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飞行员滑模最优化控制行为特性分析
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摘　要：为了建立飞行员追踪控制策略模型，结合滑模控制和最优化控制的优点，提出了使系统从初始状态
在切换超平面上的滑模最优化控制方法，该切换超平面随时间变化，并使系统只具有控制过程的滑模阶段，

确保了系统的全局鲁棒性和稳定性．针对目标函数中加权矩阵的选取，改进了Ｈ∞ 控制中加权矩阵选取的随
机搜索算法，得到了最优化控制加权矩阵的计算方法．为了使系统状态在最短时间内到达捕获控制切换超平
面，采用滑模控制理论建立了飞行员捕获控制模型．建立了多输入多输出的从捕获任务到追踪任务的飞行员
变策略控制模型，选取主要的控制偏差作为从捕获控制到追踪控制切换的判据．仿真结果表明，所提出的飞
行员变策略控制符合其实际控制行为特征．
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　　飞行员的控制动力学是人机系统研究的重要
内容，建立飞行员的控制动力学模型是人机系统

分析与综合的基础［１－３］．飞行模拟器传输延迟会
引起飞行员诱发振荡，而飞行员诱发振荡是飞行

员与飞机不良耦合问题中具有代表性的一种．建
立飞行员的控制动力学模型对于飞行模拟器的逼

真度评价起着至关重要的作用［４－６］．
在实际飞行训练中，飞行员使用先验的知识

而采取不同的对策，也就是变策略控制［７］．由“捕
获”转为“追踪”策略是飞行员常用的策略．飞行
实践表明，经验丰富的飞行员在控制具有较大的

状态初始条件时，如捕获任务，常常采用一些近似

ｂａｎｇｂａｎｇ控制的策略能够获得更佳的操纵效



果［８］．对于飞行员变策略控制的研究，文献［７］、
［９］应用滑模控制建立了飞行员捕获策略模型，
文献［７］结合滑模控制和最优化控制，提出了飞
行员追踪策略模型．该模型所提出的追踪策略切
换超平面为固定超平面，具有到达阶段和滑动阶

段２个条件，不能保证系统状态从初始时就沿着
追踪策略切换超平面运动，并且最优化控制确定

切换超平面时需要完全的系统知识，而通常情况

下，真实的飞行状况不能够完全得到系统知识，因

此限制了该方法的应用．
本文以文献［１０］所提出的单输入时变切换

超平面为基础，提出了多输入多输出时变切换超

平面的计算方法，并将其应用于飞行员追踪控制

策略，使用滑模控制建立飞行员捕获控制策略．飞
行控制过程中存在诸多偏差，根据飞行员培训手

册［１１－１２］，确定一个主要偏差作为判定的依据，飞

行员根据主偏差的大小来选择控制策略．
在追踪控制策略中，涉及到二次型性能指标

加权矩阵的选取，在没有先验经验的情况下，修改

了Ｈ∞ 控制加权矩阵选取的随机搜索算法
［１３］，完

全使用 Ｍａｔｌａｂ软件计算，实现了最优化控制二次
型性能指标中加权矩阵的选取．

１　飞行员追踪控制策略
１１　滑模追踪控制策略

在实际飞行任务中，飞行员会根据飞机响应

的实际飞行状态，利用先验的知识采取变策略的

操纵，在出现小的偏差时飞行员需要采用追踪控

制策略．追踪控制策略的目的是保持系统的状态
在切换超平面上［７］．

设飞机小扰动线性化方程为

珋ｘ· ＝Ａ珋ｘ＋Ｂｕ． （１）
其中，珋ｘ∈Ｒｎ，Ａ∈Ｒｎ×ｎ，Ｂ∈Ｒｎ×ｍ，ｕ∈Ｒｍ，并且
（Ａ，Ｂ）可控．

为了计算方便，将式（１）化为可控标准型，设

转换矩阵为Ｐ
－
，即ｘ＝Ｐ

－
珋ｘ，有
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ｘ＋Ｂ
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对追踪控制任务，依据滑动模态变结构控制

理论设计一个切换面：

σ＝Ｃｘ＋Ω． （３）
其中，Ｃ＝［Ｃ１ Ｃ２ … Ｃｍ］Ｔｍ×ｎ，Ｃ根据具体的飞

行任务，参照飞行员培训规则确定，并且使（ＣＢ
－
）

为对角阵，Ｃ珚Ｂ≠０．σＴ＝［σ１ σ２ … σｍ］．Ω是
可微的，并将在以后定义．如果是单输入控制，则Ｃ
为单位矩阵．可见如果Ω（０）＝－Ｃｘ（０），则σ（０）＝
０，因此该滑模控制从初始就在切换超平面上．

为了减小控制输入的抖动，引入边界层

Ωε ＝｛σ ｜σ｜≤ ε｝，ε为小正数组成．ε ＝
［ε１ … εｍ］Ｔ，εｉ（ｉ＝１，…，ｍ）为边界层宽度．

定义ｓε（σ）为饱和函数，则该滑模控制输入为

ｕ＝－（ＣＢ
－
）－１［ＣＡ

－
ｘ＋Ω＋Ｍｓε（σ）］．（４）

其中，

Ｍ＝

ｍ１ ０ ０ ０

０ ｍ２ ０ ０

０ ０  ０
０ ０ ０ ｍ












ｍ

，并且ｍ１，…，ｍｍ ＞α｜Ｃ珔Ｂ｜，

α为小正数，ｍｉ，（ｉ＝１，…，ｍ）为第ｉ个输入的大小．
饱和函数ｓε（σ）的取值为：

ｓε（σ）＝

１， 当σ＞ε；
σ
ε
， 当｜σ｜≤ε；

－１， 当σ＜－ε
{

．

（５）

定义李亚普诺夫函数形式Ｖ＝σＴσ／２，它的微分

Ｖ＝σσ＝σ（ＣＡ
－
ｘ＋ＣＢ

－
ｕ＋Ω）＝－σＭｓε（σ），

（６）
将式（５）代入式（６），可见 Ｖ＜０，系统稳定．

由于σ（０）＝０，它在ｓε（σ）内，因此式（３）将
始终保持在边界层内运动，此时控制

ｕ＝－（ＣＢ
－
）－１［ＣＡ

－
ｘ＋Ω＋Ｍσ／ε］， （７）

此时，定义 珘ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ，ｘｎ＋１］，ｘｎ＋１ ＝Ω和
ｚ＝Ω．将上述新的状态变量和式（７）代入式（２）得

珓ｘ· ＝Ａ
～
珓ｘ＋Ｂ

～
ｚ． （８）

其中，
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[ ]

）
，

Ｂ
～
＝

－Ｂ
－
（ＣＢ

－
）－１
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］）
．

式中，ｚｅｒｏｓ（ｍ，ｍ＋ｎ）表示ｍ×（ｎ＋ｍ）列零矩
阵，ｄｉａｇ（［１，１，…，１］）表示 ｍ×ｍ阶单位对角
矩阵．
１２　最优化滑模切换面的计算

当系统在切换超平面上时，即要保持鲁棒性

又要考虑其他的性能需求，如最小能量输入、轨迹

快速收敛等．设计如下的目标函数：

Ｉ（ｘ，ｕ）＝１／２∫
∞

０
（ｘＴＱｘ＋ｕＴＲｕ）ｄｔ． （９）

其中，Ｑ≥ ０为半正定对角阵，Ｒ＞０为正定对
角阵．

在没有先验经验的情况下，将文献［１３］中
Ｈ∞ 控制算法中选取加权矩阵的随机搜索算法应
用在其性能指标γ→∞时，选取的加权矩阵变成
了一般二次型最优化控制的加权矩阵．将Ｑ，Ｒ的
搜索范围指定为（０，１），每次批量运算可得不同
组解，进行一定比较和选择后取其中一组解．完全
使用Ｍａｔｌａｂ进行计算，其具体计算过程如下：

１）输入矩阵Ａ
－
，Ｂ
－
和设定的运算次数Ｎ；

２） 使 用 函 数 “ｄｉａｇ（ｒａｎｄ（ｎ））” 和

“ｄｉａｇ（ｒａｎｄ（ｍ））”，分别随机产生加权矩阵Ｑ、Ｒ的
对角线元素，随机产生的矩阵必须满足 Ｑ≥０和
Ｒ＞０；

３）调用函数 ＡＲＥＳＯＬＶ（Ａ
－
，Ｑ，Ｍ′），其中

Ｍ′＝珚ＢＲ－１Ｂ
－
Ｔ，得到ＰＡ

－
＋Ａ
－
ＴＰ－ＰＭ′Ｐ＋Ｑ＝０的

Ｒｉｃｃａｔｉ方程的解Ｐ；
４）判断Ｒｉｃｃａｔｉ方程相对应的Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａ矩阵

Ｈ ＝ Ａ
－

－Ｍ

－Ｑ Ａ
－[ ]Ｔ

是否有虚轴上的特征值，及（Ａ
－
，Ｍ′）稳定性，若没

有虚轴上的特征值，则Ｒｉｃｃａｔｉ方程存在唯一的解
Ｐ＝ＰＴ；
５）将Ｐ解代回原Ｒｉｃｃａｔｉ方程，用于后续步骤

中检验解的正确性，求状态反馈Ｋ＝－Ｒ－１珚ＢＴＰ和
闭环系统特征值Ｅ＝ｅｉｇ（→Ａ＋珚ＢＫ）；
６）判断解阵的对阵性、准确性和正定性，否

则返回步骤２）；
７）判断闭环系统特征值是否都位于左半相

平面，否则返回步骤２）．
若以上几个判断条件满足，则所得到的加权

矩阵为所求．不满足时重新计算，直到得到满足条
件的结果为止．

设得到的结果具有如下的形式：

Ｑ＝

ｄ１ ０ ０ ０

０ ｄ２ ０ ０

０ ０  ０
０ ０ ０ ｄ












ｎ

，Ｒ＝

δ１ ０ ０ ０

０ δ２ ０ ０

０ ０  ０
０ ０ ０ δ












ｍ

．

　　在式（８）的转换状态条件下，目标函数式
（９）从状态（ｘ，ｕ）变换到新的状态（珓ｘ，ｚ）条件下
的目标函数为

Ｉ（珓ｘ，ｚ）＝１／２∫
∞

０
（珓ｘＴ珟Ｑ珓ｘ＋２珓ｘＴ珟Ｎ珓ｘ＋ｚＴ珟Ｒｚ）．

（１０）
设ｆｉ为（Ｃ珚Ｂ）对角阵对角线上的第ｉ个元素，则式
（１０）中，

珟Ｑ＝

珟Ｑ１ 珟Ｑ２ … 珟Ｑｍ＋１
珟Ｑ３ 珟Ｑ４ ０ ０

 ０  ０
珟Ｑｍ＋２ ０ ０ 珟Ｑｍ＋












３

． （１１）

式（１１）中：

　　珟Ｑ１＝Ｑ＋∑
ｍ

ｉ＝１
（δｉ）ｆ

－２
ｉ
（Ｃｉ珚Ａ＋Ｃｉｍｉ／εｉ）ｍｉ／εｉ，

　　　　　ｉ＝１，…，ｍ；

　　珟Ｑｊ＝ｆ
－２
ｊ
（δｊ）Ｃｊ珚Ａ＋

Ｃｊｍｊ
ε( )
ｉ

Ｔｍｊ
εｊ；
，

　　　　　ｊ＝２，…，ｍ＋１；
　　珟ＱＫ ＝ｆ

－２
ｋ（δｋ）（ＣＫ珔Ａ＋ＣＫｍＫ／εｉ）ｍｋ／εｋ，

　　　　　ｋ＝３，…，ｍ＋２；
　　珟Ｑｏ ＝ｆ

２
ｏ（δ０）（ｍｏ／εｏ）

２，ｏ＝４，…，ｍ＋３．

Ｎ＝

Ｎ１ … Ｎｍ
Ｎ２ ０ ０

０  ０
０ ０ Ｎｍ＋












１

． （１２）

式（１２）中，
　　Ｎｈ ＝ｆ

－２
ｈ（δｈ）（Ｃｈ珚Ａ＋ｍｈ／εｈ）

Ｔ，ｈ＝１，…，ｍ；
Ｎｅ＝ｍｅ／εｅ，ｅ＝２，…，ｍ＋１；

Ｒ
～
＝
ｆ－２１（δ１） ０ ０

０  ０
０ ０ ｆ－２ｔ（δｔ









）

，

　ｔ＝１，…，Ｍ．
最小化目标函数式（１０）条件下的解为

ｚ＝－珟Ｒ－１（珟ＢＴＰ′－ＮＴ）珓ｘ，
Ｐ′为如下Ｒｉｃｃａｔｉ方程的解：
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Ｐ′珟ＡＴ＋珟ＡＰ′＋（Ｐ′珟Ｂ－Ｎ）珟Ｒ（珟ＢＴＰ′－ＮＴ）－珟Ｑ＝０．

２　飞行员捕获控制策略
在出现较大偏差时，飞行员需要迅速采取捕获

控制策略，在最短的时间内使系统的状态到达捕获

滑模控制切换超平面．对捕获任务，以文献［７，９］的
工作为基础，采用允许使用的最大控制量，策略的

改变和控制量的大小根据训练要求确定．
设捕获控制任务的线性时不变模型为

ｘｂ ＝Ａｂｘｂ＋Ｂｂｕｂ． （１３）

其中，ｘｂ∈Ｒ
ｎ，Ａｂ∈Ｒ

ｎ×ｎ，Ｂｂ∈Ｒ
ｎ×ｍ，ｕｂ∈Ｒ

ｍ，且

（Ａｂ，Ｂｂ）可控．
定义切换面

σｂ ＝Ｃｂｘｂ．
式中，Ｃｂ∈Ｒ

ｍ×ｎ，Ｃｂ根据参考文献［１１－１２］的飞
行员培训规则需求，由指令状态构成．

对于式（１３）的系统，若滑模运动存在，则得
到如下的等效控制输入：

ｕｅｑ ＝－（ＣｂＢｂ）
－１ＣｂＡｂｘｂ． （１４）

式（１４）是保持状态在切换面所需要的控制律．
如果系统由于外部扰动和内部的不确定性等

原因脱离切换面，不连续控制输入采用最大的能

量使系统尽快到达切换面．滑模控制的这种特性
符合飞行员的不连续控制行为特点．

不连续控制是一种ＢａｎｇＢａｎｇ控制，其形式为
ｕｗ ＝ｕｍａｘｓｉｇｎ（σｂ）．

ｕｍａｘ为允许使用的最大控制量，其大小由飞行员
培训手册来确定［１１－１２］．

综上所述，捕获控制策略的控制方法为

ｕｂ ＝ｕｅｑ＋ｕｗ．

３　控制策略切换方式
当飞行员从大偏差的捕获控制策略转变为小

偏差的追踪控制策略时，根据训练标准在２种控
制方式之间进行切换．式（１）和式（１３）为 ｎ维状
态变量，根据训练要求选取主要的控制偏差作为

切换的判据．如飞机近地着陆过程中，最大允许
垂直偏差为５ｍ，因此在偏差＞５ｍ时采用捕获控
制，在偏差＜５ｍ时采用追踪控制策略．

综合了捕获控制和追踪控制的飞行员滑模最

优化控制策略模型见图１．

!

"

#

$

%

&

'(!"

)*!"

+,-./01

图１　飞行员滑模最优化控制模型

４　实例验证
为了对提出的控制策略进行验证，将该控制

策略应用于一架Ｂ７４７飞机近地着陆的纵向控制
过程［１４］．飞行员的控制目的是将在安全高度时
处于不正确状态的飞机，如图２虚线所示，在漂移
之前，控制飞机到达正确的位置．

.

-

!"#$%"&

' ##($!)&

%*%$!)&

'*$)#&

+'*&

,"$(,&

+!!

+!!

图２　Ｂ７４７飞机近地着陆

　　图２中斜实线为飞机进近过程中理想飞行轨
迹，达到一定的高度时发生漂移．虚线为在安全高
度６０９６ｍ时与理想飞行轨迹垂直偏差１５ｍ的
飞行轨迹，下滑角为－３°．

Ｂ７４７飞机着陆线性动力学方程为
ｘｃ ＝Ａｃｘｃ＋Ｂｃｕｃ．

其中：ｘｃ ＝ ｄ，Δ，Δγ，Δθ，ΔＶ，ｑ，ΔＴＴ[ ]
ｍａｘ
，分别代表

纵向轨迹偏差、下滑角、俯仰角、航迹速度和俯仰

角速度的扰动量以及油门杆扰动量与最大油门杆

位置比率；

Ａｃ ＝

０ ６７３６０８ ０ ０ ０ ０
０ －０４８０２ ０４７２８ ０００１２６９ ００６０７９ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ －１１５５ －２０５８ －００４５５１ ０ ９９２７
０ ０ －０２５ ０ －０７ ０
０ ０ ０ ０ ０ －

















０５

；

Ｂｃ [＝ ０ ０ ０ ０ ０ ０５]０ ０ ０ ０ ０２５ ０

Ｔ

；

控制输入

ｕｃ＝ （Δθ）ｃ， Δ
Ｔ
Ｔ( )
ｍａｘ

[ ]
ｃ

Ｔ
．

　　捕获控制的切换面为
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σｂ＝
σθ
σ[ ]
Ｔ

＝ １ ６７４５３２ ０ ０ ０ ０[ ]０ ０ ０ １ ０ ０
ｘＴｂ．

捕获控制输入

（Δθ）ｃ ＝
３°， σθ＜０；

－２°， σθ＞０{ ．

ΔＴ
Ｔ( )
ｍａｘ ｃ

＝
０１２， σＴ ＜０；

－０１２， σＴ ＞０{ ．

　　飞机近地着陆过程中，最大允许垂直偏差为
５ｍ，因此，在飞机进近过程中，捕获控制与追踪控
制的切换边界以垂直偏差５ｍ为分界点．

追踪控制输入式（４）中Ｍ取值为

Ｍ [＝ －２° ０ ]０ ０１２
，

边界层宽度ε１ ＝ε２ ＝０１．

着陆过程中进近与漂移的分界高度 ｈｐｙ由如
下的公式确定：

ｈｐｙ＝－６ｈ．
漂移时的输入控制

（Δθ）ｐｙ＝４°，

ΔＴ
Ｔ( )
ｍａｘ ｐｙ

＝０．

　　飞机着陆的初始状态
ｘｃ０ ＝［－１５ ０ ０ ０ ０ ０］，

使用１２节修改的随机搜索算法，运算次数 Ｎ＝
１００００，经过多次计算比较后，加权矩阵Ｑ，Ｒ取如
下的数值：

Ｒ＝ ０８４３９ ０[ ]０ ０９９４３
，

Ｑ＝

０６０８５ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０６３１５ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０１５３６ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０４５０８ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０８０４９ ０

















０ ０ ０ ０ ０ ０１９０９

．

　　应用 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ进行仿真，采用四阶 Ｒｕｎｇｅ
Ｋｕｔｔａ法，步长选取００１６ｓ，得到图３～５的结果．
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图３　飞行着陆轨迹仿真
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图４　飞行着陆下滑角
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图５　飞行着陆速度扰动

　　相同的飞行条件下美国联邦航空管理局资助
加拿大空中导航组织在飞行模拟器上做了实验，

但由于数据记录系统的错误，只得到了飞行航迹

的数据［１５］．因为已有文献中没有具体的实验数
值，所以通过将仿真数据加到实验结果曲线中，与

实验结果相比较．
从图３可见仿真高度变化轨迹在实验测试结

果的范围内，在地平面上方３０４ｍ时，完成了高
度偏差的修正．从水平距离 －６４１５ｍ 到
－２７７６ｍ范围内为追踪控制阶段，目的是调整飞
行轨迹按照理想飞行轨迹运动，下滑角逐渐变化

到－３°，没有超过近地警告系统所允许的最大下
滑角 －４７°，如图 ４所示．在水平距离 －３０５ｍ
处，飞机进入跑道上空．在 －２７７６ｍ处开始拉平
阶段，飞行速度继续减小，如图５所示．虽然图３
到图５与实验数据存在一定的偏差，但均在实验
结果允许的范围内，符合飞行着陆的特征．
　　从以上分析可以发现最优化控制和滑模控制
相结合的飞行员控制策略，能够实现飞行员对飞

机着陆的正常控制过程，并且飞行轨迹符合实验

测试的结果．

５　结　论
１）本文提出了一种多输入多输出的滑模最

优化控制方法，并且将其应用于飞行员追踪控制
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策略．
２）修改了Ｈ∞ 控制中加权矩阵选取的随机搜

索算法，得到了二次型最优化控制加权矩阵的计

算方法．
３）建立了多输入多输出的从不连续控制到

连续控制的飞行员控制策略模型，最后使用 Ｂ７４７
飞机着陆模型进行验证．
４）所提出的控制策略满足了飞机着陆的要

求，证明了飞行员实际操作行为从滑模控制到滑

模最优化控制的变策略行为特征，从而验证了飞

行员滑模最优化控制模型的合理性．
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