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摘　 要:研究固定翼无人机短距着陆性能具有十分重要的现实意义ꎮ 基于对象无人机三种襟翼构型中的着陆襟翼构

型ꎬ分析以固定油门为基础的传统着陆控制方式存在的缺陷性问题ꎬ从动力学角度分析近地段在低速、大姿态状态下各

项着陆指标间的相互制约关系ꎬ并得出“空速为影响着陆性能的主导诱因”这一重要结论ꎬ从动力学角度提出油门速度

闭环控制方案ꎮ 在控制律设计过程中ꎬ创新性地采用线性化理论分析和半物理非线性仿真相结合的手段ꎬ充分结合工

程实践经验ꎬ突出了油门速度控制的特殊性与有效性ꎬ使着陆性能得到前所未有的提升ꎮ
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０　 引言

对象无人机以阿若拉有人机改无人机的形

式ꎬ其具有固定翼常规气动构型布局ꎬ属于一种典

型的轻型运动类特技飞机ꎮ 原机属性决定了该飞

机具备高升阻比和高气动效率的特点ꎬ在保障着

陆基本安全的同时ꎬ力求提升着陆的短距性能ꎬ这
给着陆控制律设计带来了很大挑战[１]ꎮ

在对象无人机传统着陆浅下滑段的控制中ꎬ
采用固定油门和俯仰角闭环拉起的控制策略ꎬ已
安全完成数次飞行任务ꎮ 原控制策略在试飞中ꎬ
由于 ＲＯＴＡＸ－９１４ 发动机小油门段存在推力线性

度差、控制灵敏度高等一系列问题ꎬ在浅下滑段经

常因推力设计估算值偏小而出现拉飘现象ꎬ必须

通过人为反复遥调油门操作才能安全着陆ꎮ 固定

油门的着陆方式严重破坏了着陆的自主性ꎬ既大

大影响了着陆的短距性与精确性ꎬ还严重影响着

陆性能的一致性ꎮ 因此ꎬ将油门参与到浅下滑控

制方案的想法呼之欲出ꎮ
本文首先深入分析了原固定油门控制方案的

不足ꎬ其次从飞行动力学角度建立了空速、下沉率

与俯仰角之间在低速状态下的制约关系ꎬ找到了

空速这一主要矛盾ꎬ最终提出并设计了油门到空

速的闭环控制方案ꎮ 作为对象无人机在浅下滑段

首次使用速度闭环ꎬ该方案在半物理平台验证下

体现出了较强的鲁棒性ꎬ大大提高了着陆的短距

性与一致性ꎮ

１　 　 着陆动态过程描述

１.１　 　 着陆阶段划分

实验室历年在固定翼项目的研究中已经形成

了一套成熟的固定翼无人机进场着陆流程ꎮ 一般

将无人机着陆流程分为:进场平飞段、轨迹捕获

段、陡下滑段、浅下滑段和地面滑跑段[２~４]ꎮ 着陆
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各阶段的剖面解析图如图 １所示ꎮ 着陆轨迹线参

数如表 １所示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

　 　 无人机着陆阶段复杂ꎬ每个阶段的任务各不

相同ꎮ 无人机着陆重点关注的是陡下滑段和浅下

滑段ꎬ其中以浅下滑段的控制尤为重要ꎬ将直接影

响触地指标ꎬ也是控制律不断改进的重点阶段[５]ꎮ

１.２　 　 浅下滑段动态过程

当无人机陡下滑高度降低至预设浅下滑高度

(ＨＥＸＰ)后ꎬ即标志着进入浅下滑阶段ꎮ 对动态

过程的物理性描述如下ꎮ
浅下滑阶段是一个姿态不断拉起、速度不断

减小、高度匀速降低的动态非制导控制过程ꎮ 从

运动学角度可分为“过渡减速”和“稳态维持”两
大阶段ꎮ “过渡减速”是指姿态由陡下滑时的稳

态拉起至触地预设姿态(５°)的整个动态过程ꎻ
“稳态维持”是指高度下降到近地阶段(５ ｍ~８ ｍ)
后ꎬ一切触地指标(姿态、空速和下沉率)维持稳

定直至触地的过程ꎮ 其中ꎬ“过渡减速”段由于各

物理量间存在很强的制约耦合关系ꎬ历来作为研

究课题的难点ꎬ也是所有控制律作用的重点阶段ꎮ

１.３　 传统着陆纵向控制策略

传统浅下滑段控制流程为:油门采用固定油门

方式ꎬ俯仰角进行第一次开环拉起ꎬ以建立－１ｍ/ ｓ附
近的初始下沉率ꎮ 随后ꎬ俯仰角指令继续以开环

形式给定ꎬ给定方式为待飞距的函数ꎬ减速的同时

姿态角逐渐拉起ꎬ直至触地ꎮ 传统控制律的常规

操作流程如表 ２所示ꎮ

表 ２　 传统控制流程方案表

浅下滑阶段 操作内容

过渡段

俯仰角第一次开环拉起:
ϑｃ ＝ϑｌａｎｄ＋ϑｆｉｒｓｔ

油门减小并固定至相对油门:
δｐ ＝ δＳｌｏｗｐ －Ｘ％

相对平衡段
俯仰角第二次开环拉起:

ϑｃ ＝ϑｌａｎｄ＋ϑｆｉｒｓｔ＋ＫｄＬ / (ＸＡＩＭ－ＸＴＥＲ)

末端触地段
近地 ２ ｍ高度处俯仰角保持稳定和

下沉率保持稳定ꎬ直至触地

２　 问题描述与机理分析

２.１　 油门不确定性问题

对象无人机分别在传统控制策略上以 １５°襟
翼完成了首飞ꎬ以 ３０°襟翼完成了第二次飞行ꎮ
在两次飞行过程中ꎬ存在着一个对着陆影响最大

的问题是ꎬ浅下滑段需频繁人为遥调油门操纵ꎬ才
能使无人机能够正常着陆ꎬ严重影响了着陆过程

的自动化程度ꎮ 结合两次实飞数据ꎬ模拟现场飞

手操纵的着陆性能如表 ３所示ꎮ

表 ３　 着陆鲁棒性验证表

名称 推力不确定性 实飞复现结果

俯仰角 / (°) [４.０ꎬ５.０] ３.０

下沉率 / (ｍ / ｓ) [－１.５ꎬ－１.０] －１.２

触地偏差 / ｍ [－５０ꎬ２８０] ＋２３７

触地空速 / (ｍ / ｓ) [２０ꎬ２６] ２３

　 　 在短暂的浅下滑段ꎬ两次飞行都出现了相同

情况:拉飘平飞和频繁地减小油门遥调操纵ꎮ 这

说明在仿真设计过程中ꎬ对相同油门开度下的推

力估算普遍偏小(实际推力比仿真大)ꎬ故每次都

不得不通过减油门操纵才能使无人机安全着陆ꎮ

２.２　 敏感性分析

由浅下滑相对平衡段的配平机理可知ꎬ油门

作为纵向受力分量的核心支柱ꎬ推力的不确定性

是影响着陆“三要素”(姿态、下沉率和落点)的罪

魁祸首ꎮ 浅下滑段固定油门ꎬ不论是绝对油门还

是相对油门ꎬ对应推力的一致性差ꎬ导致推力难以

把握ꎮ 该控制方式也和有人机着陆的操作方式相
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违背ꎮ 推力在小油门段的不确定性ꎬ是和对象无

人机发动机本体特性息息相关的ꎮ
对象无人机采用 ＲＯＴＡＸ－９１４ 发动机ꎬ其本

体特性是造成小油门段推力曲线非线性差的根源

之所在:１)活塞式化油器发动机小油门段功率输

出非线性度差ꎻ２)双涡轮增压机构对环境灵敏度

要求高(温度、气压和湿度等)ꎻ３)飞行前人为调

教怠速阀对基准功率输出的影响ꎮ
其次ꎬ着陆“三要素”对推力不确定性的敏感

性程度高ꎮ 形成了“推力非线性度差→空速敏感

→影响着陆三要素”这一影响关系链条ꎮ 其中ꎬ油
门推力的非线性是主要矛盾ꎬ也是首要问题ꎮ

为了凸显该敏感性ꎬ特以基态固定油门为基

础ꎬ进行以 ２％为跨度的油门上下遥调测试ꎬ以
反映小油门段中油门开度的轻微变化对着陆品

质所造成的巨大影响ꎮ 以基态为中间值ꎬ２％为

步长ꎬ上下依次遥调油门ꎮ 为了对比方便ꎬ空速

下降率按时间计算ꎻ触地位置在基准状态前为

正ꎬ在基准状态后为负ꎮ 综上计算得到着陆敏感

性量表如表 ４ 所示ꎮ 足以见得ꎬ在其他控制律都

不变的情况下ꎬ浅下滑油门仅仅变化±２％ꎬ就足

以造成超过 １００ ｍ 的落地偏差ꎬ对空速造成

２ ｍ / ｓ~ ４ ｍ / ｓ的偏差ꎬ空速进而影响以姿态为首

的着陆“三要素”ꎮ

表 ４　 小油门段敏感性测试量表

油门
开度 / ％

空速下降率 /
(ｍ/ ｓ２)

触地姿态角 /
(°)

触地下沉率 /
(ｍ/ ｓ)

触地
位置 / ｍ

１１.５０ －０.４４ ４.７０ －１.１０ ＋３１５

９.５０ －０.４８ ４.７０ －１.２０ ＋１７９

７.５０ －０.５６ ４.６０ －１.２０ ０

５.５０ －０.６６ ３.３０ －１.５０ －１１１

３.５０ －０.７７ ２.６０ －１.８０ －１８５

　 　 在相同油门跨度变化下ꎬ着陆参数的变化也

表现出了较大的非线性ꎮ 对推力变化最为敏感的

是空速ꎬ而空速对触地姿态影响又最大(图 ２ 和

图 ３)ꎮ 这些现象的背后都共同指向一个问题ꎬ即
小油门段的油门开度对应的推力线性度差ꎬ由此

引发对着陆控制的敏感性问题ꎮ
空速作为影响着陆“三要素”的首要因素ꎬ对

推力的变化最为敏感[６]ꎮ 油门推力成为了影响着

陆的主要矛盾ꎬ抓住推力对空速的控制ꎬ就相当于

抓住了着陆的“主控权”和着陆“三要素”的命脉ꎬ
通过对空速的控制ꎬ摆脱推力的敏感区间ꎬ进而提

升着陆品质ꎮ
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图 ２　 小油门段对空速变化率非线性特性
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图 ３　 小油门段对触地姿态非线性特性

以有人机在近地段的驾驶操作为启发ꎬ浅下

滑段引入油门参控的方案成为当前的迫切需要ꎮ
油门参控可以使浅下滑段的推力“化被动为主

动”ꎬ摆脱发动机本体在小油门段线性度差的影

响ꎬ弱化浅下滑段对“固定油门开度而间接固定推

力”的依赖ꎬ纵向上升降舵和油门的操作输入至此

才算完备ꎮ 充分发挥纵向控制的能动性ꎬ同时对

风干扰等不确定性因素也能起到一定程度的

改善ꎮ

３　 油门速度控制策略

３.１　 浅下滑速度控制特性分析

１)速度控制的差异性

在固定翼无人机中ꎬ油门速度控制随处可见ꎮ
由传统着陆控制可知ꎬ浅下滑段从 ２５ ｍ 高度开

始ꎬ具有高度低、时间短的典型特征ꎮ 其间ꎬ空速

变化跨度大(３５ ｍ / ｓ~２２ ｍ / ｓ)ꎬ相对平衡段维持时

间短ꎬ而闭环控制就作用于相对平衡段中ꎮ 若以

速度控制介入时机为分界ꎬ又可将“过渡减速段”
划分为“拉起过渡段”和“速度控制介入段”ꎬ其各

０６２



电气与自动化 吕健玮ꎬ等无人机短距着陆控制技术研究

自特性如表 ５ 所示ꎮ 本文的研究重点在“速度控

制介入段”ꎮ

表 ５　 过渡减速段划分描述

过渡减速段 操作任务

拉起过渡段 姿态拉起(姿态闭环)

速度控制介入段
姿态拉起(姿态闭环) ＋
速度控制(速度闭环)

　 　 浅下滑段速度控制与巡航段有很大不同:就
飞行状态而言ꎬ巡航阶段姿态在 ０°附近ꎬ而在浅

下滑段中ꎬ姿态也在动态变化ꎻ从控制指令而言ꎬ
巡航阶段的速度指令为“定常指令”ꎬ而浅下滑段

为“线性指令＋定常指令”ꎬ控制任务各不相同ꎮ
巡航段的速度控制律如式(１)所示ꎮ

δ ｐ ＝ δ ｔｒｉｍｐ ＋ ＫＶ
ｐ(Ｖ － Ｖｇ) ＋ ＫＩＶｐ ∫(Ｖ － Ｖｇ) (１)

式中: ｜ＫＶ
ｐ ｜ ＝ １.５ꎻ ｜ＫＩＶｐ ｜ ＝ ０.２ꎮ

综上所述ꎬ和巡航阶段相比ꎬ浅下滑速度控制

存在如下 ３点显著差别ꎮ
ａ)低空速区间对稳态控制的精确性要求(由

空速对姿态的制约关系决定):根据浅下滑配平关

系表可知ꎬ空速与姿态存在明显的制约关系ꎬ并且

随着空速的降低ꎬ这种制约关系越强ꎮ 该特性是

由对象无人机高灵敏气动特性决定的ꎻ而空中巡

航段不需要考虑空速与姿态之间的关系ꎮ
ｂ)低高度阈值对动态控制的快速性要求(由

高度和姿态安全裕度决定):姿态按高度拉起ꎬ浅
下滑高度一般小于 ２５ ｍꎬ要求速度控制在短时间

内完成跟踪过渡并达到稳态ꎻ而空中巡航段有充

足的航段飞行时间进行调速[７]ꎮ
ｃ)小油门段油门开度与推力输出非线性过强

(由发动机本体特性决定):对象无人机油门在

１０％以下即进入小油门段范畴ꎬ油门开度与推力

呈现出很强非线性关系ꎬ将会导致设计的油门值

不能与推力形成良好对应ꎬ增大控制难度ꎮ
２)空速的制约关系

空速与姿态存在明显制约关系和敏感特性ꎬ
要想深入研究两者关系ꎬ认识“空速”对于着陆的

主导地位ꎬ了解相对平衡段配平点的特殊性是十

分必要的ꎮ
相对平衡段的任意一点皆可配平ꎬ这些可配

平点称之为“准平衡状态”ꎬ是以姿态变化为主ꎬ
寻找油门建立起来的纵向分力平衡的动态过程ꎬ
表现为下沉率的稳定ꎬ其示意图如图 ４ 所示ꎮ 而

平飞的配平点是严格的平衡态ꎬ其各项物理量和

运动表现均保持不变ꎮ 两者在配平机理上相同ꎬ
只是在配平点上的物理意义存在差异ꎮ 其中ꎬ以
油门建立的纵向分力占据很大一部分ꎬ而此时空

速较低(普遍在 ２８ ｍ / ｓ以下)ꎬ姿态拉起带来的气

动力在纵向分量上贡献较小ꎬ并且迎角很快会跨

过最大升阻区(２° ~ －３°)ꎮ

!K��
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图 ４　 准平衡状态点配平示意图

综上所述ꎬ油门参控将会使“支柱”发生根本

性变化ꎬ在关系上使得这种制约由纵向发展转变

为横向发展ꎬ给整个相对平衡段赋予“智能”ꎬ增
强浅下滑段的灵活性ꎬ削弱甚至摆脱实际油门不

准带来的着陆适应性问题ꎮ
３)减速效能分析

３０°襟翼作为着陆构型ꎬ其浅下滑阶段的减速

效率至关重要ꎮ 在拉起过程中ꎬ俯仰角不论按待

飞距拉起还是按高度拉起ꎬ都可近似为匀速拉起ꎬ
拉起动作在操作上是独立的ꎮ 由空速与姿态的函

数关系曲线(图 ５)可知ꎬ在保证下沉率－１ ｍ / ｓ 前
提下ꎬ空速是制约姿态的重要变量ꎮ
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图 ５　 空速－俯仰角配平关系曲线

图 ６是仿真数据ꎬ最小油门开度在 ３％下的减

速效率(－０.９２ ｍ / ｓ２)ꎻ图 ７ 是实飞数据ꎬ固定油门

开度 １０％并反复遥调的平均减速效率 ( － ０. ４４
ｍ / ｓ２)ꎮ 对比发现ꎬ最小油门开度的下沉率非常稳

定ꎻ而实飞中固定 １０％油门的减速效率明显偏小ꎬ
必须通过人工反复遥调才能正常着陆ꎬ下沉率从

平飘到减小再到增大ꎮ 由此说明ꎬ减速过程中所

固定的油门只要大于最小油门ꎬ对 ３０°襟翼而言ꎬ
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减速效率均会普遍偏小ꎬ减速效能较差ꎮ
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图 ６　 仿真中的减速效率
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图 ７　 实飞中的减速效率

足以见得ꎬ油门处于 ３％的最小开度才能与姿

态拉起速率相匹配ꎮ 单从这一点也证明了 ３０°襟
翼具有高升阻和减速难的问题ꎬ而这些都是小襟

翼存在的共性问题[８]ꎮ

３.２　 速度控制律设计

１)速度控制设计基值选取

为了高效设计浅下滑速度控制律ꎬ选取某一

空速作为稳态进行设计至关重要ꎮ 模拟巡航平飞

阶段的设计过程ꎬ考虑不同姿态下的平飞速度ꎬ使
其迎角在最大升阻比迎角(２° ~ ３°)附近ꎮ 此意义

在于ꎬ模拟浅下滑段纵向存在俯仰角控制情形下

的准平衡状态ꎮ
在平飞条件下ꎬ顺次按空速进行配平ꎬ得到

表 ６平飞配平关系表ꎬ结合最大升阻条件ꎬ最终确

定空速 ２８ ｍ / ｓ为该无人机的理论设计基值ꎮ

表 ６　 ３０°襟翼浅下滑速度点理论配平表

空速 / (ｍ / ｓ) 俯仰角 / (°)迎角 / (°) 油门 / ％ 升降舵 / (°)

３０ １.３０ １.３０ ２８.０９ ０.３９

２９ １.９４ １.９４ ２６.８０ ０.０９

２８ ２.６５ ２.６５ ２６.２０ －０.１９

２７ ３.４３ ３.４３ ２５.６６ －０.４８

２６ ４.２９ ４.２９ ２５.３１ －０.７６

２５ ５.２２ ５.２２ ２５.３７ －０.９５

　 　 空速 ２８ ｍ / ｓ 的设计基值ꎬ正好处于浅下滑速

度控制区段中间ꎬ向上既能兼顾低速平飞的模态ꎬ
向下又能作为浅下滑段油门速度的典型工作点ꎮ
该点对应的平飞模态作为又一典型工作点ꎬ成为

油门速度控制研究的不二之选ꎮ
２)控制方案设计

基于半物理非线性仿真平台ꎬ设计非线性仿

真试验ꎬ在原着陆控制不变的情况下ꎬ仅将浅下滑

油门固定在最小油门开度 ３％ꎬ测试下沉率的动态

特性以便设计控制方案的介入时机ꎮ 由该试验可

知ꎬ下沉率能够保持在－１ ｍ / ｓ 的时长约占整个相

对平衡段的 ４０％(图 ８)ꎮ
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图 ８　 ３％固定油门下沉率测试曲线

以此下沉率特性为指导ꎬ得到控制方案规划

如图 ９所示:姿态在 ５°前为相对平衡段ꎬ之后为近

地段ꎮ 在相对平衡段 ４０％处ꎬ迎角恰好跨过最大

２６２
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升阻区ꎬ即将进入阻力大于升力的阶段ꎬ若油门继

续维持在最小开度ꎬ下沉率将会越来越大ꎮ 由此

可清晰确定出:油门速度控制的作用区即为相对

平衡段剩下的 ６０％ꎬ５ ｍ 高度处空速及其他各量

达到稳态ꎬ控制持续作用直至触地ꎮ 图 ９ 中:Ｈ

为

下沉率ꎻＶｉ 为指示空速ꎻθ 为俯仰角ꎻα 为迎角ꎮ

/E3���� /E/��

H≈�l m/s·
E����*�

αα

图 ９　 速度控制方案阶段规划图

由固定最小油门的非线性试验结果实验充分证

明ꎬ在俯仰角拉起速率基本不变的前提下ꎬ３０°襟翼的

升阻特性恰好与该减速效率相匹配ꎬ说明以合适的

迎角速率和空速跨越了最大升阻区ꎬ才会出现纵向

上的平衡ꎻ而在设计上ꎬ要求无人机在近地 ５ｍ高度

附近就应完成所有动态过程的变换ꎬ各参数都需达

到着陆状态并保持ꎬ两阶段中间的断层(５ｍ~１０ｍ)
即为速度控制的“舞台”ꎮ

空速指令的设计在“油门速度控制作用区”
显得至关重要ꎮ 由图 ９可知ꎬ该作用区由“空速线

性引导区”和“空速稳定区”两部分组成ꎮ 其中ꎬ
线性引导区的指令设计较为复杂ꎬ而稳定区的指

令设计可以直接由浅下滑的相对平衡段配平空速

值确定:固定下沉率－１ ｍ / ｓꎬ俯仰角稳定在 ５°时刻

的准平衡状态配平空速为 ２２.５ ｍ / ｓꎮ
当迎角越过最大升阻比迎角后继续增大ꎬ增

阻能力逐渐高于增升能力ꎬ空速加速下降ꎬ油门速

度控制的任务逐渐清晰ꎮ 速度控制前期ꎬ线性给

定指令保持空速下降率不变完成过渡ꎬ而后将空

速固定在 ２２.５ ｍ / ｓ进入近地段并保持稳定ꎮ 由图

１０可知ꎬ在 ４０％阶段中ꎬ空速下降率与姿态拉起

速率相互匹配(斜直线)ꎬ造成空速加速下降(分
离曲线)的唯一原因是推力的纵向分量供给不足ꎮ
经计算ꎬ相对平衡段前期的 ４０％实际空速的减速

效率为－０.４ ｍ / ｓ２ꎬ故为了使这一减速效率继续与

姿态拉起速率相适应ꎬ空速指令也应保持－０.４ ｍ / ｓ２

的减速效率ꎬ由 ２６ｍ / ｓ介入为始(下沉率达到稳态

初期时所对应的空速)ꎬ２２.５ｍ / ｓ保持为止ꎮ 至此ꎬ
空速线性引导过渡段的指令函数就此确定ꎬ控制

效果如图 １１所示ꎮ

60%40%

图 １０　 减速特性实际与期望对比示意图
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图 １１　 速度控制效果曲线

　 　 最终给出油门速度控制方案如表 ７所示ꎮ

表 ７　 油门速度控制流程方案表

浅下滑阶段 控制目标 操作内容

过渡段
建立初始下沉率
－１ｍ/ ｓ

油门前馈 ３％
建立俯仰角积分控制
律切换ꎬ等待 ２ｓ时间

相对
平衡段

保持下沉率－１ｍ/ ｓ
减速至决断空速
２６ｍ/ ｓ

俯仰角 ＝俯仰角积分
指令按高度线性拉起
介入油门速度闭环控制
空速指令由 ２６ｍ/ ｓ 按
时 间 线 性 软 化 至
２２.５ ｍ/ ｓ

近地段
５ ｍ高度附近俯仰
角保持 ５°ꎬ空速稳
定在 ２２ｍ/ ｓ附近

俯仰角 ＝俯仰角积分
指令＝５°
空速指令＝２２.５ｍ/ ｓ

　 　 最后ꎬ得到具体的控制律表达如式(３)所示ꎮ

δ ｅ ＝ δ ｔｒｉｍｚ ＋ Ｋϑ
ｚ (ϑ － ϑｃ) ＋ ＫＩϑ

ｚ ∫(ϑ － ϑｃ)ｄｔ ＋

Ｋωｚ
ｚ ωｚ ＋ δ ＩＨｅ ꎬ

δｐ ＝ ３％ꎬＶｉ ≥２６ꎬ

δｐ ＝ δ ｔｒｉｍｐ ＋ ＫＶ
ｐ(Ｖ － Ｖｃ) ＋ ＫＩＶ

ｐ ∫(Ｖ － Ｖｃ)ｄｔꎬ

２２.５ < Ｖｉ ≤２６ꎬ
ϑｃ ＝ Ｉϑｃ ＝ ϑｌａｎｄ ＋ Ｋ(Ｈｆｌａｒｅ － Ｈ) / Ｈｆｌａｒｅꎬ
ϑｃ ≤５ꎬ５ < Ｈ≤ Ｈｆｌａｒｅꎬ
ϑｃ ＝ Ｉϑｃ ＝ ５ꎬＨ≤５

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
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４　 仿真对比与分析

速度控制的首要目的就是要解决传统控制中

小油门段推力非线性差造成的着陆适应性问题ꎮ
为了验证ꎬ在速度控制鲁棒性科目中ꎬ创新性地新

增了 ３种推力路径差值下的推力不确定性仿真算

法ꎬ如图 １２所示ꎮ
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图 １２　 油门推力 ３ 路径差值不确定性

由于对象无人机油门开度在 １０％以下非线性

程度最强ꎬ故主要针对 ０％ ~ １０％区间内的油门推

力底层气动函数的差值算法做出修改ꎬ模拟发动

机本体推力不确定性大小变化的动态过程ꎮ 其

中ꎬ基于图 １２中 ３种推力差值所衍生出的油门速

度鲁棒性测试组合如表 ８所示ꎮ

表 ８　 油门速度鲁棒性专项测试表

推力差值方式 不确定性大小

直线型
＋１０％

直线型差值(基态)
－１０％

对数型
＋１０％

对数型差值(基态)
－１０％

指数型
＋１０％

指数型差值(基态)
－１０％

　 　 基于非线性实时仿真平台仿真结果如

图 １３—图 ２２所示ꎮ
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图 １３　 着陆段高度曲线
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图 １４　 浅下滑高度段曲线
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图 １５　 俯仰角曲线
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图 １６　 待飞距－下沉率曲线
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图 １７　 待飞距－迎角曲线
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图 １８　 待飞距－空速曲线
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图 １９　 油门曲线
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图 ２０　 油门速度积分曲线
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图 ２１　 升降舵曲线
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图 ２２　 俯仰角积分曲线

　 　 与传统姿态闭环控制律相比:从宏观上看ꎬ整
个着陆过程的一致性有了显著提高ꎬ充分体现出

速度控制结构“强一致性”的特点ꎻ从微观上看ꎬ
速度控制的引入切实抓住了空速的主导权(着陆

速度误差控制在±０.５ ｍ / ｓ以内)ꎬ下沉率的波动稍

有偏大ꎬ俯仰角都能达到 ４°以上水平ꎬ对触地位

置的一致性和精度也有了很大提高(由[ －１６０ ｍꎬ
＋２８０ ｍ]提高至[－１００ ｍꎬ＋１００ ｍ]之内)ꎮ 综合其

他鲁棒性测试科目ꎬ对比如表 ９ 所示ꎮ “波动区

间”的描述方式为:下沉率以－１ ｍ / ｓ 为中心ꎬ空速

以 ２２.５ ｍ / ｓ为中心ꎬ触地位置以基态 ０ ｍ为中心ꎮ

表 ９　 速度控制油门鲁棒性专项对比表

着陆性能指标 姿态闭环 油门速度闭环

触地姿态区间 / (°) [４.０ꎬ５.０] [４.３ꎬ５.０]

触地下沉率
波动区间 / (ｍ / ｓ) [－０.５ꎬ＋０.５] [－０.８ꎬ＋０.４]

触地空速波动
区间 / (ｍ / ｓ) [－５ꎬ＋５] [－０.５ꎬ＋０.５]

触地位置区间 / ｍ [－１６０ꎬ＋２８０] [－１００ꎬ＋１００]

　 　 正是由于抓住了速度这一决定性参量ꎬ整个着

陆过程才表现出如此的“强一致性”ꎬ这一现象也反

向验证了之前的判断:空速在矛盾链条中处于主导

地位这一重要观点ꎮ 现将速度控制优势总结如下:
１)提高了全着陆过程、全鲁棒性状态的一致性ꎻ
２)缩短滑行距离ꎬ速度由“被动”化“主动”ꎬ

在掌握空速的主控权后ꎬ触地速度一致性很高ꎬ有
效缩短着陆后滑行距离至 １５０ ｍ以内ꎻ

３)彻底摆脱了油门非线性区ꎬ工作区间处于

１０％以上ꎻ
４)提高了触地精度ꎬ由原来的“百米级”提高

到“十米级”ꎮ
但是ꎬ在实际工程应用中ꎬ推力估算偏小的情

况较为少见ꎬ实际推力偏大情况居多ꎮ 但不论怎

样变化ꎬ上述均属于推力不确定性的极端情况ꎬ下

沉率都能维持在[ －１.８ ｍ / ｓꎬ－０.６ ｍ / ｓ]之间ꎬ都在

起落架能够承受的安全范围内ꎮ

５　 结语

本文从对象无人机在数次飞行任务中的实际

工程问题出发ꎬ小油门段推力非线性程度高、低速

段敏感性强对着陆自主性的破坏ꎬ揭示了传统固

定油门着陆控制方案的不合理性ꎬ以相对平衡段

的制约关系为切入口ꎬ深入分析了浅下滑段的空

速特性ꎬ并以空速为主要矛盾ꎬ创新性地提出油门

速度闭环控制方案ꎬ在摆脱小油门段推力非线性

问题的同时ꎬ着陆指标的一致性得到了显著提高ꎮ
通过非线性实时仿真平台和数个架次的外场试

飞验证ꎬ证明了该控制策略的有效性ꎮ 不论在方舱

人员干预的操作上还是着陆的性能上ꎬ该控制策略较

传统方案体现出了很强的稳定性和便利性ꎬ并将作为

实验室日后解决首飞着陆问题的主要技术方案ꎮ
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