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摘要 无人机在现代战争中已发挥重要作用, 为夺取海域制空权, 航母配备无人机是必然趋势. 面

向无人机着舰的高精度控制要求, 本文针对存在建模误差与外部干扰的无人机, 在动态面控制框架下

提出一种基于干扰区间观测器的无人机预设性能着舰飞行控制策略.该策略能够对未知项提供区间估

计,在前馈补偿未知项的同时,控制律将根据区间估计的宽度动态调节控制器增益,从而保证无人机的

轨迹始终处在着舰轨迹约束范围内. 同时, 在干扰区间观测器与飞行控制律设计过程中, 引入非线性

增益, 有效地处理了着舰机动中的状态非线性耦合. 最后, 基于 Lyapunov 函数方法与不变集理论, 给

出着舰飞行控制策略的参数设计条件, 数值仿真也进一步表明该策略的有效性.
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1 引言

迄今为止, 无人机已在现代战争中发挥了重要作用, 承担了侦查军情、评估战况、监视目标、毁伤

敌军等重要任务 [1]. 海空军已是海上作战力量的核心组成,无人机作为海上军力部署的重要装备之一,

为未来海战描绘了新的背景底色1). 为发挥不同机型之间的协同作战优势, 形成压倒性的制空权, 航母

配备无人机是未来的必然趋势 [2]. 围绕上述背景, 面向无人机着舰的高精度、高可靠控制要求, 固定

翼无人机着舰控制技术还需要进一步深入研究.

区别于常规飞行控制律设计, 着舰控制律需要在解决更加严苛的非线性耦合问题的同时, 提供更

强的鲁棒性, 以解决着舰过程中面临的建模误差与外部干扰等问题. 文献 [3] 引入了一种着陆点预测

1) 王鹏. 美国海军打造无人舰队. 中国青年报, 2020-05-14:008.
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机制,提出了一种滑模着舰飞行控制策略.文献 [4]针对舰载无人机着舰过程中存在参数不确定性、舰

尾流干扰等问题, 设计了一种基于自适应动态逆的着舰控制律. 利用非奇异终端滑模方法, 文献 [5] 设

计了一种鲁棒着舰飞行控制策略,提高了舰载机的抗侧风能力. 文献 [6]针对建模不确定、甲板运动与

气流干扰下的着舰控制问题, 提出了一种基于自适应双螺旋的自动着舰控制策略. 基于自回归模型对

甲板运动的预测, 文献 [7] 提出了一种自适应非奇异快速终端滑模着舰控制策略. 然而, 成功着舰的核

心标志在于: 以合理的飞行速度与飞行姿态, 经过航母甲板的某一特定区域, 这必然给飞行控制设计

提出新的挑战.

预设性能是一种有效处理输出约束的方法, 由 Bechlioulis 等 [8] 提出, 其核心为在 Lyapunov 函数

中引入了非线性映射, 构建转换变量以辅助控制设计. 具体而言, 当系统输出趋近于给定的约束时, 转

换变量将趋于无穷. 由此, 保证转换变量的有界性可以实现对系统输出的约束. 文献 [9, 10] 基于预设

性能方法对飞行器控制设计问题进行了研究. 结合无人机着舰的高精度控制目标, 可根据母舰钩锁位

置与无人机最佳下滑线, 设定无人机与母舰相对位置的轨迹约束. 进而, 鉴于以上设计理念, 将约束下

相对位置转化为无约束变量, 在此基础上开展控制器设计的问题研究. 值得一提的是, 在动态轨迹跟

踪的基础上, 文献 [11] 利用预设性能方法对自动着舰问题进行了初步探索. 另一方面, 着舰问题下的

甲板运动与舰尾流问题仍然突出, 基于预设性能方法的着舰飞行控制还需深入研究.

由于主动估计方法能够增强控制系统的干扰抑制能力和鲁棒性,其运用于飞行控制的研究也得到

了广泛的关注, 并且得到了一系列有意义的研究成果. 英国 Chen 教授团队 [12, 13] 针对固定翼无人机

的鲁棒抗干扰问题进行了深入研究,围绕干扰观测器方法系统性地提出了抗干扰飞行控制系统设计方

案. 文献 [14] 针对存在连续重型货物空投情况下的运输机, 提出了基于干扰观测器的动态逆方法. 利

用动态面控制方法和滑模干扰观测器, 文献 [15]实现了四旋翼无人机的协调控制.在切换系统架构下,

文献 [16]提出了一种基于干扰观测器的变后掠翼近空间飞行器控制策略.针对存在外部干扰和模型不

确定的扑翼微型飞行器模型, 文献 [17] 提出了一种基于干扰观测器和神经网络的自适应飞行控制方

案. 然而, 无人机在着舰过程遭受到的外部干扰十分复杂, 尤其是舰尾流难以有效处理. 盲目引入前馈

补偿项不利于成功着舰, 因此探索更加先进的主动估计方法, 构建更具针对性的前馈 – 反馈着舰控制

策略势在必行.

近年来, 区间估计技术逐渐引起了学者们的关注 [18]. 该项技术基于微分不等式理论, 通过设计

两个特殊的 Luenberger 观测器, 保证生成的区间在任意时刻都能包裹系统状态 [19]. 区间估计技术最

初是针对线性正系统 [20] 而提出的, 要求被观测的系统状态非负. 文献 [21] 通过引入特殊的时变坐标

变换, 将区间观测器技术推广到了一般线性系统, 原理是借助时变坐标变换将自治系统转化为正系统.

而在文献 [22] 中, 将坐标变换的设计问题转化为求解 Sylvester 方程, 并可得到时不变坐标变换. 上述

文献为利用区间观测器解决更多估计问题打下了坚实基础, 比如故障诊断问题 [23∼25]. 针对干扰估计

的研究目标, 文献 [26, 27] 在干扰观测器的设计过程中, 通过引入区间估计技术, 提出了干扰区间观测

器 (disturbance interval observer, DIO)方法,实现了对干扰的区间估计.但是,区间估计作为新兴技术,

在无人机飞行控制设计中的应用还比较少, 立足于着舰问题的研究更是鲜有报道, 因此需要展开针对

性研究.

鉴于上述分析,本文针对存在建模误差与外部干扰的无人机着舰控制问题,提出基于 DIO的无人

机预设性能着舰飞行控制策略. 首先, 针对系统中由建模误差与外部干扰引入的未知项, 设计 DIO 对

其进行区间估计, 在前馈补偿未知项的同时, 以区间宽度的方式为飞行控制律实时提供估计精度. 在

此基础上, 通过引入着舰轨迹约束, 将无人机着舰控制转化为输出受限控制问题, 并在动态面框架下

设计预设性能飞行控制律, 且借助 DIO 提供的区间宽度进一步抑制补偿误差导致的控制性能降低问
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图 1 (网络版彩图) 无人机着舰示意图

Figure 1 (Color online) Schematic diagram of UAV carrier landing

题. 值得一提的是: 在 DIO 与预设性能飞行控制律设计过程中, 主动引入非线性增益, 有效地处理了

着舰机动中的状态非线性耦合. 最终, 借助 Lyapunov 函数方法与不变集理论, 给出了上述着舰飞行控

制策略的参数设计条件, 数值仿真也进一步表明了该策略的有效性. 本文后续章节安排如下: 第 2 节

对着舰问题进行建模, 第 3 节详细介绍 DIO 的设计流程, 第 4 节则对着舰飞行控制进行设计与分析,

第 5 节给出了数值仿真结果, 第 6 节对全文的研究工作进行总结.

符号. 本文中常用的符号与运算定义如下: R 表示实数集, Rn 为 n 维欧几里得空间, 且有 R>0 =

{an ∈ R|an > 0}和 R>0 = {an ∈ R|an > 0}; 0m 为 m×m维全零矩阵, Im 为 m×m维单位矩阵;给定

实对称矩阵 An, An ≻ 0和 An ≺ 0分别表示矩阵 An 是正定或者负定的;给定矩阵或向量 An = [Ai,j
n ],

|An| =
[
|Ai,j

n |
]
, A+

n = 0.5(An+|An|)和 A−
n = A+

n −An;给定两个矩阵或向量 An = [Ai,j
n ]和 Bn = [Bi,j

n ],

An > Bn 表示对于任意的 i, j 都有 Ai,j
n > Bi,j

n ; 给定矩阵 An, λmax(An) 和 λmin(An) 分别表示矩

阵 An 的最大与最小特征根; 给定可逆矩阵 An, A
inv
n 表示 An 的逆矩阵.

2 无人机着舰问题描述

令 pz ∈ R 与 px ∈ R 表示惯性系下固定翼无人机相对航母甲板的坐标, Va ∈ R 为无人机飞行空
速, γa ∈ R 和 αa ∈ R 分别表示无人机速度矢量的倾斜角和迎角, qb ∈ R 为无人机机体轴系下的俯仰
角速度, 图 1 给出了各变量的物理内涵. 进而, 无人机相对航母甲板的运动学关系与无人机的动力学

关系可综合建模如下 [3]:

ṗx = Va cos γa − dx,v, ṗz = −Va sin γa − dz,v,

V̇a = (FT cosαa − D̄)/mv − g sin γa − dx,a cos γa + dz,a sin γa,

γ̇a = (FTαa + L̄)/(mvVa)− (g cos γa − dx,a sin γa − dz,a cos γa) /Va,

α̇a = qb − γ̇a, q̇b = m̄/Iy + dq,m,

(1)

其中, mv 为无人机质量, g 为重力加速度, Iy 为绕俯仰轴的转动惯量. 鉴于上述动态中, 气流轴

系的快时变动态与非直接测量特性, 将外部干扰与建模误差投影至惯性系与机体轴系, 进而有未知

项 dx,v, dz,v, dx,a, dz,a, dq,m ∈ R. 此外, FT 为发动机推力, L̄, D̄ 与 m̄ 分别为作用在无人机上的升力、

阻力与俯仰力矩, 并计算如下 [3]:

L̄ = 0.5ρaV
2
a Sw(CL,0 + CL,ααa), D̄ = 0.5ρaV

2
a Sw(CD,0 + CD,αα

2
a),

1713



胡伟等: 基于干扰区间观测器的无人机预设性能着舰飞行控制

m̄ = 0.5ρaV
2
a c̄Sw

(
Cm,0 + Cm,ααa + 0.5Cm,q b̄qb/Va + Cm,δδe

)
,

其中, ρa 为空气密度, Sw 为无人机机翼面积, c̄和 b̄分别为气动弦长和翼展.另外, CL,0, CD,0, Cm,0 为

静态气动系数, CL,α, CD,α, Cm,α 为动态气动系数, Cm,q 为阻尼俯仰气动系数, Cm,δ 为俯仰舵面气动

系数.

令 d = [dx,v, dz,v, dx,a, dz,a, dq,m]T 综合表征系统 (1) 中的未知项. 对于航行过程中的航母, 其

理想运动可描述为沿惯性系某一方向匀速航行, 并且受海浪等外部因素影响, 航母将会发生动能与

势能的转化, 进而航母甲板的运动表现为: 沿水平方向航行, 沿垂直方向上下浮动, 具体表现在未知

项 dx,v 与 dz,v 中. 与此同时, 当庞大的航母前行时, 气流与航母的岛形建筑及船体相互作用, 在航母

舰面产生大量涡流, 这些涡流在航母尾部产生非稳态的湍流尾迹, 即舰尾流, 具体表现在未知项 dx,a,

dz,a 与 dq,m 中. 结合现有建模结果 [28∼30], 可简约建模为未知项动态且表达为如下外部系统形式:

ω̇d = Aωωd +Bω∆ω(t), d = Cωωd +∆d(t), (2)

其中, ωd ∈ Rm 为外部系统状态, Aω ∈ Rm×m, Bω ∈ Rm×m
>0 与 Cω ∈ R5×m

>0 为已知的常值矩阵,

且 (Aω, Cω) 满足可观性条件, ∆ω(t) ∈ Rm 和 ∆d(t) ∈ R5 为未知时变向量, 用于表征未知项的建模

误差.

对于给定着舰参考轨迹 rx ∈ R 与 rz ∈ R, 本文的控制目标如下.

控制目标. 设计着舰飞行控制律, 使得固定翼无人机相对航母甲板的位置跟踪给定的着舰参考轨

迹, 并且跟踪误差 ex = px − rx 和 ez = pz − rz 始终处在着舰轨迹约束范围内, 即满足如下时变约束:

−ex,l(t) < ex < ex,u(t), − ez,l(t) < ez < ez,u(t), (3)

其中, ex,u(t) ∈ R>0, ex,l(t) ∈ R>0, ez,u(t) ∈ R>0 和 ez,l(t) ∈ R>0 为给定的时变信号, 且恒正.

为便于后续控制器设计, 给定如下假设.

假设1 对于着舰动力学模型中的舰尾流与航母质心摄动,外部系统 (2)的状态向量 ωd 范数有界,

且存在常数 ϱω > 0 与常值矩阵 Kω ≻ 0 满足条件 ωd ∈ Pω := {ωd : ωT
d Kωωd 6 ϱω}. 此外, 关于系统中

的建模不确定 ∆ω(t) 和 ∆d(t), 分别存在已知常数向量 ∆̄ω > 0 和 ∆̄d > 0 满足不等式 |∆ω(t)| 6 ∆̄ω

与 |∆d(t)| 6 ∆̄d, ∀t > 0.

假设2 给定的参考轨迹与着舰轨迹约束信号 zr,0 = [rx, rz, ex,l, ex,u, ez,l, ez,u]
T 及其一阶导数信

号 żr,0 与二阶导数信号 z̈r,0 均范数有界, 且存在常数 ϱr > 0 与常值矩阵 Kr ≻ 0 满足条件 Zr ∈ Pr :=

{Zr : ZT
r KrZr 6 ϱr}, 其中, Zr(t) = [zTr,0, ż

T
r,0, z̈

T
r,0]

T. 同时, 不失一般性地假设无人机的初始状态处在

着舰轨迹约束范围内, 即有 −ex,l(0) < ex(0) < ex,u(0) 和 −ez,l(0) < ez(0) < ez,u(0).

同时, 鉴于本文采用的 DIO 方法将基于正系统理论进行设计, 故给出如下两个引理.

引理1 (正系统 [20]) 假设存在一个 Metzler 矩阵 KM ∈ Rm×m (即其所有非对角元素非负) 和一

个非负的时变向量 ∆M (t) ∈ Rm
>0, 使得系统 ḣM = KMhM +∆M (t) 对于任意初始状态 hM (0) ∈ Rm 有

唯一解. 给定任意初始状态 hM (0) ∈ Rm
>0, 则对 ∀t > 0 有关系 hM (t) ∈ Rm

>0 成立.

引理2 ([31]) 对于任意给定常数 εM > 0 与时变信号 ηM , 不等式 0 6 |ηM | − ηM tanh(ηM

εM
) 6

cMεM 成立, 其中, cM 为常数且满足 cM = exp (−cM − 1), 即有 cM = 0.2758.
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3 干扰区间观测器设计

为了抑制建模误差与舰尾流对无人机着舰过程的影响,本文将引入 DIO方法,基于无人机的已知

动态实现对舰尾流的区间估计,以达到辅助控制律设计的目标.需要明确的是,迎角动态中的未知项与

航迹倾斜角动态中的一致,为了实现对系统中非线性项的处理,本节的 DIO将不依据无人机的迎角动

态进行设计. 具体而言, 令 x̄ω = [px, pz, Va, γa, qb]
T, 由式 (1) 其导数可归纳为如下向量形式:

˙̄xω = fω(x̄ω, αa, FT , δe) + gω(x̄ω)d, (4)

其中, fω(x̄ω, αa, FT , δe) 和 gω(x̄ω) 分别为已知的函数向量与函数矩阵, 具体形式如下:

fω(x̄ω) =



Va cos γa

−Va sin γa

1
mv

(FT cosαa − D̄)− g sin γa

1
mvVa

(FTαa + L̄)− g
Va

cos γa

1
Iy
m̄


, gω(x̄ω) =



−1 0 0 0 0

0 −1 0 0 0

0 0 − cos γa sin γa 0

0 0 1
Va

sin γa
1
Va

cos γa 0

0 0 0 0 1


.

给定观测器增益矩阵 Lω ∈ Rm×5 与可逆坐标变换矩阵 Pω ∈ Rm×m, 定义中间变量 zω = Pω(ωd−
Lωlω(x̄ω)) 与非线性函数向量 lω(x̄ω) = [−px,−pz,−Va cos γa, Va sin γa, qb]

T. 此处, 非线性函数向量

lω(x̄ω)用于处理非线性函数矩阵 gω(x̄ω)的影响,可由非线性 ∂lω(x̄ω)
∂x̄T

ω
gω(x̄ω) = I5 关系表明. 考虑式 (2)

与 (4), 则中间变量 zω 的动态满足如下微分方程:

żω =Pω (Aω − LωCω)Qωzω + Ξω + PωBω∆ω(t)− PωLω∆d(t), (5)

其中, Ξω = Pω (Aω − LωCω)Lωlω(x̄ω)−PωLω
∂lω(x̄ω)
∂x̄T

ω
fω(x̄ω, αa, FT )为已知的函数向量, Qω 为 Pω 的逆

矩阵, 共同构成对 Aω − LωCω 的坐标变换.

进而, 可针对中间变量 zω 设计区间观测器, 可得 DIO 的具体设计形式如下: ˙̂zu =Υω ẑu + Ξω + |Pω|Bω∆̄ω + |PωLω|∆̄d, d̂u = Cω

(
Q+

ω ẑu −Q−
ω ẑl + Lωlω(x̄ω)

)
,

˙̂zl =Υω ẑl + Ξω − |Pω|Bω∆̄ω − |PωLω|∆̄d, d̂l = Cω

(
Q+

ω ẑl −Q−
ω ẑu + Lωlω(x̄ω)

)
,

(6)

其中, Υω = Pω (Aω − LωCω)Qω, ẑu ∈ Rm 与 ẑl ∈ Rm 为 DIO 的内部状态, 两者共同构成了对中间变

量 zω 的区间估计, d̂u 与 d̂l 为 DIO 的输出, 构成对 d 的区间估计, ∆̄w 与 ∆̄d 在假设 1 中给出.

定义 DIO中间变量 zω 的估计误差为 z̃u = ẑu−zω, z̃l = zω−ẑl,以及区间估计的误差为 d̃u = d̂u−d,

d̃l = d− d̂l, 进而 DIO 的设计步骤可归纳于如下引理.

引理3 (干扰区间观测器) 针对着舰动态 (1), 考虑着舰过程中存在如式 (2) 所示的未知项, 设

计 DIO 如式 (6). 设计观测器增益矩阵 Lω 与坐标变换矩阵 Pω, Qω 使得 Υω 同时为 Metzler 与 Hur-

witz 矩阵, 且给定观测器初始状态满足 ẑu(0) 6 zω(0) 6 ẑu(0), 则 DIO 的观测误差 d̃u 和 d̃l 非负且

有界.

证明 考虑式 (5) 与 (6), 则中间变量的估计误差 z̃u 与 z̃l 满足如下微分方程: ˙̃zu =Υω z̃u + |Pω|Bω∆̄ω + |PωLω|∆̄d − PωBω∆ω(t) + PωLω∆d(t),

˙̃zl =Υω z̃l + PωBω∆ω(t)− PωLω∆d(t) + |Pω|Bω∆̄ω + |PωLω|∆̄d.
(7)
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由假设 1 可知 −|Pω|Bω∆̄ω − |PωLω|∆̄d 6 PωBω∆ω(t)− PωLω∆d(t) 6 |Pω|Bω∆̄ω + |PωLω|∆̄d. 鉴于引

理 1 与设计条件 Υω 为 Metzler 矩阵及 ẑu(0) 6 zω(0) 6 ẑu(0), 可得 z̃u 与 z̃l 非负.

定义中间变量 zω 的区间宽度向量为 sω = z̃u + z̃l. 鉴于 Υω 为 Hurwitz 矩阵, 必存在另一矩

阵 Rω ≻ 0使得 RωΥω+ΥT
ωRω ≺ 0. 进一步给定 Lyapunov函数 Vω = sTωRωsω. 考虑式 (7),可得 Vω 的

导数满足如下不等式:

V̇ω 6sTω
(
RωΥω +ΥT

ωRω + 2ηωRωRω

)
sω +

(
∥|Pω|Bω∆̄ω∥2 + ∥|PωLω|∆̄d∥2

)
/ηω, (8)

其中, ηω > 0 为待调节参数. 由 RωΥω + ΥT
ωRω ≺ 0 可知, 必存在合适的 ηω 使得 RωΥω + ΥT

ωRω +

2ηωRωRω ≺ 0. 进而可知, 区间宽度向量 sω 有界, 再由 z̃u 和 z̃l 的非负特性可得其有界性.

考虑观测器误差 d̃u 和 d̃l 的定义, 有如下衍生形式:

d̃u = d̂u − d = Cω

(
Q+

ω z̃u +Q−
ω z̃l

)
, d̃l = d− d̂l = Cω

(
Q+

ω z̃l +Q−
ω z̃u

)
. (9)

最终可得 d̃u 和 d̃l 非负且有界.

显然, 区别于传统干扰观测器, 矩阵 Υω 需要同时满足 Metzler 和 Hurwitz 两个条件. 对于区间估

计技术来说, 已有诸多出色的成果. 文献 [22] 将上述问题转化为求解 Sylvester 等式的问题, 即求解等

式 PωAω −ΥωPω = NωCω 与 Nω = PωLω, 其中, 矩阵 Υω 必须与矩阵 Aω 没有相同的特征根. 对于任

意矩阵 Nω, 求解后可得矩阵 Pω 的唯一解. 按照这一思路, 如下引理给出了对矩阵 Pω 和 Qω 的一种

数值解法.

引理4 ([22]) 对于给定的增益矩阵 Lω, 设计 Metzler 矩阵 Υω 使其与 Aω − LωCω 具有相同的特

征根. 当存在矩阵 ζL ∈ R5×m 和 ζΥ ∈ R5×m 使得 (Aω − LωCω, ζL) 和 (Υω, ζΥ) 均满足可观测性条件

时, 则有 Pω = Obsv (Υω, ζΥ)
inv

Obsv (Aω − LωCω, ζL) 和 Qω = P inv
ω , 其中 Obsv(·) 表示计算可观测性

矩阵.

4 预设性能着舰飞行控制律设计

本节将基于 DIO 的输出对着舰飞行控制律展开设计, 该控制由位置动态控制律、空速矢量动态

控制律与姿态回路控制律组成. 此外, 为了描述便利, 进一步定义 DIO 输出向量及误差向量内的元素

为 d̂u = [d̂x,v,u, d̂z,v,u, d̂x,a,u, d̂z,a,u, d̂q,m,u]
T, d̂l = [d̂x,v,l, d̂z,v,l, d̂x,a,l, d̂z,a,l, d̂q,m,l]

T 和 d̃u = [d̃x,v,u, d̃z,v,u,

d̃x,a,u, d̃z,a,u, d̃q,m,u]
T, d̃l = [d̃x,v,l, d̃z,v,l, d̃x,a,l, d̃z,a,l, d̃q,m,l]

T,并定义与建模误差 ∆d(t)上界 ∆̄d = [∆̄x,v,

∆̄z,v, ∆̄x,a, ∆̄z,a, ∆̄q,m].

4.1 位置动态控制律设计

考虑给定的着舰轨迹约束如式 (3) 所示, 对误差变量 ex 与 ez 分别进行误差转换, 定义转换变

量 sx = tan ((2ex − ex,u + ex,l)/(ex,u + ex,l)) 和 sz = tan ((2ez − ezu + ez,l)/(ez,u + ez,l)), 则其向量形

式 sp = [sx, sz]
T 的导数满足如下动态:

ṡp = Ωp,e

(
fp + dp − ṙ∗p

)
+Ωp,uėp,u +Ωp,lėp,l, (10)

其中, Ωp,e = diag {∂sx/∂ex, ∂sz/∂ez}, Ωp,k = diag {∂sx/∂ex,k, ∂sz/∂ez,k}, 并有 k ∈ {u, l}, fp =

[Va cos γa,−Va sin γa]
T, dp = [dx,v, dz,v]

T, ėp,u = [ėx,u, ėz,u]
T, ėp,l = [ėx,l, ėz,l]

T, 以及 ṙ∗p = [ṙx, ṙz]
T.
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显然, 位置动态的输入 Va 与 γa 隐含在非线性项 fp 中, 为避免复杂的微分计算, 直接对 fp 的期

望信号进行设计, 并引入滤波器 ξp ∈ R2 如下:

ρpξ̇p + ξp = f∗
p , ξp(0) = f∗

p (0), (11)

其中, ρp > 0 为滤波器的时间常数, f∗
p ∈ R2 为至少一阶可微的滤波器输入, 将在后续进行设计.

定义滤波器误差 ξ̃p = ξp − f∗
p , 进而给定 Lyapunov 函数形式 Vp = 0.5sTp sp + 0.5ξ̃Tp ξ̃p, 考虑

式 (10) 与 (11) 可得 Vp 的导数满足如下不等式:

V̇p 6sTpΩp,e

(
f∗
p + d̂p − ṙ∗p

)
+ sTp (Ωp,uėp,u +Ωp,lėp,l)− sTpΩp,ed̃p + ηps

T
pΩp,eΩ

T
p,esp

+ 0.5∥fp − ξp∥2/ηp − 0.5ξ̃Tp (1/ρp − 1/ηp) ξ̃p + 0.5ρp∥Πp(·)∥2, (12)

其中, ηp > 0是可以进行调节的系数, d̂p = 0.5[d̂x,v,u+ d̂x,v,l, d̂z,v,u+ d̂z,v,l]
T 将用于前馈补偿未知项 dp,

d̃p = d̂p − dp 为其估计误差, Πp(·) ∈ R2 为函数向量表征 f∗
p (·) 的导数信号.

由引理 2 与 DIO 的区间特性, 即 d̃p 6 d̄p = 0.5[d̂x,v,u − d̂x,v,l + 2∆̄x,v, d̂z,v,u − d̂z,v,l + 2∆̄z,v]
T, 可

得不等式如下:

|sTpΩp,ed̃p| 6 sTpΩp,eTanh(Ω
T
p,esp)d̃p +ΨT

p |d̃p| 6 sTpΩp,eTanh(Ω
T
p,esp)d̄p +ΨT

p d̄p, (13)

并有 Tanh(ΩT
p,esp) = diag{tanh(∂sx∂ex

sx
εx,v

), tanh(∂sz∂ez
sz
εz,v

)}和 Ψp = [εx,v, εz,v]
T,其中, εx,v > 0和 εz,v > 0

是可以进行调节的系数.

针对空速 Va 与航迹俯仰角 γa, 分别定义误差变量 sV = Va − V ∗
a 与 sγ = γa − γ∗

a, 式中 V ∗
a ∈

R与 γ∗
a ∈ R为虚拟控制律,其表征的是空速矢量的参考轨迹,并满足映射关系 [V ∗

a cos γ∗
a, V

∗
a sin γ∗

a]
T =

ξp. 进一步将 sV 与 sγ 代入非线性项 fp 可得

fp − ξp =V ∗
a (cos sγ − 1)

 cos γ∗
a

− sin γ∗
a

− V ∗
a sin sγ

sin γ∗
a

cos γ∗
a

+ sV

 cos γa

− sin γa

 .

进而借助不等式 |sγ | > | sin sγ | 与 |sγ | > |1− cos sγ | 可得

∥fp − ξp∥2 6 6V ∗2
a s2γ + 3s2V . (14)

将不等式 (13) 和 (14) 带入式 (12), 可得

V̇p 6sTpΩp,e

(
f∗
p + d̂p − ṙ∗p

)
+ sTp (Ωp,uėp,u +Ωp,lėp,l) + sTpΩp,eTanh(Ω

T
p,esp)d̄p + ηps

T
pΩp,eΩ

T
p,esp

+ (3V ∗2
a s2γ + 1.5s2V )/ηp − 0.5 (1/ρp − 1/ηp) ξ̃

T
p ξ̃p + 0.5ρp∥Πp(·)∥2 +ΨT

p d̄p. (15)

通过给定增益矩阵 kp ≻ 0, 可设计期望的无人机空速矢量 f∗
p 如下:

f∗
p = −Ωinv

p,ekpsp − d̂p + ṙ∗p − Tanh(ΩT
p,esp)d̄p − Ωinv

p,e(Ωp,uėp,u +Ωp,lėp,l)− 0.5ηpΩ
T
p,esp.

将上式代入式 (15) 有不等式如下:

V̇p 6− sTp kssp +
(
3V ∗2

a s2γ + 1.5s2V
)
/ηp +ΨT

p d̄p − 0.5 (1/ρp − 1/ηp) ξ̃
T
p ξ̃p + 0.5ρp∥Πp(·)∥2. (16)

最终, 由非线性关系 [V ∗
a cos γ∗

a,−V ∗
a sin γ∗

a]
T = ξp = [ξx, ξz]

T, 可得空速 Va 与航迹俯仰角 γa 的参

考轨迹及其导数如下:

V ∗
a = ∥ξp∥, γ∗

a = −atan2(ξz, ξx), V̇ ∗
a = 0.5ξTp ξ̇p/V

∗
a , γ̇∗

a = (ξ̇z cos γ
∗
a + ξ̇x sin γ

∗
a)/V

∗
a .
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4.2 空速矢量动态控制律设计

考虑着舰动态如式 (1), 则空速与航迹俯仰角的跟踪误差 sV 和 sγ 满足如下动态:

ṡV =
(
FT cosαa − 0.5ρaV

2
a Sw(CD,0 + CD,αα

2
a)
)
/mv − g sin γa − dx,a cos γa + dz,a sin γa − V̇ ∗

a ,

ṡγ =
(
FTαa + 0.5ρaV

2
a Sw(CL,0 + CL,ααa)

)
/(mvVa)− (g cos γa − dx,a sin γa − dz,a cos γa)/Va − γ̇∗

a.

显然, 受气动力 D̄ 和 L̄ 的影响, 上述动态具有更强的非线性, 这就导致难以采取如 4.1 小节中解析求

逆的方式进行控制律设计.考虑到迎角的变化范围较小,可分别设计期望的推力与迎角信号,并对期望

的推力信号进行滤波, 以避免代数环问题.

具体而言, 可引入滤波器 ξT ∈ R 和 ξα ∈ R 如下: ρT ξ̇T + ξT = F ∗
T , ξT (0) = F ∗

T (0),

ραξ̇α + ξα = α∗
a, ξα(0) = α∗

a(0),
(17)

其中, ρT > 0 和 ρα > 0 为滤波器的时间常数. 此外, F ∗
T ∈ R 和 α∗

a ∈ R 为可微的滤波器输入:

F ∗
T =0.5ρaV

2
a Swsecαa

(
CD,0 + CD,αα

2
a

)
+mvsecαa(g sin γa + d̂x,a cos γa − d̂z,a sin γa + V̇ ∗

a )

−mvsecαa

(
(kV + 1.5Γp/(ηpΓV )) sV + d̄x,a tanh(sV /εx,a) + d̄z,a tanh(sV /εz,a)

)
− 0.5cosαaηV sV /mv,

ᾱ∗
a =− 0.5ρaV

2
a SwCL,0/Fα +mv(g cos γa − d̂x,a sin γa − d̂z,a cos γa + Vaγ̇

∗
a)/Fα

−mvVa

(
kγ + 3V ∗2

a Γp/(ηpΓγ)
)
sγ/Fα −mv

(
d̄x,a tanh(sγ/εx,a) + d̄z,a tanh(sγ/εz,a)

)
/Fα

− 0.5ηγFαsγ/(mvVa),

其中, Fα = 0.5ρaV
2
a SwCL,α + FT , d̂x,a = 0.5(d̂x,a,u + d̂x,a,l) 和 d̂z,a = 0.5(d̂z,a,u + d̂z,a,l) 用于前馈补偿

未知项, d̄x,a = 0.5(d̂x,a,u − d̂x,a,l) + ∆̄x,a 和 d̄z,a = 0.5(d̂z,a,u − d̂z,a,l) + ∆̄z,a 为 DIO 未知项估计的区

间宽度, kV > 0 和 kγ > 0 为控制增益, Γp > 0, ΓV > 0, Γγ > 0 为权重系数, ηV > 0, ηγ > 0, εx,a > 0

和 εz,a > 0 均是可以调节的系数. 基于滤波器输出 ξT , 可给定推力输入 FT 如下:

FT = ξT . (18)

定义迎角跟踪误差 sα = αa − ξα、滤波器误差 ξ̃T = ξT − F ∗
T、ξ̃α = ξα − α∗

a 与未知项补偿误

差 d̃x,a = d̂x,a−dx,a, d̃z,a = d̂z,a−dz,a,分别给定 Lyapunov函数 VV = 0.5s2V +0.5ξ̃2T 与 Vγ = 0.5s2γ+0.5ξ̃2α.

鉴于引理 2与 DIO的区间特性,即 |d̃x,a| 6 d̄x,a = 0.5(d̂x,a,u−d̂x,a,l)与 |d̃x,a| 6 d̄x,a = 0.5(d̂z,a,u−d̂z,a,l),

VV 与 Vγ 的导数进一步满足如下不等式:

V̇V 6− (kV + 1.5Γp/(ηpΓV )) s
2
V − 0.5 (1/ρT − 1/ηV ) ξ̃

2
T

+ 0.5ρV ∥ΠT (·)∥2 + εx,ad̄x,a + εz,ad̄z,a, (19)

V̇γ 6−
(
kγ + 3V ∗2

a Γp(ηpΓγ)
)
s2γ − 0.5 (1/ρα − 1/ηγ) ξ̃

2
α

+ 0.5ργ∥Πα(·)∥2 + εx,ad̄x,a + εz,ad̄z,a + Fαsγsα/(mvVa), (20)

其中, ΠT (·) ∈ R 与 Πα(·) ∈ R 为连续函数, 分别表征 F ∗
T 与 α∗

a 的导数信号.
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4.3 姿态回路控制律设计

定义角速率跟踪误差 sq = qb − ξq, 其中 ξq ∈ R 为如下滤波器的输出:

ρq ξ̇q + ξq = q∗b , ξq(0) = q∗b (0), (21)

其中, ρq > 0 为滤波器的时间常数, q∗b ∈ R 为滤波器输入, 将在后续进行设计.

定义滤波器误差 ξ̃q = ξq − q∗b , 针对迎角与角速率的跟踪误差 sα 和 sq, 分别给定 Lyapunov 函

数 Vα = 0.5s2α + 0.5ξ̃2q 与 Vq = 0.5s2q. 考虑式 (1), 则 Vα 和 Vq 的导数满足如下微分不等式:

V̇α = sα(sq + ξ̃q + q̄∗b − (FTαa + L̄)/(mvVa)− ξ̇α + (g cos γa − d̂x,a sin γa − d̂z,a cos γa)/Va)

− ξ̃q(ξ̃q/ρq −Πq(·)) + sα(d̃x,a sin γa + d̃z,a cos γa)/Va, (22)

V̇q = 0.5sqρaV
2
a c̄Sw

(
Cm,0 + Cm,ααa + 0.5Cm,q b̄qb/Va + Cm,δδe

)
/Iy + sq(d̂q,m − d̃q,m)− sq ξ̇q, (23)

其中, Πq(·) ∈ R 为连续函数表征 F ∗
T 与 q∗b 的导数信号, d̂q,m = 0.5(d̂q,m,u + d̂q,m,l) 将用于前馈补偿未

知项 dq,m, d̃q,m = d̂q,m − dq,m 为估计误差.

鉴于引理 2 与 DIO 的区间特性, 即 |d̃x,a| 6 d̄x,a = 0.5(d̂x,a,u − d̂x,a,l) + ∆̄x,a, |d̃z,a| 6 d̄z,a =

0.5(d̂z,a,u − d̂z,a,l) + ∆̄z,a 与 |d̃q,m| 6 d̄q,m = 0.5(d̂q,m,u − d̂q,m,l) + ∆̄q,m, 有如下不等式:

V̇α 6 sα(sq + q̄∗b − (FTαa + L̄)/(mvVa)− ξ̇α) + sα(g cos γa − d̂x,a sin γa − d̂z,a cos γa)/Va

− 0.5 (1/ρq − 1/ηα) ξ̃
2
q + sα

(
d̄x,a tanh(sα/εx,a) + d̄z,a tanh(sα/εz,a)

)
/Va

+ 0.5ηαs
2
α + 0.5ρq ∥Πq(·)∥2 + εx,ad̄x,a + εz,ad̄z,a, (24)

V̇q 6 0.5sqρaV
2
a c̄Sw

(
Cm,0 + Cm,ααa + 0.5Cm,q b̄qb/Va + Cm,δδe

)
/Iy + sqd̂q,m − sq ξ̇q

+ sqd̄q,m tanh (sq/εq,m) + εq,md̄q,m, (25)

其中, εq,m > 0 与 ηα > 0 为可以调节的参数.

进而, 可设计滤波器输入 q∗b 与升降舵输入 δe 如下:

q∗b =− (kα + 0.5ηα) sα + (FT sinαa + L̄)/(mvVa)− (g cos γa − d̂x,a sin γa − d̂z,a cos γa)/Va

+ ξ̇α −
(
d̄x,a tanh(sα/εx,a) + d̄z,a tanh(sα/εz,a)

)
/Va − ΓγFαsγ/(ΓαmvVa), (26)

δe =−
(
Cm,0 + Cm,ααa + 0.5Cm,q b̄qb/Va

)
/Cm,δ − 2Iy(kqsq + Γα/Γqsα + d̂q,m − ξ̇q)

/
(
ρaV

2
a c̄SwCm,δ

)
− 2Iyd̄q,m tanh (sq/εq,m) /(ρaV

2
a c̄SwCm,δ), (27)

其中, kα > 0 和 kq > 0 为需要设计的控制器增益, Γα > 0 和 Γq > 0 为权重系数.

分别将式 (26) 和 (27) 代入式 (24) 和 (25), 可得

V̇α 6− kαs
2
α − 0.5 (1/ρq − 1/ηα) ξ̃

2
q − ΓγFαsγsα/(ΓαmvVa)

+ sαsq + 0.5ρq ∥Πq(·)∥2 + εx,ad̄x,a + εz,ad̄z,a, (28)

V̇q 6− kqs
2
q − Γαsαsq/Γq + εq,md̄q,m. (29)

以上完成了无人机着舰控制律设计, 后续将进行闭环系统稳定性分析.
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4.4 稳定性分析与主要结论

为了分析闭环稳定性, 定义扩展 Lyapunov 函数候选为

V∗ = ΓpVp + ΓV VV + ΓγVγ + ΓαVα + ΓqVq + Vω,

其中, Vp 定义于式 (12), VV 定义于式 (19), Vγ 定义于式 (20), Vα 定义于式 (22), Vq 定义于式 (23). 鉴

于假设 2 与初始条件 ξ̃p(0) = 0 满足式 (11), 则可知 Vp(0) 有界. 进而递归可得 VV (0), Vγ(0), Vα(0)

与 Vq(0) 有界. 具体而言, 存在常数 ϱ0 > 0 满足不等式 V∗(0) 6 ϱ0. 令 Zs = [sTp , sV , sγ , sα, sq, ξ̃
T
p , ξ̃T ,

ξ̃α, ξ̃q, s
T
d ]

T,对于任意给定的常数 ϱ∗ > ϱ0,可定义闭集 Ps := {Zs : V∗(Zs) 6 ϱ∗}. 进一步考虑假设 1中

的闭集 Pω 与假设 2 中的闭集 Pr, 可定义闭集 P∗ = Ps × Pω ×Pr.

鉴于函数 Πp(·), ΠT (·), Πα(·)和 Πq(·)的连续特性,对于任意的 (Zs, ωd, Zr) ∈ P∗,存在常数 Π̄p > 0,

Π̄T > 0, Π̄α > 0 和 Π̄q > 0 满足如下不等式:

∥Πp(·)∥ 6 Π̄p, ∥ΠT (·)∥ 6 Π̄T , ∥Πα(·)∥ 6 Π̄α, ∥Πq(·)∥ 6 Π̄q. (30)

则当 P∗ 为不变集时, 可实现控制目标. 至此, 归纳无人机着舰飞行控制的理论结果于如下定理中.

定理1 针对无人机相对航母甲板的动力学模型 (1), 考虑着舰时存在如式 (2) 所示的未知项, 根

据式 (6) 设计 DIO 并满足引理 3 中设计条件, 进而基于滤波器 (11), (17), (21) 设计着舰控制律如

式 (18) 与 (27). 对于任意给定的常数 ϱ∗ > ϱ0 与 DIO 协调参数 ηε > 0, 当设计的增益 kp, kV , kγ , kα,

kq, 观测器矩阵 Lω, Rω, Pω, Qω, 滤波器时间常数 ρp, ρT , ρα, ρq, 控制器调节系数 ηp, ηV , ηγ , ηα, εx,v,

εz,v, εx,a, εz,a, εq,m, 与权重系数 Γp, ΓV , Γγ , Γα, Γq 满足如下不等式时:

κ∗ϱ∗ > c∗, (31)
RωΥω +ΥT

ωRω + ηεIm Rω Cω|Qω|

∗ −0.5/ηω 0

∗ ∗ −Γinv
ε /ηε

 ≺ 0, (32)

其中, Γε = diag {Γpεx,v,Γpεz,v,ΓV (εx,a + εz,a),Γγ(εx,a + εz,a),Γα(εx,a + εz,a),Γqεq,m}, κ∗ = min{2kV ,
2λmin{kp}, 2kγ , 2kα, 2kq, 1/ρp−1/ηp, 1/ρT−1/ηV , 1/ρα−1/ηγ , 1/ρq−1/ηα, ηε/λmin{Rω}}, c∗ = 0.5ΓpρpΠ̄

2
p

+0.5ΓV ρV Π̄
2
T +0.5ΓγργΠ̄

2
α+0.5ΓαρqΠ̄

2
q +∥|Pω|Bω∆̄ω∥2/ηω +∥|PωLω|∆̄d∥2/ηω +Γp(εx,v + εz,v)+ (ΓV +

Γγ + Γα)(εx,a + εz,a) + Γqεq,m. 则无人机相对航母甲板位置能够跟踪着舰参考信号, 同时跟踪误差始

终处在着舰轨迹约束范围内, 并且闭环系统所有信号有界.

证明 结合观测器误差的衍生形式 (9), 有 d̃u + d̃l = Cω|Qω|sω. 考虑不等式 (8), (16), (19), (20),

(28), (29), (30) 与参数设计条件 (32), 则 V∗ 满足如下不等式:

V̇∗ 6− Γps
T
p kssp − ΓV kV s

2
V − Γγkγs

2
γ − Γαkαs

2
α − Γqkqs

2
q − ηεs

T
ωsω − 0.5Γp (1/ρp − 1/ηp) ξ̃

T
p ξ̃p

− 0.5ΓV (1/ρT − 1/ηV ) ξ̃
2
T − 0.5Γγ (1/ρα − 1/ηγ) ξ̃

2
α − 0.5Γα (1/ρq − 1/ηα) ξ̃

2
q

+ 0.5ΓpρpΠ̄
2
p + 0.5ΓV ρV Π̄T (·)2 + 0.5ΓγργΠ̄α(·)2 + 0.5ΓαρqΠ̄

2
q + ∥|Pω|Bω∆̄ω∥2/ηω

+ ∥|PωLω|∆̄d∥2/ηω + Γp (εx,v + εz,v) + (ΓV + Γγ + Γα) (εx,a + εz,a) + Γqεq,m

6− κ∗V∗ + c∗, ∀(Zs, ωd, Zr) ∈ P∗.
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鉴于条件 (31), 可知, 当 V∗ = ϱ∗ 时有 V̇∗ 6 0. 再由初始条件 V∗(0) 6 ϱ0 可得: 对于任意时刻 t > 0, 都

有 (Zs(t), ωd(t), Zr(t)) ∈ P∗. 所以, 不等式 (30) 始终成立. 最终, 可证无人机相对航母甲板位置能够跟

踪着舰参考信号, 并始终处在着舰轨迹约束范围内, 且闭环系统中的所有信号有界.

鉴于上述着舰飞行控制策略设计参数较多, 现结合稳定性条件 (31) 和 (32) 对控制器的可行性进

行分析, 进而总结参数设计对闭环系统性能的影响如下: 对于权重系数 Γp, ΓV , Γγ , Γα, Γq, 需结合各

状态的单位与数量级进行设计, 可避免不同状态因单位差异导致可行域 P∗ 的失衡. 由于 (Aω, Cω) 满

足可观性条件, 对于任意的矩阵 Γε 均存在观测器增益矩阵 Lω 满足稳定条件 (32). 另一方面, 可通过

分别提高控制器增益 kp, kV , kγ , kα, kq, 减小滤波器时间常数 ρp, ρT , ρα, ρq 与 DIO 协调系数 ηω 来

增大 κ∗, 并且选取更小的 εx,v, εz,v, εx,a, εz,a, εq,m 能够在一定程度上减小 c∗, 从而最终满足稳定性条

件 (31). 值得一提的是: 分别增大控制器增益 kp, kV , kγ , kα, kq 能够提升 sp, sV , sγ , sα, sq 的收敛效

果, 但这样也会增加执行器负担; 同时, 减小 εx,v, εz,v, εx,a, εz,a, εq,m 虽无法加快 V∗ 的收敛速度, 却

能提升稳态跟踪精度, 这为控制器增益的设计提供了便利.

5 仿真验证

本节将给出仿真结果, 用于验证基于 DIO 的着舰飞行控制策略的有效性. 对于控制目标中由

用户给定的信号, 无人机相对航母甲板坐标的参考轨迹由动态 ṙx = −3 tanh (t/6− 5) + 10 和 ṙz =

− tanh ((rz + 25 tanh(t− 10)− 25)/3) 生成, 并且着舰轨迹约束, 即 [−ex,l, ex,u] 和 [−ez,l, ez,u], 在其满

足假设 2 的前提下, 设定 ex,l = ex,u = ez,l = ez,u = 4 exp(0.2t) + 1. 同时, 给定无人机相对航母甲板的

起始坐标为 px(0) = −799 m, pz(0) = −52 m,起始空速为 Va(0) = 14 m/s,起始航迹角为 γa(0) = −7.5◦,

起始姿态角为 αa(0) = 12◦, 起始角速率为 qb(0) = 4◦/s.

关于无人机着舰动态 (1) 中的未知项, 根据文献 [29], 甲板动态由如下微分方程表征:
ω̇ship,vx

ω̇ship,ax

ω̇ship,vz

ω̇ship,az

 =


0 1 0 0

−0.5 −1 1 0

0 0 0 1

0 0 −1 −1


︸ ︷︷ ︸

Aship


ωship,vx

ωship,ax

ωship,vz

ωship,az


︸ ︷︷ ︸

ωship

+


0 0

1 0

0 0

0 1


︸ ︷︷ ︸
Bship

∆ship

∆wave

 ,

其中, ωship为外部系统状态,表征甲板动态, ∆ship = 2为航母的期望的航行速度, ∆wave = 0.2 sin 0.4t为

海浪对甲板运动的外部激励.

借鉴文献 [30], 舰尾流产生的风速变化可由如下动态模拟:
ω̇wind,ax

ω̇wind,dx

ω̇wind,az

ω̇wind,dz

 =


0 1 0 0

−3 −4 1 0

0 −1 0 1

0 0 −3 −4


︸ ︷︷ ︸

Aship


ωwind,ax

ωwind,dx

ωwind,az

ωwind,dz


︸ ︷︷ ︸

ωwind

+


0 0

1 0

0 0

0 1


︸ ︷︷ ︸
Bwind

∆wind,x

∆wind,z

 ,

其中, ωwind为外部系统状态,表征风速变化动态, ∆wind,x = − tanh(px/5)−1与 ∆wind,z = tanh(pz/10−
0.1)− tanh(pz/10− 0.15) 为航母航行对四周流场的外部激励, 其与无人机相对航母的位置有关.
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图 2 (网络版彩图) 无人机飞行轨迹 (a) 与跟踪误差 (b) 和 (c)

Figure 2 (Color online) Flight trajectory (a) and tracking errors ((b) and (c)) of the unmanned aerial vehicle

同时, 角速率 qb 动态中由非对称力产生的力矩在除以转动惯量 Iy 后可表征为额外的角加速度,

并具有如下动态: ω̇angu,c

ω̇angu,d

 =

 0 1

−2 −1


︸ ︷︷ ︸

Aangu

ωangu,c

ωangu,d


︸ ︷︷ ︸

ωangu

+

 0

1
Iy


︸ ︷︷ ︸
Bangu

∆mom,

其中, ωangu 为外部系统状态, 表征舰尾流额外产生的角加速度, ∆mom = 10c̄ωwind,az + 0.2m̄ 为外部系

统的激励, 前半部分与风速变化有关, 后半部分表征舰尾流场引起的非定常气动力.

此外, 考虑到舰尾流场中的气流有着明显的非稳态湍流现象, 难以由 ωd 进行模拟, 因此将其按

照随机噪声的形式表征在建模误差中, 即有 ∆d(t) = [0.1rand, 0.1rand, 0.1rand, 0.1rand, 0.02rand]T, 其

中 rand 为有界的随机数.

综上所述, 认定外部系统 (2) 具有模型参数 ωd = [ωT
ship, ω

T
wind, ω

T
angu]

T, Aω = diag{Aship, Awind,

Aangu}, Bω = diag{Bship, Bwind, Bangu}, Cω = diag{Cship, Cwind, Cangu}, ∆ω = [∆ship,∆wave,∆wind,x,

∆wind,z,∆mom]
T, ∆̄d = [0.1, 0.1, 0.1, 0.1, 0.02]T, ∆̄ω = [2, 0.2, 1, 1, 1]T, 其中, Cship = [1, 0, 0, 0; 0, 0, 1, 0],

Cwind = [1, 0, 0, 0; 0, 0, 1, 0], 以及 Cangu = [1, 0].

根据引理 3 和 4, 将 DIO 中需要设计的矩阵选取如下:

Lω = diag


5.2 0.3 0 0

0 1 5.2 −0.2

T

,

15 −3 0 0

0 0.5 7.5 −1.5

T

,

6
2


 ,

Pω = diag




2.57 −0.36 −12.1 3.02

−0.23 1.14 0 −0.02

−1.16 0.29 11 −2.5

0 0 −0.2 0.99

 ,


−2 −0.43 −5.5 0.5

0 1 0 0

2.5 0.27 5.5 −0.41

0 −0.08 0 0.93

 ,

 2.18 −0.28

−1.07 1.07




.

进而, 将定理 1 中基于 DIO 的着舰飞行控制律中, 控制增益选为 kp = I2, kV = 2, kγ = 5, kα = 15,

kq = 20, 滤波器时间常数设为 ρp = 0.5, ρT = 0.5, ρα = 1, ρq = 0.1, 控制器调节系数给定为 ηp = 0.1,

ηV = 0.1, ηγ = 0.1, ηα = 0.1, εx,v = 1, εz,v = 1, εx,a = 1, εz,a = 1, εq,m = 1, Γp = 0.1, ΓV = 1,

Γγ = 180/π, Γα = 360/π, Γp = 720/π.

仿真结果如图 2∼4所示. 无人机所有的状态与控制输入曲线绘制如图 2所示. 从图 2(a)与 3(a)可

以看出, 在距离航母 800 m 处无人机进入下滑通道, 并在接近航母后方 300 m 处时开始减速, 最终

1722



中国科学 :信息科学 第 52 卷 第 9 期

0
9

12

15

18

−10

−5

0

5

0

10

20

30

−5

0

5

10

0

5

10

15

50

100

150

200

20 40 60 80 0 20 40 60 80 0 20 40 60 80

0 20 40 60 80 0 20 40 60 80 0 20 40 60 80

t (s) t (s) t (s)

t (s) t (s) t (s)

V
a
 (

m
/s

)
q
b
 (

°/
s)

δ
e 

(°
)

F
T
 (

N
)

γ a
 (

°)

α
a
 (

°)

(a) (b) (c)

(d) (e) (f)
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图 4 (网络版彩图) 干扰区间观测器误差 (a) 与区间估计输出 (b)∼(f)

Figure 4 (Color online) Estimation errors (a) and interval estimation outputs ((b)–(f)) of the disturbance interval observer

于 100 m处时减小下降速度,完成着舰. 换言之,在有甲板运动与舰尾流的情况下, 无人机依然能够保

证其与母舰的相对位置跟踪参考轨迹, 并顺利着舰. 并且如图 2(b) 与 (c) 所示, 相对位置对参考轨迹

的跟踪误差始终处在着舰轨迹约束范围内, 进而可知无人机能够实现在航母甲板着陆的目标. 无人机

的空速矢量与姿态角回路动态分别如图 3(a) 和 (b) 与图 3(c) 和 (d), 且处在合理范围内, 表明着舰飞

行控制律的合理性. 此外, 无人机的升降舵偏转与推力输出分别如图 3(e) 与 (f) 所示, 进一步表明闭

环系统的有界性. 另一方面, 正如图 4(a) 所示, DIO 区间估计误差均是非负且有界的, 由此也可以验

证未知项始终被 DIO生成的上下界包裹这一结论,具体可见图 4(b)∼(f). 综上,本文提出的 DIO能够
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有效地生成未知项的上下界, 进而也保证了无人机着舰飞行控制策略的有效性.

6 结论

本文针对存在建模误差与外部干扰的无人机着舰控制问题,在动态面控制框架下提出了基于干扰

区间观测器的无人机预设性能着舰飞行控制策略. 该策略能够对未知项提供区间估计, 在对未知项进

行前馈补偿的同时, 根据区间宽度动态调节控制器增益, 并保证了无人机的轨迹始终处在着舰轨迹约

束范围内.并且在干扰区间观测器与飞行控制律设计过程中,该策略主动引入了非线性增益,有效地处

理了复杂机动过程中的非线性耦合. 最终, 基于 Lyapunov 函数方法与不变集理论, 本文给出了上述着

舰飞行控制策略的参数设计条件, 数值仿真也进一步表明了策略的有效性. 针对本文的后续研究, 可

进一步考虑无人机状态受限约束下以及母舰转向过程中的着舰控制与长距离精确着舰制导问题,以及

多约束条件及强动态干扰下的着舰可行域判断等问题.
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Abstract Unmanned aerial vehicles (UAVs) play an increasingly important role in modern warfare. Capturing

the air supremacy of sea areas by equipping carriers with UAVs is an inevitable trend. This work focuses on

the carrier landing control problem of UAVs under uncertain and external disturbance modeling. To this end, a

disturbance interval observer (DIO)-based carrier landing control scheme is developed on the basis of the dynamic

surface control framework by using the prescribed performance. This scheme can provide the interval estimation of

the unknown item and then guarantee the trajectory of the UAV staying within the landing window. In particular,

nonlinear gains are introduced into the design of the DIO and the controller to handle nonlinear coupling during

the landing maneuver. The stability of the closed-loop system, which provides the parameter design condition, is

analyzed on the basis of the Lyapunov method and invariant theory. Finally, a numerical illustration is presented

to demonstrate the effectiveness of the developed control scheme.

Keywords unmanned aerial vehicle, carrier landing control, prescribed performance-based control, disturbance

observer, interval observer
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