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摘　 要:自旋翼无人机是一种以旋翼自转提供升力、螺旋桨推力提供前进动力的旋翼类无人

机ꎮ 以某型自旋翼无人机为研究对象ꎬ针对其着陆过程中纵向通道强耦合的控制难点ꎬ开展着

陆段纵向控制策略的研究ꎮ 介绍对象旋翼机的机体构型ꎬ基于其飞行特性ꎬ设计桨盘控速、油
门控高的方法ꎬ解决陡下滑段速度、高度通道的同步控制问题ꎻ设计下沉率反馈的闭环策略ꎬ解
决浅下滑段姿态与速度的协调控制问题ꎮ 通过仿真和飞行试验ꎬ验证所设计控制策略的合理

性和可靠性ꎮ
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０　 引言

自旋翼无人机(简称为自旋翼机)是一种旋翼类无人

机ꎬ其主要升力面为无动力自转旋翼[１－２] ꎮ 自旋翼无人机

主要由跷跷板式旋翼、机身、方向舵、推力系统以及起落架

组成ꎬ从其构型来看ꎬ像是一种介于直升机和固定翼飞机

之间的飞行器[３] ꎮ 从起飞方式来看ꎬ需要使无动力旋翼

具备一定的初始转速ꎬ然后进行加速滑跑ꎬ待旋翼转速增

加产生足够的升力方能起飞离地ꎮ 此外ꎬ自旋翼机不能够

悬停ꎬ因为其旋翼不同于直升机的驱转旋翼ꎬ而是依靠前

向飞行过程中的相对来流吹动旋翼旋转从而产生升力的ꎮ
因此必须要有足够的前向速度才能维持旋翼自转ꎬ由于其

自转特性ꎬ旋翼传到机身的转矩很小ꎬ不需要额外的转矩

平衡机构[４] ꎮ 自旋翼无人机结构简单ꎬ维护成本低ꎬ且具

有短距起降的优势ꎬ因此其整体的性价比很高[５] ꎮ
飞行器无人化是当前时代研究的热门ꎬ越来越多的民

企和高校加入到了无人机的研究行列[６－７] ꎬ传统无人机纵

向控制策略主要包括俯仰角、高度和速度的控制ꎬ其中高

度常用升降舵来控制ꎬ通过操纵飞机抬头或低头完成爬升

和下滑任务ꎬ响应速度较快ꎬ如果采用油门控制高度ꎬ需要

先改变飞行速度ꎬ存在明显的滞后性ꎬ因此一般使用升降舵控

制高度ꎮ 油门操纵量能够明显改变前进推力ꎬ对速度有较高

的控制精度ꎬ因此采用油门控制速度ꎮ 简而言之ꎬ传统无人机

基本采用升降舵控高、油门控速的飞行控制策略[８]ꎮ
将上述控制机理应用在自旋翼无人机上ꎬ即采用油门

控制速度、桨盘纵向倾角控制高度的控制策略在着陆飞行

过程中存在一定的不足ꎮ 自旋翼无人机桨盘纵向倾角对

速度和高度相较于油门都有更为强烈的响应程度ꎬ按照传

统无人机的控制策略ꎬ在速度和高度耦合的情况下ꎬ无法

保证速度控制的优先级ꎬ会造成速度的震荡ꎬ严重危及飞

行安全ꎬ传统无人机的纵向控制策略已不再适用于自旋翼

无人机的控制ꎮ 因此ꎬ本文提出新的改进思路来改善自旋

翼无人机的纵向控制效果ꎮ 此外ꎬ浅下滑段是飞行状态一

直处于变化的阶段ꎬ如何安全、有效地解决下滑状态到触

地状态的过渡是控制的难点ꎮ
本文主要论述自旋翼无人机一种新的着陆控制思路ꎬ

提出陡下滑段桨盘控速、油门控高的同步控制策略ꎬ同时

设计了浅下滑段闭环控制策略ꎻ基于下沉率反馈的控制能

够有效地完成飞行状态的过渡ꎬ保障飞行安全ꎬ相比于传

统无人机的控制策略ꎬ拥有更好的控制效果ꎻ最后进行了

新控制策略的鲁棒性测试ꎬ表明了该控制策略的优越性ꎮ
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１　 问题描述

１.１　 研究对象描述

自旋翼无人机包括 ４个操纵舵面ꎬ分别为桨盘俯仰操

纵、桨盘滚转操纵量、方向舵以及发动机油门开度ꎮ 机载

无动力旋翼在起飞前由发动机带动预旋ꎬ使其具有一定的

初始转速ꎮ 自旋翼机的入流角度不同于直升机ꎬ是从桨盘

下方流入的ꎬ因此ꎬ桨盘基本处于上仰状态ꎬ旋翼依靠在前

进过程中来流吹风自转并提供主要的升力ꎬ旋翼机的飞行

姿态也需要通过桨盘纵向倾角来控制[９] ꎮ
本文所研究的对象无人机采用常规的气动布局ꎬ机体

构造如图 １所示ꎬ其总质量 ５００ ｋｇꎬ设计飞行速度 ３０ｍ / ｓꎮ
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图 １　 对象自旋翼无人机机体构型

１.２　 着陆过程描述

为方便程序化设计ꎬ参考有人自旋翼机的着陆过程以

及传统固定翼无人机的着陆方案ꎬ简化着陆过程ꎬ将自旋

翼无人机的着陆过程分为 ５个阶段ꎬ每个阶段完成相应的

控制目标ꎬ相互配合完成整个着陆过程ꎮ 具体分为进场平

飞段、轨迹捕获段、陡下滑段、浅下滑段以及地面滑行段ꎬ
着陆过程纵向剖面示意图如图 ２所示ꎮ
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图 ２　 着陆过程纵向剖面示意图

１)进场平飞段

进场平飞段的主要控制目标是使自旋翼无人机能够

有足够的时间稳定其飞行速度和高度ꎬ进而为下滑过程提

供稳定的初始状态ꎮ
２)轨迹捕获段

轨迹捕获段是平飞段与下滑段的交接段ꎬ主要完成平

飞模态到下滑模态的切换ꎬ包括配平油门以及配平姿态的

切换ꎮ
３)陡下滑段

陡下滑阶段的主要控制目标是使自旋翼无人机精确

跟踪预设轨迹线ꎬ完成高度的下降ꎬ引导无人机至机场跑

道上方ꎬ同时为浅下滑段提供稳定的初始状态ꎮ
４)浅下滑段

浅下滑阶段的主要控制目标是保证无人机着陆安全ꎬ
使无人机保持合适的姿态角、下沉率、速度等安全触地ꎮ
该阶段是着陆过程中最关键的一步ꎬ决定着着陆的成败ꎮ

５)地面滑行段

地面滑行段的主要控制目标是通过桨盘配合完成减

速ꎬ同时要避免因桨盘角太大造成二次拉起ꎬ待速度较低

时制动刹车ꎬ完成着陆ꎮ

１.３　 着陆控制难点分析

自旋翼无人机由于其独特的气动构型带来新的着陆

控制难点ꎬ传统的着陆控制方案不太适用ꎬ其着陆控制难

点主要有以下几个问题ꎮ
１)纵向通道耦合问题ꎮ 对象旋翼机以无动力桨盘作

为主要升力面ꎬ且姿态也需要桨盘去调整ꎬ因此俯仰角的

改变会引起桨盘迎角的改变ꎬ而迎角的变化将带来阻力的

突变ꎬ导致速度对俯仰角较敏感ꎬ此外桨盘迎角的改变也

会引起旋翼拉力的改变ꎬ导致高度的变化ꎮ 桨盘纵向倾角

对速度和高度通道的影响均高于油门开度的影响ꎬ因此着

陆下滑过程中ꎬ存在着纵向通道耦合的问题ꎮ
２)滑流问题ꎮ 对象无人机的方向舵与螺旋桨发动机

距离较近ꎬ发动机在工作过程中ꎬ其不稳定的轴向滑流对

方向舵的影响较大ꎬ会产生附加的横侧向干扰力和力矩ꎬ
为避免滑流的影响ꎬ通常采取定油门下滑的控制策略ꎬ这
样纵向操纵量只剩下桨盘纵向倾角ꎬ进一步增加了纵向控

制的难度ꎮ

２　 特性分析

本文采用分部件建模的思路来建立对象旋翼机模型ꎬ
其中无动力旋翼模型由 Ｒｏｔｏｒｌｉｂ 软件建立ꎮ Ｒｏｔｏｒｌｉｂ 是德

国 ＲＴＤｙｎａｍｉｃｓ公司开发的旋翼类飞行器建模软件ꎬ其提

供叶素理论计算旋翼气动力ꎬ置信度高且简单易用ꎬ其余

部件采用传统的数学建模方法建立ꎬ最后将各部件产生的

气动力集成到 ６自由度刚体模型中ꎬ建立起对象旋翼机的

非线性数学模型ꎬ并获取该模型平飞配平状态下的线性化

模型ꎬ从而用于飞行特性的分析ꎮ

２.１　 操纵特性分析

为分析操纵特性ꎬ可以先分析对象旋翼机的输入－输
出特性ꎬ从前文得到的线性模型中分别提取纵向操纵输入

通道对应主要纵向状态量的传递函数进行频率响应研究ꎬ
可得到频域响应结果如图 ３所示ꎮ

从频域响应来看ꎬ油门开度在低频段对 ４个纵向变量

有一定的增益ꎬ但普遍较桨盘纵向倾角低ꎬ油门通道较桨

盘纵向通道响应缓慢ꎬ跟踪性能差ꎮ
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图 ３　 纵向频率响应图

２.２　 状态耦合特性分析

针对状态耦合特性可以分析各纵向状态变量的相互

影响ꎬ将获取的线性模型作为分析对象ꎬ分别提取俯仰角

对其他纵向状态量的传递函数ꎬ从频域角度进行分析ꎬ得
到其频率响应结果如图 ４所示ꎮ
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图 ４　 俯仰角对其他状态量的频率响应

从频率响应图中可以看出ꎬ升降速度、前飞速度、俯仰

角之间均存在强耦合ꎬ俯仰角对升降速度和前向速度影响

较大ꎬ尤其是给定俯仰角斜坡信号时ꎬ自旋翼机前向速度

与升降速度之间存在特定的关系ꎮ
机理分析:直接操纵桨盘俯仰倾角会改变旋翼面与机

体间的夹角ꎬ进而改变来流的入流角度ꎮ 当入流角度增大

时ꎬ一方面会使旋翼升力增加ꎬ同时改变旋翼拉力在飞行

速度方向的分量ꎬ使得飞行阻力增加ꎬ从而减小飞行速度ꎻ
另一方面ꎬ俯仰角增加会减小旋翼拉力在竖直方向上的分

量ꎮ 因此合适的制导策略可以使旋翼机在竖直方向上的

分力动态稳定ꎬ从而升降速度可以趋于稳定ꎬ而前向速度

逐渐减小ꎮ

３　 陡下滑段控制策略

陡下滑段是着陆过程中耗时最长的阶段ꎬ实现了飞行

器高度的下降ꎬ为保证飞行安全以及保障任务需求ꎬ需要

对对象旋翼机速度和高度进行同步控制ꎬ以实现对预设轨

迹线的精确跟踪ꎮ
自旋翼无人机独特的气动构型ꎬ使得桨盘纵向倾角相

对于速度和高度的影响均大大高于油门的影响ꎬ而速度对

于保证自旋翼无人机的稳定性至关重要ꎬ因此不同于固定

翼无人机的控制策略ꎬ自旋翼无人机采用桨盘控速、油门

控高的思路来保障速度控制的优先级ꎮ
１)速度控制

桨盘纵向倾角主要是对无人机俯仰姿态的调整ꎬ而俯

仰姿态会改变旋翼拉力在速度上的分量ꎬ改变飞行阻力ꎬ
从而影响飞行速度ꎮ 因此速度控制保持俯仰角内回路控

制ꎬ将速度偏差作为俯仰角的前馈指令作为外环速度控

制ꎬ且为提高速度控制的稳态精度ꎬ采用速度的 ＰＩ 控制ꎮ
陡下滑段速度控制律如下:

δｅ ＝ δｔｒｉｍｅ ＋ Ｋϑ
ｅ(ϑ － ϑｃ) ＋ Ｋωｚ

ｅ ωｚ

ϑｃ ＝ ＫＶ
ϑΔＶ ＋ ＫＩＶ

ϑ ∫ΔＶｄｔ{ (１)

式中:δｅ 与 δｔｒｉｍｅ 分别表示桨盘纵向倾角及其配平值ꎻϑ 与

ϑｃ 分别表示俯仰角及其指令ꎻωｚ 为俯仰角速率ꎻΔＶ 表示

速度偏差ꎻＫϑ
ｅ 、Ｋωｚ

ｅ 、ＫＶ
ϑ 及 ＫＩＶ

ϑ 表示对应控制系数ꎮ
２)高度控制

由于速度控制的优先级较高ꎬ因此只能通过油门来完

成高度通道的控制ꎬ通过油门开度去改变无人机的推力ꎬ
从而改变无人机的前飞速度ꎬ进而改变升力影响无人机的

飞行高度ꎬ同时由于速度控制的参与ꎬ可以实现速度的快

速收敛ꎬ两者相互配合ꎬ通过调整飞行姿态ꎬ来完成高度通

道的控制ꎮ 由此可知ꎬ高度控制会存在明显的滞后性ꎬ因
此高度控制周期较长ꎬ需引入下沉率提高系统阻尼ꎬ减小

高度震荡ꎮ 陡下滑段高度控制律如下:

δＴ ＝ δｔｒｉｍＴ ＋ ＫΔＨ
Ｔ ΔＨ ＋ ＫΔＨ



Ｔ (Ｈ
 － Ｈ


ｃ) ＋ ＫＩΔＨ

Ｔ ∫ΔＨｄｔ (２)
式中:δＴ与 δｔｒｉｍＴ 分别表示油门开度及其配平值ꎻΔＨ 表示轨

迹高度偏差ꎻＨ


与 Ｈ

ｃ 分别表示下沉率及其指令ꎻＫΔＨ

Ｔ 、ＫＩΔＨ
Ｔ

及 ＫΔＨ


Ｔ 表示对应控制系数ꎮ
综上所述ꎬ自旋翼无人机着陆陡下滑段纵向控制结构

如图 ５所示ꎮ
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图 ５　 陡下滑段纵向控制结构图

４　 浅下滑段控制策略

浅下滑段是飞行器触地之前的最后一个环节ꎬ主要解

决无人机着陆的安全性问题ꎬ保证无人机以合适的姿态和

速度降落在跑道上ꎬ使无人机安全地停在跑道上ꎮ
浅下滑段控制目标为拉起无人机俯仰姿态、适当减小

飞行速度以及合适的接地下沉率ꎬ其次保证触地精度ꎮ 触

地俯仰角应大于其停机角ꎬ保证主轮先触地ꎬ防止因前轮

触地折断起落架引起机体侧翻ꎮ 飞行速度会影响无人机

对航向的控制能力ꎬ速度太低会减弱抗横侧向干扰的能

力ꎮ 触地下沉率应在起落架抗震范围内ꎬ防止起落架

损坏ꎮ
对于自旋翼无人机来说ꎬ纵向状态量对油门通道的

响应缓慢ꎬ跟踪性能差ꎬ无论控制速度还是控制高度ꎬ都
存在明显的滞后性ꎬ由于浅下滑时间较短ꎬ要求控制能够

迅速响应ꎬ因此油门在浅下滑段的控制能力较弱ꎮ 其次ꎬ
发动机的滑流问题会带来横侧向的干扰ꎮ 综上所述ꎬ浅
下滑段油门开度固定为陡下滑段末端状态ꎬ因此纵向通

道仅有桨盘纵向倾角一个操纵量ꎬ需要同步解决速度、下
沉率、姿态三者的协调控制问题ꎮ 为实现浅下滑段的控

制目标ꎬ将该阶段分为两个过程ꎬ明确桨盘倾角在各个步

骤的优先控制量ꎮ
１)减速下沉段

该阶段优先保证无人机以合适的下沉率匀速下降ꎬ同
时保证速度逐渐减慢ꎬ次要解决姿态拉起的问题ꎬ因此需要

根据下沉率反馈缓慢拉起俯仰角ꎬ从而保证拉起过程中升

力的增加与竖直方向上升力分量的减少处于动态平衡状态

中ꎬ竖直方向上升力始终等于重力ꎬ使得无人机匀速下降ꎮ

俯仰角回路增加俯仰角积分来提高系统的型别ꎬ精确跟踪

俯仰角前馈指令ꎮ 浅下滑减速下沉段控制律如下:

δｅ ＝ δｔｒｉｍｅ ＋ Ｋϑ
ｅ(ϑ － ϑｃ) ＋ Ｋωｚ

ｅ ωｚ ＋ ＫＩϑ
ｅ ∫(ϑ － ϑｃ)ｄｔ

ϑｃ ＝ ｆ(Ｈ) ＋ ＫＨ　 

ϑ(Ｈ
 － Ｈ


ｃ)

{
(３)

式中 ｆ(Ｈ)为基于高度的线性函数ꎬ根据当前对地高度给

定俯仰角控制指令ꎬ其表达式为

ｆ(Ｈ)＝ ϑｃ１＋ＫＨ
ϑＨ (４)

２)姿态拉起段

该阶段优先保证着陆姿态ꎬ保证着陆的安全性ꎮ 因此ꎬ
将该段的决策高度设为 ２ｍꎬ由于速度减小以及高度较低ꎬ桨
盘倾角对速度和下沉率的影响都比较小ꎬ但可以迅速改变无

人机姿态角ꎮ 浅下滑段姿态拉起段纵向控制律如下:

δｅ ＝ Ｋϑ
ｅ(ϑ － ϑｃ) ＋ Ｋωｚ

ｅ ωｚ ＋ ＫＩϑ
ｅ ∫(ϑ － ϑｃ)ｄｔ ＋ δｔｒｉｍｅ

ϑｃ ＝ ϑｃ２
{

(５)
当飞行高度降为 ２ｍ 时ꎬ不再由高度解算俯仰角指

令ꎬ而是给定为期望的姿态角ꎬ使得姿态可以迅速拉起ꎬ保
证着陆安全ꎬ此外ꎬ由于高度较低ꎬ无人机很快触地ꎬ使得

对速度和下沉率的影响比较小ꎮ

５　 仿真验证

前文已介绍了对象旋翼机非线性数学模型的建立过

程ꎬ但由于模型与实际飞机会存在一定的偏差ꎬ因此基于

数学模型设计的控制律在飞行试验中必须考虑模型误差

带来的不确定性影响ꎮ 为了评估所设计控制策略的鲁棒

性ꎬ本文的鲁棒性仿真验证将基于质量数据误差、参数不

确定性以及风干扰展开ꎮ
无人机在飞行过程中随着燃油的消耗ꎬ其质量和质心位

置也会随之变化ꎬ因此着陆阶段需要考虑质量和质心偏差的

影响ꎬ需要适应质量偏差±１５ｋｇ、质心(Ｏｘｂ 轴)偏差±３ ｃｍꎻ气
动系数会影响无人机所受的气动力和力矩ꎬ对飞行状态有较

大的影响ꎬ考虑到本文采用 ＣＦＤ计算得到气动数据ꎬ与实际

存在一定的误差ꎬ因此需考虑参数不确定性ꎬ具体包括油门推

力偏差±１０％、旋翼拉力±１０％以及桨盘纵向倾角±２°ꎻ考虑对

象无人机的实际使用场景ꎬ选择 Ｉ级紊流风和±３ｍ/ ｓ的常值

风作为验证无人机抗风能力的条件ꎮ 综上所述ꎬ本节实验所

需考虑的干扰因素如表 １所示ꎮ

表 １　 着陆仿真试验干扰因素统计表

类别

干扰因素

质量数据误差 参数不确定性 风干扰

质量偏差 / ｋｇ 质心偏差 / ｃｍ 推力 / ％ 旋翼拉力 / ％ 桨盘纵向倾角 / ( °) 顺逆风 / (ｍ / ｓ) 紊流风 / (ｍ / ｓ)

干扰因素范围 ±１５ ±３ ±１０ ±１０ ±２ ±３ Ｉ级(２~５)

干扰因素间隔 １０ ３ １０ １０ ２ ２ —

９０２
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　 　 根据表 １ꎬ在着陆过程中注入各组干扰因素后ꎬ仿真

实验结果如图 ６所示ꎮ
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图 ６　 仿真实验结果

由仿真结果可知ꎬ各干扰测试下飞行状态聚合度较

高ꎬ陡下滑段可以实现轨迹线的精确跟踪ꎬ在进入浅下滑

段之前能够提供一个稳定一致的初始条件ꎬ浅下滑段在各

种干扰下都能够保证姿态安全ꎮ 表 ２ 对所有干扰因素的

仿真结果进行了统计ꎬ各项指标均在安全范围内ꎬ表明所

设计的着陆控制策略具有一定的可靠性与鲁棒性ꎬ满足设

计需求ꎮ

表 ２　 仿真试验纵向状态统计结果

触地
姿态 / ( °)

触地
速度 / (ｍ / ｓ)

触地下沉
率 / (ｍ / ｓ)

触地
偏差 / ｍ

３.５~５.２ １８.５~２３.１ －１.５~ －０.８ －８０~８０

６　 结语
本文针对自旋翼无人机着陆段的控制难点ꎬ将着陆过

程分为 ５个阶段ꎬ并对其中最为关键的两个步骤进行了控

制策略设计ꎬ综合仿真试验结果表明:
１)陡下滑段桨盘控速、油门控高的控制策略能够较为精

确地跟踪预设轨迹线ꎬ解决了纵向通道耦合严重的问题ꎻ
２)浅下滑段提出的基于下沉率反馈的末端俯仰角积

分闭环控制策略能够在保证安全着陆的前提下ꎬ提高无人

机的着陆精度ꎻ
３)本文所设计的着陆段纵向控制策略能够很好地解

决自旋翼无人机着陆段的控制难点ꎬ为今后研究高精度的

着陆控制提供了新的思路ꎮ
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