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摘　 要:以飞翼布局无人机为控制对象ꎬ针对无人机着舰姿态和空速控制问题ꎬ研究并设计横

向姿态控制律和空速控制律ꎬ可以满足无人机对标准着舰轨迹的精确跟踪ꎮ 其中针对无人机

航向静不稳定问题ꎬ设计横侧向增稳控制律与滚转角控制律ꎬ保证了滚转角控制品质与无人机

航向稳定ꎮ
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０　 引言

飞翼布局无人机拥有气动和结构效率高、升阻比和有

效载荷量大、载荷分布均匀以及隐身性能好等优点[１] ꎬ因
而受到了世界各国的广泛关注ꎮ 目前ꎬ这一类无人机在世

界范围内尚未投入使用ꎬ还处于试验阶段ꎮ
对舰载机而言ꎬ影响舰载机着舰的因素有海洋、大气

和着舰平台等ꎬ这些因素导致舰载机的着舰操作异常复

杂ꎮ 据公开资料ꎬ美国的 Ｘ－４７Ｂ 无人机是当前世界上唯

一一款成功在航母上自主起降的无人机[２－３] ꎬ其着舰方式

采取人工控制和自适应控制相互结合ꎮ 飞翼无人机的研

究技术属于机密ꎬ当前理论界的研究成果甚少ꎮ 王鑫[４]

提出基于多变量模型参考自适应理论的抗干扰飞行控制

律ꎬ在较快的响应下通过抑制作用保证系统的稳态、瞬态

响应各项指标的稳定性ꎮ 杨恩泉等[５]人指出ꎬ基于反馈

线性化方法的非线性控制方法需要精确的系统模型ꎬ然而

这是很难做到的ꎮ
在飞翼无人机着舰过程中ꎬ对理想着舰点的高度与距

离的精确跟踪仍是一大难点ꎮ 本文首先针对无人机着舰

横向控制提出了几点要求ꎬ并设计了航向增稳控制律ꎬ解
决了飞翼无人机着舰横侧向荷兰滚模态不稳定的问题ꎻ其
次基于自适应动态逆理论设计了滚转角控制律ꎬ使滚转角

控制变得准确、稳定ꎻ最后设计了以航迹角控制器和侧向

速度控制器ꎬ实现了平动轨迹的精确跟踪ꎬ同时在每个控

制器设计后都对控制器的响应和裕度进行了鲁棒性分析

验证ꎮ

１　 着舰横侧向控制需求

在理想状态下无人机可无侧滑地降落在航母飞行甲

板着舰区域内并顺利挂上阻素[６] ꎮ 实际操作中ꎬ飞翼无

人机将面临着十分复杂的着舰环境ꎬ影响飞机顺利着舰ꎮ
分析可知ꎬ飞翼无人机着舰的横侧向控制需满足以下

条件:
１)着舰航向范围的控制ꎮ 为防止无人机在着舰后滑

向侧方ꎬ需保证飞行航向与着舰甲板中心线方向一致ꎬ无
人机的航向与航母飞行甲板的中心线夹角须控制在±３°
范围以内ꎮ

２)着舰侧偏的控制ꎮ 在飞翼无人机着舰过程中ꎬ需
保证无人机理想着舰点控制在相对航母甲板中心线

的±３ ｍ距离以内[７] ꎮ
３)飞翼无人机航向的增稳控制ꎮ 由于飞翼无人机的

特殊气动布局ꎬ其航向不够稳定[８] ꎮ 为保证航向的稳定

性ꎬ需要设计增稳控制ꎮ
４)需要设计抗扰动能力强的横侧向控制律ꎮ 海平面

是一个复杂的着舰环境ꎬ在这样的环境下无人机在着舰过

程中会受到大气扰动和舰尾流[９]等多种不同的扰动ꎮ 为

使无人机可以安全着舰ꎬ设计的横侧向控制律应可以很好

地克服外来扰动带来的干扰ꎮ
为满足上文提出的 ４个控制需求ꎬ设计了如图 １所示

的无人机着舰横侧向控制结构ꎮ
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图 １　 自动着舰横侧向通道控制结构

２　 增稳控制律设计
飞翼无人机纵向模态偏于稳定ꎬ但是横侧向模态阻尼较

弱ꎮ 因此应进行增稳控制律的设计ꎬ使无人机模态稳定ꎮ
为了快速消除侧滑角ꎬ抑制荷兰滚模态的发散ꎬ需要

增强航向静稳定性ꎮ 为解决航向阻尼不足问题ꎬ文中将侧

滑角 β 负反馈加入至方向舵通道ꎬ同时再利用改变滚转角

速度来提高航向稳定性ꎬ让无人机模态趋于稳定ꎮ 因此横

侧向的增稳控制律结构为

ｐｚ ＝Ｋβ
ｐβ－Ｋｐ

ｐｐ

ｒｚ ＝Ｋｒ
ｒ ｒ

{ (１)

其中:设计控制增益为 Ｋβ
ｐ ＝ １.０ꎬＫｐ

ｐ ＝ －０.３ꎬＫｒ
ｒ ＝ －０.５ꎮ 如

图 ２－图 ３所示ꎬ在加入增稳控制器后ꎬ荷兰滚模态阻尼明

显增加ꎬ同时滚转模态快速收敛ꎮ 可以看出增稳控制律很

好地改善了飞翼无人机的航向不稳定问题ꎮ
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图 ２　 航向增稳前
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图 ３　 航向增稳后

３　 滚转角控制律设计

飞翼无人机想要实现横侧向平动轨迹跟踪ꎬ必须在着

舰过程中保持滚转角稳定ꎮ 为实现无人机迅速、稳定地滚

转ꎬ本文采用滚转角为外环控制、滚转角速率为内环控制

的方式设计滚转通道控制律ꎮ 图 ４ 所示为本文设计的滚

转角控制律结构ꎮ
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图 ４　 滚转角控制律结构

本文对于滚转通道的控制律采用自适应动态逆理论

设计ꎮ 控制器中指令模型采用 ２阶系统模型ꎬ模型为

ｐ
ｐｙ
＝ λ２

ｓ２＋μλ－λ２
(２)

式中 ｐｙ 为指令模型给定值ꎮ 用 ＫＩｐ
α 和 Ｋｐ

α 代替上式中的－
λ２ 与 μλꎬ并对其进行积分得

ｐ
 ＝ Ｋｐ

αｐ ＋ ＫＩｐ
α ∫(ｐｙ － ｐ)ｄｔ (３)

将上式中的 ｐ


用期望 ｐ


ｄ 替换ꎬ即可获得指令控制

律为

ｐ

ｄ ＝ Ｋｐ

αｐ ＋ ＫＩｐ
α ∫(ｐｙ － ｐ)ｄｔ (４)

因此ꎬ滚转角速度动态逆控制律为

ｕｄｉ ＝ １

Ｌ
－

δａ

Ｋｐ
αｐ ＋ ＫＩｐ

α ∫(ｐｙ － ｐ)ｄｔ － Ｌ
－

αｐ － Ｌ
－

ββ[ ] (５)

由横侧向控制需求可知ꎬ滚转角速度控制器需具备较

宽的带宽ꎬ因此可得到设计控制增益为 ＫＩｐ
α ＝ １.０ꎬＫｐ

α ＝ ０.５ꎮ
如图 ５所示ꎬ滚转角速度控制系统阶跃响应能力快、无超

调且系统无静差ꎬ幅相裕度均满足设计要求ꎮ
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图 ５　 滚转角速度阶跃响应与开环伯德图
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在滚转角速率控制器设计的基础上ꎬ基于经典 ＰＩＤ
控制可设计滚转角控制律为

ｐｙ ＝Ｋβ
αβ＋Ｋϕ

α(ϕｙ－ϕ) (６)
滚转角速度指令输入和滚转角输出的传递函数如下:

ϕ
ｐｙ
＝ ０.４５( ｓ＋３.２４)( ｓ－８.３１)
( ｓ－２.７３)( ｓ＋０.２６)( ｓ＋５.５１)

(７)

由根轨迹设计方法ꎬ计算得滚转角控制回路控制增益

为 Ｋβ
α ＝ ０.５ꎬＫϕ

α ＝ ０.８ꎮ
如图 ６ 所示ꎬ系统阶跃响应无超调ꎬ上升时间约为

２.１８ ｓꎬ调节时间约为 １３.５ ｓꎬ系统无静差ꎮ 同时开环传递

函数的相角裕度约为 ９１.４°ꎬ幅值裕度约为 ３８.１ ｄＢꎬ设计

点的裕度达到要求ꎮ
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图 ６　 滚转角阶跃响应与开环伯德图

４　 平动轨迹跟踪控制律设计
为更好地使无人机实现平轨迹跟踪ꎬ需要将航迹角与

舰船中心线对准并消除侧向偏差[１０] ꎮ 文中设计了如图 ７
所示的水平轨迹跟踪控制律ꎮ
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图 ７　 平动轨迹跟踪控制律结构

航迹角对准甲板跑道中心线是平动轨迹跟踪的关键ꎮ

航迹角控制通道是滚转角控制通道的外回路ꎬ故本文在滚

转角控制律的基础上设计航迹角控制律ꎬ可得到滚转角指

令输入到航迹角输出的传递函数为

φｓ
ａｓ

φｙ
＝ ０.０４１ ６( ｓ＋５３.５１)( ｓ＋２.４２３)( ｓ

２＋５.９４３ｓ＋１６７.５２)
ｓ( ｓ＋２４.６１)( ｓ－３.８３７)( ｓ＋１.５４９)( ｓ２＋５.５７ｓ＋３０.５４)

(８)
由滚转角控制律可知ꎬ航迹角控制律为

φｙ ＝Ｋφ
αφｙ－Ｋφ

αφｓ
ａｓ (９)

由根轨迹法设计ꎬ同时考虑到控制器的可靠性与快速

性ꎬ可得到控制增益为 Ｋφ
α ＝ ０.８ꎻ如图 ８ 所示ꎬ系统阶跃响

应无超调ꎬ其中调节时间约为 １９. ９ ｓꎬ上升时间约为

１２.５ ｓꎬ系统无静差ꎮ 开环传递函数的相角裕度约为

８０.３°ꎬ幅值裕度约为 ４９.８ ｄＢꎬ设计点的裕度达到要求ꎮ
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图 ８　 航迹角时域响应曲线与开环频域响应图

航迹角控制器只能使航迹角与甲板跑道中心线对准ꎬ
但无法消除侧向偏差ꎮ 本文选择在航迹角控制律的基础

上设计侧向速度控制律ꎬ通过控制侧向速度调整无人机侧

向位置来消除侧偏ꎮ
滚转角指令输入到相对侧向速度输出的传递函数为

Ｙ
ｓ

ａｓ

φｙ

＝ ０.０３８ ５( ｓ＋５３.５１)( ｓ＋２.４２３)( ｓ２＋５.９４３ｓ＋１６７.５２)
( ｓ＋２４.６１)( ｓ－４.５６２)( ｓ＋２.７９４)( ｓ＋０.６５４)( ｓ２＋３.４６ｓ＋３５.４９)

(１０)
采用比例积分环节设计侧向速度控制律ꎬ可得控制律为

φｙ ＝ ＫＹ


αＹ


ｙ － ＫＹ


αＹ
ｓ

ａｓ ＋ ＫＩＹ


α ∫(Ｙｙ － Ｙ
ｓ

ａｓ)ｄｔ (１１)

由根轨迹设计方法得到控制增益为 ＫＩ Ｙ


α ＝０.５ꎬＫ Ｙ


α ＝１.５ꎮ
在侧向速度控制律的基础上分析可知侧向速度指令

２２２



电气与自动化 刘光锐ꎬ等飞翼无人机着舰横侧向控制律设计

输入到侧向位置的传递函数为

Ｙｓ
ａｓ

Ｙ


ｙ

＝ ０.０３１ ７( ｓ＋５３.５１)( ｓ＋２.４２３)( ｓ＋０.４６１)( ｓ２＋５.９４３ｓ＋１６７.５２)
ｓ( ｓ＋２４.６１)( ｓ２＋０.５３７ｓ＋０.８４３)( ｓ２＋０.６８１ｓ＋０.０１７ ３)( ｓ２＋８.４６ｓ＋３４.２９)

(１２)

　 　 采用比例控制设计侧向位置控制律ꎬ可得控制律为

Ｙ


ｙ ＝ＫＹ
αＹｙ－ＫＹ

αＹｓ
ａｓ (１３)

由根轨迹设计方法得到控制增益为 ＫＹ
α ＝ ０.１２ꎮ

如图 ９ 所示ꎬ系统阶跃响应无超调ꎬ上升时间约为

７.８３ ｓꎬ调节时间约为 １２.８ ｓꎬ系统无静差ꎮ 开环传递函数

的相角裕度约为 ７６.４°ꎬ幅值裕度约为 ４５.９ ｄＢꎬ设计点的

裕度达到要求ꎮ 如图 １０所示ꎬ系统阶跃响应无超调ꎬ上升

时间约为 ２１.５ ｓꎬ调节时间约为 ３８.４ ｓꎬ系统无静差ꎮ 开环

传递函数的相角裕度约为 ７３°ꎬ幅值裕度约为 ２４.１ ｄＢꎬ设
计点的裕度达到要求ꎮ
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图 ９　 侧向速度阶跃响应与开环伯德图
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图 １０　 侧向位置阶跃响应与开环伯德图

５　 仿真验证

为了验证控制器的控制精度及控制效果ꎬ如图 １１ 所

示ꎬ在 Ｍａｔｌａｂ / Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下构建了着舰仿真数值环境ꎬ
根据仿真环境模型分别对飞翼无人机在平静大气环境与

有舰尾流扰动的情况下进行着舰仿真ꎮ 假设舰船以

１５ ｍ / ｓ的速度匀速前进ꎬ样例无人机在初始高度为１２０ ｍꎬ
速度为 ６０ ｍ / ｓꎬ沿－３.５°理想着舰下滑轨迹着舰ꎮ

����� 

8�# ���@1
 

88F� 

-�EF4@
1 

�>��  �8-�F� 

��� 

图 １１　 某型无人机着舰数值仿真环境

１)平静大气环境下着舰仿真

由图 １２可知ꎬ无人机在自动着舰过程中横侧向保持

无侧滑飞行ꎻ同时在过程中保持 ２ ｍ / ｓ的侧向速度跟随舰

船的侧向运动ꎻ相对舰船甲板跑道中心线的侧向偏差最大

约０.５ ｍꎬ实现了无人机无侧偏触舰ꎮ
２)穿越舰尾流着舰仿真

为验证本文设计的控制器在舰尾流影响下的控制效

果ꎬ在仿真系统中加入了舰尾流模型ꎻ仿真采用的舰尾流

模型为 ＭＩＬ－Ｆ－８７８５Ｃ军用规范中规定的舰尾流[１１] ꎮ
从图 １３可以看出ꎬ舰尾流对无人机的横侧向轨迹跟

踪影响甚小ꎮ 整个着舰过程中无人机与舰船保持了同样

的侧向移动速度ꎬ侧滑角控制基本为 ０ꎬ侧向位置跟踪误

差控制在±０.６ ｍ内ꎬ实现了横侧向无侧滑、无侧向偏差的

跟踪控制ꎮ
(下转第 ２２７页)

３２２



电气与自动化 李彦文ꎬ等协同搬运系统中的麦克纳姆轮 ＡＧＶ运动控制研究

尔滨工业大学ꎬ２０１９.
[２] ＭＯＨＤ ＳＡＬＩＨ Ｊ Ｅꎬ ＲＩＺＯＮ Ｍꎬ ＹＡＡＣＯＢ Ｓ. Ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ ｏｍｎｉ－

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ ｍｏｂｉｌｅ ｒｏｂｏｔ ｗｉｔｈ ｍｅｃａｎｕｍ ｗｈｅｅｌ [ Ｊ ] . Ａｍｅｒｉｃａｎ
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｐｐｌｉｅｄ Ｓｃｉｅｎｃｅｓꎬ２００６ꎬ３(５):１８３１￣１８３５.

[３] 陈华. 基于 Ｌｅａｄｅｒ－Ｆｏｌｌｏｗｅｒ 策略的跟随 ＡＧＶ 运动控制技术

研究[Ｄ]. 南京:南京航空航天大学ꎬ２０１９.
[４] 武星. 视觉导航的轮式移动机器人运动控制技术研究[Ｄ].

南京:南京航空航天大学ꎬ２０１０.

[５] 张忠民ꎬ郑仁辉. 基于模糊 ＰＩＤ 的麦克纳姆轮移动平台的控

制算法[Ｊ] . 应用科技ꎬ２０１７ꎬ４４(６):５３￣５９.
[６] 华铁丹ꎬ张少雷. Ｍｅｃａｎｕｍ 轮全向机器人运动误差补偿方

法[Ｊ] .工业控制计算机ꎬ２０１６ꎬ２９(１０):２５￣２７.
[７] 王帅ꎬ周乐来ꎬ李贻斌ꎬ等. 多移动机器人编队领航跟随方法

研究进展[Ｊ] . 无人系统技术ꎬ２０１９ꎬ２(５):１￣８.

收稿日期:２０２０ １１ ２０



(上接第 ２２３页)

������ ������ ������ ������ ������ ���� �
��

�

�

������ ������ ������ ������ ������ ���� �
��

�

�

������ ������ ������ ������ ������ ���� �
����

�

���

���

���

���

���

���7E>
,�7E>

������ ������ ������ ������ ������ ���� �
����

�

���

���

���

���

���

����	E�
,��	E�

�
	
E
�
�	N
�T



7
E
>
� (°
)

$
D
>
�(°
)

�
#
>
�(°
)

���C)�,7%�	�4�N

���C)�,7%�	�4�N ���C)�,7%�	�4�N ����C)�,7%�	�4�N

	D
��	E�	C
�7E>	B
�$D>��#>

图 １２　 平静大气环境下着舰滚转角、侧滑角、航迹角、侧向速度曲线
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图 １３　 穿越舰尾流下着舰滚转角、侧滑角、航迹角、侧向速度曲线

６　 结语

本文针对舰载无人机着舰过程中姿态与空速控制问题ꎬ
首先设计了航向增稳控制律ꎬ解决了横侧向荷兰滚模态不稳

定的问题ꎻ其次基于自适应动态逆理论设计了滚转角控制

律ꎬ使滚转角控制变得准确、稳定ꎻ最后设计了以航迹角控制

器和侧向速度控制器ꎬ实现了平动轨迹的精确跟踪ꎮ
仿真结果表明:该控制方法可以满足着舰落点误差的

要求ꎬ且对舰尾流有一定的抑制效果ꎬ对着舰研究具有一

定的参考价值ꎮ
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