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干扰和执行器故障下的舰载机着舰容错控制系统
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摘要：本文提出了一种执行器故障的舰载机着舰容错控制系统，该系统可有效抑制着陆过程中的外界干扰和执

行器故障带来的不利影响。首先，利用基于最小二乘的自回归模型对甲板运动进行预测，以获得在波浪干扰下

的准确落点；其次，设计了下滑路径导引律，利用该导引律生成飞行航迹角；此外，设计了基于干扰观测器的快速

终端积分滑模控制器，利用低通滤波器实现了控制器串联设计；最后，通过李雅普诺夫函数证明了该容错控制方

法的跟踪误差一致有上界。将本文方法与比例‑积分‑微分控制器进行了对比数值仿真，验证了该算法的可行性。
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Design of a Carrier‑Based Aircraft Landing Fault‑Tolerant Control System
with Disturbances and Actuator Faults
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Abstract: This paper presents a landing fault-tolerant control system for carrier-based aircraft with faulty
actuators. The system can effectively suppress the external disturbance during landing and the adverse effects
caused by faulty actuators. First，an autoregressive model based on least squares is used to predict the deck
motion to obtain the accurate landing point under wave disturbances. Second，a glide path guidance law is
designed to generate the flight path angle. In addition，fast terminal integral sliding mode controllers based on
disturbance observers are designed，and the controllers are connected in series with low-pass filters. Finally，
the Lyapunov function is utilized to prove that the tracking error of the fault-tolerant control method is
uniformly upper bounded. The proposed method is compared with the proportional-integral-differential（PID）
controller by the numerical simulation，and the results verify the feasibility of the proposed algorithm.
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航母战斗群是现代海军中重要的军事力量，是

各国巩固国防力量和提升国际地位的重要基石。

舰载机作为航母战斗群中空防力量的重要体现，在

军事领域中有着重要的地位。作为舰载机海上实

战化应用的一个前提条件，舰载机着舰技术受到了

广泛的关注［1‑4］。不同于陆基飞机，舰载机的起降

在狭小的甲板上完成，着舰环境存在舰尾流、海浪

等复杂干扰，着舰失败甚至会导致机毁人亡的严重

事故。因此，着舰系统对鲁棒性具有严格的要求。

文献［5］介绍了F/A‑18舰载机自主着舰系统的

主要组成部分和比例‑积分‑微分（Proportional-inte‑
gral-differential，PID）着舰控制策略。经典 PID控制

策略包括导引律，自动驾驶仪，内环增稳控制和自动

油门控制。与一般飞行模态增稳系统不同，舰载机

着舰系统的内环增稳控制需要实现快速跟踪，因此

需要较高的控制增益。为设计鲁棒性强和跟踪精度

高的舰载机着舰系统，研究人员开展了大量的工作。

针对舰载机动力学线性化模型，文献［6‑7］提

出了基于H∞控制方法的自主着舰系统，在阵风干

扰和传感器噪声干扰下，着舰过程中舰载机能保持

恒定的飞行路径角，对纵向速度指令也能快速响

应。文献［8］分析了舰载机在进近末端湍流条件下

的纵向动力学和线性化模型，提出了一种基于高频

增益矩阵 LDU分解的稳定自适应控制方案，保证

了闭环稳定性和输出渐近跟踪。文献［9］利用扩展

状态观测器对舰载机内部动力学不确定性和外部

干扰进行估计，设计基于跟踪微分器的甲板运动补

偿来消除着舰系统的相位滞后，并且提出了一种基

于 Levy飞行的鲸鱼优化算法对控制器参数进行优

化。文献［10］提出了一种保证最优跟踪性能的舰

载机预见控制自动着舰系统，利用粒子滤波进行舰

载机甲板运动预测，采用预见控制研究了具有非线

性和多变量耦合系统动力学的着舰控制问题。然

而，当系统高度非线性或不确定时，线性模型不再

有效，导致控制器的性能受到限制［11］。

针对非线性动力学模型，文献［12］研究了存

在模型不确定性、甲板运动和尾流干扰的舰载机着

陆控制问题。针对一类非线性多变量系统，将参数

自适应和滑模微分器相结合，提出了一种自适应超

扭控制方案，保证了自动着舰的跟踪精度、快速性

和鲁棒性。文献［13‑14］结合非线性观测器，在精

确估计和补偿外部扰动的同时，获得整个着陆系统

的全局渐近稳定性。文献［15］研究了舰载机自动

着陆的固定时间控制问题，提出了一种以反演控制

技术为主要控制框架的高阶多变量系统定时控制

方法。为了使闭环系统具有完全的定时收敛性能，

在控制结构中引入了定时干扰观测器，有效地估计

外界干扰。文献［16‑18］设计了基于滑模控制的自

动着舰系统，并建立了甲板运动预测模型，使得无

人机可以跟踪参考下滑轨迹，实现精准着舰。

在上述研究的基础上，本文考虑了舰载机执行

器故障的情况。在飞行控制系统中，执行器故障可

能会降低飞行性能，甚至导致灾难性后果，因此设

计容错控制系统非常重要［19］。本文针对执行器故

障的舰载机着舰问题，设计了一种着舰容错控制系

统。该系统利用自回归模型进行甲板运动预测，叠

加到理想下滑轨迹上生成参考轨迹；利用基于干扰

观测器的快速终端积分滑模控制器来处理舰尾流

和执行器故障的集总干扰。最后，通过与经典 PID
方法对比，验证了本文提出方法的有效性。

1 研究对象和问题

1. 1 研究对象

本文研究的舰载机六自由度非线性模型方程

如下［13‑15］
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ẋ= V cos γ cos χ
ẏ= V cos γ sin χ
ż=-V sin γ

（1）
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V̇=-D+ T cos α cos β
m

- g sin γ+ dV

χ̇=-Y cos μ+ L sin μ+ T ( sin α sin μ- cos α sin β cos μ )
mV cos γ + dχ

γ̇= Y sin μ+ Lcosμ+ T ( cos α sin β sin μ+ sin α cos μ )
mV

- g
V
cos γ+ dγ

（2）
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μ̇= χ̇ ( )sinγ+ cos γ sin μ tan β + γ̇ cos α tan β+ p cos α+ r sin α
cos β

α̇=- χ̇ cos γ sin μ+ γ̇ cos μ
cos β + q-( p cos α+ r sin α )

β̇= χ̇ cos γ cos μ- γ̇ sin μ+ p sin α- r cos α

（3）
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ṗ= I1qr+ I2 pq+ I3 L̄+ I4N+ dp
q̇= I5 pr+ I6 ( r 2 - p2 )+ I7M+ dq

ṙ=- I2qr+ I8 pq+ I4 L̄+ I9N+ dr

（4）

式中：x、y、z表示惯性系下的无人机位置；V、α、β
分别表示航迹速度、迎角和侧滑角；χ、γ、μ分别为

航迹方位角、航迹倾斜角和航迹滚转角；p、q、r表示

机体坐标系下舰载机的滚转角速度、俯仰角速度和

偏航角速度；m和 g分别为舰载机质量和重力加速

度；T表示发动机推力，通过无人机质心，并与机体

x轴平行；Y、D、L分别表示气流坐标系下的侧力、

阻力和升力；L̄、M、N分别表示舰载机的滚转力矩、

俯仰力矩和偏航力矩；dV、dχ、dγ、dp、dq 和 dr 为舰

尾流引起的外界干扰。假设舰尾流引起的飞机前

向、侧向和纵向扰动量分别为 u、v、w，由舰尾流引

起的迎角和偏航角扰动为αw=-
w
V

和βw=-
v
V

，分

析由 αw和 βw对舰载机气动力和气动力矩的影响可

得到外界干扰的表达式。

在实际飞行系统中，舰载机可能会遇到执行器

故障的情况。舰载机的执行器包括油门、升降舵、

副翼和方向舵，油门故障和舵面故障可以分别描

述为

Tf= (1- ρT)T+ μT （5）

δif= (1- ρi) δi+ μi （6）
式中：i∈ { e，a，r }，ρT 和 ρi 为小于 1的正常数，表示

执行器故障程度；μT和 μi为未知有界偏差。

舰载机在海风和波浪影响下的六自由度运动

可以近似于一般刚体的运动，由于线性运动和角运

动 导 致 的 理 想 着 舰 点 的 位 置 变 化 分 别 为

［Δx1，Δy1，Δz1］和［Δx2，Δy2，Δz2］［17］。理想着舰点

的位置［xc，yc，zc］可以表示为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

xc= Vstcos ( ψs+ ψ 0 )+ Δx1 + Δx2
yc= Vst sin ( ψs+ ψ 0 )+ Δy1 + Δy2
zc=Δz1 + Δz2

（7）

式中：Vs 为舰载机的航行速度；航向角 ψs 为 0°，ψ 0
表示舰载机航行速度方向和甲板中线的夹角。

1. 2 研究问题

舰载机着舰问题如图 1所示。在着舰过程受

到舰尾流、海风和波浪等外界干扰，同时还可能遭

遇执行器故障等不利情况，会造成舰载机控制性能

下降甚至失稳。面对不利条件，为保证舰载机着舰

的安全性和提高着舰成功率，必须开发舰载机容错

着舰控制系统，使舰载机高精度、快速地跟踪参考

降落轨迹，以达到理想的着陆点。

本文提出了一种由舰载机着舰导引和舰载机

容错控制组成的舰载机容错控制系统。在舰载机

着舰导引中，包含基于自回归模型的着舰轨迹生成

和着舰导引律设计。利用自回归模型进行甲板运

动预测，叠加到理想的下滑轨迹上，生成参考着舰

轨迹；同时，为实现快速跟踪，设计了新的着舰导引

律。舰载机容错控制系统采用低通滤波器作为指

令生成器，快速终端滑模控制器作为基控制器，并

设计了干扰观测器对集总误差进行观测，实现了对

着舰系统的精准稳定控制。

2 舰载机容错着舰控制系统设计

2. 1 舰载机着舰导引

2. 1. 1 着舰轨迹生成

记船的理想下滑轨迹为［xd，yd，zd］，其中 xd为

无人机的前向位置 x，yd 为理想着舰点的横向位

置，zd可以表示为

zd=
ì
í
î

ïï
ïï

h xc- x≥ h tan γc
( )xc- x tan γc 其他

（8）

式中：h表示无人机相对于甲板在惯性系中的高

度；γc表示下滑航迹角，为常值。由于海风和波浪

干扰导致甲板运动，使得理想着舰点位置变化，带

来一定的侧向偏差和高度偏差，因此在下滑道指令

上叠加理想着舰点的侧向位置和高度变化。由于

数据传输延迟和自主着舰系统中存在相位滞后的

情况，在叠加甲板运动补偿指令时需要有一定的超

前，本文通过对甲板运动进行预测来实现超前

补偿。

自回归模型是时间序列的一种处理方法，在本

文中用来对甲板运动进行建模和预测。自回归模

型一般描述为

x ( t )= a1 x ( t- 1 )+ a2 x ( t- 2 )+⋯+
ap x ( t- p )+ ζ （9）

式中：x ( t )为 t时刻的系统状态；ai ( i= 1，2，⋯，p )
为模型参数；p为模型阶数；ζ为随机噪声。在确

图 1 舰载机着舰问题示意图

Fig.1 Schematic diagram of the carrier landing problem
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定模型阶数和预测步数 N后，利用递推最小二乘

法辨识自回归模型参数，得到 ai ( i= 1，2，⋯，p )
的辨识值 â i ( i= 1，2，⋯，p )。在线获取到模型参

数后，对预测步数为 l ( 1 ≤ l≤ N )时刻的甲板运

动进行预测，获取理想着舰点的位置，预测表达

式为

x̂ ( t+ l )=

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

∑
i= 1

p

â i x ( t+ l- i ) l= 1

∑
i= 1

l- 1

â i x̂ ( t+ l- i )+∑
i= l

p

â i x ( t+ l- i ) 1< l≤ p

∑
i= 1

p

â i x̂ ( t+ l- i ) l> p

（10）

式 中 x̂ ( t+ l ) 表 示 t 时 刻 向 前 l 步 的 系 统 预 测

状态。

在着舰前期，甲板运动的影响可以忽略。在着

舰后期加入甲板运动导致的着舰点变化量得到参

考的舰载机着舰下滑轨迹。

2. 1. 2 着舰导引律设计

记 2.1.1得到的舰载机侧向和纵向参考下滑轨

迹为 X 1r=［yr，zr］。设计一阶低通滤波器作为参考

模型得到 X 1r的参考值 X *
1 和其一阶导数

τ1 Ẋ *
1 + X *

1 = X 1r （11）

式中 τ1为时间常数。

设计着舰导引律为

Ẋ 1d= K 1 sigα1( eX 1 ) + K 2eX 1 + Ẋ *
1 （12）

式中：K 1 = diag ( k1，k2 )和 K 2 = diag ( k3，k4 )为正定

矩阵，sigα1( eX 1 ) = sgn ( eX 1 ) | eX 1 |
α1
，sgn ( ⋅ )表示符号

函数，eX 1 = X *
1 - X 1，0< α1 < 1。

选择李雅普诺夫函数为V 1=
1
2 e

T
X 1eX 1+

1
2 ε

T
1 ε1，

其中 ε1 = X *
1 - X 1r。对 V 1 求导可以得到

V̇ 1 = eTX 1( Ẋ *
1 - Ẋ 1)+ εT1 ( Ẋ *

1 - Ẋ 1r)=
eTX 1( Ẋ *

1 - Ẋ 1d+ Ẋ 1d- Ẋ 1)+ εT1 ( - 1
τ1
ε1 - Ẋ 1r)=

-K 1eTX 1 sigα1( )eX 1 - K 2eTX 1eX 1 -
1
τ1
εT1 ε1 + eTX 1( )Ẋ 1d- Ẋ 1 - εT1 Ẋ 1r （13）

根据以下不等式

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

eTX 1( )Ẋ 1d- Ẋ 1 ≤
1
2 σ1e

T
X 1eX 1 +

1
2σ1

 Ẋ 1d- Ẋ 1

2

-εT1 Ẋ 1r≤
1
2 σ2 ε

T
1 ε1 +

1
2 σ2 Ẋ 1r

2

（14）
代入（13），可以得到

V̇ 1 ≤-K 1eTX 1 sigα1( eX 1 ) - (K 2 -
1
2 σ1 I ) eTX 1eX 1 -

( 1τ1 - 1
2 σ2) εT1 ε1 + 1

2σ1
 Ẋ 1d- Ẋ 1

2
+

1
2σ2

 Ẋ 1r

2
（15）

设 计 参 数 使 得 K 2 -
1
2 σ1 I 正 定 ，

1
τ1
- 1
2 σ2 > 0，可以进一步得到

V̇ 1 ≤-2kV 1 + ξ1 （16）

式 中 ： k=min{K 2 -
1
2 σ1 I，

1
τ1
- 1
2 σ2}， ξ1 =

1
2σ1

 Ẋ 1d- Ẋ 1

2
+ 1
2σ2

 Ẋ 1r

2
。由于下滑速率与前

向速度成正比，在前向速度稳定的情况下，下滑轨

迹的导数有界，参考下滑轨迹的导数有界。因此，

在设计着舰导引律时假设前向速度稳定，可以得到

V 1有界稳定。

得到水平方向和垂直方向的理想速度后，可求

出参考航迹方位角和航迹倾斜角

é
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ê ù
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úχr
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é

ë

ê

ê

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

úarctan ( )ẏdẋ
-arcsin ( )żdV

（17）

2. 2 舰载机容错控制设计

2. 2. 1 航迹方位角控制器设计

将式（2）中航迹角动力学方程表示成仿射形式

χ̇= f1 + g1 μ+ dfχ （18）
式中：f1=[-Y cos μ+L ( )sin μ- μ +T ( sin α sin μ-

[ cosα sin β cos μ ) ] ] [ (mV cos γ ) ]；g1 =
L

mV cos γ；

d fχ表示舰尾流和执行器故障的集成扰动。参考航迹

方位角 χ r通过一阶低通滤波器得到参考值 χ *和其一

阶导数

τ2 χ̇ * + χ * = χ r （19）
式中 τ2 为时间常数。设计航迹方位角滑模面为

s1 =∫ eχ dt+ λ1 sigα2 ( eχ )，其 中 λ1 和 α2 为 正 常 数 ，

1< α2 < 2，eχ= χ ∗ - χ。对 s1求导可以得到
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ṡ1 = eχ+ λ1α2| eχ |
α2 - 1

eχ=

eχ+ λ1α2| eχ |
α2 - 1 ( χ̇ * - f1 - g1 μ- d fχ)

（20）

虚拟控制量 μr设计为

μr= g-11 (( λ1α2| eχ | α2 - 1)-1eχ+ χ̇ * - f1 - d̂ fχ+

k5 s1 + k6 sigα3( s1 ) ) （21）

式中：k5、k6 和 α3 为正常数，0< α3 < 1，d̂ fχ 为 d fχ 的

估计值。将式（20）代入式（19）可得

ṡ1 = λ1α2| eχ |
α2 - 1 ( d͂ fχ- k5 s1 - k6 sigα3( s1 ) +

g1 ( μr- μ) ) （22）

式中，d͂ fχ= d̂ fχ- d fχ为干扰估计误差。构建干扰观

测器如下

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

χ̇̂= f1 + g1 μ+ d̂ fχ+ γ1 χ͂

ϑ̇ χ= ( )η1 + 1 γ1 γ1 χ͂- B 1 s1

d̂ fχ= ϑχ+ η1 χ͂

（23）

式中：η1、γ1为正常数；χ̂为 χ的估计值；χ͂= χ- χ̂，

B 1 = λ1α2| eχ |
α2 - 1

。 χ͂的导数为

χ̇͂= f1 + g1 μ+ d fχ- ( )f1 + g1 μ+ d̂ fχ+ γ1 χ͂ =

- d͂ fχ- γ1 χ͂ （24）

d͂ fχ的导数为

ḋ͂ fχ=( )η1+1 γ1 γ1 χ͂-B 1 s1+η1 ( )-d͂ fχ-γ1 χ͂ -ḋ fχ=

-η1 d͂ fχ+ χ͂- B 1 s1 - ḋ fχ （25）

选 择 李 雅 普 诺 夫 函 数 为 V 21 =
1
2 s

T
1 s1 +

1
2 ε

T
2 ε2+

1
2 d͂

T
fχ d͂ fχ+

1
2 χ͂

T χ͂，其 中 ε2= χ * - χ r。 V 21

的导数为

V̇ 21 = sT1 ṡ1 + εT2 ε̇2 + d͂ T
fχ ḋ͂ fχ+ χ͂T χ̇͂=

sT1 B 1 ( d͂ fχ- k5 s1 - k6 sigα3( s1 ) + g1 ( μr- μ) )+ εT2 ( - 1
τ2
ε2 - χ̇ r)+

d͂ T
fχ ( - η1 d͂ fχ+ χ͂- B 1 s1 - ḋ fχ)+ χ͂T ( - d͂ fχ- γ1 χ͂ )=
-k5 sT1 B 1 s1 - k6 sT1 B 1 sigα3( s1 ) + sT1 B 1 g1 ( μr- μ)- 1

τ2
εT2 ε2 - εT2 χ̇ r-

η1 d͂ T
fχ d͂ fχ- d͂ T

fχ ḋ fχ- γ1 χ͂T χ͂ （26）
2. 2. 2 混合角控制器设计

定义 X 2 = [ μ，θ，β ] T 和 X 3 = [ p，q，r ] T。仿射

形式的 X 2的动力学表达式为

X 2 = f2 + g2X 3 + dX2 （27）

式中：f2 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úχ̇ ( )sinγ+ cos γ sin μ tan β + γ̇ cos α tan β

-( )χ̇ cos γ sin μ+ γ̇ ( cos μ+ cos β ) sec β
χ̇ cos γ cos μ- γ̇ sin μ

； g2 =

é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úcos α sec β 0 sin α sec β
-cos α tan β 1 -sin α tan β

sin α 0 -cos α
；dX2 为外界干扰；θ

和 β的参考量分别为 θr和 βr，其中 θr= αr+ γr，αr、

γr和 βr均为常数。参考量 X 2r通过一阶低通滤波器

得到参考值 X *
2 和其一阶导数

τ3 Ẋ *
2 + X *

2 = X 2r （28）

式中 τ3 为时间常数。设计滑模面为 s2 =∫ eX2 dt+
λ2 sigα4 ( eX2 )，其 中 λ2 和 α4 为 正 常 数 ，1< α4 < 2，

eX2 = X *
2 - X 2。虚拟控制量 X 3r设计为

X 3r= g-12 (( λ2α4| eX2 | α4 - 1)-1eX2 + Ẋ *
2 - f2 - d̂X2 +

k7 s2 + k8 sigα5( s2 ) ) （29）

式中：k7、k8和 α5为正常数，0< α5 < 1；d̂X2 为 dX2 的

估计值。

构建干扰观测器如下

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

Ẋ̂ 2 = f2 + g2X 3 + d̂X2 + γ2 X͂ 2

ϑ̇X2 = ( )η2 + 1 γ2 γ2 X͂ 2 - B 2 s2

d̂X2 = ϑX 2 + η2 X͂ 2

（30）

式中：B 2 = ( λ2α4| eX2 | α4 - 1)-1；η2、γ2为大于 0的设计

参数；X̂ 2为 X 2的估计值，X͂ 2 = X 2 - X̂ 2。

选 择 李 雅 普 诺 夫 函 数 为 V 22 =
1
2 s

T
2 s2 +

1
2 ε

T
3 ε3 +

1
2 d͂

T
X2 d͂X2 +

1
2 X͂

T
2 X͂ 2，其 中 ε3 = X *

2 - X 2r。

V 22的导数为
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V̇ 22 = sT2 ṡ2 + εT3 ε̇3 + d͂ T
X2 ḋ͂X2 + X͂ T

2 Ẋ͂ 2 =

sT2 B 2( d͂X2 - k7 s2 - k8 sigα5( s2 ) + g2( X 3r- X 3 ) )+ εT3 ( - 1
τ3
ε3 - Ẋ 2r)+

d͂ T
X2 ( - η2 d͂X2 + X͂ 2 - B 2 s2 - ḋX2)+ X͂ T

2 ( - d͂X2 - γ2 X͂ 2)=
-k7 sT2 B 2 s2 - k8 sT2 B 2 sigα5( s2 ) + sT2 B 2 g 2( X 3r- X 3 ) -

1
τ3
εT3 ε3 - εT3 Ẋ 2r-

η2 d͂ T
X 2 d͂X2 - d͂ T

X2 ḋX2 - γ2 X͂ T
2 X͂ 2

（31）

2. 2. 3 角速度控制器设计

定义 u act =[ δe，δa，δr ]T，将式（4）写为仿射形式

Ẋ 3 = f3 + g3u act + dX 3 （32）
式中：f3 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úI1qr+ I2 pq+ I3Qb ( )Clβ β+Clpbp/2V+Clrbr/2V + I4Qb ( )Cnβ β+Cnpbp/2V+Cnrbr/2V

I5 pr+ I6 ( r 2- p2 )+ I7Qc ( )Cm0+Cmαα+Cmq cq/2V

- I2qr+ I8 pq+ I4Qb ( )Clβ β+Clpbp/2V+Clrbr/2V + I9Qb ( )Cnβ β+Cnpbp/2V+Cnrbr/2V

；

g3=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú0 Qb ( )I3Clδa+ I4Cnδa Qb ( )I3Clδr+ I4Cnδr

I7QcCmδe 0 0

0 Qb ( )I4Clδa+ I9Cnδa Qb ( )I4Clδr+ I9Cnδr

；

dX 3 为舰尾流和执行器故障的集总干扰。通过一阶

低通滤波器得到参考量 X 3r的参考值 X *
3 及其一阶

导数

τ4 Ẋ *
3 + X *

3 = X 3r （33）

式中 τ4 为时间常数。设计滑模面为 s3 =∫ eX 3 dt+
λ3 sigα6 ( eX 3 )，其 中 λ3 和 α6 为 正 常 数 ，1< α6 < 2，
eX 3 = X *

3 - X 3。舵面控制量 u act设计为

u act = g-13 (( λ3α6| eX 3 | α6 - 1)-1eX 3 + Ẋ *
3 - f3 - d̂X 3 +

k9 s3 + k10 sigα7( s3 ) ) （34）

式中：k9、k10和 α7为正常数，0< α7 < 1；d̂X 3 为 dX 3 的

估计值。

构建干扰观测器如下

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

Ẋ̂ 3 = f3 + g3Xuact + d̂X 3 + γ3 X͂ 3

ϑ̇X 3 = ( )η3 + 1 γ3 γ3 X͂ 3 - B 3 s3

d̂X 3 = ϑX 3 + η3 X͂ 3

（35）

式中：B 3 = ( λ3α6| eX 3 | α6 - 1)-1；η3、γ3 为正常数，X̂ 3 为

X 3的估计值，X͂ 3 = X 3 - X̂ 3。

选 择 李 雅 普 诺 夫 函 数 为 V 23 =
1
2 s

T
3 s3 +

1
2 ε

T
4 ε4 +

1
2 d͂

T
X 3 d͂X 3 +

1
2 X͂

T
3 X͂ 3，其 中 ε4 = X *

3 - X 3r。

对V 23求导可以得到

V̇ 23 = sT3 ṡ3 + εT4 ε̇4 + d͂ T
X 3 ḋ͂X 3 + X͂ T

3 Ẋ͂ 3 =

sT3 B 3 ( d͂X 3 - k9 s3 - k10 sigα7( s3 ) )+ εT4 ( - 1
τ4
ε4 - Ẋ 3r)+

d͂ T
X 3( - η3 d͂X 3 + X͂ 3 - B 3 s3 - ḋX 3)+ X͂ T

3 ( - d͂X 3 - γ3 X͂ 3)=
-k9 sT3 B 3 s3 - k10 sT3 B 3 sigα7( s3 ) -

1
τ4
εT4 ε4 - εT4 Ẋ 3r-

η3 d͂ T
X 3 d͂X 3 - d͂ T

X 3 ḋX 3 - γ3 X͂ T
3 X͂ 3 （36）

2. 2. 4 迎角保持控制器设计

舰载机在着舰过程中处于低动压状态，具有静

不稳定的反区特性。因此，为提高飞行质量，需要

引入动力补偿系统，本文采用迎角恒定的自动油门

控制方案。迎角的动力学模型可以表示为

α̇= f4 + g4T+ d fα （37）

式 中 ： f4 =
mg cos μ cos γ- L

mV cos β + q-( p cos α+

r sin α )；g4 =-
sin α

mV cos β；d fα 为舰尾流和油门故障

产生的集总干扰。由于迎角的跟踪目标 αr 为常

数 ，所 以 其 一 阶 导 数 为 0。 设 计 滑 模 面 为 s4 =

∫ eα dt+ λ5 sigα8 ( eα )，其 中 λ5 和 α8 为 正 常 数 ，1<

α8 < 2，eα= αr- α。油门控制量 T设计为

T= g-14 (( λ4α8| eα | α8 - 1)-1eα- f4 - d̂ fα+ k11 s4 +

k12 sigα9( s4 ) ) （38）
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式中：k11、k12和 α9为正常数，0< α9 < 1；d̂ fα为 d fα的

估计值。干扰观测器设计如下

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

α̇̂= f4 + g4T+ d̂ fα+ γ4 ᾶ

ϑ̇α= ( )η4 + 1 γ4 γ4 ᾶ- B 4 s4

d̂ fα= ϑα+ η4 ᾶ

（39）

式中：B 4 = ( λ4α8| eα | α8 - 1)-1，η4、γ4 为正常数，α̂为 α

的估计值，ᾶ= α- α̂。

选 择 李 雅 普 诺 夫 函 数 为 V 24 =
1
2 s

T
4 s4 +

1
2 d͂

T
α d͂α+

1
2 ᾶ

T ᾶ，其导数为

V̇ 24 = sT4 ṡ4 + d͂ T
α ḋ͂ α+ ᾶT α̇͂=

sT4 B 4 ( d͂α- k11 s4 - k12 sigα9( s4 ) )+ d͂ T
α ( - η4 d͂α+ ᾶ- B 4 s4 - ḋα)+ ᾶT ( - d͂α- γ4 ᾶ)=

-k11 sT4 B 4 s4 - k12 sT4 B 4 sigα9( s4 ) - η4 d͂ T
α d͂α- d͂ T

α ḋα- γ4 ᾶT ᾶ

（40）

2. 2. 5 稳定性分析

假设 1 集总干扰 d fχ、dX2、dX 3、d fα 及它们的导

数 ḋ fχ、ḋX2、ḋX 3、ḋ fα均有界，即 d i ≤ dim， ḋ i ≤ d̄ im，

dim和 d̄ im为未知常数，i= fχ，X 2，X 3，fα。

考虑由控制器（20，28，33，37），滤波器（18，
27，32），干扰观测器（22，29，34，38）组成的舰载机

容错控制系统，在假设 1成立的条件下，控制系统

的跟踪误差一致有上界。

证明 构建李雅普诺夫函数V 2 =∑
i= 1

4

V 2i，结合

式（25，30，35，39）中的推导结果，可以得到V 2的导

数为

V̇ 2 =-k5 sT1 B 1 s1 - k6 sT1 B 1 sigα3( s1 ) + sT1 B 1 g1 ( μr- μ)- 1
τ2
εT2 ε2 - εT2 χ̇ r- η1 d͂ T

fχ d͂ fχ- d͂ T
fχ ḋ fχ- γ1 χ͂T χ͂-

k7 sT2 B 2 s2 - k8 sT2 B 2 sigα5( s2 ) + sT2 B 2 g 2( X 3r- X 3 ) -
1
τ3
εT3 ε3 - εT3 Ẋ 2r- η2 d͂ T

X2 d͂X2 - d͂ T
X2 ḋX2 - γ2 X͂ T

2 X͂ 2 -

k9 sT3 B 3 s3 - k10 sT3 B 3 sigα7( s3 ) -
1
τ4
εT4 ε4 - εT4 Ẋ 3r- η3 d͂ T

X 3 d͂X 3 - d͂ T
X 3 ḋX 3 - γ3 X͂ T

3 X͂ 3 -

k11 sT4 B 4 s4 - k12 sT4 B 4 sigα9( )s4 - η4 d͂ T
α d͂α- d͂ T

α ḋα- γ4 ᾶT ᾶ （41）
同 2.1.2节的分析相同，根据杨氏不等式，设计

参数可使得 V 2 一致有上界，因此滑模面 s i( i=
1，2，3，4)有界。根据快速终端滑模的研究，跟踪

误差一致有上界。

3 仿真结果与分析

3. 1 参数设置

这里，选用 F/A‑18A作为研究对象，其模型参

数在文献［20‑21］中给出。理想航迹倾斜角 γr和理

想迎角 αr分别为-3.5°和 8.1°。飞机和航母的初始

位置分别为（0，0，-185）m和（3 200，0，0）m。假设

相对于船舶重心的理想着陆点为（-90，-20，5），F/

A‑18A 的 初 始 状 态 如 表 1 所 示 ，航 母 的 速 度 为

10 m/s。
控制器参数设置如下：τi= 0.1( i= 1，2，3，4)，

K 1 = diag ( 0.4，0.4 )，K 2 = diag ( 0.9，0.7)，α1 = 0.8，
λ1 = 0.5，α2 = 1.5，k5 = 6，k6 = 0.6，α3 = 0.6，η1 =
10，γ1 = 2，λ2 = 2，α4 = 1.5，k7 = 1.3，k8 = 0.6，α5 =
0.6，η2 = 8，γ2 = 5，λ3 = 0.6，α6 = 1.4，k9 = 0.2，
k10 = 0.4，α7 = 0.8，η3 = 8，γ3 = 5，λ5 = 1，α8 = 1.2，
k11 = 0.1，k12 = 0.5，α9 = 0.6，η4 = 10，γ4 = 2。执行

器故障设置如下：ρT= 0.1，μT= 0，ρe= 0.05，μe=
2/57.3，ρa= 0.1，μa=-3/57.3，ρr= 0.1，μr=
3/57.3。

3. 2 仿真结果

采用 PID方法进行对比仿真，仿真结果如图

2~6所示。图 2为使用本文方法进行着舰的三维

轨迹示意图。图 2表明，在提出的着舰容错控制系

统控制下，飞机可以顺利完成着舰任务。图 3给出

了使用本文方法和 PID方法得到的侧向舰载机着

舰偏差。从图 3中可以看出，采用 PID方法的着舰

控制策略在面对外界干扰和执行器故障的情况下

表 1 F/A‑18A初始配平状态

Table 1 Initial trim states of F/A‑18A

H/m
185

p/（（°）·s-1）
0

V/（m·s-1）
69.96

q/（（°）·s-1）
0

α/（°）
8.1

r/（（°）·s-1）
0

β/（°）
0

δe/（°）
0

ϕ/（°）
0

δa/（°）
0

θ/（°）
8.1
δr/（°）
0

ψ/（°）
0

T/N
23 211.7
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具有较大的侧向误差，且跟踪误差波动较为剧烈，

而本文提出的方法跟踪误差稳定，在着舰时刻误差

仅为 0.008 m。图 4为舰载机与航母在纵向上的位

置误差。PID和本文方法均能跟踪舰载机下滑轨

迹，但是本文提出方法在着舰末端的跟踪误差仅

为-0.013 m，而 PID的跟踪误差为 0.327 m。图 5
给出了恒定迎角的自动油门控制效果。可以看到，

采用本文方法的舰载机迎角在下滑段初期有一个

较大的迎角变化以实现快速跟踪的目的，然后较快

地回到理想值并能保持较小的波动，而 PID的迎角

波动较大，在着舰时刻的迎角值分别为 8.151°和
8.103°，本文提出的方法能更好地保证迎角稳定，

从而实现故障情况下的精准着舰。图 6为迎角受

到的集总干扰观测结果。图 6结果表明，本文所设

计的干扰观测器可准确估计执行器故障和外界干

扰，在设计控制器时能有效消除外界不利因素对自

主着舰的影响。

综上所述，本文所提出的舰载机着舰容错控制

系统相较于传统的 PID控制方法，具有更好的综合

控制性能，可有效解决舰载机在执行器故障情况下

的精准着舰难题。

4 结 论

为了实现执行故障情况下舰载机的准确、快速

降落，本文设计了一种舰载机容错着舰控制系统。

该系统采用自回归模型对甲板运动进行预测，并设

计了一种舰载机着舰导引律，以实现着舰导引快速

跟踪，提出了一种基于干扰观测器的快速终端积分

滑模控制器，可有效解决具有未知扰动和故障的舰

载机跟踪问题。采用李雅普诺夫函数对舰载机着

舰导引和舰载机容错控制部分分别进行了理论分

析，证明了闭环系统的跟踪误差一致有界。最后，

通过系列数值仿真实验，验证了本文所设计系统的

鲁棒性、准确性和快速性。
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图 2 舰载机着舰轨迹
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