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摘要：由于无人机的三轮滑跑阶段是整个飞行过程最容易出 问 题 的 环 节，本 文 对 前 三 点 式 无 人 机 地 面 滑 跑 进 行 建 模 并

研究了前轮转向纠偏控制方法。首先，分析了无人机三轮滑跑阶段的受力情况；考虑发动机 扭 矩、推 力 偏 心 及 停 机 角 对

模型的影响，建立了无人机地面三轮滑跑非线性数学模型；然后，利用小扰动原理在合理简化的前 提 下 将 非 线 性 模 型 线

性化，分别推导了前轮转角为输入，偏航角速度、偏航角、侧偏距为输出的传递函数，设计了三 回 路 增 益 调 节 前 轮 转 向 纠

偏控制律；最后，通过滑跑试验进行了验证。试验 结 果 表 明：在 初 始 航 向 偏 差 为３°，初 始 侧 向 位 置 偏 差 为０．２ｍ的 情 况

下，无人机由静止滑行至速度为３２ｍ／ｓ过程中的最大侧偏距为０．３ｍ，最大偏航角为４．５°，并且对不大于４．６ｍ／ｓ的侧

风干扰有较好的抑制作用，对跑道路况、轮胎侧偏刚度及轮胎弹性等不确定因素的影响有较好的鲁棒性。该设计已成功

应用于某无人机。
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１　引　言

　　随着无人机的任务要求和自身功能的日趋复

杂，无人机的体积和重量在不断增加，越来越多的

无人机采用滑跑起降来代替以往的火箭发射、伞

降回收等方式。而地面滑跑是无人机安全起降过

程的一个重要阶段，无人机在三轮滑跑阶段是整

个飞行过程最容易出问题的环节，因此，建立无人

机地面滑跑阶段的数学模型，并对模型展开分析，

进一步深入研究滑跑阶段的控制律，对实现安全

稳定的自主起降有着重要意义。无人机三轮地面

滑跑时，除了受到地面效应的影响外，还由于速度

变化较大，空气动力特性变化也较大；另外，还要

考虑起落架受到地面的作用力，及它们之间的耦

合［１－３］。文献［４］建立了无人机地面滑跑非线性模

型，但未考虑发动机扭矩、推力偏心及停机角对滑

跑运动的影响。

滑跑纠偏的目的是使无人机在地面滑跑中相

对跑道中心线的侧偏距保持在允许的范围内，防

止出现由于跑道路况、侧风干扰、受力不对称等因

素使无人机发生冲出跑道的情况。国内一些科研

人员已经对无人机三轮滑跑控制问题进行了相关

研究，但大多是纵向控制的研究，对滑跑纠偏控制

的研究不足［３－６］。统计数据表明，滑跑段是事故高

发段，一个 重 要 原 因 就 是 纠 偏 控 制 出 现 问 题［７］。

文献［８］采用神经网络方法设计了纠偏控制律，但

选择合适的适应度函数较为困难，且控制参数对

模型的精准度要求较高，文献［９］采用模糊控制方

法设计了滑跑航向纠偏控制律，但实际滑跑控制

的模糊控制规则较难获得。

增益调节是自适应控制方案的一种，是 在 研

制飞机飞行控制系统时提出的［１０－１２］。主要问题是

寻求与过程动力学特性密切有关的辅助变量，用

来改变控制参数。通过调度变量的应用，降低参

数变化对控制过程的影响。增益调节控制的另一

个显著特点是可补偿被控系统的非线性特性，增

益调节引入非线性变换，变换后系统与运行条件

无关［１３］。由于其计算简单，基本对运算实时性没

有影响，因此被广泛应用于现代飞行控制系统中。

本文基于某样例无人机的风洞试验 数 据，在

考虑发动机扭矩、推力偏心及初始停机角的情况

下研究了样例无人机三轮滑跑阶段建模及模型线

性化方法，提出了偏航角速度和偏航角回路采用

定参数控制而侧偏距回路采用增益调节变参数控

制的自主滑跑三回路纠偏控制方案，给出了可工

程化应用的滑跑纠偏控制律，并在滑跑试验中取

得了良好效果。

２　三轮滑跑模型的建立

　　研究对象为某固定翼无人机，前三点式固定

起落架，动力系统为活塞螺旋桨发动机，三轮滑跑

阶段采用前轮转向进行纠偏控制。与空中飞行模

型相比，无人机地面滑跑时除了受空气动力外，还

受到地面支持力和地面摩擦力的影响，地面摩擦

力又分为滚动摩擦和侧向力。

２．１　重力

在地面坐标系中重力表达式为：

Ｇ＝［０　０　ｍｇ］Ｔ． （１）

重力作用线过重心，对重心产生的力矩为０。

２．２　发动机推力

在机体坐 标 系 中 发 动 机 推 力 和 推 力 矩 分 别

为：

Ｔ＝［Ｔｃｏｓｐ　０　－Ｔｓｉｎｐ］Ｔ， （２）

ＭＴ＝［Ｔｏｒｃｏｓｐ　－ＴΔ　Ｔｏｒｓｉｎｐ］Ｔ， （３）
其中：ｐ 为发动机安装角，Δ为质心到发动机推力

线距离，Ｔｏｒ为发动机扭转力矩。
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２．３　气动力

在速度坐标系中，气动力表达式为：

Ｒ＝［－Ｄ　Ｃ　－Ｌ］Ｔ， （４）

在机体坐标系中，气动力矩表达式为：

ＭＲ＝［珚Ｌ　珨Ｍ　珡Ｎ］Ｔ， （５）

其中：－Ｄ，Ｃ，－Ｌ 分 别 为 阻 力、侧 力 和 升 力，珚Ｌ，
珨Ｍ，珡Ｎ分别为滚转力矩、俯仰力矩和偏航力矩。

２．４　地面支持力

在地面坐标系中，地面作用在无人机 上 的 支

持力为：

Ｐ＝［０　０　Ｐ］Ｔ＝［０　０　－Ｐｎ－Ｐｍｌ－Ｐｍｒ］Ｔ，

（６）

其中：Ｐｎ 为前轮对地面的压力；Ｐｍｌ为左主轮对地

面的压力；Ｐｍｒ为右主轮对地面压力。地面对无人

机总支持力为：

Ｐ＝－（Ｐｎ＋Ｐｍｌ＋Ｐｍｒ）＝－［ｍｇ－Ｔｓｉｎ（ｐ＋珋θ）－Ｌ］，

（７）

其中：珋θ为停机角。

求取无人 机 三 轮 地 面 支 持 力 通 常 有 两 种 方

法：一种是根据机轮的机械特性求解；另一种是根

据运动方程的已知条件求解。文献［５］采用了第

一种方法求解，但需分别得到各起落架支柱和轮

胎的压缩量和压缩速度，一般根据经验公式求出，

但可能带来较大的误差［４，１４］。本文在第一种方法

的基础上，通过升降舵偏转来保持前后轮压力比

为定值的方法求取三轮支持力。

不考虑发 动 机 扭 矩 对 左 右 主 轮 支 持 力 的 影

响，则可认为在滑跑过程中左右主轮受地面支持

力相等，随着滑跑速度的增大，地面对三轮的支持

力逐渐变小，且由于抬头力矩逐渐增大，前轮所受

地面支持力减小更快。为了保证前轮纠偏的控制

效率，在滑跑过程中，采用纵向控制即升降舵偏转

产生低头力矩的方式来保持前后轮压力比ｉ为定

值，即Ｐｍｌ＝Ｐｍｒ＝ｉＰｎ。

考虑发动机扭矩、气动滚转力矩及地 面 摩 擦

力对左右主轮支持力的影响时，无人机地面滑跑

受力如图１所示。

　　由图１可知，发动机扭转力矩Ｔｏｒ对左右主轮

支持力的影响ΔＰ为：

ΔＰ＝
Ｔｏｒｃｏｓｐ＋珚Ｌ＋Ｍｆ　ｘ

ｂｗｃｏｓ珋θ
， （８）

图１　无人机地面滑跑受力示意图

Ｆｉｇ．１　Ｆｏｒｃｅ　ｏｆ　ｇｒｏｕｎｄ　ｔａｘｉｉｎｇ

此时两主轮所受支持力分别为：

Ｐｐｍｒ＝Ｐｍｒ＋ΔＰ， （９）

Ｐｐｍｌ＝Ｐｍｌ－ΔＰ ． （１０）
在机体坐标系中，地面支持力引起的力矩为：

ＭＰ＝

（ＰＰｍｌ－ＰＰｍｒ）ｃｏｓθ·ａｍ／２
Ｐｎ·ａｎ－（ＰＰｍｌ＋ＰＰｍｒ）·ａｍ
（ＰＰｍｌ－ＰＰｍｒ）ｓｉｎθ·ａｍ／

熿

燀

燄

燅２
．（１１）

２．５　侧向力及摩擦阻力

轮胎学研究试验表明，对于弹性轮胎，地面侧

向力作用点在转动轮胎前进方向的后侧，因此弹

性轮胎在该力 作 用 下，相 对 机 轮 有βｘ 的 扭 角，称

为侧偏角，侧偏角定义为无人机机轮中心线与机

轮速度的夹角。侧向力Ｆ与侧偏角βｘ 的关系是

一个非线性超越函数，其参数确定十分复杂，但当

侧偏角βｘ 较小时（βｘ＜５°），可以认为机轮侧向力

与侧偏角βｘ 存在着线性关系［１０］：

Ｆ＝Ｋβｔａｎβ＝Ｋββ， （１２）

其中：Ｋβ 为侧偏刚度。
根据图１，可推导出３个侧偏角大小分别为：

βｍｌ＝ａｒｃｔａｎ（
ｒ·ａｍ－ｖ

ｕｃｏｓθ＋ｒ·ｂｗ／２
）， （１３）

βｍｒ＝ａｒｃｔａｎ（
ｒ·ａｍ－ｖ

ｕｃｏｓθ－ｒ·ｂｗ／２
）， （１４）

βｎ＝θｌ－ａｒｃｔａｎ（
ｖ＋ｒ·ａｎ
ｕｃｏｓθ

）， （１５）

其中：θｌ 为改变航向的控制输入角。
故地面作用于轮胎的侧向力为：
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Ｆ＝
Ｆｎ
Ｆｍｌ
Ｆ

熿

燀

燄

燅ｍｒ

＝Ｋβ·βｘ＝
Ｋβ·βｎ
Ｋβ·βｍｌ
Ｋβ·β

熿

燀

燄

燅ｍｒ

． （１６）

当主轮未刹车，机轮在地面做纯滚动运动时，
滚动摩擦阻力Ｑ与地面支持力Ｐ 的关系为：

Ｑ＝
Ｑｎ
Ｑｍｌ
Ｑ

熿

燀

燄

燅ｍｒ

＝
μＰｎ

μＰｐｍｌ

μＰｐ

熿

燀

燄

燅ｍｒ

， （１７）

其中：μ为机轮与跑道面的滚动摩擦系数。
综上所述，无人机地面滑跑阶段，在稳定坐标系

中，地面对无人机的作用力（轴向摩擦力和侧向力）为：

ｆ＝
ｆｘ
ｆｙ
ｆ

熿

燀

燄

燅ｚ

＝
－Ｆｎｓｉｎθｌ－Ｑｎｃｏｓθｌ－Ｑｍｌ－Ｑｍｒ
Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｑｎｓｉｎθｌ＋Ｆｍｌ＋Ｆｍｒ

熿

燀

燄

燅０
．

（１８）
在机体坐标系中，ｆ引起的力矩为：

Ｍｆ＝

（Ｑｎｓｉｎθｌ－Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｆｍｌ－Ｆｍｒ）·ｈ·ｃｏｓ珋θ－［－（Ｆｍｌ＋Ｆｍｒ）ａｍ＋（Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｑｎｓｉｎθｌ）·ａｎ］·

ｓｉｎ珋θ－（Ｑｍｒ－Ｑｍｌ）ｓｉｎ珋θ·ｂｗ／２
（－Ｆｎｓｉｎθｌ－Ｑｎｃｏｓθｌ－Ｑｍｌ－Ｑｍｒ）·ｈ
［－（Ｆｍｌ＋Ｆｍｒ）ａｍ＋（Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｑｎｓｉｎθｌ）·ａｎ］·ｃｏｓ珋θ＋（Ｑｎｓｉｎθｌ－Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｆｍｌ－Ｆｍｒ）·

ｈ·ｓｉｎ珋θ＋（Ｑｍｒ－Ｑｍｌ）ｃｏｓ珋θ·ｂｗ／

熿

燀

燄

燅２

．

（１９）

　　综合以上各力，无人机地面滑跑机体坐标系

的合力和合力矩分别为：

Ｆ＝ＭｆｇＧ＋ＭｆａＲ＋Ｔ＋ＭｆｇＰ＋Ｍｆｓｆ，

Ｍ＝ＭＲ＋ＭＴ＋ＭＰ＋Ｍｆ
， （２０）

其中：Ｍｆｇ、Ｍｆａ、Ｍｆｓ分别为地面系、速度系、稳定系

到机体系的坐标转换矩阵。

２．６　地面滑跑非线性模型

根据牛顿第二定律及几何关系［１５］，考虑发动机

安装角及停机角影响下的无人机地面滑跑的动力学

方程如式（２１）所示。

ｕ＝ｒｖ－ｑｗ＋
－ｍｇｓｉｎθ＋Ｔｃｏｓｐ－Ｄｃｏｓαｃｏｓβ＋Ｃｃｏｓαｓｉｎβ＋Ｌｓｉｎα－Ｐｓｉｎθ＋ｆｘｃｏｓα

ｍ

ｖ＝ｐｗ－ｒｕ＋
ｍｇｃｏｓθｓｉｎ＋Ｄｓｉｎβ＋Ｃｃｏｓβ＋Ｐｃｏｓθｓｉｎ＋ｆｙ

ｍ

ｗ＝ｑｕ－ｐｖ＋
ｍｇｃｏｓθｃｏｓ－Ｔｓｉｎｐ－Ｄｓｉｎαｃｏｓβ＋Ｃｓｉｎαｓｉｎβ－Ｌｃｏｓα＋Ｐｃｏｓθｃｏｓ＋ｆｘｓｉｎα

ｍ
ｐ＝（ｃ１ｒ＋ｃ２ｐ）ｑ＋ｃ３［珚Ｌ＋（Ｑｎｓｉｎθｌ－Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｆｍｌ－Ｆｍｒ）·ｈ·ｃｏｓ珋θ］＋ｃ４｛珡Ｎ＋［－（Ｆｍｌ＋Ｆｍｒ）ａｍ＋
（Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｑｎｓｉｎθｌ）·ａｎ］·ｃｏｓ珋θ｝

ｑ＝ｃ５ｐｒ－ｃ６（ｐ２－ｒ２）＋ｃ７［－ＴΔ＋珡Ｍ＋Ｐｎ·ａｎ－（Ｐｍｌ＋Ｐｍｒ）·ａｍ－（Ｆｎｓｉｎθｌ＋Ｑｎｃｏｓθｌ＋Ｑｍｌ＋Ｑｍｒ）·ｈ］
ｒ＝（ｃ８ｐ－ｃ２ｒ）ｑ＋ｃ４［珚Ｌ＋（Ｑｎｓｉｎθｌ－Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｆｍｌ－Ｆｍｒ）·ｈ·ｃｏｓ珋θ］＋ｃ９｛珡Ｎ＋［－（Ｆｍｌ＋Ｆｍｒ）ａｍ＋
（Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｑｎｓｉｎθｌ）·ａｎ］·ｃｏｓ珋θ｝

＝ｐ＋ｔａｎθ（ｑｓｉｎ＋ｒｃｏｓ）
θ＝ｑｃｏｓ－ｒｓｉｎ

ψ＝
１
ｃｏｓθ

（ｑｓｉｎ＋ｒｃｏｓ）

Ｐｘ＝ｕｃｏｓψｃｏｓθ＋ｖ（ｃｏｓψｓｉｎθｓｉｎ－ｓｉｎψｃｏｓ）＋ｗ（ｃｏｓψｓｉｎθｃｏｓ＋ｓｉｎψｓｉｎ）
Ｐｙ＝ｕｓｉｎψｃｏｓθ＋ｖ（ｓｉｎψｓｉｎｓｉｎθ＋ｃｏｓψｃｏｓ）＋ｗ（ｓｉｎψｓｉｎθｃｏｓ－ｃｏｓψｓｉｎ）
Ｈ＝ｕｓｉｎθ－ｖｃｏｓθｓｉｎ－ｗｃｏｓθｃｏｓ

烅

烄

烆 

．

（２１）

３　模型线性化

　　无人机地面滑跑时，忽略轮胎弹性及气动力

等量导致轮胎压缩量变化对无人机姿态的影响，
即在滑跑过程 中 滚 转 角 及 滚 转 角 速 率＝＝０，
俯仰角速率及俯仰角加速度ｑ＝ｑ＝０，则 俯 仰 角

及迎角满足θ＝α＝常值（停机角），且根据几何关

０１５１ 　　　　　光学　精密工程　　　　　 第２２卷　



系 可 知，ｕ、ｖ、ｗ 可 由Ｖｍ ＝ｕ
ｕ＋ｖｖ＋ｗｗ
Ｖｍ

、α＝

ｕｗ－ｗｕ
ｕ２＋ｗ２

、β＝
ｖＶｍ－ｖＶｍ

Ｖ２ｍｃｏｓβ
表 示，由 此，将 方 程 组

（２１）简化为：

Ｖｍ＝ｕ
ｕ＋ｖｖ＋ｗｗ
Ｖｍ

β＝
ｖＶｍ－ｖＶｍ

Ｖ２ｍｃｏｓβ
ｒ＝ｃ９｛珡Ｎ＋［－（Ｆｍｌ＋Ｆｍｒ）ａｍ＋（Ｆｎｃｏｓθｌ－
Ｑｎｓｉｎθｌ）·ａｎ］·ｃｏｓ珋θ｝

ψ＝
ｒ
ｃｏｓθ

Ｐｘ＝ｕｃｏｓψｃｏｓθ－ｖｓｉｎψ
Ｐｙ＝ｕｓｉｎψｃｏｓθ＋ｖｃｏｓ

烅

烄

烆 ψ

．（２２）

经典控制方法和许多现代控制理论的应用多

是基于线性模型的，而实际无人机地面滑跑的模

型由于受到地面对起落架的支持力、地面对轮胎

的侧向力及摩擦阻力、地面效应对气动的影响，非
线性耦合较为严重，文献［８－９］研究了基于非线性

模型的控制律设计方法，但不适于工程应用，且不

知控制系统稳定裕量，而在滑跑过程中地面摩擦系

数及轮胎特性又是时变的，无法预知系统在扰动下

的响应是否满足滑跑指标要求，因此研究一种具有

相对较高精度的非线性模型线性化方法对于许多

成熟的现代控制方法的应用显得尤为重要。
由方程组（２２）可知，由于Ｐｘ、Ｐｙ 方程相对独

立，偏航角又可以由偏航角速度的积分表示，方程

组（２２）中实际有３个独立的状态变量，因此选择

速度、侧滑角和偏航角速度为状态变量，得到系统

状态方程如式（２３）所示：

Ｖｍ＝
Ｔｃｏｓｐｃｏｓα

ｍ ｃｏｓβ－
Ｄｃｏｓ２α
ｍ ｃｏｓ２β＋

Ｃｃｏｓ２α
２ｍ ｓｉｎ　２β＋

Ｌｓｉｎ　２α
２ｍ ｃｏｓβ－

Ｐｓｉｎθｃｏｓα
ｍ ｃｏｓβ＋

ｆｘｃｏｓ２α
ｍ ｃｏｓβ－

Ｄ
ｍｓｉｎ

２
β－
Ｃ
２ｍｓｉｎ　２β－

ｆｙ
ｍｓｉｎβ－

Ｔｓｉｎｐｓｉｎα
ｍ ｃｏｓβ－

Ｄｓｉｎ２α
ｍ ｃｏｓ２β＋

Ｃｓｉｎ２α
２ｍ ｓｉｎ　２β－

Ｌｓｉｎ　２α
２ｍ ｃｏｓβ＋

Ｐｃｏｓθｓｉｎα
ｍ ｃｏｓβ＋

ｆｘｓｉｎ２α
ｍ ｃｏｓβ

β＝ｒｃｏｓα－
Ｄ
ｍＶｍ

ｔａｎβ－
Ｃ
ｍＶｍ

－ ｆｙ
ｍＶｍｃｏｓβ

＋ｍｇｓｉｎθｃｏｓαｍＶｍ
ｓｉｎβ－

Ｔｃｏｓｐｃｏｓα
ｍＶｍ

ｓｉｎβ＋
Ｄｃｏｓ２α
２ｍＶｍｓｉｎ　２β－

Ｃｃｏｓ２α
ｍＶｍ

ｓｉｎ２β－
Ｌｓｉｎ　２α
２ｍＶｍｓｉｎβ＋

Ｐｓｉｎθｃｏｓα
ｍＶｍ

ｓｉｎβ－
ｆｘｃｏｓ２α
ｍＶｍ

ｓｉｎβ＋
Ｄ

ｍＶｍｃｏｓβ
ｓｉｎ３β＋

Ｃ
ｍＶｍ

ｓｉｎ２β＋

ｆｙ
ｍＶｍｃｏｓβ

ｓｉｎ２β＋
Ｔｓｉｎｐｓｉｎα
ｍＶｍ

ｓｉｎβ＋
Ｄｓｉｎ２α
２ｍＶｍｓｉｎ　２β－

Ｃｓｉｎ２α
ｍＶｍ

ｓｉｎ２β＋
Ｌｓｉｎ　２α
２ｍＶｍｓｉｎβ－

Ｐｃｏｓθｓｉｎα
ｍＶｍ

ｓｉｎβ－

ｆｘｓｉｎ２α
ｍＶｍ

ｓｉｎβ

ｒ＝ｃ９［珡Ｎ－（Ｆｍｌ＋Ｆｍｒ）ａｍｃｏｓθ＋（Ｆｎｃｏｓθｌ－Ｑｎｓｉｎθｌ）·ａｎｃｏｓθ

烅

烄

烆 ］

，

（２３）

　　采用小扰动原理将方程组（２３）线性化。选择

基准运动为无人机沿跑道中心线做定常无侧滑直

线运动，实际运动看作在基准运动基础上的小扰

动运动，由于滑跑过程中速度是实时变化的，线性

化后应该在不同基准速度下对线性化结果进行验

证。选择ｘ＝［Ｖｍ　β　ｒ］
Ｔ 为状态变量，ｕ＝θｌ 为

输入变量，根据小扰动线性化原理，并将基准状态

β＝０、ｒ＝０、Ｖ＝Ｖｍ 带入式（２３），忽略泰勒展开后

的二阶以上小量，得到无人机地面滑跑侧向纠偏

运动的线性化方程组如式（２４）所示：

　

Ｖｍ

β


熿

燀

燄

燅ｒ
＝

ａ１１ ａ１２ ａ１３
ａ２１ ａ２２ ａ２３
ａ３１ ａ３２ ａ

熿

燀

燄

燅３３

Ｖｍ

β
熿

燀

燄

燅ｒ
＋
ｂ１
ｂ２
ｂ

熿

燀

燄

燅３

θｌ， （２４）

其中：

ａ１１＝（Ｔ（Ｖｍ）ｃｏｓ（ｐ＋α）－Ｄ（Ｖｍ）＋ｆ（Ｖｍ）ｘ ）／ｍ
ａ１２＝（ｆ（β）ｘ －ｆｙ）／ｍ
ａ１３＝ｆ（ｒ）ｘ ／ｍ
ａ２１＝（－Ｃ（Ｖｍ）Ｖｍ＋Ｃ－ｆ（Ｖｍ）ｙ ＋ｆｙ）／ｍＶ２ｍ
ａ２２＝－（Ｃ（β）＋ｆ（β）ｙ ＋ｍｇｓｉｎθｃｏｓα＋Ｔｃｏｓ（ｐ＋α）

＋ｆｘ）／ｍＶｍ
ａ２３＝ｃｏｓα－ｆ（ｒ）ｙ ／ｍＶｍ
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ａ３１＝ｃ９［珡Ｎ（Ｖｍ）－（Ｆ（Ｖｍ）ｍｌ ＋Ｆ（Ｖｍ）ｍｒ ）ａｍｃｏｓθ＋
Ｆ（Ｖｍ）ｎ ａｎｃｏｓθ］

ａ３２＝ｃ９［珡Ｎ（β）－（Ｆ（β）ｍｌ＋Ｆ（β）ｍｒ）ａｍｃｏｓθ＋Ｆ（β）ｎａｎｃｏｓθ］

ａ３２＝ｃ９［珡Ｎ（ｒ）－（Ｆ（ｒ）ｍｌ＋Ｆ（ｒ）ｍｒ）ａｍｃｏｓθ＋Ｆ（ｒ）ｎａｎｃｏｓθ］

ｂ１＝－Ｄ（δｒ）／ｍ

ｂ２＝－Ｃ（δｒ）／ｍＶ
ｂ３＝ｃ９珡Ｎ（δｒ）

将式（２４）进行拉氏变换，得到前轮转角为输

入，偏航角速度为输出的传递函数如式（２５）所示：

ｒ
θｌ ＝

ｂ３ｓ２＋（ａ３１ｂ１＋ａ３２ｂ２－ａ１１ｂ３－ａ２２ｂ３）ｓ＋ａ３１ａ１２ｂ２－ａ３１ｂ２２ｂ１＋ａ３２ａ１１ｂ２＋ａ１１ａ２２ｂ３－ａ１２ａ２１ｂ３
ｓ３－（ａ１１＋ａ２２＋ａ３３）ｓ２＋（ａ１１ａ２２－ａ１２ａ２１＋ａ３３ａ２２＋ａ３３ａ１１－ａ２３ａ３２－ａ１３ａ３１）ｓ＋ａ３３ａ２１ａ１２－ａ１１ａ２２ａ３３－ａ１２ａ２３ａ３１＋ａ１３ａ２２ａ３１＋ａ２３ａ１１ａ３２－ａ３２ａ２１ａ１３

，

（２５）

因为ｓψｃｏｓθ＝ｒ， 故前轮转角为输入，偏航角为输出的传递函数为：

ψ
θｌ ＝

ｂ３ｓ２＋（ａ３１ｂ１＋ａ３２ｂ２－ａ１１ｂ３－ａ２２ｂ３）ｓ＋ａ３１ａ１２ｂ２－ａ３１ｂ２２ｂ１＋ａ３２ａ１１ｂ２＋ａ１１ａ２２ｂ３－ａ１２ａ２１ｂ３
ｓ４＋（ａ１１－ａ２２－ａ３３）ｓ３＋（ａ１１ａ２２－ａ１２ａ２１＋ａ３３ａ２２－ａ３３ａ１１－ａ２３ａ３２－ａ１３ａ３１）ｓ２＋（ａ３３ａ２１ａ１２－ａ１１ａ２２ａ３３－ａ１２ａ２３ａ３１＋ａ１３ａ２２ａ３１＋ａ２３ａ１１ａ３２－ａ３２ａ２１ａ１３）ｓ

，

（２６）

又因为：
Ｐｙ＝ｕｓｉｎψｃｏｓθ＋ｖｃｏｓψ≈ψＶｍ

所以前轮转角为输入，侧偏距为输出的传递函数

如式（２７）所示：

Ｐｙ
θｌ ＝

ｂ３ｓ２＋（ａ３１ｂ１＋ａ３２ｂ２－ａ１１ｂ３－ａ２２ｂ３）ｓ＋ａ３１ａ１２ｂ２－ａ３１ｂ２２ｂ１＋ａ３２ａ１１ｂ２＋ａ１１ａ２２ｂ３－ａ１２ａ２１ｂ３
ｓ５＋（ａ１１－ａ２２－ａ３３）ｓ４＋（ａ１１ａ２２－ａ１２ａ２１＋ａ３３ａ２２－ａ３３ａ１１－ａ２３ａ３２－ａ１３ａ３１）ｓ３＋（ａ３３ａ２１ａ１２－ａ１１ａ２２ａ３３－ａ１２ａ２３ａ３１＋ａ１３ａ２２ａ３１＋ａ２３ａ１１ａ３２－ａ３２ａ２１ａ１３）ｓ２

．

（２７）

４　控制律设计

４．１　纵向控制律设计

纵向控制采用升降舵偏转产生低头力矩的方

式来保持前后轮压力比为定值，选择合适的压力

比（可选为静止时压力比），无人机三轮滑跑过程

中竖直方向受力及俯仰方向力矩平衡，根据图１，
得到纵向控制的迭代方程如式（２８）所示：

Ｐｎ＋Ｐｍｌ＋Ｐｍｒ＝［ｍｇ－Ｔｓｉｎ（ｐ＋珋θ）－Ｌ］

Ｐｍｌ＝Ｐｍｒ＝ｉＰｎ
Ｐｎ·ａｎ－２ｉＰｎ·ａｍ－μ（Ｐｎ＋Ｐｍｌ＋Ｐｍｒ）·ｈ＋
（Ｃｍ＋Ｃｍｄｅ·δｅ）珋ｑＳｂＡ－ＴΔ

烅

烄

烆 ＝０

，（２８）

根据式（２８）可 求 出 不 同 速 度 下 的 纵 向 控 制 律，δｅ
＝ｆ（Ｖｍ），式（２８）可用非线性 方 程 组 迭 代 方 法 求

解。

４．２　横侧向控制律设计

选取地面滑跑时不同速度，得到不同 速 度 下

前轮转角为输入，偏航角速度为输出的传递函数，
对于样 例 无 人 机，分 别 求 出５、１０、１５、２０、２５、３０、

３５、４０ｍ／ｓ共８个不同速度下 的 传 递 函 数，其 开

环零、极点分布如图２所示。

图２　不同速度下偏航角速率回路开环零、极点分布图

Ｆｉｇ．２　Ｚｅｒｏｓ　ａｎｄ　ｐｏｌｅｓ　ｏｆ　ｙａｗ　ｓｐｅｅｄ　ｏｐｅｎ－ｌｏｏｐ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

由图２可以看出，每一个速度下，系统除有一

对可以抵消的稳定的零极点外，对于不同的滑跑

速度，偏航角速度回路传递函数的零极点差异很

小，但由式（２７）可知，侧偏距回路的传递函数由于

与速度相关，系统开环增益随速度的增大而增大，
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因此，对于偏航角和偏航角速度回路采用定参数

控制，而侧偏距回路采用增益调节变参数控制，自
主滑跑侧向纠偏控制原理如图３所示。

图３　自主滑跑侧向纠偏控制原理图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｌａｔｅｒａｌ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎ　ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ

控制律设计的目的是使无人机的滑跑纠偏控

制具有要求的动态性能和静态性能，样例无人机

的具体要求为：
（１）侧偏距回路响应时间小于２ｓ，超调量小

于１０％；
（２）相位稳定裕度大于等于６０°，幅值裕度不

小于８ｄｂ；
（３）为防止飞机侧翻，前轮偏角为－３～３°；
（４）在最大 侧 风５ｍ／ｓ情 况 下，侧 偏 距 不 大

于３ｍ。
采用侧偏距为主反馈信号，引入偏航 角 和 偏

航角速度来改善纠偏控制系统动态性能的控制结

构。控制律形式为：

θｌ＝Ｋｙｙ＋Ｋψｙψ－Ｋ
ψ
ｙ
ψ ． （２９）

以速度２０ｍ／ｓ时的运动状态为基准状态，由
于偏航角速度和偏航角回路主要作用是改善系统

动态性能，则Ｋψｙ、Ｋψｙ 的选择依据是使偏航角速度

回路和偏航角回路具有最佳阻尼比，即使阻尼比

在０．７附近，Ｋψｙ、Ｋψｙ 取 值 变 大，能 增 加 相 应 回 路

阻尼，增强系统稳定性，但会降低系统响应速度，
而Ｋψｙ、Ｋψｙ 变小，会提高系统响应速 度，但 会 使 系

统阻尼特性变差，响应出现振荡。Ｋｙ 的选择则需

满足 系 统 相 位 裕 度 和 幅 值 裕 度 要 求，Ｋｙ 取 值 变

大，能加快响应速度，但系统稳定性变坏，Ｋｙ 取值

变小，幅 值 裕 度 和 相 位 裕 度 变 大，但 响 应 速 度 减

小。根据指标要求确定基准状态各回路控制参数

为：

Ｋｙ０＝０．０９３　２　Ｋψｙ＝７．７２　Ｋ
ψ
ｙ＝０．６２．

（３０）
侧偏距回路开环增益在整个滑跑过程中变化

较大，通过变增益设计将系统动态特性稳定在基

准状态，变增益控制律为：

Ｋｙ＝ｆ（Ｖｍ）＝Ｋｙ０Ｖｍ０／Ｖｍ， （３１）

其中：Ｋψｙ 为偏航角速度回路控制参数，Ｋψｙ 为偏航

角回路控制参数，Ｋｙ 为速度为Ｖｍ 时侧偏距回路

控制参数，Ｋｙ０为基准状态侧偏距回路控制参数。
基准状态系统阶跃响应和开环频率特性分别

如图４、图５所示，无人机在初始侧偏距为０．２ｍ，

５ｍ／ｓ常值侧风作用下变增益控制和常规ＰＩＤ控

制的侧偏距和 前 轮 偏 角 仿 真 结 果 如 图６、图７所

示。

图４　纠偏控制阶跃响应

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｅｐ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｌａｔｅｒａｌ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎ　ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图５　侧偏距回路开环频率特性

Ｆｉｇ．５　Ｏｐｅｎ－ｌｏｏｐ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｌａｔｅｒａｌ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

由仿真结果可知，系统响应时间为０．９ｓ，无

超调，相位稳定裕度７４．２°，幅值裕度１３．３ｄｂ，满

足指标要求。
对于初始 侧 偏 距 为０．２ｍ，５ｍ／ｓ常 值 侧 风

作用下，常规ＰＩＤ控制最大侧偏距为０．３ｍ，稳态
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图６　自主滑跑侧偏距仿真结果

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｌａｔｅｒａｌ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

图７　自主滑跑前轮转角仿真结果

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｎｏｓｅ　ｗｈｅｅｌ　ｓｔｅｅｒｉｎｇ　ａｎｇｌｅｓ

侧偏距为０．０３ｍ，而变增益控制控制最大侧偏距

为０．２５ｍ，稳态侧偏距为０．０２ｍ，均满足指标要

求，但变增益控制下的动态和稳态响应均优于常

规ＰＩＤ控制，且常规ＰＩＤ控制下由于低速时开环

增益较小，使前轮偏角振荡次数多于变增益控制。

５　滑跑试验

　　基于以上建模、传函推导及滑跑纠偏控制律

设计，完 成 了 样 例 无 人 机 的 外 场 滑 跑 试 验 验 证。
实验条件为：普通民用机场跑道，试验过程实测侧

向风速３．４～４．６ｍ／ｓ，初 始 航 向 偏 差３°，初 始 侧

向位置偏差０．２ｍ。滑 跑 试 验 中，无 人 机 开 始 滑

行时执行自主滑跑控制程序，通过设计的控制律

及预设滑跑航线自动调整侧偏距，使无人机保持

在跑道中心线上，为防止飞机速度过大导致飞机

离地，滑 跑 最 大 速 度 限 定 为３２ｍ／ｓ（抬 前 轮 速

度），速度达到限定速度由地面站关闭发动机，滑

跑距离、速度、偏航角、侧偏距、前轮偏角试验结果

图８　滑跑距离试验结果

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｄｉｓｔａｎｃｅｓ　ｉｎ　ｆｉｅｌｄ　ｔａｘｉｉｎｇ

图９　速度滑跑试验结果

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ　ｉｎ　ｆｉｅｌｄ　ｔａｘｉｉｎｇ

图１０　偏航角滑跑试验结果

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｙａｗｓ　ｉｎ　ｆｉｅｌｄ　ｔａｘｉｉｎｇ

如图８～１２所示。
试验结果表明：样例无人机从启动加 速 至 抬

前轮速度大约需要１６ｓ，滑跑距离约４００ｍ，整个

滑跑过程中的最大侧偏 距 为０．３ｍ，最 大 偏 航 角

为４．５°，为 抑 制 侧 风 及 发 动 机 扭 矩 干 扰，滑 跑 进

入稳态后大约存在０．４°的偏航角，前轮转角保持
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图１１　侧偏距滑跑试验结果

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｌａｔｅｒａｌ　ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓ　ｉｎ　ｆｉｅｌｄ　ｔａｘｉｉｎｇ

图１２　前轮转角滑跑试验结果

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｎｏｓｅ　ｗｈｅｅｌ　ｓｔｅｅｒｉｎｇ　ａｎｇｌｅｓ　ｉｎ

ｆｉｅｌｄ　ｔａｘｉｉｎｇ

在－１°左 右，滑 跑 试 验 的 最 大 侧 偏 距 比 仿 真 大

０．０５ｍ，是由于 试 验 中 传 感 器 存 在 噪 声、实 际 风

场方向的变化和滚动摩擦系数的不确定性所致，
试验中前轮偏角振荡次数比仿真多２次，是由于

侧偏刚度Ｋβ 的 不 确 定 性、跑 道 平 整 度 的 随 机 性

及信号传输延时造成的，总体而言，滑跑试验结果

与仿真结果较为吻合，满足指标要求。

６　结　论

　　本文针对前三点式轮式起降无人机，在考虑

发动机扭矩、推力偏心及初始停机角的情况下建

立了全量非线性模型；提出选择速度、侧滑角、偏

航角速度为状态变量的方式给出了滑跑非线性模

型的线性 化 方 法 及 地 面 滑 跑 侧 向 运 动 的 传 递 函

数，采用前轮转向纠偏控制方案，设计了地面滑跑

三回路增益调节控制律，通过滑跑试验验证了上

述方法的正确性。试验结果表明：在初始航向偏

差３°，初始侧向 位 置 偏 差０．２ｍ情 况 下，无 人 机

由静止滑行至速度为３２ｍ／ｓ过程中，最大侧偏距

为０．３ｍ，最大偏航角为４．５°，对３．５～４．６ｍ／ｓ
侧风干扰有较好的抑制作用，说明所采用三轮滑

跑建模与控制方法的正确性，且鲁棒性较好，易于

工程实现，能够满足无人机地面滑跑时的各项指

标要求，为自主起飞奠定了基础。
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