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级联式预设性能动态逆解耦直接升力着舰控制
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摘　 要: 为在下滑着舰过程中,克服“反区”操纵特性,减轻飞行员操纵负担,提升着舰精度和安全性,将直接升力方法引入着

舰控制律设计,发挥其响应速度快、控制精度高、解耦性能好等优点。 采用预设性能的非线性动态逆方法和控制分配算法相

结合的控制架构设计了两层级联式综合直接升力着舰控制器,既可以实现纵向轨迹和姿态控制间的解耦,还可以实现横航向

控制与纵向运动间的解耦。 首先,建立了舰载机全量六自由度非线性模型作为研究对象;然后,通过设置虚拟中间控制量将

动态逆与控制分配环节有机地衔接,通过预设误差向量约束方程的方法提升动态逆控制环节的综合控制性能,据此设计出级

联式纵、航向综合解耦的直接升力控制器;最后,仿真验证所设计的直接升力控制器可以在保持迎角和速度稳定的情况下调

整飞行轨迹高度,实现纵向轨迹控制和姿态控制的解耦;还可以在对中控制的时候,保持纵向高度稳定,实现横航向运动和纵

向运动的解耦。 研究表明,采用直接升力控制可以实现飞行员操纵到控制变量间的逐一对应,显著减轻操纵负担并提升下滑

着舰控制精度。
关键词: “魔毯”着舰;直接升力控制;非线性动态逆;预设性能;控制分配

中图分类号: V212. 13 文献标志码: A 文章编号: 0367 - 6234(2023)12 - 0042 - 12

Cascaded comprehensive direct lift control law based on prescribed
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SONG Liting1, ZHOU Siyu1, ZHANG Yang2, GAO Li1, WU Wenhai1, YANG Wenqi1,3

(1. Dept. of Aeronautical Electrical Control Engineering and Command, Qingdao Campus of Naval Aeronautical University,
Qingdao, 266041, Shandong, China; 2. Institute of Air Combat, Naval Research Academy, Shanghai 200436, China;

3. Unit No. 92283 of PLA, Shanghai 201900, China)

Abstract: To overcome the characteristic of “ backhoe”, reduce the burden of pilot􀆳s control, and improve the
accuracy and safety of carrier landing, the direct lift control method with the characteristics of quick response and
high accuracy, is introduced into the carrier landing control law. A two-level integrated landing controller is
designed with the combination of prescribed performance nonlinear dynamic inversion and control allocation
algorithm, which considers the decoupling not only between longitudinal trajectory control and attitude control but
(also) between horizontal control and longitudinal motion. Firstly, the 6-DoF nonlinear model of aircraft is
established. Then the dynamic inverse loop is connected with the control allocation loop organically by setting the
intermediate virtual control vector. Meanwhile, the control performance of the dynamic inverse control loop is
improved by prescribing the error vector constraint equation. Finally, the simulation results show that the designed
direct lift controller can adjust the vertical path while keeping the angle of attack and flight speed stable, and allow
the aircraft keep the altitude while aligning with the center line. This study indicates that the designed direct lift
control system can achieve a one-by-one correspondence between pilot maneuvers and control variables, improve
the efficiency of trajectory control in carrier landing, and greatly reduce the burden of pilot.
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　 　 由于受到航空母舰着舰甲板尺寸的限制、海上

环境的干扰以及“反区”操纵特性的影响,舰载机下

滑着舰是一项复杂度极高、困难度极大的任务,是航

空母舰舰载机作战任务环节中事故率最高的阶段。

在传统的着舰过程中,飞行员必须不断调整飞机的

迎角和下滑道高度,使飞机的尾钩对准甲板上的拦

阻索,一次完整的进近过程往往需要上百次对姿态、
速度等要素的修正,飞行员需要精神高度紧张,往往



不堪重负。 为了减轻飞行员的操纵负担、缩短培训

周期并降低训练成本,美国海军提出了 “魔毯”
(MAGIC CARPET)着舰技术的概念,其核心是集成

直接升力控制技术。 这是由于直接升力控制可以实

现独特的运动模式,有良好的迎角保持和轨迹修正

能力,并且控制响应快,恰好可以满足进近时的轨迹

调节和对中修正的操纵需求。 这主要体现在下滑着

舰阶段,将飞行员“保角”、“对中”、“看灯”这 3 项相

互耦合的操纵进行解耦,以实现驾驶杆操纵到控制

目标一一对应,即“纵向驾驶杆操纵”对应“轨迹高

度”,“横向驾驶杆操纵”对应“对中修正”,从而显著

降低操纵难度[1 - 5]。
直接升力控制的概念最早是英国人提出来的,

早期主要是为了解决大型运输飞机着陆轨迹控制问

题[6]。 20 世纪 70 年代以前,主要限于从飞行力学

角度进行理论上的分析和讨论。 到了 20 世纪 70 年

代后期,进入应用研究阶段,主要应用于各种验证机

的试飞。 进入 80 年代后,主要集中于研究运用现代

控制理论进行控制律和控制系统的设计,例如线性

二次型法、系统特征结构配置方法、奇异摄动方法、
高增益串联解耦等方法,后来逐渐将非线性的控制

方法应用于直接升力控制系统中,如动态逆控

制[7 - 8]、自抗扰控制等[9]。 中国对主动控制技术的

研究开展较晚,上世纪 70 年代开始对主动控制技术

进行规划,并拟定一些预研课题。 在歼-8 ACT 验证

机上实现了放宽静稳定性设计,对直接升力控制进

行了初步研究,直到 90 年代,西北工业大学专门对

直接升力控制进行了一些研究,但不够深入[10 - 11]。
近年来,朱玉莲等[12]采用 PID 控制方法设计了直接

升力着舰控制律,考虑了甲板运动与舰尾流的影响,
对下滑道高度进行了控制,不过采用的是线性化模

型和静态解耦手段,对于真实系统的非线性以及环

境干扰因素的应对还可改进。 罗飞等[13 - 14] 采用常

规的动态逆方法设计了直接升力着舰轨迹控制律,
实现了纵向解耦控制,不过其指令跟踪存在较为明

显稳态误差,而且其采用的是直接升力控制模式中

的垂直平移模式,即在调节轨迹时保持俯仰角不变,
这在下滑着舰阶段并非最好的方式,由于下滑着舰

时的三大任务之一“保角”需要保持舰载机迎角不

变,因此保持舰载机迎角不变是更好的方式,但迎角

相比于俯仰角而言所受的干扰因素更多,因而对迎

角进行精确控制的难度也相对较大。
此外,“魔毯”着舰系统具有横、纵向综合解耦

的特性,而现有研究仅是针对纵向控制进行设计,尚
未有对于结合横航向的综合控制器的设计研究。 本

文在综合考量舰载机下滑着舰控制阶段的操纵特点

及难点,为了实现简化飞行员操纵难度并提升控制

精度的目标,充分结合直接升力控制及非线性动态

逆的优势特点,设计了舰载机着舰综合控制律,搭建

了完整的横、纵向着舰控制器,不仅在纵向运动中实

现了姿态和轨迹控制的解耦,还实现了横航向控制

与纵向轨迹控制间的解耦,对飞行员“保角”、“看
灯”、“对中”3 项操纵任务实现一一解耦。 由于直接

升力控制需要多个操纵面共同完成,为了使舵面协

调搭配,结合了加权伪逆控制分配的方法实现舵面

的合理优化分配,使用了分段衔接控制的方式,构建

了两层级联式控制结构,通过设置中间虚拟控制变

量,将动态逆与控制分配两种控制方法有机地结合,
设计了基于“直接爬升模式”(直接升力控制的一种

运动模态,即保持飞行迎角不变的前提下实现飞行

轨迹调节)的精确着舰综合控制律。 此外,由于下

滑着舰过程对控制响应的快速性要求比较高,基于

预设加权误差向量约束方程改写系统动态,并利用

非线性动态逆方法求解控制律,提升动态逆控制环

节的综合控制性能,加快跟踪速度并消除稳态误差。

1　 舰载机模型建立

以 F-18 舰载机为研究对象,建立 6 自由度飞行

动力学模型,为后续仿真研究奠定基础[15]。
舰载机受到的气动力和力矩主要由各操纵面及

机体产生,将气动力系数转化到机体坐标系下,可以

得到升力、侧力和阻力,分别表示为:

L = 1
2 ρV2SCL (1)

Y = 1
2 ρV2SCY (2)

D = 1
2 ρV2SCD (3)

式中:ρ 为空气密度,V 为舰载机空速,CL 为舰载机

总升力系数,CD 为舰载机总阻力系数,CY 为舰载机

总侧力系数,S 为舰载机机翼参考面积。 CL、CD 和

CY 用气动力导数表达为[16]

CL = cL0 + cLαα + cLq
c
2Vq + cLδeδe + cLδfδf

CD = cD0
+ cDα

α + cDq

c
2Vq + cDδe

δe + cDδf
δf

CY = cY0
+ cYβ

β + cYp

b
2Vp + cYr

b
2Vr + cYδa

δa + cYδr
δr

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(4)
式中:cL0,cLα,cLq,cLδe,cLδf,cD0

,cDα
,cDq

,cDδe
,cDδf

,cY0
,

cYβ
,cYp

,cYr
,cYδa

,cYδr
均为气动导数,α、β 分别为迎角

和侧滑角,δe、δa 和 δr 分别为升降舵、副翼和方向舵

输入,δf 为后缘襟翼输入,c 为飞机的平均气动弦
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长,b 为翼展,q 为俯仰角速率,p 为滚转角速率,r 为
偏航角速率。

而滚转力矩 Lroll,俯仰力矩 M 和偏航力矩 N 分

别为:

Lroll =
1
2 ρV2bsC l (5)

M = 1
2 ρV2csCM (6)

N = 1
2 ρV2bsCN (7)

其中,总力矩系数分别为

C l = cl0 + clββ + clp
b
2Vp + clr

b
2Vr + clδaδa + clδrδr

CM = cM0
+ cMα

α + cMq

c
2Vq + cMδe

δe + cMδf
δf

CN = cN0
+ cNβ

β + cNp

b
2Vp + cNr

b
2Vr + cNδa

δa + cNδr
δr

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

在机体坐标系上,飞机动力学与运动学方程组

如下:
1)线动力学方程组:

u· = vr - wq - gsin θ +
Fx

m

v· = - ur + wp + gcos θsin ϕ +
Fy

m

w· = uq - vp + gcos θcos ϕ +
Fz

m

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(8)

Fx = Tcos σ - Dcos αcos β -mgsin θ
Fy = Ycos αcos β +mgcos θsin ϕ
Fz = - Tsin σ - Lcos α +mgcos θcos ϕ

ì

î

í

ïï

ïï
(9)

2)角动力学方程组:

p
·
= (c1 r + c2p)q + c3Lroll + c4N

q
·
= c5pr - c6(p2 - r2) + c7M

r
·
= (c8p - c2 r)q + c4Lroll + c9N

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(10)

式中:ci, i = 1,2,…,9 为飞机的惯性矩常数,c1 =
( Iy - Iz) Iz - I2xz

IxIz - I2xz
, c2 =

( Ix - Iy + Iz) Ixz
IxIz - I2xz

, c3 =
Iz

IxIz - I2xz
,

c4 =
Ixz

IxIz - I2xz
, c5 =

( Iz - Ix)
Iy

, c6 =
Ixz
Iy
, c7 = 1

Iy
, c8 =

Ix( Ix - Iy) + I2xz
IxIz - I2xz

,c9 =
Ix

IxIz - I2xz
。

3)姿态角运动学方程组:

ϕ
·
= p + ( rcos ϕ + qsin ϕ)tan θ

θ
·
= qcos ϕ - rsin ϕ

ψ
·
= 1
cos θ( rcos ϕ + qsin ϕ)

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(11)

　 　 4)气流角运动学方程组:

α· = qcos ϕ
cos ψ + rsin ϕ

cos ψ - Tsin α
mV + gcos αcos θ

V -
Vclαα
m +

gsin αsin θ
V -

Tδecos α
2Vm

β
·
= rcos ϕ - qsin ϕ +

Vclββ
m -

Tδrcos β
2Vm - Tcos αsin β

mV -

gcos αcos βsin ψsin θ
V + gcos αcos ψsin βsin θ

V +

gcos βsin αcos θsin ψ
V - gcos ψsin αsin βcos θ

V

μ· = 1
cos β(pcos α + rsin α) + L

mV(tan γsin μ + tan β) +

C
mVtan γcos μcos β - Tcos α

mV tan γcos μsin β -

g
V cos γcos μtan β

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

(12)
5)轨迹运动方程组:

V
·
= 1
m(T·cos αcos β -D·cos β +Y·sin β) - gsin γ

γ
·
= 1
mV(L·cos μ - Y·cos βsin μ - Dsin βsin μ) +

T
mV(sin αcos μ - cos αsin βsin μ) - gcos γ

V

χ
·
= 1
mVcos γ[T(sin αsin μ + cos αsin βcos μ) +

　 Ycos μ + Lsin μ]

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

(13)
根据式(1) ~ (13)以及飞机的气动参数,利用

Matlab 中的 S 函数模块即可建立 6 自由度动力学

模型。

2　 控制方法分析

2. 1　 直接升力控制

2. 1. 1　 基本原理

直接升力控制的方式能消除力和力矩耦合的影

响,实现对航迹调节和姿态控制的解耦,能提升轨迹

控制的快速性和精确性,改善飞行品质,使得飞机具

有更优良的轨迹控制性能和更强的抗干扰能

力[17 - 18]。
直接升力操纵面的选取有以下 5 种搭配方案:
1)对称襟翼 +升降舵;
2)同步偏转副翼 +升降舵;
3)扰流板 +升降舵;
4)水平鸭翼 +襟翼;
5)水平鸭翼 +升降舵。
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　 　 由于襟翼产生直接升力的能力较大,而且由于

襟翼偏转产生气动力的作用点离飞机的重心很近,
因此在产生附加升力的同时,本身不会引起明显的

力矩变化,升降舵则起到微调配平的作用,这也是目

前较为常用的直接升力产生方式,如图 1 所示是飞

机受力示意图[19]。 本文在进行控制律设计时即是

采用对称襟翼与升降舵搭配偏转的控制方式。

图 1　 直接升力操纵面配合偏转示意

Fig. 1　 Force balance of the direct life control

2. 1. 2　 优势特点

由于直接升力控制可以实现特定的运动模态,
因此具有很多独特的优势,可以弥补常规飞行控制

方式下着舰的一些不足,主要具有如下优点:
1)下滑道偏差修正速度快。 直接升力控制能

产生十分可观的法向过载,而且由于直接升力控制

不需要经过改变飞机姿态进而影响飞行迎角来间接

改变升力的过渡过程,省去了多个积分环节,显著降

低了相位滞后,因此可以更快地修正偏差。
2)抗舰尾流、阵风干扰能力强。 由于在着舰阶

段舰尾流或阵风的干扰对舰载机纵向运动的影响主

要体现在法向方向上,直接升力操纵面产生的力恰

能直接抵消这种法向扰动,且由于响应速度快,在应

对高频风扰动时,具有明显的抑制效果[20]。
3)避免“负调”现象。 传统控制方式是通过改

变飞机姿态以改变气动力,因此飞行轨迹的调节存

在过渡过程,且在控制初期,轨迹会向期望指令的反

向响应,称为“负调”现象,这在舰载机着舰特别是

临近舰尾时是非常危险的。 而直接升力控制操纵面

直接产生期望的附加升力,因此不存在轨迹的反向

调整问题,能够提高安全性和精确性。
4)下滑速度保持效果好。 采用直接升力控制

可以稳定飞行迎角,因此不会引起诱导阻力发生明

显的变化,能够较好地保持进近速度。
2. 2　 非线性动态逆控制

通过直接升力控制的方式可以实现轨迹控制与

姿态控制间的解耦,除此之外,对非线性舰载机模型

来说,系统本身的空气动力学特性同样也具有很强

的耦合性,比如横航向运动间的交联以及横滚运动

导致纵向升力损失。 因此在设计控制律时采用非线

性动态逆的控制方法,利用其较好的系统解耦性能

实现系统综合控制解耦,从而获得更好的精确控制

效果[21]。
2. 2. 1　 基本概念

动态逆方法是基于模型论的控制理念,其基本

思想是对于给定的系统,先利用对象模型生成一种

可用反馈方法实现的原系统的 α 阶积分逆系统,将
对象补偿成为具有线性传递关系且已解耦的一种规

范化系统———伪线性系统,再应用线性系统理论完

成系统的综合[22]。
2. 2. 2　 优势特点

非线性动态逆是利用状态反馈抵消系统内部的

非线性特性,从而将系统进行伪线性化解耦,因此具

有更好的针对性和精确度,其良好的解耦特性在设

计横、纵向综合轨迹控制律时具有显著优势。 本文

在设计动态逆控制环节时,充分发挥动态逆控制的

解耦特性,并提出了预设性能的加权误差参数向量

和系统动态约束方程,基于此所解得的控制律,能使

闭环系统按照预设的约束性能渐进稳定,并可以通

过调节参数,优化控制效果。
2. 3　 加权伪逆控制分配算法

控制分配算法用于解决多操纵面的协调控制问

题,根据期望的指令和控制目标,求解各操纵面的控

制量[23]。 对于形如 Be·u = v 的控制系统,可以选

取 Be 的伪逆与期望变量的积作为解,即
u = B +

e ·v = BT
e (BeBT

e ) - 1·v (14)
式中:Be 为系统控制效能矩阵,u 为系统控制输入,v
为虚拟控制变量,B +

e 为矩阵 Be 的 Moore-Penrose 广

义逆矩阵,B +
e = BT

e (Be·BT
e ) - 1。

由于一般伪逆法的分配效率较低而且不同的操

纵面具有不同的速率限制和频带宽度,在实际的控

制律设计中应为不同操纵面设置不同的权重[24]。
因此可以采用加权伪逆算法进行分配求解,其分配

指标函数为

　 　 J = min ‖Wuu‖2

s. t. Be·u = v
(15)

它的解如下式所示:
u = ud +W - 1

u (BW - 1
u ) + (v - Bud) =

( I -W - 1
u (BW - 1

u ) + B)üþ ýï ï ï ï ï ï ï ï

F

·ud +W - 1
u (BW - 1

u ) +

üþ ýï ï ï ï ï

G

·v =

F·ud + G·v (16)
本文可以根据需求设置最优化的权值矩阵 Wu

来获得较好的分配结果。

3　 控制律设计

“魔毯”着舰控制技术主要有两个模态,分别是

飞行轨迹角速率模态和飞行轨迹增量( delta path,
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DP)控制模态,都是基于直接升力控制中的直接爬

升模式,即对飞行轨迹进行操纵调节的同时,自动飞

行控制律能够保持飞机迎角不变。 本文设计的横、
纵向综合控制律是在第 5 边下滑进近时使用的 DP
模态下,纵向修正轨迹高度时,飞行员的杆指令对应

控制轨迹角,自动控制器保持迎角和速度稳定;横向

对中调节时,杆指令对应控制偏航角,自动控制器保

持飞机滚转姿态和轨迹高度的稳定。
纵向控制以期望轨迹角 γc 作为指令控制输入,

反馈量则为飞行轨迹角 γ,由于需要在控制轨迹角

的同时保持迎角稳定,因此还需引入迎角反馈量 α、
空速反馈量 V 和俯仰角速率 q,期望指令 γc 则根据

驾驶杆纵向位移转化得到,当杆处于中立位置时,默
认理想下滑道角度 - 3. 5°。 工程中通过调整合适增

益系数使驾驶员的杆位移量与期望指令 γc 之间为

线性变化关系,而使飞行员可以直观恰当地进行下

滑道修正。 由于在下滑阶段需要“保角”,即保持飞

机迎角稳定,于是在控制律中还需给定常值迎角控

制信号,以在飞行员操控改变轨迹角时始终保持迎

角不变,此外,为了保证舰载机平稳下滑,需要保持

飞行速度稳定,同样在控制律中给定常值速度控制

信号,自动控制飞机油门功率,保证速度稳定。 引入

俯仰角速率 q 信号作为阻尼项,使得控制信号响应

更精确。
航向控制以期望偏航角 ψc 作为指令控制输入,

反馈量为飞机偏航角 ψ,在控制偏航角时保持滚转

姿态的稳定,于是在控制律中还需给定滚转角稳定

控制信号,引入滚转角反馈量 ϕ,滚转角速率 p,偏航

角速率 r,期望指令 ψc 根据驾驶杆的横向位移转化

得到。 不同于常规控制模态下,左、右压杆操控飞机

滚转,在该模态中,当飞行员压杆操纵时进行对中修

正时,驾驶杆的输入量线性对应偏航角指令,副翼和

方向舵联合偏转,舰载机的航向发生改变并伴有同

侧滚转,并在达到期望角度后,机身滚转被控制律自

动消除,同时在调整的过程中,纵向轨迹高度和迎角

则由直接升力控制律来联动保持,实现在对中修正

时纵向不掉高。
本文构建了两层递进式的控制架构,既能发挥

非线性动态逆在飞机横、纵向运动解耦的优势,又能

发挥直接升力控制方式在纵向轨迹和姿态控制上解

耦的特性。 为了将非线性动态逆控制方法与直接升

力控制方式进行有机且协调的结合,设置了虚拟中

间控制量作为动态逆控制模块和控制分配模块的衔

接,第 1 层控制环节根据输入的期望控制指令,解算

得出期望的虚拟控制量值;第 2 层控制环节则根据

所期望的虚拟控制量解算得到相应操纵面的偏转量

并将此控制指令传递给伺服舵机。 第 1 层的控制环

节采用预设性能的非线性动态逆控制方法以进行反

馈解耦控制,第 2 层的控制环节采用控制分配的方

法是因为直接升力控制需要多个操纵面的共同参

与,协调偏转才能实现相应的运动模态。 完整的控

制律架构原理图如图 2 所示。

图 2　 完整控制器结构原理框图

Fig. 2　 Direct lift control system with nonlinear dynamic inversion method

3. 1　 非线性动态逆控制设计

非线性动态逆的控制原理在前文已做阐述,在
此选取慢状态[V γ α]作为纵向运动主要控制

量,选取较快状态[φ ψ]作为航向运动控制量,构
建非线性动态逆的主控回路,由于横、纵向对应的虚

拟控制量不同,且控制目标量属于不同的状态回路,

因此未采取严格嵌套的控制结构,而是构建了并联

回路形式。 飞行速度 V 主要受发动机推力控制,而
飞行轨迹 γ 和俯仰姿态 α 控制需要襟翼和升降舵

配合偏转,飞行航迹 ψ 和横滚姿态 ϕ 控制也是需要

副翼和方向舵的联动,采取一步到位求逆的方式并

不能获得良好的解耦效果,因此构建两层递进式的
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控制结构,设置中间虚拟控制量,从而衔接第 2 层的

操纵面控制分配。 纵向迎角和轨迹角的控制回路选

取飞机俯仰力矩系数 CM 和升力系数 CL 作为虚拟

控制量;横航向控制滚转角和偏航角的控制回路则

选取 C l 和 CN 作为虚拟控制量。 在该环节通过参考

模型的动态逆反馈控制律,根据指令的期望控制量

求得期望的虚拟控制量值,传递给下一步控制分配

环节,如图 3 所示。

图 3　 非线性动态逆控制环节简化模型

Fig. 3　 Simplified model of nonlinear dynamic inverse control loop

3. 1. 1　 设计原理

在应用动态逆控制律时,一般需要求系统控制

矩阵的全逆,即求 G - 1(x)这就要求在控制系统中,
必须满足控制量与状态量数量相同的条件,才能使

系统分解成多个线性解耦子系统,在飞行控制系统

中,这一条件往往是做不到的。 为了避免这种不足,
将非线性动态逆方法与奇异摄动理论,即状态变量

的时标分离方法相结合,进行近似的求解。
所谓时标分离就是按照被控变量对控制输入量

响应快、慢的特点,将它们分成不同的变量组,然后

进行分组控制,以简化控制系统设计任务。
1)状态变量的时标划分。
由前文所介绍的飞机六自由度非线性方程可

知:F-18 数学模型中有 12 个状态变量,即
x = [p q r φ θ ψ α β μ V γ χ] T

(17)
根据时标分离原理,结合工程实际,可将这

12 个状态变量划分成为快、慢不同的 4 组,各组之

间存在一定嵌套关系,可以根据需求对相应的变量

组设计控制律,这样可以简化控制器的设计任务。
本文以轨迹控制、迎角控制和偏航控制为主要

目的,按时标分离原理对状态变量的划分如下。
x1 = [p q r] T 为角速度状态变量,该组变量

称为快变量。 在飞行控制任务中,操纵面的偏转会

直接影响飞机的 3 个角加速度[ p
·

q
·

r
·] T,从而影

响到角速度的变化。
x2 = [φ θ ψ] T 为姿态角矢量,该组变量为较

快变量。 因为操纵面偏转对该组变量的影响不如对

x1 的影响明显,也就是说,当操纵面发生偏转时,x1

立即发生改变并很快进入相对稳定的状态,而在受

到 x1 变化的影响下,姿态角 x2 才随之逐渐改变,从
而使驾驶员获得理想的飞行姿态。

x3 = [α β μ] T 为气流角矢量,该组变量为较

慢变量。 其变化规律既与姿态角相关,还与速度矢

量的角度相关,在控制时需向内环求逆反馈,最终对

应到操纵面的控制量。
x4 = [V γ χ] T 为飞行轨迹矢量,该组变量为

慢变量。 通常是整个控制结构的最外环,因此也是

最难精确控制的变量。
2)控制量的描述。
飞机的控制量为 u = [ δe δf δa δr δT],分

为两组:δ1 = [δe δf δa δr]为舵面控制量;δ2 = δT

为油门控制量。
根据时标分离原理,将本文中所建立的飞机数

学模型进行合理的划分,从而将整个系统的数学模

型分成有着内在联系的 4 个子系统。 本文采用了设

置虚拟控制变量的方法,因而可以相对简化回路之

间的嵌套结构。
3. 1. 2　 快状态回路设计

选取变化最快的角速度式(10)作为快状态回

路,将快变量状态方程改写成与飞机状态和控制作

用相关的两部分。 取总力矩系数中与操纵面偏转量

相关的力矩系数作为虚拟控制量,称为操纵力矩系

数,可写成

C lδ = clδaδa + clδrδr

CMδ = cMδe
δe + cMδf

δf

CNδ = cNδa
δa + cNδr

δr

ì

î

í

ï
ï

ïï

(18)

将气动力矩方程中与控制量(操纵力矩系数)
相关的参数分离为单独的控制输入增益矩阵 g(·),
并将其他与控制输入无关的项写入 f(·),即可得到

仿射结构的快状态回路表达式:

p
·

q
·

r
·

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

= ff(xf) + gf(xf)

C lδ

CMδ

CNδ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(19)

式中 xf = [T,V,γ,α,β,μ,p,q,r] T。
快回路的误差向量定义为

ef = x1 - x1d (20)
式中 x1d为快状态回路的期望指令,且是与 t 相关的

有界函数。 为了给控制律附加预设性能,以及可以
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通过调整权重来选取更关注的主控制变量,则提出

定义加权误差范数向量:
Ef =‖ef‖2

w =
kp(p - pd) 2 + kq(q - qd) 2 + kr( r - rd) 2 (21)

在上述误差偏离方程中,kp,kq,kr 为正常数,基
于此,快回路状态的线性时变约束动态可以表示为

E
·

f + c1( t)E f = 0 (22)
式中 c1 为能使得该约束动态一致渐进稳定的正常

数,且

E
·

f = 2 × eT
f × diag(kp,kq,kr) ×

( ff(xf) + gf(xf)·δ - x·1d) (23)
式中:diag 为对角矩阵符号, δ 为虚拟控制量,即
[C lδ CMδ CNδ] T。 然后将上述微分项代入式(22)
中,可以得到约束方程的代数形式:

A1(x2,x3,t)·δ = B1(x1,x2,x3,t) (24)
其中:

A1 = 2eT
f diag(kp,kq,kr)·gf(xf)

B1 = - 2eT
f diag(kp,kq,kr)( ff - x·1d) -
c1[kp,kq,kr]e2

f

通过求逆,即可解得所需的虚拟控制量 δ 为

δ = A +
1 (x2,x3,t)·B1(x1,x2,x3,t) (25)

式中,A +
1 为矩阵 A1 的 M-P 广义逆矩阵,A + =

AT (A·AT) - 1,后文同。 因控制律式(25) 是基于

式(22)推导而来的,因此系统应满足预设的特性,
闭环系统的稳定性不难证明,取李雅普诺夫函数:

V = 1
2 E2

f (26)

则求导并代入式(22),可得

V
·
= Ef·E· f = Ef·( - c1( t)Ef) = - c1( t)·E2

f (27)

式中,c1 > 0,因此可以得到 V
·
≤0。 由于 ef 是有界

的,则 Ef 有界,则 V 是一致稳定的。

快状态理想动态响应 x·1d通过相应的期望指令

输入与实际反馈值的差值乘以适当增益产生:
x·1d = diag(ωp,ωq,ωr)·(x1d - x1) (28)

式中:根据实际仿真需要,选取回路带宽 ωp = ωq =
ωr = 15. 0 rad / s, 快状态的指令信号向量 x1d由外回

路控制器产生。
3. 1. 3　 较快回路控制律设计

较快状态控制回路是快状态控制律的外回路。
以前述方式对式(11)进行整理,可得

θ
·

ϕ
·

ψ
·

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

= fsf(xsf) + gsf(xsf)
p
q
r

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(29)

式中,xsf = [T,V,γ,θ,φ,ψ,p,q,r] T。 较快回路的设

计与内回路的方法相似,相应类似变量的设定也相

同,此处不再赘述,其中,较快回路的误差向量定义为

esf = x2 - x2d (30)
如前文定义:

Esf =‖esf‖2
w =

kθ(θ - θd) 2 + kϕ(ϕ - ϕd) 2 + kψ(ψ - ψd) 2 (31)
由于纵向运动中的控制变量为迎角和轨迹角,

因此较快回路中,不对俯仰角进行干预,重点针对飞

机的横航向运动,控制滚转角和偏航角,在上述误差

偏离方程中,取 kθ = 0, kϕ,kψ 为正常数,基于此,较
快回路状态的约束动态可以表示为:

E
·

sf + c2( t)Esf = 0 (32)

E
·

sf = 2 × eT
sf × diag(kθ,kϕ,kψ) ×

( fsf(xsf) + gsf(xsf)·U - x·2d) (33)
式中 U 为中间控制量。 然后代入式(32)可得到约

束方程的代数形式:
A2(x1,x2,t)·U = B2(x1,x2,t) (34)

其中:
A2 = 2eT

sfdiag(kθ,kϕ,kψ)·gsf(xsf)

B2 = - 2eT
sfdiag(kθ,kϕ,kψ)( fsf - x·2d) -
c2[kθ,kϕ,kψ]e2

sf

通过求逆,即可解得所需的中间控制量 U。
U = A +

2 (x1,x2,t)·B2(x1,x2,t) (35)
同理可得,较快回路系统也是渐近稳定的。 则

理想动态响应为

x·2d = diag(ωθ,ωφ,ωψ)·(x2d - x2) (36)
回路带宽 ωθ = ωϕ = ωψ = 5. 0 rad / s;较快状态的

指令信号向量 x2d根据需要指定期望的输入。
3. 1. 4　 较慢状态回路设计

较慢状态控制回路是快状态控制律的外回路。
较慢状态回路主要控制飞机的 α,β 和 μ,同样,通过

将角速度量分离为输入变量,即得到仿射结构的较

慢状态回路表达式:

α·

β
·

μ·

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

= fss(xss) + gss(xss)

pc

qc

rc

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

+ gss′(xss)

C lδ

CMδ

CNδ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(37)

式中 xss = [T,V,γ,α,β,μ] T。 为了简化动态逆的计

算,可以忽略此处的相对小量 δ 在式中的影响,同
理,较慢回路的误差向量定义为

ess = x3 - x3d (38)
同理,定义加权误差范数向量为

Ess =‖ess‖2
w =

kα(α - αd) 2 + kα(β - βd) 2 + kα(μ - μd) 2 (39)
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在较慢回路中,主要控制飞机的迎角,不针对侧

滑角和航迹滚转角,取 kβ = kμ = 0,kα 为正常数,则
较慢回路的一阶约束动态可以表示为

E
·

ss + c3( t)Ess = 0 (40)
式中 c3 为能使得该约束动态一致渐进稳定的正常

数,且

E
·

ss = 2 × eT
ss × diag(kα,kβ,kμ) ×

( fss(xss) + gss(xss)·U - x·3d) (41)

期望输入变量 [ q
~
d p

~
d r~ d]

T
记为 U

~
。 代入

式(40)约束方程可以写成如下形式:

A3(x1,x2,x3,t)·U􀮨= B3(x1,x2,x3,t) (42)
其中:

A3 = 2eT
ssdiag(kα,kβ,kμ)·gss(xss)

B3 = - 2eT
ssdiag(kα,kβ,kμ)( fss - x·3d) -
c3[kα,kβ,kμ]e2

ss

若忽略快状态回路的动态响应过程,通过对

式(42)求逆可得

U􀮨= A +
3 (x1,x2,x3,t)·B3(x1,x2,x3,t) (43)

满足式(40)所得到的控制律式(43)可以使系

统渐进稳定。 x·3d为较慢状态的理想动态响应,表示

如下:
x·3d = diag(ωα,ωβ,ωμ)·(x3d - x3) (44)

式中,ωα = ωβ = ωμ = 2. 0 rad / s。
至此,由于较快回路与较慢回路均是快回路的

外环,且是并联关系,因此令传递给内环快回路的期

望信号向量 x1d = a1U + a2 U􀮨,其中 a1,a2 为加权常数。
较慢状态指令向量 x3d根据需要给定期望输入。

3. 1. 5　 慢状态回路设计

慢状态回路是轨迹控制回路,目标状态向量为

x4,控制输出为发动机推力 T 和虚拟控制量 CLδ,
CNδ,分别如下:

CLδ = cLδeδe + cLδfδf (45)
CNδ = cNδa

δa + cNδr
δr (46)

则慢状态回路表达式为

V
·

γ
·

χ
·

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

= fs(xs) + gs(xs)
T
CLδ

CNδ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(47)

式中,xs = [T,V,γ,L,D,Y,α,β,μ,m,g] T。 慢状态

误差向量为

es = x4 - x4d (48)
同上,定义加权误差范数向量为

Es =‖es‖2
w = kV (V -Vd)2 + kγ (γ -γd)2 + kχ (χ - χd)2

(49)

式中,kV,kγ,kχ 为正常数,基于慢回路控制的动态特

性,采用二阶约束动态,设为

E
··

s + c4( t)E
·

s + c5( t)Es = 0 (50)
其中 c4,c5 为使得该二阶约束动态一致渐进稳定的

正常数,且:

E
·

s = 2 × eT
s × diag(kV,kγ,kχ) ×

( fs(xs) + gs(xs)·δ∗ - x·4d)

E
··

s = 2 × eT
s × diag(kV,kγ,kχ) ×

{ f
·

s(xs) + g
·

s(xs)·δ∗ - x··4d} +

2( fs(xs) + gs(xs)·δ∗ - x·4d) T ×
diag(kV,kγ,kχ) × ( fs(xs) +

gs(xs)·δ∗ - x·4d)
式中虚拟控制量 [T CLδ CNδ] T 记为 δ∗。 代入

式(50)并将约束方程写成如下形式:
　 　 A4(x1,x2,x3,t)·δ∗ = B4(x1,x2,x3,t) (51)
其中:

　 A4 = 2eT
s × diag(kV,kγ,kχ) × g

·
s(xs) +

2c4 × eT
s × diag(kV,kγ,kχ)·gs(xs)

　 B4 = - 2eT
s diag(kV,kγ,kχ)( f

·
s(xs) - x

··
4d) -

2 ( fs(xs) - x·4d) T × diag(kV,kγ,kχ) ×

( fs(xs) - x·4d) - 2c4 × eT
s × diag(kV,kγ,kχ) ×

( fs(xs) - x·4d) - c5[kV,kγ,kχ]e2
s

通过求逆可得

δ∗ = A +
4 (xs,t)·B4(xs,t) (52)

由式(50)给出的相对于慢状态回路的二阶约

束动态是一致渐进稳定的,因而由此得出的控制律

式(52)可以使系统渐进稳定。 x·4d为慢状态理想动

态响应,表示如下:
x·4d = diag(ωV,ωγ,ωχ)·(x4d - x4) (53)

式中,ωV = ωγ = ωχ = 0. 4 rad / s。 慢回路的期望状态

向量 x4d根据需要人为给定。
3. 2　 控制分配算法

本文所设计的直接升力控制系统属于多输入 -
多输出系统控制问题,因此采用控制分配算法进行

操纵面控制量的有效分配,纵向直接升力控制方式

需要直接升力操纵面和常规配平舵面的协调偏转,
本文选用后缘襟翼与升降舵的搭配方式产生直接升

力。 在此环节中,控制输入为动态逆环节控制律解

算生成 cMδ和 cLδ期望值,输出即为对应操纵面的控

制量。 采用加权伪逆控制分配算法,以求解襟翼和

升降舵分别所需的偏转量,具有可主动调节分配的

优点,可以根据执行器操纵行程及速率限制进行优

化定制,使操纵面协调配合,同时选取一个最优函数
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作为衡量指标,保证实现期望指令的同时满足函数

指标最优化。 纵向控制分配律表示为:
ulon = P lon·δ lon (54)

P lon =W - 1
lon BT [BW - 1

lon BT] - 1 (55)
式中:ulon为包含襟翼和升降舵的控制量的矩阵;δ lon

为包含纵向虚拟控制量,即 CLδ,CNδ的矩阵;P lon为加

权伪逆控制矩阵;Wlon为纵向权值系数矩阵;B 为飞

机控制效能矩阵。
横航向运动的核心是调节航向时保持滚转角稳

定,也需要副翼和方向舵同时参与,与纵向类似,控
制分配环节输入为动态逆环节生成的 clδ和 cNδ的期

望值,输出即为方向舵和副翼的控制量。 同样,通过

设置合适的加权系数以实现控制目标。 与纵向类

似,横航向控制分配律表示为:
ulat = P lat·δ lat (56)

P lat =W - 1
lat BT [BW - 1

lat BT] - 1 (57)
采用动态逆控制与控制分配方法结合的两层级

联式控制架构,这样设计的好处是两种方法有机结

合又相对独立,既可以充分发挥每种控制方法的潜

能,又可以使后续控制律改进设计(如选取其他的

直接升力操纵面搭配方案)更加方便。 未来,还可

将多种直接升力控制方案集成到控制分配环节中,
在首选模式发生舵面故障而失效时,控制分配算法

能自动选择其余可用的舵面组合方案,使整体的控

制律不会失效,提升系统的余度可靠性,保证着舰控

制的安全。

4　 仿真分析

本文根据前文所设计的级联式非线性动态逆与

控制分配结合的直接升力控制律,以 F-18 舰载机为

控制对象,在六自由度非线性方程上搭建 Simulink
模型,并进行仿真分析。
4. 1　 纵向轨迹控制仿真

舰载机下滑过程中的平衡初始状态,迎角为

11°,轨迹角为 - 3°,速度为 69. 6 m / s。 然后设置轨

迹角操纵指令,在 2 s 时给定 - 4°的期望轨迹角指

令,并在 6 s 时重新给定 - 3°的轨迹角指令,以此模

拟飞行员进行轨迹高度调整时的操作,在此过程中,
迎角指令始终给定 11°,速度指令给定 69. 6 m / s,以
保持着舰迎角和速度的稳定。 依据舵面偏转速率和

幅值限制,取 Wlon =
0. 028 6 0

0 0. 083 0
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú。

从图 4 中可以看出,在动态逆控制环节采用常

规方法时,在给入指令后,轨迹角需要 2 s 多才能达

到期望值,虽然没有超调和稳态误差,但对下滑着舰

阶段,跟踪速度不是很理想。 而采用本文所设计的

预设性能动态逆控制器,轨迹角的跟踪速度很快,约
1 s 左右就能达到期望值,且几乎没有超调,控制响

应的快速性和准确性都比较好,后重新回到理想下

滑道的 - 3°的期望轨迹角同样响应效果很好。

图 4　 轨迹角跟踪和迎角跟踪曲线

Fig. 4　 γ captures and α holds

与此同时,由于采用了直接升力的控制方式,飞
机的迎角几乎没有发生明显变化,在轨迹调整的过

程中出现了略微波动,波动值仅 0. 1°上下,可以认

为在控制过程中迎角没有受到影响,实现了良好的

纵向解耦效果。 通过对比可以看出,采用了预设性

能动态逆控制器,迎角波动后恢复稳定耗时更短,缩
短了 50% ,虽然迎角的波动峰值略高于常规方法约

15% ,相差无几,可以忽略不计。
通过图 5 的俯仰角和角速率曲线对比可以看

出,本文所设计的控制系统响应效率很高。

图 5　 俯仰角及角速率变化曲线

Fig. 5　 Pitch angle and angular rate

如图 6 所示为襟翼和升降舵偏转曲线,在给入

轨迹角指令后,襟翼从配平位置回收,升力系数减

小,升力减小,高度降低,同时升降舵也跟随收舵,调
整飞机俯仰姿态,使飞机俯仰角跟随速度矢量变化,
从而保持迎角始终稳定在期望值。

如图 7 所示是油门开度与飞机速度变化曲线,
在动态逆自动油门控制律作用下,飞行速度虽有小
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幅波动,波动幅度不到 1 m / s,可以认为基本处于动

态稳定的状态。

图 6　 升降舵和襟翼控制偏转量

Fig. 6　 Deflection of elevator and flap

图 7　 油门开度与飞行速度跟踪曲线变化

Fig. 7　 Throttle and air speed curve

如图 8 所示是采用常规控制而非直接力的方式

进行轨迹控制的角度状态响应,可以看出轨迹角从

0° ~ - 3°的过渡过程中,最初有一个小幅的反向变

化,即“负调”现象,达到期望值所用时间也较长。
且在轨迹调节时,迎角和姿态角都有大幅度波动,俯
仰姿态不稳定。 相比之下,采用直接升力的控制方

式调节轨迹,无“负调”,跟踪响应快,控制精度高,
且最重要的是能够实现姿态和轨迹控制的解耦,保
持迎角稳定。

图 8　 非直接升力控制方式轨迹调节响应曲线

Fig. 8　 γ captures and α holds without DLC

4. 2　 横航向对中控制仿真

横航向仿真时,迎角、速度等指令与纵向控制仿

真时相同,轨迹角指令为常值 - 3°,初始滚转角和偏

航角均为 0。 在 2 s 时给定 10°的期望偏航角指令,
并在 6 s 时重新给定 0°偏航角指令,以此模拟飞行

员进行对中修正时的操纵,在此过程中,滚转角指令

始终为 0,以保持滚转姿态稳定并削弱对纵向运动

的耦合扰动,如图 9 所示。

图 9　 偏航角跟踪和滚转角保持曲线

Fig. 9　 ψ captures and ϕ holds

从图 9 中可以看出,在动态逆控制环节采用常

规方法时,在给入指令后,偏航角需要 2 s 多才能达

到期望值,虽然没有超调和稳态误差,但跟踪速度并

不是很理想。 而采用本文所设计的预设性能动态逆

控制器,偏航角跟踪速度很快,约 1 s 左右就能达到

期望值,且几乎没有超调,在此过程中,控制初期伴

有同向的滚转运动,峰值约为 6°滚转角,偏航角达

到指令输入后,滚转角在姿态稳定控制律的作用下

消除,重新恢复水平状态,以尽可能减少由滚转引起

的纵向运动耦合干扰。 6 s 时模拟对中偏差修正后

重新调回对正中心线方向,给入 0°偏航角指令,此
时系统响应同样快速。 虽然采用常规动态逆控制在

调节的过程中,滚转角的变化更小,但由于此时主要

目标控制量为偏航角,因此偏航角的快速跟踪是更

重要的性能,也体现出预设性能动态逆控制对主控

量目标性能优先满足的设计优点。
如图 10 所示,进行横航向对中操纵的时候,由

于直接升力控制方式的作用,两种动态逆控制方法

下纵向运动所受的干扰都很小,轨迹角和迎角的波

动幅度都在 0. 1°以内,几乎没有受到影响,下滑道

保持稳定,没有出现高度损失,迎角和飞行速度也基

本保持稳定。 说明采用非线性动态逆方法设计的直

接升力控制器对横、纵向运动间的解耦效果良好。
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图 10　 轨迹角、迎角变化曲线

Fig. 10　 γ and α holds

如图 11 所示是油门开度与飞行速度变化曲线,
飞行速度虽有小幅度波动,可以认为基本处于动态

稳定的状态。

图 11　 油门开度和空速变化曲线

Fig. 11　 Throttle and air speed curve

如图 12 所示是副翼和方向舵偏转曲线,在给入

偏航角指令后,副翼和方向舵协调配合偏转,实现横

航向对中控制。

图 12　 副翼与方向舵控制偏转量

Fig. 12　 Deflection of aileron and rudder

5　 结　 论

1)对轨迹回路的精确控制难度较大,采用预设

性能非线性动态逆方法设计直接升力控制律,可以

发挥动态逆方法本身的精确性以及直接升力控制对

于姿态和轨迹控制的解耦,提出预设性能的动态逆

设计,可以人为突出主控制变量,并且提升跟踪性

能,使飞行员的操纵指令得以被有效且迅速的跟踪,
仿真效果良好。

2)“魔毯”着舰控制模态不仅局限于纵向控制

解耦,发挥非线性动态逆方法对横纵向运动的解耦

特性,选取对应状态回路设计了横航向控制器,在综

合控制架构下,实现了在对中修正时保证纵向轨迹

不掉高且迎角和滚转角都稳定,仿真效果良好。
3)由于采用直接升力的控制方式,涉及多操纵

面的协调控制,采用控制分配方法可以更合理、方便

地搭配舵面组合,更充分地发挥舵面效能。
4)采用两层级联式的控制架构,将动态逆控制

与控制分配的方法进行结合,通过虚拟控制量将两

层控制结构衔接起来,在后续设计提供便利,如需采

用新的直接升力舵面搭配方式,无需对整个控制器

进行重新设计,只需要对控制分配部分进行修改,即
可适配舵面重新组合的方案。 未来,还可在控制分

配环节中集成多种舵面组合方案,或采用模糊控制

的思想,在发生舵面故障而失效时,控制分配算法能

自动调整,使整体的控制律不会失效,增加控制器余

度,提升着舰系统的可靠度和安全性。
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