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运输机重装空投二阶终端滑模控制方法研究

王文星１，雒东超１，张晓敏１，孙秀霞２，王　栋２
（１．中国飞行试验研究院 中航工业飞行仿真航空科技重点实验室，西安　７１００８９；

２．空军工程大学 航空航天工程学院，西安　７１００３８）

摘要：针对重装空投过程中，货物的持续移动及瞬间出舱影响空投任务完成性、威胁飞行安全等问题，提出了一种二阶终端滑模纵

向飞行控制方法；该方法利用非线性多输入多输出反馈线性化完成系统解耦线性化，在此基础上采用二阶终端滑模变结构控制设计系统

内环速度与俯仰姿态跟踪控制器，保证了系统鲁棒性，结合外环ＰＩＤ高度保持控制器完成了整个飞行控制系统的设计；数值仿真结果表

明，该系统具有良好的响应特性，且对系统不确定性具有较强的鲁棒性。

关键词：非线性系统；飞行控制；终端滑模；二阶滑模
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０　引言

超低空空投主要用于重型装备的精确投放，是大型运输机

必备的功能之一［１２］。在空投过程中，重型货物的持续移动及

瞬间离机将对飞机产生较大干扰，致使飞机的姿态和轨迹发生

大幅度偏离，严重威胁飞行安全［３］。因此，针对运输机重装空

投飞行控制方法的研究具有重要的意义。

当前，针对重装空投过程的飞行控制问题，许多学者做出

了卓有成效的研究：文献 ［４］提出了基于Ｌ１自适应理论的

飞行控制方案；文献 ［５ ６］基于在线提供的重心信息，采用

逆动力学和均衡式自动驾驶仪控制律，设计了一类变重量、变

重心飞机姿态控制律；文献 ［７］提出了一种基于动态逆和鲁

棒控制相结合的全维重装空投控制律；文献 ［８ ９］基于空投

过程反馈线性化模型，设计了线性滑模飞行控制器。其中，基

于滑模变结构理论的飞行控制方法在应对系统参数不确定性方

面具有很好的效果，但是线性滑模控制方法的收敛时间长，不

能够满足重装空投高时效性的要求。

本文综合二阶滑模和终端滑模的优点，设计了二阶终端滑

模空投飞行控制器。通过合理选择系统状态，保证反馈线性化

的实时可逆解耦，实现了多变量交叉耦合空投模型解耦线性

化。在此基础上，设计二阶终端滑模控制器稳定系统内环速度

和姿态，提高了控制的快速性和准确性，解决了空投系统模型

不确定性等问题。结合外环ＰＩＤ高度跟踪控制完成整个飞行

控制系统的设计。

１　空投过程飞机运动方程

考虑重装空投过程纵向数学模型［４］

犿珚犞＋犿犮狉犮ｓｉｎα珔狇＝犜ｃｏｓα－犇＋犿犮珔狉犮ｃｏｓα－

犿犵ｓｉｎγ－犿犮狇
２狉犮ｃｏｓα－２犿犮珔狉犮狇ｓｉｎα

犿犞珔γ－犿犮狉犮ｃｏｓα珔狇＝犜ｓｉｎα＋犔＋犿犮珔狉犮ｓｉｎα－

犿犵ｃｏｓγ－犿犮狇
２狉犮ｓｉｎα＋２犿犮珔狉犮狇ｃｏｓα

（犐狔＋犿犮狉
２
犮）珔狇＋犿犮狉犮珚犞ｓｉｎα－犿犮狉犮犞珔γｃｏｓα＝

犕狔＋犿犮犵狉犮ｃｏｓθ－２犿犮狉犮珔狉犮狇

γ＝θ－α　

珋θ＝狇

珨犎 ＝犞ｓｉｎ

烅

烄

烆 γ

（１）

　　其中：犎，犞，α，狇，θ，γ分别表示飞机高度、速度、迎角、俯

仰角速度、俯仰角、爬升角；犿，犿犮，犐狔，狉犮 分别表示空机质量、

货物质量、飞机绕横轴转动惯量、货物相对于飞机质心位移；

犔、犇及犕狔 分别为升力、阻力和俯仰力矩。货物相对飞机质

心的位移狉犮 为：

狉犮 ＝狉犮０＋
１

２
珔狉犮狋
２ （２）

　　其中：狉犮０ 为初始位移，珔狉犮 为货物相对飞机质心的移动加速
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度。发动机推力的表达式为：

犜＝犜δ犜δ犜
（３）

式中，犜δ犜
为推力系数，δ犜 为油门开度。升力、阻力和俯仰力

矩的表达式为：

犔＝犔０＋犔犞Δ犞＋犔αΔα＋犔δ犲δ犲

犇＝犇０＋犇犞Δ犞＋犇αΔα＋犇δ犲δ犲

犕狔 ＝犕狔０＋犕狔犞Δ犞＋犕狔αΔα＋

　犕狔珔αΔ珔α＋犕狔狇Δ狇＋犕狔δ犲δ

烅

烄

烆 犲

（４）

式中，δ犲是升降舵偏角；犔０，犇０及犕０为初始升力、阻力和俯仰

力矩；狓 表示狓相对  的气动导数。

结合式 （１）～ （４），同时考虑系统模型不确定性，则飞

机运动方程可写成如下形式：

珔狓＝犳（狓）＋Δ犳（狓）＋犅（狓）狌 （５）

式中，狓＝ ［犞，α，狇，θ］
犜，狌＝ ［δ犲，δ犜］

犜 ，

犅（狓）＝ ［犫１，犫２］＝
犫１１ 犫２１ 犫３１ 犫４１

犫１２ 犫２２ 犫３２ 犫［ ］４２

犜

，

犳（狓）＝ ［犳１，犳２，犳３，犳４］
犜，Δ犳（狓）＝ ［Δ犳１，Δ犳２，Δ犳３，Δ犳４］

犜

为系统不确定性函数。犳犻和犫犻犼（犻＝１，２，３，４；犼＝１，２）的表达

式为：

犳１ ＝ ［犜δ犜Δ犞ｃｏｓα－犇０－犇犞Δ犞－犇αΔα＋

犿犮珔狉犮ｃｏｓα－犿犵ｓｉｎγ－犿犮狇
２狉犮ｃｏｓα－

２犿犮珔狉犮狇ｓｉｎα－犿犮狉犮ｓｉｎα犳３］／犿

犳２ ＝ ［Λ１（－犜犞Δ犞ｓｉｎα－犔０－犔犞Δ犞－犔αΔα－

犿犮珔狉犮ｓｉｎα＋犿犵ｃｏｓγ＋犿犮狇
２狉犮ｓｉｎα－

２犿犮珔狉犮狇ｃｏｓα＋犿犞狇）－Λ２犿犮狉犮ｃｏｓα］／Λ４

犳３ ＝ （Λ２＋犿犕狔珔α犳２）／Λ１

犳４ ＝

烅

烄

烆 狇

，

犫１１ ＝－（犿犮狉犮ｓｉｎα犫３１＋犇δ犲）／犿，　

犫１２ ＝ （犜δ犜ｃｏｓα－犿犮狉犮ｓｉｎα犫３２）／犿

犫２１ ＝－（Λ３犿犮狉犮ｃｏｓα＋Λ１犔δ犲）／Λ４，　

犫２２ ＝－Λ１犜δ犜ｓｉｎα
／Λ４

犫３１ ＝犿犕狔珔α犫２１／Λ１＋Λ３／Λ１，　

犫３２ ＝犿犕狔珔α犫２２／Λ１

犫４１ ＝犫４２ ＝

烅

烄

烆 ０

，

Λ１ ＝犿犐狔＋犿犫犿犮狉
２
犮

Λ２ ＝犿（犕狔０＋犕狔αΔα＋犕狔狇Δ狇＋犕狔犞Δ犞）＋

犿犮狉犮ｓｉｎα（犇０＋犇αΔα＋犇犞Δ犞）＋

犿犮狉犮ｃｏｓα（犔０＋犔αΔα＋犔犞Δ犞）－

２犿犿犮狉犮珔狉犮狇＋２犿
２
犮狉犮珔狉犮狇

Λ３ ＝犿犕狔δ犲
＋犿犮狉犮犇δ犲ｓｉｎα＋犿犮狉犮犔δ犲ｃｏｓα

Λ４ ＝Λ１犿犞＋犿犿犮狉犮ｃｏｓα犕狔珔

烅

烄

烆 α

２　模型的输入输出反馈线性化

选取狔＝ ［犺１　犺２］
犜
＝ ［犞　θ］犜 作为系统 （５）的输出状

态。应用反馈线性化方法［１０］可将系统 （５）化为如下的输入输

出形式：

［狔
（狉
１
）

１ ，狔
（狉
２
）

２ ］犜 ＝犃（狓）＋φ（狓）＋犈（狓）狌 （６）

式中，φ（狓）为模型摄动矩阵，由Δ犳（狓）唯一确定。狔
（狉
犻
）

犻 为第犻

个输出狔犻的狉犻阶导数，狉犻称为输出狔犻的相对阶，且满足：

犔犫
犽
（犔犾－１犳 狔犻）＝０，（犾＝１，２，．．．，狉犻－１）

犔犫
犽
（犔狉犻－１犳 狔犻）≠０ （７）

　　其中：犔（·）为李导数算子。由计算可知，狉１ ＝１，狉２ ＝２。

系统解耦矩阵犈（狓）为：

犈（狓）＝
犔犫
１
犔狉１－１犳 狔１ 犔犫

２
犔狉１－１犳 狔１

犔犫
１
犔狉２－１犳 狔２ 犔犫

２
犔狉２－１犳 狔［ ］２

＝
犫１１ 犫１２

犫３１ 犫［ ］３２

（８）

　　在迎角－
π
２
＜α＜

π
２
范围内，满足 犫１１犫３２  犫１２犫３１

［３］，因此犈（狓）是非奇异矩阵。状态矩阵犃（狓）为：

犃（狓）＝ ［犔狉１犳狔１，犔
狉
２
犳狔２］

犜
＝ ［犳１，犳３］

犜 （９）

３　控制律设计与稳定性分析

本文设计的控制律包含两个回路，如图１所示。外回路以

飞机俯仰角θ作为控制量，采用ＰＩＤ控制器实现对高度指令

犎犱 的跟踪，内回路采用二阶终端滑模控制方法，以升降舵和

油门开度作为控制量，跟踪外回路期望俯仰角θ犱 和期望速度

犞犱 。

图１　控制系统结构

考虑系统 （６），设计二阶终端滑模控制律稳定飞机速度和

俯仰姿态。定义速度和俯仰角的跟踪误差为：

犲＝ 犲１　犲［ ］２
犜

　 ＝ 犞－犞犱　θ－θ［ ］犱
犜 （１０）

式中，犞犱 和θ犱 为空投启动时飞机的配平速度和俯仰角。

设计滑模面函数为：

狊１ ＝∫
狋

０
犲１犱τ

狊２ ＝犲２＋犮∫
狋

０
犲２犱

烅

烄

烆
τ

（１１）

　　其中：犮∈
＋ 为滑模面系数．

为保证滑模函数狊１ 和狊２ 在有限时间内收敛到平衡点，设

计如下的二阶滑模函数

狕犻 ＝珋狊犻＋β犻狊犵（狊犻）
α犻，犻＝１，２ （１２）

　　其中，β犻∈φ
＋，０．５＜α犻＜１，狊犵（狊犻）

α犻 ＝ 狊犻
α犻狊犻犵狀（狊犻）．

令犛＝ ［狊１　狊２］
犜，Ζ＝ ［狕１　狕２］

犜 ，则有：

珔犛＝犃（狓）＋φ（狓）＋犅（狓）狌－犢犱＋犆犢 （１３）

珚犣＝犃（狓）＋φ（狓）＋犅（狓）狌－犢犱＋犆犢 ＋φ （１４）

式 中，犢犱 ＝ ［犞
（狉
１
）

犱 　θ
（狉
２
）

犱 ］犜，犆犢 ＝ ［０ 犮（珋θ－珋θ犱） ］犜，φ ＝

［β１α１ 狊１
α１－

１珋狊１ β２α２ 狊２
α２－

１珋狊２ ］犜 。

设计到达律为：

珚犣＝－犓犣－ε犣狊犵 （１５）

　　其中：ε，Κ＞０，ε＝犱犻犪犵（ε１，ε２），Κ＝犱犻犪犵（犽１，犽２），犣狊犵 ＝

［狊犵（狕１）狆１ 狊犵（狕２）狆２ ］犜，０＜狆１，狆２ ＜１。

由式 （１５）可知，存在一个有限时间狋犻１ ，使得狕犻 由初始

值狕犻（０）≠０收敛至０。
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狋犻１ ＝

ｌｎ（１＋
犽犻

ε犻
狕犻（０）

１－狆犻）

犽犻（１－狆犻）
，　犻＝１，２ （１６）

　　当狕犻收敛至０时，系统动态变为珋狊犻＋β犻狊犵（狊犻）
α犻 ＝０。则存

在一个有限时间狋犻２ ，使得狊犻（狋犻１）≠０收敛至０，即狊犻（狋犻１＋狋犻２）

＝０。

狋犻２ ＝
狊犻（狋犻１）

１－α犻

β犻（１－α犻）
，　犻＝１，２ （１７）

　　设计控制作用为：

狌（狋）＝－犅－１（狓）［犃（狓）＋φ^（狓）－犢犱＋犆犢 ＋φ＋犓Ζ＋εΖ狊犵］

（１８）

式中，^φ是φ的估计值。定义φ^的状态更新律为：

φ^（狋）＝Γ犣 （１９）

　　其中：Γ∈φ
＋ 为自适应增益。

为证明滑模面在控制律 （１８）和自适应律 （１９）的作用下

可达，定义如下的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

υ＝
１

２
犣犜犣＋

１

２Γ
珟φ
犜珟φ （２０）

　　其中：珟φ＝φ－^φ。

由式 （１１）和 （１４）可得υ的一阶导数为：

珔υ＝犣
犜［犃（狓）＋φ（狓）＋犅（狓）狌－犢犱＋犆犢 ＋φ　］－

１

Γ
珟φ
犜
φ^

（２１）

　　将控制律 （１８）代入式 （２１）可得：

珔υ＝犣
犜［－犓犣－ε犣狊犵］＋犣

犜珟φ－
１

Γ
珟φ
犜
φ^ （２２）

　　将自适应律 （１９）代入式 （２２）可得：

珋υ＝－（ε１ 狕１ 狆１＋
１
＋ε２ 狕２

狆２＋
１）－（犽１狕

２
１＋犽２狕

２
２）＜０

（２３）

　　即滑模面可达性条件成立。

４　仿真与分析

基于本文设计的重装空投控制器，以某型运输机为例，在

犎＝１０ｍ高空，采用单列单投模式完成仿真实验。假设模型

存在±２０％的误差，飞机配平参数为：速度犞＝８０ｍ／ｓ，迎角

α＝θ＝３．５２６９°，油门开度δ犜 ＝２５．１％，升降舵偏度δ犲 ＝０°

。仿真主要验证控制器的控制性能和鲁棒性。选取内环二阶终

端滑模控制参数为：犮＝２，β１ ＝β２＝２，α１＝α２＝０．７，犽１＝犽２

＝１．６，ε１ ＝ε２ ＝０．０１，狆１ ＝狆２ ＝０．５，Γ＝１。外环ＰＩＤ高度

保持控制器参数为犓狆 ＝０．１５，犓犐 ＝０．１，犓犇 ＝０．００２７。

图２ （ａ）～ （ｄ）分别对应飞机高度、速度、俯仰角和迎

角曲线。由图中实线可见，空投过程中飞机高度变化量在０．２

ｍ范围内，大约货物离机６ｓ后高度稳定于配平状态值，飞机

速度在整个过程变化很小。迎角和俯仰角的变化量被控制在

２°以内，而由于重型货物的离机，飞机再次稳定时的迎角和俯

仰角明显小于飞机带货配平状态。从图中点划线和虚线也可看

出，当考虑气动参数不确定性时，控制器仍能保证良好的控制

效果。图３ （ａ）和 （ｂ）分别为升降舵偏转和油门开度曲线。

可以看出升降舵偏转和油门开度幅值均在允许范围内，未出现

强烈的抖振现象。

５　结论

重装空投过程是一个强耦合、强非线性、存在突变等强干

扰的不确定系统，本文设计了基于反馈线性化和二阶终端滑模

变结构方法相结合的重装空投纵向控制器。在合理选取系统状

图２　空投过程飞机响应曲线

图３　升降舵和油门开度曲线

态变量，保证系统实时可逆解耦的基础上，理论证明了控制器

的鲁棒稳定性，最后，通过模型存在摄动情况下的仿真试验，

验证了控制器的强鲁棒性。
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