ｈ̇ ｜ϑｇＤＬＣ
） － ｇ（ｈ，ｈ̇）］δｆ｝ （３４）

式中，Κδ ｆ
＝

０ １
－ ｋδ ｆ

ｐ － ｋδ ｆ
ｄ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，ｂ ＝

０
１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，Ｋδ ｆ 的特征根实

部为负。 控制律设计的目的是使误差状态方程

（３４） 式 收 敛， 则 考 虑 利 用 自 适 应 方 法 估 计

ϑｆＤＬＣ
ϑｇＤＬＣ

，逼近系统误差。
自适应律设计：构造李雅普诺夫方程

ＫＴ
δｆＰ ＋ ＰＫδｆ

＝ － Ｑ （３５）
式中， Ｐ，Ｑ 均为正定矩阵。 将自适应律设计为

ϑ̇ｆＤＬＣ
＝ － σ１ＨＴ

ｅＰｂχ（ｈ，ｈ̇） （３６）

ϑ̇ｇＤＬＣ
＝ － σ２ＨＴ

ｅＰｂλ（ｈ，ｈ̇）δｆ （３７）
式中， σ １，σ ２ 为正。 定义李雅普诺夫函数

Ｖ ＝ １
２
ＨＴ

ｅＰＨｅ ＋
１

２σ１
（ϑｆＤＬＣ

－ ϑ∗
ｆＤＬＣ

） Ｔ（ϑｆ － ϑ∗
ｆＤＬＣ

） ＋

　 １
２σ２

（ϑｇＤＬＣ
－ ϑ∗

ｇＤＬＣ
） Ｔ（ϑｇＤＬＣ

－ ϑ∗
ｇＤＬＣ

） （３８）

式中，最优参数 ϑ∗
ｆ ，ϑ∗

ｇ 定义为

ϑ∗
ｆＤＬＣ

＝ ａｒｇｍｉｎ
ϑｆＤＬＣ

∈ΘｆＤＬＣ

［ｓｕｐ
ｘ∈Ｒ

ｆ^（ｈ，ｈ̇ ｜ϑｆＤＬＣ
） － ｆ（ｈ，ｈ̇） ］

（３９）

ϑ∗
ｇＤＬＣ

＝ ａｒｇｍｉｎ
ϑｇＤＬＣ

∈ΘｇＤＬＣ

［ｓｕｐ
ｘ∈Ｒ

ｆ^（ｈ，ｈ̇ ｜ϑｇＤＬＣ
） － ｇ（ｈ，ｈ̇） ］

（４０）
式中， ΘｆＤＬＣ

，ΘｇＤＬＣ
为 ϑｆＤＬＣ

，ϑｇＤＬＣ
的取值集合。 根据

（２１） 式推导结论，即可验证按该自适应律逼近的模

糊系统控制律在逼近误差取值足够小的前提下，系
统误差能够收敛稳定。

４　 仿真验证及分析

本节将对前文设计的自适应模糊直接力着舰纵

向控制进行仿真验证，设置引入舰艉气流干扰的仿

真环境，并给出仿真参数。 将引入襟翼直接升力通

道前后的着舰控制效果进行对比，给出分析结论。
４．１　 常规飞行控制方案设计

仿真环境包括甲板运动及舰艉气流模型的建

立，同时给出着舰参数及控制参数值。 样例飞机模

型参数根据文献［１２］给出。
甲板运动设置：考虑到航母甲板质量大、飞机着

舰时间短暂，由海浪和风引起的甲板运动可以看作

平稳随机过程［１２］。 甲板运动信息的采集通常通过

对海浪和风的数据信息采集建立起甲板运动的功率

谱密度函数，然后根据建立的功率谱密度曲线简化

获得成形滤波器的传递函数。 本文将甲板运动信息

表达为白噪声与功率谱相对应的成形滤波器的乘

积，给出在纵向通道中甲板升沉和俯仰角与白噪声

的传递函数

ｈｓ

ＮＷ

＝ ０．３５３ ５６８ｓ（ ｓ ＋ ０．０４）
（ ｓ２ ＋ ０．１６ｓ ＋ ０．１６）（ ｓ２ ＋ ０．２２ｓ ＋ ０．３０２ ５）

（４１）
θｓ

ＮＷ

＝ ０．３３４ ０３４ｓ
（ ｓ２ ＋ ０．２２ｓ ＋ ０．３０２ ５）（ ｓ２ ＋ ０．３８４ｓ ＋ ０．４０９ ６）

（４２）
式中： ＮＷ 为白噪声；ｈｓ 及 θ ｓ 分别为甲板升沉及俯仰

角。
舰艉气流设置：舰艉气流主要由自由大气紊流

分量、艉流稳态分量、艉流周期性分量以及艉流随机

分量叠加组成，其中艉流稳态分量为着舰前 ８ 秒引

入的扰动，因垂向分量变化较为剧烈，在着舰末端对

舰载飞机高度跟踪易构成较大影响［１３］。 对艉流稳

态分量模型进行曲线数值拟合，可得到模型表达

式，即
ｕ（ ｔ） ＝ － ０．００７ ２ｔ５ ＋ ０．１１３ ７ｔ４ － ０．５９１ ０ｔ３ ＋
　 　 １．３５５ ２ｔ２ － ０．６４０ ０ｔ ＋ １．１７１ ５
ｗ（ ｔ） ＝ － ０．０００ １ｔ５ － ０．００６ ６ｔ４ ＋ ０．０６９ ８ｔ３ ＋
　 　 ０．３３８ ９ｔ２ － ２．６６７ ９ｔ － ０．１１４ ９

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（４３）
式中， ｕ（ ｔ），ｗ（ ｔ） 为艉流稳态分量，其余分量模型由

文献［１４］ 给出。
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着舰参数设置：样例飞机按平飞至稳定下滑航

迹进行数值仿真，初始距舰 ６ ５００ ｍ，高度 ３６０ ｍ，下
滑段航迹角指令为 ３．５°。 初始迎角 ８．３８°，初始速度

７０ ｍ ／ ｓ，襟翼配平角度为 ３４°，升降舵配平角度为

－５°，海况设置为 ５ 级，有关海况数据在文献［１４］中
给出。

控制参数设置：纵向通道由升降舵控制通道与

襟翼自适应模糊直接升力控制通道并行构成。 升降

舵通道参数为

ｋｈ
ｐ ＝ ３．６３５ ５７， ｋｈ

ｉ ＝ ０．１７９ ７８， ｋｈ
ｄ ＝ ０．５０５ ２７，

ｋｈ
ｄｄ ＝ ０．１２３ ８８， ｋ ｈ̇

ｐ ＝ ０．０１９ ２６， ｋ ｈ̇
ｄ ＝ ０．３５９ ２

在襟翼直接升力控制通道中，设定仿真初值 ｆ０（ｈ，

ｈ̇） ＝ ０．２，ｇ０（ｈ，ｈ̇） ＝ ３．８。 自适应模糊控制参数设置

为 ｋδ ｆ
ｐ ＝ ２，ｋδ ｆ

ｄ ＝ １，σ １ ＝ ５０，σ ２ ＝ １，Ｑ ＝
１０ ０
０ １０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，ｑ ＝

５，即对应每个变量的隶属度函数分为 μＮＭ，μＮＳ，μＺ，

μＰＳ，μＰＭ ５种，对应将 ｆ（ｈ，ｈ̇），ｇ（ｈ，ｈ̇） 各分割为２５个

模糊空间，用于逼近 ｆ（ｈ，ｈ̇），ｇ（ｈ，ｈ̇） 的模糊规则分

别有 ２５ 条。 隶属度函数选取与下沉率误差相关，选

取隶属度函数为 μＭ ｌ１１
＝ ｅｘｐ －

２４ｈｅ

π
－ ６ ＋ ２ｌ１

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，

μＭ ｌ２２
＝ ｅｘｐ －

２４ｈ̇ｅ

π
－ ６ ＋ ２ｌ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，μＭｌ ＝ νＭｌ。 横侧

向通道及自动油门通道控制参数由文献［１４］ 给

出。
４．２　 仿真结果及分析

图 ２ 至 ７ 给出了自适应模糊控制的直接升力控

制方案、未调用襟翼直接升力通道的常规控制方案

与文献［３］中给出的典型直接升力控制方案用于着

舰闭环仿真的对比结果。 根据仿真结果，作出如下

分析：

　 图 ２　 模糊自适应直接力控制方案　 　 　 　 图 ３　 常规控制方案着舰点 图 ４　 平飞转下滑阶段 ３ 方案

着舰点蒙特卡洛仿真结果 蒙特卡洛仿真结果 高度误差对比

　 　 １） 直接升力控制方案相比常规控制方案具有

改善着舰效果的作用，提高舰载飞机着舰精度。 图

２ 至 ３ 给出了基于蒙特卡洛随机打靶仿真试验的不

同方案着舰落点统计结果，试验次数为各 ５００ 次，
４ 条拦阻索位置如图所示。 基于直接升力控制的

５００ 次随机试验中，全部试验舰载机尾钩捕捉拦阻

索，着舰成功率为 １００％，其中尾钩捕捉第一条拦阻

索 １４ 次，第三条 １ 次，第二条 ４８５ 次。 根据着舰品

质规范［３］，尾钩捕捉第二、三条拦阻索定义为着舰

效果较好，比例为 ９７．２％。 未引入自适应模糊直接

升力通道的常规控制 ５００ 次随机试验中，有 ４４ 次飞

越第四条拦阻索导致着舰失败，着舰成功率为

９１．２％。 尾钩捕捉第二、三条拦阻索共 ２７９ 次，判定

为着舰效果较好的比例为 ５５．８％。 仿真结果表明，
引入襟翼直接升力通道的着舰控制更稳定，着舰精

度更高、品质更好，抗随机干扰能力更强。

图 ５　 引入雄鸡艉流后 ３ 种方案　 　 　 　 图 ６　 平飞转下滑阶段常 ３ 种方案　 　 　 　 图 ７　 引入雄鸡艉流后 ３ 种方案

高度误差对比 俯仰角速率对比 俯仰角速率对比
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　 　 ２） 基于自适应模糊控制方案的直接升力控制

方案相比典型直接升力控制方案具有更强的干扰抑

制能力，同时直接升力方案相比常规控制方案具有

更小的跟踪误差，收敛速度更快。 图 ４ 至 ５ 则给出

这三个阶段的高度误差对比结果。 仿真结果表明，
在平飞转下滑阶段，直接升力控制方案相比常规控

制方案具有较小的高度跟踪误差，且在下滑道跟踪

时具备更快的收敛速度。 引入雄鸡艉流后，直接升

力控制方案对舰艉气流的抑制作用相比常规控制方

案也更明显。 引入了自适应模糊控制方法的直接升

力控制方案相比典型直接升力控制方案在抗垂风及

舰艉气流抑制方面具备更大优势与更良好的控制效

果，高度误差减小的同时，根据图 ６ 至 ７ 给出了飞机

平飞至下滑及引入舰艉气流 ２ 个过程俯仰角速率变

化的对比曲线，飞机飞行过程中角度变化更平缓，姿
态稳定性更高。

综上分析，该自适应模糊直接升力控制方案相

比未调用襟翼直接升力通道的常规控制，跟踪效果

更好、快速性更高，在与典型直接升力控制方案的对

比中，对舰艉气流等外界干扰的抑制作用更好，能够

进一步提升航迹跟踪与姿态稳定效果，应用于舰载

飞机着舰控制中，具备较为良好的应用前景。

５　 结　 论

本文针对舰载飞机着舰状态复杂、控制难度大

的问题，在传统纵向飞行控制中调用襟翼通道控制

权限，用于提供直接升力，增大航迹跟踪回路带宽，
提升航迹跟踪快速性；在襟翼直接升力通道设计自

适应模糊先进控制方案，利用模糊系统的逼近能力

自适应逼近六自由度非线性飞机模型及着舰外界环

境的复杂干扰带来的复杂不确定性，数值仿真结果

表明这种控制方案相比常规纵向飞行控制具备更好

的控制效果。
由于甲板运动、舰艉气流等复杂干扰及飞机模

型自身强烈非线性，舰载飞机着舰过程的精确数学

模型建立存在巨大困难，同时舰载飞机着舰过程中

针对航迹跟踪也具备更高的精度和快速性需求。 本

文通过理论推导及数值仿真验证，进行基于蒙特卡

洛随机方法的着舰点统计试验，验证结果表明本文

设计的自适应模糊直接升力控制系统能够实现对建

模不确定项的自适应逼近，提高着舰精度，改善着舰

效果。 未来，还将对样例飞机模型引入执行器或效

应器故障，展开基于该控制方案的舰载飞机容错控

制能力研究。
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