
摘要

随着无人机在军事和民用领域内的广泛应用，特别是在现代战争中的独特作

用。无人机的研制在世界范围内蓬勃发展。起飞和着陆是飞行的复杂阶段，同样

无人机的安全起飞和完成任务后的安全着陆回收也是无人机研制的关键技术之

一，因而无人机自动起飞和着陆控制系统的设计也显得重要。

本文介绍了无人机的发展史及无人机的各种发射和回收方式，研究探讨了无

人机的两种自动着陆系统方案，并比较两种方案的优缺点及根据现有条件，确定

采用了一种合适的着陆系统方案。在已确定的方案基础上，建立了无入机的地面

滑跑非线性模型和着陆模型，分别进行自动起飞和自动着陆控制系统设计。采用

升降舵控制和操纵前轮偏转分别设计了无人机的地面滑跑纵向和侧向控制律；采

用下滑波束导引系统和自动拉平控制系统及侧向波束导引系统，结合PID控制律，

分别设计了无人机的纵向自动着陆系统控制律和侧向自动着陆系统控制律，并在

所设计的控制系统中加上几种常见的风干扰，通过MATLAB／SⅡvrLJLINK仿真验证

了控制系统的鲁棒性。

本论文设计的无人机自动起飞和自动着陆控制系统方案，基本符合要求，相

信本论文所做的工作会对今后无人机自动起降技术的发展提供有益的参考。

关键字：无人机，自动起飞着陆，P13D控制，仪表着陆系统



Abstract

The research and development on UAVs have been booming all over the world

recently,because of UAVs’widely use in military and civil field，especially its’unique

role in modem war．Take—off and landing are a complex phase in the whole flight

process．similarly,UAV’S take—off and landing safely after completing flight task is also

a crucial technique in the research of UAVs，SO the design of automatic take—off and

automatic landing system becomes very important．

The development history of UAVs and its’kinds of launch and recovery methods

are introduced in this paper,and two design schemes of the automatic landing system of

UAVs are studied．According to the comparison between them and recent conditions，a

scheme is chosen to design a suitable automatic landing system based on the models in

Wound run and landing．The longitudinal and lateral control laws of UAVs’ground run

are designed separately by using pitch angle control and driving front—wheel．And the

longitudinal and lateral control laws of landing are designed separately by adopting

glide beam guiding system and auto leveling control system and lateral beam guiding

system．Finally,the robustness of the designed control system to the atmospheric

turbulence is verified by simulation in MATLAB／SIMULINK．

A scheme for automatic take-off and automatic landing control systems are

obtained in this design．The simulation results show that the designed control system is

satisfactory．And it is believed to give some valuable help to the development of the

future take—offand landing technique ofUAVs in China．

Keywords：UAV,automatic take-offand landing，PID，Instrument landing system
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第一章 绪论

1．1无人机的发展宇和特点

无人机‘HV)是一种无人驾驶、可重复使用的航空器的简称，其诞生于20

世纪20年代，5D年代以后有了较大的发展，在军事和民用领域都得到了广泛的

应用。起初无人机是作为试验靶机使用的，后来一些国家又相继研制了无人驾驶

侦察机、无人战斗机、无人直升机等。使人们真正认识到无人机军事价值的是中

东战争，中东战争中小型无人机崭露头角，海湾战争中大量地使用了小型无人机，

而在科索沃战争中中空氏航时无人机初露锋芒“⋯，在阿富汗和伊拉克战争中间更

是发挥了威力，在阿富汗战争期间，“捕食者”首次发射导弹，也是无人机首次

进行导弹发射，对地面攻击，在伊拉克战争中美国投入的无人机是最多的一次，

数量上是阿富汗战争的三倍。在军事上，无人机可作为空中侦察平台和武器平台，

通过携带不同的设备，执行侦察监视、对地攻击、电子干扰、通信中继、目标定

位、攻击损伤有效评估等任务；在民用领域，无人机可应用于场区监控、气象探

测、公路巡视、勘探测绘、水灾监视、电力线路查巡、森林火灾防救等。由此可

以看出，无人机在军事和民用领域都具有广阔的应用前景。

无人机的发展主要经历了三个阶段：第一个阶段就是在上世纪五、六十年代，

形成了一个无人靶机的研制时期，其主要用来对新研制出的飞机和导弹的性能进

行检验和鉴定；第二个阶段是无人侦察机的诞生，主要用来对战场的侦察和战场

评估；第三个阶段是上世纪九十年代无人机飞速的发展阶段，在这个时期无人机

在战场上得到了广泛地应用，小型无人机崭露头角，尤其是在中东战争，同时无

人机的发展系列化，出现了三大发展热点：长航时无人机、无人战斗机和微型无

人机。在这个时期美国的“全球鹰”也研制出来了，各个国家也相继成立了无人

机专业化部队。

与有人驾驶飞机相比，无人机有其独特的优势，其优势在于可以不考虑生命

保障系统和座舱的特殊形状，从而放宽了飞行品质的限制和要求，只要根据飞行

任务需求，最大限度地追求气动效率和控制效率，因此有其不可替代的独特性能，

其主要特点有1”：

1．多种起飞方式，还可用机载或航母搭载方式投送部罟。
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2．一机专用或一机多用，可配套发展。

3．作战空间遍及低、中、高空，有些无人机兼有低、高空作战的双重性能。

4．生存性能高，使用雷达反射特征小的复合材料和隐身技术，提高了生存

能力。

5． 高性能的合成fL径雷达，电、光学与红外线传感器，提高了监视与侦察

的范围。通过军事：p星数据传输设备的控制，无人机可起到通信中继站

的作用。

6．在核、生、化环境下也能执行任务，避免了人员伤亡损失，可做雷达诱

饵和靶机使用。

7．能对巡航导弹的精确攻击提供实时的情报，激光指示目标系统可提供精

确的制导。

除了以上特点之外，无人机还在朝着更新的方向发展。在无人机上安装大气

层截击导弹，可截击在助推段飞行的弹道导弹；在无人机上安装先进中程空对空

导弹、高速火箭、导弹或者“不死鸟”式空对空导弹，就可以拦截其他的飞行器：

无人机携带攻击性武器，还可以对纵深之敌和地面目标进行攻击，特别是“定向

天线”式无人机，可以在数千米激光制导指示目标系统、用于自卫的电子干扰设

备、偏转翼技术，这些原本是有人驾驶飞机上成熟的技术与设备，也运用到无人

机上，使无人机更多的具备有人驾驶飞机的性能。总的说来，随着高新技术的发

展与运用，由于现代战争和军事及民用领域各种飞行任务的需要，未来无人机将

朝着高空、高速、隐身、长航时四个方面发展，同时由于无人战斗机(UCAV)的

出现和应用，无人机在现代战争中的地位也将发生根本性的转变，现在很多国家

都在这个方面积极开展了研究工作。

1．2无人机主要的发射和回收方式

无人机的发射方式按其特性划分可以归纳为轨道发射、零长发射、滑跑发射

和空中发射四类，具体有手抛发射、滑软式发射、tⅡ发射车上发射、起落架滑跑

起飞、母机空中发射、容器式发射装置发射和垂直起飞等类型。在地面发射时无

人机用得较广的发射方式是零长发射与滑轨式发射。大展弦比机翼的无人机，特

别是长航时无人机，通常用起落架滑跑起飞方式；空中发射方式的主要优点是机
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动性高，发射点活动范围大，可降低无人机燃油载量和航程要求，大、中、小型

无人机都有采用这种发射方式的，尤其是美国，有较多大型无人机采用空中发射

方式；容器式发射装置常用于发射小型无人机，或用于军舰和潜艇上发射无人机；

垂直起飞方式是海军常用的无人起飞方式。

1．2．1发射方式”

1．手发射

手发射方式比较简单，由1人或2人把握，靠无人机自身动力起飞。手发射

的无人机最大尺寸小于3米，发射重为几公斤到十几公斤。俪如英国的BTT—

IImp是单人发射无人机，其翼展1．83米，机长1．09米，最大发射重5．9千克。

2．零长发射

无人机安装在零长发射装置上，在一台或多台助飞火箭发动机推力作用下飞

离发射装置，飞枧起飞螽，扔掉助飞火箭，虫枧上主发动机完成飞行任务。例如

英国的ASAT／小鹰’，机身下部两侧各装一台可弃式助飞火箭，在助飞火箭作

用下，无人机由零长发射架上起飞，助飞火箭工作1秒多后被扔掉，无人机由机

上涡喷发动机完成飞行任务。

3．滑轨式发射

无人机安装在轨道式发射装置上．在自身助飞发动机或发射装置上的动力装

置作用下起飞，无人机飞离发射装置后，在主发动机作用下完成飞行任务。发射

装置上的动力装置有弹力式、液压式和气动式动力装置。例如英国的“不死鸟”

在液压弹射器作用下由车载倾斜轨上发射，法国的“玛尔特MKII”在弹簧索弹

射装置作用下从斜轨上发射。

4．由发射车上起飞

无人机安装在3轮或4轮发射车上，由机上发动机推力作用，使无人机与发

射车组合体沿普通跑道滑跑，当加速到无人机起飞速度时，释放无人机。组合体

的滑跑方向由地茴站发指令控制。滑跑路线有直线滑跑和沿圆周线滑跑两种。在

后一种情况，发射车与跑道中心线的标塔用缆绳相连，由缆绳长短决定发射车圆

周滑跑线的半径，当发射车滑跑几圈，加速到无人机起飞速度时，无人机飞离发

射车。例如澳大利亚的“令迪维克”和英国的“GTS7901”天眼都采用这种发射
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方式。

5．起落架滑跑起飞

这种起飞方式与有人飞机类同，所不同的是：(1)有些无人机采用可弃式起

落架，在无人讥滑跑起飞后，起落架便被扔下，回收无人机时，采用别的方式；

(2)大多数无人机，尤其是中小型无人机，采用非收缩型起落架，航程较远和

飞行时间较长的大趔无人机采用收缩型起落架；(3)起飞滑跑跑道短，对跑道的

要求也l卅：如有人驾驶飞机那洋苛求。例如美国的“秃鹰”，巴西的“BQM．1BR”

采用可弃式起落架。

6．母机携带，空中发射

无人机由有人飞机(固定翼飞机或旋翼式直升机)携带到空中，当飞到某飞

行高度和速度对，空中发射无人机。固定翼母机携带无人机，一般采用翼下悬挂

或机腹半隐蔽式携带方式，直升机一般由机身两侧携带无人机。例如，意大利的

“米拉奇”100由AgustaAl09直升机空中发射。目前正在研究由无人机作母机，

空中发射无人机的方式。

7．容器式发射装置发射

容器式发射装置是一种封闭式发射装置，兼备发射与储存无人机功能。它有

单室式和多室式两种类型。可依次发射或成组发射无人机。例如美国的“勇士”

采用一种国际标准尺寸2．44×2．44×6．1米的容器式发射装置，此装置可装15架

无人机。

8．垂直起飞

垂直起飞方式由两种类型：(1)旋翼飞机垂直起飞；这种起飞方式的特点是

以旋翼作无人机的升力工具，旋转旋翼使无人机垂直起飞。(2)固定翼飞机垂直

起飞。一种是飞机在起飞时垂直安装在发射场上，在机上发动机作用下起飞；一

种是在机上配备垂直起飞用发动机进行垂直起飞。

1．2．2回收方式㈣3

无人机的回收方式可归纳为降落伞回收、中空回收、起落架滑轮着陆、拦截

嘲回收、气挚着陆和垂直着陆类型。有些无人机采用非整机回收，这种情况通常

是回收任务设备舱，飞机其他部分不回收。有些小型无人机在回收时不用回收工
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具而是靠机体装部分直接触赶司收飞机，采用这种简单回收方式的无人机通常是

机重小于lO公斤，最大尺寸在3．5米文下。

1．降落伞回收

这是一种较普遍的回收力试。降落伞有主伞和减速伞(也称阻力伞)二级伞

组成。当无人机完成任务后，地面站发遥控指令给无人机，使发动机慢车，飞机

减速，降高。到飞机i笙某高度和飞行速度时，开减速伞，使飞机急剧减速，降高，

此时发动机已停车，当无人机将到某飞行高度和速度时，回收控制系统发信号，

使主伞开伞，先呈收紧充气状态，过了一定时间，主伞完全充气。无人机悬挂在

主伞下慢慢着陆，机下触地开关接通，使主伞与无人机分离。这是对降落伞回收

过程最简单的描述，省略了中问环节和过程。为尽量减少无人机回收后的损伤，

特别是为保护机载任务设备，有些无人机还在机体触地部位装减震装置，充气袋

是一种常用的减震装置。同时还考虑机体部位尽可能远离任务设备舱。

2．中空回收

用大飞机在空中回收无人机的方式目前只在美国有采用。采用这种回收方

式，在大飞机上必须有中空回收系统，在无人机上除了有阻力伞和主伞之外，还

须有勾挂伞、吊索和可旋转的脱落机构。其简单回收过程如下：地面站发出遥控

指令，阻力伞开伞．同时使发动机停车，当无人机在阻力伞作用下降到一定高度

和一定速度时，回收控制系统发出开主伞控制信号，打开勾挂伞和主伞，主伞先

呈收紧充气状态，不久，就完全充气。此时勾挂伞高于主伞，勾挂伞下面的吊索

保证指向主伞前进方向，在吊索上安装指示方向的风向旗，，使大飞机便于辨认

和钩住勾挂伞。这时，大飞机逆风进入，勾挂无人机勾挂伞与吊索，当钩住时，

主伞自动脱离无人机，大飞机用绞盘绞起无人机，空中悬挂运走。中空回收过程

不会损伤无人机，但是为回收无人机要出动大飞机，费用高；在回收时要求大飞

机驾驶员有高的驾驶技术，受天气与风情影响大，加上伞的性能无法事先估计，

其回收的可靠性低。随着回收技术的提高，回收的可靠性将会提高。

3．起落架滑跑着陆

这种回收方式与有人飞机类同。不同之处是：(1)对跑道要求不如有人机苛

求；(2)有些无人机的起落架局部被殴计成较脆弱，允许着陆时撞地损坏，吸收

能量：(3)为缩短着陆滑跑距离，有些无人机在机尾装尾钩，在着陆滑跑时，尾
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钩钩住地面拦截绳大大缩短厂着陆滑跑距离。

o．拦截网回收

用拦截网系统回收无人机是目前世界小型无人机较普遍采用的回收方式之

一。拦截刚系统通常由拦截网、能量吸收装置和自动引导设备组成。能量吸收装

置与拦截网相连，其作用是吸收无人机撞阿的能量，避免无入机触网后在网上弹

跳不停，以致损伤。自动引导设备一般是一部置于网后的电视摄像机，或装在拦

截网架上的红外接收机，由他们受时向地面站报告无人机返航线路的偏差。

当无人机返航时，地面控制站要求无人机以小角度下滑，最大速度不得超过t20

公里／，J、时，操纵人员通过电视监视器监视无人机飞行，并根据地面电视摄像机

拍摄的图像，或红外接收机接收到的无人机信号，确定返航线路的偏差，然后半

自动的控制无人机，修正飞行线路，对准地面摄像机的瞄准线，飞向拦截网。无

人机触网时的过载通常不能大于69，以免拦截网遭到较大损坏。

5．气垫着陆

70年代出现气垫车、气垫船，他们利用气垫效应离开地面或水面腾空行驶。

无人机气垫着陆的工作原理是一样的。在无人机的机腹四周装上“橡胶裙边”，

中间有一个带孔的气囊，发动机把空气压入气囊，压缩空气从囊孔喷出，在机腹

下形成高压空气区一一气垫，气垫能够支托无人机贴近地面，而不与地面发生猛

烈撞击。70年代中期美国用澳大利亚的“金迪维克”无人机作气垫着陆的研究

机，进行气垫着陆项目实验研究，取得较大的成绩。气垫着陆的最大优点是，无

人机能在未经平整的地面、泥地、冰雪或水上着陆，不受地形条件限制。其次，

不受无人机大小、轻重限制，且回收速率高，据说可以达到1分钟／l架次，而空

中回收则是l小时一架次。

无人机的回收方式还有旋翼飞机垂直着陆，固定翼飞机垂直着陆等类型，其

工作原理与相应的发射方式工作原理类同。

本论文巾无人机采用的发射方式是起落架滑跑起飞方式，回收方式是起落架

滑跑着陆方式。

1．3论文研究的背景及意义

飞机飞行的稳定性甭¨可靠性是近几卜年来世界航空技术发展所提出的一个
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急需解决的重要问题，对有人驾驶飞机来说它直接关系到机上人员的生命安全，

对无人机来说它关系到能否完成预定任务及安全返航回收。据统计表明，虽然起

飞着陆的时间只占整个飞行任务的2％一3％，但许多飞行事故都是发生在起飞着陆

过程中。频繁事故的发生使人们不得不重视起飞，着陆的自动控制方案设计。以保

证飞机安全起飞着陆。

近年来无人机的研制在世界范围内蓬勃发展，世界各国都在大力发展各种用

途的无人飞行器，因为无人机具有许多载人机无法比拟的优点。能出色完成许多

载人机难以胜任的任务，但同时也存在许多问题需要解决，其关键的技术之一就

是无人机的安全起飞和完成任务后的安全着陆回收问题，耪确的控制律设计对无

人机的安全自主起飞着陆必不可少。

本论文就是以无人机为研究对象，对无人机自动起降导航与导引自动控制系

统的可行性方案进行研究探讨，建立无人机的地面滑跑模型和着陆模型，并分别

进行控制律设计和仿真。

1．4本论文主要的研究内容及结构

根据无人机技术发展的需要，研究出一种能安全自动起飞和着陆的自动控制

系统方案是非常必要的。本文正是在此背景下首先研究探讨7--种适合无人机起

降的控制系统方案，并根据要求在确定一种合适方案的基础上，分别进行了自动

起飞和着陆控制系统设计。仿真结果表明该系统在干扰条件下仍具有一定的鲁棒

性，基本符合设计要求，实现了安全自动起飞和着陆的设计目标。

本论文共分为六章，具体的内容安捧如下：

第一章绪论。在介绍无人机发展史和国内外现有无入祝豹各种起飞着陆技术

的背景下，提出了本论文的研究内容和目标，即设计出一种适合无人机的安全自

动起飞和着陆的控制系统方案。

第二章无人机自动起飞，着陆系统的方案设计。根据现有的起降技术，选取目

前应用较广泛的两种无人机自动起飞，着陆方案进行比较，并选取一种合适的系统

方案。

第三章无人机非线性起飞模型的建立。在已确定方案的基础上，建立无人机

滑跑和起飞纵向和侧向运动方程非线性模型。

，
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第蹿章无人极自魂起飞羧露《律设计与仿真。采用经熊Pm控睾《理论毂设计方

法，设计无人机起飞滑跑控制律及空中爬升段的控制律，并考虑在一定的干扰条

件下光人机的起飞性能。

第赢章无入机非线性着陆模型煎建立。根据现有☆臼参考数据，建立无人机自

动麓麓豹缴淘和剿囱运动方稔l#绞蛙模型。

第六章无人机自动着陆控制律设计与仿真。采用经典PD控制理论的设计方

法，分纵向和侧向设计飞机自动着陆控制系统的下滑、拉平控制律。并考虑大气

干扰对无人机自动着陆的影响，首先，建立各种风干扰模型，并在飞机模型里面

加入风干扰，进行仿真。来研究不同风干扰对着陆性能的影响。
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第二章 无人机自动起飞／着陆系统的方案设计

2．1无人机起飞／着陆的特点

在进场着陆阶段，无人机构起飞着陆和有人驾馊飞机有几个共同点：

1．速度较低

无人机进场时的速度接近失速速度的1．3～1．5倍，接地速度针对不同飞机取

不同的数值吐

2．姿态角较小

着陆过程是一个低机动性的过程，不存在一些例如大迎角爬丹或翻滚的高机

动性动作，因此各个姿态角一般保持在一定的数量级以内。

3．理想轨迹确定

无人机和有入驾驶飞机在进场着陆过程中一般都遵循一条固定的轨迹，这条

轨迹是根据飞机性能以及周围环境而事先确定的。飞机在由陀螺仪或GPS导弓l

至进场区域后就跟踪这条预定轨迹而下降着陆。

4．导引方式基本相同

针对有人驾驶飞机，目前国际上的导引方式主要有以下三种【14]：

仪表着陆系统(ILS)；

微波着陆系统(MLS)；

全球定位系统(GPS)：

其中仪表着陆系统发展的比较成熟，但存在着只能提供单一而又固定的下滑

道、波束覆盖区小、多径干扰严重等缺点；微波着陆系统主要优点是引导精度高，

比例覆盖区大，能提供备种进场航线和全天候导引功能，但存在造价高，地面和

机载设备要求高，换装代价较大，发展受到限制；CPS足美国军方研制的卫星导

航系统，是继惯性导航2后，导航技术的又一重大发展，具有全球、全天候定位

能力、军用信号定位精度高、应用范围广和相对造价低的优点，但也存在由于受

某国控制，人为干扰误差较大、战时可靠性差的缺点；困产北斗星系统尚在完善

阶段等原因也无法在本次设计中得以应用。

无人机的起飞着陆系统和有人驾驶飞机俐比较尽管有很多}目似之处，但更多

的是无几机自动起飞茵陆■^所决定的不同之处。

9
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一是除了所有精密着陆系统所必需的方位台(Az)、仰角台(EL)、测距仪

(DME)之外，有人驾驶飞机还要求进场标灯、进场灯、精确下滑指示灯等辅

助设备来进行目视机场。另外在地面设备的安装上存在差异：有人驾驶飞机一股

着；：占在固定的机场，因此各个设备均安装在跑道周围的固定位置；而对于很多无

人机Lb于飞行任务不同等多种原因起飞着陆跑道并未那么确定，增加了战时的灵

活机动性。

二是由于无人机的特有特点，起飞着陆时不需要考虑驾驶员或乘客的心理或

生理反应，因此可以在着陆过程中采取更灵活的方案。除了上文中提到的着陆回

收方法之外，无人机还有其它几种有人驾驶飞机所不具备的回收方式：伞降回收、

空中回收、拦阻网回收。

和其它回收方式相比，轮式起飞／着陆的优点是着陆过载小，不会损伤飞机

及机载内部设备，可缩短飞机再次起飞准备时间，延长飞机寿命等，比较适合大

型的无人机。针对本次设计中的无人机，我们采用的是比较适合的轮式起飞着陆

方式。

2．2无人机的典型起飞／着陆过程

无人机轮式起飞，着陆过程如图2一l和图2—2：

图2-1起飞过程图

10
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2．2．1无人机的起飞过程

图2-2着陆过程图

对于轮式起降的无人机，起飞时首先是在机场滑行道做馒车滑行，到达起飞

点开始在跑道上加速滑跑，并过渡到抬前轮形成起飞迎角，直至飞机完全离地爬

升到安全高度]5m左右的整个运动过程。这个过程可分为：地面加速滑跑段(可

分为三轮滑跑段和两轮滑跑段)和离地爬升到安全高度段。对于自动起飞的无人

机，无人机在地面滑跑时控制系统只需把飞机航向对准跑道中心线、启动发动机

并加速，直到加速到一定速度抬前轮、离地完成整个起飞过程。无人机起飞过程

的轨迹图如图2-3所示。具体过程如卜：

1．三轮滑跑段

图2-3起飞轨迹图

此时发动机处于最大转速状态，刹车松开，飞饥开始三轮滑跑，该期间采用

差动刹车或点刹车阳蹬舵，以稳住驾。冀杆处于中立位霄时的航向；当虱达一定速
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度时，则要柔和的拉杆使平尾上偏一定的角度形成起飞迎角；当达到抬前轮速度

时应停止拉杆，于是飞机进入陌轮滑跑阶段。

2．两轮滑跑段

两轮滑跑阶段应稳住杆，飞机保持两轮滑跑，直到达到离地速度，则飞机将

自动离地。对于无入机自动着陆系统应该是自动检测滑跑速度，当飞机速度达到

离陆速度时自动偏转襟翼到“起飞”位置，操纵无人机离陆‘11]。

3．爬升段

继续稳住驾驶杆，飞机以起飞迎角离地爬升，随着地效和尾喷流影响的消失：

当飞机爬升到10～15m。及时收起落架。在此阶段一直是加速度飞行，直到飞枫

越过机场障碍物为止。当到达安全高度后收起襟翼，其后随速度增加，则逐渐回

杆，使平尾偏度逐渐减小。

障碍物的高度取决于机场环境和无人机的性能(爬升能力)。对任务给定的

无人机，越过障碍物的高度为50英尺(15．25米)。对有人驾驶的战斗机或客机，

一般是限制在25米的高度。

2．2．2无人机进场着陆过程

无人机在完成预定任务后，一般要预留一小时左右的待机时间，在此之后完

成进场与着陆过程。全部过程包括进场、下滑、拉平、飘落、和滑行五个阶段【26】。

无人机的进场着陆轨迹如图2．4所示。

图2-4无人机进场着陆轨迹图

1．进场

无人机在接受到回收指令后即在某巡航高度上开始下降。当下降到预定高度

12
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f250～500re)并截获初始进场指令后，开始进场。与此同时无人机从截获到的航向

信标(如有人机的航向波束)修正对跑道的方位。

下滑前自动飞行控制系统应减小飞行速度，但不应使下滑速度低于无人机失

速速度的1．3～1．5倍。

2．下滑

当无人机获得最终进场指令断开高度保持系统尹截获下滑信标L如有人机的

下滑波束)后，即自动断开高度保持系统开始以一定的下滑轨迹角(2．5。～6。)下

滑。设无人机的进场速度为68m／s，按照轨迹角y=3．5。下滑时无人机的下降速度

为：H=4．16rots。参考有人机的着陆接地速度矗。。⋯0．5—0．6m／s，因此需
要减小航迹倾斜角y，使无人机的轨迹沿曲线拉平。

与此同时，自动飞行控制系统应自动修正无人机的侧滑角和由于侧风干扰所

引起的轨迹偏差，使空速向量对准跑道中心线。本论文中无人机适宜的拉平决策

高度为：15～20米。

3．拉平

当无人机截获拉平决策高度后，由自动飞行控制系统自动增大迎角使轨迹弯

曲；最终使空速向量与地面保持平行完成拉平阶段。

较成熟的拉平轨迹是使飞机沿指数轨迹拉平。

4．飘落

拉平阶段结束后，无人机理想的距离地面高度为0．5--0．8米。经过自动调整

速度和迎角达到着陆接地速度疗。。=-0．5 m／s后，进一步减小迎角使无人机的

重力大于升力，无人机起落架主轮接触地面、继而前轮着地完成飘落阶段。

5．滑行

当机轮接触地面后，根据无人机气动结构配置可采用阻力板、机轮刹车等方

法减少滑行距离。

在滑行过程中为了使飞机沿跑道中心线的直线滑行，在有人驾驶飞机中往往

采用左或右机轮点刹车的方法来修正滑行j-中对跑道中心线的偏差。
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2．3自动着陆等级的划分

第二章无kⅣ【自动起飞，箭陆系统孢方案改}r

无入机自动着陆等级鸵划分，目前尚没有可以遵循的统一标准我们仍然参

考有人驾驶飞机的自动着陆标准。

目前，国际上按照能见度条件将着陆自动化程度划分为三个等级，即等级I、

II、IⅡ，等级IIj又细分为III。、III。、III。。所谓能见度指能见距离，在垂直方向指

允许的最小云雾底部的高度，亦称决断高度(DH—Decision Height)；在水平方向

指飞机对跑道的能见距离(RVR—Runway Visual Range)。每级规定了DH与RVR的

组合区“1。

I级着陆预定为跑道上的能见距离不小于800米时完成进场到60米的决断

高度上。II级着陆预定为跑道的能见距离不小于400米时完成进场下滑直到30

米的决断高度。等级I、11只允许自动着陆系统控制飞机进场到决断高度，然后

由驾驶员利用手操纵继续着陆，或执行复飞再次进行着陆。

等级IⅡ。允许飞机利用自动着陆系统完成进场和自动拉平，驾驶员在飞机接

地后才接管对飞机的控制。三类A精密进场的决断高度为15米，跑道视程为2DO

米的ILS进场，在决断高度上提供可接受的可能目视，可以人工操纵飞机滑跑和

退出跑道。

等级IⅡ。是利用自动着陆系统完成进场、自动拉平和飘落后自动着陆，驾驶

员是在飞机着陆滑行中对1s机进行控制。三类B精密进场是决断高度介于15米

和最小进场终止高度MABH，跑道视程介于75米和125米的ILS进场，在决断高

度上提供可接受的可能目视，可以人工操纵飞机滑跑和退出跑道。

等级III。则要求飞机着陆过程全自动化。三类C精密进场是没有决断高度，

没有跑道视程限制的ILS进场。目前在国内还没有IH。的有人驾驶飞机自动着陆

系统。

2．4无人机自动起飞／着陆方案

2．4．1自动着陆技术的发展

全天候着陆技术的发展已经经历了半个多世纪的时间。由于客观气象条件的

14
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原因，这项技术首先在英国受到重视，20世纪50年弋以后美、法等国家也都积

极开展了这方面的研究]r作。

英伦三岛多雾的天气促使英国成为最掣建立航空工业的国家之一。在第二次

世界大战后的第一个f年罩(大约为1946年～1956年)，以英国皇家飞机公司

的盲降实验机构为代表开始进行自动着陆基本原理方案的探讨．在不同类型的飞

机上进行了上万次的色动着陆试验，重点是改善自动驾驶仪与仪表着陆系统祸合

器、无线电高度表及方位引导系统。

1957年～1968年这段时间是全天候着陆系统获得更大进展并开始付诸实际

应用的时期。这一阶段的早期工作是集中于多重系统的研制，以解决系统的可靠

性问题。因此，飞行控制系统的余度技术首先是伴随自动着陆系统的研制发展起

来的。随之，在民用飞机方面重点解决了如下几个方面的问题：

(1)仪表着陆系统作为进场导引系统的合理性及生命力。

(2)低能见度环境下系统工作安全性要求的定量化。

(3)外界干扰(无线电干扰、各种风干扰)的限制。

(4)使驾驶员和旅客接受自动着陆系统及进行系统的性能考验、批准和颁发合

格程序。

在这段时间内，从20世纪50年代末到60年代初期，一些英美航空公司先

后为他们的民航运输机研制了全天候自动着陆系统。1963年国际航运协会鲁赛

恩会议专题讨论了全天候着陆课题。1967年～1968年英美一些航空公司陆续获

得在航线上使用II级着陆系统的证书。

达到II级性能的系统严格1蜕是一种自动进场而不是自动着陆方式。达多1IlI级

自动着陆不仅需要机载自动飞行控制系统具有相应的可靠性和控制精度，而且要

求用于着陆控制的地面和机上导航设备达到相应的水平。随着数字控制和余度技

术的发展，满足III级自动着陆要求对自动飞行控制系统早已不存在问题了。现代

的大型民用客机已把具有III。级或III。级自动着陆能力作为依据航空公司的要求而

配备的设备。而目前世界上能达到IIl级着陆要求的国际机场跑道已多达一百多

条。

全天候自动着陆技术的发展并没有中止，它伴随着导航设备的发展而一J前发

展，并且将随着一应用卫星技术为特征的通信 导航、监视和空中交通管理
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(CNcjA，rM【；全球新航行系统的实施而进入一个新的发展阶段。

仪表着陆系统在194c一年第一次被国际民航组织采用，并作为标准豹进场和

着陆设备。从那以后系统有了很大的改进，事实上，今天的仪表着陆系统的可靠

性和完善性，都已达到r完全允许进行Ill自动着陆的水平。然而，一个仪表着陆

系统对任何一类着陆所能提供的服务能力，在一定程度上取决_：}二外部因素，如台

站附近的建筑物、树木、起伏不平的地形以及低空飞行的飞机等干扰的影响，使

其发射的波束产生强烈的噪声电平或波束弯曲。而且这种系统只能提供单一而又

固定的进场航线，从根本上限制了诸如曲线进近，分段进近和大下滑角进近等多

种灵活的进近方式的使用。

针对仪表着陆系统的不足，人们开始探寻新的进场着陆设备，1972年ICAO

提出了关于新型非目视精密进场和着陆系统的技术要求。1978年，ICAO全天候

运行专家小组决定采纳美国／澳大利亚的时基扫描波束技术作为进场和着陆的新

标准设备，这就是微波着陆系统(MLS)。与ILS相比，MLS具有很多优越性，例

如准确的进场和精密的着陆能力、分段和曲线进近能力，性能稳定，易于维护保

养等。1979年，ICAO理事会批准把MLS做为国际标准的导航设备，并希望把MLS

推广应用到更多的机场。

然而，因为世界上很多机场都安装了仪表着陆系统，而且使用这些机场的飞

机也携带了能同这些设备兼容的昂贵的电子设备，所以微波着陆系统的应用必须

有一个国际性的过渡计划。这个由ICAO附件所表述的计划要求在所有的国际机

场都必须在1998年1月1同前安装微波着陆系统，以便在2000年前取代仪表着

陆系统。但是，事情的发展并不像ICAO所计划的那样顺利。由于研制和推广MI。S

所造成的延误，以及实施过程中遇到的经济和财政方面的原因，加之新的替代技

术的出现，使ICAO附件表述的过渡计划很多部分己无意义。因此，t995年，ICAO

已取消了在所有国际机场都必须在1998年以前安装MLS来替代目前使用的ILS

的要求。这一新的灵活的政策是认识到2000年转向采用全球导航卫星系统

(GNSS)，如美国的卫星全球定位系统(GPS)，俄罗斯的Glonass系统进行I级

着陆而制定的。基于GPS在导航领域里起着越来越重要的作用，它有利于将空中

交通管理、导航、监视系统综合起来，发展新型的先进飞行管理系统，充分利用

卫星资源，建立空地数据链，依靠卫星导航实现区域导航和飞机进场着陆。
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利用GPS实现飞机的进场着陆有以下优点：

(1)对地面场站无特殊要求，尤其对条件恶劣的野战机场；系统设备简单，

有很大的经济效益

(2)它是一种由飞机导出数据的系统，主动进场着陆，其工作容限仅受着陆

E机最小间距的限制。

(3)工作覆盖区大，能引导飞机沿曲线，分段和全方位进场。

(4)它可提供多种下滑道，适合各种机型以不同的下滑角度着陆，并可同时

导引多架飞机着陆。

(5)他与仪表着陆系统和微波着陆系统兼容，互不干扰。

由于应用GPS与进场和着陆有很多优点和经济效益，国内外已对这项新技术

开展广泛的研究。美国、俄罗斯、瑞典、英国、法国和德国等相继开展使用GPS

进行进场着陆的飞行试验。

据统计，1994年底，ICkO机场特型数据库中有1050个机场的1096条跑道

已装备ILS，其中75％I作在I级，16％提供II级着陆，9％提供HI级。ICAO计划

预计“增强的GNSS”能在2005年和2010年之间满足I级着陆标准，在2015

年以前满足II／IIl级着陆标准，因此决定把ILS的使用至少延长到2010年，并建

议在终止使用ILS之前，至少提前5年通知航空公司和机场的其他用户。‘

为了适应这种多模式着陆系统共存的局面，1994年1月航空电子工程委员

会在美国亚特兰大市召开了GNSS组合接收机调研会议，随后又决定成立一个多

模式着陆系统分委员会，着手制定用于多模式着陆系统接收机MMR和ARINC-755

的标准。bNR以ILS功能作为基本接收机功能，MLS功能供选用，具有接收外部

吼ss接收机数据的接口，包括将GNSS的位置数据转换成与I【．S“看上去相似”

的输出这一过程。

2．4．2无人机自动着陆总体方案一

方案一主要参照有人驾驶飞机自动着陆的原理和设备方案，在此基础上进行

改进，使方案更加适合无人机的自动着陆要求。对有人驾驶飞机，特别是民航客

机自动着陆的地面机载设备就更加繁杂，也需要更多的资金投入。更士要的是这

种复杂系统并不适合无人机的自动着陆。所以，方案一是在有人驾驶飞机自动着
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陆技术的基础上提出的一种改型方案。

方案一的自动着陆系统是一个阻仪表着陆系统为基础的无人机自动起降定

位传感器平台““。无人机自动起降定位传感器包括：信标定位收发系统、信标定

向收发系统、激光高度传感器、空速传感器和升降速度传感器等。

无人机自动起降定位传感器的功能与指针：

(I)控制无人机按预定的轨迹起飞，监控离陆速度y并保证越过障碍物的高

度大于15米．

(2)无人机自动起降定位传感器的机载设备检测无人机着陆时在方位角、高

低角和高度的动态数据。

(3)信标定位发送系统产生无人机下滑时的基准信号，在机载信标定位接收

系统内把接收到的信标信号和等强度的基准信号进行比较，并把偏差信

号传给飞行控制系统来修正偏差。沿下滑轨迹，标准下滑轨迹角与无人

机实际轨迹角偏差的均方值应小于Io。

(4)信标定向发送系统产生无人机下滑及着陆时沿跑道中心线的基准信号，

在信标定向接收系统内同样产生误差信号，由飞行控制系统来修正偏

差。下滑时沿跑道中心线角度偏差的均方值，应小于O．50。

(5)无人机自动起降定位传感器采用无线电(或激光)高度表检测无人机着

陆时距离跑道的高度，并用飞行控制系统来修正偏差。无人机在着陆拉

平阶段的高度偏差应小于0．5米。

用于无人机自动起降定位传感器的地面站信标发送设备配置图如图2．5所

刁i。

图2—5无人机自动起降定位传感器地面站定位与定向系统发送设备配置图

幽图2—5可知地面站系统与有人机的配置相近。定向(方向)信标发送机产
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生无人机下滑时，沿跑道方向的标准轨迹信号。定向信标发送机的配置是沿跑道

中心线并与跑道终点保持一定距离。

定位(下滑)信标发送机产生无人机下滑轨迹的标准信号。定位信标发送机

的配置是在跑道着陆始点处与跑道保持一定距离。

2．4．2．1定位系统——下滑波束导引系统

定位信标发送系统是’地面产生标准的下滑轨迹信号，如图2-6。

定位(下滑)信标是存同一无线电信号波段采用两种调幅波(如：150Hz和

50Hz)进行调幅。为了减小干扰影响，定位信标往往采用2～3种载频信号。在

两种波束的相交处形成等强度信号区，等强度信号区与地平面的夹角即形成标准

轨迹下滑角Y。。

定位接收系统包括：信标接收机和耦合器组成机载设备。当无人机着陆下滑

时如下滑轨迹角y>y。，则耦合器产生正向偏差信号；3,<11时则产生反向偏差信

号。最后定位信号接收机把偏差信号传输给飞行控制系统修正误差，使无入机沿

标准波束导引角r着陆。

图2．6定位(下滑)信标波束图

2．4．2．2定向系统——航向波束导引系统

定向信标发送系统是在地面产生无人机下滑时沿跑道方向的标准轨迹信号

如图2．7所示。

如图所示，定向(方向)信标是在同一无线电信号波段沿跑道中线两侧采用

同一种频率(如：60Hz)调幅波进行调幅。所不同的是两侧的包络线相差180。，

即形成可变梢位场。这样就决定了沿跑道的轴线方向信号强度为零。

此外定向发送系统同时又发射一个无方向性的信号——称为不变相位场。其
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信号特点是被某一信号(如10kAz)调幅，问时又被60Hz信号调频。

图2—7定向(方向)信标波束图

两种信号场作用的结果是：沿跑道中线在一定范围内(小于10，左右各O．5。)

只有不变相位场等强度信号。偏离这一范围如左偏则信号增强：右偏则信号减弱，

既反映对跑道中线的偏差。

定向接收系统包括：信标接收机和耦合器组成机载设备。当无人机着陆下滑

时如相对跑道中心线的偏角v>O．50>0，则接收机接收不变相位场和可变相位场两

种信号，耦合器产生正向偏差信号；v<一0．50<O时则产生反向偏差信号。最后

定向信号接收机把偏差信号传输给飞行控制系统修正误差，使无人机沿跑道中心

线标准轨迹下滑着陆。

2．4．2．3定高系统——高精度高度保持系统

定高系统始终成为自动着陆系统的关键技术。这是因为精密检测并保持低高

度关系到自动着陆的成败。当前满足指标要求的高度表，国内、外都有所生产。

在国内例如：782厂生产的低空高度表(0-：-30rn)精度可以达到O．6m(大于100m

时为士2％1，且有多种接口提供数字输出信号。

美国的雷神(Raytheon)公司研制的“联合精密进场和着陆系统(JPALS)”

是当前最高的定位系统。测距精度小于1m；垂直精度为O．3m，远大于围际民航

组织II【级自动着陆的要求。这个系统已于2001年11月在美国海军试飞成功。

JPALS的特点在于足传感器的综合运用，是联合GPS、双路数据链以及÷1-算机技

术的综合应用。

鉴于国内的实际情况，参考国外的先进技术经验，本课题首选国产高度表：

20



西Ib j二业大学硕士学位论文 第二章￡人机白叠起飞替陆糸境构方．篓设计

另一方案是采用“内基线”力法的激)e高度传感器方案。由于激光的高亮度、高

定向眭知高单色性，彳{!F技术应”j领域要远比光学和红外的精度高、范围广。教光

测距的绝对精度可以达到1．Imm的量缴。

激光测距的原理可分为相位法和脉冲法两种方法。具体原理内容已超Ⅱ本课

题研究范围，下面只浣明采用激光测距原理在检测高度中的应用方案。

采用叔光传感器检测高度的内基线方法，其原理如匿2-8所示。

如图所示，在无人机机翼两边分别安装激光发送器和接收器，设：激光发射

和接收器之间的距离为4，激光镜头距传感器的距离——焦距为厂，乩和日。分

别代表传感器距地面的实际高度和停机高度，6．“=1，2)为内基线(成像)距离。

地表面

图2—8内基法检测高度原理图

高度的测量精度取决于传感器的灵敏度K。除制造工艺外，正确的选择参数A、

厂和b，即成为保证高精度的关键。内基法测量高度的缺一i是：无人机出现倾斜时

会产生误差。但由于无少。机在着陆时倾斜角误差应不超过1。，所以飞机倾斜所

产生的误差对着陆时的定高影响不大。

2．4．3无人枧自动着陆整体方案二

方案二目动着陆系统是在地面站导引和定位系统的基础上，结合顺序控制来

实现无人机自动起降”。由于此方案利用了GPS定位的思想，是一种“伪GPS”

的方法，所以我们要先讨；龟}一F伪GPS的定位原理。
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2．4．3．1伪人造卫星基本概念

伪人造卫星(pseudolite来源于’pseudo—satellite’，常常简写为’PL’)其最简单的

形式是一个GPS信号产生器及发射机，我们把它称作是“伪GPS一一

PseudoGPS”。当前伪人造卫星为了提高性能增加了几个特点，包括：提供差分

信号传输／脉冲调制、用户定义的数据信息与格式化、输出功率调整、外部时钟

的输＼与同步等功能。

Pseudolite最常用的发射机是发射1575．42Hz，工作在Ll波段的GPS信号。

原理上，并没有理由说伪人造卫星不能工作在GPS L2波段或者其它波段。因为

伪人造卫星发射的是一种调制信号，信号可以进行伪距测量或者是载波相位测

量。

2．4．3．2无人机自动着陆定位原理

无人机伪人造卫星定位系统，其测距原理和GPS完全相同。如图2-9所示，

四个伪人造卫星产生在时间上、相位上的相关信号，并分别编制特征报文，供机

载GPS接收机处理，计算空间位置(相对于机场跑道坐标)。设无人机所在位器

的坐标为(x，Y，z)，四个伪人造卫星坐标分别为(z．，y，，z。)、(x：，Y：，z：)、

@，，Y，，z，)、(z。，Y。，z。)。测得与无人机的距离分别为q、趟、R：、R：，由(2—1)～

(2—4)式，即可求出无人机的当前位置(工，Y，z)和钟差△f。

图2-9定位系统示意图

【(‘一力2+(y。-y)2+(毛一z)2】”2+C·At=耳 (2—1)

[(x：一x)2+(儿-y)2+(z2-z)2】1”+C·△f=R： (2．2)
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[(‘一曲2+(y3-y)2+(z，一z)2]“2+c·△f=霹 (2—3)

[(z。一x)2+(儿-y)2+(z。一z)2]“2+c·△f=《 (2—4)

预计此测量精度在1米以内，通信范围在20公里左右(通信范围50公里，

测量精度小于3米)。此方案类似GPS是一个自主式方案。通信的频率段可直接采

用无人机遥控频段，不增加新频率。

无人机伪人造卫星系统，在无人机进场与着陆空间位置形成一个“交集”，用

无人机的回波～下传数据测量出空间距离与速度，形成一个相对于跑道坐标的向

量参数，供无人机飞行控制计算机进行着陆控制。

伪人造卫星定位系统检测到的无人机距离和速度，用光缆传输到地面控制站，

经计算得到无人机的位置。无人机实际位置与标准轨迹之间的位置误差与控制指

令数据由地面站上传到无人机，形成闭环控制回路。

伪人造卫星无线电定位系统的机载GPS接收设备，可以与机载遥控接收系统

(天线、接收机、解扩、耦合等)共享，只是在中频以后，采用一个专门定位系

统处理模块，以节省设备和重量。

2．4．3．3方案基本介绍

无人机回收进场前的归航过程，拟采用定位系统(地上设置4个地面站，如

图2-9所示)实现“远距离导引”。定位系统的作用距离应不小于50千米，位置精

度§米。进场前的“近距离导引”采用L波段下滑信标台和航向信标台，引导无

人机到设定的进场点。信标台的作用距离不小于20千米，导航位置精度g米。由

进场点开始的下滑过程采用顺序控制，无人机沿预定标准轨迹下滑。当无人机下

滑至拉平的决策高度时，顺序控制系统切换为指数拉平轨迹。

2．4．4方案的确定

这两种方案有着不同的原理，各自的优缺点也不相同。其中方案一是一种仪

表着陆的方法。它的核心是由地面信标定位发送系统产生纵向切面内的理想轨迹

并测得其与实际轨迹的偏差，地面信标定向发送系统产生横向切面内的理想轨迹

并测得其与实际轨迹的偏差。这些信号通过无线电的方式发送到无人机，并由机
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载接收机接收。

方案二实际上是一个“伪GPS”系统，它采用四个地面信标台来带代替四野

卫星，解算出无人机的三维坐标。但是，四个地面信标台的位置，信标台与无A

机之间的钟差等都会造成误差。两种方案具体指标比较参看下表：

表2．1自动着陆方案比较

传感器精度

优点

缺点

方案一

△+匹10，

Aif---0．5。，

△H≤lm

技术成熟

精度较低

方案二

导航位置精度_<lmAx，Ay,Az

技术先进，测距精度高。

需加高度传感嚣．测距精度受大气

环境影响，地面站的摆放对测距精

度影响较大。

综合上面的介绍，方案一技术成熟，较容易实现，而方案二由于对四个地面

信标台的摆放位置要求较高，且低空时精度无法保证，而无入机的起降都是在低

空状态下进行，因此，本论文中我们选择了方案一。需要指出的是，单纯的仪表

着陆系统的缺点是当无人机高度下降到30米以下时导引系统失去了作用，提供的

定位精度太差，不能满足无人机的着陆需要，这个时候就需要引入无线电高度表

信号，当无人机在下滑波束导引系统的导引下下滑到30米以下时，自动切换到无

线电高度表信号，由无线电高度表信号引导无人机安全着陆。
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第三章无人机非线性起飞模型的建立

无人机的起飞、着陆阶段的飞行特点不同于其它飞行阶段的飞行特点，因而

无人机的自动起飞、着陆控制系统设计也不同于其他飞行阶段的控制系统设计，

一般的飞行控制系统设计都是基于小扰动线性化的方法，即在平衡状态点(基准

运动)对飞机的非线性运动方程进行小扰动线性化，得到飞机的线性化模型，然

后进行控制系统设计。而起飞阶段飞机是一个加速阶段，飞行速度比较低，不存

在一个用于线性化的平衡状态【25】，因此不进行小扰动线性化这个中间阶段，而使

用非线性控制设计方法更适合实际情况。

在具体的设计过程中，我们将无人机的运动分为纵向与横侧向两个部分分别

进行设计。

3．1建模所需相关数据处理

由于现阶段没有无人机的相关数据，参考其他自动起降控制系统技术要求，

我们参考国内相似运输机数据，采用该运输机的相关数据作为无人机起飞、着陆

状态的数据。现阶段也无法获得地效数据和起落架数据，且为了简化计算，在进

行飞机地面运动的运动学和动力学分析时，我们忽略了轮胎的弹性影响，即轮胎

和机轮处于同一平面内，并根据现有数据假设了起落架和发动机的相关数据，以

用于后面的计算。

z，：为前起落架高度；

z。：后起落架高度；

X，：前起落架到飞机重心的距离；

以：后起落架到飞机重心的距离；

中，：发动机安装角；

一：发动机安装距离；

a。：停机角；
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以后章节计算中常用的参数的定义和说明：

俯仰角口：机体轴OX与地平面的夹角，以抬头为正。

偏航角甲：机体轴伽在地面上的投影与地轴o。z。间的夹角，以机头右偏航

为正。

滚转角西：又称为倾斜角，指机体轴OZ与包含机体轴OX的铅垂面间的夹角，

以飞机向右倾斜时西为正。

航迹倾斜角y：飞行速度矢量与地平面间的夹角，以飞机向上飞时的，，为正。

航迹方位角z：飞行速度矢量在地平面上的投影与OgX。间的夹角，以速度在

地面的投影在OgX；之右时为正。

航迹滚转角∥：速度轴OZ。与包含速度轴甜。的铅垂面间的夹角，以飞机右倾

斜为正。

3．2无人机起飞地面滑跑的运动方程

3．2．1无人机起飞滑跑纵向运动方程的建立

3．2．1．1无人机起飞滑跑的纵向运动方程

无人机起飞滑跑的纵向受力图如下

图3—1无人机滑跑纵向受力图

无人机纵向滑跑运动原始微分方程组包括切向力方程、法向力方程、纵向力



。咝：些苎!生生』坚．一 ——． 笙．÷皇—j：釜!堑垒丛-二墼!塑堡2

，炬乃傺、商_『蔓刀栏利越禺刀栏，根琚幽3—1所不盯尢人利L带跑纵同党力，l，从

飞机六自由度全面运动方程可得无人饥纵向滑跑运动学和动力学方程为：

m等=T-．，OSO：-D一皿。一皿，_Ff(3-1、
研yd_Z，=TsⅢct+L+R。．+R，一G(3-2)

clt
4

l y鼍=M。十Rfl』、刊Rfln_2i'z。_“Rml。2(3-3)
idO；g(3-4)i
2 g

’，=0—12' f'5、

h=V sin(O一口1 (3—6)

『-Vcos(0一口) (3—7)

式中各参数说明如下：

T=T(V，西)： 发动机推力；

L=￡(y，6t"，应，疋，g)： 升力。

D==D(y，a)： 阻力：

M。=M4(矿，口，＆，疋，q)： 俯仰气动力矩；

一： 刹车阻力；

B、R∥ 飞,gLfiij-、后轮所受的地面支反力；

，，．、f。。： 飞机前、后轮所受地面支反力到飞机重心的力臂；

z，：、z。：： 飞机前、后轮所受地面摩擦力到飞机重心的力臂；

∥： 地面滚动摩擦系数：

V： 飞机速度(m／s)；

Of,： 飞行迎角：

0： 俯仰角：

y： 航迹倾斜角；

q： 俯仰角速度；

27
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^： 飞机离地高度；

，： 飞机滑跑距离；

迎角Ⅱ，俯仰角0，升降舵偏转角度疋的单位均为弧度(棚d)，西为发动机

转速的百分比，大小在0到100之间变化。后面章节所用变量符号和单位相同，

不再做重复说明。

3．2．1．2纵向滑跑运动方程中参数的计算

由于现阶段所给飞机数据非常有限，根据现已得到的飞机数据，确定纵向和

侧向滑跑运动方程中的气动导数及其它各个参数值的计算公式。

在起飞滑跑阶段，根据推力曲线可以确定滑跑过程中无人机的可用推力变化

范围，以此来确定滑跑过程中所能使用的推力值f。阻力D是根据数据表一维线

性插值得到的。

升力、俯仰力矩的计算公式如下：

Q=i12pV2

占：鱼a
2矿

；=≥q
三=够w(c￡。+c￡am—Oto)+C￡二a+Czq g+巴也疋)

M8=筇wCA(Cm。+Cma@一a。)+锄。口+锄g g+锄‘疋)
其中：

Q：动压；

口：无因次迎角变化率：

g：无因次俯仰角速度：

5。：升降舵偏角。

在三轮地面滑跑阶段，飞机的法向力和法向力矩都是平衡的，根据这些运动

特点有如下力和力矩平衡方程：

足，+Rr=G-L—Tsin0(3--6)
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R，Z，1一“尺，，，2一R。lml～uR。，。2+』M“=0(3--7)

其中从图3—1可得如'F关系式：

lfl=Zf sin0+Xf cos0

f，2一／cosO-X／sin0 (3～b)

l。l=x。cos0一Zm sin0

l。2=X。sin0+Z。cosO

联立式(3—6)、(3--7)和(3--8)得地面对无人机前、后轮的支反力计算

公式分别如下：

。 (G一三一TsinO)(1，I+∥，2)+M8
“”

，n一∥r2“，1+成2R：=—— 、t(G-L-TsinO)(1mx+pd一．2)-M"(3--9
‘

，，l一∥，2+Z。l+∥。2

在三轮地面滑跑阶段，随着无人机滑跑速度的增加，无人机所受升力逐渐加

大，同时地面对机轮的支反力是逐渐减少的，当飞机前轮离地进入两轮滑跑阶段

时，前轮支反力R，变为零，后机轮支反力R，继续减少，直到无人机完全离地，

尺，减少到零。

3．2．2无人机起飞滑跑的侧向运动方程

3．22．1无人机起飞滑跑侧向运动方程的建立

在无人饥地面滑跑过程中，无人机地面滑跑的转弯受力分析图如图3—2所

示：



西北丁啦大学碗k=|：=位i宅土 第三章无人帆非线性起飞模型的建立

瞬时转动中心

图3—2无人机地面滑跑转弯受力分析图

无人机侧向转弯运动原始微分方程组包括侧向力方程、侧向力矩方程、侧向

位移方程和偏航角方程，考虑到无人机在地面滑跑时不会产生倾斜，根据图3—

2所示的转弯受力分析图，因此可采用如下的平面转弯方程：

midv 5匕+弓coso。-,Lt,R$sins+y“一muor+mY<8．

I：idr=YjXf
cosg-II RrXf萄n￡一y。x。+N。+N 6+6。

—dv—：r
出

z=v七8

J，=y sin(缈+卢)

式中各参数说明如下：

v： 飞机侧向速度

““ 飞机纵向速度

30

(3—10)



匕：

y，：

第=．善E人机非线肚起．模型。。建立

飞机后轮所受侧向滑动摩擦力

飞机6i轮所受侧向滑动摩擦力

Y“=Y。(∥，r，y，疋，J，)： 飞机所受侧向气动力

N。=N8(卢，，，V)： 偏航力矩

五

Na,

导向轮伺服传动侧力系数

导向轮伺服传动力矩系数

∥： 偏航角；

，： 飞机偏航角速度；

z： 飞行航迹方位角；

Y： 侧向偏移距离；

s： 飞机前轮与机体轴的偏角，向右偏为正；

氏： 导向轮伺服机构角位移量；

几： 机轮与地面的侧向滑动摩擦系数，一般取0．4,-0．6。

后面章节所用变量符号与此相同，以后不再重复说明。

3．2．2．2侧向转弯运动方程中参数的计算

根据图3—2所示无人机滑跑侧向转弯受力图，各个运动参数计算公式如下：

Q=1／2pV
2

一 b
r=——r
2矿

口：dctan三
“0

L=tz，R。

Yf=驻sRf

Y。=QS。≮vB0七Cy?r+Cys,6，、

N=QS。a(cNB8+C、n6，+C№r) 【3—11)

31



!堑型!查兰堡．!三：生!!兰 第三营无人机非线胜起飞模型的建

对于无人机起降滑跑我们采用前轮纠偏的方案，假设驱动前轮转动的执行机

构偏角占。与机轮偏转角速度s的关系为

占。=岸生dt
其中K为前轮执行机构传动比。

根据图3—2所示，有如下关系：

． 石。
P2孟
凡：生。堑±兰
tgp t96

其中：

P： 无人机质心瞬时旋转半径

(3—12)

(3一13)

(3一14)

R： 无人机质心与瞬时旋转中心的距离。

联立式(3—13)、(3—14)得：

哪2彘档(3--15)
对式(3—15)两边进行求导得：

望：生一cosz,／3一de (3—16)
m X。七Xf cos‘￡dt

无人机沿一。轴的线速度与线加速度为：

一=Veos(p+妒)(3--17)

旷警=警cos(脚Ⅳsin(脚)(警+r)(3--18)
无人机的转弯角速度与角加速度为：

业：，一V—Vsi—nfl (3—19)
dt P X。

生一dV—sinfl+旦cos口望 (3—20)
dt dt X。 爿。dt

由于前轮执行机构驱动前轮转动所产生的仞|向加速度和偏航角加速度，由式

32
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(3—12)～(3--20)，经过推导分别为：

矿塑：矿益—COS-'一fl～d5dt X。+-￥y COS“占dt

。 坚! d≈一(J(爿。+xz)K～dr—dV Sinfl+一V cos口塑一一十一oU3 U～dt m x。x。dt

=警警+专cos声警COS坐dt出X。X m七Xf
。

i￡

。竺二+ !
出y(x。+XI)K

COS∞。

(3—21)

(3—22)

于是，根据式(3．21)～(3-22)可以得出：

巧。2南以(3--23)
％-----1z丽V cosp ‘3—24’

并且在侧向力矩方程中的偏航角速率因子里面增加一修正项为：

t=I zidV可r
无人机在自动起飞／着陆低速地面滑跑过程中，当飞机经受侧风或因某一原

因出现偏离跑道中心线的侧向偏差或者机头出现偏航时，就需要自动操纵偏转前

轮，采用侧向转弯使无人机回到跑道中心线上，保持飞机航向运动，以顺利完成

起飞菪陆。
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第四章无人机自动起飞控制律设计与仿真

4．1自动起飞控制系统概述

相对自动着陆控制系统，自动起飞控制相对简单，在清跑时自动控制系统只

需保持无人机航向对准跑道中心线，让发动机工作在额定状态，使飞机沿着跑道

中心线加速滑跑。当自动起飞／着陆系统检测到飞机的滑跑速度达到离陆速度时，

自动偏转襟翼到“起飞”位置，并自动控制升降系统操纵器，使飞机抬起前轮，

继而操纵无人机离陆，直到安全高度。

同时，当滑跑过程中由于某些原因，无人机出现偏离跑道中心线的侧向偏移

时，控制系统就要自动控制前轮偏转，通过转弯修正飞机航向，防止飞机滑出跑

道，以JII如FU完成起飞全过程。

不同的飞行阶段对操纵特性的要求也不相同，起飞阶段与空中飞行阶段相比

有如下特点：

(1 J起飞过程是飞机沿地面运动和贴近地面飞行时的特殊状态，飞机沿地面

运动时受到地面的支反力和摩擦力作用，贴近地面飞行时还受到地面效

应和发动机尾喷流的影响。

(2、起飞时通过放下部分襟翼和打开前缘缝翼等辅助操纵机构，以增大升力

系数和缩短滑跑距离。

(3)气动特性是：静态气动系数是迎角和舵偏角的非线性函数，地面效应的

存在使气动系数又随飞行高度变化，发动机尾喷流直接影响低速抬前轮

时的舵面效率。

(4)起飞着陆过程中，有人驾驶飞机是按俯仰角或轨迹角方式操纵飞机，以

完成起飞各阶段的任务要求。

4．2无人机纵向自动起飞控制系统设计

4 2．1各个子控制系统介绍

在整个纵向滑跑起飞过程中，无人机的自动起飞控制系统设计由几个子系统
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组成，主要包括：

1．升降舵控制律

起飞过程中，升降舵的控制律瘦照抬前轮和离陆爬升两个阶段来设计。把毪

机离地作为两个控制律的切换。

无人机地面加速滑跑达到一定的离陆速度时，把俯仰角作为控制量，产生舵

偏信号，控制升降舵负偏转，无人机开始慢慢抬前轮，保持两轮滑跑，形成一定

的起飞迎角。

当无人机离地后，同样通过返回俯仰角偏差信号来控制升降舵，使飞机以一

定的航迹角爬升。

2．推力控制系统

在无人机离地爬升时，为保证无人机能够按照一定的速度和航迹角爬升，需

要同时采用推力控制系统。常用的推力控制系统控制律的设计方法有两种：一种

是传统的推力控制系统，即直接稳定速度：另一种是采用迎角稳定系统，即通过

控制飞机迎角来间接控制飞机速度I”。

由于赢接稳定速度的控制方法漫计简单直观，相比间接控制，可以更直观的

反映发动机转速对飞机速度的影响：且单纯的迎角控制系统因缺乏阻尼而容易产

生较大超调，直接对速度进行控制可以克服以往曾出现过的可以跟踪迎角但是速

度变化却很大的问题，因而控制更有效，所以在本设计中采用了直接稳定速度的

方法。

推力控制系统的结构图如下：

图4一I推力控制系统结构图
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4．2．2滑跑、起飞控制律设计

根据轮式起飞着陆的特点，将无人机自动起飞分为三轮滑跑段、两轮滑跑段

致离陆三个阶段。

1．三轮滑跑段

在三轮滑跑段，无人机初始位置位于跑道中心线上，油门杆推到最大位置，

有：

Oo=岱o，yo=0，Vo=0，皖=0，6r=1

其中Czo=(1rctg(箍Ⅲ无人㈣胤
从推力曲线上得到在H=0m时推力丁与马赫数Ma的关系，给定最大可用

推力丁，无人机抄j速度ro=0开始沿着跑道中心线加速滑跑到离陆速度

珞=60m／s。

2．两轮滑跑段

当自动起飞／着陆系统检测到无人机速度到达离陆速度后，·操纵升降舵负偏

转，形成一定的俯仰力矩，飞机开始抬前轮，这时地面对前轮的支反力减少为零，

进入两轮滑跑段。

两轮滑跑段的控制逻辑为：

口g(f)=00+(口。一a。)(1一e一‘。“’)

其中：

瑾。=6。：为允许的最大迎角；

t。：为当V=％时的时肛J(即抬起前轮时间)。

采用的控制规律为：

皖=(kd+ka／s)(O—Og)+koq

经过调参，选取的一组参数如下：

k日=1．2，k＆=0．08，k。=O．5

3．离陆爬升
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无人机形成一定的起飞迎角后，保持两轮滑跑一段时间，飞机速度继续增加，

直到升力大于重力，飞机离地，然后逐渐爬高，直到越过机场障碍物为L匕。当无

人机离陆2～3秒，爬升到5～10米即可收起起落架。

离陆爬升段的控制逻辑为：

以(f)=眈+Oo+(a。一Cto)(1一P一“。。’)

其tp给定俯仰角oc=5。。

采用的控制规律为：

疋=(．|}日+kg／s)(O一巳)+koq

纠”w半)
经过调参，选取的一组参数如下：

ke=1,2，kg
2 0．08，k口=0,5，k。=5，hf 2 2

整个地面滑跑、起飞爬升控制结构图如下：

图4—2滑跑起飞纵向综合控制结构图

其一l；图4—2中滑跑、拉起和爬升控制切换器的作用是在三轮滑跑、抬前轮
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和离地爬升三个阶段之间进行自动控制切换。

升降舵舵机传递函数瓯(s)=百妄石；
速率陀螺传递函数G。(s)=

仿真结果图为：

(100万)2

s2+2x100万x0．6s+(100万)2’

图4—3无人机滑跑、起飞仿真结果

仿真图说明：图4．3为无人机从地面滑跑、起飞离地、爬升到400米高空左

右时的仿真结果图，图中高度日和滑跑距离，的单位是米(，，2)，所有角度的单位

都为度(deg o
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仿真结果分机：

从图4--3中仿真曲线可以看出：无人机从V=0开始在最大推力下加速滑

跑，当V=63．38 m／s时丌始自动拉杆、升降舵负偏，继而抬前轮，进行两轮滑

跑，当升力￡大于重力G时，无人机完全离地，离地速度V=64 4m，丌始进入

加速挺升阶段。

从图可以看出，无人机抬起前轮后，经过很短的一段时间就完全离地了，这

是因为为了保持无人机在滑跑时快速加速滑跑，给定发动机工作在最大推力下，

而且无人机质量相对较小，所以两轮滑跑阶段时间很短，无人机几乎在抬起前轮

后几秒内马上就完全离地了。

无人机升降舵的曲线变化较大，这是由于飞机从拉起到离地采用了不同的控

制逻辑，由控制律的切变引起的。经过一段时间，由于推力控制系统的作用，无

人机以恒定的航迹角爬升，爬升速度较快，仿真结果较符合实际情况。

本设计中的起飞跑道长度为1600m，在整个地面滑跑过程中，无人机滑跑

总距离f_776m，符合设计要求。

4．3无人机侧向自动起飞控制系统设计

无人机起飞时需要沿着跑道中心线滑跑起飞，当无人机在滑跑过程中偏离跑

道中心线时，自动控制系统就必须控制无人机回到跑道中心线上，保持正确的航

向，防止无人机滑出跑道。

无人机在地面滑跑过程中不会出现倾斜，所以相对空中飞行状态中的侧向控

制，不能通过控制副翼产生滚转来纠正偏航。一般来说，起飞滑跑前半段借助于

前轮操纵装置来保持滑跑方向，必要时采用主刹车系统，而后半段则采用方向舵

来保持滑跑方向。

本设计中我们主要采用操纵前轮偏转、以方向舵为辅助来纠正无人机滑跑过

程中出现的侧向偏离。

地面滑跑侧向综合控制图如下：
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采用的侧向控制律为：

6 7=kyy+k。；y

图4—4滑跑侧向综合控制图

6。=靶P审÷灸，r+k。s七kdc+k卅y{k y油Y

经过调参，选取一组参数如下：

ky20．05，k州20．Ol；

k，25，k，20．6，k。21．2，k。50．02，尼∥20．3，丘⋯‘O．06。

速率陀螺传递函数与纵向的一样。

仿真结果为：

1．当t=lOs时，无人机偏离跑道中心线，侧向偏离距离Y=2m，所得仿真

曲线如图4—5：
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图4—5无人机地面滑跑侧向偏离控制仿真(y=2m1

2．当t=los时，无人机滑跑过程中出现偏航角偏差v=5。，所得仿真曲线

如图4—6：
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图4--6无人机地面滑跑侧向偏离控制仿真(沙=50)

3．当t=lOs时，无人机滑跑过程中前轮因为某一原因出现偏转占=5。，所

得仿真曲线如图4—7：
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图4—7无人机地面滑跑侧向偏离控制仿真(s=5。)

仿真结果分析：

从图4～5～图4—7仿真曲线可以看出，当无人机在地面滑跑过程中分别出

现侧向偏差Y=2m、偏航角∥=5。及前轮偏转占=5。时，自动控制系统通过操纵

前轮偏转和方向舵偏转，能控制无人机回到跑道中心线上，纠正无人机的姿态，

保持正确的起飞航向。

从仿真图也可以看出，当出现上述几种情况时，无人机在5 s内就能基本实

现控制目的，这在低速起飞阶段是允许的，所设计的控制系统满足要求。但有的

仿真曲线不是很光滑，这可以通过涧参，找到更合适的控制参数来解决，
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第五章无人机非线性着陆模型的建立

在整个无人机进场着陆全过程中，无人机将依次完成进场平飞、下滑．拉平

和飘落几个阶段，无人机的飞行状态变化较大。由于第三章所述原因，也不适_F

采用小扰动线性化的方法建立无人机的线性化模型，而仍然直接使用非线性模型

进行控制系统的设计研究。

在具体的控制系统设计中，我仉仍将飞机的运动分为纵向与横侧向两个部分

分别进行设计。

5．1无人机着陆纵向运动方程的建立

5．1．1无人机着陆纵向运动方程

无人机着陆下滑时的纵向受力图如图5—1所示：

／ ＼
G

图5—1无人机看陆F滑纵向受力图

无人机着陆纵向运动原始微分方程组包括切向力方程、法向方程、纵向力矩

方程、高度方程和距离方程，根据受力图5--1，从飞机六自由度全面运动方程

可得飞机纵向着陆运动学和动力学方程为‘21：

m掣：Tcos(d)一D—Gsin(y)

埘r皇二：Tsin(口)+上一Gc。s(y)

，，鲁～，



西北工业大学硕士学位论文 第五章无人机非线性着陆模型的建立

—d—t
22q

y=0一a

h=V sin(O—a)

7=矿cos(O一口) (6～1)

式中各参数符号的意义和单位与上面章节一样，不再做重复说明。其中，发

动机安装角为零。

5．1．2纵向着陆运动方程中参数的计算

由于现阶段飞机数据非常有限，在着陆阶段仍然使用起飞阶段中的飞机数据，

根据已有的飞机数据，确定着陆纵向和侧向运动方程中的气动导数及其它各个参

数的计算公式，

在纵向着陆阶段，推力r是从推力曲线得到的，阻力D是根据数据表一维线

性插值得到的。

其它的参数计算公式如下：

Q=li2pV2

二：鱼口
2y

；=≥a
￡=Qsw溉。+cca以一‰)+t二口+％g+c碱疋)

M“=QS。C』(C，。4-C。。(8一口e)+C 口+C唧q+C。以艿。)
■口

式中参数符号的意义及单位与上面章节一样，不再做重复说明。
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5．2无人机着陆侧向运动方程

5．2．1无人机着陆侧向运动方程

无人机侧向运动原始微分方程组包括侧向力方程、侧向力矩方程、侧向位移

方程、滚转角方程和偏航角方程，从飞机六自由度全面运动方程可得飞机侧向运

动学和动力学方程为：

咧警+r)∥删
f
xddpt_z。idr=r

i：专‘idp划
警=p
塑：，
dt

z=节+p

其中：

卢：

r：

In：

工。：

Y=Vsin(y+p)

侧滑角；

滚转角：

偏航角；

滚转角速度：

偏航角速度；

0，与0：轴的惯性积；

滚转力矩：

Ⅳ8： 偏航力矩。

式中其它参数符号及意义与上面章节一样。

(6—2)
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5．2．2侧向运动方程中参数的计算

根据现阶段所得飞机数据，确定侧向运动学和动力学方程中参数的计算公式

如F：

Q=I／2pV2

一 b

r=一，2矿
一 b
P 2万P

Y。=QSwK yBp+C圹r+C岍p+Cys?6，+C∞，64、

芒=QSIC唯8七C，7+C簪p+C镕?6。+ct5。6●

N。：QS0’≮NB晷+Cur r+CN676r+CNs。5●

其中：

；：无因次偏航角速率；

P：无因次滚转角速率；

占．：方向舵偏角；

皖：副翼偏角。

以上角度单位均为弧度(rad)。

在无人机自动蓿陆纵向和侧向运动模型建立以后，就可以进行控制系统的设

计研究。
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第六章无人机自动着陆控制律设计与仿真

6．1自动着陆系统概述

飞行控制的最终目的是控制飞行器以规定的精度保持或跟踪预定的飞行轨

迹。控制E行器运动轨迹的系统称为制导系统，它是在角运动控制系统的基础上

形成的，其内回路是姿态角控制系统⋯。

自动着陆系统是由地面导引设备和机载制导设备两部分组成。地面导引设备

包括下滑导引设备、方位导引设备、测距设备，以及拉平引导和滑跑专用引导设

备。它们可以为飞机提供无线电波束导引服务，具体地说，为飞行控制系统提供

纵向偏差角L r1)信号和侧向偏差角(尧)信号。

国际民航组织(IcAO)按能见度条件将飞机进近着陆划分为三个等级，其中

第1II类标准的精度要求为：

决断高度(DH)：15m

水平定位精度：4m

垂直定位精度：0．5m

根据国内外资料，目前无线电波束导引系统的研制和设计都能满足第1Il类标

准的精度要求。

6．2无人机自动控制系统基本性能要求

参考有关资料，自动控制系统基本性能要求如下：

6．2．1姿态角自动控制系统的精度及瞬态响应要求

1。精度

滚转角≯在±60。内，精度不低于±1。。俯仰角目在±15。内，精度不低于±0．5。。

飞机进入自动控制后，偏航角v在±7。内，精度不低于±O．5。。

在场域飞行阶段要求精确控制飞行轨迹和飞行速度，保持飞行姿态的稳定和

控制精度。为防止飞机着陆时翼尖触地和不致给飞机造成大的冲击，要求℃机进
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场着陆时应尽量平缓，控制精度应控制在下列范围内‘41：

11俯仰角稳定度≤1。

2)倾斜角稳定度≤1。

31航向角稳定度≤1。

41高度稳定度≤lore

51速度稳定度≤3m／s

2．瞬态响应

三个姿态角的瞬态响应均要求平滑、迅速。对俯仰角来说，人工强迫操纵飞

行自动控制系统使蚓变化5。，返回初始状态的超调量不应超过1 o；对航向角来说，

人工强迫操纵飞行自动控制系统使川变化F，返回初始航向的超调量不应超过r。

6．2．2飞行轨迹自动控制系统的精度与瞬态响应要求

高度保持的精度随飞机高度及滚转角而异。参考有关资料‘81，在9100m以下

为9m；在9100m到16700m，相对误差为o．1％；在16700到24400m，当y=0。时，

相对误差由0．1％线性变化到0．2％，当y=0～30。时，误差为27m及O．4％两值中

的最大值，无人机的进场制导要求精度相对还要高一点。

6．3无人机纵向自动着陆控制系统设计

着陆过程包括定高、下滑、拉平、飘落及滑跑几个阶段。飞机着陆前先在250～

500m高度做定高飞行，当截获到下滑波束线后即以一2．5。～一6。的航迹倾斜角下

滑。此时飞机速度仍然相当高，不低于失速速度的1．3倍，本设计中的无人机接

地前的速度达到了68m／s左右，因此当飞机沿着y=一3．5。下滑时，乜机的垂直速

度^约为^=一4．2m／s，以如此大的接地速度是不允许的。目前规定自动着陆时飞

机的接地垂曳速度为H=-0．5—一O．6mls，因此在下渭水端需要减小航逊倾斜角

y，使飞机沿曲线运动拉起，此阶段叫拉平。然后使速度向量与地面平行，由于速

度逐渐减小，飞机重力大于升力，飞机主机轮接地，继而前轮接地完成地面减速
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滑跑。

本节将无人机的着陆分为定高、下滑和拉平三个阶段，分别设计了控制律，

并介绍了下滑波束导引系统和自动拉平着陆系统的导引律。由于下滑波束导引系

统和自动拉平系统都是以俯仰角保持与控制回路为内回路闪，因此首先介绍一下

俯仰角镲待与控制同路的设计过程。

6．3．1俯仰姿态保持控制律设计

俯仰姿态控制系统是用于保持与控制飞机的俯仰角口，它根据飞行状态(爬升、

平飞或者下降)的需要将飞机保持在给定的姿态角吒。控制系统方框图如下：

图6—1俯仰角姿态控制系统方框图

其中，k。、k。分别为俯仰角和俯仰角速率反馈增益，ke为积分环节增益。引

入俯仰角速率反馈的目的是为了增加系统阻尼，引入积分环节的目的是为了改善

俯仰角的稳态控制精度。这样，俯仰姿态控制系统控制律为：

疋=k(口一巳)+％J(臼一日。)dt+kq

经过调参，选取一组参数：k口=1．2，kB=O．1，k。=2．5。

6．3．2高度保持控制律设计

进场着陆的初始阶段需保持高度的稳定，飞行高度的稳定与控制不能仅由俯

仰角的稳定与控制来完成，需要引入高度差信号。高度控制系统利用气压高度表

测量飞机高度，与给定高度比较得到高度差信号，由高度差信号控制飞机的姿念，

改变飞机航迹倾斜角。使飞机回到预定高度。其控制系统方框图如下：
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图6--2高度保持控制系统方框图

其中，k“、七。分别为高度差和高度变化率反馈增益，尼皿为积分环节增益。

引入高度羞变化率反馈的目的是为了增加高度稳定系统的阻尼，引入高度差积分

信号的目的是为了改善定高系统的稳态控制精度。这样，高度保持控制系统控制

律为：

6。=koO¨k eO+kH幽+kH?IAItdt桃H△H
其中胡=H—H。。

经过调参，选取一组参数：k。=0．001，k。．=0．03，k=O．002。

6．3．3下滑波束导引律设计

下滑波束导引系统为无人机进场下滑提供了一条标准的下滑轨道，该系统的

工作原理在第二章中已详细介绍过，在此不再重复。

下滑波束导引系统以俯仰角保持与控制系统为内回路，建立下滑波束导引系

统控制律包括以下内容：

1．建立下滑轨迹运动方程式

构成任何制导系统必须有运动学环节，建立下滑轨迹运动方程式的目的是建

立无人机角运动量△y与波束偏差角r之间的几何关系。下滑波束导引几何关系图

如下：

5】
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图6—3下滑波束导引几何关系图

图6—3中，d：无人机偏离波束中心线的距离；

胄：无人机距着陆点的距离；

V：无人机下滑速度；

比：给定下滑轨迹角；

Y：无人机航迹角；

r：波束偏差角。

根据图6—3，有如下关系：

d=Vsin(yg+，)zv(rg+，)

d=缸Ⅷ
婀=簧
r=口”喀id z晏

由式(6--1)～(6--4)得出下滑波束导引运动学结构图如图

(6—1)

(6—2)

(6—3)

(6—4)

(6—4)所示。

图6～4下滑波束导引运动学结构图

2．建立下滑波束耦合器

下滑波束耦合器的作用是实现下滑波束偏差角r和无人机相应俯仰操纵角之

间的转换。

为提高导引系统稳念精度，耦台器以比例加积分的形式控制俯仰角位移系统，

同时为改善导引系统动态特性，可以再在耦合器中接入相位提前网络。下滑耦合

器“j结陶图如图6—5所示。
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0，
———1．．

图6—5下滑耦合器结构图

下滑耦合器控制律为：

89
2 krF+kr,Fdt

其中：kr=50，kL=12。

3．下滑波束导引系统结构图

综合上面几个过程，得下滑波束导引系统结构图如图6—6所示。

F滑耦合器|_i——_]，—0筮|“LI圉i
}。运动学环节

攀H耋!二卜杏倒缈。阁
图6—6下滑波束导引系统结构图

6．3．4自动拉平系统导引律设计

飞机在垂直平面内，从下滑过渡到实际着陆点的纵向运动轨迹称为拉平轨迹，

设计拉平轨迹的任务是将下滑时的垂直速度减少到允许的着地速度，即拉平机动

丌始后，机头应逐渐抬起。拉平轨迹的设计思想是，使飞机的垂直速度爿随着高

度日的下降i酊相应减少，使飞机每个瞬间的下降速度和它的当前高度成比例。即：
1

H(f)=一二H(t)
r

为使飞机沿着设计的指数轨迹飞行

l

H g=H。e
t

式(6—5)所表示的规律。

拉平自动控制系统应控制飞机遵循式

(6⋯5)

53



西北工业凡学颂学，五托直 笫，．。无，』、机川动着陆控制律设计与仂真

其中Ⅳ。、 和，分别为拉平初始高麦、指数曲线时间常数瓢拉平距离。

由机上测距装置测出，，并算出飞机应有的给定高度Ⅳ。，机上无线电高度表

测出飞机相对高度H，当日。一H≠0时，形成控制信号控制飞机高度使误差为零，

实现拉平轨迹。目前仍不具有足够精度的着陆用机上无线电测距仪，因此可根据

拉平轨迹的另一方程建立拉平耦合器。以

H g：一生+Aiid
f

作为自动拉平系统的控制信号，则可将整个拉平的过程看作飞机实际下降率日不

断跟踪H。的过程，这就避免了测距的实际困难。

为提高控制系统的稳态精度，引入误差日的积分，拉平耦合器采用比例加积

分的控制规律形式，自动拉平系统结构图如下：

拉平羯☆器r—翮
‰厂t警广]

叫圈如喜酒0埋蚕逐}团
图6—7自动拉平系统结构图

飞机允许接地速度为H。=一0．2m／s，取f=3．5s a

拉平耦合器控制律为：

。g—HH艄。阿t
其中k=O．3，k=0．005。

Ⅳ Hi

6．3．5无人机纵向自动着陆控制律设计

1．下滑角度的选择

着陆下滑阶段⋯般按下滑角度的大小分为普通角度下滑(2．5。～3。)和陡峭下

滑(5。～6。)两种下滑方式。陡峭下滑具有以下的特点：
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!)减少了对机场附近的噪告污染。陡峭下滑方式与普通角度下滑方式相比下

降相同的距离只使用了普通角度下滑的一半时间，并且，陡峭一F滑时飞机所

提供的推力也小二jr普通角度下滑。

2)由于陡0自卜．滑时，飞机提供的推力较小，减少了总的燃油。晦耗。

3)采用陡峭下滑，可以有效地避免飞帮L(尤其是大型飞机)产生韵涡流。不过，

采用陡峭下滑方式也存在以下一些缺点：

4)使飞机卜．滑时所受的阻力增大。

5)采用陡峭下滑，使飞机的下降速度较大，当遇到紧急情况时，飞行员脱离自

动下滑方式，做出决策的时间相应减少。

正常角度下滑方式的优缺点与陡峭下滑方式相反。

参考了我国的机场状况和本研究中无人机的着陆特性，在本论文中我们选取

y=3．5。下滑角度下滑。自动下滑过程一般是选择合适的下滑耦合器的控制律，通

过俯仰角位移系统来修正实际轨迹和下滑线之间的偏差，使飞机沿波束中心线下

滑。

2．拉平轨迹的选择

目前常用的拉平轨迹主要有以下几种：

(1)下降速率是时间的函数。

这种控制方案在拉平时需要进行一些调整以获得需要的初始下降速率或飞机

的地速。同时采用这种控制律方案需要飞机在特定的高度开始拉平才能工作。此

外，这种控制方案着陆精度比较差，所以随着对飞机着陆精度要求的提高，这种

方法已经很少采用。

(2)指数拉平轨逊。

目前在自动着陆中最常用的就是这种指数拉平轨迹，指数拉平的设计思想是使

飞机的垂直下降速率随着高度的下降而相应减小，使飞机每个瞬间的下降速度和

它当前的高度成比例。这种控制律方案较易实现，且精度较高。

(3)四次曲线拉平。

拉平高度是沿跑道距离的函数，这种拉平控制律又分为两种：一种是变时间

常数的拉平控制律，另一种是固定轨迹的拉平控制律。根据资料表明，这种拉平

方案的特点是所需拉平时间较短、容易较快达到∥j需接地速度。
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由于指数拉平轨迹比较成熟、容易实现，籽烹较高，在本次设计中选择了指数拉

、F轨迹。

3．升降舵控制律

升降舵的控制律按照定高、下滑阳拉平三个阶段求没计，分别采用高度保持

控制律、下滑波束导引系统导引律和自动拉平系统控制律。当无人机截获到下滑

信标后，断开高度保持系统开始下滑，无人机下降到拉平决策高度h=15m时开始

拉平。

无人机进场着陆的初始阶段需要保持高度的稳定，在俯仰姿态控制的基础上

引进高度差信号，由高度差信息控制飞机的姿态，改变飞机航迹倾斜角，使飞机

回到预定高度。高度保持系统必须有测量相对给定高度偏差的测量装置，即高度

差传感器，如气压式高度表、无线电高度表和大气数据传感器等。

无人机着陆时沿着一条预定轨迹下滑。在下滑阶段以波束偏差角r为控制量，

当飞机偏离波束中心线飞行时，出现波束偏差角r，下滑耦合器输出形成的指定信

号△口。，它控制俯仰角使无人机产生△口，迫使无人机回到等信号线。由于下滑耦

合器，可通过俯仰角位移系统修正飞行轨迹，使飞机沿波束中心线下滑。

拉平阶段以升降速率H为控制量，矗可以由垂直速度传感器取得，当无人机

的下降速度Ⅳ与预定的下降速度Ⅳ；存在偏差时，由拉平耦合器输出指令信号

AO。，形成俯仰角指令控制飞机拉平。

4．推力控制系统

飞机要通过自动着陆系统准确的着陆，就要求其自动着陆控制系统具有非常

赢的下滑轨迹控制糖度。以俯仰姿态角控制为基础，同时考虑进场动力补偿。

在飞机下滑和拉平期间，当飞机的姿态发生变化时，为保证飞机能够准确地

保持理想的下滑和拉平轨迹，需要同时采用推力系统来保证飞机速度的稳定。控

制飞机航迹角的过程是先操纵舵面，改变飞行姿态，然后借助于飞机本身的升力

增量的变化，使速度向量以非周期动态过程的形式跟踪姿态角的变化，最终使得

航迹角的变化等于俯仰角的变化。

在第三章自动起飞控制律发计里砸就提到过，推力控制系统控制律的设计方

法有两种：⋯种足传统的推力控制系统即直接稳定速度；另一种是采用迎角稳定
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系统，即通过控制飞机迎角来间接控制一：机速度。基于第三章中提到的原因。在

自动着陆控制系玩设计中仍采用第一种即直接稳定速度的推力控制方法。

5．纵向自动着陆控制结构图

图6--8自动着陆纵向综合控制仿真结构图

控制律为：

吒=【(如+k／J)(口一巳)+t。g】(丽鬲1 )

⋯吲s，等
着陆控制器提供理想下滑轨迹，其结构如图6--9所示：
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进场平飞

图6—9纵向着陆控制器

进场平飞段：09 2(七m+kud／J)(日一Hg)+|】}。H

下滑段：巳=(辞+足。／s)F

拉平段：铭=(K一+KⅢIs)(H—H。)

其中：疗。=一譬+‰
经过调参，得到⋯组参数如下：

七m 2 0．001，kmt=0·03～m 30·002

kr=50，七rf=12；

km=0,3，kHq=o．005

仿真结果图为：
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图6一lO纵向着陆仿真结果图

仿真结果分析：

仿真结果如图6—10，从图中曲线可以看出无人机的实际着陆轨迹比较符合理

想轨迹，其中在下滑的初始阶段各个输出量的跟踪误差比较大，这是因为仿真时

无人机是从进场平飞状态突然开始进入下滑，无人机飞行状态改变很大，且平飞

到下滑控制律进行了切换，导致下滑的初始阶段轨迹跟踪误差增大。飞机进入下

滑阶段之后，随着控制律中积分环节逐渐起作用，误差逐渐减小到0，跟踪曲线比

较平滑。

当无人机在下滑波束导引系统的导引下下滑到30米高度时，着陆控制器将偏

差信号r断开，弓l入无线电高度表信号，通过无线电高度表信号控制无人机继续下

滑，当下滑到h=15米，通过一个转换开关将下滑控制器转换到拉平控制器，无人

机的下降速率逐渐减小，无人机以指数曲线拉平。拉平阶段的轨迹跟踪误差很小，

最大都只在O．1米附近。
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由于着陆重量铰大，下滑时无入机下降速度略有增加，然后逐渐处于在一4m／s

左右，进入拉平段之后逐渐减小，无人机着陆时接地速度H=一O 051m／s，接地点

的航迹角Y=一O．05。，均符合要求。

6 4无人机侧向自动着陆控制律设计与仿真

6．4．1侧向轨迹控制系统介绍

侧向自动着陆控制系统的主要任务是实现着陆过程中侧向运动轨迹和航向的

精确控制，主要是对最终航向的保持以及侧偏的修正。无人机着陆时的侧向轨迹

控制有多种方法，下面主要介绍侧向偏离自动控制系统和侧向波束自动控制系统。

1．侧向偏离自动控制系统

侧向偏离自动控制系统以偏航角v及滚转角矿自动控制系统作为内回路，侧向

的偏离一般通过飞机转弯的方式来修正，侧向偏离控制律有以下几种方案‘1】：

1)通过副翼控制滚转转弯以修正侧向偏离(Y)，方向舵只起阻尼与辅助协调

作用，此方案目前使用比较广泛。

21同时通过副翼与方向舵两通道协调转弯来控制Y。

31利用方向舵控制转弯来修正Y，副翼通道起辅助协调作用。

4)利用方向舵使飞机保持航向，靠滚转产生侧滑来修正Y。在自动着陆时，

采用此方案能使机头保持与跑道中一tl,线平行的方向，但为了修正Y而需滚

转，使机翼有触地的危险。

5)通过飞机不倾斜的平面转弯来修正Y。副翼保持机翼水平，方向舵控制飞

机平面转弯来修正侧向偏离Y。

前三种方案均靠协调转弯修正Y，后两种方案是靠侧滑角产生侧力，侧力值一

般不大，故修正Y的过程较缓慢。

2．侧向波束自动控制系统
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侧向波束自动控制系统是通过耦合器将飞机偏离航向信标台发射的无线电波

束尊强度线的信号变成滚转控制指令，输给自动驾驶仪侧向通道，操纵副翼偏转

改变航迹方位角z，修正飞机水平航迹。侧向波束自动控制系统由无线电接收机、

侧向波束耦合器和自动驾驶仪例向通道组成。

侧向波束自动控制系统技术比较成熟，而且在前面的自动着陆控制系统设计

中使用的是仪表着陆系统的下滑波束导引系统，因此，侧向自动控制系统j』j然采

用仪表着陆系统的侧向波束导引系统。

6，4．2自动侧向波束导弓

侧向波束导引系统以滚转角保持控制系统为内回路。首先介绍一下滚转角保

持控制系统。

6．4．2，t滚转角保持控制系统

当飞机作直线平飞或者起飞着陆时，要求稳定滚转角使之不受干扰力矩的影

响；当飞机转弯时，需要飞机滚转产生的侧力来改变航向。这些都要用到滚转姿

态控制系统，其方框图如下：

图6～11滚转角保持控制系统方框图

滚转角保持控制系统控制律为：

玩=^9(≯一九)+k．庐
f

其‘{]，k。、k分别为滚转角和滚转角速率反馈增益。
口

6．4．2．2偏航角保持控制系统

航向控制系统以滚转角控制系统作为内回路。用与控制与保持飞饥的航向。

飞机要改变航向主要靠飞机的滚转角来实现，其控制系统方框图如下：
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图6—12偏航角保持控制系统框图

控制律为：

皖=七≠妒¨。舛tv(缈一％)

以上方案通过副翼修正航向，方向舵用来削弱荷兰滚及减小侧滑，其控制律

为：

6 7=l v七l泠
r

偏航角速率反馈用于增加航向阻尼，将滚转角反馈加入方向舵通道可以减小

侧滑。

6 4．2_3侧向波束导引

侧向波束导引以滚转角保持与控制系统为内回路，以侧向偏差角五为控制量。

建立侧向波束导引系统控制律包括以下内容：

1．建立侧向轨迹运动方程式

建立侧向轨迹运动方程式的目的是建立无人机侧向运动参数与波束偏差角丑

之间的几何关系。侧向波束导引几何关系图如下：

航向
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圈6一一13侧向波束导引几何关系图

图6—13中，

Y：无人机偏离等信号线的侧向偏离；

R：无人机重心导航向信标台的距离；

lf，：飞机纵轴偏离给定航向的偏航角；

V：飞机空速；

五：无人机偏离波束等信号线的偏差角；

根据图6一13，有如下关系：

Y=-Vsin(≯,一∥)“一v(cu—p)

z=sin-1(y／R)“黉，贝I

郴)．_警(吣M∽)_．等训s)(6--6)
又有无人机转弯时的侧力方程：

≯=r=吾留驴z歹g≯
根据以上几个式子，可得无人机侧向运动参数与波束偏差角五关系的结构图如

口l

图6—14侧向运动参数与波束偏差角丑关系结构图

2．捌向波束耦合器

侧向波束耦合器是将波束偏差角信号转换为滚转指令倚号的装鬣，其控制律

为：

妒。2一七zz—Ji}^j2dt～七^五

式中k。、k。．和k．分别为相应的比例、积分和微分信号的系数。上式实质上是

体现P[D的控制。

上式表示偏差角信号是使飞机稳定在等强度线L的基本信号，积分信号用来

消除静差，角速率信号用来改善稳定性。
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3．侧向波束导引系统结构图

综合上面几个过程，得删向波束导引系统结构图如图6—15所示。

五。：O—4———+

图6～15侧向波束自动控制系统结构图

6．4．3无人机侧向波束导引自动着陆

1．侧向波束导引自动着陆控制框图

图6—16侧向波束导引控制仿真框图

控制律为：

皖==2≠(庐一噍)wd妒+。py

6 r=k，r—ktp

PI控制器的结构为：
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噍=(女-+≈m)(A一以)

经过调参，选取一组参数如F：

女≠22～d=1·2，尼P 23。

≈，=0．5，kj=O．01；

k^：40，k^=O 02。

2．仿真结果

假设无人机着陆过程中某一时刻侧向偏离为20米，其余角度初始值为零。仿

真结果如图6—17：

图6—17侧向波束导引仿真结果曲线

上图中各角度单位为度(deg)，距离单位为米(m)。
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仿真结果分析：

由图6一j7仿真结果可以看到，当着陆过程中无人机出现20m的侧向偏离时．

自动控制系统能较快地控制无人机回到正确的着陆航线上来，系统响应过程中最

大倾斜角、最犬侧滑角和偏航角等控制量基本在要求的范围内。同样地，当初始

铡向偏差加大时，无人机也能较快回至q航线上，只是各个控制量的变化范围稍微

变大了。

无人机着陆瞬间的Y=O．02m，p=0．001。，≯=0．01。，妒=O．005。，无人机基

本上处于无滚转无侧滑的状态，控制精度比较高。但由仿真图也可以看出部分曲

线不光滑，这可以通过调参以找到更合适的参数来解决。

6．5风干扰对无人机着陆的影响

本节首先介绍了几种风干扰模型，并在垂直风和正侧风这两种典型的风干扰

作用下，对无入机的纵向和侧向着陆进行仿真，研究这两种风干扰对无入机着陆

性能的影响。

6．5．1低空大气扰动模型

低空大气扰动包括大气紊流、垂直风、水平风。它们对飞机着陆轨迹和着陆

精度产生很大的影响，尤其是大气紊流，是影响飞机安全着陆的重要因素之一。

它们直接影响飞机着陆过程中的速度、迎角、航迹角和高度等参数，是导致着陆

事故和复飞的重要原因”1。

1．垂直风

垂直风的大小随地表粗糙程度而异，当地面有高大建筑或者高山时，

U：∞h“4，取

U：=ah。4

a=l，5，8，分别代表轻度、中发、严重垂直风。

2．垂直剪切风

一．1n(3 28h／0．15、

U：I钏：。、面丽雨F
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其中“、。为20英尺(6米)高度上的平均风速，是超越概率的函数。

3．水耳风

水平风是兰随着高度和地表面粗糙程度而变化的，在进场与着陆的条件下，常

值风的参考数据为：迎面风的极限是13米／秒，尾风的极限是5米／秒，侧风的汲

限足8米／秒。随着高度而变化的水平风属剪切风(梯度风)，这种剪切风以

【，：=墨鲁的大小来衡量。参考数据为：
d门

盟：0．0676 1／s当30米<h≤60米
a向

0．1352 1／s 当15米≤h≤30米

0．432 1／s 当0兰h≤15米

4．低空大气紊流扰动模型

低空大气紊流是与飞机相对位置无关的自由大气紊流分量，可以用白噪声通

过成形滤波器后的频谱形式来表示。成型滤波器是输入为O均值、方差为1的高

斯随机噪声，具体方法略。

根据美国军用规范MTL-F-8785C的规定，在低空情况下，成形滤波器中的参

数分别满足如下关系：

，。=h

L=而万再獗丽h万i面矿3．05<h<3053K
，。=1w=305米h>305米

盯|——————!————一h-<305米鱼：j_(0—．177+0．0008—23"3．28h)’2
O"w ll h>305米

仃。=O．1u 20

其中，，。、，。分别为水平和垂直的紊流尺度，仃。、盯。分别为水平和垂直的紊

流强度。

6．5．2大气干扰对无人机自动着陆的影响

6．5．2．1大气扰动对无人机纵向着陆的影响
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对无人机纵向着陆产生影响的低空大气扰动模里包括大气紊流、垂直风和水

平风““，在此汉给出考虑常值垂直风和常值正前风干扰的情况。

取常值正前风u，=6m／s，常值垂直风u：=6m／s。在无人机原始微分方程中

加上大气干扰，得到纵向仿真结果图为：

图6—18加风干扰的纵向自动着陆仿真曲线

仿真结果分析：

仿真结果如图6—18，与无风时的着陆结果图6一lO相比，加入前面的两种风

干扰后，无人机在着陆的过程中，风干扰对无人机的各个参数都造成了一定的影

响，使着陆初始阶段的参数振荡变大，当进入下滑的中后期和拉平段，控制器对

风干扰的抑制作用还是比较强的。

在下滑初始阶段，荫于矾干扰的影响，最大轨迹跟踪误差达到了8米，但是

很快就能够跟踪上给定的轨迹。无人机着陆时的接地速度H=一O．1m／s，接地点的

6R
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航迹角y=一0．08。，均符合要求。

6．5．2．2大气扰动对无人机侧向着陆的影响

对无人机侧向着陆产生影响的低空大气扰动模型包括正侧风、梯度风、随机

风，在此仅给出考虑常值正侧风干扰的情况。

给无人机原始方程加上lOmls的常值正侧风，仿真结果图如下：

图6一l加风干扰的侧向自动着陆仿真曲线

仿真结果分析：

仿真结果如图6一l，与无风时的侧向仿真图6一17相比，加入lOm／s的常值

正侧风后，飞机将产生最大23．8度的倾斜角和10度左右的侧滑角，最后无人机的

侧向速度稳定在lOm／s，这说明控制律是有效的。

当正侧风出现在下滑初始高空段的时候，无人机自动着陆控制系统能够消除

侧风带来的影响，但如果正侧风出现在接近地面的时候，就有可能由于姿态振荡

过大而造成危险。

通过风干扰下的仿真研究表弱，控制系统具有较强的航向保持和抗干扰能力。

在几种风干扰存在的情况下，无人机仍能跟踪上给定的着陆轨迹，着陆时无人机

的姿态误差也很小。
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总结

起飞着陆是飞行器飞行的一个复杂阶段，也是无人机研制的一个关键技术，

在当今无人机技术发展的需求背景下，本论文首先介绍了无人机的产生背景和发

展史，以及国内外无人机的常用发射和回收方式。然后研究比较了两套无人机的

自动起飞，着陆系统方案，并根据起降要求和实际条件选择了一种合适的方案。

然后，在已获得飞机数据的基础上，建立了无人机的地面滑跑非线性模型和

着陆非线性模型，使用PID设计方法分别设计了无人机的自动起飞滑跑控制律和

自动着陆控制律。并在已设计控制率的基础上加入几种风干扰，在

MATLAB／SIMULINK环境下进行了设计仿真。结果表明所设计的控制系统具有较

好的鲁棒性。

本论文参阅了大量的参考文献和一些前人的设计成果，取得了一定的研究成

果，但由于时间仓促和水平有限，还存在一些需要改进的地方；

1．为了简化计算，且因为没有相关地效数据，地面滑跑建模过程中忽略了地效的

影响，也简化了起落架对无人机的影响，在以后完善地效数据和起落架数据的

前提下，在无人机滑跑过程中，可以迸一步考虑起落架和轮胎压缩性韵影响，

以及起降时起落架收放和地效对无人机的影响，这样系统的建模可以更加精

确。

2．在已设计的控制系统中，只对几种常见的风干扰进行了鲁棒性验证。在以后的

设计过程中，可以对所有的风干扰进行仿真。
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堕!!三些尘!!蔓：兰坚笙壅 研究争胡问j，～表．．0论x

研究生期间发表的论文

1．王伟，宁东方，张锦．基于能量状态法的飞机甫油轨迹优化及其遗传算法实现

[J]．测控技术，2006，25(：)。
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和朋友们致以衷心的感谢!
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个硕士研究生的学习期间，王老师一丝不苟的工作作风、严谨求实的科学态度以
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私的关怀，这些对我的论文的完成都有着巨大的作用。

在我的毕业设计期间，我还得到了教研室吴佳楠、王鹏、马松辉和其他一些
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西北工业大学业

学位论文知识产权声明书

本人完全了解掣校有戈保护知识产权的规定，即：研究生香饺攻凄学位jf】j间论文E作

的知汉2权皿位属r西北丁业大学。学饺有权保留并；匈国家有黄部门或机构送交论文的复

印什和电子版。本人允许沧文被查阅和借阅。学校可以将本学泣论文的全部或部分内容编

入有关数据库进行检索，可以采用影印、缩印或扫描等复制手段保存和汇编本学位论文。

同时本人保证，毕业后结合学位论文研究课题再撰写的文章一律注明作者单位为西』t工业

大学。

保密论文待解密后适用本声明。

学位论文作者签名：玺盘，刍
翻一否年≥月咖

指导教师签名

工o“年，月砖日

西北工业大学

学位论文原创性声明

秉承学校严谨的学风和优良的科学道德，本人郑重声明：所早交的学位论文，是本

人在导师的指导F迸彳9{E究_『作所取得的成果。尽我所知，除文中已经注明引用的内容

和致谢的地方外，本论文不包含任何其他个人或集体已经公开发表或撰写过的研究成

果，不包含本人或其他已中请学位或其他用途使用过的成果。对本文的研究做出醇要贡

献的个人和集体，均已在文中以明确方式表明。

本人学位论文1。资料若有不实，愿意承担一切相关的法律责任。

学位论文作者签名 型，旁
细‘年弓月确
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