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摘　 要：无人机防滑刹车系统具有高阶非线性、强耦合以及参数时变性等特点，会对无人机的地面滑

跑性能造成不利影响。 提出了一种无人机全电防滑刹车系统快速终端滑模控制方法，实现对最佳滑

移率的准确跟踪，并保证刹车系统的稳定性。 建立了无人机全电刹车系统整体模型，在控制器设计过

程中避免了对地面结合系数拟合公式的依赖。 结合反演控制的思想，逐级设计了快速终端滑模控制

器实现对滑移率以及刹车压力参考值的精确跟踪，并通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论证明了控制器的稳定

性。 通过仿真测试验证了所提出控制策略的有效性。
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　 　 随着科技的发展，无人机在军事以及民用领域

的应用前景愈发壮大，而无人机的安全回收则完全

依赖于刹车系统的性能［１］。 传统液压刹车系统需

要复杂的液压管路，不仅影响无人机结构设计，还存

在液压油泄露的风险，可靠性低。 全电刹车系统使

用机电作动器（ ｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ａｃｔｕａｔｏｒ，ＥＭＡ）取

代液压作动机构，具有体积小、质量轻、可靠性高等

优势，是未来无人机刹车系统的发展方向［２］。
无人机刹车系统性能在实际过程中会受到跑道

表面状况、空气阻力、刹车盘磨损等诸多因素的干

扰，因此其制动性能不仅依赖于作动机构，更受到控

制策略的影响。 随着理论发展和技术进步，滑移率

式控制被广泛应用于刹车控制中，其核心思想是调

节飞机滑移率使机轮与地面间的结合系数保持最大

值以获得最大摩擦力矩。 现有文献已将多种控制理

论应用于飞机滑移率跟踪控制。 文献［３］采用了参

数模糊自整定 ＰＩＤ 方法，可以根据滑移率偏差自动

调整 ＰＩＤ 参数。 然而相关的参数自整定规则主要

依据实际经验，难以适应复杂多变的跑道状况。 文

献［４］提出了一种针对防滑刹车系统的自抗扰控制

算法，通过对系统总扰动的估计与补偿实现对滑移

率的精确跟踪，但该控制器的参数整定比较复杂。

文献［５］利用自适应径向基函数神经网络对刹车系

统内的非线性干扰进行了估计。 然而，该方法依赖

于离线状态数据集，通常难以获得精确的扰动数据

进行预先训练。 文献［６］采用反步动态面控制和非

对称障碍李雅普诺夫函数相结合的方法，保证了飞

机刹车系统的侧向稳定性。 文献［７］分析了滑移率

和结合系数等参数之间的非线性关系，将准无限时

域模型预测控制方法应用于全电刹车系统的控制

中，相比于传统控制方法取得了更好的刹车效果。
然而，该方法需要对刹车系统状态变量在未来时域

内的行为进行在线预测，然后求解性能指标函数，因
此控制器的在线计算负担较重。 滑模控制因其快速

收敛性、实现简单、对外部干扰的强鲁棒性等优点而

被广泛应用于工业控制领域［８⁃９］。 滑模控制通过调

整控制器的结构，将系统状态轨迹限制在预先设计

的滑模面上，迫使系统按照预定轨迹滑动至平衡点。
文献［１０］提出了一种基于滑模控制的滑移率跟踪

策略，具有较强适应性，可应用于多种跑道工况，降
低了模型参数不匹配对刹车性能的影响。 文献

［１１］针对滑移率跟踪设计了基于指数趋近律的滑

模控制器，实现了系统的渐进收敛。 然而，目前应用

于刹车系统的滑模控制均为常规形式，仍存在由开
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关切换项引起的抖振问题，导致刹车过程中滑移率

波动较大，机轮打滑次数增加，引起系统刹车效率降

低、刹车距离增加，甚至出现机轮深度打滑至抱死状

态。 除此之外，已有的大多数控制策略依赖于地面

结合系数拟合公式，实际中难以获得，并存在由机轮

与跑道状况变化引起的拟合误差。
针对无人机刹车系统特点以及现有文献的不

足，本文提出了一种级联快速终端滑模控制方法。
首先建立了合理简化的飞机刹车动力学模型，避免

了对地面结合系数拟合公式的依赖。 其次，利用反

演控制的思想，将全电刹车系统分解为滑移率子系

统和 ＥＭＡ 子系统，分别设计了带有全阶滑模面的快

速终端滑模控制器实现滑移率和刹车压力参考值跟

踪。 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性分析表明该方法可以在有限

时间内控制滑移率收敛到参考值。 最后通过仿真测

试证明本文所提出的控制器具有良好的刹车性能。

１　 全电刹车模型

１．１　 无人机刹车动力学模型

无人机防滑刹车过程中机体受力分析如图 １
所示。

图 １　 无人机防滑刹车过程中机体受力分析

机体纵向运动方程、垂直方向力平衡方程、力矩

平衡方程分别为

Ｔ０ － ＦＸ － ＦＳ － ｎｆ１ｃｏｓθ － ｆ２ｃｏｓθ ＝ ＭＶ̇ｘ

Ｍｇｃｏｓθ － ＦＹ － Ｎ１ － Ｎ２ ＝ ＭＶ̇ｙ

ｎ２Ｎ２ｂｃｏｓθ － ＦＳＨＳ － ｎ１Ｎ１ａｃｏｓθ ＋ Ｔ０Ｈｔ －

　 　 ｎ１ ｆ１Ｈ － ｎ２ ｆ２Ｈ ＝ Ｊａ θ̈
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ï
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ïï

（１）

式中： ｇ 为重力加速度；Ｍ 为飞机着陆质量；Ｖｘ 为飞

机纵向滑跑速度；Ｖｙ 为飞机垂直方向速度；θ 为飞机

俯仰角；Ｊａ 为飞机机体转动惯量；ＦＹ 为升力；Ｎ１ 和

Ｎ２ 分别为主轮载荷与前轮载荷；ｆ１ 和 ｆ２ 分别为主机

轮和前机轮与地面间的摩擦力；ｎ１ 为受刹主机轮个

数；ｎ２ 为前轮个数；Ｔ０ 为发动机推力；ＦＸ 为空气阻

力；ＦＳ 为阻力伞阻力；Ｈｔ 为发动机推力线距飞机水

平轴下移距离；ＨＳ 为阻力伞悬挂点距飞机水平轴上

移距离；Ｈ 为飞机重心距地面高度；ａ 为主机轮中心

到飞机重心的水平距离；ｂ 为前轮中心到飞机重心

的水平距离。
受刹机轮的动力学方程为

ｆ１Ｒ － Ｔｂ － Ｂωω ＝ Ｊｗω̇ （２）
式中： Ｒ 为主轮半径；Ｔｂ 为刹车力矩；Ｂω 为轮轴摩擦

系数；ω 为主轮角速度；Ｊω 为机轮转动惯量。
忽略刹车盘的温度变化及磨损等因素对刹车力

矩的影响，刹车力矩表示为

Ｔｂ ＝ ＫｂｐＡ （３）
式中， Ｋｂ 为力矩转换系数 ｐＡ 为刹车压力。

图 ２　 机轮 － 跑道摩擦模型

刹车过程中， 由于刹车力矩 Ｔｂ 的作用， 使得

（Ｖｘ － Ｒω） ＞ ０，滑移率 λ表示机轮相对跑道的滑动

比率，定义为

λ ＝ （Ｖｘ － Ｒω） ／ Ｖｘ （４）
　 　 飞机刹车过程主要依赖主机轮与地面间的摩擦

力 ｆ１，定义地面结合系数为 μ１，摩擦力 ｆ１ 表示为

ｆ１ ＝ μ１Ｎ１ （５）
　 　 结合系数受诸多因素影响，目前无法精确建模，
通常认为结合系数 μ１ 取决于滑移率 λ，机轮 － 跑道

摩擦系数曲线趋势如图 ２ 所示。 在无人机刹车过程

中，在稳定区域内，随着滑移率 λ 的增大，地面结合

系数也先逐步增大，主机轮与地面间的摩擦力 ｆ１ 也

随之增大，直到 λ ＝ λ∗ 时可得到最大结合系数 μｍａｘ

及最大摩擦力。 若继续增大滑移率，此时地面摩擦

力将显著减小，机轮将趋于抱死状态。 当滑移率超

过容限值 λＰ 时，无人机进入不稳定区域，侧向稳定

性将迅速降低，易发生侧滑或甩尾事故。 滑移率控

制的目标是实现 λ 对 λ∗ 的跟踪以获取最大地面摩

·２１·
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擦力。 对（４） 式求导可得滑移率与机体速度之间的

关系为

λ̇ ＝ － Ｒ
Ｖｘ
ω̇ ＋ Ｒω

Ｖ２
ｘ

Ｖ̇ｘ （６）

　 　 为了摆脱防滑刹车控制系统对轮胎－跑道摩擦

模型的依赖，设计适应不同跑道条件的制动控制策

略，首先对飞机刹车动力学模型进行合理简化，考虑

Ｖ̇ｘ 可测，（１） ～ （６）式可表示为

λ̇ ＝ Ｒω
Ｖ２

ｘ

Ｖ̇ｘ －
Ｒ２ ｆ１
ＶｘＪｗ

＋
ＢｗＲω
ＶｘＪｗ

＋
ＫｂＲ
ＶｘＪｗ

ＰＡ ＝ ｆ（Ｖｘ） ＋ ｂ１ＰＡ

（７）

式中： ｆ（Ｖｘ） ＝ Ｒω
Ｖ２

ｘ

Ｖ̇ｘ －
Ｒ２Ｆ ｆ

ＶｘＪｗ

＋
ＢｗＲω
ＶｘＪｗ

，ｂ１ ＝
ＫｂＲ
ＶｘＪｗ

。

１．２　 ＥＭＡ 模型

ＥＭＡ 由无刷直流电机、减速齿轮以及滚珠丝杠

组成。 无刷直流电机输出力矩经过减速齿轮放大

后，经滚珠丝杠将旋转运动转换为轴向运动，进而压

紧刹车盘，产生刹车力矩。 无刷直流电机模型表

示为

Ｕｃ ＝ ＲｍＩ ＋ ＬＩ̇ ＋ Ｋｅωｍ

Ｊｅω̇ｍ ＝ ＫＴＩ － Ｔｌ － Ｂｖωｍ
{ （８）

式中： Ｕｃ 为电枢电压；Ｒｍ 为定子电阻；Ｉ 为电枢电

流；Ｌ为定子电感；Ｊｅ 为转动惯量；ωｍ 为电机角速度；
Ｔｌ 为负载转矩；Ｂｖ 为黏滞阻尼系数；ＫＴ 为转矩常数；
Ｋｅ 为反电动势常数。

假设刹车盘在刹车过程中仅存在弹性形变，
ＥＭＡ 输出的刹车压力 ｐＡ 为

ｐＡ ＝ ｃｂｘＥ （９）
式中： ｃｂ 为刹车盘刚度系数；ｘＥ 为滚珠丝杠位移。

滚珠丝杠的负载力矩方程及运动方程为

ｐＡ ＝ ２π
Ｌ０

Ｔｌ （１０）

ｘ̇Ｅ ＝
Ｌ０

２π
ωｍ （１１）

式中， Ｌ０ 为滚珠丝杠导程。
对（９） 式求导有

ｐ̇Ａ ＝ ｃｂＬ０ωｍ ／ ２π （１２）
　 　 本文主要针对滑移率跟踪控制，以无人机滑移

率为输出变量，电枢电流为控制变量。 综合（７） ～
（１２）式，可得无人机全电刹车系统整体动态模型为

λ̇ ＝ ｆ（Ｖｘ） ＋
ＫｂＲ
ＶｘＪｗ

ｐＡ

ｐ̇Ａ ＝
ｃｂＬ０

２π
ωｍ

ω̇ｍ ＝ － １
Ｊｅ

Ｌ０

２π
ｐＡ －

Ｂｖ

Ｊｅ
ωｍ ＋

ＫＴ

Ｊｅ
Ｉ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（１３）

２　 控制器设计

２．１　 滑移率子系统控制器设计

定义误差变量 ｚ１ ＝ λ － λ∗，滑模面设计为

ｓ１ ＝ ｚ̇１ ＋ ｃ１ｓｇｎ（ ｚ１） ｚ１ α１ （１４）
式中， ｃ１，α１ 为控制器参数。

当滑移率子系统的理想滑动模态建立后，满足

ｓ１ ＝ ０，当控制器参数满足以下条件时，误差变量 ｚ１
将在有限时间内收敛到零［１２］

ｃ１ ＞ ０， ０ ＜ α１ ＜ １ （１５）
　 　 快速终端滑模控制形式为

Ｐ∗
Ａ ＝ Ｐ∗

ｅｑ ＋ Ｐ∗
ｓｗ （１６）

式中， Ｐ∗
ｅｑ 为等效控制项，Ｐ∗

ｓｗ 为切换控制项。
等效控制可以使系统的状态轨迹到达滑模面后

被约束在滑模面上。 令（１４） 式中的滑模面为零，将
（７） 式代入（１４） 式，可推导出等效控制律为

Ｐ∗
ｅｑ ＝ ｂ －１

１ ［ λ̇∗ － ｆ（Ｖｘ） － ｃ１ｓｇｎ（ ｚ１）］ ｚ１ α１

（１７）
　 　 当系统状态轨迹在滑模面以外时，开关控制项

迫使系统向滑模面运动。 开关控制项设计为

ｖ１（ ｔ） ＝ － ｂ －１
１ （ｋｄ１ ＋ ｋＴ１ ＋ ηｌ１）ｓｇｎ（ ｓ１） （１８）

式中控制系数 ｋｄ１，ｋＴ１ 和 ηｌ１ 都是正实数。
开关控制项确保了系统的抗干扰性，但其控制

的不连续性也导致了抖振问题。 为抑制系统抖振现

象，对开关项施加低通滤波器，设计为

Ｐ̇∗
ｓｗ ＋ Ｔ１Ｐ∗

ｓｗ ＝ ｖ１（ ｔ） （１９）
式中， Ｔ１ 为低通滤波器的带宽。

因此，滑移率子系统的切换控制项 Ｐ∗
ｓｗ 表示为

Ｐ∗
ｓｗ（ ｔ） ＝ ｂ －１

１ ｛［Ｐ∗
ｓｗ（ ｔ０） － ｖ１（ ｔ） ／ Ｔ２］ｅ

－Ｔ１（ ｔ －ｔ０） ＋
　 ｖ１（ ｔ） ／ Ｔ１｝ （２０）

２．２　 ＥＭＡ 子系统控制器设计

由（１３）式可知，刹车压力与电枢电流关系为

ｐ̈Ａ ＝
ｃｂＬ０

２π
－ １

Ｊ
Ｌ０

２π
ｐＡ －

Ｂｖ

Ｊ
ωｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

ｃｂＬ０

２π
ＫＴ

Ｊ
Ｉ ＝

　 ｆ（ｐＡ，ωｍ） ＋ ｂ２Ｉ （２１）

·３１·
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式中： ｆ（ｐＡ，ωｍ） ＝
ｃｂＬ０

２π
－ １

Ｊ
Ｌ０

２π
ｐＡ －

Ｂｖ

Ｊ
ωｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ；ｂ２ ＝

ｃｂＬ０

２π
ＫＴ

Ｊ
。

定义误差变量 ｚ２ ＝ ｐＡ － ｐ∗
Ａ ，滑模面设计为

ｓ２ ＝ ｚ̈２ ＋ ｃ２２ｓｇｎ（ ｚ̇２） ｚ̇２ α２２ ＋ ｃ２１ｓｇｎ（ ｚ２） ｚ２ α２１

（２２）
式中， ｃ２１，ｃ２２，α２１，α２２ 为控制器参数。

当 ＥＭＡ 子系统的理想滑动模态建立后，满足

ｓ２ ＝ ０。 当控制器参数满足以下条件时，误差变量 ｚ２
将在有限时间内收敛到零［１２］

ｃ２１ ＞ ０，ｃ２２ ＞ ０
α２１ ＝ α２２ ／ （２ － α２２）
０ ＜ α２２ ＜ １

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２３）

　 　 针对 ＥＭＡ 子系统的快速终端滑模控制形式为

Ｉ∗ ＝ Ｉ∗ｅｑ ＋ Ｉ∗ｓｗ （２４）
式中， Ｉ∗ 为电机电枢电流参考值，Ｉ∗ｅｑ 为等效控制

项，Ｉ∗ｓｗ 为切换控制项。
令（２２） 式中的滑模面为零， 将 （２１） 式代入

（２２） 式，可推导出等效控制为

Ｉ∗ｅｑ ＝ ｂ －１
２ （ ｐ̈∗

Ａ － ｆ（ｐＡ，ωｍ） － ｃ２２ｓｇｎ（ ｚ̇２） ｚ̇２ α２２ －

　 ｃ２１ｓｇｎ（ ｚ２） ｚ２ α２１ （２５）
　 　 针对 ＥＭＡ 子系统的开关控制项设计为

ｖ２（ ｔ） ＝ － ｂ －１
２ ［（ｋｄ２ ＋ ｋＴ２ ＋ ηｌ２）ｓｇｎ（ ｓ２）］ （２６）

式中，控制系数 ｋｄ２，ｋＴ２ 和 ηｌ２ 都是正实数。
对开关项输出施加低通滤波器如下

Ｉ̇∗ｓｗ ＋ Ｔ２ Ｉ̇∗ｓｗ ＝ ｖ２（ ｔ） （２７）
式中， Ｔ２ 为低通滤波器的带宽。

因此， 系统切换控制项 Ｉ∗ｓｗ 可根据 （２６） 式和

（２７） 式计算得出

Ｉ∗ｓｗ（ ｔ） ＝ ｂ －１
２ ｛［ Ｉ∗ｓｗ（ ｔ０） － ｖ２（ ｔ） ／ Ｔ２］ｅ

－Ｔ２（ ｔ －ｔ０） ＋
　 ｖ２（ ｔ） ／ Ｔ２｝ （２８）

　 　 无人机全电刹车系统级联快速终端滑模控制框

图如图 ３ 所示。

图 ３　 级联快速终端滑模控制结构框图

２．３　 稳定性证明

全电刹车系统的稳定性对无人机安全起飞与降

落至关重要。 在发生较大扰动时，飞机滑移率应快

速收敛至给定滑移率附近，避免进入不稳定区域。
对于 ＥＭＡ 子系统，将（２１） ～ （２４）式代入可得

ｓ２ ＝ － ｐ̈∗
Ａ ＋ ｆ（ｐＡ，ωｍ） ＋ ｂ２（ Ｉ∗ｅｑ ＋ Ｉ∗ｓｗ） ＋

　 ｃ２２ｓｇｎ（ ｚ̇２） ｚ̇２ α２２ ＋ ｃ２１ｓｇｎ（ ｚ２） ｚ２ α２１
（２９）

然后将（２５）式代入（２９）式中，滑模面表示为

ｓ２ ＝ ｂ２Ｉ∗ｓｗ （３０）
根据（２７）式，对（３０）式求导可得

ｓ̇２ ＝ ｂ２ｖ２（ ｔ） － ｂ２Ｔ２Ｉ∗ｓｗ ＝

　 － （ｋｄ２ ＋ ｋＴ２ ＋ ηｌ２）ｓｇｎ（ ｓ２） － ｂ２Ｔ２Ｉ∗ｓｗ （３１）
　 　 选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ ＝ ０．５ｓ２２ ≥ ０ （３２）
　 　 对（３２）式求导可得

Ｖ̇ ＝ ｓ２ ｓ̇２ ＝ － ［（ｋｄ２ ＋ ｋＴ２） ｓ２ ＋ ｂ２Ｔ２Ｉ∗ｓｗｓ２］ － ηｌ２ ｓ２
（３３）

　 　 根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论，如果 Ｖ̇ ＜ ０ 始终成

立，则系统渐进稳定。 因此，ＥＭＡ 控制参数应满足

ｋｄ２ ＋ ｋＴ２ ＞ ｂ２Ｔ２Ｉ∗ｓｗ （３４）
　 　 根据（３３）式可以进一步推导得到

Ｖ̇ ＝ ｓ２ ｓ̇２ ≤－ ηｌ２ ｓ２ （３５）
　 　 因此，系统的状态轨迹可以在有限时间 Ｔｆ２ 内达

到滑模面。 通过推导得到 Ｔｆ２ 为

Ｔｆ２ ＝
ｓ２（ ｔ０）
ηｌ２

（３６）

式中， ｓ２（ ｔ０） 为滑模面 ｓ２ 的初始值。
因此，当 ＥＭＡ 的状态轨迹到达滑模面（２２）后，

如果滑模面设计参数满足（２３）式，刹车压力与其参

考值之间的跟踪误差 ｚ２ 也将在有限时间收敛到零。

·４１·



第 １ 期 李玉忍，等：无人机全电刹车系统级联快速终端滑模控制

同理，无人机全电刹车系统滑移率也可以在有限时

间收敛到参考值。 因此，所提出的级联快速终端滑

模控制策略可以保证控制系统的有限时间收敛

特性。

３　 仿真分析

为了验证所提出的级联快速终端滑模控制策略

的有效性，在 Ｍａｔｌａｂ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 中搭建了无人机机体

仿真模型和控制器。 采用文献［１３］中的机轮－跑道

拟合模型，分别在干跑道、湿跑道以及冰跑道工况下

进行仿真测试，３ 种跑道工况对应的最大结合系数

μｍａｘ 分别为 ０．８，０．４，０．２，为获得较高地面结合系数，
参考滑移率设置为 λ∗ ＝ ０．１２。 飞机防滑刹车系统

参数如表 １ 所示，飞机着陆速度设置为７２ ｍ ／ ｓ。 当

接收到刹车信号后，刹车力会急剧增加，飞机速度会

逐渐降低。 当飞机的速度降低到 ５ ｍ ／ ｓ 时，认为刹

车过程结束。
表 １　 飞机参数

参数 数值

重力加速度 ｇ ／ （ｍ·ｓ－２） ９．８
飞机质量 Ｍ ／ ｋｇ ５ ０００

纵向速度 Ｖｘ ／ （ｍ·ｓ－１） ７２
重心高度 Ｈ ／ ｍ ２．１７８

飞机机体转动惯量 Ｊω ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．９５
主机轮半径 Ｒ ／ ｍ ０．３

轮轴摩擦系数 Ｂω ／ （Ｎ·ｍ·ｒａｄ－１） １．２
力矩转换因数 Ｋｂ ３．７×１０－４

转矩常数 ＫＴ ／ （Ｎ·ｍ·Ａ－１） ０．４
电机反电动势常数 Ｋｅ ／ （Ｖ·ｒａｄ·Ａ－１） ０．６

滚珠丝杠导程 Ｌ０ ／ ｍ ８×１０－３

电机定子电阻 Ｒｍ ／ Ω １
电机定子电感 Ｌ ／ Ｈ １．２×１０－３

ＥＭＡ 转动惯量 Ｊｅ ／ （ｋｇ·ｍ２） １．２４×１０－４

电机黏性阻尼系数 Ｂｖ ／ （Ｎ·ｍ·ｒａｄ－１） ０．００４
刹车盘刚度系数 ｃｂ ／ （Ｎ·ｍ－１） ５×１０６

图 ４　 干沥青跑道仿真结果图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ５　 湿跑道仿真结果图

　 　 滑移率子系统控制器参数选取为 ｃ１ ＝ ５，α１ ＝
０．５，ｋｄ１ ＋ ｋＴ１ ＋ ηｌ１ ＝ １０，Ｔ１ ＝ ０．０１：ＥＭＡ 子系统控制

器参数选取为 ｃ２１ ＝ ５，ｃ２２ ＝ ８，α２１ ＝ ０．２５，α２２ ＝ ０．４，
ｋｄ２ ＋ｋＴ２ ＋ ηｌ２ ＝ ５，Ｔ１ ＝ ０．００２。

图 ４ 为干沥青跑道工况下飞机防滑刹车系统仿

真结果。 由图 ４ 可知，飞机和机轮减速平稳，没有出

现较大的波动或机轮深度打滑现象时，飞机滑移率

在经过一定振荡后收敛至给定值，飞机的刹车距离

为 ４８６．７ ｍ，刹车时间为 １１．７８８ ｓ。 飞机防滑功能可

以被清楚地观测到，在 １２ ｓ 刹车时间内，共进行了

２４ 次防滑动作。
图 ５ 为湿跑道工况下飞机防滑刹车系统仿真结

果，本文所提出的控制器仍可快速准确地跟踪参考

滑移率。 但由于地面结合系数的降低，刹车距离和

时间有所增加，刹车距离为 ９１８． ７ ｍ，刹车时间为

２２．７６２ ｓ，但未出现机轮抱死的情况。
为了进一步验证所提控制方法的跟踪性能，进

行冰跑道下的刹车测试，仿真结果如图 ６ 所示。 刹

车时间增加到 ４３．３ ｓ，刹车距离增加到 １ ６６６ ｍ。 需

要注意的是，冰跑道更容易导致机轮抱死。 虽然冰

跑道工况下刹车时间和距离更长，但所提出的控制

器仍可控制飞机滑移率准确跟踪参考值，避免了机

轮抱死的情况，提高了刹车稳定性。 ３ 种工况下飞

机防滑刹车性能参数如表 ２ 所示。
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表 ２　 不同跑道工况下飞机防滑刹车性能

跑道

类型

平均刹车力 ／
ｋＮ

最大刹车力 ／
ｋＮ

刹车

距离 ／ ｍ
刹车

时间 ／ ｓ
干跑道 ４．３７ １３．１５ ４８６．７ １１．７８８
湿跑道 ２．２１８ ９．８６１ ９１８．７ ２２．７６２
冰跑道 １．１３４ ８．５３９ １ ６６６ ４３．２７８

图 ６　 冰跑道仿真结果图

４　 结　 论

针对无人机全电刹车系统的强非线性以及多耦

合性，本文设计了结合反演思想的级联快速终端滑

模控制方法。 首先，针对地面结合系数难以精确建

模的问题，对飞机刹车动力学模型进行了合理简化，
在控制器设计过程中避免了地面结合系数拟合公式

的使用。 其次，针对飞机滑移率以及 ＥＭＡ 子系统，
分别设计了快速终端滑模控制器，并利用低通滤波

器抑制了抖振现象。 仿真结果表明，本文提出的控

制器可以提高刹车系统的稳定性，在多种跑道工况

下，均能保证滑移率在有限时间内收敛到参考值，可
以有效降低机轮打滑次数，缩短刹车距离。
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