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飞行员滑模最优化控制行为特性分析
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摘 要: 为了建立飞行员追踪控制策略模型，结合滑模控制和最优化控制的优点，提出了使系统从初始状态

在切换超平面上的滑模最优化控制方法，该切换超平面随时间变化，并使系统只具有控制过程的滑模阶段，

确保了系统的全局鲁棒性和稳定性．针对目标函数中加权矩阵的选取，改进了 H∞ 控制中加权矩阵选取的随

机搜索算法，得到了最优化控制加权矩阵的计算方法．为了使系统状态在最短时间内到达捕获控制切换超平
面，采用滑模控制理论建立了飞行员捕获控制模型．建立了多输入多输出的从捕获任务到追踪任务的飞行员
变策略控制模型，选取主要的控制偏差作为从捕获控制到追踪控制切换的判据．仿真结果表明，所提出的飞
行员变策略控制符合其实际控制行为特征．
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Characteristic analysis of optimal control behavior
of pilot sliding
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Abstract: To built pilot tracking control strategy model，the combination of sliding model control characteristic
and optimal control characteristic is adopted to propose a sliding optimal control method，and the time-varying
sliding surfaces are designed so that the system state is on the sliding surface from the beginning of the motion
without reaching phase． The system is robust and stable． A parameter selected method of weighting matrix on
H∞ control is improved，by which the weighting matrix of linear quadratic optimal control is calculated． To
drive the system state variables to the acquisition control switching surface in minimum time，the acquisition
control strategy is builed by sliding model control． The main error is regared as a judgement from acquisition
control strategy to tracking control strategy． The simulation results show that the pilot variable stategy control is
suitable to the real pilot control characteristic．
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飞行员的控制动力学是人机系统研究的重要

内容，建立飞行员的控制动力学模型是人机系统

分析与综合的基础［1 － 3］． 飞行模拟器传输延迟会
引起飞行员诱发振荡，而飞行员诱发振荡是飞行

员与飞机不良耦合问题中具有代表性的一种． 建
立飞行员的控制动力学模型对于飞行模拟器的逼

真度评价起着至关重要的作用［4 － 6］．
在实际飞行训练中，飞行员使用先验的知识

而采取不同的对策，也就是变策略控制［7］．由“捕
获”转为“追踪”策略是飞行员常用的策略． 飞行
实践表明，经验丰富的飞行员在控制具有较大的

状态初始条件时，如捕获任务，常常采用一些近似

bang-bang控制的策略能够获得更佳的操纵效



果［8］．对于飞行员变策略控制的研究，文献［7］、
［9］应用滑模控制建立了飞行员捕获策略模型，
文献［7］结合滑模控制和最优化控制，提出了飞
行员追踪策略模型． 该模型所提出的追踪策略切
换超平面为固定超平面，具有到达阶段和滑动阶

段 2 个条件，不能保证系统状态从初始时就沿着
追踪策略切换超平面运动，并且最优化控制确定

切换超平面时需要完全的系统知识，而通常情况

下，真实的飞行状况不能够完全得到系统知识，因

此限制了该方法的应用．
本文以文献［10］所提出的单输入时变切换

超平面为基础，提出了多输入多输出时变切换超

平面的计算方法，并将其应用于飞行员追踪控制

策略，使用滑模控制建立飞行员捕获控制策略．飞
行控制过程中存在诸多偏差，根据飞行员培训手

册［11 － 12］，确定一个主要偏差作为判定的依据，飞

行员根据主偏差的大小来选择控制策略．
在追踪控制策略中，涉及到二次型性能指标

加权矩阵的选取，在没有先验经验的情况下，修改

了 H∞ 控制加权矩阵选取的随机搜索算法
［13］，完

全使用 Matlab 软件计算，实现了最优化控制二次
型性能指标中加权矩阵的选取．

1 飞行员追踪控制策略
1. 1 滑模追踪控制策略
在实际飞行任务中，飞行员会根据飞机响应

的实际飞行状态，利用先验的知识采取变策略的

操纵，在出现小的偏差时飞行员需要采用追踪控

制策略．追踪控制策略的目的是保持系统的状态
在切换超平面上［7］．
设飞机小扰动线性化方程为

珋x· = A珋x + Bu ． ( 1)
其中，珋x∈ Rn，A∈ Rn×n，B∈ Rn×m，u∈ Rm，并且

( A，B) 可控．
为了计算方便，将式( 1 ) 化为可控标准型，设

转换矩阵为 P
－
，即 x = P

－
珋x，有

x = A
－
x + B

－
u ． ( 2)

其中，
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对追踪控制任务，依据滑动模态变结构控制

理论设计一个切换面:

σ = Cx + Ω． ( 3)
其中，C =［C1 C2 … Cm］

T
m×n，C根据具体的飞

行任务，参照飞行员培训规则确定，并且使( CB
－
)

为对角阵，C珚B≠0． σT =［σ1 σ2 … σm］． Ω是
可微的，并将在以后定义．如果是单输入控制，则 C
为单位矩阵．可见如果Ω( 0) = － Cx( 0) ，则σ( 0) =
0，因此该滑模控制从初始就在切换超平面上．
为了减小控制输入的抖动，引入边界层

Ωε = { σ | σ |≤ ε} ，ε 为小正数组成． ε =
［ε1 … εm］

T，εi ( i = 1，…，m) 为边界层宽度．
定义 sε( σ) 为饱和函数，则该滑模控制输入为

u = － ( CB
－
) －1［CA

－
x + Ω + Msε ( σ) ］ ． ( 4)

其中，

M =

m1 0 0 0

0 m2 0 0

0 0  0
0 0 0 m













m

，并且m1，…，mm ＞ α | C珔B|，

α为小正数，mi，( i = 1，…，m) 为第 i个输入的大小．
饱和函数 sε ( σ) 的取值为:

sε ( σ) =

1， 当 σ ＞ ε;
σ
ε
， 当 | σ |≤ ε;

－ 1， 当 σ ＜ － ε
{

．

( 5)

定义李亚普诺夫函数形式 V = σTσ /2，它的微分

V = σ σ = σ( CA
－
x + CB

－
u + Ω) = － σMsε ( σ) ，

( 6)
将式( 5) 代入式( 6) ，可见 V ＜ 0，系统稳定．
由于σ( 0) = 0，它在 sε ( σ) 内，因此式( 3) 将

始终保持在边界层内运动，此时控制

u = － ( CB
－
) －1［CA

－
x + Ω + Mσ /ε］， ( 7)

此时，定义 珘x = ［x1，x2，…，xn，xn+1］，xn+1 = Ω 和
z = Ω．将上述新的状态变量和式( 7) 代入式( 2) 得

珓x· = A
～
珓x + B

～
z． ( 8)

其中，
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A
～
= A

－
－B

－
(CB

－
) －1(CA

－
+MC/ε) －B

－
(CB

－
) －1M/ε

zeros( m，n + m
[ ]

)
，

B
～

=
－ B

－
( CB

－
) －1

diag( ［1，1，…，{ 1
m







］)
．

式中，zeros( m，m + n) 表示 m × ( n + m) 列零矩
阵，diag( ［1，1，…，1］) 表示 m × m 阶单位对角
矩阵．
1. 2 最优化滑模切换面的计算
当系统在切换超平面上时，即要保持鲁棒性

又要考虑其他的性能需求，如最小能量输入、轨迹
快速收敛等．设计如下的目标函数:

I( x，u) = 1 /2 ∫
∞

0
( xTQx + uTRu) dt． ( 9)

其中，Q ≥ 0 为半正定对角阵，R ＞ 0 为正定对
角阵．
在没有先验经验的情况下，将文献［13］中

H∞ 控制算法中选取加权矩阵的随机搜索算法应

用在其性能指标 γ→ ∞ 时，选取的加权矩阵变成
了一般二次型最优化控制的加权矩阵．将 Q，R的
搜索范围指定为( 0，1) ，每次批量运算可得不同
组解，进行一定比较和选择后取其中一组解．完全
使用 Matlab进行计算，其具体计算过程如下:

1) 输入矩阵 A
－
，B

－
和设定的运算次数 N;

2 ) 使 用 函 数 “diag( rand( n) ) ” 和
“diag( rand( m) ) ”，分别随机产生加权矩阵Q、R的
对角线元素，随机产生的矩阵必须满足 Q ≥ 0 和
R ＞ 0;

3) 调 用函数 ARESOLV( A
－
，Q，M') ，其中

M' =珚BR －1B
－
T，得到 PA

－
+ A

－
TP － PM'P + Q = 0 的

Riccati方程的解 P;
4) 判断 Riccati方程相对应的Hamiltonia矩阵

H = A
－

－ M

－ Q A
－[ ]T

是否有虚轴上的特征值，及( A
－
，M') 稳定性，若没

有虚轴上的特征值，则 Riccati方程存在唯一的解
P = PT ;

5) 将 P解代回原 Riccati方程，用于后续步骤
中检验解的正确性，求状态反馈 K = － R －1珚BTP和
闭环系统特征值 E = eig(→A + 珚BK) ;

6) 判断解阵的对阵性、准确性和正定性，否
则返回步骤 2) ;

7) 判断闭环系统特征值是否都位于左半相

平面，否则返回步骤 2) ．
若以上几个判断条件满足，则所得到的加权

矩阵为所求．不满足时重新计算，直到得到满足条
件的结果为止．
设得到的结果具有如下的形式:

Q =

d1 0 0 0

0 d2 0 0

0 0  0
0 0 0 d













n

，R =

δ1 0 0 0

0 δ2 0 0

0 0  0
0 0 0 δ













m

．

在式( 8) 的转换状态条件下，目标函数式
( 9) 从状态( x，u) 变换到新的状态( 珓x，z) 条件下
的目标函数为

I( 珓x，z) = 1 /2 ∫
∞

0
( 珓xT珟Q珓x + 2珓xT珟N珓x + zT珟Rz) ．

( 10)
设 fi 为( C珚B) 对角阵对角线上的第 i个元素，则式
( 10) 中，

珟Q =

珟Q1 珟Q2 … 珟Qm+1

珟Q3 珟Q4 0 0

 0  0
珟Qm+2 0 0 珟Qm+













3

． ( 11)

式( 11) 中:

珟Q1 = Q +∑
m

i = 1
( δi ) f

－2
i
( Ci珚A + Cimi /εi ) mi /εi，

i = 1，…，m;

珟Q j = f －2
j
( δ j ) Cj珚A +

Cjmj

ε( )
i

T mj

ε j ;
，

j = 2，…，m + 1;
珟QK = f －2k ( δk ) ( CK珔A + CKmK /εi ) mk /εk，

k = 3，…，m + 2;
珟Qo = f2o ( δ0 ) ( mo /εo )

2，o = 4，…，m + 3．

N =

N1 … Nm

N2 0 0

0  0
0 0 Nm+













1

． ( 12)

式( 12) 中，
Nh = f －2h ( δh ) ( Ch珚A + mh /εh )

T，h = 1，…，m;
Ne = me /εe，e = 2，…，m + 1;

R
～

=
f －21 ( δ1 ) 0 0

0  0
0 0 f －2t ( δt









)

，

t = 1，…，M．
最小化目标函数式( 10) 条件下的解为

z = － 珟R －1 ( 珟BTP' － NT ) 珓x，
P' 为如下 Riccati方程的解:
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P'珟AT +珟AP' + ( P'珟B － N) 珟R( 珟BTP' － NT ) －珟Q = 0．

2 飞行员捕获控制策略
在出现较大偏差时，飞行员需要迅速采取捕获

控制策略，在最短的时间内使系统的状态到达捕获

滑模控制切换超平面．对捕获任务，以文献［7，9］的
工作为基础，采用允许使用的最大控制量，策略的

改变和控制量的大小根据训练要求确定．
设捕获控制任务的线性时不变模型为

xb = Abxb + Bbub ． ( 13)

其中，xb∈Rn，Ab∈Rn×n，Bb∈Rn×m，ub∈Rm，且

( Ab，Bb ) 可控．
定义切换面

σb = Cbxb ．
式中，Cb∈Rm×n，Cb根据参考文献［11 － 12］的飞
行员培训规则需求，由指令状态构成．
对于式( 13 ) 的系统，若滑模运动存在，则得

到如下的等效控制输入:

ueq = － ( CbBb )
－1CbAbxb ． ( 14)

式( 14) 是保持状态在切换面所需要的控制律．
如果系统由于外部扰动和内部的不确定性等

原因脱离切换面，不连续控制输入采用最大的能

量使系统尽快到达切换面． 滑模控制的这种特性
符合飞行员的不连续控制行为特点．
不连续控制是一种 Bang-Bang控制，其形式为

uw = umaxsign( σb ) ．
umax 为允许使用的最大控制量，其大小由飞行员

培训手册来确定［11 － 12］．
综上所述，捕获控制策略的控制方法为

ub = ueq + uw ．

3 控制策略切换方式
当飞行员从大偏差的捕获控制策略转变为小

偏差的追踪控制策略时，根据训练标准在 2 种控
制方式之间进行切换．式( 1) 和式( 13) 为 n 维状
态变量，根据训练要求选取主要的控制偏差作为

切换的判据． 如飞机近地着陆过程中，最大允许
垂直偏差为 5 m，因此在偏差 ＞ 5 m时采用捕获控
制，在偏差 ＜ 5 m时采用追踪控制策略．
综合了捕获控制和追踪控制的飞行员滑模最

优化控制策略模型见图 1．

控
制
策
略
切
换

追踪控制

捕获控制

飞机动力学模型

图 1 飞行员滑模最优化控制模型

4 实例验证
为了对提出的控制策略进行验证，将该控制

策略应用于一架 B747 飞机近地着陆的纵向控制
过程［14］． 飞行员的控制目的是将在安全高度时
处于不正确状态的飞机，如图 2 虚线所示，在漂移
之前，控制飞机到达正确的位置．

.

-

304.80m
1 449.32m

858.32m

15.24m

-15m

60.96m

-3° -3°

图 2 B747 飞机近地着陆

图 2 中斜实线为飞机进近过程中理想飞行轨
迹，达到一定的高度时发生漂移．虚线为在安全高
度 60. 96 m时与理想飞行轨迹垂直偏差 15 m 的
飞行轨迹，下滑角为 － 3°．

B747 飞机着陆线性动力学方程为
xc = Acxc + Bcuc ．

其中: xc = d，Δ，Δγ，Δθ，ΔV，q，ΔTT[ ]
max
，分别代表

纵向轨迹偏差、下滑角、俯仰角、航迹速度和俯仰
角速度的扰动量以及油门杆扰动量与最大油门杆

位置比率;

Ac =

0 67. 360 8 0 0 0 0
0 － 0. 480 2 0. 472 8 0. 001 269 0. 060 79 0
0 0 0 0 1 0
0 － 11. 55 － 20. 58 － 0. 045 51 0 9. 927
0 0 － 0. 25 0 － 0. 7 0
0 0 0 0 0 －

















0. 5

;

Bc [=
0 0 0 0 0 0. 5 ]0 0 0 0 0. 25 0

T

;

控制输入

uc = ( Δθ) c， ΔT
T( )
max

[ ]
c

T
．

捕获控制的切换面为
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σb =
σθ

σ[ ]
T

= 1 67. 4532 0 0 0 0[ ]0 0 0 1 0 0
xT
b ．

捕获控制输入

( Δθ) c =
3°， σθ ＜ 0;

－ 2°， σθ ＞ 0{ ．

ΔT
T( )
max c

=
0. 12， σT ＜ 0;

－ 0. 12， σT ＞ 0{ ．

飞机近地着陆过程中，最大允许垂直偏差为

5 m，因此，在飞机进近过程中，捕获控制与追踪控
制的切换边界以垂直偏差 5 m为分界点．
追踪控制输入式( 4) 中 M取值为

M [=
－ 2° 0 ]0 0. 12

，

边界层宽度 ε1 = ε2 = 0. 1．

着陆过程中进近与漂移的分界高度 hpy 由如

下的公式确定:

hpy = － 6 h．
漂移时的输入控制

( Δθ) py = 4°，

ΔT
T( )
max py

= 0．

飞机着陆的初始状态

xc0 = ［－ 15 0 0 0 0 0］，
使用 1. 2 节修改的随机搜索算法，运算次数 N =
10 000，经过多次计算比较后，加权矩阵Q，R取如
下的数值:

R = 0. 843 9 0[ ]0 0. 994 3
，

Q =

0. 608 5 0 0 0 0 0
0 0. 631 5 0 0 0 0
0 0 0. 153 6 0 0 0
0 0 0 0. 450 8 0 0
0 0 0 0 0. 804 9 0

















0 0 0 0 0 0. 190 9

．

应用 Simulink 进行仿真，采用四阶 Runge-
Kutta法，步长选取 0. 016 s，得到图 3 ～ 5 的结果．���������������������������������������������������������������������������������������������������������������������������仿真数据实验数据

理想飞行轨迹

60.8

45.6

30.4

15.2

0
-1 525 -1 220 -915 -610 -305 0 305

水平距离/m

高
度

/m

图 3 飞行着陆轨迹仿真����������������������������������������������������������������������������������������������������������������������������������������
-1 525 -1 220 -915 -610 -305 0 305

水平距离/m

% 2
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图 4 飞行着陆下滑角���������������������������������������������������������������������������������������������������������
-1 525 -1 220 -915 -610 -305 0 305

水平距离/m

%10

0

-10

速
度
扰
动

/(k
m·

h-
1 )

仿真数据
实验数据

图 5 飞行着陆速度扰动

相同的飞行条件下美国联邦航空管理局资助

加拿大空中导航组织在飞行模拟器上做了实验，

但由于数据记录系统的错误，只得到了飞行航迹

的数据［15］． 因为已有文献中没有具体的实验数
值，所以通过将仿真数据加到实验结果曲线中，与

实验结果相比较．
从图 3 可见仿真高度变化轨迹在实验测试结

果的范围内，在地平面上方 30. 4 m 时，完成了高
度偏差的修正． 从水平距离 － 641. 5 m 到
－ 277. 6 m范围内为追踪控制阶段，目的是调整飞
行轨迹按照理想飞行轨迹运动，下滑角逐渐变化

到 － 3°，没有超过近地警告系统所允许的最大下
滑角 － 4. 7°，如图 4 所示． 在水平距离 － 305 m
处，飞机进入跑道上空．在 － 277. 6 m 处开始拉平
阶段，飞行速度继续减小，如图 5 所示． 虽然图 3
到图 5 与实验数据存在一定的偏差，但均在实验
结果允许的范围内，符合飞行着陆的特征．
从以上分析可以发现最优化控制和滑模控制

相结合的飞行员控制策略，能够实现飞行员对飞

机着陆的正常控制过程，并且飞行轨迹符合实验

测试的结果．

5 结 论
1) 本文提出了一种多输入多输出的滑模最
优化控制方法，并且将其应用于飞行员追踪控制
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策略．
2) 修改了 H∞ 控制中加权矩阵选取的随机搜

索算法，得到了二次型最优化控制加权矩阵的计

算方法．
3) 建立了多输入多输出的从不连续控制到
连续控制的飞行员控制策略模型，最后使用 B747
飞机着陆模型进行验证．

4) 所提出的控制策略满足了飞机着陆的要
求，证明了飞行员实际操作行为从滑模控制到滑

模最优化控制的变策略行为特征，从而验证了飞

行员滑模最优化控制模型的合理性．
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