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摘要:通常发生的舰载机着舰事故中,大多数是由于舰载机纵向航迹控制不好导致的,而造成航迹控制性能下降
的最主要因素是航母运动、舰尾流扰动和执行器故障. 针对这些特殊情况,提出了一种容错控制方法,应用在纵向
着舰系统中. 首先采用基于非线性动态逆的滑模控制方法抑制舰尾流扰动影响,然后在此基础上,加入径向基神经
网络,利用其对非线性项的万能逼近特性,来补偿执行器故障情况下造成的系统故障,进一步保证了舰载机对理想
下滑道的精确跟踪,最后,加入不同类型的执行器故障对此方法进行测试.仿真结果表明,所设计的纵向容错着舰系
统不仅具有较强的鲁棒性和容错能力,而且提高了舰载机着舰航迹控制精度.
关键词: 航迹跟踪;执行器故障;滑模控制;径向基神经网络
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Fault tolerant control for longitudinal carrier landing system with
application to aircraft

ZHU Qi-dan, MENG Xue†

(College of Automation, Harbin Engineering University, Harbin Heilongjiang 150001, China)

Abstract: Most of the accidents have occurred during the carrier landing phase, which are caused by poor longitudinal
flight path control of aircraft, while the major factors leading to performance degradation are carrier motion, airwake
disturbance and actuator faults. Aimed at these special circumstances, a fault-tolerant control methold is proposed to apply
in the design of longitudinal carrier landing system. First, the airwake disturbance is inhibited by the sliding mode control
method based on nonlinear dynamic inverse. Then the radial basis functions neural network is added and compensated the
systematic faults which are caused by the actuator faults through its universal approximation ability of nonlinear term. So
the fault tolerant method achieves that the aircraft tracks the desired flight path precisely, and is tested with different types
of actuator faults. Finally, the simulation results show that the design of fault-tolerant longitudinal carrier landing system
has strong robustness and fault tolerant ability. The system improves the control precision of aircraft landing trajectory.

Key words: trajectory following; actuators fault; sliding mode control; radial basis functions neural network

1 引引引言言言(Introduction)
自从舰载机诞生以来,着舰控制一直是重要的研

究课题,而在着舰过程有限的时间和空间内,调整舰
载机性能保证降落在极小的安全区域是着舰控制的

技术难点. 通常状况下,传统的舰载机自动着舰系统
(automatic carrier landing system, ACLS)可以保证着
舰成功,但在空战中,飞行条件比较复杂,动压变化剧
烈,飞机容易受到战斗损伤,发生部件故障,如执行
器、传感器、发动机或系统故障,从而彻底改变舰载机
系统的行为,导致飞行性能下降,甚至不稳定,如果不

及时进行正确有效的容错处理,很大程度上会造成人
员和财产的损失,后果严重. 据统计,在1980年1月到
2001年5月,这20年中获得的所有与着舰进场有关的
事故数据中,共报告了144起事故. 对任何与进场任务
不直接相关的事故进行排除后,共有98起,其中推进
系统故障是10起,其他系统故障占20起. 2010年5月
18日,东海舰队孔自武,驾驶直升机着舰时,遭遇右侧
发动机故障,最终经过3次单发迫降才获得成功,避免
了重大安全事故的发生, 2013年7月11日,美国海军
X--47B无人机在第3次尝试着舰中遭遇计算机故障,
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不得已取消试飞计划,随后,返回陆地基地. 2016年4
月27日,飞行员张超在驾驶舰载机进行陆基模拟着舰
时,突发电传故障,推杆无效,被迫跳伞,壮烈牺牲.

为了提高舰载机应对各种故障的能力以保障飞行

安全,需要采取更为有效的控制策略,即容错控制.通
过容错控制可以使舰载机在发生故障、性能降低的情

况下,仍可以继续安全地飞行或降落,避免空难事故
的发生. 经过几十年的发展,基于现代控制理论的容
错控制技术取得了一些成果,但是随着对象复杂程度
和飞行任务难度的提高,迫切需要引入基于非线性控
制、智能控制等先进控制技术的容错控制方法. 文献
[1]利用线性矩阵不等式方法和自适应方法处理执行
器故障下的飞行跟踪控制,文献[2]提出了基于多模型
自适应容错重构控制的策略,使得系统具有鲁棒性,
文献[3]使用自适应结合滑模控制 (sliding mode con-
trol, SMC)设计了一类飞行器的容错重构控制,文献
[4]对飞行控制系统,基于SMC技术设计了模型跟踪
控制器,取得了较好的效果,智能控制技术中的神经
网络和模糊逻辑[5–7]也已经被广泛引入非线性控制,
在容错控制中有很大的发展前景.

目前,容错控制方法在飞机自动着陆方面有一定
的研究结果,文献[8]利用递归小波Elman神经网络设
计飞机控制系统,保证商用飞机在遭受严重风扰动和
故障时能够成功自动着陆. 这种递归小波Elman神经
网络方法相比于传统的神经网络最大的优点就是它

的实时学习能力. 通过仿真证明基于该方法的控制系
统具有更好的性能.文献[9]通过一种时间延迟控制方
法来应对控制舵面损伤带来的无人机 (unmanned
aerial vehicle, UAV)性能下降,以保证安全着陆. 文献
[10]提出了一种神经网络辅助的滑模控制器,同时利
用冗余舵面增强控制器处理故障的能力,实现了处理
大故障下的着陆要求,扩大了容错范围.文献[11]应用
自适应模糊控制策略解决了着陆过程中遇到的舵面

故障以及风扰动问题,与神经网络辅助的基础航迹跟
踪控制器相比容错能力更强.

着舰任务比着陆任务艰难,因此对舰载机容错控
制系统性能要求更加严格,导致在该方面的容错控制
研究非常少, Marc L. Steinberg和Ant-hony B. Page[12]

针对不同故障及不同工况下的自动着舰问题,比较了
6种不同的智能和自适应控制方法,并进行了仿真验
证,但是文中所有故障情况都是在配平状态中加入的,
并没有考虑系统恢复时间长短对最后的着舰效果的

影响.但是实际着舰过程中故障是随机发生的,恢复
时间越短,对着舰安全越有保证. 另外发动机故障也
是着舰常遇到的问题,甄子洋、姬猛等人发明了一种
双发舰载飞机单发停车的安全着舰控制方法,是以小
扰动线性状态方程为被控对象,并在正常双发飞机飞
行状态的基础上,增加常值干扰,模拟单发失效情况

下的飞行状态,采用了传统PID方法进行控制律重构,
并验证了该方法具有一定的抗侧风能力[13]. 在着舰阶
段,舰载机的动态模型具有显著的非线性,基于线性
小扰动方程的线性系统设计方法已经难于满足实际

系统设计要求.

本文参考上述研究成果,针对舰载机遭遇水平尾
翼和发动机故障的着舰问题,提出了一种结合基于非
线性动态逆(nonlinear dynamic inverse, NDI)的SMC
和径向基神经网络(radial basis function neural network,
RBFNN)的容错控制方法,来优化纵向自动着舰系统
性能.该方法最大的优点就是能够有效快速地处理常
值和时变的执行器故障引起的舰载机系统的故障,使
舰载机保持可接受的着舰状态,确保飞行安全. 本文
旨在为舰载机多故障自动着舰提供一种解决方案.

本文的结构如下: 第2节描述了舰载机着舰问题,
包括舰载机的非线性模型、航母运动模型及舰尾流模

型、及着舰性能安全指标;第 3节设计了基于NDI的
SMC和RBFNN结合的容错控制方法,并应用于纵向
着舰控制系统;第4节给出仿真实验的设计以及仿真
结果,验证了设计方法的有效性;第5节给出本文的结
论.

2 着着着舰舰舰问问问题题题描描描述述述(Landing problem formula-
tion)
着舰过程,并不是传统意义上的舰载机的飞行,而

是一个包含多个协调的,相互作用子系统的综合模
型[14],涉及舰载机自身动力特性、航迹跟踪、着舰环
境分析等多个技术环节. 大量研究表明,舰尾流是在
舰尾附近干扰舰载机着舰下滑的主要影响因素.为了
深入分析着舰相关技术,本文首先建立了舰载机数学
模型、航母运动模型、舰尾流模型,同时给出了美国海
军着舰性能指标.

2.1 飞飞飞机机机模模模型型型(Aircraft model)
本文只研究舰载机纵向航迹控制问题,因此,建立

舰载机的纵向非线性数学模型,如下[15]:

V̇ = − 1

m
D +

T

m
cosα+

g(cos θ sinα− sin θ cosα), (1)

α̇ = − 1

mV
L+ q − T sinα

mV
+

g

V
(cos θ cosα+ sinα sin θ), (2)

θ̇ = q, (3)

q̇ =
M

Iyy
, (4)

Ḣ = −V cosα sin θ + V sinα cos θ, (5)

式中: V为空速; D为阻力; T为推力; m为质量; g为
重力加速度; α为迎角; L为升力; q为俯仰角速率; θ为
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俯仰角; M为俯仰力矩; Iyy为绕俯仰轴转动惯量; H
为舰载机高度.

2.2 航航航母母母运运运动动动模模模型型型(Carrier motion model)
航母行驶在具有一定运动模态的海浪中,不可避

免地产生运动,这种舰体摇晃对舰载机下滑着舰产生
较大的影响.实际的航母运动是一个复杂的随机过程,
无法用确定性函数来描述,但在给定条件下仍有近似
拟合的可能.本文参考美国AD报告AD--7435209对典
型航速下的母舰运动采用正弦函数组合的方式进行

模拟并得出如图1的仿真曲线.

纵摇运动:

θc = 0.5 sin(0.6t) + 0.3 sin(0.63t) + 0.25, (6)

其中θc是舰体俯仰运动产生的俯仰角.

垂荡运动:

hc = 1.22 sin(0.6t) + 0.3048 sin(0.2t), (7)

其中hc是舰体垂直起伏运动产生的高度变化.

(a) 纵摇运动

(b) 垂荡运动

图 1 航母运动曲线
Fig. 1 Response curve of carrier motion

2.3 舰舰舰尾尾尾流流流建建建模模模(Airwake model)
本文采用的是目前实际应用效果较好、运用较多

的美军标MIL–HDBK–8785C中所描述的舰尾流工程
化模型. 该模型将舰尾流扰动视作4种分量的和,即随
机自由大气紊流分量、稳态分量、周期分量、随机分

量,并对它们进行了定量描述. 各个速度分量的仿真

表达式在军标中有详细描述,本文不再给出.令飞机
距航母纵摇中心距离为X0,舰尾流水平分量Vwu,垂
向分量Vwv仿真结果如图2所示.

2.4 着着着舰舰舰性性性能能能指指指标标标(Landing performance criteria)
美国海军认为下沉速度、舰尾净高、纵向落点位

置直接关系到舰载机能否成功着舰,是评价纵向着舰
系统性能的最重要参数,其理想要求为[16–17]:

1)为了避免过大的着舰强度,提出最大下沉速度
的要求,一般情况下为4∼5 m/s;

2)在实际操作中为保证舰载机和航空母舰的安
全,要求舰载机飞越航母舰尾时,飞机与飞行甲板之
间至少有3∼3.66 m左右的净空安全高度;

3)舰载机纵向落点位置误差范围是在理想着舰点
的6.1 m内.

(a) 舰尾流水平分量

(b) 舰尾流垂直分量

图 2 舰尾流速度分量
Fig. 2 Component of airwake

3 舰舰舰载载载机机机纵纵纵向向向容容容错错错着着着舰舰舰系系系统统统设设设计计计(Fault tole-
rant control for longitudinal ACLS)
本文提出非线性动态逆滑模的控制方法和径向基

神经网络方法相结合的容错控制方法,来补偿由执行
器故障对系统造成的不良影响,实现安全着舰.

3.1 基基基于于于RBFNN的的的滑滑滑模模模控控控制制制器器器设设设计计计(Design of
sliding mode controller based on RBFNN)
本文设计的容错控制器,其结构如图3所示.
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图 3 容错控制器结构框图

Fig. 3 Schematic of the fault-tolerant controller

3.1.1 基基基于于于NDI的的的SMC控控控制制制器器器设设设计计计(Design of sli-
ding mode controller based on NDI)

为了方便说明问题,在此以二阶非线性系统为例
来进行基于NDI的SMC控制器设计.

ẍ = f + bu+ δ, (8)

其中: b ̸= 0, δ = buf为系统故障, uf为执行器故障.

定义跟踪误差为

e = x− xd, (9)

其中xd为期望状态量.

取滑模函数为

s = ce+ ė, (10)

其中c > 0.

定义控制输入u为

u =
1

b
(ẍd − v − f), (11)

其中v为辅助控制输入.

令

v = cė+ ηsgn s, (12)

其中η > 0.

定义Lyapunov函数

V =
1

2
s2, (13)

则李雅普诺夫函数的导数为

V̇ = sṡ = s(ë+ cė) =

s(ẍ− ẍd + cė) =

s(f + bu+ δ − ẍd + cė). (14)

将式(11)–(12)代入上式,得

V̇ = s(−v + δ + cė) =

s(−cė− ηsgn s+ δ + cė) =

s(−ηsgn s+ δ) = −η|s|+ δs. (15)

当η > |δ|max, V̇ < 0,系统稳定.

为削弱抖振,便于实际应用. 用饱和函数sat(s)代

替理想滑动模态中的符号函数sgn s,饱和函数的形式:

sat(s) =


1, s > ∆,

ks, |s| 6 ∆, k =
1

∆
,

−1, s < −∆,

(16)

其中∆为边界层.

当被控对象为一阶系统时,可以取滑模面为

s = e+ c
w
e, (17)

则辅助控制规律为

v = ce+ ηsat(s). (18)

同理可证,系统稳定.

3.1.2 基基基于于于自自自适适适应应应的的的RBFNN故故故障障障补补补偿偿偿器器器设设设计计计(De-
sign of fault compensator based on adaptive
RBFNN)

基于自适应RBFNN能较好逼近未知函数[18],同
时也能避免局部极小值的出现,因此在控制理论过中
有着广泛的使用.

RBFNN有3层: 输入层、隐含层和输出层. x=[xi]
T

为网络输入, h = [hj]
T为网络的隐含层输出, hj为隐

含层第j个神经元的输出,隐含层的神经元激活函数
由径向基函数构成.

hj = exp(−∥x− cj∥2

2b2j
), (19)

其中: cj为隐含层第j个神经元高斯基函数中心点的

坐标向量, i = 1, 2, · · · , n, j = 1, 2, · · ·,m, bj为隐含
层第j个神经元高斯基函数的宽度.

因此,采用RBFNN逼近系统故障函数δ,则

δ = W ∗Th+ ε, (20)

其中: W ∗为网络的理想权值, ε为理想神经网络的逼
近δ的误差,且ε 6 εmax.

在RBFNN网络设计中,需要调节高斯基参数cj, bj
以及权值W来实现函数逼近.通常可以将cj, bj的初

始值设计在有效的映射范围内,而网络权值是通过分
析Lyapunov稳定性,结合自适应技术进行在线调节
的,从而保证闭环系统的稳定性[18].

综上,针对式(8)中的系统故障,设计RBFNN自适
应补偿器,并证明其稳定性.

取径向基神经网络的输入x = uf ,则RBFNN网络
的输出为

δ̂ = Ŵ Th, (21)

其中Ŵ为神经网络的估计权值,假设

W̃ = Ŵ −W ∗, (22)

则

δ − δ̂ = W ∗Th+ ε− Ŵ Th =

(W ∗T − Ŵ T)h+ ε = −W̃ Th+ ε. (23)

系统的辅助控制输入被重新定义为

v = cė+ ηsgn s+ δ̂, (24)

其中η > |ε|max.
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定义Lyapunov函数为

L =
1

2
s2 +

1

2
γW̃ TW̃ , (25)

其中γ > 0,则

V̇ = sṡ+ γW̃ T ˙̃W =

s(ë+ cė) + γW̃ T ˙̃W =

s(ẍ− ẍd + cė) + γW̃ T ˙̃W =

s(f + bu+ δ − ẍd + cė) + γW̃ T ˙̃W . (26)

将控制式(11)(24)代入式(26),可得

V̇ =

s(−v + δ + cė) + γW̃ T ˙̃W =

s(−cė− ηsgn s− δ̂ + δ + cė) + γW̃ T ˙̃W =

s(−ηsgn s+ δ − δ̂) + γW̃ T ˙̃W =

−η|s|+ s(−W̃ Th+ ε) +

γW̃ T(
˙̂
W − Ẇ ∗) =

−η|s|+ s(−W̃ Th+ ε) + γW̃ T ˙̂
W =

−η|s|+ εs+ W̃ T(−sh+ γ
˙̂
W ).

(27)

若取自适应律为

˙̂
W =

1

γ
sh, (28)

因η > |ε|max,则

V̇ = −η|s|+ εs < 0. (29)

为尽量避免抖振,可用饱和函数sat(s)代替理想

滑动模态中的符号函数sgn s.

虽然本文提出的方法通过一般的非线性系统进行

理论证明,但是其对飞机纵向动力学具有特别的参考
价值.

3.2 故故故障障障状状状态态态下下下纵纵纵向向向着着着舰舰舰系系系统统统设设设计计计(Design con-
trol system of longitudinal ACLS under actuator
faults)
纵向自动着舰控制系统的结构简图如图4,可以分

为3个部分: 一为纵向引导律,其功能是将高度误差转
化为俯仰角指令,来控制俯仰角变化;二为自动驾驶
仪,其功能是根据导引系统发出的导引指令修正舰载
机俯仰角并引起航迹角的变化,从而实现对下滑轨迹
的修正;三为着舰阶段必须引入的进场动力补偿系
统 (approach power compensator system, APCS),其功
能是通过自动油门控制保持迎角或速度恒定,使俯仰
角变化直接转化为航迹角变化[19–20],提升舰载机下滑
着舰时的航迹控制能力,进而改善航迹控制性能.

图 4 纵向ACLS结构简图

Fig. 4 Reduced graph of longitudinal ACLS

3.2.1 自自自动动动驾驾驾驶驶驶仪仪仪设设设计计计(Design of autopilot)
由于本文采用将空气动力系数表示为多项式的方

法来描述模型,每一项由基本空气动力项、控制输入
项和角速度阻尼项组成,俯仰力矩表达式如下[15]:

M =

q̄Sc̄[(CMα2
α2 + CMα1

α+ CMα0
) +

(CMδstab2
α2+ CMδstab1

α+ CMδstab0
)δstab+

c̄

2V
(CMq3

α3+CMq2
α2+CMq1

α+CMq0
)q], (30)

式中: q̄ = ρV 2/2是动压, ρ为海平面大气密度, c̄是机
翼平均气动弦长, S是机翼面积, δstab为水平尾翼舵偏
角, C(·)代表空气动力系数.

将式(30)代入式(4)并结合式(3),可得

θ̈ =
1

Iyy
q̄Sc̄[(CMα2

α2 + CMα1
α+ CMα0

) +

(CMδstab2
α2+CMδstab1

α+CMδstab0
)δstab+

c̄

2V
(CMq3

α3+CMq2
α2+CMq1

α+CMq0
)q]. (31)

依据上文分析可令

δstab =
1

q̄Sc̄(CMδstab2
α2 + CMδstab1

α+ CMδstab0
)

[Iyyθ̈d − Iyyv1 − q̄Sc̄(CMα2
α2 + CMα1

α+
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CMα0
)− q̄Sc̄

c̄

2V
(CMq3

α3 + CMq2
α2 +

CMq1
α+ CMq0

)q], (32)

其中: θ̈d为俯仰角速度参考输入对时间的变化率; v1
称为辅助控制输入变量. 定义误差为e1 = θ − θd,取
滑模函数为s1 = c1e1 + ė1,则

v1 = c1ė1 + η1sat(s1) + δ̂1. (33)

然后,代入式(32)即可得自动驾驶仪控制输出,其中
c1, η1的值通过仿真调试得出.

3.2.2 进进进场场场动动动力力力补补补偿偿偿系系系统统统设设设计计计(Design of APCS)
依据式(2)及上文分析,可定义推力控制律为

T =
mV

sinα
[− 1

mV
L+ q − α̇d + v2 +

g

V
(cos θ cosα+ sinα sin θ)], (34)

其中: α̇d为期望迎角参考输入对时间的变化率, v2称
为伪逆控制输入变量,依据上文,设e2 = α− αd,定
义滑模面:

s2 = e2 + c2
w
e2,

则得辅助控制规律为

v2 = c2e2 + η2sat(s2) + δ̂2. (35)

将式(35)代入式(34)中,即可得APCS控制输出,其中
c2, η2的值通过仿真调试得出.

3.2.3 纵纵纵向向向引引引导导导律律律设设设计计计 (Design of longitudinal
guide law)

令θ= θtrim+eθ,并代入式(5),并在配平点θtrim处

进行线性化得

Ḣ =

(−V cosα cos θtrim − V sinα sin θtrim)(θ− θtrim).

(36)

令

θd=
v3 − Ḣd

V cosα cos θtrim+V sinα sin θtrim
+θtrim,

(37)

定义误差为e3= H −Hd,滑模面为

s3 = e3 + c3
w
e3,

则辅助控制律为

v3 = c3e3 + η3sat(s3). (38)

然后,代入式(37)即可得纵向引导律控制输出,其中
c3, η3的值通过仿真调试得出.

4 仿仿仿真真真验验验证证证(Simulations)
首先设定舰载机在下滑阶段的状态初值:速度

V = 70 m/s,配平推力T = 14500 lbf;配平迎角α =

8.37◦;配平俯仰角θ=4.76◦;配平水平尾翼偏角δstab
= −2.42◦. 在MATLAB/Simulink环境中,对系统的抗
扰、容错及跟踪性能进行验证.

指令信号Hd是下滑航迹角为−3.5◦的理想下滑

道,且αd = 8.4◦,同时加入舰尾流扰动,并在14 s加入
甲板运动补偿,通过调试,选择合适控制器参数,仿真
可得舰载机飞行状态变量的变化曲线.

4.1 舰舰舰载载载机机机常常常规规规着着着舰舰舰仿仿仿真真真结结结果果果分分分析析析 (Simulaiton
results of normal landing)
首先验证常规无故障着舰状态下,利用基于非线

性动态逆滑模控制器,也就是基础控制器作用下的纵
向着舰控制系统的性能,如图5所示.

(a) 迎角变化曲线

(b) 俯仰角变化曲线

(c) 航迹角变化曲线
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(d) 下沉速度变化曲线

(e) 速度变化曲线

(f) 航迹变化曲线

图 5 常规着舰下的飞行变量
Fig. 5 Flight variables under normal landing

由图5(a)可见, α曲线虽有起伏,但总体而言,变化
幅度在指令信号αd = 8.4◦附近,大约0.2◦的范围内,
远小于美国海军规定的±1.2◦之内.仿真结果表明,本
文设计的APCS,通过自动调节发动机的推力,保持了
舰载机着舰过程中迎角的基本恒定,抗扰能力显著.

由图5(b)可见, θ在系统引入了甲板运动后,出现
最大幅度约为0.3◦的波动.仿真结果表明,本文设计
的自动驾驶仪使俯仰角对指令信号具有优良的跟踪

能力和较强的鲁棒性.

从图5(c)可看出, γ在−3.5◦附近变化,最大偏差仅
为0.2◦,表明本文实现了对航迹角的精确控制,既避免
了因γ过大造成冲击载荷较大的缺陷,又防止了因γ

过小增大飞行员在实际操纵中精确保持下滑道的难

度.

从图5(d)中可看出,下沉速度虽受舰尾流扰动发
生变化,但最大下沉速度仅为4.45 m/s.

从图5(e)可看出,速度因为舰载机要跟随甲板运
动,需不断调整,又会受到舰尾流扰动影响,但是波动
不大,在2.5 m/s的范围内波动.

图5(f)显示了舰载机几乎完全沿着理想下滑道进
行着舰,经过计算,舰载机实际飞行经过舰尾时,舰尾
净高约为2.91 m,并在位于理想着舰点后方约4.6 m处
与甲板啮合.

综上所述,本算例中舰载机的下沉速度、舰尾净
高、纵向落点位置都完美契合美国海军的着舰要求.

4.2 舰舰舰载载载机机机故故故障障障时时时着着着舰舰舰仿仿仿真真真结结结果果果分分分析析析(Simulation
results of landing with actuator faults)
为了检验RBFNN故障补偿器的作用,考虑执行器

发生故障时,舰载机在基础控制器和容错控制器下的
着舰性能进行对比仿真分析.

1) 常值故障.

考虑执行器发生如下常值型故障进行仿真分析,
如图6所示. 推力故障Tf = −20000 lbf在t = 3 s时引
入. 水平尾翼故障δSf = 15◦在t = 5 s时引入.

由图6(a)–6(e)实线代表了只采用基于NDI的SMC
的控制器,且没有加入RBFNN补偿项的情况下, α, θ,
γ, Vz, V的响应曲线.

(a) 迎角变化曲线

(b) 俯仰角变化曲线



1318 控 制 理 论 与 应 用 第 34卷

(c) 航迹角变化曲线

(d) 下沉速度变化曲线

(e) 速度变化曲线

(f) 航迹变化曲线

图 6 飞行变量曲线
Fig. 6 Flight variables with or without fault compensation

从仿真图6可以看出,在舰载机遭遇发动机和水平

尾翼故障时, α, θ, γ, Vz, V的变化曲线出现一定超调,
系统性能下降,通过约8 s的调节后,才得以恢复.虚线
代表了加入RBFNN在线补偿器的容错控制律作用下,
α, θ, γ, Vz, V的响应曲线,可以看出,当执行器出现故
障时, RBFNN控制器及时精确补偿了系统故障,确保
系统一直精确跟踪状态指令,达到较好的跟踪性能,
具有很强的鲁棒性,图6(f)表明舰载机的实际航迹与
理想下滑道的偏差非常小. 综上易知,在执行器常值
型故障的影响下,本文设计的容错控制器保证了舰载
机的跟踪性能.

2) 时变型故障.

为进一步验证本文所设计RBFNN故障补偿器的
有效性,将在执行器发生如下时变型故障情况下进行

仿真分析,如图7所示. 在t = 3 s时引入推力故障

Tf = 20000 sin
π

2.5t
(lbf).

在t = 5 s时引入水平尾翼故障δSf = 15 sin
π

2.5t
(◦).

图7(a)–7(e)实线反映了执行器发生时变故障时,
系统状态α, θ, γ, Vz, V在基础控制器作用下的响应曲

线,可以明显地看出,系统状态曲线产生震荡,无法达
到期望的控制性能,更不能保持稳定,且系统性能比
遭遇常值故障时恶劣. 虚线则反映了引入RBF补偿器
的容错控制律作用下的α, θ, γ, Vz, V响应曲线,易看
出系统的状态响应是稳定的,控制性能远远优于仅引
入基础控制器的系统,增强了系统容忍故障的能力.

(a) 迎角变化曲线

(b) 俯仰角变化曲线
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(c) 航迹角变化曲线

(d) 下沉速度变化曲线

(e) 速度变化曲线

(f) 航迹变化曲线

图 7 飞行变量曲线
Fig. 7 Flight variables with or without fault compensation

图7(f)可知舰载机可以精确跟踪理想下滑道. 通过

计算能够得知,在容错控制律作用下的系统着舰性能
达到美国海军安全着舰的要求,保证了着舰成功率.

5 结结结论论论(Conclusions)
1) 结合了基于NDI的SMC方法和RBF神经网络

技术,设计了一种新型容错控制方法,来改进纵向自
动着舰系统.

2) 该方法不仅抑制了舰尾流扰动,精确补偿了由
不同类型执行器故障引起的系统故障,而且系统恢复
时间短且性能不发生明显改变.

3) 该纵向容错自动着舰系统严格控制舰载机航
迹跟踪理想下滑道,能够实现舰载机故障状态下的安
全着舰.

4) 仿真结果验证了,所设计方案的正确性和有效
性.
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