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无人机自主着陆高度控制系统设计研究

邹　凯１，丁继成２
（１．中国航天空气动力技术研究院，北京　１０００７４；２．哈尔滨工程大学 自动化学院，哈尔滨　１５０００１）

摘要：无人机自主着陆是无人机任务执行后顺利回收的重要阶段；论文根据固定翼无人机着陆滑跑的特点，设计了无人机着陆滑跑

的下滑高度轨迹及高度控制回路；在已知无人机着陆性能和空气动力学模型的情况下，根据无人机飞行任务的需求，研究了直线下滑段

的轨迹设计，利用指数拉平方法设计了末端拉平段的轨迹，并结合ＰＩＤ控制技术对无人机的纵向俯仰控制回路以及整个无人机高度控制

回路进行了建模和详细研究，利用 ＭＡＴＬＡＢ仿真技术对设计的控制方案的性能进行了详细分析，获得了相应的关键设计参数；对设计

的高度控制回路方案的数学仿真和基于ＦｌｉｇｈｔＧｅａｒ飞行环境模拟系统的半物理仿真验证了所设计的自主着陆高度控制系统的可行性，具

有一定的参考实用价值。

关键词：无人机着陆；ＰＩＤ控制；高度控制
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０　引言

飞行控制系统能够控制无人机出色地完成任务，并实现无

人机安全且完整的回收［１］。目前，常用的四种无人机回收方式

有空中回收、降落伞回收、阻拦网回收以及滑跑降落回

收［２８］。前三种回收方式均需要额外的回收设备，对控制系统

的控制性能要求低，但回收成本高，且在回收的过程中容易造

成机身的损坏［１］。滑跑着陆回收具有无需额外设备和人员参

与，机身无损伤，且降落后可立刻起飞等优点，因此，滑跑降

落回收方式的成本更低，回收更方便。考虑到固定翼无人机在

滑跑降落过程中进场平飞和轨迹捕获阶段的轨迹由巡航控制，

在执行不同的飞行任务时，轨迹存在很大差异［９］，不必进行统

一设计，而只需对直线下滑和末端拉平阶段的轨迹及其控制系

统进行统一设计。

１　无人机着陆轨迹设计

１１　直线下滑段轨迹设计

无人机要实现安全着陆，必须在着陆过程中跟踪下滑轨迹

线的高度剖面，而在直线下滑阶段，下滑轨迹角则决定了无人

机下滑速度的可控性，为保证安全着陆，通常可考虑设置无人

机的拉平决策高度为１０米。本文以天行者１６８０无人机为研

究对象，该类型无人机具有重量轻和易受到侧风干扰的特点，

需要较长的下滑轨迹以矫正下滑曲线。因此，文中选取下滑角

γ＝－２．５°的普通直线下滑。

１２　末端拉平段轨迹设计

合理的拉平轨迹设计可将无人机的下滑垂直速度减小到允

许的着地速度范围。在目前常用的拉平轨迹设计中，指数拉平

轨迹较为成熟，易于实现且精度较高。它基于飞机瞬时下降速

度与高度成比例的思想，在理想情况下，当飞机下降速度为零

时，高度犎（狋）也应该等于零，即
［１０］：

珨犎（狋）＝－犮犎（狋）＝－
１

τ
犎（狋） （１）

　　由上述微分方程，可得

犎（狋）＝犎０犲－
狋
τ （２）

式中，犎０为开始拉平时的高度，τ为时间常数。式 （２）意味着

在时间狋趋于无穷时高度为零。假设飞机的允许接地速度为

珨犎０ ，则式 （２）可进一步写为：

狋珨犎（狋）＝－
１

τ
犎（狋）＋珨犎０ （３）

　　由上述微分方程，可得

犎（狋）＝犎０犲－
狋
τ ＋τ珨犎０ （４）

　　令犎（狋１）＝０，则拉平时间狋１ 为：

狋１ ＝τｌｎ －
犎０

τ珨犎（ ）０ （５）

　　在拉平过程中假设无人机的速度为常数，为避免拉平距离
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犾无限长，可假设跑平面高出拉平轨迹渐近线犺犮 的距离，则：

珨犎 ＝－
１

τ
犎 ＝－

１

τ
（犺＋犺犮）＝－

犺

τ
＋珨犎犼犱 （８）

式中，珨犎犼犱 ＝－
犺犮

τ
表示预设的着地速度。进一步可得到拉平距

离为［１０］：

犾＝τ犞０ｌｎ －
犎０

τ珨犎犼（ ）犱 ＝τ犞０ｌｎ
珨犎０
珨犎犼（ ）犱 （９）

　　 本文设计的无人机下滑初始速度为２０ｍ／ｓ，下滑初始高

度为５０ｍ，下滑角γ＝－２．５°，τ为４．２，拉平决策高度为１０

ｍ。珨犎犼犱 为－０．１０ｍ／ｓ，犺犮 为０．４２ｍ。

２　纵向俯仰控制回路设计与仿真

纵向控制回路以俯仰角控制回路为内回路，高度控制回路

以俯仰角控制回路为基础搭建，作为纵向导航控制回路的外回

路。俯仰角速率和俯仰角可由惯性测量单元 （ＩｎｅｒｔｉａｌＭｅａｓ

ｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔ，ＩＭＵ）提供。同时引入俯仰角速率反馈，可增

加无人机的纵向阻尼系数，减少俯仰控制回路的振荡。俯仰角

反馈能够改善无人机的长周期模态的阻尼特性，提高系统的稳

态精度。无人机俯仰控制律如图１所示。

图１　俯仰角控制律

图１中，Δθ犮 为期望俯仰角，Δθ为实际俯仰角，Δω狕 为俯仰

角速率。其控制表达式可以表示成：

狌＝犓θ狕（Δθ犮－Δθ）－犓ω狕狕Δω狕 （１１）

　　当采用常规ＰＩＤ控制结构时：

犓θ狕 ＝犓狆＋犓犻·
１

狊
＋犓犱狊 （１２）

　　因此，无人机俯仰角控制回路有两部分参数需要确定，他

们分别是俯仰角速率回路的反馈增益犓ω狕狕 与俯仰角回路的ＰＩＤ

控制参数。在控制参数的选取上，为使参数选定更加准确，可

首先确定俯仰角速率回路参数犓ω狕狕 ，然后以此为基础确定俯

仰角控制回路的ＰＩＤ参数。已知测试无人机降落时状态方程

和输出方程可表示为：

犡＝犃犡＋犅犝

犢＝犆犡＋｛ 犇犝
（１３）

式中，

犡＝ ［Δ犞，Δα，Δθ，Δω狕，Δ犎］
犜犝 ＝Δδ狕

犃＝

－０．０１６１ －０．４１２５ －０．１６６４ ０ ０

－０．０１１７ －０．３７５７ －０．０１０６ １．００００ ０

０ ０ ０ １．００００ ０

－０．２１９６ －６．３０６２ ０．０００９ －０．３０２３ ０

－０．２２９４ －３．６０５２ ３．

熿

燀

燄

燅６０５２ ０ ０

犅＝ ［０，－０．０１７２，０，－５．２０９６，０］犜

犆＝
０ ０ １ ０ ０

［ ］０ ０ ０ １ ０
犇＝ ［］

０

０

　　因此，犢＝ ［Δθ Δω狕］犜 ，并且有Δω狕 ＝Δ珋θ。于是：

Δθ
Δδ狕（狊）

＝

－５．２０９６（狊＋０．３６７８）（狊＋０．００３２２６）
（狊－０．０２４３５）（狊＋０．０１００１）（狊２＋２×０．１４×２．５４狊＋２．５４２）

（１４）

　　由上式可以看出，测试无人机的自然频率为２．５４，阻尼

比为０．１４。由于无人机的阻尼比较弱，因此加入角速率反馈

是必要的。根据系统角速率阻尼回路的开环传递函数，利用

ＭＡＴＬＡＢ的ｒｌｏｃｕｓ函数，绘制出其根轨迹如图２所示，根轨

迹增益犓ω狕狕 即为所要确定的阻尼回路参数。

图２　俯仰角速率根轨迹

从图２可知，随着犓ω狕狕 的增大，角速率回路中的一对共扼

复根的振荡阻尼得到了改善。当犓ω狕狕 增大到０．６时，共轭复根

的阻尼比达到最大值０．８１２。此后随着犓ω狕狕 继续增大，共轭复

根的阻尼比逐渐减小，自然频率变大，控制品质恶化。通过对

根轨迹的分析可以看出，只有当犓ω狕狕 在一定范围内时，才能获

得较大的阻尼比。因此我们选取犓ω狕狕 ＝０．５，这时共轭复根所

对应的阻尼比为０．６８，此时俯仰角速率回路可以改善无人机

短周期运动的阻尼。

为整定ＰＩＤ控制参数，假设期望相角裕度φ犿 ＝６０°，截止

频率ω犮＝４ｒａｄ／ｓ，α＝４。可得犓狆＝１．３４，犜狆＝０．４７，犜犻＝１．８８。

基于ＰＩＤ控制的俯仰角控制系统的仿真结果如图３所示。

图３　俯仰角阶跃响应曲线

由图可见，在设计的控制回路和ＰＩＤ参数情况下，系统

具有快速调整特性和很小的超调，可满足俯仰角控制要求。

３　高度跟踪控制回路的设计与仿真

为使无人机快速跟踪下滑轨迹，本文采用控制升降舵的方

法实现高度控制系统的设计。设计的高度控制律如图４所示，

图中Δ犎犮 为期望的飞行高度偏差，Δ犎 为测量得到的高度偏差。

高度偏差信号与高度变化率信号反馈可实现飞行过程中高

度阶跃响应的要求，但在高度保持飞行中无法克服静差，因此
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图４　高度控制律

在高度控制回路中加入积分环节，以保证无人机无静差的飞

行。无人机高度控制回路的控制率可采用如下公式表示：

狌＝犓
狕
θ（Δθ犮－Δθ）＋犓

ω狕狕Δω狕＋犓
犎
狕 （Δ犎犮－Δ犎）－犓

犎
狕Δ犎

（１５）

　　其中：根轨迹增益犓犎狕 为阻尼回路参数。与俯仰控制回路

同理，可得出高度控制回路控制参数为 犓狆 ＝１．５７，犜狆 ＝

０．５３，犜犻 ＝２．１４。

在设计基于ＰＩＤ控制的无人机高度控制系统时，只需保

持原有所设计的俯仰姿态回路不变，然后在此基础上设计基于

ＰＩＤ控制的高度保持／控制外回路。无人机着陆段的高度剖面

的仿真跟踪曲线如图５所示。

图５　轮式无人机自主着陆高度剖面跟踪曲线

从图中可以看出，测试无人机在下滑初期跟踪误差较大，

原因在于，此时无人机尚未进入着陆程序，未建立下滑角，在

达到下滑初始高度５０ｍ以后，建立下滑角，此后无人机能够

较好地跟踪高度曲线，在达到拉平决策高度后的末端拉起段，

考虑到发动机停车会导致轻质飞机姿态随环境改变，着陆点与

理论着陆点会存在一定的偏差，该偏差在１５ｍ之内。

４　半物理仿真验证

为进一步验证控制系统的可用性，用于验证的半物理仿真

实验平台环境如图６所示。图中，台式计算机运行飞行模拟软

件，用于模拟并输出飞机的各项飞行状态数据和执行自动驾驶

仪给出的控制信息；笔记本电脑运行无人机地面站软件，用于

无人机飞行任务规划及飞行状态显示；方框内为无人机飞行控

制系统硬件，采用ＡｔｍｅｌＭｅｇａ２５６０芯片作为控制核心，飞行

控制系统内部包含本文所设计的高度控制方案。

　　　图６　半物理仿真环境　　　　　图７　无人机航迹线

ＦｌｉｇｈｔＧｅａｒ仿真软件基于真实的环境和飞机模型搭建，其

输出的位置信息与真实的环境位置信息一致。为增加半物理仿

真的真实性并验证无人机导航控制回路的抗干扰能力，将环境

风力设定为３级，风向随机生成并随时间不断变化，以增加飞

行难度。

无人机航迹线如图７所示。设计方案的半物理仿真高度跟

踪结果如图８所示，图８中相位超前的梯形直线为无人机任务

规划过程高度，由９个预设航点的规划出期望的高度曲线。相

位迟后的不规则曲线为无人机实际飞行的高度曲线。由于无人

机在转弯过程中会损失高度，而且考虑到无人机机身不足２

ｋｇ，加上侧风的影响，曲线中间段的高度存在波动，同时，在

转弯损失高度后，需要高度控制回路对高度进行补偿，因而无

人机的高度跟踪有一定的迟后，但仍然能够控制无人机完成航

迹跟踪。

图８　高度跟踪曲线

５　结论

本文对无人机的着陆轨迹和纵向控制回路进行了设计与建

模，在理论方面设计了小型无人机指数下滑曲线和控制模型的

建立，消除了机身俯仰控制的无阻尼震荡，同时确保了高度调

节的快速性，完成了无人机自主着陆纵向高度控制的数学仿真

与半物理仿真验证，具有一定的参考价值。
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