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基于路径生成与动态逆控制的直升机动态着舰仿真

杨舒涵， 陈仁良， 叶 毅
（南京航空航天大学直升机动力学全国重点实验室，南京  210016）

摘要： 在考虑舰船艉流、大气紊流、舰船运动以及旋翼与甲板的地面效应对直升机动态着舰过程的操纵量和姿态

影响基础上，本文提出了一种直升机动态着舰仿真方法。首先，建立了考虑舰船艉流与大气紊流影响的直升机

动力学模型，并验证了其准确性。其次，基于微分平坦原理，将直升机动态着舰过程转换为轨迹生成问题，得到

时间最优的直升机动态着舰轨迹。再次，设计了基于非线性动态逆的直升机动态着舰控制律，该控制律基于两

层递进式的控制架构，结合了非线性动态逆解耦效果好、响应迅速的优势，与轨迹生成路径平滑且易于跟踪的特

点。最后，以 UH‑60 直升机和 SFS2 护卫舰为例进行动态着舰仿真，对比了有无风场两种情况下的仿真结果。结

果表明：本文采用的轨迹生成方法能够快速更新，满足直升机动态着舰的实时性要求；设计的控制律能够有效控

制误差，抵抗风场干扰；提出的直升机动态着舰方法能有效捕捉舰船艉流对直升机模型的影响，并有效模拟直升

机动态着舰过程中的直升机操纵量和运动的时间历程。
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Abstract:This paper proposes a dynamic landing simulation method for helicopters， considering the effects of 
ship wake， atmospheric turbulence， and ship motion， as well as the ground effect between the rotor and the 
deck， on the control quantities and attitude during the dynamic landing process of helicopters. Firstly， a 
dynamics model of the helicopter affected by the ship’s wake and atmospheric turbulence is established and its 
trim and dynamic response are verified. Secondly， based on the principle of differential flatness， the dynamic 
landing process of the helicopter is transformed into a trajectory generation problem， and a reasonable and 
feasible dynamic trajectory for the helicopter’s dynamic landing is obtained. Then， a helicopter dynamic 
landing control law based on nonlinear dynamic inversion is designed. This control law is based on a two-layer 
progressive control architecture， combining the advantages of good decoupling and rapid response of nonlinear 
dynamic inversion， with the characteristics of smooth trajectory generation path and easy tracking. Finally， 
dynamic landing simulations are carried out with the UH-60 helicopter and SFS2 frigate as examples， and the 
simulation results under two conditions， with and without wind field， are compared. The results show that 
the adopted trajectory generation method can be updated quickly and meet the real-time requirements of 
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helicopter dynamic landing. The designed control law can effectively improve the landing accuracy and resist 
wind field interference. The proposed helicopter dynamic landing method can effectively capture the influence 
of the stern current of the ship on the helicopter model， and effectively simulate the time history of the 
helicopter handling quantity and motion during the dynamic landing process of the helicopter.
Key words: helicopter flight dynamics； shipborne helicopter； trajectory generation； differential flatness； 

dynamic inversion

舰载直升机因其垂直起降功能，成为海上任务

的重要装备。着舰降落是舰载直升机飞行任务里

必不可少的阶段［1］。然而，相比于陆基环境，海上

任务会面临海紊流风场等不利因素。由于流场环

境及降落平台不规则运动等因素，着舰阶段的飞行

事故率较高。同时，在着舰操作过程中，飞行员的

工作负荷大，这使得计算机辅助或完全自主控制策

略的发展势在必行。通过仿真可进行复杂环境条

件下直升机着舰的数字模拟试验，对着舰过程进行

分析，为飞行试验提供理论依据。

因此，直升机动态着舰已成为重要且复杂的综

合性课题［2］，涉及直升机模型、轨迹生成、控制、计

算流体力学以及预报算法等多个领域。首先，针对

舰船艉流与直升机模型的耦合问题，文献［3］建立

了舰船艉流与直升机飞行动力学的单向耦合模型，

并验证了模型的正确性。文献［4］分析了舰船艉流

对直升机配平操纵的影响。其次，直升机飞行的轨

迹生成方法通常采用几何或运动变量参数化参考

轨迹。这些轨迹通常不能保证时间最优性，缺乏灵

活性，需要手动调整特定参数。为了得到实时的运

动轨迹，文献［5］将基于微分平坦的轨迹生成方法

用于四旋翼飞行器，可以通过位置和偏航角实时生

成最佳轨迹，同时确保安全通过指定的位置，并满

足速度、加速度和输入的限制。文献［6］将基于微

分平坦的轨迹生成方法用于直升机着舰，经过测

试，该方法计算速度快，能够实时迭代修正。在着

舰阶段，直升机需要严格跟随着舰轨迹，为了提升

跟踪控制的效果，文献［7］采用动态逆方法，对直升

机着舰时的多种响应类型进行研究，验证了动态逆

能够满足着舰时对直升机操纵响应快速性的要求，

然而其没有充分考虑到着舰过程中复杂环境的干

扰。针对着舰时直升机易与甲板碰撞，飞行事故率

较高的问题，文献［8］提出了一种甲板预报算法。

在以上研究的基础上，本文针对复杂环境下的直升

机动态着舰过程，对直升机模型、轨迹生成、控制以

及着舰环境进行综合研究。

本文对直升机动态着舰过程的仿真方法进行

研究，开展如下工作：首先，建立了直升机着舰飞行

动力学模型，并与国外飞行试验数据对比，验证模

型的静态特性与动态特性。其次，基于微分平坦理

论对直升机飞行轨迹进行生成，以适应直升机和舰

船的动态运动及复杂的舰船艉流。再次，采用非线

性动态逆方法，改善直升机对轨迹的跟踪效果，提

高直升机动态着舰精度。在直升机动态着舰过程

中考虑大气紊流、舰船艉流以及舰船的横摇和垂荡

以及旋翼与甲板的地面效应，使得仿真方法能够模

拟真实场景。最后，综合上述内容，构建直升机动

态着舰过程的仿真方法，得到直升机动态着舰过程

中的直升机操纵量和运动的时间历程。

1 直升机着舰飞行动力学模型

直升机动态着舰的仿真需要建立直升机飞行

动力学与舰船艉流的耦合模型。以 UH‑60 直升机

为建模对象，建立直升机舰面起降飞行动力学模

型［9‑12］。基于定常数值模拟得到着舰区域离散流

场数据样本，将流场与直升机飞行动力学模型进行

耦合。直升机着舰飞行动力学模型共 16 个运动自

由度，包括机体的 6 个运动自由度、旋翼 4 片桨叶的

挥舞自由度、旋翼入流的 3 个自由度、尾桨入流的

1 个自由度、机身的 1 个侧洗和 1 个下洗自由度。

简化后直升机飞行动力学方程组可表示为

ẋT = f ( xT， u， w， t ) （1）
xT = [ xB   xR   x I ] T

（2）
xB = [ u   v   w   p   q   r   ϕ   θ   ψ ] （3）

xR = [ β̇1   β̇2   β̇3   β̇4   β1   β2   β3   β4 ] （4）

x I = [ v0   v c   v s   v tr   vx   vy ] （5）
式中：状态量 xT 包含机身状态量 xB、旋翼状态量 xR

以及诱导速度状态量 x I；u、v、w、p、q、r 分别为机身

坐标系下的机体运动速度和角速度；ϕ、θ、ψ 为机身

姿态角；βi、β̇ i（i=1，2，3，4）分别为第 i 片桨叶的挥

舞角和挥舞角速率；v0、v c、v s 为旋翼入流状态；v tr

为尾桨入流状态；vx、vy 为机身对平尾、垂尾和尾桨

的尾迹干扰状态；u= [ δ lat   δ lon   δ col   δped ] T
为控制

输入，其中 δ lat 为横向操纵杆量，δ lon 为纵向操纵杆

量，δ col 为总距操纵杆量，δped 为脚蹬操纵量；w=
[ D E F G H ] T

为直升机各气动部件的气流速度，

其中 D=[ U rs V rs W rs ]i，j 为第 i 片桨叶第 j 个叶素的

气流速度，E=[ U f V f W f ] 表示机身在 3 个方向的

气流速度分量，F= [U hs V hs W hs ] 表示平尾在 3 个

方向的气流速度分量，G= [U vt V vt W vt ] 表示垂尾

在 3 个方向的气流速度分量，H= [U tr V tr W tr ]表示

尾桨在 3 个方向的气流速度分量；t为时间。
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直升机接近舰船甲板改变了旋翼平面内的诱

导速度并影响旋翼拉力和功率，出现旋翼与甲板之

间的干扰现象［13］，类似直升机近地面飞行时的地

面效应，本文采用地面效应经验模型如下［14］

fg = T
T∞

= é

ë
ê
êê
ê1 - 1

( 4z/R )2

ù

û
úúúú

-1

（6）

式中：T 为受地面效应的旋翼拉力；T∞ 为远离地面

处的旋翼拉力；R 为旋翼半径；z为桨盘离地高度。

为了验证直升机飞行动力学模型的静态特性，

图 1 为稳定配平飞行状态下操纵量的配平计算结

果与美国军方的 AEFA 飞行试验［15］实测值的对

比。从图中可以看出，本文的配平计算结果与飞行

试验结果吻合良好，表明本文建立的直升机飞行动

力学模型准确，配平方法合理。

为了验证直升机飞行动力学模型的动态特性，

同样使用 AEFA 飞行试验实测值进行对比验证，

采用 UH‑60A 直升机悬停时的轴向响应对模型进

行非线性验证。图 2 为直升机垂向速度、滚转、俯

仰和偏航速率对总距杆、横、纵驾驶杆及脚蹬的操

纵响应。从图中看出，动态响应计算结果与飞行试

验数据吻合良好，表明该模型适用于动态着舰仿真

方法研究。

图 1 操纵杆量随前飞速度变化曲线

Fig.1 Control variables varying with forward flight speed

图 2 悬停时阶跃输入响应

Fig.2 Step input response in hover
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2 基于微分平坦的轨迹生成

实现直升机动态着舰的前提是具备轨迹生成

的能力。生成的轨迹应考虑系统的动力学特性约

束，以确保生成的轨迹在动力学上是可实现的。此

外，该方法能满足轨迹更新实时性的要求。本文基

于微分平坦理论处理轨迹生成问题，将原始复杂的

非线性模型转化为等效的简化模型，该简化模型适

合用于轨迹规划并表示动态约束。采用微分平坦

理论可以降低轨迹生成问题的维度，提高计算速

度，满足动态着舰的实时性要求。

2. 1　直升机的微分平坦性

微分平坦概念由 Fliess 等［16］提出。如果一个

系统的任何变量可以表示为另一个系统的变量及

其有限次时间导数的函数，则两个系统是等价的。

直升机是一个具有微分平坦性的系统。然而，

如果采用精确的非线性直升机模型进行求解，会出

现求解困难，计算速度慢等问题。因此需要对直升

机模型进行简化，为此引入下列假设：

（1）与重力加速度相比，直升机的垂直加速度

相当小；

（2）机身实际俯仰角 θ 和滚装角 ϕ 与配平值 θ̄、

ϕ̄ 的差值是一个小量；

（3）直升机旋翼升力是合力的主要组成部分，

其方向相对于机体坐标轴保持不变。

图 3 为直升机坐标系统示意图，F̄ 为配平状态

下的除重力以外气动力合力，受到扰动后 F̄ 旋

转到 F。

由以上假设可得 σ = ϕ - ϕ̄、α = θ - θ̄，由坐标

系统示意图可以得到

T x ( ϕ )T y ( θ )T -1
y ( α )T -1

x ( σ )F= T x ( ϕ̄ )T y ( θ̄ )F
（7）

将式（7）展开，可推导合力大小为

F= -m ( g - Z̈ )
cos ( θ - θ̄ ) cos ( ϕ - ϕ̄ )

（8）

由假设（1）得 g - Z̈ ≈ g，将力分解得到

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

- Ẍ/g = tan ( θ - θ̄ ) cos ψ + tan ( ϕ - ϕ̄ )
cos ( θ - θ̄ )

sin ψ

-Ÿ/g = tan ( θ - θ̄ ) sin ψ - tan ( ϕ - ϕ̄ )
cos ( θ - θ̄ )

cos ψ
 （9）

取平坦输出为

ο=[ X，Y，Z，ψ ] （10）
选择平坦输出后，可以得到姿态角的表达式为

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

θ = -arctan ( )Ẍ
g cos ψ + Ÿ

g sin ψ + θ̄

ϕ = arctan ( )- Ẍ sin ψ + Ÿ cos ψ

g 2 +( Ẍ cos ψ + Ÿ sin ψ )2
+ ϕ̄

 （11）

通过求导与坐标转换得到角速度与平坦输出

关系为
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úϕ̇
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（12）

以上推导证明得到直升机的微分平坦性，将直

升机模型转化为等效的简化模型。

2. 2　着舰轨迹求解方法

着舰轨迹采用最小快门轨迹规划优化方法［17］

求解。使用多项式表示直升机的位移轨迹 X、Y、

Z，近似认为偏航角 ψ 始终与速度方向指向相同。

任意方向位移的运动轨迹表示为

fi ( t )= pT × t           i = X，Y，Z （13）
式中：p= [ a0    a1    a2    ⋯    an ] T

为多项式系数向

量 ，也 是 非 线 性 规 划 问 题 的 优 化 变 量 ；t=
[1    t    t 2    ⋯    t n ] T

表示时间。

采用最小化轨迹四阶导数为目标函数，以生成

兼具高平滑度与良好动态响应的轨迹［17］，其目标

函数表示为

fs =∫
0

T

f ( 4 )
i ( t ) 2 dt = pTQp （14）

式中Q=∫
0

T

t ( 4 ) × ( t ( 4 ) )
T

dt为时间相关的积分项。

端点约束以及机体状态的连续性通过每段轨

迹在端点处的连续性约束表示为

dT，i = d 0，i + 1 = AT，i p i = A 0，i + 1 p i + 1 （15）
式中：d为约束；A为映射矩阵；下标 0 为始端，T 为

末端，i 表示第 i 段轨迹。AT，i 表示一个与时间相关

的矩阵，计算公式为

AT，，i =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú1 T ⋯ T N

0 1 … NT N - 1

⋮ ⋮ ⋱ ⋮

0 0 ⋯ ( )∏
N - 3

N

i T N - 4

（16）

对于多段轨迹，fs 表示为

图 3 直升机坐标系统示意图

Fig.3 Coordinate system schematic diagram of helicopter
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式（13~17）构成了带约束的二次规划问题。

为了将上述带约束二次规划问题转换为无约束二

次规划问题，将 [d 1   d 2   ⋯   dM ]分解为约束决定的

dF 和待优化部分 dP，令 R= EA-TQA-lET，其中 E

为行变化矩阵，RFF、RFP、RPF、RPP 为 R的分块矩阵，

得到无约束的目标函数为

fs = é
ë
êêêê

ù
û
úúúúdF

dP

T
é
ë
êêêê ù

û
úúúúRFF RFP

RPF RPP

é
ë
êêêê

ù
û
úúúúdF

dP

（18）

令式（18）导数为零得到

dP = -R-1
PP RT

FPdF （19）
针对直升机动态着舰问题，除了考虑端点的约

束，还要考虑与时间相关的路径约束。路径约束包

括直升机的加速度、滚转角和俯仰角，有

hmin ≤ h ( q ( t ) ) ≤ hmax （20）
式 中 ： q ( t ) 包 括 水 平 加 速 度 a ( t )=

aX
2 ( t )+ aY

2 ( t )、垂向加速度 aZ ( t )、俯仰角 θ 及

滚转角 ϕ。

为了得到时间最优的轨迹，在目标函数式（18）
中引入时间惩罚约束，有

f t = fs + λT∑
i = 1

M

Ti （21）

式中：λT 为时间惩罚因子，决定总时间大小；Ti 为

每段轨迹的时间，影响轨迹的平滑度。通过非线性

规划求解器［18］，迭代优化变量 P 和 Ti，得到最优

轨迹。

上述方法可以减少优化迭代与求解的计算量，

使得计算速度能够满足实时性要求。

3 着舰跟踪控制律设计

直升机动态着舰对控制器的跟踪解耦性能有

严格要求，经典的 PID 控制方法难以满足直升机着

舰的要求。为解决直升机对着舰轨迹的准确跟踪

问题，采用两层递进式的非线性动态逆控制律。

3. 1　非线性动态逆控制律结构

针对直升机的六自由度非线性动力学模型，设

计了非线性动态逆（Nonlinear dynamic inversion， 
NLDI）控制律。图 4 给出了非线性动态逆控制律

结构图。

外环控制律输入信号为轨迹生成得到的位移

与位移反馈，输出信号为姿态角和垂向位移。内回

路输入信号为外回路输出信号。内回路通过简化

的直升机非线性模型得到逆模型，实现轴间解耦，

解算出操纵杆量作为飞行动力学模型的输入。

3. 2　内回路设计

由于直升机具有复杂的非线性，得到其准确的

逆模型非常困难。因此内回路设计面临的难点是

如何构建一个近似的非线性模型，该模型应能够兼

顾跟踪解耦性能的要求与计算速度。简化的模型

包括力和力矩的气动导数与操纵导数，以及六自由

度刚体运动方程，即有
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Δu+ F 0（22）

ì
í
î

V̇ b = m-1 (F b - G b )- ω b × V b

ω̇ b = I-1
n ×M b - I-1

n × ω b ×( In × ω b )
（23）

式中：F b、M b 为各部件对重心处气动力与力矩之

和；F 0 为配平状态下各部件对重心处气动力与力

矩之和；Δu为控制输入增量；m为全机质量；G b 为

重 力 分 量 ；角 速 度 ω b =[ p，q，r ]；速 度 V b =
[ u，v，w ]。所有关于力和力矩的气动导数都是根

据空速来插值的。

基于上面的简化处理，得到非线性模型状态空

间方程为

ẋB = f ( xB )+ g ( xB ) Δu （24）
内回路所用的动态逆控制变量定义为

y= h ( xB ) =

é

ë

ê

ê

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

úp + q sin φ tan θ + r cos φ tan θ

q cos φ - r sin φ

u sin θ - v sin φ cos θ - w sin φ cos θ

r
（25）

控制变量时间导数为

ẏ= dh ( xB )
dxB

( f ( xB ) + g ( xB ) Δu )=

       F ( xB ) + G ( xB ) Δu
（26）

为了让系统跟踪期望的值 y c( xF )，系统的跟踪

图 4 非线性动态逆控制器

Fig.4 Nonlinear dynamic inverse controller
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误差定义为

e ( t ) = y c( t ) - y ( t ) （27）
简单的比例积分补偿器可以满足误差动力学，

得到最终的动态逆控制律为

Δu= G-1( xB ) ( ẏ c - F ( xB )+ K ( s ) e ) （28）
式中 K ( s )为系统跟踪误差的反馈增益。

以上公式中定义的受控变量包括滚转和俯仰

姿态角速率，这些变量受外回路输入控制。命令过

滤器能将输入转换为姿态、姿态速率和姿态加速

度。具体来说，姿态是控制变量命令的积分，姿态

速率和加速度则分别对应控制变量及其一阶导

数。通过比例加导数补偿对姿态误差进行调整，这

等同于对姿态速率误差进行比例加积分补偿，从而

优化控制效果。

3. 3　外回路设计

外回路输入指令为轨迹生成计算得到的位移，

输出为垂向速度、偏航角速度、俯仰姿态角与滚转

姿态角。然而，直升机系统是一个复杂的非线性模

型，这使得根据输入命令精确计算内回路所需的指

令变得困难。为了解决这一问题，外回路的计算公式

采用了微分平坦理论的推导结果。此外，通过引入简

单的补偿机制，可以有效地满足对位移或速度误差的

反馈要求，从而提高控制的精确度和响应速度。

在外回路位移反馈中引入比例积分补偿，以加

快响应速度并消除稳态误差，有

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

X = X c + KPI ( Ex )
Y = Y c + KPI ( Ey )
Z = Z c + KPI ( Ez )

（29）

式中：Ei（i=x，y，z）表示位移误差，下标 c 表示生成

轨迹的位移命令。

内回路控制变量 V z 由 Z 求导得到

V z = Ż （30）
滚转角增量与俯仰角增量由直升机的微分平

坦性得到，即
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ï
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ï

Δθ = -arctan ( )Ẍ
g

cos ψ + Ÿ
g

sin ψ

Δϕ = arctan ( )- Ẍ sin ψ + Ÿ cos ψ

g 2 +( Ẍ cos ψ + Ÿ sin ψ )2

   （31）

为消除侧滑，应使直升机机头跟踪速度矢量。

前飞速度为 u0 时，通过产生侧向速度 Δv，形成航迹

方位角 Δχ，进行航向协调控制，即

Δχ = arctan ( Δv
u0 + Δv ) （32）

4 动态着舰仿真

4. 1　着舰阶段划分

直升机着舰过程分为两个阶段：返航进场阶段

和着舰降落阶段。着舰降落阶段又划分为跟进悬

停阶段与降落阶段，如图 5所示。动态着舰时不仅要

考虑直升机和舰船的运动，还要考虑甲板的振荡，因

此对着舰精度要求很高，需要实时更新轨迹。

（1）返航进场阶段。返航进场阶段开始时，直

升机在远离舰船的一点，该点位于舰船一侧正后

方，且直升机与舰船初始航向相同；该阶段直升机

的目标位置为着舰点正上方 10 m 处。通过轨迹生

成算法，确保直升机在到达目标位置时与舰船具有

相同的速度，为接下来的着舰降落阶段做好准备。

在此阶段，利用舰船当前的速度来估算其未来运

动，以指导轨迹的生成。通过迭代计算计划飞行路

径与实际轨迹的偏差，保障直升机能够在返航进场

阶段避免不必要的操纵。

（2）着舰降落阶段。着舰降落阶段分为两步。

首先是跟进悬停阶段，直升机保持在着舰点正上

方，等待甲板运动预估出合适的时机着舰。在此期

间，保持直升机与甲板的水平运动相对静止。其次

是降落阶段。直升机着舰需要对舰船的甲板运动

进行跟踪，在舰船振荡运动的情况下，甲板运动会

影响直升机着舰的安全性。本文采用甲板运动预

估的方式实现直升机跟随舰船运动的动态补偿，使

直升机触舰时预估的横滚角为零，且相对于甲板的

撞击速率小于 0.5 m/s。
4. 2　着舰环境

在进行仿真模拟时，需要考虑多种实际因素，

以确保模拟结果的准确性和可靠性。在模拟远离

舰船的大气紊流时，本文采用 Dryden 模型进行仿

真；而在模拟接近舰船时的风场变化，则利用 CFD
计算得到的 SFS2 护卫舰的舰船艉流数据进行仿

真。通过甲板运动预报，避免跟随舰船运动时不必

要的机动飞行并保障直升机安全着舰。

4. 2. 1　大气紊流与舰船艉流

直升机在远离舰船的位置受大气紊流影响，采

用 Dryden 模型近似模拟，Dryden 谱从风洞测量湍

图 5 直升机与舰船相对运动示意图

Fig.5 Schematic diagram of the relative motion between 
helicopter and ship
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流的指数自相关结果得到［19］，在 simulink 中由对应

的模块生成。

进入舰船艉流风场后，舰船艉流会引起作用于

直升机的空速的变化。本文采用 CFD 方法计算机

库后方一定范围内多点的稳态气流速度，并选取一

条平行于甲板平面的探测线上计算得到的结果与实

验结果进行对比验证。该探测线位于甲板上方

15 ft，且在机库后方 67.5 ft处。令 y表示探测线上的

点到甲板纵向对称平面的距离，用船宽 b无量纲化；

U、V、W 为气流速度分量，用来流速度 V ∞ 无量纲化；

探测线上速度分布曲线与实验对比［20］如图 6所示。

非稳态计算结果数据量大，数据处理时间长。

因 此 ，本 文 在 稳 态 计 算 数 据 的 基 础 上 ，参 考 文

献［19］的拟合方式，依据来流速度与直升机和甲板

的相对位置，叠加一个高斯型概率密度分布的白噪

声并通过滤波器以模拟非稳态舰船艉流。以下述

情况为例：来流风向角为 0°，来流风速相对于 SFS2
护卫舰为 10 m/s 时，取目标着舰点上方 15 ft处，艉

流速度时间历程以及功率谱密度如图 7、8所示。功

率谱密度表明拟合的非稳态舰船艉流功率谱密度

随频率的变化趋势与文献［20］的变化趋势一致。

4. 2. 2　甲板运动

甲板运动会引起着舰目标点的位置偏移，在着

舰的末端引导段，如果不考虑甲板运动，会危及着

舰的安全。目前有两种主流方法来预测甲板运

动［21］：一种是建立动态模型模拟甲板运动的特征；

另一种是将甲板运动视为黑盒，采用代理模型来模

拟输入输出特性。实际上前者耗时长且难以实现，

因 此 ，本 文 采 用 PSO‑ELM（Particle swarm 
optimization‑extreme learning machine）［22］时间测序

预报甲板运动，预估甲板运动的间歇期进行降落。

取采样时间为 0.1 s，训练样本数为 300，预测步长

为 70，即通过 30 s 的历史样本预测未来 6 s 的运动

趋势。预测结果如图 9~11 所示，通过采样值与预

图 9 甲板升沉运动预报

Fig.9 Deck heave motion forecasting

图 6 CFD 计算结果

Fig.6 CFD calculation result

图 7 舰船艉流速度时间历程

Fig.7 Velocities of the ship’s wake varying with time

图 8 功率谱密度验证

Fig.8 Verification of power spectral density

图 10 甲板横摇运动预报

Fig.10 Deck roll motion forecasting
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报值的对比说明，本文使用的时间测序预报方法能

有效预测甲板的运动趋势。

4. 3　仿真结果与分析

为了验证本文提出的集成的动态着舰方法，针

对直升机的动态着舰进行仿真，给出了操纵量、姿

态角与位移的时间历程，并对结果进行分析。

设 UH‑60 直升机返航进场到达海平面 120 m
的高度，在地轴坐标系中的起始点定位于（0 m，

0 m，120 m）。直升机以此起始点，以恒定的水平

速度 10 m/s 开始着舰。目标舰船在直升机的前

方 ，在 地 轴 坐 标 系 中 的 坐 标 位 置 为（400 m， 
-40 m，10 m），并以 10 m/s 的水平速度前进，其中

舰船甲板位于海平面上方 10 m 的高度。

在直升机着舰过程中，舰船的速度在第 5 秒、

第 10 秒和第 25 秒变化，如图 12 所示，以此反映本

文着舰轨迹的实时更新能力和直升机着舰过程的

跟踪能力。

图 13 为舰船与直升机在地轴系下位移分量的

时间历程。当舰船运动速度变化时，轨迹生成算法

能够迭代计算修正轨迹，最终得到平滑的直升机运

动轨迹。从图中可以看出着舰流程如下：在前 38 s
为返航进场阶段，在 38 s 时到达着舰前目标位置；

进入跟进悬停阶段，保持直升机相对于甲板静止，

等待甲板运动预报算法推测的结果寻找合适时机

着舰；45 s开始降落着舰。

图 14 为直升机轨迹跟踪误差的时间历程在有

无风场（风场包含大气紊流与舰船艉流）情况下的

对比。结果表明，在即将接触甲板时，直升机纵向

的轨迹跟踪效果受风场影响较为明显。但总体而

言，两种情况下的跟踪效果差距不明显，说明使用

动态逆控制律可以在复杂风场下满足着舰轨迹跟

踪的抗干扰要求。

图 15 给出了直升机操纵量的时间历程在有无

风场情况下的对比。在第 30 秒左右，进入舰船艉

流影响区域，总距操纵量受舰船艉流的垂向分量影

响增大。同时，为了保持跟踪预定轨迹，在风场与

控制器的操纵补偿影响下，也会引起操纵量小幅高

频振荡。在着舰阶段，脚蹬操纵受舰船艉流影响，

改变显著。

图 13 位移时间历程

Fig.13 Displacement varying with time

图 11 甲板纵摇运动预报

Fig.11 Deck pitch motion forecasting

图 12 舰船速度时间历程

Fig.12 Ship speeds varying with time
图 14 位移误差时间历程

Fig.14 Displacement errors varying with time
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图 16 给出了直升机姿态角的时间历程在有无

风场情况下的对比。接近甲板后，直升机受风场影

响较大，偏航角偏离了一定的角度。在风场影响

下，为了保持跟踪预定轨迹，控制器通过负反馈产

生了操纵补偿，因此滚转角与俯仰角振荡频率明显

更高。

5 结   论

（1）建立了高置信度的单向耦合舰船艉流的直

升机飞行动力学。采取在 CFD 计算数据的时均值

基础上，对舰船艉流非时均分量进行拟合的方法，

简化了舰船艉流数据的计算量并保留其时空变化

特征。

（2）采用基于微分平坦理论的位移最小四次

导多项式轨迹生成方法。该方法计算效率高，能够

随舰船与直升机的运动变化在线更新，能够满足各

种端点约束以及连续性约束，利于控制器位移跟

踪。当舰船运动状态发生改变时，本文的轨迹生成

方法会随之更新轨迹，在接下来的时间里平滑地调

整轨迹。相比于常见的将直升机相对舰船运动与

舰船自身运动相叠加的方法，直升机操纵量变化更

加平缓，能保留更大的控制裕度。并在此基础上设

计位移跟踪控制方案，其能够满足着舰位移跟踪精

度要求。

（3）进行了有无风场情况下的直升机动态着舰

仿真。仿真结果说明了本文的模型可以有效捕捉

舰船艉流对直升机模型的影响，本文设计的控制律

能够有效控制误差。并且，非稳态风场对操纵量与

姿态角有明显影响：总距操纵量受舰船艉流的垂向

分量影响增大；非稳态的风场会引起操纵量小幅高

频振荡以及姿态角的振荡；着舰阶段偏航角与脚蹬

操纵受舰船艉流影响大。
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