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摘要:在自动空中加油(AAR, automated aerial refueling)对接过程中,加油机后方拖出的加油软管锥套受到加油机
和受油机的双重气动干扰,呈现不规则摆动运动,受油机要实现与加油锥套的精确对接,要求其飞行控制系统具有
鲁棒性和快速的自适应能力,为此提出采用自适应控制器方案,该方案以线性二次调节器(linear quadratic regulator,
LQR)比例积分型控制器作为稳定闭环,在此基础上加入自适应控制器,仿真结果表明,采用自适应控制器的受油机
自动空中加油飞行控制系统可以实现规定时间内的精确加油对接,既满足瞬态性能要求,又满足稳态精度要求,同
时,还解决了由自适应参数跳动带来的舵机操纵过于频繁的问题.该方法可有效提高对接过程中受油机飞行控制系
统的抗干扰能力,能够满足自动空中加油对接段的飞行控制要求.
关键词: 自动空中加油;飞行控制;轨迹跟踪;自适应控制
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L1 adaptive control for automated aerial refueling
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Abstract: During the automated aerial refueling (AAR), when the receiver approaches to couple with a refueling drogue,
the hose-drogue system undergoes a transient motion due to the receiver forebody aerodynamic effect, in addition to the
tanker motion and downwash. Thus, the receiver requires an accurate flight control. For this purpose, we propose a novel
adaptive controller on the basis of LQR proportional integral control for stabilizing the closed-loop, to realize the fast
accurate refueling with desirable transient performance and the steady-state precision. Simulation results show that this
method ensures the realization of an accurate AAR in a given finite time period by restraining the disturbance as well as
reducing the model error, and meets the control requirements of AAR in both the transient and steady states.
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1 引引引言言言(Introduction)
空中加油技术是增大飞机作战半径、提高载弹

量、解决起飞重量与飞行性能矛盾的重要手段. 而自
动空中加油[1]则是实现有人或无人驾驶飞机加油功能

的自动化. 为实现自动空中加油,无人机在飞行控制
方面必须具备如下能力: 能够在加油机强的尾流干扰
作用下,实现位置和姿态的精确控制,并保证瞬态性
能和稳态精度.

现代空中加油系统分为两大类: 一类是伸缩套管
式(boom receptacle refueling),也称为硬式加油;另一
类是插头锥套式(probe and drogue refueling),也称为
软式加油. 前者需要专职加油操纵员,控制可伸缩式
的加油硬管,对准并插入受油机受油孔.后者采用加

油机放出末端带锥套的加油软管,受油机接近锥套,
直到受油机受油插头与锥套对接. 在对接过程中,加
油机尾流、受油机的气流前扰及大气紊流都会对加油

软管下沉量及稳定性产生影响,使得加油锥套出现不
规则摆动运动,从而增加对接难度.为实现受油机与
加油锥套的快速精确对接,国内外学者主要开展了以
下3方面的研究工作:

首先是在建模方面,文献[2]针对加油机尾涡流场
建立了较精确的考虑尾涡衰减和扩散特性的尾涡空

间流场计算模型,文献[3]对加油软管–锥套系统开展
了建模研究,给出了软管拖曳位置及自由运动模型,
可用于加油对接的仿真验证;

其次是在近距相对位置测量与引导方面,利用了
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多种传感器及模糊融合技术,如采用GPS与视觉系
统(machine vision)两种传感器相融合的方法实现自
动空中加油过程中的加/受油机对接所需的位置测量

与引导[4–5];

第3方面是飞行控制方法研究,国内外学者应用了
大量现代控制理论方法,如在受油机线性化模型基础
上,文献[6]采用线性二次型LQR方法设计了受油机
自动飞行控制系统,但在仿真中将加油机尾涡进行了
简化,因而并不能完全反映受油机的真实受扰情况,
其针对的主要是硬式加油对接. 文献[7]采用Back-
stepping方法设计了受油机的姿态角和速度控制律,
避免了非线性动态逆的时标分离,同时通过设计李雅
普诺夫函数,保证了系统的稳定性,但其依赖于精确
的受油机建模,此外仿真过程中只针对加油机后方一
固定点开展对接验证,并未考虑锥套的扰动运动.

在飞行控制系统中自适应控制和神经网络控制技

术的应用备受关注,如文献[8]提出了基于在线神经网
络的超机动飞行自适应动态逆鲁棒控制方法,基本控
制律采用非线性动态逆方法设计,对于建模误差或者
控制面损伤等因素导致的不确定性逆误差采用神经

网络进行自适应补偿,该方法也被应用于空中加油受
油机飞行控制系统设计中[9],但该方法存在的问题是:
当需要较大的自适应增益来补偿外界干扰时,系统的
动态响应会出现振荡现象,使得系统的过渡过程变差,
这也是自适应控制方法普遍存在的问题.

对于空中加油问题,最主要的特点有两个:一是加
油对接过程中,受油机受到加油机尾涡流场的强干扰;
二是在规定时间内跟踪上飘忽不定的加油软管,这两
点在受油机飞行控制系统上体现为对抗干扰能力、鲁

棒性和快速自适应能力的要求. L1自适应控制近年来

在控制领域中的发展尤为瞩目,它是一种改良的模型
参考自适应控制方法,其特点在于保证鲁棒性的条件
下,具有快速的自适应能力[10]. 近年来该方法在航空
航天多个领域得到广泛应用[11–12]. 利用该方法一方
面可保证强尾涡干扰下受油机飞行控制系统的瞬态

性能,另一方面可减小来自参数化不确定项形成的稳
态误差或振荡(锥套不规则运动造成),提高系统的稳
态跟踪精度.

根据上述分析,同时结合国内普遍采用的软式加
油方式,本文提出采用基于L1自适应控制器的受油机

飞行控制系统方案.首先分析控制对象的特点,然后
给出适用于无人机自动空中加油的基于小增益定理

的L1自适应控制器飞行控制系统方案,该方案以LQR
比例积分型控制器作为稳定闭环,在此基础上加入自
适应控制器,最后通过仿真,验证该自适应控制器的
有效性.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem statement)
本文所开展研究的受油机是具有常规气动布局的

无人机,在空中加油过程中,加油机和受油机均保持
定速直线平飞,受油机的姿态和轨迹均在小幅变化范
围内,因此符合小扰动线性化模型的适应条件,可按
照小扰动原理进行线性化处理,得到解耦的纵向和横
侧向小扰动线性化方程[13].

为实现自动空中加油,即在有限的时间内,让受油
机的受油管能够与加油机的锥套相对接,且对接过程
平稳,抽象为数学问题即: 受油机能够跟踪上一条空
间三维轨迹,该轨迹由加油机的质心运动和软管锥套
的自由摆动运动叠加而成.

因此受油机的飞行控制可分为前向、高度和侧向

控制3类,按照此种思路将受油机的状态量和控制量
也分成3类:

1) 前向控制.状态量为xd, V ,即前向距离和速度,
控制量为油门δT;

2) 侧向控制.状态量φ, β, p, r, yd,即滚转角、侧
滑角、滚转角速度、偏航角速度和侧偏距,控制量为副
翼δa;

3) 高度控制.状态量α, θ, q, h,即迎角、俯仰角、
俯仰角速度和高度,控制量为升降舵δe.

首先设定加油软管锥套的中心点位置

Yc(t) = [xc(t) yc(t) zc(t)]T.

受油机的受油管中心点位置

Y (t) = [xd(t) yd(t) h(t)]T,

则按对接成功考虑



|xd(t)− xc(t)| < ∆x,

|yd(t)− yc(t)| < ∆y,

|h(t)− zc(t)| < ∆z,

(1)

其中∆i ∈ Rn,假设∆i属于一个凸集Θ,即∆i ∈ Θ.

考虑如下SISO系统:



Ẋi(t)=AiXi(t)+Bi{Λiui(t)+∆i[Y (t)]},
Yi(t) = cT

i Xi(t),
Xi(0) = Xi0,

(2)

其中:

i = 1, 2, 3,

XT
1 (t) = [xd V ]T, Y1(t) = xd(t),

XT
2 (t) = [φ β p r yd]T, Y 2(t) = yd(t),

XT
3 (t) = [α θ q h]T, Y 3(t) = h(t).

对于上述系统,设计一个自适应控制器以确保输
出Y (s)能够稳定跟踪指令输入Yc(s),包括稳态和瞬
态性能.即: Y (s) ≈ D(s)Yc(s),其中D(s)为严格正
定系统,也是期望的参考系统.
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从受油机的角度来看,其能够按照预先设定的三
维参考轨迹Yc(s),快速准确地与加油软管–锥套系统
对接,且按照预先设定的过渡过程D(s)来完成,这也
是最终的控制目标.

3 L1自自自适适适应应应控控控制制制方方方法法法(L1 adaptive control)
L1自适应控制方法实际上是一种自适应鲁棒控

制,该方法保持了自适应控制和鲁棒控制的优点同时
又消除了各自的缺点,使用确定性鲁棒控制方法来设
计作为基础的控制器(正则的控制器结构),以保证系
统的瞬态性能,也即快速性要求. 在此基础上,使用自
适应控制技术来减小来自参数化不确定项形成的稳

态误差或振荡,以提高系统的跟踪精度.下面首先给
出小增益定理.

3.1 小小小增增增益益益定定定理理理(Small gain theorem)
根据非线性系统相关理论[14–15]:

对于信号ξ(t), t > 0, ξ ∈ Rn,它的L∞范数定义

为

‖ξ‖L∞ = max
i=1,··· ,n

(sup
τ>0

|ξi(τ)|), (3)

其中ξi是ξ的第i个分量.

对于一个稳定单输入单输出系统(SISO): H(s),
它的L1增益定义为

‖H(s)‖L1
=
w ∞

0
|h(t)|dt, (4)

其中h(t)是H(s)的脉冲响应.

对于一个具有m个输入, n个输出的多输入多输出

系统(MIMO): H(s),它的L1增益定义为

‖H(s)‖L1
= max

i=1,··· ,n
(

m∑
j=1

‖Hij(s)‖L1
), (5)

其中Hij(s)是H(s)第i行,第j列元素.

下面给出小增益定理,定理证明详见文献[15]: 考
虑反馈系统,如图 1所示,其中 r ∈ Rm, y ∈ Rn,
H1(s)是一个具有m个输入, n个输出的稳定系统,
H2(s)是一个具有n个输入, m个输出的稳定系统.

如图1所示的反馈系统稳定的充要条件是

‖H1(s)‖L1
‖H2(s)‖L1

< 1. (6)

图 1 反馈系统

Fig. 1 Feedback system

3.2 L1自自自适适适应应应控控控制制制器器器(L1 adaptive controller)
设飞行控制系统控制器输出信号为

u(t) = u1(t) + u2(t), (7)

其中: u1(t) = −KTx(t), u2(t)为自适应控制部分.

考虑如下闭环动态系统:



ẋ(t) = Amx(t) + bθTx(t) + bu2(t),
y(t) = cTx(t),
x(0) = x0.

(8)

选择合适的状态反馈增益K,进行特征值配置(如
线性二次型最优调节器LQR),可使得Am =A−bKT

为Hurwitz阵,则闭环系统(8)的估计系统如下:



˙̂x(t) = Amx̂(t) + b(u2(t) + θ̂Tx̂(t)),
ŷ(t) = cTx̂(t),
x̂(0) = x0.

(9)

自适应参数调节律为

˙̂
θ(t)=ΓProj(θ̂(t),−x̃T(t)Pbx(t)), θ̂(0)= θ̂0, (10)

其中θ̂(t) ∈ Rn为自适应参数;

Γ = ΓcIn×n, Γc > 0是自适应增益(正定阵);

P = PT > 0是满足Lyapunov方程AT
mP + PAm

= −Q, Q > 0的解;

x̃(t) = x̂(t)− x(t)为动态系统和估计系统之间的
跟踪误差,由于闭环系统本身可以加入积分器,因此
可以保证 lim

t→∞
x̃(t) = 0;

Proj投影算子[16],其作用是限定一个变量的变化
范围,并根据一定条件改变变化的趋势.

式(9)确定的估计系统如图2所示.

图 2 估计系统控制框图

Fig. 2 Control diagram of estimation system

令

r̄(t) = θ̂T(t)x̂(t), (11)

则估计系统(9)可看作具有控制信号u2(t)和时变干扰
信号r̄(t)的低通系统,对高频信号的处理能力有限.为
此设计新的u2(t)

u2(s) = C(s)(kgr(s)− r̄(s)), (12)

其中C(s)是低通增益为1的低通滤波器; kg是预先制

定的增益参数kg =
1

cTHo(0)
; Ho(s)=(sI−Am)−1b,

即系统的开环传递函数.

此时,式(9)确定的估计系统结构如图3所示.

由式(9)确定的闭环估计系统控制结构可看作一个
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具有r(t)和r̄(t)两个输入的控制系统,控制框图如图
4所示,其表达式如下:

x̂(s) = G(s)r(s) + Ḡ(s)r̄(s), (13)

其中

G(s) = kgHo(s)C(s),

Ḡ(s) = Ho(s)(1− C(s)).

为确保全系统的稳定性,引入小增益定理,根据
式(6),下式应成立:

∥∥Ḡ(s)
∥∥

L1
θmax < 1, (14)

其中

θmax = max
θ∈Θ

n∑
i=1

|θi|, (15)

式(14)的成立可通过设计C(s)来实现.

图 3 改进控制信号的闭环系统控制框图
Fig. 3 Block diagram of the improved control signal

closed-loop system

图 4 闭环估计系统的等效系统控制框图

Fig. 4 Block diagram of the equivalent estimation system

4 自自自动动动空空空中中中加加加油油油飞飞飞行行行控控控制制制系系系统统统设设设计计计(AAR
flight control system design)
按照L1自适应控制器的设计准则,要求控制系统

中的系统矩阵应为Hurwitz阵,但对于受油机的小扰
动线化方程中的系统矩阵并不满足此要求,因此需要
先设计闭环稳定回路,以构造合适的系统矩阵.

4.1 基基基于于于LQR方方方法法法的的的稳稳稳定定定回回回路路路设设设计计计(Stabilization
loop design based on LQR)
首先使用LQR方法,设计闭环反馈控制器,用以实

现稳定控制,确保系统矩阵为Hurwitz阵.

闭环系统的结构实际上就是带积分器的伺服控制

器结构[17],可实现扰动情况下对阶跃输入的无静差跟
踪控制,其结构如图5所示.
对于图5所示的控制器结构,其对应的系统状态方

程可写为:





ẋ = Ax + Bu,

y = Cx,

u = −KPx + KIξ,

ξ̇ = ycmd − y = ycmd − Cx,

(16)

其中: x为被控对象的状态向量, u为控制信号输入向

量, y为输出向量, ξ为积分器输出, ycmd为指令输入.

图 5 带积分器的闭环系统控制结构
Fig. 5 The control structure of the closed-loop system

integrator

定义 



x(t)− x(∞) = xe(t),
ξ(t)− ξ(∞) = ξe(t),
u(t)− u(∞) = ue(t).

(17)

若系统渐近稳定,那么x(∞), ξ(∞), u(∞)趋向于
常数,将积分器输出增广,则得到如下状态方程

ė = Ae + Bue = (A− BK)e, (18)

其中:

e(t) =
[
xe(t)
ξe(t)

]
, A =

[
A 0
−C 0

]
, B =

[
B

0

]
,

ue(t) = −Ke = −KPxe(t) + KIξe(t),

K = [KP−KI ].

如果(A,B)可控,则矩阵A−BK的极点可任意配置;
如果A− BK稳定,则e趋向于0,从而y = ycmd,实现
稳定跟踪控制,因此采用线性二次型最优调节
器(LQR)的方法来确定状态反馈增益K,合理配
置A− BK的极点,达到期望的响应.
给定如下线性二次型最优设计指标:

J =
w ∞

0
(eTQe + uT

e Rue)dt, (19)

其中: Q为半正定矩阵, R为正定矩阵,为使J最小,则

K = R−1BTP, (20)

其中矩阵P为如下代数Riccati方程的解:

ATP + PA− PBR−1BTP + Q = 0. (21)

如果满足Riccati方程的正定矩阵P存在,那么系统稳
定,将P代入式(20),得到的状态反馈增益K即为最优

增益.因此,通过选择合适的加权阵Q和R,就可以得
到满足性能要求的状态反馈增益.

4.2 L1自自自适适适应应应控控控制制制器器器设设设计计计(L1adaptive controller
design)

4.1节采用LQR方法构造了一个闭环稳定系统, 在
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此基础上加入L1自适应控制器,其最大的优势在于对
时变的指令输入,即使不调整增益参数也能获得很好
的期望响应.

具体地,将式(18)改写为[
ẋe

ξ̇e

]
= [A− BK]

[
xe

ξe

]
+ Buad, (22)

其中A−BK为Hurwitz阵,即所有特征根具有负实部.

从式(22)中可以看出,控制输入包含两部分: 一部
分为LQR的结果,另一部分为自适应的结果,即控制
信号为

u = [−KPxe(t) + KIξe(t)] + uad, (23)

此控制信号的结构与式(7)是类似的.

则式(22)改写为



ẋ(t) = (A− BK)x(t) + Buad(t),
y(t) = CTx(t),
x(0) = x0.

(24)

因式(18)所代表的原系统误差方程已经是增广的,
包含了控制量及输出,因此这里仅需考虑增广后的状
态量的不确定性,这样可以减小需要调节的自适应参
数的数量,降低系统的运算量,提高系统的快速性,
式(24)可以写为




ẋ(t) = (A− BΛK)x(t) + Buad(t),
y(t) = CTx(t),
x(0) = x0.

(25)

令: Am = [A−BK], θT = (1−Λ)K, Bm = B,
则式(25)可以改写为:



ẋ(t) = Amx(t) + Bm[uad(t) + θT(t)x(t)],
y(t) = CTx(t),
x(0) = x0.

(26)

此闭环系统与式(8)是类似的,因此为获得系统误
差,提出估计系统,估计系统与原系统具有相同的结
构.




˙̂x(t) = Amx̂(t) + Bm[uad(t) + θ̂T(t)x̂(t)],
ŷ(t) = CTx̂(t),
x̂(0) = x0,

(27)

其中不确定参数θ̂T(t)通过下述自适应调节律求得:
˙̂
θT(t) = ΓProj(θ̂T(t),−x̃T(t)PBmx(t)), (28)

其中: Γ = ΓcIn×n, Γc > 0是自适应增益, Γ > 0;
P = PT > 0是满足Lyapunov方程AT

mP + PAm =
−Q, Q > 0的解; x̃(t) = x̂(t)− x(t)为动态系统和估
计系统之间的状态误差.

下面给出控制信号的产生

uad(s) = C(s)ru(s), (29)

其中ru(t) = kr(t)− θ̂T(t)x(t).
以俯仰通道为例,给出控制系统结构框图,如

图6所示,从图中可以看出,估计系统的作用为产生状
态误差,提供给自适应律产生自适应参数,从而在控
制器的输出信号中叠加自适应信号.

图 6 俯仰通道自适应控制系统框图

Fig. 6 Block diagram of the pitch channel adaptive control system

控制律的设计目标就是设计C(s),保证参考系

统具有期望的D(s)响应,实际上当前面确定了LQR

中的状态反馈增益K后,期望的响应已经得到.

设计C(s)以保证全系统稳定,满足下式:
∥∥Ḡ(s)

∥∥
L1

θmax < 1, (30)

其中:

θmax = max
θ∈Θ

n∑
i=1

(|θi|), (31)

Ḡ(s) = (sI −Am)−1Bm[1− C(s)] =

H0(s)(1− C(s)). (32)

4.3 设设设计计计结结结果果果(Design result)
设加油机在6050 m高度以190 m/s速度水平直线

飞行,受油机位于加油机后方200 m,下方50 m,右
侧50 m,受油机的名义飞行状态为高度6000 m,速
度190 m/s.

以纵向俯仰通道为例:
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将升降舵舵机、油门与飞机纵向模型一起作为

增广对象,形成状态方程.

其中状态向量

x̄lon =

[∆v ∆αd q ∆θ ∆h ∆xd ∆δe ∆δT ]T.

控制指令输入向量: ūlon = [∆δec ∆δTc ]T;

输出向量: ylon = [∆h ∆xd ]T.

设状态反馈增益阵Klon = [KP
lon

−KIlon ],给
定状态加权阵Qlon和输入加权阵Rlon之后,就可以
按照式(20)和(21)计算反馈增益Klon. 经过反复验
算,选定满足要求的加权阵为:

Qlon = diag{[10 10 10 10 10 10 10 0.001 10 2.6]},
Rlon = diag{[3000 0.055]},
由此计算出的反馈增益阵为:

KPlon
=

[
−0.0100 −18.7722 1.8698 23.5796
66.4139−770.9788 10.0429 777.4514

0.1322−0.0117 3.5775−0.0001
5.0012 32.9934−4.9789 1.3205

]
,

KIlon =

[
0.0574 −0.0032
1.4499 6.8357

]
.

将反馈增益阵导入式(26)的控制系统中,其中,系统
矩阵和控制矩阵如下:

Am =




−0.0075 0.7497 0 −9.8060 0.0001 0 0 0.0328 0 0
−0.0005 −0.8359 1.0000 0 0 0 0.5332 0 0 0
−0.0009 −5.9646 −1.0141 0 0 0 32.6915 0 0 0

0 0 1 0 0 0 0 0 0 0
0 −190.0000 0 190.0000 0 0 0 0 0 0

1.0000 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0.0030 25.2125 −2.3094 −31.7293 −0.1981 0.0070 −16.7439 0 0.0998−0.0016
−73.2933 911.1005 −15.3455−993.3827−6.2402−36.9891 −1.4066 −2.4163 2.0984 6.8588

0 0 0 0 −1.0000 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1.0000 0 0 0 0




,

Bm =

[
0 0 0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 1 0 0

]
.

L1自适应控制器的设计结果如下:

低通滤波器为: C(s) =
2

s + 2
,自适应参数θmax

= 3,
∥∥Ḡ(s)

∥∥
L1

= 0.25,自适应增益Γ = 2000.

此时,
∥∥Ḡ(s)

∥∥
L1

θmax = 0.75 < 1,因此满足全
系统稳定的充分必要条件.

5 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
仿真过程如下: 加油机以高度6050 m,空速

190 m/s水平前飞,受油机位于加油机后方200 m,下
方50 m,右侧50 m,并沿着一条期望轨迹接近加油
机,该期望轨迹按文献[18]中提到的三段法进行计
算得到. 100 s时完成高度和侧向位置的对准, 120 s
时加入等效 10 m/s的下洗风, 150 s时加入等效
10 deg/s滚转角速率的梯度风, 200 s时完成对接,仿
真结束. 这里需要说明的是,按照文献[2]计算的等
效尾涡下洗风为5 m/s,等效梯度风为5 (◦)/s,为体
现L1自适应控制器的特性,将等效下洗风增大一倍,
等效梯度风增大一倍,与文献[9]中自适应动态逆的
控制效果相对比,指令跟踪仿真结果如下,为对比

准确,仿真中先未不加入锥套的摆动运动:

从图7高度跟踪情况可看出,在受到等效10 m/s
的下洗流作用时,自适应动态逆作用下的高度变化
为5 m,而L1自适应控制器作用下的高度变化为2 m,
L1自适应控制器的抗尾涡干扰能力更强.

从图8侧向偏离跟踪和图9前向偏离跟踪情况也
可看出, L1自适应控制器作用下的系统瞬态响应过

程比自适应动态逆控制器作用下的快速且无超调,
稳态精度也更高一些. 这充分说明, L1自适应控制

器可以让系统达到期望的瞬态性能和稳态精度.

从图10空速变化情况对比可看出, L1自适应下

空速受影响程度更小.

图 7 高度指令跟踪情况对比

Fig. 7 High command tracking contrast
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图 8 侧向位置指令跟踪对比

Fig. 8 Lateral position command tracking contrast

图 9 前向位置指令跟踪对比

Fig. 9 Forward position command tracking contrast

图 10 空速变化情况对比

Fig. 10 Airspeed change contrast

从对应的操纵舵面响应曲线,如图11和12所示,
可看出,自适应动态逆控制器作用下,升降舵和副
翼偏转幅值较大,且有振荡;而在L1自适应控制器

下,升降舵和副翼偏转幅值较小,且无振荡.

图 11 升降舵偏转情况对比

Fig. 11 Elevator deflection contrast

图 12 副翼偏转情况对比

Fig. 12 Aileron deflection contrast

按照文献[18]对加油软管–锥套的自由运动分
析,考虑其自由摆动的特性,在100 s后加入锥套的
自由摆动,进行对接仿真,在120 s时加入5 m/s的等
效尾涡下洗风,在150 s时加入5 (◦)/s滚转角速率的
等效尾涡梯度风,得到如图13所示的二维轨迹跟踪
曲线和如图14所示的高度和侧向偏离跟踪误差曲
线,从图中可以看出,受油机相对锥套的跟踪误差
在对接后段小于0.2 m,一般情况下,锥套的直径约
为0.8 m,因此,受油机可以最终完成与锥套的对接.

图 13 考虑锥套摆动的二维平面运动轨迹跟踪情况

Fig. 13 Planar motion trajectory tracking curve

图 14 高度及侧向位置跟踪误差曲线

Fig. 14 Height and lateral position tracking error curve
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为进一步说明L1自适应控制器相对传统自适应

控制器的优势,在相同的仿真条件下,进行了基
于MRAC(模型参考自适应控制)的仿真. 当t = 50 s
时,加入下洗风,传统MRAC和L1自适应控制器产

生的自适应控制信号如图15所示.
从图15中可看出,自适应形成的控制信号(r̄(t)

= θ̂T(t)x̂(t)),有高频振荡部分,对于L1自适应控制

器,加入低通滤波器后,可以滤掉高频部分,减小对
舵机的负担. 因此与传统MRAC相比, L1自适应控

制器对控制量的振荡抑制作用明显,可大幅降低对
舵机的频繁操作.

图 15 传统MRAC和L1自适应控制器产生的自适应控制

信号对比

Fig. 15 MRAC & L1 adaptive control signal contrast

6 结结结论论论(Conclusion)
本文研究了自动空中加油对接段飞行控制技术,

针对受油机能够在加油机强尾涡干扰下快速精确跟

踪飘忽不定的加油锥套的需求,提出采用L1自适应

控制器设计受油机自动空中加油对接飞行控制系

统.仿真结果表明, L1自适应控制器克服了传统的

自适应控制方法的缺点,是一种具有快速自适应更
新速率且保证鲁棒性的设计结构,采用L1自适应控

制器的自动空中加油飞行控制系统可以实现规定时

间内的精确加油对接,既满足强尾涡干扰下受油机
飞行控制系统的瞬态性能要求,又满足跟踪不规则
摆动运动锥套的稳态精度要求,同时,还解决了由
自适应参数变化带来的舵机操纵过于频繁的问题.
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