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摘要：针对无人机的自主高精度定点着陆，应用自适应内模控制（ＡＩＭＣ）原理设计了自主着陆纵向飞行控制律。以轮式

无人机为平台，将纵向非线性模型解耦并线性化。然后，以地速和下沉率为控制目标，应用ＡＩＭＣ理论设计了纵向飞 行

控制律。通过对ＡＩＭＣ滤波参数进行自调整改善了系统的动态特性，基于对模型的辨识增强了系统的鲁棒性。在顺 逆

风６ｍ／ｓ的条件下对ＡＩＭＣ系统 进 行 了 数 字 仿 真，结 果 显 示 其 落 点 精 度 达 到 前 后 向３０ｍ范 围 内。与 传 统 内 模 控 制

（ＩＭＣ）系统相比，提出的自适应内模控制（ＡＩＭＣ）系统在动态性能和落点精度等方面均有 明 显 提 高。最 后，搭 建 了 半 物

理测试平台，通过半物理仿真测试复现了系统数字仿真结果，验证了系统功能的完整性和协调性。
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１　引　言

自主着陆 是 轮 式 无 人 机 回 收 的 重 要 方 式 之

一，其着陆点的特性指标较高，对导航系统和飞行

控制系统均提出了严格要求。文献［１］指出在着

陆过程中，气动参数会因地面效应发生明显变化，
同时风场的存在更会影响定点着陆的精度。文献

［２］采用稳态逆结合反馈控制器设计了自主着陆

控制律，文献［３］在构造非线性干扰观测器的基础

上设计了滑模控制器，在没有考虑风场的影响下

文献［２－３］的方法均 达 到 了 精 确 跟 踪 着 陆 航 迹 的

要求。文献［４－７］分 别 应 用 神 经 网 络 和 鲁 棒 Ｈ∞

控制算法对着陆飞控系统进行设计，并在仿真中

加入 风 场，得 到 了 较 好 的 控 制 效 果，但 其 算 法 复

杂，工程实现难度较大。文献［８］采用ＬＱＧ／ＬＴＲ
（Ｌｉｎｅａｒ　Ｑｕａｄｒａｔｉｃ　Ｇａｕｓｓｉａｎ／Ｌｏｏｐ　Ｔｒａｎｓｆｅｒ
Ｒｅｃｏｖｅｒｙ）方法设计控制律，在风场中具有一定的

鲁棒性。本文针对自主着陆中高精度着陆点的指

标要求，提出一种基于自适应内模原理的控制律

设计方法［９－１４］，对 自 主 着 陆 过 程 中 纵 向 运 动 进 行

控制律设计，加入风场效应，并通过系统数字仿真

跟踪着陆预设航迹，在线调整控制参数，优化控制

效果。最后进行半物理测试，验证系统软硬件工

作的完整性和协调性［１５］。

２　控制系统设计

本文以某固定翼无人机为平台，其为Ｖ型尾

翼布局，采用活塞螺旋桨发动机，其主要结构及性

能参数如表１所示。

表１　样例无人机结构及性能参数

Ｔａｂ．１　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ａｎｄ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｓａｍｐｌｅ　ＵＡＶ

参量 参量值 单位 参量意义

ｃＡ ０．５４３　４ ｍ 平均气动弦长

ｂ　 ６．０５１ ｍ 翼展

Ｓｗ ３．１１ ｍ２ 参考面积

ｍ　 ２００ ｋｇ 质量

Ｖｃ １２０～２００ ｋｍ／ｈ 巡航速度

Ｈｃ ４　０００ ｍ 巡航高度

Ｔｅ ６ ｈ 航时

２．１　自适应内模控制

内模控制 是 一 种 基 于 模 型 的 控 制 器 设 计 方

法，通常由被控过程、过程模型和含滤波器的内模

控制器组成，常规内模控制结构如图１所示。

图１　常规内模控制结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ

常规内模控制器的设计过程如式（１）～（３）：

Ｇｍ（ｓ）＝Ｇｍ＋（ｓ）·Ｇｍ－（ｓ）， （１）

Ｆ（ｓ）＝ １
（εｓ＋１）γ

， （２）

ＧＩＭＣ＝Ｇ－１
ｍ－（ｓ）Ｆ（ｓ）． （３）

式中：Ｇｍ＋（ｓ）和Ｇｍ－（ｓ）分别表示过程模型的不可

逆和可逆部分。Ｇｍ＋（ｓ）通常包括被控对象Ｇｐ（ｓ）
的时滞和右 半 平 面 零 点 环 节，而Ｇｍ－（ｓ）代 表 被

控对象Ｇｐ（ｓ）具 有 最 小 相 位 特 征 的 部 分。ε为 滤

波器的时间常数，γ为滤波器的阶数。

常规内模控制器对模型的依赖程度 较 大，且

只有一个可调的控制参数，无法同时兼顾系统的

响应特性和鲁棒性能。本文在常规内模控制器的

基础上进行了改进，加入内模滤波参数的自调整

和被控过程模型估计环节，构成自适应内模控制

器。其结构如图２所示。

图２　自适应内模控制结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｃｏｎｔｒｏｌ
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初始设计内 模 控 制 器 的 滤 波 参 数ε时，可 取

较小值，使系统得到较好的动态特性，当模型误差

较大而危及系统稳定性时，自适应放大滤波参数

ε，从 而 保 证 系 统 稳 定。滤 波 参 数 自 适 应 律 设

计为：

ε＝ε０ １＋∫
ｔｓ

ｔｒ
ｅ ｙ－ｙｍ

ｙｍ
ｄ（ ）ｔ ． （４）

其中：ε０ 为初始滤波参数，ｅ为系统误差，ｙ为系统

输出，ｙｍ 为过 程 模 型 输 出，ｔｒ 为 系 统 输 出 首 次 到

达设定值的时间，ｔｓ 为系统设定的调节时间。

过程模型内 部 参 数Ｔ 的 变 化 将 导 致 过 程 模

型改变，过程模型参数的估计采用最小二乘法，考

虑系统的输入输出模型为：

ｙ（ｎ）＝－ａ１ｙ（ｎ－１）－ａ２ｙ（ｎ－２）－…＋

ｂ０ｕ（ｎ－ｋ）＋ｂ１ｕ（ｎ－ｋ－１）＋…＋ω（ｎ）＝

φＴθ＋ω（ｎ）． （５）

其中：φ 为 输 入 输 出 观 测 向 量，θ为 未 知 参 数 向

量，ω为噪声。

φＴ＝［－ｙ（ｎ－１），ｙ（ｎ－２），…，ｙ（ｎ－ｋ），

ｕ（ｎ－ｍ），ｕ（ｎ－ｍ－１），…，ｕ（ｎ－ｍ－ｋ）］，

θ＝［ａ１，ａ２，…，ａｋ，ｂ０，ｂ１，…，ｂｋ］， （６）

则未知参数向量θ的最小二乘估计^θ的递推

算法为：

θ^（ｎ＋１）＝^θ（ｎ）＋Ｋ（ｎ＋１）［ｙ（ｎ＋１）－φＴ（ｎ＋１）^θ（ｎ）］

Ｋ（ｎ＋１）＝ Ｐ（ｎ）φ（ｎ＋１）
１＋φＴ（ｎ＋１）Ｐ（ｎ）φ（ｎ＋１）

Ｐ（ｎ＋１）＝［Ｉ－Ｋ（ｎ＋１）φＴ（ｎ＋１）］Ｐ（ｎ

烅

烄

烆 ）

．

（７）

２．２　系统动力学模型

本文在稳态飞行的前提下将飞行运动进行解

耦，并利用系数冻结法和小扰动线性化原理将解

耦的非线性纵向运动进行线性化。

纵向状态空间表达式为：
ｘ＝Ｅ－１　Ａｘ＋Ｅ－１　Ｂｕ， （８）

其 中 状 态 向 量 ｘ＝ α［ ］ｑ　Ｔ，输 入 向 量 ｕ＝

δＴ δ［ ］ｅ Ｔ，雅克比矩 阵Ｅ＝
Ｖ＋Ｌ

（α）

ｍ ０

－ｃ７珨Ｍ（α）

熿

燀

燄

燅１
，输 入

矩阵Ｂ＝
－Ｔ

（δＴ）ｓｉｎ（αＴ＋α）
ｍ －Ｌ

（δｅ）

ｍ

ｃ７珨Ｍ（δＴ） ｃ７珨Ｍ（δｅ

熿

燀

燄

燅
）

，状 态 矩

阵Ａ＝
－Ｌ

（α）

ｍ －
Ｄ
ｍ Ｖ－Ｌ

（ｑ）

ｍ

ｃ７珨Ｍ（α） ｃ７珨Ｍ（ｑ

熿

燀

燄

燅
）

。

其中ｃ７ 为系统结构参数，其余气动参数可通

过式（５）～（７）进行离线辨识得到，辨识数据来源

于风洞试验，最终得到不同速度和不同高度条件

下的过程模型。风动测量数据表明，在高度小于

３０ｍ时，由于地 面 效 应 的 影 响，气 动 参 数 变 化 明

显，辨识得到的过程模型变化较大。

２．３　地速控制

根据自适应内模控制原理，利用油门 作 为 控

制输入对地速进行控制，控制结构如图３所示。

为保证自主着陆的高精度特性，本文 采 用 地

速进行控制，地速由测量数据北、东、地三者速度

经滤波 和 融 合 处 理 得 到。同 时 为 保 证 飞 行 不 失

速，对空速进行测量，当空速有失速趋势时，将地

速控 制 切 换 为 空 速 控 制，以 进 行 定 高 盘 旋 飞 行。

根据空速和高度的不同在模型估计器中调用相应

的气动参数形成地速与油门关系的过程模型。

图３　地速控制结构

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｇｒｏｕｎｄ　ｓｐｅｅｄ　ｃｏｎｔｒｏｌ

当地速误 差ｅ大 于１时，内 模 滤 波 参 数ε＝

ε０＝０．５，当地速误差ｅ小于１时，采用式（４）对内

模滤波参数ε进行调整。

２．４　下沉率控制

通过高度指令对下沉率进行控制，其 控 制 结

构如图４所示。

高度指令为：

Ｈｇ＝Ｈ０－Ｖｚｇ（ｔ－ｔ０）， （９）

其中：Ｈ０ 为进入下滑阶段的起始高度，Ｖｚｇ为设定

下沉率，ｔ０ 为进入下滑阶段的起始时间。
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图４　下沉率控制结构

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｓｉｎｋ　ｒａｔｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ

　　俯仰 角 速 率 作 为 下 沉 率 控 制 的 内 环 控 制 目

标，应用自适应内模原理进行控制器设计。根据

空速和高度的不同在模型估计器中调用相应的气

动参数形成反映俯仰角速率与升降舵关系的过程

模型。当俯仰角速率误 差ｅ大 于５时，内 模 滤 波

参数ε＝ε０＝０．２，当地速误差ｅ小于５时，采用式

（１）对内模滤波参数ε进行调整。
自适应内模控制器为无稳差控制，因 此 将 俯

仰角和高度依次作为次外环和外环控制目标，根

据系统带宽和最佳阻尼 比 等 性 能 要 求，进 行ＰＩＤ
控制 参 数 的 选 择，其 选 择 参 考 值 为 Ｃθ＝１．６，

ＣＨ＝２。

３　非线性数字仿真

自主着陆的标称航迹规划如图５所 示，自 主

着陆过程由进场飞行、陡下滑、浅下滑和接地减速

滑停４部分组成。进场飞行环节是无人机对准航

路，准备进入下滑线的预备环节。此时无人机离

开任务飞行，降低高度，进入预定的起始下滑高度

后转入平飞，待姿态、高度和速度稳定后便可以捕

获下滑轨迹准备下滑。
着陆指标设计如表２所示。

图５　自主着陆航迹规划

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｃｋ　ｐｌａｎ　ｏｆ　ａｕｔｏ　ｌａｎｄｉｎｇ

表２　标称航迹着陆指标

Ｔａｂ．２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｓｔａｎｄａｒｄ　ｔｒａｃｋ

参量 指标 单位

进场高度 １００ ｍ

陡下沉率 ２ ｍ／ｓ

浅下滑起始高度 １５ ｍ

浅下沉率 ０．５ ｍ／ｓ

下滑地速 ４５　 ０．５

接地点俯仰角 ０～６ °

系统非线性数字仿真是检验控制律设计有效

性的通用方法，本文将常规ＩＭＣ与ＡＩＭＣ系统仿

真结果进行了对比。对于本文控制系统，着陆仿真

从进入下滑开始，着陆飞行接地为止。仿真初始位

置设置 为（－３　２３１，５，１００），初 始 地 速 为４５ｍ／ｓ。

分别在无风、顺风（风速为６ｍ／ｓ）和逆风（风速为

６ｍ／ｓ）的条件下进行仿真，其 飞 行 状 态 对 比 如 图

６～８所示。
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图６　无风着陆飞行状态

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｉｇｈｔ　ｓｔａｔｅｓ　ｉｎ　ｗｉｎｄｌｅｓｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

在无风条件下，ＡＩＭＣ系统着陆理想坐标约

为（０，０，０．６），ＩＭＣ系 统 的 着 陆 理 想 坐 标 约 为

（１１５，０，０．６），当 飞 行 指 令 切 入 或 改 变 时，ＡＩＭＣ
系统 飞 行 状 态 抖 动 较 小，控 制 效 果 优 于ＩＭＣ
系统。

图７　顺向风场着陆飞行状态

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｉｇｈｔ　ｓｔａｔｅｓ　ｉｎ　ｄｏｗｎｗｉｎｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

在顺风（６ｍ／ｓ）的条件下，飞行着陆点都位于

理想着陆点后方，ＡＩＭＣ系 统 的 着 陆 点 在 理 想 着

陆点后方２７ｍ，ＩＭＣ系统的着陆点在理想着陆点

后方１０２ｍ，上 述 实 验 结 果 显 示，在 顺 风 情 况 下，

ＡＩＭＣ系 统 动 态 性 能 与 着 陆 精 度 均 明 显 优 于

ＩＭＣ系统。

图８　逆侧向风场着陆飞行状态

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｉｇｈｔ　ｓｔａｔｅｓ　ｉｎ　ｈｅａｄｗｉｎｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

在逆风（６ｍ／ｓ）的条件下，两种方法的行着陆

点均位于理想着陆点 前 方，ＡＩＭＣ系 统 的 着 陆 点

在理想着陆点前方２５ｍ，ＩＭＣ系统的着陆点在理

想着陆点前方８２ｍ，实 验 结 果 显 示，ＡＩＭＣ系 统

的动态性能和着陆精度均明显优于ＩＭＣ系统。

表３　接地点飞行状态

Ｔａｂ．３　Ｌａｎｄｉｎｇ　ｓｔａｔｅｓ　ｏｆ　ｔｏｕｃｈｉｎｇ　ｇｒｏｕｎｄ

方式 风速 接地点 空速 地速 俯仰

ＩＭＣ （０，０，０） （１１４，１．１，０．６） ４５　 ４５　 １．６

ＡＩＭＣ （０，０，０） （０．３，０．６，０．６） ４５　 ４５　 １．６

ＩＭＣ （６，１０，０） （１２，３．６，０．６） ４０．２　４５　 ２．５

ＡＩＭＣ （６，１０，０） （－２７，３．２，０．６）４０．２　４５　 ２．５

ＩＭＣ（－６，－１０，０）（２０６，－１．６，０．６） ５２　 ４６　 ０．２

ＡＩＭＣ（－６，－１０，０） （２５，－１，０．６） ５１．６　４５．２　０．２

在不同风场条件下，不同控制方式的 自 主 着

陆接地点的飞行状态对比结果如表３所示。从表

中可以 看 出，常 规ＩＭＣ与 ＡＩＭＣ系 统 均 能 实 现

对地速、高 度 和 侧 偏 距 的 稳 态 控 制，但 ＡＩＭＣ系

统动态响应过程明显优于ＰＩＤ控制系统，而动态

响应过程将直接影响着陆点的精度，因此，在相同

条件下，ＡＩＭＣ系统的着陆精度要优于ＰＩＤ控制

系统。
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４　半物理测试

半物理测试原理及平台搭建分别如图９～１０
所示。

图９　半物理测试原理图

Ｆｉｇ．９　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ＨＩＬＳ

实验中，由飞行动力学仿真机实时记 录 飞 行

状态，ＧＰＳ模 拟 器 接 收 仿 真 机 输 出 的 地 速、加 速

度、姿态及位置来模拟ＧＰＳ信号，再由ＧＰＳ接收

机解算出地速和位置。三轴转台接收仿真机输出

的姿态角驱动转台转动，安装在转台上的ＩＮＳ随

转台一同转动，模拟机体的角运动。利用动静压

模拟器接收仿真机输出的速度和高度，以模拟相

应的动静压，利用大气机接收动静压信号，并解算

出空速、真空速、马赫数和气压高度。负载模拟器

用以接收仿真机解算的铰链力矩指令来模拟舵面

产生的铰链力矩。机载计算机接收到上述全部信

息后，解算出相应的控制律，并输出舵指令给舵系

统，舵系统将采集到的舵响应给机载计算机和动

力学仿真机，用以计算控制律和飞行参数，从而形

成整个闭环系统。

图１０　半物理测试平台

Ｆｉｇ．１０　Ｐｌａｔｆｏｒｍ　ｏｆ　ＨＩＬＳ

半物理测试条件设定为无风，初始位 置 坐 标

为（－３　２３１，５，１００），初始地速为４５ｍ／ｓ，实验结

果如图１１～１２所示。

图１１半物理测试飞行状态

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｉｇｈｔ　ｓｔａｔｅｓ　ｏｆ　ＨＩＬＳ

图１２　半物理测试舵反馈

Ｆｉｇ．１２　Ｓｅｒｖｏ　ｆｅｅｄｂａｃｋ　ｏｆ　ＨＩＬＳ

半物理测试接地点坐标为（１．８，０．９，０．６），接

地俯仰角为１．２°，接 地 速 度 为４５ｍ／ｓ，接 地 下 沉

率为０．５ｍ／ｓ，且整个着陆过程中，控制指令切入

或改变时，飞行状态抖动较小。将半物理测试结

果分别和数字仿真结果图６相比较可见，二者响

应基本一致，半物理测试复现了数字仿真结果，但

半物理测试相对于系统数字仿真结果具有一定的

噪声，这是由于实际舵系统及整个传感器系统产

生的。
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５　结　论

本文以无人机自主高精度定点着陆 为 目 标，
应用自适应内模控制原理设计了自主着陆纵向飞

行控制 律。自 适 应 内 模 控 制 器 滤 波 参 数 可 自 调

整；从而改善了系统的动态特性，引入模型辨识增

强了系统的鲁棒性。数字仿真在顺逆风场６ｍ／ｓ
的条件下，落点精度在理想落点３０ｍ范围内，与

传统ＩＭＣ系统相比较，ＡＩＭＣ系统在动态性能 和

落点精度等方面均有明显提高。最后搭建半物理

测试平台，且通过半物理测试复现了数字仿真的结

果，并验证了系统的完整性与协调性，为无人机自

主着陆飞行试验提供了基础和保证。
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