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摘　 要:为解决中大型固定翼无人机不同载荷下的精确着陆问题ꎬ针对对象无人机ꎬ分析其着陆难点ꎬ创新性地提出浅

下滑段使用指数过渡＋直线式的组合轨迹方法ꎬ设计基于俯仰角闭环控制回路的下沉速率串联控制结构ꎬ并按照轨迹设

计下沉速率指令制导方案ꎮ 通过鲁棒性仿真验证ꎬ不仅实现了全质量构型的安全着陆ꎬ而且触地精度可达到±５０ ｍ 以

内ꎬ证实了该方案的有效性和可行性ꎮ
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０　 引言

中大型固定翼无人机在军事领域、现代航空

和物流领域都扮演着重要的角色[１]ꎮ 随着襟翼在

无人机上的应用ꎬ无人机的起降距离大大缩短ꎬ但
由于着陆精度的问题ꎬ仍需要较长的跑道ꎬ这极大

地限制了无人机的应用范围[２－３]ꎮ 因此ꎬ通过控

制手段ꎬ实现高精度着陆变得尤为迫切ꎮ
针对这一问题ꎬ文献[４]提出了下沉速率随

高度变化的制导律ꎬ提高了空载下的着陆安全性ꎬ
但着陆精度仍不足 １００ ｍꎻ文献[５]使用了连续自

动襟翼参与控制ꎬ虽然解决了大载荷下着陆安全

性和着陆精度的问题ꎬ但实际工程中襟翼响应速

度慢ꎬ经济效益差ꎬ基本无法使用ꎮ 国内外许多学

者主要聚焦于先进的着陆控制理论研究ꎬ例如将

自抗扰控制(ＡＤＲＣ)、自适应控制、鲁棒控制及神

经网络等方法与无人机着陆控制过程相融合ꎮ 这

种综合方法旨在优化控制系统ꎬ提高无人机着陆

过程的精确性和可靠性[６－１０]ꎮ 但由于各种限制原

因ꎬ新的控制理论仍无法直接应用于实际工程项

目中[１１－１５]ꎮ
以对象无人机为例ꎬ该无人机是从一款特技

有人机改为无人机的ꎬ为常规气动布局ꎬ具备高升

阻比、高气动效率的特点ꎬ空载下质量约 ５００ ｋｇꎬ
最大承载 ２００ ｋｇꎬ属于中型无人机ꎮ 但受限于控

制方案ꎬ目前仅能支持质量±５０ ｋｇ 以内的安全着

陆ꎬ且实际着陆精度大于 ３００ ｍꎮ 因此每次都只

是在 ３ 级跑道(长度大于 １ ２００ ｍ)上试飞ꎮ
本文针对此问题ꎬ提出了指数过渡＋直线式的

组合轨迹方法ꎬ并针对浅下滑段设计了下沉速率

指令制导方案ꎬ旨在实现全质量构型下触地误

差±５０ ｍ以内的高精度着陆ꎬ以此提高对象无人

机的运输应用能力ꎮ

１　 着陆过程描述

１.１　 着陆阶段划分

一般固定翼无人机的着陆过程按先后顺序共

分为 ５ 个阶段ꎬ分别为进场平飞段、轨迹捕获段、
陡下滑段、浅下滑段以及地面滑跑段ꎮ 着陆各阶

段的纵向剖面如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 固定翼无人机自动着陆纵向剖面示意图

图 １ 中双点划线为预设轨迹线上的高度指

令ꎬ实线为无人机的实际飞行轨迹ꎮ 无人机在各

个阶段ꎬ纵向上应尽可能使实际飞行轨迹与预设

轨迹线重合ꎬ并且高度越低ꎬ要求重合度越高[１６]ꎮ
轨迹主要参数如表 １ 所示ꎮ

表 １　 着陆轨迹线参数列表

序号 符号 含义

１ Ｈｌｅｖｅｌ 进场平飞高度

２ ＨＡ 浅下滑拉起高度

３ γ１ 陡下滑直线轨迹角

４ γ２ 浅下滑触地轨迹角

５ ＸＡＩＭ 预设着陆点坐标

６ ＸＡ 预设着陆点待飞距坐标

７ ＸＢ 指数段结束时待飞距坐标

　 　 陡下滑段和浅下滑段的控制效果将直接影响

触地精度ꎮ 陡下滑段为固定轨迹角的直线段ꎬ主
要目标是为了减小或者消除捕获阶段带来的高度

和速度误差ꎬ达到稳定状态ꎬ为着陆做好准备ꎮ 浅

下滑段属于着陆过程的近地阶段ꎬ是整个着陆过

程中无人机状态变化最大的阶段ꎬ该阶段主要目

标是为了减小速度ꎬ拉起俯仰角ꎬ保证触地下沉速

率的安全性ꎮ 但由于其时间短、平均空速小、对地

高度低的特性ꎬ非常容易受到外部干扰ꎬ从而影响

触地精度ꎮ 因此ꎬ浅下滑段对控制律的鲁棒性要

求极高ꎬ是精确着陆控制中极为关键的部分ꎮ

１.２　 着陆指标设计

良好的着陆品质通常由 ３ 个重要指标构成:
安全的俯仰角、下沉速率以及准确的触地位置ꎬ称
其为“着陆三要素”ꎮ

触地姿态角安全范围的选取与空载时 １.８°的
停机角有关ꎬ预留安全裕度后触地姿态角指令下

限取 ３.５°ꎻ俯仰角指令上限受最大失速迎角(１２°)

对应的俯仰角限制ꎬ取 １０°ꎻ触地下沉速率与主起

落架可承受的最大瞬时垂向冲击速度有关ꎬ下沉

速率超过－２.０ ｍ / ｓ 会大幅影响起落架使用寿命ꎬ
过小的下沉速率会导致滞空时间过长ꎬ触地精度

降低ꎮ 考虑一定裕度ꎬ因此控制律设计中下沉速

率应处于[－１.５ꎬ－０.５] ｍ / ｓ 以内ꎮ “着陆三要素”
性能指标如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 着陆三要素性能指标

重要性排序 性能指标 指标范围

１ 触地俯仰角 / (°) [３.５ꎬ１０.０]

２ 触地下沉速率 / (ｍ / ｓ) [－１.５ꎬ－０.５]

３ 触地相对预设着陆点位置 / ｍ [－５０ꎬ＋５０]

２　 触地精度问题分析

２.１　 着陆特性分析

１)升阻比分析

图 ２ 为升阻比曲线ꎬ最大升阻比所对应的迎

角为 ４°ꎮ 在达到最大升阻比后ꎬ无人机将失去自

稳定性ꎮ 这种失去自稳定性的原因是当无人机受

到某种干扰ꎬ导致阻力增加时ꎬ飞行速度会下降ꎮ
根据自身的静稳定性ꎬ无人机会试图增加迎角ꎬ以
维持所需的升力ꎮ 然而ꎬ随着迎角的增加ꎬ阻力也

进一步增大ꎬ导致飞行速度继续下降ꎬ如此恶性循

环最终导致无人机失速并失去高度ꎮ 因此必须加

入速度控制ꎬ提高自身稳定性ꎮ
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图 ２　 升阻比曲线

２)配平特性分析

表 ３ 给出质量为 ５００ ｋｇ / ６００ ｋｇ / ７００ ｋｇ、不同

触地速度下ꎬ约束下沉速率为－１ ｍ / ｓ 下的着陆配

平结果ꎮ
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表 ３　 空速与质量关系配平表

空速 / (ｍ / ｓ) 质量 / ｋｇ 俯仰角 / (°) 迎角 / (°) 油门 / ％

２３
５００ ５.３ ７.３ １５.６
６００ ８.３ １０.３ ２７.６
７００ １１.０ １３.０ ４３.４

２４
５００ ４.１ ６.１ １５.０
６００ ６.７ ８.７ ２５.３
７００ ９.４ １１.４ ４０.８

２５
５００ ３.５ ５.５ １４.１
６００ ５.４ ７.４ ２３.５
７００ ８.１ １０.１ ３８.２

　 　 根据表 ３ 中的配平数据ꎬ可以得出以下结论:
ａ)对象无人机空载下的着陆迎角都高于

５.５°ꎬ且大于最大升阻比所对应的迎角(４°)ꎬ因此

属于大迎角着陆ꎬ必须加入速度控制ꎻ
ｂ)同一空速下ꎬ对象无人机质量变化对配平

结果影响很大ꎬ俯仰角－质量变化率大于 ２.０° / １００
ｋｇꎬ并随着空速的减小愈加敏感ꎬ且大质量加剧了

大迎角着陆的难度ꎻ
ｃ)空速限制在 ２４ ｍ / ｓ 能满足不同载荷下的

触地俯仰角安全要求ꎮ

２.２　 首飞控制方案分析

浅下滑段首飞控制方案设计的目标是保证着

陆的安全性ꎬ因此纵向采用两种控制律:１)升降

舵－俯仰角闭环控制ꎻ２)油门－速度闭环控制ꎮ 整

个浅下滑段断开了高度控制ꎬ并固定为怠速油门ꎬ
直至空速 Ｖｉ 小于 ２８ ｍ / ｓ 时接通速度控制ꎮ 首飞

控制律的操作流程如表 ４ 所示ꎮ

表 ４　 浅下滑段首飞控制方案流程

浅下滑阶段 操作内容

过渡段
怠速油门 δｐ ＝ ５％

接俯仰角闭环控制律ꎬ等待 ２ ｓ 时间

相对平衡段
俯仰角指令 ϑｃ 按高度 ｈ 拉起

接油门－空速闭环控制律
空速指令 Ｖｃ 由 ２８ ｍ / ｓ 变化至 ２４ ｍ / ｓ

近地段
俯仰角指令 ϑｃ 稳定至 ５°
空速指令 Ｖｃ 稳定至 ２４ ｍ / ｓ

　 　 浅下滑纵向控制律如式(１)所示ꎬ指令表达

式如式(２)所示ꎮ

δ ｅ ＝ Ｋϑ
ｅ(ϑ － ϑｃ) ＋ ＫＩϑ

ｅ ∫(ϑ － ϑｃ)ｄｔ ＋ Ｋωｚ
ｅ ω ｚ

δｐ ＝ ＫＶ
ｐ(Ｖ － Ｖｃ) ＋ ＫＩＶ

ｐ ∫(Ｖ － Ｖｃ)ｄｔ　 ２４ ≤ Ｖｉ ≤２８

ì

î

í

ï
ï

ïï

(１)

ϑｃ ＝
ϑｌａｎｄ＋ＫＨ

θ ×ｈ＋ｂ ５<ｈ≤ＨＡ

５ ｈ≤５{
δｐ ＝ ５％　 　 　 　 Ｖｉ>２８

Ｖｃ ＝ ２８ＫＴ
Ｖ×ｔ　 　 ２４≤Ｖｃ≤２８

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(２)

式中:δｅ 为升降舵偏转角ꎻϑ 为俯仰角ꎻＶ 为空速ꎻ
Ｋϑ

ｅ 、ＫＩϑ
ｅ 分别为俯仰角控制回路的 ＰＩ 控制参数ꎻ

Ｋωｚ
ｅ 为角速率阻尼参数ꎻＫＶ

ｐ、ＫＩＶ
ｐ 分别为速度控制回

路的 ＰＩ 控制参数ꎻϑｌａｎｄ为进入浅下滑的俯仰角ꎻ
ＫＨ

θ 为俯仰角指令随高度变化的系数ꎻＫＴ
Ｖ 为空速

指令随时间变化的系数ꎮ
该方案为了确保飞行的安全ꎬ只将空速和俯

仰角作为被控量ꎬ没有进行任何位置的制导控制ꎬ
这是导致着陆精度低的直接原因ꎮ 由于俯仰角指

令和速度指令都是固定的ꎬ所以在应对不同载荷

时下沉速率变化范围大ꎬ很容易超出安全范围ꎮ
因此ꎬ本文研究的首要目标是接入位置控制ꎬ

设计合理的轨迹线和轨迹制导控制律ꎬ同时ꎬ接入

下沉速率控制ꎬ务必保证全质量构型下的着陆安

全性ꎮ

３　 浅下滑段轨迹设计

３.１　 轨迹线选取

浅下滑段的轨迹跟踪对精确着陆的实现尤为重

要ꎬ设计合理的轨迹线可以在一定程度上降低对控

制能力的要求ꎮ 常用的有直线轨迹和指数轨迹ꎮ 直

线轨迹的设计和软件实现都相对比较容易ꎬ但对于

控制能力要求较高ꎬ同时过渡也不够平滑ꎬ不利于精

确着陆ꎮ 若仿照有人机的拉起方式设计为指数轨

迹ꎬ其轨迹设计和软件实现相对复杂ꎬ但由于其平滑

的过渡特性ꎬ对于控制能力的要求相对较低ꎬ有利于

低速着陆的无人机实现轨迹跟踪ꎮ
对象无人机由于升阻比较大、停机角较大的

特性ꎬ要求轨迹的减速能力越高越好ꎬ但相同高度

下指数轨迹的减速能力低于直线轨迹ꎮ 因此为了

能够实现平滑过渡ꎬ又具备较高的减速能力ꎬ提出

了指数过渡＋直线式的组合轨迹方法[１７]ꎮ ３ 种轨

迹优缺点对比如表 ５ 所示ꎮ

表 ５　 不同着陆轨迹优缺点对比

轨迹
设计
过程

过渡
过程

控制
要求

减速
效果

跟踪
精度

直线 简单 不平滑 高 高 低

指数 中等 平滑 低 低 高

指数＋直线 复杂 平滑 低 中等 高
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　 　 由表 ５ 可知ꎬ指数＋直线轨迹的方法虽然设计

过程相对繁琐ꎬ但保留了直线轨迹和指数轨迹各

自的优点ꎮ 因此最终确定选取其组合轨迹作为浅

下滑的轨迹线ꎬ轨迹形状和轨迹参数如图 １ 和

表 １所示ꎮ

３.２　 轨迹线数学描述

下面对浅下滑段轨迹进行数学推导ꎬ用以生

成制导指令ꎮ 其原理为:指数轨迹的首端 Ａ 和尾

端 Ｂ 导数连续ꎮ 因此轨迹的数学推导过程如下ꎮ
１)浅下滑指数段

由于直线段的存在ꎬ指数过渡轨迹的设计相

比常规全段指数轨迹的设计方法简单ꎬ不用担心

指数轨迹无限接近跑道平面的问题ꎬ因此可以选

择指数轨迹函数原型如式(３)所示ꎮ

Ｈ(ｘ)＝ ｋ􀅰ｅｘｐ －
ｘ－ＸＡ

τ
æ

è
ç

ö

ø
÷ 　 　 ＸＡ<ｘ≤ＸＢ (３)

式中:ｋ 为比例系数ꎻｘ 为实时待飞距ꎻτ 为指数衰

减率ꎮ
对式(３)进行求导ꎬ则线上任意一点的轨迹

角 γ 满足式(４)ꎮ

ｔａｎγ＝ｄＨ
ｄｘ

＝ － ｋ
τ
􀅰ｅｘｐ －

ｘ－ＸＡ

τ
æ

è
ç

ö

ø
÷ (４)

根据 Ａ 点的坐标以及待飞距 ｘ＝ＸＡꎬ可选取 ｋ＝
ＨＡꎬ则 ｋ 为浅下滑高度ꎬ如此ꎬ既满足轨迹平滑过

渡条件又满足轨迹连续条件ꎬ所以可得式(５)ꎮ

ｔａｎγ１ ＝ －
ＨＡ

τ
(５)

式中:左边为 Ａ 点的陡下滑轨迹导数ꎻ右边为 Ａ 点

的指数轨迹导数ꎻ即可得到 τ 满足式(６)ꎮ

τ＝ －
ＨＡ

ｔａｎγ１
(６)

代入式(３)可得式(７)ꎮ

Ｈ(ｘ)＝ ＨＡ􀅰ｅｘｐ
(ｘ－ＸＡ)􀅰ｔａｎγ１

ＨＡ

æ

è
ç

ö

ø
÷ (７)

综上ꎬ指数轨迹函数即可确定ꎬ但还缺乏 Ｂ 点

的坐标ꎬ无法实现直线段轨迹的切换ꎬ下面继续进

行直线段的推导ꎮ
２)浅下滑直线段

直线轨迹函数原型如式(８)所示ꎮ
Ｈ(ｘ)＝ ｘ􀅰ｔａｎγ２ 　 　 ＸＢ<ｘ≤ＸＡＩＭ (８)

图 １ 中ꎬＢ 点满足平滑过渡条件ꎬ所以可根据

Ｂ 点的高度相等以及导数相等得到 Ｂ 点和 Ａ 点的

待飞距满足式(９)ꎮ

ＸＢ ＝
ＨＡ

ｔａｎγ１

ＸＡ ＝
ＨＡ

ｔａｎγ１
１－ｌｎ

ｔａｎγ２

ｔａｎγ１

æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(９)

综上所述ꎬ即可确定整条浅下滑轨迹线数学

描述如式(１０)所示ꎮ

Ｈ(ｘ)＝ ＨＡ􀅰ｅｘｐ
(ｘ－ＸＡ)􀅰ｔａｎγ１

ＨＡ

æ

è
ç

ö

ø
÷ 　 ＸＡ<ｘ≤ＸＢ

Ｈ(ｘ)＝ ｘ􀅰ｔａｎγ２ 　 　 　 　 　 　 　 　 ＸＢ<ｘ≤ＸＡＩＭ

ì

î

í

ïï

ïï

(１０)
式中轨迹角 γ１ 等于陡下滑轨迹角－３.０°ꎮ 因此浅

下滑高度 ＨＡ 和轨迹角 γ２ 需要根据对象无人机的

着陆特性进行参数设计ꎮ

３.３　 轨迹参数设计

本节将给出剩余两个参数的设计过程ꎮ 首先

是对触地轨迹角 γ２ 的选取ꎬ根据三角函数关系可

得轨迹角与地速 Ｖｄ 以及下沉速率 Ｈ
􀅰

有关ꎬ数学表

达式如式(１１)所示ꎮ

γ＝ａｔａｎ Ｈ
􀅰

Ｖｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１１)

空载下的触地空速基本固定在 ２３ ｍ / ｓꎬ再此

基础上考虑顺逆风 ５ ｍ / ｓ 的影响ꎬ则无人机的触

地地速范围在 １８ ~ ２８ ｍ / ｓ 之间ꎬ根据触地下沉速

率指标要求( －１.５ ~ －０.５ ｍ / ｓ)ꎬ则可以选取触地

轨迹角为－２.０°ꎮ
固定怠速油门 ５％ꎬ在空载 ５００ ｋｇ 下进行不同

高度下的浅下滑非线性轨迹仿真ꎬ可得仿真结果ꎬ
如表 ６ 所示ꎮ 由此可知选取高度为 ２５ ｍꎮ

表 ６　 浅下滑触地点轨迹仿真结果

浅下滑
高度 / ｍ

俯仰角 /
(°)

迎角 /
(°)

下沉速率 /
(ｍ / ｓ)

触地空速 /
(ｍ / ｓ)

２０ ２.７ ４.７ －０.９ ２５.５

２５ ５.３ ７.３ －０.８ ２２.７

３０ １１.１ １３.１ －０.７ １９.３

４　 基于下沉速率制导的控制方案设计

４.１　 方案设计

根据对象无人机着陆三要素的优先级要求ꎬ
首先需要设计一种能够优先解决着陆安全性的控

制方案ꎬ然后再考虑对轨迹进行跟踪[１８]ꎮ 考虑到

俯仰角可以采用闭环控制ꎬ因此只需对俯仰角指

􀅰８４２􀅰
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令进行合理限幅即可保证安全性ꎮ 影响下沉速率

Ｈ
􀅰

变化的因素颇多ꎬ根据式(１２)可知ꎬ迎角(升力

系数 ＣＬ)、俯仰角 ϑ、速度 Ｖ、推力 Ｔ 的变化都可以

影响下沉速率ꎬ因此可以采用俯仰角对下沉速率

进行控制ꎬ不仅可以保证触地下沉速率的安全性ꎬ
而且还能解决俯仰角对质量的敏感性问题ꎮ

Ｌ＝ １
２
ρＶ２ＣＬＳ

Ｈ
􀅰
＝Ｖｓｉｎγ≈Ｖ ϑ＋Ｌ－Ｇ

Ｔ
æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１２)

式中:Ｌ 为升力ꎻＧ 为重力ꎻρ 为大气密度ꎻＳ 为机

翼面积ꎮ
根据飞行动力学可知ꎬ高度和下沉速率之间

存在密切的关系ꎬ下沉速率是高度的变化率ꎬ所以

高度控制的偏差可以生成下沉速率指令进行消

除ꎮ 因此设计思路总结如图 ３ 所示ꎮ

�K7 ��> �!E( P�
�� ��

�(,K��

��K�<����
����>N�T��K�<����
�����>

�(P1�,K

图 ３　 高精度着陆设计思路图

为了应对大迎角着陆下失去自稳定性的问

题ꎬ采用油门－速度控制对末端触地空速进行限

制ꎬ根据表 ３ 所示的配平状态ꎬ触地速度应选择

２４ ｍ / ｓꎬ考虑到大载荷下速度控制误差的增加ꎬ速
度指令选择 ２５ ｍ / ｓꎮ 同时为了兼容 ２００ ｋｇ 的载荷

能力ꎬ基态质量选取 ６００ ｋｇꎮ
综上ꎬ基于下沉速率控制的制导方案控制流

程如表 ７ 所示ꎮ

表 ７　 浅下滑制导控制流程

浅下滑阶段 操作内容

指数＋直线段
怠速油门 δｐ ＝ ５％

接入下沉速率控制回路、限幅指令保护
接入下沉速率制导回路

近地段 油门速度闭环控制ꎬＶｃ ＝ ２５ ｍ / ｓ

４.２　 俯仰角－下沉速率控制结构设计

为了方便进行指令限幅保护ꎬ其控制律结构

采用串联形式[１９]ꎬ控制结构如图 ４ 所示ꎮ

为了减小下沉速率指令 Ｈ
􀅰

ｃ 和俯仰角指令 ϑｃ

的跟踪误差ꎬ两个控制回路都采用积分控制ꎬ如
式(１３)所示ꎮ
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图 ４　 俯仰角－下沉速率控制结构图

ϑｃ＝ ＫＨ􀅰

ϑ(Ｈ
􀅰 － Ｈ

􀅰
ｃ) ＋ ＫＩＨ􀅰

ϑ ∫(Ｈ􀅰 － Ｈ
􀅰

ｃ)ｄｔ　 ϑｍｉｎ
ｃ ≤ϑｃ≤ϑｍａｘ

ｃ

δｅ ＝ Ｋϑ
ｅ(ϑ － ϑｃ) ＋ ＫＩϑ

ｅ ∫(ϑ － ϑｃ)ｄｔ ＋ Ｋωｚ
ｅ ωｚ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(１３)

式中 ＫＨ
􀅰

ϑ 和 ＫＩＨ
􀅰

ϑ 分别为下沉速率控制回路的 ＰＩ 参
数ꎬ分别取－１.０、－０.８ꎬ俯仰角控制回路沿用首飞

控制方案ꎮ
图 ５ 给出了俯仰角指令 ϑｃ 的“走廊式”限幅

示意图ꎬ式(１４)给出了其限幅表达式ꎮ

3.5 m0 m
 

HA h

J cmax

J cmin

J c

�
�
>
�	°



图 ５　 俯仰角指令限幅示意图

ϑｍａｘ
ｃ ＝

－(ϑｍａｘ－(ϑｌａｎｄ＋３))
ＨＡ－３.５

􀅰(ｈ－３.５)＋ϑｍａｘ ３.５<ｈ≤ＨＡ

ϑｍａｘ ｈ≤３.５

ì

î

í

ï
ï

ïï

ϑｍｉｎ
ｃ ＝

－(ϑｍｉｎ－(ϑｌａｎｄ－３))
ＨＡ－３.５

􀅰(ｈ－３.５)＋ϑｍｉｎ ３.５<ｈ≤ＨＡ

ϑｍｉｎ ｈ≤３.５

ì

î

í

ï
ï

ïï

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

(１４)
式中 ϑｌａｎｄ跟随载荷而变化ꎬ所以指令限幅走廊的

起点也是跟随质量动态变化的ꎮ 由于俯仰角响应的

稳定时间大约为 ２ ｓꎬ按照平均下沉速率－１.０ｍ/ ｓꎬ并
考虑地效低头力矩的扰动ꎬ因此选择截止高度为

３.５ ｍꎬ这样能留足响应时间确保触地俯仰角在安

全范围内ꎮ
ϑｌａｎｄ±３°为限幅走廊的两个起点ꎬＨＡ 为浅下

滑起始高度ꎬ前面已取 ２５ ｍꎻ对象无人机触地俯仰

角安 全 裕 度 在 ３. ５° ~ １０° 之 间ꎬ 因 此 ϑｍａｘ ＝
１０°ꎬθｍｉｎ ＝ ３.５°ꎮ
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４.３　 下沉速率制导律设计

前文已经完成了着陆轨迹线的设计ꎬ但这一

轨迹线是基于高度－待飞距剖面设计的ꎬ因此只包

含高度指令信息ꎬ无法直接应用于下沉速率的控

制ꎬ所以需要进一步设计下沉速率制导控制律ꎬ以
便能够有效地跟踪预设轨迹线ꎮ

由式(１１)可知ꎬ下沉速率与地速和轨迹角存

在以下关系ꎮ

Ｈ
􀅰
＝Ｖｄ􀅰ｔａｎγ (１５)

轨迹线上的地速可以根据传感器实时获得ꎬ
所以还需获取轨迹线上实时轨迹角ꎬ即可得出轨

迹线上的下沉速率制导指令ꎮ 轨迹线上任意一点

的轨迹角可根据基于该点的 ΔＨ 和 ΔＸ 获得ꎬ即轨

迹线的偏导数ꎮ 故结合轨迹表达式(１３)可得指

数段和直线段的下沉速率制导指令如式 ( １６)
所示ꎮ

Ｈ
􀅰

ｃ ＝Ｖｄ􀅰ｔａｎγ１􀅰ｅｘｐ
(ｘ－ＸＡ)􀅰ｔａｎγ１

ＨＡ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＸＡ<ｘ≤ＸＢ

Ｈ
􀅰

ｃ ＝Ｖｄ􀅰ｔａｎγ２ ＸＢ<ｘ≤ＸＡＩＭ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１６)
若只进行上述的下沉速率指令跟踪ꎬ高度偏

差会随着下沉速率跟踪误差持续积累ꎬ导致无法

纠正ꎬ因此需要引入下沉速率指令对高度偏差的

反馈量ꎬ才能实现轨迹闭环跟踪ꎬ下沉速率制导指

令设计为如下形式ꎬ其中 ＫＨ
Ｈ􀅰 ＝ －０.４ꎮ

Ｈ
􀅰

ｃ ＝ＫＨ
Ｈ􀅰 Ｈ－Ｈｃ( ) ＋Ｈ

􀅰
ｔｒｉｍ
ｃ (１７)

式中 Ｈ
􀅰

ｔｒｉｍ
ｃ 为下沉速率指令的前馈量ꎬ由式(１６)

给定ꎮ

Ｈ
􀅰

ｃ∈[－１.５ꎬ－０.５]　 ｈ≤５ (１８)
下沉速率指令限幅如式(１８)ꎬ由于着陆优先

级的限制(俯仰角高于下沉速率)ꎬ所以为了尽可

能保证着陆下沉速率的安全性ꎬ下沉速率限幅要

早于俯仰角ꎬ根据俯仰角－下沉速率响应的峰值时

间约为１.５ ｓꎬ按照平均下沉速率－１.０ ｍ / ｓꎬ所以限

幅高度 ｈ 选择 ５ ｍꎮ

５　 鲁棒性仿真验证

为突出基于下沉速率控制的制导方案对大载

荷触地精度的提升ꎬ选取对象无人机大载荷下对

精度影响最大的 ４ 类不确定性汇总如表 ８ 所示ꎮ
下面给出表 ８ 中各不确定性科目中的浅下滑

段仿真曲线ꎬ如图 ６—图 １１ 所示ꎮ

表 ８　 不确定性测试科目表

干扰名称 扰动量

质量不确定性 / ｋｇ ±１００

触地速度不确定性 / (ｍ / ｓ) ±２

怠速油门不确定性 / ％ ±３

风场不确定性(顺 /逆风) / (ｍ / ｓ) ５
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图 ６　 待飞距－高度曲线
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图 ７　 待飞距－俯仰角曲线
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图 ８　 待飞距－迎角曲线
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图 ９　 待飞距－下沉速率曲线
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图 １０　 待飞距－空速曲线
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图 １１　 待飞距－油门曲线

通过图 ６—图 １１ 中的仿真数据可知ꎬ该控制

方案下的飞行轨迹较为集中ꎬ各项着陆指标均在

安全范围内ꎬ鲁棒性测试仿真结果统计如表 ９ 所

示ꎬ基态下的触地偏差为 ０ ｍꎮ

表 ９　 着陆鲁棒性对比表

着陆性能参数 首飞控制方案
基于下沉速率控制

的制导方案

俯仰角 / (°) [４.０ꎬ５.３] [３.８ꎬ９.６]

下沉速率 / (ｍ / ｓ) [－２.０ꎬ－０.２] [－１.２ꎬ－０.７]

触地空速 / (ｍ / ｓ) [２２.０ꎬ２５.０] [２２.０ꎬ２６.０]

触地偏差 / ｍ [－１５０ꎬ＋¥] [－４５ꎬ＋３９]

　 　 表 ９ 中ꎬ首飞控制方案下进行触地速度＋２ｍ / ｓ
的不确定验证后直接拉飘ꎬ无人机无法着陆ꎬ但基

于下沉速率控制的制导方案可通过调节俯仰角来

应对ꎬ且全质量构型下的触地精度可达到±５０ ｍ
以内ꎬ鲁棒性效果良好ꎮ

６　 结语

本文从对象无人机实际工程应用角度出发ꎬ
为实现全质量构型下的高精度着陆ꎬ分别从轨迹

和控制两个方面进行设计ꎬ给出了一套完整的浅

下滑段精确着陆方案ꎮ 以下沉速率作为被控对

象ꎬ设计了串联结构下的俯仰角－下沉速率控制结

构ꎬ保证了不同载荷着陆的安全性ꎻ并结合指数＋
直线式的组合轨迹线提出了下沉速率制导的控制

方案ꎬ对轨迹进行了精确追踪ꎬ保证了一定的精确

着陆能力ꎮ
仿真验证结果表明ꎬ该方案符合着陆三要素

的优先级ꎬ不仅解决了大载荷下的着陆安全问题ꎬ
而且满足触地误差±５０ ｍ 的高精度要求ꎮ
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