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摘　 要:为解决无人机着陆滑跑短跑道的实际应用问题ꎬ设计着陆短距控制策略ꎮ 以某型有人

机改型的无人机为研究对象进行建模分析ꎬ设计常规固定翼无人机着陆控制律分析其着陆性

能ꎻ设计连续襟翼直接力控制下的着陆纵向控制策略ꎬ有效地提高了无人机自主着陆的短距性

能ꎮ 通过仿真对比试验可知:该控制策略提高了对象无人机的着陆精度以及低速着陆下的抗

风性能ꎬ实现了无人机的高精度短距着陆ꎮ
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０　 引言

无人机是一种无人驾驶、可重复使用的航空器ꎮ 飞行

器通过飞行控制系统或依靠遥控指令进行自主飞行ꎮ 随

着无人机控制技术的成熟、无人机运营成本降低与实际需

求的增加ꎬ无人机在科学研究、军事、民用等领域不断发光

发热ꎬ无人机成为人们眼中未来前沿科技的代名词之一ꎮ
在紧张的国际形势、紧密的战略部署以及各方投资资本作

用下ꎬ无人机的发展正在驶入高速发展的快车道ꎮ
可重复使用的中大型无人机以轮式起降的固定翼无

人机为主ꎬ该类无人机在无人机民用方面、军事用途、科学

研究中占据巨大的比例ꎮ 该类无人机的技术推进是无人

机发展的重要体现之一ꎮ
目前军用机场建设位置较为固定ꎬ暂时能满足各类飞

行器的起降要求ꎮ 随着世界格局的快速变化ꎬ以轮式起降

无人机为主的军用无人机开始进行大批量部署ꎮ 但随着

需求增加与具体应用和军事战略部署将引发一系列实际

应用问题ꎬ如规划部署中的机场跑道场地选址难的问题

等ꎮ 民用无人机在军民融合政策的引领下发展势头逐渐

壮大ꎬ各类通航飞机的无人机改造计划正在如火如荼地进

行ꎮ 诸多具备优良无人机特性潜力的机型正在改造进行

中ꎮ 各类资本企业为占领无人机未来市场ꎬ推动无人机的

工业化进程也必须解决这一实际应用问题ꎮ 而无人机滑

跑距离过长是该问题的根本原因ꎬ故需要缩短无人机的滑

跑距离ꎮ
目前ꎬ轮式起降固定翼无人机在中大型无人机整体数

量以及用途需求上占大多数ꎮ 但由于机场建设较为固定

且跑道选址较为特殊ꎬ随着世界格局的影响以及无人机工

业化进程的推进ꎬ迫切地需要短距起降ꎮ 以推力矢量发动

机进行的自主短距起降技术实际运用性较低ꎬ而现有的无

人机气动设计不足以支撑无人机着陆短距要求ꎮ 故本文

设计了一种基于襟翼直接力控制下的着陆控制策略ꎬ以取

得低速着陆短距效果的同时保证较好的鲁棒性ꎮ
本文以中大型常规气动布局固定翼无人机为研究对

象ꎬ首先分析了其在无襟翼构型下着陆无法取得良好短距

性能的问题ꎻ然后设计在连续襟翼下的着陆短距控制策

略ꎻ最后经仿真对比证明控制策略下能提升无人机的着陆

精度以及短距性能ꎮ

１　 问题描述与机理分析

１.１　 自主着陆短距要求

无人机着陆飞行过程大致有以下五个阶段:进场平飞

段、轨迹捕获段、陡下滑段、浅下滑段和地面滑跑段(图 １、
表 １)ꎮ 各个阶段均肩负着独特的任务:进场平飞段时ꎬ切
换着陆状态下的气动构型、以定高平飞的形式调整无人机
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飞行状态ꎻ轨迹捕获段时ꎬ捕捉无人机着陆轨迹ꎬ引导无人

机切换着陆下滑模态ꎻ陡下滑段时ꎬ无人机在下滑过程沿

着预设的着陆下滑轨迹线下滑ꎬ接近预设着陆点ꎻ浅下滑

段时ꎬ无人机在沿着轨迹线逐渐拉起姿态调整飞行状态ꎬ
直至安全接地ꎻ地面滑行段时ꎬ依靠阻力在地面上减速滑

跑ꎬ直至停止着陆过程结束[１] ꎮ 该阶段决定了无人机自

主飞行成败ꎮ 由于无人机间具有不同的特性ꎬ此外根据不

同的应用场景需要指定不同的着陆要求指标ꎬ往往无人机

着陆控制策略具有丰富的多样性ꎮ
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图 １　 无人机着陆过程示意图

表 １　 着陆轨迹线参数列表

序号 符号 含义

１ θ１ 陡下滑段的轨迹倾角

２ θ２ 浅下滑段的轨迹倾角

３ ＸＦｌａｒｅ 浅下滑段到预设着陆点的待飞距

４ ＨＦｌａｒｅ 浅下滑的高度

５ ＸＡｉｍ 预设着陆点坐标

６ ＸＴｅｒ 浅下滑段开始坐标

　 　 常规固定翼无人机的着陆短距要求主要有两点:１)
较低的着陆速度ꎮ 常规固定翼无人机在浅下滑一般下沉

率从－２ｍ / ｓ 左右变化到－０.５ ｍ / ｓ 触地且高度一般在 １０~
２０ｍꎬ故浅下滑飞行时间大致可知ꎮ 着陆距离与速度直接

相关ꎬ减小着陆飞行速度对于短距而言极为重要ꎮ ２)较

高的着陆精度ꎮ 无人机须在 ８００ｍ 跑道上接地ꎬ且不能冲

出跑道ꎮ 由于无人机着陆的短距需求ꎬ需要无人机以较低

的飞行速度接地ꎬ仅凭升降舵进行纵向轨迹控制会有发散

的迹象ꎬ低速情况下不确定性干扰对空速的影响较大ꎬ从
而会影响到无人机的着陆控制效果ꎬ故在触地速度达到要

求的同时需要保证无人机着陆的精度问题[２] ꎮ

１.２　 问题描述与机理分析

ａ)传统着陆纵向控制策略

传统无人机控制结构如图 ２ 所示ꎬ无人机在陡下滑段

采用 ＰＩ 结构通过油门进行速度控制以保证速度精准闭

环ꎻ升降舵以典型的阻尼内回路作为控制内回路ꎬ以 ＰＩ 结
构的高度控制作为控制外回路ꎬ以实现无静差的高度控

制ꎮ 而在浅下滑段使用动态飞行法ꎬ使无人机在下滑的过

程中逐步拉起姿态ꎬ利用无人机自身的阻力特性进行减

速ꎬ进而以合适的俯仰角、飞行速度、下沉率接地ꎬ具体关

键控制指令如表 ２ 所示ꎮ 控制结构中去除图 ２ 中的虚线

部分ꎬ升降舵仅保留角回路以及高度的比例控制项ꎬ发动

机处于维持开车状态下的最小油门ꎮ
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图 ２　 传统着陆纵向控制策略结构

表 ２　 关键控制指令

陡下滑段 浅下滑段

Ｈｃ ＝(Ｘ－ＸＡＩＭ)×ｔａｎθ１＋Ｈｆｌａｒｅ

ϑｃ ＝ϑ０

ϑｃ ＝ ４ｘ / ｘｆｌａｒｅ＋ϑ０ꎬϑ０<ϑｃ<５
Ｈｃ ＝Ｈｆｌａｒｅ×ｔａｎθ２

　 　 ｂ)传统控制策略下的着陆仿真结果

传统无人机浅下滑段在 １０~２０ｍꎬ对象无人机在 １５ｍ
浅下滑高度下着陆的指标如图 ３ 所示ꎮ 无人机的触地速

度为 ４０ｍ / ｓꎬ而 １５ｍ 高度的飞行距离在 ９００ｍ 以上ꎬ再加

上滑跑距离无人机的整体着陆距离应>１ ２００ｍꎮ 对象无人机

虽然能够进行正常着陆但是其不具备短距着陆能力ꎬ故需要

进行减速处理以缩短无人机的着陆距离以及滑跑距离ꎮ
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图 ３　 １５ ｍ 浅下滑无人机触地指标

仿真结果说明常规控制策略下无人机的减速能力弱ꎬ
无法取得良好的短距着陆效果ꎮ 故应提高无人机的浅下

滑高度ꎬ用于无人机的浅下滑减速ꎮ 当无人机浅下滑高度

提升至 ３５ｍ 时ꎬ无人机能够达到无人机的短距着陆要求ꎮ
但此时对无人机进行不确定性参数测试后(表 ３)ꎬ阵风会

导致无人机的触地偏差较大ꎬ会间接地威胁无人机的着陆

安全ꎮ 仿真结果说明常规控制策略下无人机的减速能力

弱ꎬ无法取得良好的短距着陆效果ꎮ

表 ３　 不确定性测试飞行数据表

浅下滑高度 / ｍ 触地偏差 / ｍ 触地速度 / (ｍ / ｓ) 着陆距离 / ｍ

１５ (－８４ꎬ１０５) (３９.５ꎬ４３.３) (９００ꎬ１ ０００)

３５ (－１８３ꎬ２７４) (３４.５ꎬ３８.４) (８００ꎬ９００)

　 　 ｃ)传统控制策略的缺陷

１)陡下滑段速度大

无人机着陆时浅下滑段的初速度大ꎬ即陡下滑段的速

度较大ꎮ 在同质量及气动构型下以相同飞行迎角进行飞

行时ꎬ无人机下滑速度越小ꎬ所需纵向平衡状态下的下滑
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轨迹倾角越小ꎮ 为了使无人机在陡下滑段具备良好的速

度控制能力ꎬ无人机的陡下滑阶段需要具备一定的油门开

度ꎮ 对象无人机以较小的速度进行陡下滑段飞行ꎬ会使得

其下滑油门较小(表 ４)ꎬ而对象无人机在小油门下的油门

线性度较差且没有速度控制的余度ꎬ无法进行良好的速度

控制ꎮ 为了保证无人机的着陆安全以及着陆精度ꎬ对象无

人机在无襟翼气动构型之下ꎬ无法大幅度降低陡下滑段飞

行速度进行下滑ꎬ这使得对象无人机在进入浅下滑段时的

初速度较大[３] ꎮ

表 ４　 相同轨迹倾角下滑配平数据表

陡下滑速度 / (ｍ / ｓ) 俯仰角 / (°) 迎角 / (°) 油门开度 / ％

５０ －２.１ ０.３８ ３８

４０ ０.２ ２.５ １１

　 　 ２)浅下滑段减速能力弱

无人机减速能力有两方面:一方面是减速时的加速

度ꎬ另一方面是减速的距离ꎮ 无人机在浅下滑段过程中油

门开度不变即推力不变ꎬ重力分量近乎不变ꎬ此时无人机

减速与阻力直接相关ꎮ 由于对象无人机在小迎角下阻力

系数偏小ꎬ故无人机需要进一步增大姿态ꎮ 改变纵向受力

增大迎角减小推力分量、增大重力分量ꎬ提高无人机的减

速能力ꎮ 对象无人机在无襟翼气动构型下的气动特性存

在一定的特殊性ꎬ即升阻比曲线的起点较大外ꎬ随迎角增

加升阻比曲线的增长曲线十分陡峭(图 ４)ꎮ
升阻比起点大且升阻比曲线陡的特殊表现为:在相同

迎角下ꎬ随着迎角的增大ꎬ升力的增加远超过阻力的增加ꎮ
若无人机在拉起减速的过程中较为迅速ꎬ当动压一定时ꎬ
会引起无人机升力的急剧增加ꎬ而同时无人机阻力增大的

幅度不大ꎬ导致无人机在浅下滑过程中快速拉起姿态十分

容易拉飘ꎮ 如图 ５ 所示ꎬ无人机在浅下滑减速过程中为了

避免拉飘必须经历一定时间的姿态软化才能建立减速迎

角ꎬ这又增加了无人机的飞行距离ꎮ 而直接提高浅下滑高

度后在不确定性影响下会威胁着陆安全(图 ６)ꎮ
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图 ５　 浅下滑初期迎角变化
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图 ６　 ３５ ｍ 浅下滑着陆曲线

综上所述ꎬ对象无人机在无襟翼构型下ꎬ一方面浅下

滑段减速过程中初速度大ꎬ另一方面减速效果极弱且相对

比正常浅下滑高度数倍距离也不能获得良好的减速效果

以及较好的抗风能力ꎬ故对象无人机在无襟翼构型下无法

取得短距效果ꎮ

２　 连续襟翼控制策略

２.１　 控制方案机理

襟翼具备增升以及增阻效应可用于短距起降[４] ꎮ 由

图 ７ 可以看到ꎬ１５°襟翼构型升力提升了将近 ５０％ꎬ而在升

力“顶点”所在的 ３０°襟翼构型处升力提升了近 １ 倍ꎮ 在

１５°襟翼阻气动构型力系数就已经提升了 １ 倍ꎬ在 ３０°襟翼

构型下提升了 １.５ 倍ꎮ 无人机有襟翼构型与无襟翼构型

相比ꎬ一方面在相同的飞行迎角下无人机升力系数大幅度

增加ꎬ在保持升力不变的情况下ꎬ通过无人机的切向与法

向受力方程(式(１))可知ꎬ襟翼构型下升力系数 ＣＬ 增大

近 １ 倍且阻力系数 ＣＤ 增大 １ 倍以上ꎬ故可大幅度减小无

人机的下滑速度[５] ꎮ
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１
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图 ７　 对象无人机升力 /阻力特性曲线

另一方面无人机需要低速着陆以取得着陆的短距效

果ꎮ 然而在低速条件下仅凭升降舵无法抵御较大的阵风

影响[６](图 ８)ꎬ究其原因是阵风影响带来的空速影响ꎮ 这

会导致升力缺失使无人机掉高ꎬ升降舵舵效降低ꎬ威胁无

人机的着陆安全以及触地精度ꎮ
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图 ８　 阵风着陆性能影响

选择连续襟翼控制策略的基准面后ꎬ使襟翼在连续作

动的过程中不仅能增加升力还能减小升力ꎮ 根据图 ７ 在

同一迎角下随襟翼构型的升力系数变化ꎬ该襟翼控制的基

准面需要具备一定的升力以及可控的升力系数范围ꎮ １５°
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􀅰电气与自动化􀅰 段鹏ꎬ等􀅰无人机短距着陆纵向控制策略设计

襟翼为各襟翼构型升力曲线的中心线ꎬ可有效地利用直接

升力进行轨迹控制ꎮ

２.２　 控制策略设计

首先选择了居于升力中心线的 １５°襟翼构型ꎬ利用襟

翼增升、增阻的特性改善升阻特性ꎬ大幅缩短陡下滑段速

度ꎬ然后在浅下滑段采用连续襟翼以直接升力的方法抵抗

无人机的阵风影响ꎬ增强轨迹控制能力ꎮ
因为阵风主要影响不具备速度控制的浅下滑段ꎬ故主

要对无人机的浅下滑段控制策略进行改进ꎮ 阵风首先影

响的是无人机的空速ꎬ进而改变无人机的升力和影响无人

机的轨迹ꎮ 阵风干扰后无人机升力增加ꎬ飞行轨迹发生上

凸时ꎬ下沉率变化较为明显ꎬ可通过轨迹设计方法设计下

沉率指令ꎬ故可选择下沉率偏差作为襟翼控制的输入

量[７] ꎮ 因下沉率是轨迹变化中相对于高度状态量相位更

为超前的状态量ꎬ所以控制高度变化率更有利于进行轨迹

的控制ꎮ 本文采用 ＰＩ 控制结构增强对下沉率控制的精

度[８] ꎮ
升降舵需要设计与预设着陆点ꎬ确定轨迹制导方案ꎬ与

襟翼形成协同的控制方案ꎬ故为了简化控制律选用原控制

策略ꎬ即高度制导方案ꎬ同时为了抵御襟翼作动带来的抬头

力矩干扰加入襟翼补偿量[８]ꎬ最终形成了以抵御阵风作用

下襟翼下沉率的 ＰＩ 控制结构(图 ９)ꎮ 升降舵以高度控制

为外回路ꎬ俯仰角回路为内回路的控制结构ꎮ
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图 ９　 连续襟翼控制策略结构图

浅下滑段控制律如下:
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２.３　 可行性分析

已知连续襟翼在 １５° ~ ３０°作动以增加直接升力的方

式可实现抗风方案ꎬ估算能够抵抗 １０ｍ / ｓ 阵风ꎮ 设计基

态与襟翼下沉率控制指令响应(图 １０(ａ)、图 １０(ｂ))ꎬ进

行对比后选择 Ｋ Ｈ
􀅰

ｆ 为 １０ꎬＫＩＨ
􀅰

ｆ 为 １.５ꎮ
图 １０(ｃ)、图 １０(ｄ)中虚线代表连续襟翼控制策略ꎬ而

实线代表原浅下滑控制策略ꎮ 通过曲线可知无人机在阵风

下襟翼能够良好地控制下沉率变化ꎬ且在风干扰下连续襟

翼可以降低速度的变化ꎬ且通过俯仰角指令进行拉起姿态

时无人机速度的损耗较小ꎬ有助于升降舵的高度控制ꎮ
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图 １０　 可行性分析相关曲线

３　 仿真对比与分析

１０ｍ / ｓ 阵风下对比传统控制策略与连续襟翼控制策

略下的着陆仿真结果及分析ꎬ如图 １１、表 ５ 所示ꎮ
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图 １１　 加入阵风时仿真结果对比

表 ５　 仿真结果分析表

类别

触地偏差 / ｍ 着陆短距指标

气动影响
１０ ｍ / ｓ
阵风影响

着陆
距离 / ｍ

触地
速度 / (ｍ / ｓ)

传统控制
策略

(－８７ꎬ９８) (－１２０ꎬ１４０) ９００~１１００ ４０~４３

连续襟翼
着陆策略

(－２０ꎬ３０) (－４０ꎬ４５) ４６０~５４６ ３０~３２

(下转第 １９４ 页)
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􀅰电气与自动化􀅰 刘艳杰ꎬ等􀅰基于声学特征的微电机故障诊断方法

率最高ꎬ为 ９３.５８％ꎮ 故本文融合 ＣＮＮ 模型中ꎬ取 １Ｄ－ＣＮＮ
的权重为 ０.４ꎬ２Ｄ－ＣＮＮ 的权重为 ０.６ꎮ 不同深度学习模型

的故障识别准确率对比如表 ３ 所示ꎮ

表 ２　 融合模型识别准确率

权重

α１ α２

准确率

０ １ ９１.６７

０.１ ０.９ ９１.８４

０.２ ０.８ ９２.５３

０.３ ０.７ ９２.７１

０.４ ０.６ ９３.５８

０.５ ０.５ ９２.０１

０.６ ０.４ ９１.４９

０.７ ０.３ ９１.３２

０.８ ０.２ ９１.１５

０.９ ０.１ ９０.９７

１ ０ ９０.６３

表 ３　 不同深度学习模型的故障识别准确率对比

方法 特征 准确率 / ％

１Ｄ－ＣＮＮ ＭＦＣＣ＋短时能量 ９０.６３

２Ｄ－ＣＮＮ 语谱图 ９１.６７

融合 ＣＮＮ ＭＦＣＣ＋短时能量＋语谱图 ９３.５８

　 　 由表 ３可知ꎬ１Ｄ－ＣＮＮ 模型主要分析特征为时域特征和

倒谱域特征ꎬ准确率为 ９０.６３％ꎻ２Ｄ－ＣＮＮ 模型主要分析特征

为频域特征ꎬ准确率为 ９１.６７％ꎬ融合 ＣＮＮ 模型集合了两个模

型的优势ꎬ识别准确率为 ９３.５８％ꎬ比 １Ｄ－ＣＮＮ 和 ２Ｄ－ＣＮＮ 的

准确率各提高了 ２.９５％和 １.９１％ꎬ平均提高了 ２.４３％ꎮ

４　 结语
本文提出了一种基于声学特征和融合 ＣＮＮ 模型的微

电机故障诊断方法ꎮ 该方法提取了微电机声音信号的

ＭＦＣＣ 特征、短时能量和语谱图特征ꎬ并建立了一维 ＣＮＮ

和二维 ＣＮＮ 分类模型来进行识别ꎬ然后利用模型融合技

术将两个模型训练的结果进行加权平均ꎬ充分发挥了不同

模型的优势ꎬ提高了准确率ꎮ 该方法具有很好的准确度ꎬ
在实际的工程中有良好的应用前景ꎮ
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４　 结语
本文以一种常规固定翼无人机为研究对象ꎬ采用传统

控制策略对无人机自主着陆的短距问题进行了详细分析ꎮ
通过选择合适的连续襟翼控制策略的基准构型提高了无

人机减速能力ꎬ并设计了连续襟翼控制策略以直接升力控

制ꎬ提高了无人机在低速下的抗风能力以及轨迹控制能

力ꎬ形成了以抵御阵风作用下襟翼下沉率的 ＰＩ 控制结构ꎻ
升降舵以高度控制为外回路ꎬ俯仰角回路为内回路的控制

结构ꎮ
通过仿真试验证明本文设计的控制策略的有效性ꎬ提

高了无人机风干扰下的着陆精度以及短距性能ꎮ
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