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基于模型参考模糊自适应的舰尾流抑制方法
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摘要：舰尾流扰动是造成舰载机着舰误差的重要原因，为抑制舰尾流的影响，提高着舰精度，本文提出了一种基于

模型参考模糊自适应系统（Ｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｕｚｚｙａｄａｐｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ，ＭＲＦＡＳ）的舰载机着舰飞行控制律设计方法。以

某舰载飞机为研究对象，在设计过程中，将自适应控制和模糊参数整定有机结合，构建了舰载机着舰的智能犎 飞

行控制系统，加入不同海况下的舰尾流，对其舰尾流抑制效果以及该系统的自适应性能进行了仿真验证。结果表

明，该设计方法不仅能够有效抑制舰尾流，使着舰误差精度提高约７．２％，而且可以提高跟踪理想下滑轨迹的快速

性，同时利用该方法设计的飞控系统具有很强的自适应能力，从而更好地保证飞机的着舰安全。
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　　舰载飞机作为航母的主要攻击力量，其关键技

术是如何保障其在十分恶劣的着舰环境下安全、准

确地着舰［１２］。着舰时的空气紊流扰动是着舰误差

的一个重要来源，特别是舰尾流，若不加修正，仍采

用原来的由姿态飞行控制系统所构成的着舰引导

系统，则会使飞机产生很大的着舰误差［３］，文献［４］

对不同海况下的舰载机着舰进行了实验，总结出不

同海况下的舰载机着舰误差；文献［５］研究了舰尾

流对飞机着舰的影响；文献［６，７］研究了舰尾流对

舰载机下滑特性和安全性的影响，表明舰尾流严重



影响舰载机着舰安全。文献［８］对不同海况下舰尾

流的大小进行了研究和分析。

目前国内对舰尾流抑制技术的研究还比较欠

缺，也不够深入。笔者所在课题组自上世纪９０年

代以来对舰尾流的影响进行了系统的研究，提出了

抑制舰尾流的方法。文献［３］对利用犎 飞行控制

系统和具有直接升力控制的飞行轨迹引导技术来

抑制舰尾流的方法进行了研究，虽然从仿真结果看

能够有效抑制舰尾流，但没有针对不同海况下舰尾

流抑制技术进行具体的设计和分析，所以不能保证

舰载机在不同海况下的着舰精度都能达到要求。

为此，本文在文献［３］的基础上提出了一种基

于模型参考模糊自适应系统（Ｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

ｆｕｚｚｙａｄａｐｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ，ＭＲＦＡＳ）整定比例微分

（Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ，ＰＤ）参数的控制方

法，同时根据文献［８］，加入不同海况下的雄鸡尾流

扰动进行仿真验证。

１　基于 犕犚犉犃犛的智能犎 飞控系统

设计

　　犎 飞行控制系统的飞行控制律可采用如下结

构

　　　Δδｅ＝犌δｅ［犓θΔθ＋犓狇Δ狇＋犓犎（Δ
犎－

Δ犎ｃｏｍ）＋犓犎̈Δ̈犎］ （１）

式中：Δδｅ为升降舵舵偏信号变化量；犌δｅ为舵机回

路的传递函数；Δθ为俯仰角变化量；Δ狇为俯仰角

速率变化量；Δ犎 为高度变化量；Δ犎ｃｏｍ为高度变化

量的参考指令信号；犓θ，犓狇 为姿态控制回路的参

数；犓犎，犓犎̈为轨迹控制回路的参数。

飞机垂直速度与轨迹角变化量的关系式如下

Δ犎＝犝０·ｓｉｎ（Δγ）≈犝０·Δγ （２）

式中：犝０ 为空速，Δγ为轨迹角变化量，由此可得犎

飞行控制律结构如图１所示。

自适应控制系统是一种具有一定适应能力的

控制系统，它能够辨识由于外界环境或系统本身特

性变化所带来的影响，自动地调整系统中有关参数

或控制作用，使系统达到满意的或接近最优的状

态。利用模糊方法对ＰＤ参数进行自适应在线整

定，将保证参数调节更加精确。模型参考自适应控

制与模糊控制有机的结合，能保证模型参考自适应

系统具有自学习、自适应能力，能有效地跟踪参考

模型，使飞机能够快速跟踪理想下滑轨迹。同时鉴

于舰尾流不确定性因素的存在，利用模糊方法对

ＰＤ参数进行自适应在线整定，使参数调节更加精

确，从而有效抑制舰尾流，使舰载机实现安全、精确

着舰。基于 ＭＲＦＡＳ的原理，具有舰尾流抑制作

用的飞控系统方框图如图２所示。

图２中，输入信号犎ｃ为飞机下滑理想高度指

令信号，加上甲板运动补偿信息后与经过雷达反馈

的飞机实际飞行高度信号犎ｉ进行比较，得到高度

误差信号犎ｅｒ。经过轨迹控制器并加入犎 下俯指

令后，再经过限幅后，得到飞机垂直速度的指令信

号Δ犎ｃｏｍ，通过数据链发给飞机，同时根据式（２）得

到Δγｃｏｍ，经过参考模型得到Δγｍ。Δ犎ｃｏｍ经过飞

行控制律的计算，获得飞机的舵偏信号Δδｅ，当飞

机加入动力补偿系统及舰尾流扰动后，得到飞机的

Δγ，Δθ及Δ狇等信号，Δγ与参考模型Δγｍ 进行比

较后，根据式（２）得到犲Δ犎及犲Δ犎，经过模糊自适应

机构对飞行控制律参数进行整定，同时Δγ根据式

（２）得到Δ犎，再经过积分，得到Δ犎，当加入飞机

初始高度，得到飞机的实际飞行高度，再经过雷达

发送给舰上的导引系统，从而不断调节飞机的下滑

轨迹。

飞机的飞行控制律采用如式（１）的结构。其

中，犓θ及犓狇 作为姿态控制回路的参数，采用根轨

迹方法进行控制参数设计；而 犓犎 ＝犓狆０＋Δ犓狆，

犓犎̈＝犓犱０＋Δ犓犱，其中 犓狆０＝犓犎，犓犱０＝犓犎̈，Δ犓狆

及Δ犓犱 为模糊自适应机构的输出。本方法在传统

犎 飞行控制系统的基础上，对犓犎及犓犎̈进行自适

应参数调节，实现智能犎 飞行控制，使其达到更好

的控制效果。

图１　犎 飞行控制律结构图
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图２　ＭＲＦＡＳ飞控系统结构框图

２　模型参考自适应系统各组成模块

设计

２１　参考模型的选取

　　根据模型参考自适应控制的原理，参考模型的

阶次不应高于系统本身的阶次。因此选择参考模

型为一个标准的二阶环节Φ（狊）＝
ω
２
狀

狊２＋２ξω狀狊＋ω
２
狀

，

其中ξ＝０．７０７，由于飞机的轨迹角响应时间约为

１０～１５ｓ，所以取调节时间狋狊＝１０ｓ。根据欠阻尼

二阶系统的动态过程狋狊＝
３．５

ξω狀
得到ω狀≈０．５，所以

系统的参考模型为Φ（狊）＝
０．２５

狊２＋０．７０７狊＋０．２５
。

２２　模糊自适应机构的设计

模糊自适应机构采用模糊整定ＰＤ参数的设

计方法，模糊控制器是二输入二输出的形式，它以

垂直速度变化量犲Δ犎 及其变化率犲Δ犎 作为输入，

Δ犓狆 及Δ犓犱 作为输出整定参数犓狆０及犓犱０。模糊

自适应机构设计框图如图３所示。

图３　模糊自适应机构设计框图

　　模糊控制器的输入输出论域分别为［－３，３］

和［－０．５，０．５］，模糊子集均为｛ＮＢ，ＮＭ，ＮＳ，

ＺＯ，ＰＳ，ＰＭ，ＰＢ｝，分别代表负大、负中、负小、

零、正小、正中、正大，模糊子集的隶属度函数曲线

形状选择三角形。根据以往实际经验，针对不同阶

段，总结出Δ犓狆 及Δ犓犱 的整定原则
［９，１０］：

当犲Δ犎 较大时，为使系统具有较好的跟踪性

能，应取较大的Δ犓狆 和较小的Δ犓犱；

当犲Δ犎和犲Δ犎处于中等大小时，为使系统响应

超调较小，Δ犓狆 应取小些，此时Δ犓犱 的取值对系

统影响较大；

当犲Δ犎较小时，为使系统具有较好的稳定性，

Δ犓狆 应取大一些，同时为避免系统在设定值附近

出现振荡，并考虑抗干扰性，当犲Δ犎较大时，Δ犓犱 可

适当取小些，而犲Δ犎较小时，Δ犓犱 可适当取大些。

根据模糊控制整定ＰＤ参数的原则，制定出模

糊规则表，如表１所示。

表１　模糊控制规则

ｅΔＨ
犲Δ犎

ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＺＯ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ＮＢ ＰＢ／ＰＳ ＰＢ／ＮＳ ＰＭ／ＮＢ ＰＭ／ＮＢ ＰＳ／ＮＢ ＺＯ／ＮＭ ＺＯ／ＰＳ

ＮＭ ＰＢ／ＰＳ ＰＢ／ＮＳ ＰＭ／ＮＢ ＰＳ／ＮＭ ＰＳ／ＮＭ ＺＯ／ＮＳ ＺＯ／ＺＯ

ＮＳ ＰＭ／ＺＯ ＰＭ／ＮＳＰＭ／ＮＭ ＰＳ／ＮＭ ＺＯ／ＮＳ ＮＳ／ＮＳ ＮＳ／ＺＯ

ＺＯ ＰＭ／ＺＯ ＰＭ／ＮＳ ＰＳ／ＮＳ ＺＯ／ＮＳ ＮＳ／ＮＳ ＮＭ／ＮＳ ＮＭ／ＺＯ

ＰＳ ＰＳ／ＺＯ ＰＳ／ＺＯ ＺＯ／ＺＯ ＮＳ／ＺＯ ＮＳ／ＺＯ ＮＭ／ＺＯ ＮＭ／ＺＯ

ＰＭ ＰＳ／ＰＢ ＺＯ／ＮＳ ＮＳ／ＰＳ ＮＭ／ＰＳ ＮＭ／ＰＳ ＮＭ／ＰＳ ＮＢ／ＰＢ

ＰＢ ＺＯ／ＰＢ ＺＯ／ＰＭ ＮＭ／ＰＭ ＮＭ／ＰＭ ＮＭ／ＰＳ ＮＢ／ＰＳ ＮＢ／ＰＢ

３　舰尾流干扰下系统控制性能数值

仿真验证

　　根据图１所设计的飞控系统结构框图，加入所

设计的参考模型及模糊自适应机构进行系统数值

仿真。在仿真过程中，分别加入３～６级海况下的

雄鸡尾流模型，对比观察加入智能犎 和传统犎 飞

控系统后的飞机着舰误差及舵面偏转大小。着舰

误差越小，着舰精度越高，说明飞控系统对舰尾流
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的抑制效果更好。

３１　加入３级海况舰尾流的系统控制性能数值

仿真

　　飞机加入３级海况下的雄鸡尾流
［８］扰动后，采

用基于 ＭＲＦＡＳ整定ＰＤ参数的智能犎 飞控系统

与采用传统犎 飞控系统后的舰载机着舰下滑轨迹

对比如图４所示，着舰高度误差对比如图５所示，

升降舵舵面偏转对比如图６所示。

图４　３级海况下舰载机着舰下滑轨迹对比

图５　３级海况下舰载机着舰高度误差对比

图６　３级海况下舰载机着舰过程中升降舵偏转量

对比

由图４可以看出，飞机在加入３级海况下的雄

鸡尾流扰动后，采用智能犎 飞控系统和采用传统

犎 飞控系统后，在着舰下滑过程中都可以迅速跟

踪理想下滑轨道。

由图５可以看出，采用智能犎 飞控系统使舰

载机着舰过程中加入３级海况的雄鸡尾流扰动后，

其着舰高度误差明显小于利用传统犎 飞行控制系

统所产生的高度误差。当飞机到达甲板时，利用传

统犎 飞行控制系统使舰载机着舰产生的高度误差

为０．５２２７ｍ，由于舰载机是以３．５°下滑角下滑，

所以水平着舰误差约为８．５４０８ｍ；与此相比，智

能犎 飞控系统使舰载机着舰产生的高度误差为

０．４８５０ｍ，水平着舰误差约为７．９２４８ｍ，从而使

着舰精度提高了约７．２１％。

由图６可以看出，采用智能犎 飞控系统，虽然

对雄鸡尾流的抑制效果好，但是其升降舵舵偏信号

变化幅度较大。

３２　加入６级海况舰尾流的系统控制性能数值

仿真

　　采用基于 ＭＲＦＡＳ整定ＰＤ参数的智能犎 飞

控系统后，加入６级海况下的雄鸡尾流
［８］后，舰载

机着舰下滑轨迹如图７所示，其与传统犎 飞行控

制系统的着舰高度误差对比如图８所示，升降舵舵

面偏转对比如图９所示。

图７　６级海况下舰载机着舰下滑轨迹对比

由图７可以看出，飞机在加入６海况下的雄鸡

尾流扰动后，采用智能犎 飞控系统和采用传统犎

飞控系统后，在着舰下滑过程中都可以迅速跟踪理

想下滑轨道。

由图８所示，采用智能犎 飞控系统使舰载机

着舰过程中加入６级海况的雄鸡尾流扰动后，其着

舰高度误差同样小于采用传统犎 飞行控制系统所
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图８　６级海况下舰载机着舰高度误差对比

图９　６级海况下舰载机着舰过程中升降舵偏转量

对比

产生的着舰高度误差。当飞机到达甲板时，采用传

统 犎 飞行控制系统的飞机着舰高度误差为

０．７１８８ｍ，由于舰载机是以３．５°下滑角下滑，所

以水平着舰误差约为１１．７４５１ｍ；与此相比，智能

犎 飞控系统使舰载机产生的高度误差为０．６６７０ｍ，

水平着舰误差约为１０．８９８７ｍ，从而使着舰精度

提高了约７．２１％。

由图９可以看出，采用智能犎 飞控系统，飞机

在加入雄鸡尾流后，其升降舵舵偏信号变化幅度较

大。

３３　加入不同海况舰尾流的系统控制性能数值

仿真

　　舰载机通常是在６级海况以下着舰，采用智能

犎 飞控系统后，本文对加入３～６级海况下的雄鸡

尾流［８］后的舰载机着舰下滑过程均进行了仿真验

证，但迫于对文章篇幅的限制，现仅对不同海况下

的雄鸡尾流抑制效果进行了总结，如表２所示。

　　由表２可以看出，采用智能犎 飞控系统使舰

载机对不同海况下，虽然飞机的舵偏信号都变大

了，但是其舰尾流抑制效果均明显好于采用传统

犎 飞行控制系统的舰载机对舰尾流的抑制效果，

着舰误差精度提高量约为７．２％。

表２　不同海况下舰尾流的抑制效果对比

海况等级 ３级 ４级 ５级 ６级

犎 控制的高度差／ｍ ０．５２２７０．５８８００．６５３４０．７１８８

犎 控制的水平着舰

误差／ｍ
８．５４０８９．６０７８１０．６７６５１１．７４５１

智能犎 控制的高

度差／ｍ
０．４８５００．５４５７０．６０６４０．６６７０

智能犎 控制的水平着

舰误差／ｍ
７．９２４８８．９１６７９．９０８５１０．８９８７

精度提高量／％ ７．２１ ７．１９ ７．１９ ７．２１

３４　智能犎 飞控系统参数调节能力数值仿真

验证

　　在实际工程中，有很多不确定性因素的存在，

所以系统的参数调节能力就显得尤为重要。为了

验证所设计的基于 ＭＲＦＡＳ的智能犎 飞控系统的

参数调节能力，现将图２中犓犎及犓犎̈初始参考值

均设为０，则整个系统完全由 ＭＲＦＡＳ来进行调

节，在加入６级海况雄鸡尾流的情况下，舰载机的

着舰下滑轨迹如图１０所示。

图１０　６级海况下舰载机着舰下滑轨迹

由图１０所示，大约１０ｓ后，系统进入微调，

１８ｓ左右系统稳定。飞机着舰时的高度误差为

２２．４１ｍ，水平误差为１５．７３ｍ，在安全着舰范围

内。有以上结论可知在６级海况下，即使参数出现

变化，甚至达到０时，系统仍然可以进行控制，具有

非常强的参数调节能力，保证舰载机的着舰安全。

４　结束语

本文在传统犎 飞行控制系统的基础上，提出

了一种基于 ＭＲＦＡＳ的智能犎 飞控系统。通过对

３～６级海况下的舰尾流抑制效果进行仿真验证得
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知，采用该系统后虽然升降舵舵偏信号较大，但是

其抑制效果明显好于采用传统犎 飞行控制系统的

舰载机对舰尾流的抑制效果，舰载机着舰精度提高

约为７．２％，且跟踪理想下滑轨迹的快速性提高。

同时，通过对参数调节能力进行仿真验证得知，该

系统具有很强的参数调节能力，能够对一定范围内

变化的环境进行自调整，从而更好地保证飞机的着

舰安全。
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