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基于Hdot指令的舰载机两种动力补偿
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摘 要：舰载机着舰时采用动力补偿系统可在很大程度上减轻飞行员的操纵负担，提高动态响应速度和控制

精度。针对舰载机的两种动力补偿控制系统开展研究，基于Hdot指令对迎角保持和速度保持两种进场动力补

偿系统分别进行设计和仿真，分析两种补偿系统在风干扰情况下的动力补偿响应情况，并对比仿真结果分析其

基本原理。结果表明：迎角保持动力补偿系统稳定迎角的能力大于速度保持动力补偿系统，轨迹控制也比速度

保持动力补偿系统快。
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Abstract：The use of power compensation system can greatly reduce the burden of pilot control，and can improve
the dynamic response speed and control accuracy. This article focuses on the research of two carrier-based aircraft⁃
power compensation control systems. Firstly，based on the Hdot command，the two approach power compensation
systems of angle of attack and speed control are designed. Secondly，the simulation analysis is carried out for the
two approach power compensation control systems，and the approach dynamic compensation response of the two
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0 引 言

舰载机着舰相比岸基飞机降落，着舰环境更为

复杂［1］。传统基于控制姿态 θ的着舰飞控系统无法

有效抑制舰尾流的干扰，鲁棒性较差，着舰精度较

低。而Hdot着舰飞控系统可明显抑制大气紊流的

扰动。以美国 F-14A飞机为例，传统的姿态 θ控制

系统纵向着舰误差为 54. 7 ft（1 ft=0. 304 8 m），而

采用由气压高度表/加速度计获得 Hdot的控制系

统误差为 23. 7 ft，经过不断改进和试验，由 SPN-
42垂直误差/加速度计获得 Hdot的纵向着舰误差

仅为 21. 6 ft［2］。
同时，舰载机着舰低动压处于速度—阻力的

反区，造成速度不稳定，此时舰载机的飞行轨迹不

可控。引入动力补偿系统（APCS）可确保舰载机

的长周期稳定性，提高舰载机着舰轨迹的动态响

应速度和控制精度［3］。APCS主要用来自动调节

舰载机的着舰速度和高度，通过油门自动调节来

控制飞机进场速度并使其保持恒定值。一方面可

实现速度的稳定，另一方面实现轨迹的跟踪控制，

因此可在很大程度上减轻飞行员的操纵负担。国

内外对 APCS进行了设计研究，张玉洁等［4］证明飞

行迎角恒定系统可在加快飞机的动态响应、保持

稳态迎角不变的同时，保持速度恒定，与速度保持

系统达到同样的效果；钟涛［5］针对 F/A-18A引入

飞机姿态控制系统来解决俯仰控制不稳定的问

题，在满足一级飞行品质的条件下，设计 PID参数

完成对速度保持进场动力补偿系统的设计，解决

航迹角无法稳定跟踪俯仰角的问题；焦晓辉等［6］对

基于迎角恒定，引入迎角、法向加速度和舵面反馈

信号的动力补偿系统的参数进行优化；满翠芳等［7］

提出了一种模糊自适应 PID控制参数整定方法，将

模糊控制思想和 PID控制技术有机地结合起来，实

现了舰载机进场动力补偿系统智能化设计和 PID
参数在线自整定；R. Urnes等［8］对基于Hdot指令的

动力补偿系统开展了速度APCS仿真分析。

可以看出，目前关于动力补偿系统的研究，多

是基于控制姿态 θ进行设计的，而针对抑制舰尾流

干扰的 Hdot飞控系统的研究鲜少。基于此，本文

针对抗舰尾流干扰的 Hdot着舰飞控系统，对其两

种 APCS进行理论分析和仿真研究。首先对迎角

保持 APCS和速度保持 APCS两种进场 APCS进

行设计，其次进行基于 Hdot指令下 APCS的仿真

分析，然后分析风干扰情况下的动力补偿响应情

况，最后通过仿真结果对比分析两种APCS的原理

并给出初步结论。

1 基于Hdot指令的两种APCS设计

Hdot着舰飞控系统从物理概念上讲相当于由

控制飞机的姿态角 θ改为直接控制飞机高度的变

化率，而控制飞机高度变化率又可以看成是直接

控制着舰轨迹角 γ。这是因为 Ḣ= U 0 sin γ，ΔḢ≈
U 0Δγ，所以控制 ΔḢ相当于控制 Δγ，从而有效地抑

制大气扰动。传统的控制姿态 θ飞行控制系统如

图 1所示，而本文Hdot着舰飞控系统如图 2所示。

为了使舰载机轨迹角对姿态角有良好的跟踪

能力，必须对发动机进行推力控制，形成速度恒定

（ΔU= 0）或迎角恒定（Δα= 0）的飞行/推力综合

控制［9］。之前的发动机推力由飞行员操纵，飞行员

必须集中注意力同时操纵舰载机舵面和发动机油

门，飞行员负担极大［10］，而 APCS可以很好地解决

以上问题。

APCS有两种方案［11-12］，一种是保持速度恒定

的 APCS，将 速 度 反 馈 到 发 动 机 ，本 文 写 作

APCS|Δu= 0；另一种是保持迎角恒定的APCS，将迎

角反馈到发动机，本文写作APCS|Δα= 0。

图 1 姿态 θ指令下的飞行控制系统

Fig. 1 Flight control system under attitude command

图 2 Hdot指令下的飞行控制系统

Fig. 2 Flight control system under Hdot command
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1. 1 速度保持动力补偿系统

APCS|Δu= 0 的工作原理是反馈飞机的速度变

化信号 Δu，经过一定的控制规律变换后引入油门，

通过改变发动机油门偏度来改变推力，从而达到

保持速度恒定的目的，进而使飞机航迹角 Δγ跟踪

上俯仰角 Δθ的变化［13］。

有 APCS时，飞机 Δγ对 Δθ的响应结构图如图

3所示，可以看出：APCS|Δu= 0的主要输入信号是飞

机的水平速度变化量 Δu，该信号主要来源于大气

数据计算机。APCS|Δu= 0 相当于增加速度稳定导

数，抑制由姿态变化引起的速度变化，改善长周期

运动阻尼。该方法的不足是存在跟踪静差。

本文设计的APCS( Ḣ ) |Δu= 0传递函数表示为

APCS( Ḣ ) |Δu= 0 =W T
u ( s )=

kE
TE s+ 1

1
Tδ s+ 1

⋅ é
ë
êêêê- KT

s+ kx
s

ù
û
úúúú （1）

式中：kE，KT，kx 为 APCS( Ḣ ) |Δu= 0 控制器设计参

数；Tδ，TE为惯性参数。

1. 2 迎角保持动力补偿系统

APCS|Δα= 0 的工作原理是通过引入迎角变化

量 Δα及其积分信号 Δα̇反馈调节发动机油门，改变

发动机推力，使舰载机姿态始终保持在设计的基

准迎角 α0。同时可将法向过载（Δaz )信息引入油

门，改善飞机长周期运动的阻尼特性。另外，为了

抑制舵面偏转对飞行速度和迎角的影响，引入升

降舵偏转信息（Δδe），即当迎角增大时，相当于升降

舵有一上偏扰动（-Δδe），此时飞机抬头，阻力增

大，应使油门增大产生正的推力增量使迎角减小，

故在升降舵信号前引入一个负号。本文设计的

Hdot 指 令 下 的 迎 角 保 持 动 力 补 偿 系 统

APCS( Ḣ ) |Δα= 0如图 4所示。

Hdot指令下APCS( Ḣ ) |Δα= 0的设计思路为：由

迎角的变化量 Δα调节发动机的推力，使舰载机在

着舰控制时始终保持设计的基准迎角 α0（Δα= 0）。

其传递函数为

APCS( Ḣ ) |Δα= 0 =W T
α ( s )=

ke
TE s+ 1

1
Tδ s+ 1

⋅ é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

kα
Tα s+ 1

+ kal
s

（2）

式中：ke，kα，kαl 为 APCS( Ḣ ) |Δα= 0 控制器设计的增

益参数。

2 基于 Hdot指令下的两种 APCS仿
真分析

将整个飞行控制系统分为纵向和侧向两个方

向进行控制律设计。本文只考虑纵向方向同时考

虑 APCS的设计。其飞行控制系统具有如下表达

形式［4］：

图 3 有APCS时 Δγ对 Δθ的响应结构图

Fig. 3 Structure diagram of Δγ response to Δθ with APCS

图 4 Hdot指令下的迎角保持动力补偿系统

Fig. 4 Constant power compensation system for angle of attack under Hdot command
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u̇= Xuu+ Xww- gΔθ+ XΔTΔT
ẇ= U 0Δθ+ Zuu+ Zww+ ZδeΔδe
Δθ̈=Muu+Mww+MẇΔẇ+MqΔθ̇+MδeΔδe

Δδe=
20

s+ 20 [ KḢ ( ΔḢ-ΔḢ c )+ KḦΔḦ ]

Δaz= ẇ- UoΔθ̇
（3）

本文设计的基于Hdot指令的舰载机升降舵控

制律可表示为

Δδe ( s )=
1

Tδe s+ 1
⋅

[ ]KHΔH+ KḢ ( ΔḢ-ΔḢ c )- KḦΔḦ

（4）
式中：KH、KḢ为控制律增益参数；KḦ为反馈增益。

引入 ΔḦ反馈，是为了通过预测舰载机高度变

化率的趋势，有效增加系统的阻尼和相位裕度，以

加快系统的动态响应特性。

此时，两种APCS的控制律分别为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

ΔδT ( Δu= 0 )=W δT
u ( s ) Δu=

kE
TE s+ 1

1
Tδ s+ 1

⋅ é
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êêêê

ù
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úúúú-KT

s+ kx
s

⋅ Δu

ΔδT ( Δα= 0 )=W δT
α ( s ) Δα=

ke
TE s+ 1

1
Tδ s+ 1

⋅
é

ë
ê
êê
ê ù

û
ú
úú
úkα

Tα s+ 1
+ kal

s
⋅ Δα

（5）

在APCS控制器参数选择上，本文不同于传统

的控制律参数调节方法，而是采用随机射线法寻

优方法。以 APCS( Ḣ ) |Δu= 0 系统设计为例，首先，

取目标函数 J=∫
to

tf

t|e ( t ) |3/2 dt，其中 e ( t )= Δθ ( t )-

Δγ ( t )= Δα ( t )。采用随机射线法寻优方法，可得

KT、kx 等参数。然后，取目标函数 J=∫
to

tf

t|e ( t ) dt，

对 kE进行寻优。

此时目标函数中的 e ( t )= Δθc-Δγ，经寻优

最终可得参数 kE。同理，APCS( Ḣ ) |Δα= 0系统经以

上方法可得 kal、kα、ke等参数。

2. 1 不考虑风干扰

参考文献［14］中的某型舰载机纵向线性模型

数据，在舰载机着舰状态进行配平时的速度为

70 m/s，轨迹角为-3. 5°。首先，在不考虑风干扰

情况下进行仿真，在 1 s时加入 1. 2 m/s的 Hdot指
令。选择 1. 2 m/s的原因是在轨迹角能理想跟踪

俯仰角的情况下，1°姿态角变化引起 1°轨迹角变

化，在 240 km/h的着舰速度能理想保持的情况下，

1°的轨迹角变化量在几何上等价于 1. 2 m/s高度

的变化量（Hdot）。仿真结果如图 5所示。

（a）速度变化量

（b）垂直速度变化量

（c）俯仰角变化量
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（d）轨迹角变化量

（e）迎角变化量

（f）发动机推力变化量

（g）升降舵偏角变化量

图 5 Hdot指令下的两种APCS仿真

Fig. 5 Two APCS simulations under Hdot command

从图 5可以看出：

（1）速度响应方面，APCS|Δu= 0 比 APCS|Δα= 0

性能好。APCS|Δu= 0 在 0. 3 s内在较小范围内波

动，且在指令输入后的 4 s左右实现跟踪误差收

敛到 0；
（2）在俯仰角、轨迹角和迎角的响应方面，

APCS|Δα= 0 比 APCS|Δu= 0 性能更优。APCS|Δα= 0 响
应 更 快 ，在 9 s 左 右 实 现 轨 迹 稳 态 跟 踪 ；但 是

APCS|Δu= 0 比 APCS|Δα= 0 的发动机推力变化大，超

调量较大。

2. 2 考虑风干扰

仿真 1 s后考虑单位脉冲的垂直风干扰，研究

垂直方向舰载机响应。考虑风干扰情况的Hdot指
令下两种APCS仿真结果如图 6所示。

（a）速度变化量

（b）垂直速度变化量

（c）升降舵偏角变化量
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（d）发动机推力变化量

（e）俯仰角变化量

（f）轨迹角变化量

（g）迎角变化量

图 6 风干扰下的Hdot指令下的两种APCS仿真

Fig. 6 Two APCS simulations under Hdot
command with wind interference

从图 6可以看出：迎角保持 APCS直接对法向

的迎角进行控制，抑制迎角使得法向的姿态和轨

迹等影响减弱，因此仿真图中的跟踪误差可实现

快速收敛到 0；而速度保持 APCS是间接地抑制法

向干扰，其最直接的是抑制速度，因此时间响应上

较慢。

通过分析可得以下结论：

（1）迎角保持 APCS在轨迹角、高度、俯仰角

和 迎 角 的 受 扰 抑 制 方 面 ，性 能 优 于 速 度 保 持

APCS。
（2）速度保持 APCS在速度的受扰抑制方面，

性能优于迎角保持APCS。

3 结 论

迎角保持 APCS稳定迎角的能力大于速度保

持 APCS，其轨迹控制也比速度保持 APCS要快。

着舰飞机法向迎角、轨迹等响应远比切向速度的

响应重要，因此采用迎角保持 APCS控制效果更

好，这也和美军的试飞结论相同。

目前已经有全权限数字控制发动机 FADEC
的飞机服役，例如 F-22、F-35等。若舰载机装备

使用 FADEC，则不需要再配置 APCS。FADEC
可通过总线接收飞控的数据及指令，在自动着舰

过程维持恒定的迎角/空速。而现在发动机控制

则需要单独配置 APCS以满足自动着舰要求。未

来的发展趋势是，可以采用全权限的数字控制发

动机 FADEC取代目前的机械操纵 APCS，精度更

高，效率也会更高。
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