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基于低通非奇异终端滑模引导的舰载机抗侧风着舰控制技术

崔凯凯1†, 韩 维1, 张 勇1, 张凯伦1, 刘 洁2

(1. 海军航空大学航空基础学院，山东烟台 264001；2军事科学院战争研究院，北京 100850)

摘 要: 针对舰载机的抗侧风着舰控制问题,设计一种低通非奇异终端滑模引导算法 (LNTSMC)用于提高舰载机
的抗侧风引导能力.首先,基于H∞混合灵敏度控制设计内环姿态鲁棒控制系统,并推导舰载机着舰飞行时的侧
向引导方程;然后,基于齐次性理论设计一种积分非奇异终端滑模面,使其在满足低通滑模控制器设计要求的同时
避免控制奇异现象;进一步,设计一种带边界层的幂指数趋近律来抑制滑模控制中的抖振情况,并引入非齐次干扰
观测器来改善边界层内部的鲁棒稳定性;最后,通过Lyapunov定理证明所设计算法的有限时间稳定性,并给出仿
真结果.仿真结果表明,所设计的引导算法具有良好的抗侧风性能,通过与已有算法进行对比,验证了所提出算法
的优越性.
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Anti crosswind carrier landing control technology based on low pass
nonsingular terminal sliding mode guidance
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Abstract: Aiming at the problem of anti crosswind landing control of carrier based aircraft, a low pass nonsingular
terminal sliding mode control (LNTSMC) algorithm is designed to improve the anti crosswind guidance ability of the
carrier based aircraft. Firstly, based on H∞ mixed sensitivity control, the inner loop attitude robust control system is
designed, and the lateral carrier landing guidance equation is derived. Then, an integral nonsingular terminal sliding
mode surface is designed based on the homogeneous theory, which can meet the design requirements of the low pass
sliding mode controller and avoid the control singularity phenomenon. A power exponential reaching law with a
boundary layer is proposed to suppress the chattering in sliding mode control, and a non-homogeneous disturbance
observer is introduced to improve the robust stability inside the boundary layer. Finally, the finite time stability of the
algorithm is proved using the Lyapunov theorem, and the simulation analysis is given. The simulation results show that
the guidance algorithm designed in this paper has good anti crosswind performance, and the superiority of the algorithm
is verified by comparing with the existing algorithms.
Keywords: carrier based aircraft；anti crosswind landing；robust control；terminal sliding mode control；non-
homogeneous disturbance observer；H∞ mixed sensitivity control

0 引 言

舰载机作为航母编队的主要作战武器,其安全出
动和回收一直以来都是舰机适配性研究重点关注的

问题.随着我国航母事业的发展,舰载机全自动着舰
技术也已引起了学者们的广泛关注.当前舰载机全
自动着舰控制的相关研究大多针对舰载机纵向高度

轨迹的精确控制,其研究的难点主要集中在抗舰尾流

干扰以及对甲板运动的控制补偿等方面[1].与纵向着
舰控制相较而言,目前舰载机横侧向控制的相关研究
较少[2].
文献 [3]基于改进的LQR控制方法分析了影响

舰载机横侧向着舰精度的主要因素,文献 [4]针对无
人机着舰问题设计了侧向自主引导系统,并通过优
化控制器参数和搭建综合仿真平台,实现了着舰性
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能的仿真测试与评估.文献 [5]针对横侧向着舰控制
问题,采用特征结构配置算法实现了模态解耦,并且
运用L1自适应控制方法来补偿内外回路中的不确定

性.文献 [2]采用自适应反演控制方法,获得了具有良
好跟踪性能的横侧向着舰导引律.但上述研究中只
考虑了舰尾流对着舰控制系统的影响而未考虑着舰

过程中存在侧向阵风的情况.此外,文献 [6-7]也对横
侧向着舰控制问题进行了研究.
为了实现舰载机的抗侧风着舰,一般应采用抗

干扰能力强的鲁棒控制方法.由于滑模控制对外界
干扰和模型的不确定性有着较强的鲁棒性,其已被
广泛应用到机器人控制、制导控制以及航天控制领

域[8].传统的滑模控制采用线性滑模面,使得系统状
态到达滑模面后将以指数趋近方式达到稳定状态而

无法实现有限时间收敛,因而有学者提出了终端滑
模面的概念[9],也即通过改变滑模面的形式进而使得
系统在该滑模面上可以实现有限时间稳定.但是,普
通的终端滑模面设计往往会导致系统状态或滑模面

在零点附近时,控制器中的负指数项会使得控制量
趋向于无穷大,进而出现控制奇异的现象[10].近年来
提出的非奇异终端滑模控制在避免了普通终端滑模

控制存在控制奇异的基础上,仍具有有限时间收敛
的特性,这个良好的特性使其成为了当前研究的热
点[11].文献 [12-13]利用非奇异终端滑模控制对存在
外界扰动的航天器进行有限时间姿态控制,获得了良
好的控制效果.文献 [14]针对再入飞行器提出了基
于神经网络的固定时间终端滑模控制律,用以克服模
型存在的不确定性问题,并通过引入饱和函数来避免
控制奇异的问题.文献 [11]针对运载火箭的姿态控
制问题,设计了一种非奇异终端滑模面,使得在执行
器存在故障情况下仍能精确地跟踪姿态信号.
滑模控制具有良好的抗干扰能力,但在滑模控

制中,控制抖振问题仍是阻碍其广泛应用的重要原
因[15].为了克服滑模控制的控制抖振问题,本文考虑
将传统滑模控制中的低通滤波方法引入非奇异终端

滑模控制,并基于该思想设计一种积分终端滑模面,
使其满足低通滑模控制器的设计要求,且避免了控
制奇异的现象.在趋近律的设计过程中,综合采用具
有边界层的幂指数型趋近律和非齐次干扰观测器,在
进一步抑制控制抖动的同时保证了控制系统的稳定

性.本文主要针对舰载机的抗侧风着舰问题进行研
究,力求使舰载机能够在存在侧向阵风的情况下实现
安全着舰.

1 侧风条件下舰载机着舰模型

1.1 横侧向小扰动方程

舰载机在进入着舰下滑道后,其飞行状态近似保
持不变,因而采用小扰动线性化模型就可以较好地近
似舰载机着舰时的飞行状态.对于考虑一阶风干扰
情况下的舰载机着舰横侧向小扰动模型,其形式可以
表示为
β̇k

ṗ

ṙ

ϕ̇

 =


Yβ α∗ + Y p Y r − 1

g cos θ∗
V∗

Lβ Lp Lr 0

Nβ Np N r 0

0 1 tan θ∗ 0



βk

p

r

ϕ
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0 0
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[
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]
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

−Yβ
V∗

−Lβ
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−Nβ

V∗

0


vw. (1)

其中: p、r、ϕ分别表示舰载机的滚转角速度、偏航角
速度和滚转角;βk为航迹侧滑角,其与侧滑角β的关

系近似为βk = β + vw/V∗;下标*表示对应变量的配
平值; δa、δr分别表示副翼和方向舵偏角; vw表示侧
向风干扰.动力学导数为

Li =
Li + (Izx/Iz)Ni

Ix − I2zx/Iz
,

N i =
Ni + (Izx/Iz)Li

Iz − I2zx/Ix
;

(2)


Y i =

CyiQ∗S

mV∗
,

Yβ = Y β − D∗

mV∗
.

(3)

其中: i = β, p, r, δa, δr,其他变量的具体含义可以参
见文献[16].

1.2 着舰环境模型

在舰载机着舰过程中,舰尾流扰动主要是由自由
大气扰流、舰尾流稳态分量、周期紊流以及随机紊流

组成.在横侧向着舰控制过程中,需要考虑的主要是
自由大气扰流v1和随机紊流v4

[2,17],即
v1 =

629.1s+ 5.16

12 387s2 + 345.44s+ 1

√
πnσ,

v4 =
0.035Vwod

√
6.66

3.33s+ 1

s

s+ 1
sin(10πt)nσ.

(4)

其中:Vwod表示甲板风,nσ为单位白噪声,舰尾流侧
向分量可表示为vg = v1 + v4.
航母在航行过程中的舰体晃动将导致舰载机的

理想着舰点不断变化,增加着舰难度,其中影响舰载
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机横侧向着舰精度的主要是航母的侧滚及偏摆运

动.本文所采用甲板运动模型[18]为ϕs(t) = 2.5 sin(0.5t) + 3.0 sin(0.25t) + 0.5,

ψs(t) = 0.25 sin(0.7t) + 0.5 sin(0.1t),
(5)

其中ϕs和ψs分别表示航母甲板的侧滚和偏摆运动.
着舰过程中除了舰尾流的影响外,舰载机还有

可能遭受侧向阵风的干扰.目前,针对阵风已有多种
工程化数学模型,本文采用半波长 (1-cosine)离散阵
风模型[19]来描述舰载机着舰过程中所遭遇的侧风风

场,有

VW =


0, x < 0;

VWm

2

(
1− cos πx

dm

)
, 0 ⩽ x ⩽ dm;

VW , x > dm.

(6)

其中VWm
和dm分别表示阵风的最大速度以及最大

速度位置坐标.

1.3 侧向着舰引导方程

在舰载机进行着舰下滑飞行时,为了避免侧滑角
β导致的阻力增加,在其进行横侧向机动时,通常希
望侧滑角为零.同时,为了实现垂直挂索,一般应使舰
载机机头朝向始终对准着舰甲板跑道中线.由于着
舰跑道与航母航行方向之间存在夹角θs,这就使得舰
载机在着舰飞行时要始终“向右”进行轨迹调整,具
体可见图1中的阶段 I;且在着舰的最后阶段要考虑
理想着舰点随甲板的运动情况,也即保证舰载机飞行
轨迹能够实时跟随甲板运动进而实现精确的进近着

舰,具体可见图1中的阶段 II,此时舰载机的侧向期望
轨迹可表示为

yr(t) = VS sin θSt+ Ltd sinψS(t). (7)

其中:VS为航母的航行速度,Ltd为航母偏摆中心到

理想着舰点之间的纵向距离.由于理想着舰点距离
航母中线距离很短,此处忽略了航母侧滚运动产生的
影响.舰载机在进行侧向机动时,为了避免出现侧滑
角,通常采用“协调转弯”的飞行方式.在受侧风干扰
情况下主要依靠内环姿态控制系统对侧风干扰导致

的侧滑角进行消除,即令式(1)中的βk = vw/V∗.文献

[20]给出了飞机的协调转弯方程

ψ̇ =
g

V
tanϕ, (8)

其中ψ为飞机的偏航角.式 (8)成立的条件是飞机所
受侧力Y 为零,当考虑侧风的影响时,此方程并不能
准确描述飞机的侧向运动情况,当Y 不为零时,飞机
侧向与垂直方向上的受力情况可近似表示为mV Ẋ = L sinϕ+ Y cosϕ,

mg = L cosϕ− Y sinϕ.
(9)

其中:X为飞机的航迹偏航角,L表示升力.舰载机在
进行着舰飞行时,通常可认为Y 远小于L,且ϕ为小

量,所以这里忽略Y sinϕ的影响并将式 (9)中的两式
相除,可得

Ẋ =
g

V
tanϕ+

Y

mV
cosϕ. (10)

在爬升角γ不大的条件下,根据舰载机横侧向小
扰动运动方程组,可知

d∆yg
dt = V∗ cos γ∗∆X ≈ V∗∆X , (11)

且飞机所受到的侧力Y 可以表示为

Y = QS(Cyββ + Cyδaδa + Cyδrδr). (12)

其中:Q和S分别为动压和机翼参考面积,Cyβ、Cyδa、

Cyδr为气动导数.对式 (11)进行求导,并结合式 (3)、
(10)和(12),可得着舰过程中舰载机的侧向引导方程

d2∆yg
dt2 = V∗∆Ẋ =

g∆ϕ+ V∗(Y β∆β + Y δa∆δa + Y δr∆δr). (13)

由于舰载机的实际状态与配平状态之间有所

偏差,且式 (13)在推导过程中存在一定的近似和线
性化,加之实际过程中存在的未知干扰,导致了横
侧向引导方程 (13)无法准确地描述实际的飞行状
态.本文将上述干扰因素统一表示成未知干扰g1(t),
记g2(t) = V∗(Y β∆β+Y δa∆δa+Y δr∆δr),易知g2(t)

可测,记g(t) = g1(t)+g2(t).为了避免混淆,本文后续
将重力加速度g用K∗表示,则可将方程(13)改写为

d2∆yg
dt2 = K∗∆ϕ+ g1(t) + g2(t) = K∗∆ϕ+ g(t).

(14)

!"#$%&'(

)*I )*II

!"+,'(

-,./

θ
S

图 1 舰载机着舰横侧向期望轨迹



2258 控 制 与 决 策 第37卷

2 基于混合灵敏度H∞的内环控制器

2.1 混合灵敏度H∞控制方法

本节首先基于混合灵敏度H∞控制方法来设计

内环姿态控制器,其基本思想为:通过在频域内选择
合适的加权函数W1(s)、W2(s)和W3(s),并构造增广
被控模型P ∗(s),从而将问题转化为标准的H∞控制

问题并进行求解,其结构如图2[21]所示.

P s
*
( )

W s1( )

W s2( )

W s3( )

e t( )

u t( )

y t( )

r t( )

u t( )

P s( )

K s( )

e t( )

z t1( )

z t2( )

z t3( )

+

-

图 2 混合灵敏度H∞控制结构

图2中,P (s)为舰载机着舰的横侧向小扰动控制
模型,且从r(s)到e(s)、u(s)以及y(s)的闭环传递函

数可分别表示为

S(s) =
e(s)

r(s)
= [I + L(s)]−1,

R(s) =
u(s)

r(s)
= K(s)[I + L(s)]−1,

T (s) =
y(s)

r(s)
= L(s)[I + L(s)]−1.

(15)

其中:L(s) = P (s)K(s), S(s)、R(s)和T (s)分别为

灵敏度函数、控制活动函数和补灵敏度函数;W1(s)、

W2(s)和W3(s)分别为性能加权函数、输出加权函数

和鲁棒加权函数,用于对S(s)、R(s)以及T (s)进行相

应的加权.
由此,可得混合灵敏度问题的广义受控对象

P ∗(s)为 
W1e

W2u

W3y

e

 =


W1 −W1P

0 W2

0 W3P

I −P


[
r

u

]
, (16)

其闭环传递函数矩阵为

P ∗ =


W1S

W2R

W3T

 . (17)

混合灵敏度H∞控制问题就是在使闭环系统稳

定的基础上对K(s)进行求解,且使得

∥P ∗∥∞ < γ∗. (18)

不失一般性,通常取γ∗ = 1.

2.2 权重函数的选取

在混合灵敏度H∞控制的应用过程中,控制器的
性能在很大程度上依赖于频率加权函数的选取.因
此,如何选取加权函数,对H∞控制器的设计至关重

要.一般而言,加权函数的选择有以下原则[22]:W1作

用于干扰到输出的频谱特性,通常要求W1具有低通

特性;W2表示系统所允许的模型加性摄动范围,通常
可将W2选为一个较小的常数;W3反映了模型的乘

性摄动范围,通常要求W3具有高通特性;且需满足频
域塑型的要求[21]σ[S(jω)] < σ[W−1

1 (jω)],

σ[T (jω)] < σ[W−1
3 (jω)],

(19)

其中σ表示矩阵的最大奇异值.

3 一种低通非奇异终端滑模引导方法

3.1 低通非奇异终端滑模引导方法设计

本节通过对终端滑模控制算法的改进,提出一种
基于低通滤波结构的非奇异终端滑模算法用于设计

着舰引导律.此处引入低通滤波结构的目的主要是
为了滤除滑模控制器输出端的高频信号,进而改善控
制器设计过程中存在的控制抖振问题.基于低通滑
模引导的横侧向着舰闭环控制系统结构如图3所示.

-

+
y tr( )

y t( )

u tr( )

vw

!"#$%
&'()

*+,-
./

0123
4567

89:;<=
>?'@

+

-

g t( )

ϕ( )tϕr( )t

图 3 基于低通滤波器的闭环滑模控制系统结构

图3中的低通滤波结构采用一阶低通滤波形式
LF (s) =

λ

s+ λ
, λ > 0.本节主要讨论外环引导律的

特性,暂不考虑内环姿态控制系统响应速度的影响,
故假设ϕ(t) ≈ ϕr(t),即有 ϕ̇(t) + λϕ(t) = λur(t).

令e1(t) = y(t)− yr(t),有

ė1(t) = ẏ(t)− ẏr(t) = e2(t),

ė2(t) = ÿ(t)− ÿr(t) = e3(t),

ė3(t) =
...
y (t)−

...
y r(t) =

d
dt [K∗ϕ(t) + g(t)]−

...
y r(t) =

λK∗

(
ur(t)−

ÿ(t)− g(t)

K∗

)
+ ġ(t)−

...
y r(t) =

−λÿ(t) + λK∗ur(t) + λg(t) + ġ(t)−
...
y r(t).

(20)

对于r重积分链控制系统

ẋ1 = x2, ẋ2 = x3, . . . , ẋr−1 = xr; ẋr = u. (21)
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文献 [23]基于齐次性理论给出了一种可使系统 (21)
在有限时间内镇定的控制律形式,具体如引理1所述.

引理 1 [23] 当参数 c1, c2, . . . , cr > 0,多项式
∆(p) = pr + crp

r−1 + . . . + c2p + c1为Hurwitz,且
反馈控制律为下式时:

u =

−c1|x1|γ1sgn(x1)− c2|x2|γ2sgn(x2) . . .

−cr|xr|γrsgn(xr);

γi−1 =
γiγi+1

2γi+1 − γi
, i = 2, 3, . . . , r;

γr+1 = 1, γr = γ0, 0 < γ0 < 1.

(22)

可使积分链系统(21)在有限时间内镇定.
本文基于引理1设计如下积分终端滑模面形式:

s = e3 +
w t

0
[c1|e1|γ1sgn(e1) + c2|e2|γ2sgn(e2)+

c3|e3|γ3sgn(e3)]dt, (23)

其中参数 ci, γi(i = 1, 2, 3)满足引理1中的要求.对
式(23)求导,有

ṡ(t) =

− λÿ(t) + λK∗ur(t) + λg(t)+

ġ(t)−
...
y r(t) + c1|e1|γ1sgn(e1)+

c2|e2|γ2sgn(e2) + c3|e3|γ3sgn(e3). (24)

为了进一步提高滑模变量s的收敛速度,本文将
幂次数趋近律与指数趋近律相结合,同时为了避免控
制输入的抖振,将指数趋近律中的符号函数 sgn用边
界层饱和函数 sat代替,设计了一种新的趋近律形式
(称为改进幂指数趋近律),即

ṡ = −ηsat(s)− k1|s|γksgn(s)− k2s. (25)

其中: η > sup|λg + ġ| = l,参数k1 > 0, k2 > 0, 0 <
γk < 1,且有

sat(s) =


1

ε
s, |s| < ε;

sgn(s), |s| ⩾ ε;
(26)

参数ε > 0表示边界层的厚度.
进而,可将控制律设计为

u1 =

λ−1K−1
∗ [λÿ +

...
y r − ηsat(s)−

k1|s|γksgn(s)− k2s− c1|e1|γ1sgn(e1)−

c2|e2|γ2sgn(e2)− c3|e3|γ3sgn(e3)]. (27)

由于γk、γ1、γ2、γ3均大于0,控制律 (27)中不
会出现控制奇异的问题.在式 (27)中,为了抑制系统
抖振引入了边界层饱和函数 sat(s),使得当滑模变量

s进入边界层后,系统的有限时间稳定性无法保证,在
后续的稳定性分析中可以看出引起这一问题的主要

原因在于干扰g(t)的存在,因而需要设计相应的干扰
补偿策略对g(t)产生的影响进行补偿.
此处假设 g(t)为 k − 1阶可微,且 g(k−1)(t)的

Lipschitz常数L已知.受文献 [24]的启发,本文根据
侧向导引方程 (14)设计一种非齐次干扰观测器Π对

未知干扰g(t)及其导数 ġ(t)进行估计,即

Π :



ż0 = v0 +K∗ϕ, v0 = h0(z0 − ẏ) + z1,

ż1 = v1, v1 = h1(z1 − v0) + z2,

...

żi = vi, vi = hi(zi − vi−1) + zi,

...

żk = hk(zk − vk−1).

where,

h1(s) = −ςiL
1

k−i+1 |s|
k−i

k−i+1 sgn(s)− µis.

(28)

其中: ςi > 0, µi > 0, i = 0, 1, . . . , k.
由文献[24]中的推导过程可知,采用观测器Π对

未知干扰g(t)及其导数 ġ(t)进行估计时,若参数 ςi和

µi在逆序上足够大,则经过有限暂态时间tl后,有

z0 = ẏ(t), z1 = g(t), z2 = ġ(t), . . . , zi = g(i−1)(t),

i = 1, 2, . . . , k. (29)

进一步,在式 (27)中引入干扰补偿模块−λz1 −
z2,令

u2 =

λ−1K−1
∗ [λÿ +

...
y r − ηsat(s)− k1|s|γksgn(s)−

k2s− λz1 − z2 − c1|e1|γ1sgn(e1)−

c2|e2|γ2sgn(e2)− c3|e3|γ3sgn(e3)]. (30)

为了避免初始阶段干扰估计误差对系统产生的

不良影响,取tr2 ⩾ tl并采用如下形式的引导律:

ur =

u1, t ⩽ tr2;

u2, t > tr2.
(31)

注1 在舰载机着舰过程中,其位置速度信息和
加速度信息通常是由舰上的着舰引导雷达测量得到,
且为了抑制雷达噪声,α-β滤波、预处理滤波[18]等一

些较为成熟的滤波算法也已经应用到着舰引导测量

过程中,使得舰载机在着舰过程中的速度及加速度信
息可以较为精确地获得,故文中所设计的引导律是可
用的.
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3.2 滑模引导律稳定性分析

定理1 若采用式 (31)形式的引导控制律对系
统 (14)进行控制,可保证e1(t)在有限时间内收敛到0,
即本文中所设计的低通非奇异终端滑模引导律为有

限时间稳定的.
证明 取Lyapunov函数 V = s2/2,则根据式

(24)和(27)可得

V̇ =

s[
...
y −

...
y r + c1|e1|γ1sgn(e1)+

c2|e2|γ2sgn(e2) + c3|e3|γ3sgn(e3)] =

s[−λÿ + λK∗u+ λg + ġ −
...
y r + c1|e1|γ1sgn(e1)+

c2|e2|γ2sgn(e2) + c3|e3|γ3sgn(e3)] =

s[−ηsat(s)− k1|s|γksgn(s)− k2s+ λg + ġ]. (32)

当滑模变量 |s(t)| ⩾ ε时,将式 (26)代入 (32),可
得

V̇ = s(−ηsgn(s)− k1|s|γksgn(s)− k2s+ λg + ġ) =

− η|s| − k1|s|γk+1 − k2|s|2 + (λg + ġ)s ⩽

− η|s| − k1|s|γk+1 − k2|s|2 + |λg + ġ||s| ⩽

− k1|s|γk+1 − |s|(k2|s|+ η − l) ⩽

− k1|s|γk+1 = −k1(2V )
1+γk

2 . (33)

对式 (33)两边进行积分,易知V 能够在有限时间

tr1 =
[2V (0)](1−γk)/2

(1− γk)k1
内收敛到区间 [0, 0.5ε2],即滑

模变量s(t)能够在时间 tr1内收敛到边界层 |s(t)| =

ε上.为简化方程形式,在式 (33)的推导过程中默认
tr1 < tr2.当 tr1 ⩾ tr2时,在时间区间 [tr2, tr1]内有

ur = u2,此时式(33)中的 l = 0,上述结论依然成立.
当滑模变量进入边界层后,即 |s(t)| ⩽ ε时,有

V̇ = s
(
− η

ε
s− k1|s|γksgn(s)− k2s+ λg + ġ

)
=

− k1|s|γk+1 −
(
k2 +

η

ε

)
|s|2 + (λg + ġ)s. (34)

可见,由于干扰 g(t)的存在,采用控制律 (27)无
法保证滑模变量s(t)收敛到零,而仅能保证其在有限
时间tr1内收敛到区间 [−ε, ε].
当 t > max{tr1, tr2}时,根据式 (24)、(26)和 (30)

有

ṡ(t) =

− λÿ(t) + λK∗u(t) + λg(t) + ġ(t)−
...
y r(t)+

c1|e1|γ1sgn(e1) + c2|e2|γ2sgn(e2) + c3|e3|γ3sgn(e3) =

− η

ε
s− k1|s|γksgn(s)− k2s+ λg + ġ − λz1 − z2 =

− k1|s|γksgn(s)−
(
k2 +

η

ε

)
s. (35)

受文献 [15]的启发,将等式 (35)两边同乘ek2+
η
ε ,

并整理可得

d(ek2+η/εs)

|ek2+η/εs|γksgn(s) = −k1e(k2+η/ε)(1−γk)tdt. (36)

当s(0) ̸= 0时,对等式(36)两边积分,可得

s(t) =


sgn(s(0))e−(k2+η/ε)t

[
|s(0)|1−γk+

k1
k2 + η/ε

− k1e(1−γk)(k2+η/ε)t

k2 + η/ε

] 1
1−γk

, t < tc;

0, t ⩾ tc.

(37)

其中

tc =

ε

(k2ε+ η)(1− γk)
ln

(
1 +

(k2 + η/ε)|s(0)|1−γk

k1

)
.

(38)

由此可知,当初始时刻滑模变量s(0) > ε时,本
文所设计的幂指数型趋近律可使滑模变量在时间

T = max{tr1, tr2}+ tr3内收敛到零,其中

tr3 =

ε

(k2ε+ η)(1− γk)
ln

(
1 +

(k2 + η/ε)ε1−γk

k1

)
. (39)

当滑模变量收敛到0之后,有s(t) = ṡ(t) = 0,即

ė3 =

−c1|e1|γ1sgn(e1)−c2|e2|γ2sgn(e2)−c3|e3|γ3sgn(e3).
(40)

由引理1可知,误差变量e3(t)、e2(t)、e1(t)均为有

限时间稳定.综上,可知本文所设计的低通非奇异终
端滑模引导算法为有限时间稳定的. 2
4 仿真分析

4.1 仿真条件设置

本文以F/A-18飞机为例,利用其动力学导数的
近似拟合函数[25]构造Simulink动力学模块,进一步
利用Matlab中的内置 trim函数对舰载机进行着舰飞
行状态配平,寻找舰载机在速度V = 68m/s,α =

8.3◦, θ = 5.3◦,β = p = q = r = ϕ = ψ = 0

附近的平衡点,得到配平状态:V∗ = 72.81m/s,α∗ =

8.55◦, θ∗ = 5.44◦,β∗ = p∗ = q∗ = r∗ = ϕ∗ = ψ∗ =

δα∗ = δr∗ = 0.进一步,可获取舰载机在此飞行状态
下的小扰动线性化方程的参数为

A =


−0.138 7 0.148 6 −0.988 9 0.134 2

−4.969 5 −1.392 1 0.565 4 0

0.495 2 0.018 9 −0.092 5 0

0 1.000 0 0.095 2 0

 , (41)
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B =


0.004 9 0.024 8

−5.317 7 0.839 8

0.114 6 −0.473 7

0 0

 , E =


0.001 9

0.068 3

−0.006 8

0

 .
(42)

在内环姿态控制系统的设计过程中,根据2.2节
中所给出的关于权重函数选取的基本原则进行多次

仿真调试,选取如下权重函数:
W1(s) = diag[w11(s), w12(s), w13(s), w14(s)],

W2 = diag[w21, w22],

W3(s) = diag[w31(s), w32(s), w33(s), w34(s)].

(43)

其中

w11(s) =
607.6(0.021 5s+ 1)

92.81s+ 1
,

w12(s) =
0.001 5(0.021 5s+ 1)

92.81s+ 1
,

w13(s) = w12(s), w14(s) = w11(s),

w21 = w22 = 0.006 2,

w31(s) = w32(s) = w33(s) = w34(s) =

3.82× 10−4(1 755.4s+ 1)

17.24s+ 1
. (44)

根据所选的权重函数矩阵,基于Matlab的鲁棒
控制工具箱可以对K(s)进行求解.

低通非奇异终端滑模控制的参数选取为 λ =

5, η = 1.6, k1 = 0.28, k2 = 1.8, γk = 0.7, c1 =

1.18, c2 = 2.27, c3 = 1.8, γ0 = 0.7.
非齐次干扰观测器的参数选为 ς0 = 2, ς1 =

1.5, ς2 = 1.1, µ0 = 8, µ1 = 6, µ2 = 3.仿真过程
中假设干扰g1(t) = 0.1 cos(2t) + 0.05 sin t.
4.2 内环姿态控制器控制性能

在1 s时刻引入滚转角的单位阶跃信号,同时对
舰载机施加舰尾流干扰,采用文中所设计的混合灵敏
度H∞内环姿态控制器对滚转角信号进行跟踪,其跟
踪效果与PID控制算法的对比效果如图4所示.
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图 4 内环姿态控制效果

由图4可以分析得出,与传统的PID控制方法相

比,文中所设计的内环控制器可以快速地实现滚转
角控制,其调节时间在 4 s左右,比PID快 3 s;且在舰
尾流的持续干扰下,可将滚转角的控制误差限制在
±0.005 rad左右,与PID控制精度基本一致.这说明,
本文所设计的内环控制器可以在更短的调节时间内

实现与PID控制方法相同的控制精度.
进一步,为了验证所选择的权重函数的有效性,

对控制器的频域稳定性进行分析,求解权函数、灵敏
度函数以及补灵敏度函数在全频域范围内的奇异值,
所得结果如图 5所示.由图 5可知,式 (19)成立,满足
奇异值特性要求,求解∥P∥∞ = 0.967 8,满足式 (18).
基于以上的仿真及分析,可知本文中所设计的内环姿
态控制器具有良好的控制性能.
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图 5 内环控制系统幅频特性曲线

4.3 外环引导效果仿真分析

选取舰载机的初始位置误差分别为12 m、6 m、
−4 m,并在 8∼ 10 s内引入强度为 6 m/s(风力约为 4
级)的阵风.为了验证外环引导算法的性能,这里先假
设内环姿态控制系统的控制性能理想,即有ϕ(t) =

ϕr(t),此时内环姿态控制系统只用于产生信号
g2(t).采用本文所设计的舰载机抗侧风着舰引导算
法对系统进行控制,可得舰载机的飞行轨迹及轨迹
控制误差如图6和图7所示.由图6可以分析得出,在
不同的初始误差条件下,经历5 s左右的控制过程后,
初始误差基本可以被消除,控制进入稳态过程.由图
7可以分析得出,舰载机的侧向轨迹误差可以被控制
在±0.12m以内,且侧风干扰对飞机位置的影响并不
明显,可见本文所设计的着舰引导算法具有良好的抗
侧风引导能力.
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图 6 不同初始条件下的引导效果
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以初始误差为−4m时的情况为例对结果作进
一步分析.图8中给出了低通滤波结构对虚拟控制变
量ur的滤波效果,由图8可见滤波结构的引入对内环
姿态控制器输入量ur中的高频抖振信号起到了一定

的抑制作用.
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图 8 低通滤波结构对虚拟控制变量的平滑效果

图9中给出了非齐次干扰估计器的估计结果,可
见非齐次干扰观测器对干扰g(t)具有良好的估计性

能,且观测器的收敛时间小于4 s.
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图 9 干扰观测器对干扰g的估计结果

4.4 综合仿真效果及算法性能对比

在 4.3节的仿真中对内环姿态控制系统的性能
作了理想化假设.进一步,为了验证本文所设计的内
外环综合控制系统的控制效果,这里对内环外控制系
统进行整体仿真.同时,为了验证LNTSMC引导算法
相较于已有算法的优势,本文选取文献中两种已有的
算法作为引导律进行控制效果对比.其分别为:

1) Super-twisting输出反馈控制算法[26];
2)二阶非奇异终端滑模控制算法(NTSMC)[27].
注2 在进行内外环整体仿真的过程中,由于内

环控制系统性能有限,当舵偏角快速变化时,λz1 + z2

数值较大且变化较快,这一影响会传递到ur,进而使
得内环控制系统无法有效地跟踪引导律信号,最终影
响整体控制效果,故本文在进行整体仿真时,只对未
知干扰信号g1(t)进行估计和补偿,即令观测器Π中

的 ż0 = v0 +K∗ϕ+ g2(t).
初始位置误差取为−9m,同样在8∼ 10 s内引入

强度为6 m/s的阵风,采用本文所提出的LNTSMC与
文献中的两种算法分别进行闭环控制,所得位置轨迹
和位置误差情况如图10和图11所示.由图10可以分
析得出:本文所提出的LNTSMC算法的响应速度要
略快于另外两种算法; NTSMC算法的收敛速度最慢.
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图 11 不同引导律下的侧向轨迹控制误差

同时,由图 11中可以分析得出:相较于 Super-
twisting算法和NTSMC算法, LNTSMC算法具有更
高的控制精度,在受到侧向阵风干扰之后, LNTSMC
算法可以使得舰载机的侧向位置误差控制在±0.9m
以内,这一偏差小于舰载机侧向着舰偏差的理想范围
±1.52m.在相同的侧风干扰条件下, Super-twisting
算法以及NTSMC算法的控制误差分别为±1.4m和
±1.6m,约为LNTSMC算法的1.5倍.
采用3种控制算法所得到的控制输入情况如图

12和图13所示.由图12和图13可以分析得出,采用
Super-twisting算法和NTSMC算法进行着舰控制的
整个过程中,副翼和方向舵基本上都是在舵偏角极限
范围内上下偏摆,而采用本文中所提出的LNTSMC
算法时,除起始时刻和阵风开始作用阶段以外,其控
制量均未达到舵偏角的极限值.由此可见,本文将低
通滤波结构和边界层方法相结合,对滑模控制过程中
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的控制输出抖振起到了一定的抑制作用.
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图 12 3种引导方法对应的副翼控制输入
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图 13 3种引导方法对应的方向舵输入

基于以上结果及分析可得出如下结论:与文献
中已有的方法相比,本文所提出的LNTSMC算法具
有良好的响应速度,同时有着较强的抗侧风干扰能
力.此外,该算法对于控制器的抖振情况具有一定的
抑制能力,故文中所提出的LNTSMC算法具有良好
的综合性能.
注3 在4.3节和4.4节的仿真中,为了避免vw中

的高频信号输入到内环控制系统中,此处将vw/V∗经

过滤波器4/(s + 4)平滑后作为βk的指令信号,而4.2
节中只涉及到高频舰尾流干扰的影响,βk的指令信
号直接设为0.

5 结 论

本文从提高舰载机的抗侧风着舰能力出发,基于
控制回路逐次闭合的思想以及混合灵敏度H∞和非

奇异终端滑模等鲁棒控制技术,设计了舰载机抗侧风
着舰控制系统.本文的主要工作和贡献包括:

1)基于混合灵敏度H∞控制设计了抗侧风着舰

控制系统的内环姿态控制器,通过选取合适的频率权
函数以满足其对频率塑型的要求,获得了良好的内环
姿态控制效果;推导了侧风条件下舰载机着舰的侧
向导引方程.

2)基于齐次性理论,设计了一种适用于低通滑模
控制的积分终端滑模面,在保证有限时间镇定的同时
避免了控制奇异问题;进一步设计了一种带边界层
的幂指数趋近律用以快速镇定滑模变量,且从理论上
证明了所设计滑模引导律的有限时间稳定,仿真表明

文中所设计的滑模引导律具有良好的抗侧风性能.
3)同时采用低通滤波器以及边界层的方法来抑

制控制系统的抖振问题.仿真结果表明,该方法在实
现良好控制效果的同时,对控制抖振具有一定的抑制
作用.
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