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摘要:飞机的刹车过程存在较强的非线性,目前广泛应用的速度差加压力偏调式(PBM)控制律难以实现对飞机
刹车的高性能控制.本文提出了一种考虑飞机刹车过程中非线性因素的滑模控制律.首先建立考虑轮胎跑道非线性
和刹车盘摩擦系数非线性的的飞机防滑刹车系统非线性模型,然后设计了滑模观测器对飞机速度进行估计,并在此
基础上设计了一种滑模变结构控制律,最后基于模糊理论对滑模控制律进行优化,从而抑制控制器的抖振.仿真结
果表明,基于模糊指数趋近律的滑模变结构控制律控制效果优于传统“PD+PBM”控制律,抑制控制器输出抖振效
果良好,能够很好的适应刹车过程中的复杂非线性因素,刹车效率高,控制方法合理有效.
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Abstract: The braking process of aircraft has strong nonlinearity, the widely used pressure-bias-modulated (PBM)
control law is difficult to achieve high performance control of aircraft brake. In this study, a sliding mode control law
considering nonlinear factors in aircraft braking process is proposed. Firstly, the nonlinear model of aircraft anti-skid
braking system is established for considering the nonlinear tire-runway and the nonlinear friction coefficient of brake disc;
Then a sliding mode observer is designed to estimate the aircraft speed, and on the basis, a sliding mode variable structure
control law is designed; Finally, the sliding mode control law is optimized based on fuzzy theory to suppress chattering of
the controller. The simulation results show that the control effect of the sliding mode variable structure control law based on
the fuzzy exponential reaching law is better than the traditional PD+PBM control law, the chattering effect of the controller
output is obviously suppressed, it can adapt to the complex nonlinear factors in the braking process, and the control method
is reasonable and effective.
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1 引引引言言言

飞机防滑刹车系统(aircraft anti-skid braking sys-
tem, ABS)是确保飞机安全着陆的重要的飞机子系统,
并且随着航空事业的发展,飞机正朝着高速度、大吨
位的方向不断发展,使用稳定和高效的防滑刹车控制
策略对提高飞机地面安全性有着重要意义[1].飞机的
刹车过程是一个具有强非线性的过程,例如,跑道条
件的变化、刹车环境的变化等[2],且飞机着陆时间很

短,大约为20 s,从国内外的统计数据看,着陆刹车阶
段发生的事故在各种飞机安全事故中的占比高达

49.1%[3],对飞机防滑刹车系统的设计提出了严峻的
挑战.
飞机防滑刹车系统始于20世纪40年代[4],最早期

的飞机防滑刹车系统是俄罗斯的惯性防滑刹车系统,
其最大的优点是可靠性高,但因其也存在刹车效率
低、刹车不平稳、刹车距离长等缺点,欧美开始研制更
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高效的电子防滑刹车系统,并形成了基于开关式、速
度差式、滑移速度和滑移率式4种主要的防滑刹车方
式[5–10].现行装机最为广泛的是PD+PBM控制律,是
一种速度差式的控制律,其具有安全可靠的优点,但
是PD+PBM是一种设定参考速度固定减速率和相应
的门限值,再根据机轮速度和参考速度的速度差与门
限值的比较结果来调节防滑电流的控制律,这种设定
固定减速率和门限值的方式难以适应刹车过程当中

的非线性因素,会导致地面结合力利用不充分,低速
打滑等缺点[11],难以适应现在对飞机防滑刹车系统发
展的高性能要求.针对传统“PD+PBM”控制律中存
在的低速打滑以及地面结合力利用不充分的问题,学
者们已经开展了很多研究,刘文胜等人提出了一种结
合免疫PID控制和模糊控制的新型控制策略[12],罗林
提出了遗传算法优化的模糊神经网络PID控制策
略[13],付龙飞等人提出一种基于反馈线性化的防滑刹
车滑模变结构控制律[14],陈洁等人提出了模糊PI+模
糊ID控制律的设计方法[15].在这些研究中,将神经网
络、反馈线性化、滑模变结构控制等非线性控制理论

运用于飞机防滑刹车系统的控制律设计中,相较于传
统的PD+PBM控制律,能更好的适应飞机防滑刹车系
统的非线性特性,提高了刹车效率,改善了控制品质.
然而,在这些研究中,通常假设飞机速度已知,但是实
际飞机速度是无法直接测量的.另一方面,上述研究
中对于刹车系统中非线性因素大多进行了近似线性

化处理,所设计的控制律无法很好地适用于真实飞机
刹车系统.
轮胎–跑道间结合系数的变化会导致地面结合力

的变化,刹车盘摩擦系数的变化会引起刹车力矩发生
改变,因此这两种非线性因素会影响飞机防滑刹车系
统的刹车性能,也是飞机防滑刹车系统的主要非线性
来源[16],因此本文首先建立了飞机防滑刹车系统动力
学模型,在此基础上建立了轮胎–跑道非线性模型与
刹车盘摩擦系数非线性模型,形成了飞机防滑刹车系
统的非线性整体模型;针对飞机速度无法直接测量的
问题构造了飞机速度的滑模观测器,用观测所得的飞
机速度与传感器测量所得的机轮角速度计算滑移率;
运用滑模变结构控制理论设计了滑移率式的飞机防

滑刹车系统控制律;针对滑模控制律中存在控制器输
出抖振问题运用模糊理论进行优化以抑制抖振,并通
过仿真验证了控制律的效果.

2 系系系统统统建建建模模模

2.1 飞飞飞机机机着着着陆陆陆滑滑滑跑跑跑动动动力力力学学学建建建模模模

2.1.1 飞飞飞机机机机机机体体体动动动力力力学学学建建建模模模

本文仅考虑飞机的纵向、垂直和俯仰运动,并做出
以下合理假设[6]:

1) 将刹车控制简化为单机轮、单通道的控制.

2) 将飞机的机身和起落架视做理想刚体,不考虑
飞机机体出现的弹性变形.

3) 不考虑侧风对于飞机防滑刹车系统的影响.
4) 以地面跑道作为惯性坐标系.
5) 只考虑轮胎的垂直方向形变.
根据以上假设,则飞机的地面滑跑受力分析图如

图1所示.

图 1 飞机地面滑跑受力示意图
Fig. 1 Sketch of the force on the aircraft during ground

running

飞机着陆后在地面滑跑的受力情况如图1所示,飞
机在纵向受到的力有发动机推力T0、空气阻力Fx、阻

力伞阻力FP、前机轮和主机轮所受到的地面结合力

f1和f2,飞机在垂直方向所受到的力有重力G、飞机

升力FY和前机轮和主机轮所受到的支持力N1和N2,
a为飞机重心到主轮中心的水平距离, b为飞机重心到
前轮中心的水平距离, hp为阻力伞悬挂点距飞机水平

轴上移距离, ht为发动机推力线距飞机水平轴下移距

离, I为飞机主机轮转动惯量, θ为飞机俯仰角, VX为

飞机的纵向滑跑速度, VY为飞机垂直方向速度, kv为
发动机推力系数.
则根据刚体定轴转动定律和牛顿第2定律可得
MV̇X = T0 + kvVx−FX−FP−f1−f2,

MV̇Y = G− FY −N1 −N2,

Iθ̈ = N2b cos θ + FPhp −N1a cos θ+

(T0 + kvVx)ht − f1h− f2h,

(1)

式 中: FX = ρCdSV
2
X /2; FP = ρCpSpV

2
X /2; FY =

ρCY SV
2
X /2; f1 = u ·N1; f2 = uf ·N2. Cd为空气阻

力系数、Cp为阻力伞阻力系数、CY为飞机升力系数、

S为飞机机翼面积、Sp为阻力伞面积、uf为不受刹的

前机轮与跑道的结合系数、u为受刹的主机轮与地面

间的结合系数.
化简整理后,可得飞机纵向速度的表达式

V̇X =
T0 + kvVX

M
− ρCdSV

2
X

2M
− ρCpSpV

2
X

2M
−
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u[(b− ufh)(g −
ρCLSV

2
X

2M
) + ht

T0+kvV
2
X

M
a+ b+ (u− uf )h

+

hp

ρCpSpV
2
X

2M
]

a+ b+ (u− uf )h
−

uf [(a+uh)(g − ρCLSV
2
X

2M
)− ht

T0+kvVX

M
a+ b+ (u− uf )h

−

hp

ρCpSpV
2
X

2M
]

a+ b+ (u− uf )h
. (2)

在式(2)中,结合系数u随飞机状态以及跑道条件

的变化呈现非线性变化,因此需建立其非线性模型
(第2.2节).

2.1.2 飞飞飞机机机机机机轮轮轮动动动力力力学学学建建建模模模

飞机降落后进行地面滑跑刹车的过程中,刹车力
矩作用在主机轮上,主机轮刹车过程中运动方程可以
描述如下:

Jω̇ = Rvbf1 −KbPb, (3)

式中: J为单个机轮的转动惯量; ω和ω̇为飞机机轮的

角速度与角加速度; Rvb为飞机滑跑时机轮的滚动半

径; Kb为刹车盘摩擦系数; Pb为刹车压力,即单个机
轮的转动惯量与机轮角加速度的乘积等于主机轮上

所受到的刹车力矩与结合力矩之差.进一步整理化简,
可得

ω̇ =
Rvbu[(b− ufh)mg − ρCLSV

2
X

2
]

nJ [a+ b+ (u− uf )h]
+

Rvbu[ht(T0 + kvx1) + hp

ρCpSpV
2
X

2
]

nJ [a+ b+ (u− uf )h]
− Kb

J
Pb.

(4)

在飞机机轮动力学模型式(4)中,刹车盘摩擦系数
Kb随飞机状态的改变呈非线性变化,刹车盘摩擦系数
非线性模型见第2.3节.

2.2 轮轮轮胎胎胎跑跑跑道道道非非非线线线性性性模模模型型型

轮胎与跑道之间的结合系数随着飞机刹车的过程

呈现复杂的非线性变化特征,与跑道条件和飞机状态
都相关.飞机的刹车系统工作时,当轮胎与跑道之间
的结合系数达到峰值时,轮胎与跑道间结合力最大,
刹车距离最短,刹车效率最高.所以轮胎–跑道结合系
数对于飞机防滑刹车系统的刹车性能具有重要的影

响.主轮结合系数受到多种因素影响,其中跑道条件
与飞机的滑移率为主要的影响因素.主轮结合系数等
于主轮结合力与主轮所受地面支持力的比值,即µ(λ,

ϕ) = (F (λ, ϕ)/N1).式中λ为飞机滑移率,其定义为λ

= (Vx − ωRvb)/Vx, ϕ代表跑道条件,其取值为1时代

表干跑道,取值为1.25时代表湿跑道,取值为2.5时代
表冰跑道[18], µ(λ, ϕ)即为式(2)中受飞机滑移率和跑
道条件共同影响的结合系数, F (λ, ϕ)为主机轮所受

到的地面结合力.
本文采用Lugre模型来描述轮胎–跑道之间的摩擦

特性. Lugre模型的理论解释简单,参数的物理意义明
确,并且大量研究和应用成果显示Lugre模型是所有
理论模型中表现最好的一个,特别在对脱离摩擦力和
摩擦滞后现象方面的建模具有其他模型无法比拟的

优势[1].分布式Lugre摩擦模型如图2所示.

图 2 分布式Lugre摩擦模型
Fig. 2 Distributed Lugre friction model

其表达式如式(5)–(7)所示[18]:
dδz

dt
(ζ, t) = −vr − ϕ

σ0|vr|
g(vr)

δz, (5)

F =
w L

0
δF (ζ, t)dζ, (6)

δF = (σ0δz + σ1δż − σ2vr)δN1. (7)

式(5)–(7)中, F为轮胎与跑道间结合力, z代表内
部摩擦状态变量, σ0为刚度系数, σ1为衰减系数,考虑
到粘滞摩擦的情况下引入参数σ2,此参数是与相对速
度成正比的系数. ζ代表水平轴,其导数即为机轮的线
速度−Rvbω.而函数g(vr)是为了捕捉与方向相关的

动态行为,通常形式为g(vr) = uc + (us − uc)e
√
vr /vs ,

其中vr = Vx −ω ·Rvb, uc为标准干摩擦系数, us是静

摩擦系数, vs是Stribeck相对速度, ϕ代表跑道条件,具
体的参数数值见表1.

表 1 分布式Lugre模型参数
Table 1 Distributed Lugre model parameters

参数 σ0 σ1 σ2 uc us vs

数值 5 1.103 0.0005 0.837 1.45 6

对式(5)–(7)进行整理、化简,即可得出结合系数
µ(λ, θ)的表达式,即描述结合系数和跑道状态与飞机
滑移率之间非线性关系的数学模型

µ(λ, ϕ) =
g(λ)

ϕ
(1−γ

g(λ)(λ−1)

ϕσ0Lλ
(e

ϕσ0Lλ

g(λ)(λ−1) −1))+
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σ2Rvbω
λ

λ− 1
, (8)

其中: γ = 1 + ϕσ1Rvbωλ/g(λ), g(λ) = uc + (us −
uc)e

√
Rvbωλ/vs .
由式(8)分析可得,结合系数µ(λ, θ)随跑道条件ϕ

和滑移率λ共同影响,当跑道条件ϕ固定时, µ(λ, θ)存
在一个极值,在该极值下飞机的刹车效率最高,而
µ(λ, θ)到达极值时对应的飞机滑移率即为最佳滑移

率λd.由于滑移率是机轮角速度和飞机速度的函数,
因此,只要通过控制飞机机轮角速度和飞机速度,使
得滑移率保持在最佳滑移率上λd,则整个刹车过程的
刹车效率最优.因此,通过建立轮胎–跑道非线性模型,
生成了非线性系统的控制目标,即基于最佳滑移率λd

的目标跟踪控制.

2.3 刹刹刹车车车盘盘盘摩摩摩擦擦擦系系系数数数模模模型型型

在整个刹车过程,大约有70%∼90%的飞机动能会
被刹车盘所吸收,会导致刹车盘温度快速上升,而温
度的快速上升会导致刹车盘摩擦系数的呈现强非线

性变化,即式(4)中的Kb,而刹车盘的摩擦系数变化会
引起飞机刹车力矩发生改变进而影响飞机防滑刹车

系统性能,因此这也是飞机防滑刹车系统中的非线性
主要来源之一.
根据文献[17–19],建立刹车盘摩擦生热、对流散

热模型,并计算刹车盘的温升,并在此基础上计算刹
车盘的摩擦系数随温度的非线性变化.
在刹车过程中,刹车盘的摩擦系数随着刹车盘的

温度升高先升高再下降,温度对于刹车盘摩擦系数Kb

的影响如下式所示:

Kb =

a1T
2 + b1T + c1, 0 < T < T1,

a2T
2 + b2T + c2, T1 < T,

(9)

式中: a1, b1, c1, a2, b2, c2是相关系数.
图3为刹车盘摩擦系数随温度的变化规律,在干跑

道工况下,刹车盘摩擦系数随着刹车盘温度的升高先
增大再减小,在整个刹车过程中,刹车盘摩擦系数随
温度的变化呈现出明显的非线性特征.

3 控控控制制制律律律的的的设设设计计计

3.1 控控控制制制目目目标标标的的的获获获取取取

在第2.2节之中,已经利用分布式Lugre模型开发
出静态模型来表示路面结合系数与飞机滑移率和路

面条件之间的非线性关系,即式(8).已知跑道条件的
情况下,利用式(8)可以计算在不同飞机速度下的µ(λ,

θ)的极值即最大结合系数µmax,其所对应的滑移率λ

就是期望滑移率λd.滑移率的计算表达式如式(10)所
示:

λ =
Vx − ωRvb

Vx

. (10)

当飞机轮胎的工作状态处于期望滑移率λd时,机

轮与跑道之间的结合系数处于峰值,则飞机防滑刹车
系统的刹车效率最高,故飞机防滑刹车控制系统的目
标就是使得飞机的滑移率λ处于期望滑移率λd

[1].由
式(10)可知滑移率的计算需要飞机速度Vx以及飞机受

刹机轮的机轮角速度ω,飞机上装有机轮角速度传感
器,而飞机速度则是不易获取的,因此需要设计飞机
速度观测器以观测飞机速度计算滑移率.

图 3 干跑道工况下刹车盘摩擦系数随温度变化
Fig. 3 Friction coefficient of brake disc changing with

temperature under dry runway condition

3.2 滑滑滑模模模观观观测测测器器器的的的设设设计计计

试验已经证实,基于滑移率式的防滑刹车系统控
制律具有较高的刹车效率,以往基于滑移率的控制方
式中,飞机速度通常用自由滚动的前机轮线速度近似,
其精度难以满足飞机防滑刹车系统的高性能要求,本
文应用文献[20–21]提出的滑模观测器理论设计一种
飞机纵向速度的滑模观测器来观测飞机速度以进行

滑移率的计算.
把建立的飞机防滑刹车系统写成式(11)表现的系

统形式,则有飞机防滑刹车系统的系统模型为
ẋ1 = f1(x, u),

ẋ2 = f2(x, u),

y = x1,

(11)

式中: x1为机轮角速度ω, x2为飞机纵向速度Vx,由式
(2)(4)可得

f1(x, u) =

Rvbu[(b− ufh)mg − ρCLSx
2
2

2
]

nJ [a+ b+ (u− uf )h]
+

Rvbu[ht(T0 + kvx2) + hp

ρCpSpx
2
2

2
]

nJ [a+ b+ (u− uf )h]
− Kb

J
Pb,

f2(x, u) =

T0 + kvx2

M
− ρCdSx

2
2

2M
− ρCpSpx

2
2

2M
−
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u[(b−ufh)(g−
ρCLSx

2
2

2M
)+ht

T0+kvx2

M
+hp

ρCpSpx
2
2

2M
]

a+ b+ (u− uf )h
−

uf [(a+uh)(g−ρCLSx
2
2

2M
)−ht

T0+kvx2

M
−hp

ρCpSpx
2
2

2M
]

a+ b+ (u− uf )h
.

建立滑模观测器如下: ˙̂x1 = f1(x̂, u) + k1 ∗ sgn(x1 − x̂1),

˙̂x2 = f2(x̂, u) + k2 ∗ sgn(x1 − x̂1),
(12)

式中x̂1为飞机机轮角速度估计值, x̂2为飞机速度估计

值,式(11)减式(12)可以得到观测误差动态方程 ˙̃x1 = ∆f1 − k1 ∗ sgn(x1 − x̂1),

˙̃x2 = ∆f2 − k2 ∗ sgn(x1 − x̂1),
(13)

式中: ∆f1 = f1(x, u)− f1(x̂, u), ∆f2 = f2(x, u) −
f2(x̂, u).
定义滑动平面s = x̃1 = x1 − x̂1,则有

˙̃x1 = ẋ1 − ˙̂x1 =

f1(x, u)− f1(x̂, u)− k1 ∗ sgn(x1 − x̂1) =

∆f1 − k1 ∗ sgn(x1 − x̂1).

根据李雅普诺夫第2方法,当k1 > |∆f1|时,即可
满足滑模面到达条件

sṡ = x̃1[∆f1 − k1 sgn x̃1] < 0. (14)

即s = x̃1在有限时间内收敛于零,由此来确定满
足式(13)的k1值,此时观测的机轮角速度收敛于真实
机轮角速度.
由于式(13)右侧具有不连续项,根据Filippov的等

效动态理论[22],式(13)可等效为系统在滑动面两侧两
个系统的凸组合,如式(15)所示: ˙̃x1 = ξ(∆f1 + k1) + (1− ξ)(∆f1 − k1),

˙̃x2 = ξ(∆f2 + k2) + (1− ξ)(∆f2 − k2),
(15)

其中0 < ξ < 1,当系统到达滑模面以后有s = x̃1 =

0,即

ξ(∆f1 + k1) + (1− ξ)(∆f1 − k1) = 0. (16)

由此可以求得ξ = (k1 −∆f1)/(2k1),将其代入式
(15)的第2个式子,可以求得

˙̃x2 = ∆f2 − (k2/k1)∆f1. (17)

此时,可以把飞机速度观测误差在工作点x̂2处线

性化之后,得到

˙̃x2 = (
∂f2
∂x̂2

− (k2/k1)
∂f1
∂x̂2

)x̃2. (18)

则根据线性系统理论中极点配置原则,当k2满足:
∂f2
∂x̂2

− (k2/k1)
∂f1
∂x̂2

的特征值具有负实部时,式(18)中的飞机速度观测误
差渐进稳定.

综上,将k1 > |∆f1|和
∂f2
∂x̂2

− (k2/k1)
∂f1
∂x̂2

的特征

值具有负实部两个条件进行联立,并求解满足联立条
件的观测器参数k1和k2.
图4是在干跑道条件下飞机速度的观测效果4,算

例中飞机落地初始速度为72 m/s,滑模观测器飞机速
度的初始设定速度为68 m/s.可以看出,滑模观测器可
以实现对飞机速度的准确观测.

图 4 实际飞机速度与飞机速度观测值
Fig. 4 Actual aircraft velocity and observed value of

aircraft velocity

3.3 滑滑滑模模模控控控制制制律律律的的的设设设计计计

为了便于进行控制律的设计,将飞机防滑刹车系
统模型写成如下形式:

Ẋ = f(x1, x̂2) +Bu(t),

Y = CX, (19)

其 中: X = [x1 x̂2]
T, B = [−Kb

J
0]T, C = [1 0],

x1为机轮角速度ω的测量值, x̂2为观测的飞机速度Vx

的观测值.

f1(x1, x̂2) =
Rvbu[(b− ufh)(mg − ρCLSx̂

2
2

2
)

nJ [a+ b+ (u− uf )h]
+

ht(T0 + kvx̂2) + hp

ρCpSpx̂
2
2

2
]

nJ [a+ b+ (u− uf )h]
, (20)

f2(x1, x̂2) = (21)

T0 + kvx̂2

M
− ρCdSx̂

2
2

2M
− ρCpSpx̂

2
2

2M
−

u[(b−ufh)(g−
ρCLSx̂

2
2

2M
)+ht

T0+kvx̂2

M
+hp

ρCpSpx̂
2
2

2M
]

a+ b+ (u−uf )h
−

uf [(a+uh)(g−ρCLSx̂
2
2

2M
)−ht

T0+kvx̂2

M
−hp

ρCpSpx̂
2
2

2M
]

a+ b+ (u− uf )h
,

(22)
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λd为期望滑移率,控制器的控制目标是使得飞机轮胎
的滑移率λ保持在期望滑移率,即λ → λd,滑移率与
期望滑移率的差值e = λd − λ,则有

e = λd − λ = λd −
x̂2 − x1Rvb

x̂2

=

x1Rvb

x̂2

− (1− λd). (23)

移项可得:
x̂2e

1− λd

=
x1Rvb

1− λd

− x̂2,则可设计滑模

面:

s(x) =
x1Rvb

1− λd

− x̂2 = Cx = [
Rvb

1− λd

− 1]

[
x1

x̂2

]
.

(24)

当系统到达滑模面时有s(x) → 0,则有
x̂2e

1− λd

→

0,由于飞机防滑刹车系统工作时x2 > 1, 1− λd < 1,

则当
x̂2e

1− λd

→ 0时, e = λ− λd → 0.

滑模量的一阶导数为

ṡ(x) =
Rvb

1− λd

f1(x1, x̂2)− f2(x1, x̂2)−

Rvbkb
(1− λd)J

u. (25)

采用指数趋近律,则有: ṡ(x) = −ε sgn s− ks.其
中ε > 0, k > 0,其中ε为指数趋近律中等速趋近项的

系数,而k是指数趋近律中指数趋近律项的系数.
由式(24)可以反解得控制输入

u =
(1− λd)J

Rvbkb
(−f2(x1, x̂2)+

Rvb

1− λd

f1(x1, x̂2) + ε sgn s+ ks). (26)

运用李雅普诺夫第2方法证明,对于系统(19),在
控制输入式(25)的作用下,滑动模态存在且可达.

证 构造Lyapunov函数V =
1

2
s2,对V求导,可得

V̇ = sṡ =

s(
Rvb

1− λd

f1(x1, x̂2)− f2(x1, x̂2)−
Rvbkb

(1− λd)J
u) =

s(
Rvb

1− λd

f1(x1, x̂2)− f2(x1, x̂2)− (−f2(x1, x̂2)+

Rvb

1− λd

f1(x1, x̂2) + ε sgn s+ ks)) =

s(
Rvb

1− λd

(f1(x1, x̂2)− f1(x1, x̂2))− (f2(x1, x̂2)−

f2(x1, x̂2))− ε sgn s− ks) =

s(−ε sgn s− ks) = −ε|s| − ks2.

由于ε > 0且k > 0,则有V̇ < 0,因此,采用控制
律式(25),系统的滑动模态存在且可达. 证毕.

3.4 利利利用用用模模模糊糊糊理理理论论论对对对于于于滑滑滑模模模控控控制制制进进进行行行优优优化化化

由于指数趋近律ṡ(x) = −ε sgn s − ks(ε > 0, k

> 0)中的符号函数会给系统带来抖阵,想要有效的抑
制高频颤动,必须取较小的ε,但是较小的ε又会使得

飞机防滑刹车系统进入滑动模态的时间增长,则会削
弱滑模控制的动态品质.与此同时,由式(24)可以看
出,飞机防滑刹车系统状态空间模型的控制输入u为

刹车压力,增大k值虽然可以加快趋近速度,但是当
|s|较大时会增大所需要的刹车压力.为了解决在飞机
防滑刹车系统上应用滑模控制时存在的上述问题,本
文设计了模糊指数趋近滑模控制律,以便使得到达段
的控制品质得到提高,模糊指数趋近律为

ṡ(x) = θ1ε− θ2ks(ε > 0, k > 0), (27)

式中: ε和k由模糊方法确定, θ1和θ2为模糊控制量的

上限值.
对于设计的模糊指数趋近律中和的选取应遵从以

下3个原则:
1) θ1ε和θ2k的选取不应改变原指数趋近律的收

敛性,即需要仍然满足滑模到达条件;
2) θ1ε对应于原指数趋近律的等速趋近项,等速

趋近项用于系统的状态指数收敛到滑模面附近时仍

然保持一定速度到达滑模面,并且在|s|较小时不宜取
的过大,过大会造成系统抖振严重;

3) θ2k对应于原指数趋近律的指数趋近项,增大
此项可加快收敛速度并且削弱抖振,但过大的θ2k会

造成过大的刹车压力输出,因此在|s|较大时θ2k应取

较小的值.
θ1和θ2为模糊指数趋近律的上限值, θ1ε和θ2k的

最终取值由ε和k来最终确定.为了不改变原指数趋近
律的收敛性, ε的取值范围是(−1, 1),且当|s|大于0时,
ε取值为负, |s|小于0时取值为正; k的取范围为(0, 1).
ε和k的具体取值由依据和的选取原则制定模糊规则

后所建立的模糊控制器输出得到.
当s < 0时,可以解得s(t) =

ε

k
+(s0−

ε

k
)e−kt,由

此可以看出减小ε,增大k可以加快趋近过程,并减小
抖振.但是,由控制律式(25)–(26)可以看出,当|s|较大
时,选择较大的k就会产生较大的控制器输出u即刹车

压力,这是需要避免的.从以上的定性讨论可以得出
结论,在|s|较大时,应选取较大的ε和较小的k值,这
样可以在保证具有满意的滑模趋近速度的同时避免

控制器产生过大的控制器输出u;而在|s|较小时,选取
较小的ε和较大的k值,这样能保证系统具有一定趋近
速度到达滑模控制面的同时抑制控制器的抖振现象.
以sn = s作为模糊控制器的输入, ε和k分别为模

糊控制器的输出.定义ε和k的语言值为: {PB, PM,

PS, Z,NS,NM,NB}.分别代表正大、正中、正小、
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零、负小、负中、负大. k的语言值为: {PS, PM,PB},
分别代表正小、正中、正大.其中sn论域为[−30, 30],
由于在式(26)中, θ1和θ2为模糊控制量的上限值,并且
为了保证模糊指数趋近律与指数趋近律的正负号相

同,故定ε的论域为[−1, 1], k的隶属函数论域为[0, 1].
基于以上的定性分析,定义模糊控制规则如表2所

示.
根据控制规则,并采用重心法(加权平均法),可以

将模糊控制器输出转化为精确的控制量:

ε =
w 1

−1
εB(ε)dε/

w 1

−1
B(ε)dε, (28)

k =
w 1

0
kC(ε)dk/

w 1

0
C(ε)dk, (29)

式中B和C分别为ε和k的隶属函数.

表 2 模糊控制规则表
Table 2 Table of fuzzy control rules

输入 sn NB NM NS Z PS PM PB

输 ε PB PM PS Z NS NM NB

出 k PS PS PM PB PM PS PS

将选取好的θ1ε和θ2k代入式(25),可以得到飞机
防滑刹车系统的模糊滑模控制输入为

u =
(1− λd)J

Rvbkb
[−f1(x1, x̂2)+

Rvb

1− λd

f2(x1, x̂2) + θ1ε+ θ2ks]. (30)

仿真中将跑道条件设置为干跑道,两种控制律下
飞机的初始速度为72 m/s,对两种控制律下的刹车压
力进行比较.仿真中将跑道条件设置为干跑道,两种
控制律下飞机的初始速度为72 m/s,对两种控制律下
的刹车压力进行比较.
图 5是干跑道条件下传统滑模控制律 (sliding

mode control, SMC)和设计的基于模糊指数趋近律的
滑模控制律(fuzzy sliding mode control, FSMC)的控
制器输出对比,可以看到在干跑道条件下, FSMC控制
律的刹车压力输出平滑,能很好的抑制SMC控制律中
存在的控制器输出抖振,运用模糊理论抑制抖振的效
果良好.

4 系系系统统统仿仿仿真真真与与与结结结论论论

使用MATLAB/Simulink仿真软件进行仿真,仿真
步长为0.001 s,计算方法使用四阶龙格库塔法.机轮
的初始速度为72 m/s,仿真在干跑道和湿跑道两个工
况下进行.
在刹车初期,飞机刚接触地面,机轮速度和飞机速

度较高,为中高速段,随着刹车控制系统的作用,飞机
速度和机轮速度逐渐减小,开始进入低速段,直至飞

机速度和机轮速度减小至零,代表刹车过程完成.在
整个刹车过程中,滑移率将直接影响刹车效率的优劣,
因此,本文对整个刹车过程中不同控制律下的滑移率
进行对比.

图 5 干跑道条件下两种控制方式刹车压力对比
Fig. 5 Comparison of braking pressure between two

control laws under dry runway conditions

在本节中用所设计的FSMC控制律与现行应用最
为广泛的PD+PBM控制律控制下的刹车性能进行对
比. PD+PBM控制律是一种速度差加压力偏调的飞机
防滑刹车系统控制方式,其原理是将飞机的机轮速度
与设定的参考速度相比较,根据速度差和预先设定的
门限值的比较结果来输出防滑电流. PD+PBM控制律
本质是多门限的PID控制,其比例级、微分级有各自的
门限,积分级与常规的微分级不同,该积分级即可以
增加,又可以减小,称之为压力偏调级,简称PBM[23].
从图6–7中仿真结果可以看出,由于飞机刹车是一

个具有强非线性的过程,在考虑了两种飞机刹车过程
中主要的非线性,即轮胎–跑道结合系数非线性和刹
车盘摩擦系数的非线性的情况下,在干跑道、湿跑道
两种工况下, PD+PBM这种设置固定门限值和固定减
速率的飞机防滑刹车系统控制律难以适应刹车过程

中的非线性因素,难以实现对最佳滑移率的跟踪,刹
车效率较低,在刹车过程末尾的低速段,出现了较为
明显的低速打滑现象;而本文通过建立轮胎–跑道非
线性模型,从而获取刹车过程中的滑移率控制目标,
所设计的FSMC控制律能够适应刹车过程中的非线性
因素,从而实现对最佳滑移率的目标跟踪控制,在整
个刹车过程中,能够始终将飞机保持在最佳滑移率上,
能够获得最大的刹车效率.相比于现行使用最为广泛
应用的PD+PBM控制律,设计的FSMC控制律具有更
好的鲁棒性,刹车时间和刹车距离更短,提高了刹车
效率,有效解决了PD+PBM控制律中存在的低速打滑
现象.
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(a) FSMC控制下滑移率

(b) PD+PBM控制下滑移率

图 6 干跑道条件下FSMC和PD+PBM两种控制方
式下的滑移率对比

Fig. 6 Comparison of slip rates between FSMC and PD+

PBM control laws under dry runway condition

(a) FSMC控制下滑移率

(b) PD+PBM控制下滑移率

图 7 湿跑道条件下FSMC和PD+PBM两种控制方
式下的滑移率对比

Fig. 7 Comparison of slip rates between FSMC and PD+

PBM control laws under wet runway condition

5 结结结论论论

本文建立了飞机防滑刹车系统的整体非线性模型

并进行了仿真,形成以下结论:
1) 构造的滑模观测器对于飞机速度具有快速良

好的观测性能;
2) 运用模糊理论能有效的抑制滑模控制律中固

有的控制器输出的高频抖振现象;
3) 在对干、湿跑道两种工况的仿真结果表明,所

设计的FSMC控制律能够很好的适应飞机刹车过程中
的非线性因素,最大程度的利用跑道的结合力;

4) 设计的FSMC控制律解决了传统的PD+PBM
控制律中存在的低速打滑,鲁棒性差的问题,设计的
控制律合理有效,刹车效率高.
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