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小型舰载无人机侧向自主着舰引导技术
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摘要:针对无人机着舰性能要求,以国外现役某小型舰载无人机为例,研究其侧向自主着舰引导技术。构建该型

舰载无人机侧向自主着舰引导系统,给出侧向自主着舰引导算法,建立无人机动力学和运动学模型,设计侧向飞

行控制系统,优化轨迹控制器参数。最后搭建综合仿真平台,完成各模块的分析与测试,实现着舰性能的验证与

评估。仿真中,加入舰尾流扰动模型,且舰载无人机初始位置及初始速度方向任意。仿真结果表明,该系统能很

好地引导无人机自主着舰,着舰性能符合要求。
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Abstract:Accordingtotherequestofcarrierlanding,anactiveservicesmallcarrierunmannedaerialve-
hicle(UAV)isregardedasresearchobject,andthelateralautonomouslandingsystemoftheaircraftis
researched.Theautonomouslandingalgorithmisproposed.Additionally,theUAV′sdynamicsandki-
nematicsmodelisestablished.Basedonthelinearmodel,lateralflightcontrolsystemisdesigned.Fi-
nally,trajectorycontrolparametersareoptimized,andthesimulationsystemisconstructedforverif-
yingandevaluatingtheperformanceoflanding.Theresultofthesimulationindicatesthatthesystem
canguidetheUAVsafelylandingwithanyselectedinitialpositionandvelocity,andthelandingper-
formancesmeetthedesignrequirement.
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  小型化是舰载无人机的发展趋势,无人机的安

全着舰技术一直备受关注。然而,由于舰载无人机

在国外也是刚刚起步[1-2],国内外在这一方面公开

报道的研究成果较少。国内主要停留在用陆基无

人机做模型进行设计和仿真[3],且在小型无人机着

舰技术方面的研究几乎为空白。本文以国外现役

某小型舰载无人机为模型,研究其侧向自主着舰引

导技术。构建侧向自主着舰引导系统,给出自主着

舰引导算法,建立该小型舰载无人机模型,设计侧

向飞行控制系统,优化轨迹控制器导引参数,搭建

综合仿真平台,完成侧向着舰性能分析。
研究中假定无人机着舰回收方式为撞网回收,

任意选定无人机初始位置及初始速度方向。根据

侧向自主着舰引导系统结构配置完成中各模块的

分析和设计,通过仿真验证无人机侧向着舰性能。
本文研究成果为我国舰载无人机研发提供理论支



撑和技术储备。

1 侧向自主着舰引导系统

引导舰载无人机至指定着舰点的过程可分别

为捕获和跟踪两个阶段[4],如图1所示。

图1 无人机侧向着舰图(XY平面)

捕获阶段,指引舰载机从任一飞行状态至下滑

道顶点,见图1中p0 点,图中{L}为地理坐标系。
计算无人机到达该点时飞机速度方向与航母前进

方向的偏差角ψ0,假定航母直线航行,Vuav为无人

机飞行速度,Vland为着舰点前进速度。
跟踪阶段,控制飞机侧向速度方向(XY 平

面),使其与着舰点前进方向一致,随后,保持对中

飞行,直至安全着舰。在接近航母时,需考虑舰尾

气流扰动对侧向着舰性能影响[5]。
无人机侧向自主着舰引导系统的结构配置如

图2所示,包含飞机动力学和运动学、侧向飞控系

统自动着舰引导算法、轨迹控制器等环节。其中

Vuav0,Puav0为初始时刻速度和位置矢量,yerr为飞机

实际飞行轨迹与理想轨迹的侧向偏差信号。

图2 系统结构配置图

2 侧向自主着舰引导算法
2.1 下滑道顶点位置计算

  计算下滑道顶点位置首先需确认回收网位置

和方向。令矢量Ẑn=[0 0 1]表示回收网的垂

直方向,如图3所示。假定回收网的垂直方向不

变,且回收网法向矢量n̂只在XY 平面内移动,主
对角线的点为p1 和p2,回收网的主对角线方向为

d̂=(‖p2-p1‖)-1·(p2-p1) (1)

  由Ẑn 和d̂ 这两个共面矢量,可得回收网的法

向矢量n̂
n̂=(‖̂Zn ×̂d‖)-1·(̂Zn ×̂d) (2)

  由此,确定了回收网在三维空间的位置和方

向。回收网中点的位置为

pt=(p2-p1)/2 (3)

  由回收网位置和方向可计算下滑道。下滑道

由两个参数确定,下滑道与水平面的夹角γ,以及

下滑道长度D。

图3 下滑道示意图(̂n不指向X 轴)

假定原点为pt,当回收网的法向矢量n̂ 与X
轴一致,可得下滑道顶部p0 为

p0=pt+[Dcosγ 0 Dsinγ] (4)

  当n̂ 不在X 轴上,采用另一种方法计算p0。

引入新的坐标系,原点仍为pt,X 轴指向下滑道。

新引入的{G}坐标系以上标G 表示,地理坐标系

{L}以上标L表示。

令ĜX=G[1 0 0]T,从图3中,可以计算下

滑道坐标系与地理坐标系之间的欧拉角为:ϕ=0,θ

=γ,ψ=arctan
ŷn

x̂
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è
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n
,其中,ŷn和x̂n表示̂n 在地理坐

标系X 轴和Y 轴上的分量。

由此,可得p0 在地理坐标系下的位置

p0=pt+L
GRn (5)

式中:LGR 表示{G}到{L}的转换矩阵,且L
GR=G

LRT。
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2.2 侧向捕获及跟踪

假定舰载无人机(UAV)的初始高度和下滑道
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顶点高度一致,UAV初始位置已选定,从下滑道

顶点到UAV的位置为:d=‖p0-puav‖,建立新

的坐标体系{F},原点为UAV的重心(CG),以T,

N 和B 表示,可参见图3,T表示UAV的重心指向

下滑道顶点,其表达式为

T=(p0-puav)/d (6)
  N 定义为

N=‖(-yT xT 0)‖-1·(-yT xT 0)T

(7)
式中:xT 和yT 为T 在地理坐标系X 轴和Y 轴上

的分量。
B=T×N (8)

  进场时,引导舰载无人机将其速度方向对准

T。计算舰载无人机在{F}坐标下的速度误差,以
产生正确的控制信号。

{L}坐标下速度误差为

Ve=‖TVc -Vuav‖ (9)
式中Vc 为指令速度。{F}坐标系下Ve 表示为

FVe=(TT NT BT)T(TVc -Vuav)=
 (Vc-TVuav -NVuav -BVuav)T (10)

  当舰载无人机速度矢量对准T,且按指令速度

Vc 飞行时,速度误差即为0。根据上述的方法可保

证 UAV 将经过下滑道 的 顶 点,但 是 不 能 保 证

UAV到达下滑道顶点时,它的侧向速度矢量对准

航母前进方向。

UAV捕获到下滑道顶点后,计算飞机速度方

向与航母前进方向(理想下滑道在XY 面投影)的
偏差角χ0,消除偏差角,即可保证飞机沿理想的侧

向对中轨迹飞行。
将捕获和跟踪阶段误差信号转换为侧向距离

偏差信号yerr引入轨迹控制器,通过引导律信息,
给出引导指令,即飞机横滚信号,侧向飞控系统接

收该指令后,操纵飞机横滚,由此不断修正航迹,消
除误差,最终消除侧偏,令侧向位置偏差为零。本

文不考虑舰滚转、俯仰运动引起的回收网及下滑道

变化。
2.3 引导算法调整

在运行自主着舰引导算法时,舰载无人机初始

位置及初始速度方向不限,即有可能存在飞机速度

方向(XY 平面)和理想飞行轨迹之间的角度非常

大,如图4所示。
在这种情况下,着舰算法就有可能发散,或者

收敛得非常慢。如果不对算法进行调整,就会影响

着舰性能。此时,可在外回路中引入调节器,输入

一个大的的常值滚转指令,该指令不超过20°,由
此,可使舰载机速度方向快速对准航母前进方向,

图4 速度方向远偏离着舰点前进方向

以保证算法有效。

3 侧向控制系统设计

本文参考了国外现役某小型舰载无人机气动

参数[6]。首先建立其全向非线性动力学和运动学

模型,随后,以舰载无人机进场时定常直线飞行状

态为基准点进行配平及线性化,得到该型无人机侧

向运动方程,分析横侧向自然特性,在此基础上设

计侧向控制系统。
3.1 舰载无人机建模

无人机状态向量为

x=[Vαβpqrθϕψxgygh]
其中:V 为飞行速度;α为迎角,是V 在飞机对称平

面上的投影与机体轴x 间的夹角;β为侧滑角,是
V 与飞机对称平面间的夹角;p,q,r为机体坐标轴

系相对于地轴系的转动角速度ω 在机体坐标轴上

的分量;θ,ψ,ϕ为机体轴相对于地轴系的俯仰角,
偏航角,滚转角;xg,yg,h为飞机质心在地轴系中

的分量。
在气流坐标轴系上建立力方程组,在机体坐标

轴系上建立力矩方程组和运动学方程组[7],可得到

无人机状态向量的非线性一阶微分方程组。其中,
该型无人机的推力模型为

T=T0-0.0238|V| T0 (11)
式中T0 为静推力。

T0=-18.188+0.0065×(ΔδT ×8700)
(12)

  随后,对其进行配平并线性化。配平时,舰载

无人机定常直线飞行,基准高度为100m,基准速

度为30m/s,横侧向运动参数为零,只考虑纵向运

动[8]。
选取性能指标

J=̇V2 +̇α2 +̇q2 (13)
  需配平的变量为迎角α、升降舵偏角δe、发动

机油门控制量δT。给定初始变量值,应用优化算

法,令J无限逼近于0,求得对应的最优配平量,即
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该飞行状态下飞机平衡点状态量。
α,δe,δt 配平量的计算结果如图5所示。
α0=2.4219°,δe0=0.573°,δT0=1.869N。
考虑到配平的最终目的是为了给线性化提供

一个基准飞行状态,通过调整舵偏角使力和力矩平

衡,即使得加速度和角加速度为零。由图5中可

见,J趋向于10-8,意味着加速度和角加速度接近

于0,达到配平效果。

图5 小型舰载无人机配平图

依据小扰动原理,线性化得到无人机纵向和横

侧向运动方程,其中横侧向方程如下
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  根据飞机侧向运动状态方程可求得系统侧向

运动的特征方程,解得3组特征根为

s1=-27.6250
s2,3=-0.7577±5.1402i
s4=0.0452

  分别对应飞机的滚转阻尼模态、荷兰滚模态和

螺旋模态。荷兰滚振荡阻尼为0.1458,自然频率

为5.196。
图6给出了开环飞机单位初始滚转角作用下

的横侧向运动响应。加入单位初始滚转角的作用

相当于给飞机一个初始干扰量,如果飞机具有较好

的横向静稳定性,那么飞机的滚转角应逐渐变为

0,偏航及滚转角速率也逐渐变为0。然而,从响应

曲线中可以看出,飞机受扰后侧滑角和滚转角速率

逐渐稳定,而滚转角和偏航角速率逐渐增大,飞机

不能恢复原有飞行状态,因此自然飞机的横向稳定

性不好。

图6 开环飞机初始滚转角响应图

3.2 侧向飞控律设计

根据飞机侧向自然特性,本文采用的方向舵和

副翼舵控制律为

Δδr=kariΔδa +kr(Δr-Δp·α0) τs
τs+1-kβΔβ

(15)

Δδa =kϕ(Δϕ-Δϕc)+kpΔp (16)

  方向舵通道主要起滚转协调的作用,引入

Δδa:减小操纵副翼滚转时引起的侧滑,实现绕稳定

轴即速度轴滚转;引入Δr-Δp·α0:改善飞机的荷

兰滚阻尼特性;引入Δβ:增加飞机的方向静稳定性

和荷兰滚模态的自然频率,加速对侧滑角的抑制。
副翼舵通道控制飞机的滚转角Δϕ 和滚转角

速率Δp,以达到控制航迹的目的[8]。
此外,该型无人机作动器为带有速率和位置限

制的二阶系统。其自然频率为50Hz,阻尼为1,截
止频率为5Hz。

经设计,飞控律参数为

kari=-1.723,kr=0.272(°/°/s)

kβ=0.621(°/°),kϕ =1.02(°/°)

kp =0.531(°/°/s)。
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  侧向控制系统在Δϕc 单位阶跃指令下响应曲

线如图7所示。结果表明,设计的侧向控制系统能

快速准确地跟踪指令,且舵面快速回中。系统的带

宽接近1rad/s,符合飞机的动特性要求。因此,本
文设计的飞控律效果较好,为无人机侧向控制律的

设计提供一般的方法。

图7 单位阶跃指令下侧向姿态控制系统响应

3.3 轨迹控制器设计

设计的侧向飞控系统为横滚姿态系统,导引律

将输出飞机横滚信号ϕc,采用如下带滤波器的导

引律
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(17)
式中:K1 为前向回路增益;K2,K3,K4 为滤波器常

数;τ1 为积分常系数;τ2 为比例系数;τ3 为微分系

数。

M(X)及D(X)为飞机与理想目标点距离 X
有关的项,捕获阶段理想目标点为下滑道顶点,跟

踪阶段理想目标点为理想着舰点。
根据着舰品质,要求该引导系统保证舰载机着

舰时的侧向着舰误差小于±3m。

M(X)=

LG1

X  X≥LX1

LG1

LX1
 X<LX

ì

î

í

ï
ï

ï
ï 1

(18)

D(X)=
LR1 X<LRX1

kX-k·LRX1+LR1 LRX2<X<LRX1

LR1 X<LRX

ì

î

í

ï
ï

ïï
1

(19)

k= LR1-LR2

LRX1-LRX2
(20)

  经设计,侧向通道导引律传递函数各参数为

τ1=30,τ2=7.5,τ3=7.5,K1=0.11,

K2=7.75,K3=0.25,K4=0.3475,

LG1=2500,LX1=2500,LRX1=1500,

LRX1=2500,LR1=1.01,LR2=0.5

4 系统仿真评估

仿真初始条件如下:以海平面上某一点为地理

坐标系{L}的原点,设定下滑道顶点p0 的坐标为

(800,200,100),理想着舰点 pt 坐标为(-360,

1360,0),坐标刻度单位为 m。航母前进速度Vs

=15m/s,下滑角γ0=3.5°,飞机前进速度大小为

指令速度Vuav=30m/s,任意选定飞机初始位置和

速度方向进行仿真。
选取无 人 机 初 始 位 置 坐 标 为(1000,200,

100),单 位 为 m,初 始 速 度 方 向 单 位 矢 量 为

(-0.5,0.866,0),仿真结果如图8所示,给出了无

人机侧向着舰飞行轨迹(XY平面)。

图8 无人机侧向着舰引导仿真结果图
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存在飞机速度方向与理想飞行轨迹之间的夹

角非常大的情况,选取无人机初始位置坐标为

(900,400,100),单位为 m,速度方向单位矢量为

(0.5,0.866,0),仿真结果如图9所示。

图9 大的常值滚转速率指令引导结果图

从仿真结果可以看出,任意选定无人机的速度

方向和初始位置,所设计的无人机侧向着舰系统均

能很好地引导无人机侧向对准下滑道(对中)。
考虑到飞机接近航母时,受到舰尾流的干扰,

影响其着舰性能。为此,按照美军标 MIL-8785C
中规定,在无人机距航母约800m处加入舰尾大

气扰动模型[9]。运行200次仿真,每次任意选取无

人机的初始位置和速度方向,着舰点的侧向分布如

图10所示。

图10 侧向着舰点分布图

由此,可计算侧向终端最大误差为-2.1m,
平均误差为偏左0.21m,标准差为0.95m,符合

着舰性能要求[10-11]。

5 结束语

本文研究了小型舰载无人机侧向着舰技术,给
出自主着舰引导算法,开发并设计侧向着舰引导系

统。最后通过仿真验证,所设计的系统能够很好地

引导无人机侧向对中,在舰尾流干扰下,侧向性能

满足着舰要求。
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