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基于快速 MPC 的固定翼无人机空中着陆抗扰控制①
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摘　 要　 针对固定翼无人机(unmanned aerial vehicle,UAV)与舰载飞行平台间空中着陆

的末段控制问题,提出一种基于快速模型预测控制(model predictive control,MPC)的固定

翼无人机空中着陆抗扰控制方法。 结合固定翼无人机动力学模型,在气流坐标系下对外

界风扰动及着陆过程中抵近乱流扰动进行精确建模。 设计拓展状态观测器( extended
state observer,ESO),估计空中着陆末段过程的系统状态和特殊集总扰动,实现扰动有效

补偿。 进一步,根据固定翼无人机纵-横向的解耦动力学模型将固定翼无人机的空中着陆

控制问题描述为约束下有限时域最优控制问题即 MPC 问题,并构建针对近端随机障碍的

线性化约束;应用拉格朗日法和滚动时域优化原理,获得 MPC 问题在约束条件下的近似

最优解。 数值对比仿真实验验证了所提出的空中着陆扰动补偿解耦控制方法具有较好的

抗扰性能及实时性能,能够满足空中自动对接着陆的任务需求。
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　 　 无人机(unmanned aerial vehicle,UAV)技术已

经广泛应用于国防军事、公共安全、农林防护、遥感

监测等众多军事及民用领域[1],其中着陆回收控制

是其研究热点和难点。 对于旋翼无人机,由于其结

构简单、可进行垂直起降,相关学者提出了针对陆基

移动平台[2]、水基移动平台[3-4] 的着陆控制算法。
文献[5]提出了一种具有子母机结构的旋翼无人机

空中对接策略。 相比于旋翼无人机,固定翼无人机

具有巡航稳定、续航长等特定优点,但由于自身飞行

特性(如非线性等)导致回收要求较高,常规陆基着

陆[6]、撞线回收[7]及伞降回收[8]都存在一定局限性。
在此背景下,固定翼无人机的空中对接着陆逐

渐成为研究热点。 固定翼无人机具有以下显著优

势:(1)无需地面跑道,机动灵活性高,节省空间资

源;(2)回收效率高,节约时间资源;(3)扩大常规固

定翼无人机作战半径及地域适应性,在军事领域具

有显著优势。 为此,文献[9,10]提出了一种针对小

型固定翼无人机的空中着陆策略,以四旋翼无人机

作为空中载体,并在旋翼机顶部设立锁钩装置以实

现着陆。 文献[11]提出了一种双固定翼无人机构

成的空中着陆策略,其在作为载体的无人机顶部设置

摩擦结构以加快着陆无人机的减速过程。 文献[12]
提出了一种伸缩套臂式无人机空基回收方法,并对

伸缩套臂抓取无人机这一过程进行了精确建模。 不

同于以上 3 种策略,本文面向的背景以舰载飞行平

台作为任务无人机的着陆载体。 着陆时其保持匀速

巡航,固定翼无人机从较远处开始飞向平台,待距离

足够近时在其后方以相对略高的空速进行下滑着

陆,二者对接后关停固定翼无人机动力系统完成着

陆。 其中,考虑飞行平台的实际构型,着陆末段对无

人机位置、姿态的跟踪需要极其精确,且面临规划轨

迹无法实时排除的随机障碍碰撞风险,因此末段控
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制对于空中着陆能否成功至关紧要。
然而,上述提出的固定翼空中着陆策略仅提出

着陆策略、流程以及对接过程的硬件机构设置,并未

针对无人机本身提出空中着陆自动控制方法。 尽管

目前固定翼空中着陆控制算法存在空白,但针对固

定翼无人机面向陆基移动平台(如地面车辆)及水

基移动平台(如海上航母)的自动着陆控制方法已

逐渐成熟。 文献[13,14]针对固定翼无人机在地面

行驶车辆上的着陆提出了一种通信控制方案。 为解

决无人机与航母对接着陆时的舰尾扰流问题,文
献[15,16]提出了自适应超扭矩控制及鲁棒预览控

制等固定翼无人机自动着舰控制算法。 为达到快速

收敛的目的,基于定时扰动观测器及定时滤波器的

一类新型固定时间引导律[17] 及基于自适应终端积

分滑膜控制的固定时间引导律[18] 也都被研发出来

应用于无人机于航母的着陆。 此外,预设性能控

制[19]、预览控制[20]、基于神经网络的智能控制[21]

也都被应用于自动着舰进行轨迹跟踪。
但现有控制方法在设计时无法保证固定翼无人

机满足自身约束,如执行机构饱和及外界软约束,同
时算法在实际应用时的实时性保证也有待商榷。 此

外最重要的是,固定翼无人机空中着陆控制与上述

面向陆基、水基移动平台的控制不同,其末段控制流

程存在着陆区域狭小、位姿跟踪精度要求高和未知

扰动大等特点。 因此,针对上述空中着陆末段部分

设计一套抗强扰动、实时优化且能处理固定翼无人

机系统多约束的控制算法是必要的。
模型预测控制(model predictive control, MPC)

是处理上述问题的有效方法之一。 MPC 是一种能

够显式地处理约束及非线性的一类先进控制策

略[22],并且具有在线应用的能力。 一般来说,MPC
使用系统的模型来预测后续状态,并通过优化由后

续状态与目标状态间偏差构成的代价函数来获得控

制输入。 但常规 MPC 需要在线求解约束优化问题,
计算量大,在实际中限制了其在如固定翼无人机等

快速响应系统上的应用。 同时,MPC 不能灵活补偿

固定翼无人机空中着陆末段遇到的强扰动问题,这
将导致着陆控制器性能变差甚至无法精确完成着陆

对接任务。

本文考虑上文所提出的空中着陆末段控制难点

并结合 MPC 整体特性,提出了基于快速模型预测控

制的固定翼无人机空中着陆抗扰控制方法。 依据小

扰动原理进行精确解耦线性化,对横、纵向通道分别

进行设计。 其后设计了一款可以同时处理与系统状

态有关的非线性扰动及未知高阶扰动的拓展状态观

测器( extended state observer,ESO)对风扰动、抵近

乱流进行有效估计,并将随机障碍规避纳入 MPC 约

束,借助拉格朗日法实时获取近似解析解。 最后,通
过固定翼无人机空中着陆典型场景及避障场景进行

对比仿真,验证了本文所提方法的有效性和优越性。

1　 问题描述

假设地球在惯性空间中为静止并忽略地球曲率

和陀螺效应,则空中着陆末段过程固定翼无人机动

力学模型[23-24]为

ω̇b = J -1(ξ - S(ωb)Jωb) + fω (1)
σ̇b = fσ(σb)ωb (2)

Γ
·

a =
LVa(Γa,σb,ζ,T)

Lα(Γa,σb,ωb,ζ) + fα
Lβ(Γa,σb,ωb,ζ,T) + fβ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(3)

η̇ = Va

cosγcosχ
cosγsinχ

sinγ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(4)

式中:ωb = [p q r] T∈RR3 为相对于惯性坐标系的角

速度, σb = [ϕ θ ψ] T ∈ RR 3 为姿态欧拉角, Γa =

[Va α β] T,ξ = [Lm Mm Nm] T ∈RR 3 为三轴上的力

矩,Va 为空速,α 及 β 分别为仰角及侧滑角, ζ = [Lf

Df Yf] T ∈ RR 3 分别表示升力、阻力及侧向力,T 为发

动机推力,η = [ px py ph] T∈RR3 为相对于惯性坐标

系的三轴位置,γ = θ - α 为下滑路径角, χ = ψ + β 为

航向角。 J∈RR 3 为正定且可逆的惯性矩阵,S(ωb)和
fσ(σb)分别为与 ωb 及 σb 有关的矩阵, LVa、Lα 及 Lβ

为非线性函数,其具体形式见附录Ⅰ。
上述三轴合外力 ζ、合外力矩 ξ 及推力 T 与无

人机气动参数及具体控制执行机构,如升降舵偏转

δH、前缘襟翼偏转 δLEF、发动机功率角偏转 δP、副翼偏

转 δa 及方向舵偏转 δr,相关,具体表达式见附录Ⅰ。

此外, fd = [ fα fβ fω] T 为着陆过程中未知集总
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扰动, fω = [ fp fq fr] T。 定义 fd = w + d 并对其进行精

准建模:w = [wα wβ wp wq wr] T 为外界风造成的与

状态相关的扰动,如式(5)所示;d 为末端进近时飞

行平台动力系统造成的未知抵近乱流扰动并有高阶

形式 di( t) =∑h
j = 0di, j t j( i = α, β, p, q, r),其中 t 为

时间序列,其在纵向平面对 α 及 q 的影响会随着对

接距离逼近而显著增加,式中 h 为未知扰动最高

阶次。

　

wα = (Dfαw + 1 / 2ρV2
aSCα

Lfαw)cosϕ / (mVa)

wβ = ( - Dfβw + 1 / 2ρV2
aSCβ

Yfβw)cosϕ / (mVa)

wp = 1 / 2ρV2
aSb(IzCβ

Lmβw + IxzCβ
Nmβw)(IxIz - I2xz)

wq = 1 / 2ρV2
aScCα

Mmαw / Iy
wr = 1 / 2ρV2

aSb(IxzCβ
Lmβw + IxCβ

Nmβw) / (IxIz - I2xz)

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(5)
式中:αw = ww / Va, βw = vw / Va,ww 及 vw 分别为垂直

方向上的风速及横侧向的风速, C j
i( i = Lf, Yf, Lm,

Mm, Nm; j = α, β) 为各项气动系数,ρ 为大气密度,
S 为机翼面积,b 为翼展长度,c 为平均气动弦长, m
为固定翼无人机质量, Ix、Iy、Iz 分别为机体绕 x、y、z
轴的转动惯量。

令 x = [V α β ϕ θ ψ p q r px py ph] T∈RR12

为状态量,u = [ δH δLEF δP δa δr] T∈RR5 为控制量,
fd 为未知扰动量,则式(1) ~ (5)的紧凑型模型为

ẋ( t) = F(x( t), u( t), fd( t)) (6)
并受到控制量约束约束 u≤ u(k) ≤ 􀭵u, 控制增

量约束 Δu≤ Δu(k) ≤ Δ􀭵u 及避障约束 L(x,u) ≤0,
其中 u 及 􀭵u 分别表示对应最小值及最大值, L(x,u)
的具体形式将在下文给出, Δu(k) 为控制增量。

2　 空中着陆控制器设计

针对固定翼无人机空中着陆末端部分飞行平稳

且无大幅机动的特点,可以依据小扰动原理在配平

点(xtrim, utrim)进行解耦线性化,以此对高耦合的强

非线性模型进行合理简化。 将整体控制器分为纵向

通道和横向通道两部分可以缩小系统维度、降低运

算耗时。 本文在 MPC 的基础上结合所设计的 ESO
以补偿未知扰动,并借助拉格朗日乘子法得到约束

下 MPC 近似迭代解析解以改善系统快速性。 整体

工作框架如图 1 所示。

图 1　 对接着陆控制器框架

2. 1　 纵向控制器设计

解耦获得的纵向通道系统在配平状态下可线性

化为

ẋlon( t) = Aloncxlon( t) + Blonculon( t) +Dloncfdlon( t)

ylon( t) = Clonxlon( t)
{

(7)
式中:xlon = [V α θ q ph ] T、ulon = [ δH δLEF δP ] T、

fdlon = wlon + dlon∈RR2、wlon = [wα wq] T = G1(ww, xlon)
为式 (5) 中与状态有关的非线性扰动项, dlon =

[dα dq] T,Alon、Blon、Clon、Dlon 为线性化得到的系统

矩阵。
为增强控制器的抗扰性能,需对着陆过程未知

集总扰动 fdlon进行有效补偿,为此本文针对此类非

线性扰动 wlon及高阶未知扰动 dlon同时存在的场景

设计了一款 ESO 以对其进行有效估计。 为便于区

分 ESO 上 /下标符号避免歧义,在 ESO 设计中将所

涉及系统维数采用广义形式进行表达。 由式(7)可
知纵向扰动数量有 nd = 2,状态数及输出数有 nx =
ny = 5,令:

􀭵xe
lon = [xe

lon
T ẋe

lon
T ẍe

lon
T … xe

lon
(m)T] T

= [xlon,nx+1 xlon,nx+2 … xlon,nx+h·nd+nd] T

(8)
作为 ESO 的拓展状态,其中各向量具体形式为

xe
lon

( i) =

xlon,nx+( i·nd) +1

xlon,nx+( i·nd) +2

…
xlon,nx+( i·nd) +nd

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

=

d( i)
1 ( t)

d( i)
2 ( t)

…

d( i)
nd ( t)

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
nd×1

( i = 1,2,…,h) 　 (9)
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重构 􀭵xlon = [xlon
􀭵xe

lon] T ∈RR nx+(h+1)·nd 作为 ESO 的新

状态,则有对应拓展状态空间方程为

x
·-

lon(t) =

　 Alonc 　 　 Dlonc 　 　 0nx×(h·nd)

0(h·nd) ×nx 0(h·nd) ×nd I(h·nd) ×(h·nd)

0nd×nx 0nd×nd 0nd×(h·nd)

􀪋
􀪋

􀪋
􀪋

􀪋

􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋
é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

üþ ýï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï

A
-
lonc

􀭵xlon(t)

+
Blonc

0((h+1)·nd) ×nu

􀪋􀪋􀪋􀪋é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

üþ ýï ï ï ï

B
-
lonc

ulon(t) +
Dlonc

0((h+1)·nd) ×nd

􀪋􀪋􀪋􀪋􀪋é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

üþ ýï ï ï ï ï ï

D
-
lonc

􀭵wlon(􀭵xlon(t))

ylon( t) = [C lon 0ny×((h+1)·nd)

􀪋

]

ìî íï ï ï ï ï ï ïC
-

􀭵xlon( t)

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

(10)
式中: 􀭺wlon(􀭵xlon) = wlon(x)。

考虑到所有信息在计算机中都为离散信号,故
以采样时间 Ts 对式(10)进行离散化处理:

􀭵xlon(k + 1) = A
-
lon
􀭵xlon(k) + B

-
lonulon(k)

　 　 　 　 　 　 + D
-

lon
􀭺wlon(􀭵xlon(k))

ylon(k) = C
-

lon
􀭵xlon(k)

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(11)

式中: A
-
lon = exp(A

-
lonc·Ts),B

-
lon = A

- -1
lonc(exp(A

-
lonc·

Ts) - I)·B
-

lonc,D
-

lon = A
- -1
lonc(exp(A

-
lonc·Ts) - I)·

D
-

lon
[25]。
所设计估计系统状态及集总扰动的 ESO 具体

形式为

x-̂ lon(k + 1) = A
-
lon x-̂ lon(k) + B

-
lonulon(k)

+ D
-
lon
􀭵wlon(x

-̂
lon(k)) + Llon[ylon(k) - ŷlon(k)]

ŷlon(k) = C
-

lon x-̂ lon(k)

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(12)
式中: Llon ∈ RR (nx+(h+1)nd) ×ny 为待确定的观测器增益,

x-̂ lon 及 ŷlon 为拓展状态及输出的估计值。 根据对拓

展状态的定义,在 k 时刻可以得到 k + 1 时刻的系统

状态估计 x̂lon(k + 1) 及高阶扰动估计 d^ lon(k + 1),

进而集总扰动估计 f^ dlon = wlon( x̂lon) + d^ lon 也可知。
对于所提出 ESO 的估计误差收敛性将在定理 1 中

进行具体说明。

假设 1 (1)集总扰动 fdlon 在时间 t 上连续可

微;(2)非线性扰动项 wlon(xlon)中各分量的非线性

函数为已知,但状态 xlon为未知,且 ‖􀭵wlon(􀭵xlon(k))‖2

有界;(3) 高阶扰动项 dlon(t)中的最高阶次 r 为已知。

假设 2 A
- e
lon 的第 i 个特征值 λ i 满足 | λ i | < 1

( i = 1,2,…,nx + (h + 1)·nd), 其中 A
- e
lon = A

-
lon -

Llon C
-

lon。
定理 1 当纵向系统式(7)同时满足假设 1 及

假设 2 时,ESO 的估计误差 e(k)是有界收敛的,其

中对估计误差定义为 e(k) =􀭵xlon(k) - x-̂ lon(k)。
证明 基于估计误差定义,可得对应误差方程为

　 e(k + 1) = A
- e
lonelon(k) + D

-
lon[wlon(􀭵xlon(k))

- wlon( x
-̂

lon(k))] (13)

取 Lyapunov 函数为 V(k) = eT(k)Pe(k),其中矩阵

P 是 [A
- e
lon] TP A

- e
lon - P = - Q 的唯一解,且有 P ≻ 0

及 Q ≻0。 由误差方程可推导得:
V(k + 1) - V(k)

= eT(k)[A
- e
lon] TP A

- e
lone(k) + [Δ􀭺wlon(k)] TPΔ􀭺wlon(k)

　 + 2[Δ􀭺wlon(k)] TP A
- e
lone(k) - eT(k)Pe(k) (14)

式 中 为 简 化 符 号 量, 本 文 定 义 Δ􀭺wlon(k) =

D
-

lon[􀭺wlon(􀭵xlon(k)) - 􀭺wlon( x
-̂

lon(k))]。

将 [A
- e
lon] TP A

- e
lon - P = - Q 代入式(14)可进一

步得到:
　 V(k + 1) - V(k)
　 　 = - eT(k)Qe(k) + [Δ􀭺wlon(k)] TPΔ􀭺wlon(k)

　 　 　 + 2[Δ􀭺wlon(k)] TP A
- e
lone(k)

　 　 = - ‖eT(k)Q1 / 2 - [Δ􀭺wlon(k)] TP A
- e
lonQ -1 / 2‖2

2

　 　 　 + ‖[Δ􀭺wlon(k)] TP A
- e
lonQ -1 / 2‖2

2

　 　 　 + ‖[Δ􀭺wlon(k)] TP1 / 2‖2
2 (15)

结合假设 1 中 ‖􀭺wlon(􀭵xlon(k))‖2 有界可以得

到如下不等式:
‖Δ􀭺wlon(k)‖2

= ‖ D
-

lon‖2·‖􀭺wlon(􀭵xlon(k)) - 􀭺wlon( x
-̂

lon(k))‖2

≤‖D
-
lon‖2(‖􀭵wlon(􀭵xlon(k))‖2 +‖􀭵wlon(x

-̂
lon(k))‖2)

(16)
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通过式(16)可知 Δwlon(k) 有界。
令:

G(k) = ‖[Δ􀭺wlon(k)] TP A
- e
lonQ -1 / 2‖2

2

+ ‖[Δ 􀭺wlon(k)] TP1 / 2‖2
2 (17)

代入式(15)则有:
V(k + 1) - V(k)

= -‖eT(k)Q1 / 2 - [Δ􀭺wlon(k)]TP A
- e
lonQ-1 / 2‖2

2 + G(k)
(18)

同时结合假设 2 及不等式(16)可推导得到如下不

等式:

G(k) = ‖ A
- e
lon‖2

2·‖PQ -1 / 2‖2
2·‖Δ􀭺wlon(k)‖2

2

　 + ‖P1 / 2‖2
2·‖Δ􀭺wlon(k)‖2

2

≤ (‖PQ -1 / 2‖2
2 + ‖P1 / 2‖2

2)·‖ D
-

lon‖2
2

　 ·(‖􀭵wlon(􀭵xlon(k))‖2 + ‖􀭵wlon(x
-̂

lon(k))‖2)2

(19)
上式证得 G(k)有界。

进一步结合恒成立不等式‖a - b‖2 ≥‖a‖2 -
‖b‖2 (其中 a 和 b 为任意向量),可知当满足条件

‖eT(k)Q1 / 2‖2

> ‖[Δ􀭺wlon(k)] TP A
- e
lonQ -1 / 2‖2 + (G(k)) 1 / 2

(20)
存在:
V(k + 1) - V(k)

≤- ‖eT(k)Q1 / 2‖2 + ‖[Δ􀭺wlon(k)] TP A
- e
lonQ -1 / 2‖2

　 + G(k)
≤ 0 (21)
成立。 故特殊地令 Q 为单位阵时,有:

‖eT(k)‖2 > ‖[Δ􀭺wlon(k)] TP A
- e
m‖2

+ (‖[Δ􀭵wlon(k)]TP A
- e
m‖2

2 + ‖[Δ􀭵wlon(k)]TP1 / 2‖2
2)1 / 2

(22)
成立时,有 V1(k + 1) - V1(k) ≤ 0。

即可知当估计误差 e(k)满足(22)时,e( k)为

单调递减,必然存在 e(k) < ζ 成立,其中 ζ 为各分量

皆为正的向量。 上述结论表明所设计 ESO 估计误

差 e(k)有界收敛。
通过上述 ESO 可知当前时刻系统状态估计

x̂lon(k) 及扰动估计 f̂dlon(k) 为已知。 对扰动的常规

补偿方法为:求解预测方程为 xlon (k + 1) = Alon xlon

(k) + Blon ulon ( k ) 的 优 化 问 题 并 得 到 最 优 解

κ(xlon(k)),则得到补偿扰动后的最优解为 u∗
lon(k) =

κ(xlon(k)) - f̂dlon(k)。 但当扰动较大时,此方法会

导致控制输入达到饱和。 为此,本文在预测方程中

引入扰动部分,得到式(23)用于 MPC 滚动时域的

离散方程。
xlon(1 | k) = Alon x̂lon(0 | k) + Blonulon(0 | k)

+ Dlon f̂dlon(0 | k) (23)

式中: x̂lon(0 | k) = x̂lon(k),f̂dlon(0 | k) = f̂dlon(k),
xlon ( 1 | k ) 为 k时刻对 k + 1 时刻的预测 状 态 ,
ulon(0 | k)为 k 时刻的控制输入。 且对离散式有 Alon

= exp(Alonc·Ts),Blon = A - 1
lonc(exp(Alonc·Ts) - I)·

Blonc,Dlon = A - 1
lonc(exp(Alonc·Ts) - I)·Dlonc。

当集总扰动没有快速越变且预测时域不太长时

可以认为扰动在预测时域内变化率近似为 0。
此外,为求解 MPC 优化问题得到无人机纵向通

道的最优控制输入,还需特别注意系统约束。 为实

时规避随机障碍,其高度 ph 存在非线性约束式(24)。

(ph(k) - ps
ho(k)) 2 ≥ (hs) 2 (24)

式中: ps
ho 为第 s 个随机障碍物的高度,hs 为安全规

避高度差值。 为使其满足后续二次规划(quadratic
programming,QP)问题,需对不等式(24)线性化处

理:将第 s 个随机障碍物中心与固定翼无人机中心

进行连线,取连线与障碍物球面的交点高度作为线

性化点 ps∗
ho 。 在 ps∗

ho 处对 flon(ph) = (ph(k) - ps
ho) 2 进

行泰勒展开可以得到[26-27]:
flon(ps∗

ho + Δph)

= flon(ps∗
ho ) + ∂flon

∂(ph) (ps∗ho )

(ph - ps∗
ho ) + fhlon

(25)
式中: f h

lon是泰勒展开后剩余的高阶无穷小项,为简

化符号在此处省略了时间符号“k”,且式中微分项

为 ∂flon / ∂(ph) | (ps∗ho ) = 2(ph - ps∗
ho )。 最终可将高度

避障约束构建为

Elon(k)xlon(k) ≤ Flon(k) (26)

式中:Elon(k) = [01×4 - 2(ps∗ho - psho(k))],Flon(k) =

- [(hs) 2 + 2ps∗
ho (ps∗

ho - ps
ho(k)) - (ps∗

ho - ps
ho(k)) 2]。
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对于各控制输入,亦存在约束 ulon ≤ ulon(k) ≤ 􀭵ulon

及 Δ ulon ≤ Δulon(k) ≤ Δ􀭵ulon, 其中 ulon、􀭵ulon、Δ ulon、
Δ􀭵ulon 分别为控制输入最小、最大值及控制增量最

小、最大值。 则令 Np 为 MPC 预测时域,则针对系统

式(7)可以构造以下约束优化问题 P1。
P1:

u∗
lon(k) = argmin􀰐

Np-1

i = 0
S(xlon( i | k), ulon( i | k))

+ T(xlon(Np | k))
s. t. xlon(1 | k) = Alon x̂lon(0 | k) + Blonulon(0 | k)

+ Dlon f̂dlon(0 | k)
　 　 ulon ≤ ulon( i | k) ≤ 􀭵ulon

　 　 Δ ulon ≤ Δulon( i | k) ≤ Δ􀭵ulon

　 　 Elon(k + i)xlon(k + i) ≤ Flon(k + i)
　 　 ∀i ∈ NN [0,Np], xlon( i | k) ∈ χ, ulon( i | k) ∈ u

(27)
式中: S(xlon( i | k,ulon( i | k)) = (xlon( i | k) - xr

lon( i

| k)) TQ(xlon( i | k) - xr
lon( i | k)) + uT

lon( i | k)Rulon( i
| k)( i = 0,1,…,Np - 1) 为阶段代价函数,T(xlon

(Np | k)) = (xlon(Np | k) - xr
lon(Np | k)) TP(xlon(Np |

k) - xr
lon(Np | k))为终端代价函数。 Qlon = QT

lon≻0,

Rlon = RT
lon≻0 及 P lon = PT

lon≻0 为系统的对角加权矩

阵,xr
lon( i | k)为 k 时刻对后续 k + i 时刻的参考状态,

X 及 U 皆为包含原点在内的紧凑多面体集。
为提高对 P1 的优化效率,本文拟将其重构成紧

凑的 QP 问题,并在此基础上借助拉格朗日乘子法

得到考虑约束的 MPC 近似迭代解析解。
令 Ulon(k) = [uT

lon(0 | k) uT
lon(1 | k) … uT

lon(Np

- 1 | k)] T 及 Xlon(k) = [xT
lon(1 | k) xT

lon(2 | k) … xT
lon

(Np | k)] T 分别作为 Np 步预测输入及预测状态,则
Np 步预测方程可推导为

Xlon(k) =Φ lon x̂lon(0 | k) +ΩlonUlon(k) +Θlon f̂dlon(0 | k)

(28)
式中:

Φlon =

Alon

A2
lon

︙

ANp
lon

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

, Θlon =

Dlon

(Alon + Inx×nx)Dlon

︙

(∑
Np-1

i = 1
Ai

lon + Inx×nx)Dlon

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ωlon =

Blon 0nx×nu 0nx×nu 0nx×nu

ABlon B lon 0nx×nu 0nx×nu

︙ ︙ ︙ 0nx×nu

ANp-1
lon Blon ANp-2

lon Blon … Blon

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

令 Xr
lon(k) = [xrT

lon(1 | k) xrT
lon(2 | k) … xrT

lon(Np |

k)] T, W1 = diag (Qlon Qlon … Qlon P lon ), W2 = diag

(RlonRlon… Rlon),代价函数可被重构为

　 J∗ = ‖Xlon(k) - Xr
lon(k)‖2

W1
+ ‖Ulon(k)‖2

W2

= 1
2 UT

lon(k)·αlon(k)·Ulon(k)

　 + βT
lon(k)·Ulon(k) + Ξlon(k) (29)

式中:

αlon(k) = 2(ΩT
lonW1Ωlon + W2)

βlon(k) = [2x̂T
lon(0 | k)Φ T

lonW1Ωlon + 2 f̂Tdlon(0 | k)

　 ΘT
lonW1Ωlon - 2 Xr

lon
T(k)W1Ωlon] T

Ξlon(k) = x̂T
lon(0 | k)ΦT

lonW1Φlon x̂lon(0 | k)

+ 2x̂T
lon(0 | k)ΦT

lonW1Θlon f̂dlon(0 | k)

- 2x̂T
lon(0 | k)Φ T

lonW1Xr
lon(k)

+ f̂Td(0 | k)ΘTW1Θfdlon(0 | k)

- 2 f̂Tdlon(0 | k)ΘT
lonW1Xr

lon(k)

+ Xr
lon

T(k)W1Xr
lon(k)

且 Ξlon(k)在 k 时刻为一常值。

至此,综合考虑约束后,P1 可被重构为新的 QP

问题 P2。

P2:

U∗
lon(k) = argminJ∗ (30)

s. t. 　 FlonUlon(k) ≤ Rlon

其中重构后的约束为

Flon =

E∗
lon(k)Ωlon

I(nu·Np) ×(nu·Np)

- I(nu·Np) ×(nu·Np)

Hlon

- Hlon

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
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Rlon =

G∗
lon(k)

U- lon

- Ulon

Δ U- lon + U~ lon(k - 1)

- (Δ Ulon + U~ lon(k - 1))

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Hlon =

Inu×nu 0nu×nu 0nu×nu … 0nu×nu

- Inu×nu Inu×nu 0nu×nu … 0nu×nu

0nu×nu - Inu×nu Inu×nu … 0nu×nu

︙ ︙ ︙ ⋱ ︙
0nu×nu 0nu×nu 0nu×nu … Inu×nu

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

式中: E∗
lon(k) = diag(Elon(k +1)Elon(k +2)…Elon(k +

Np)),G∗(k) = F∗
lon(k) - E∗

lon(k)Φ lon x̂lon(0 | k) -

E∗
lon(k)Θlon f̂dlon(0 | k),F∗

lon(k) = [FT
lon(k + 1)FT

lon

(k + 2) …FT
lon(k + Np)] T,U~ lon(k - 1) = [uT

lon(k -

1)0T
3×1…0T

3×1] T 为临时向量, 另有 Ulon = [ uT
lon uT

lon

… uT
lon] T, U- lon = [􀭵uT

lon
􀭵uT

lon … 􀭵uT
lon ] T, Δ U- lon =

[Δ􀭵uT
lon Δ􀭵uT

lon … Δ􀭵uT
lon] T 及 Δ U- lon = [Δ􀭵uT

lon Δ􀭵uT
lon

… Δ􀭵uT
lon] T。

对于 P2,在无约束条件下最小化 J∗ 可得到解

析解 U†
lon(k) = - (α - 1

lon (k)) Tβ lon(k)。 但 U†
lon(k) 会

在某些时刻违反约束,为解决这一问题,本文借助拉

格朗日法构造新的代价函数:

J∇(k) = J∗(k) + ∑
μ

n = 1
‖Fn

lonUlon(k) - Rn
lon‖2

Slon

(31)
式中:Slon 为加权矩阵, Fn

lon及 Rn
lon(n = 1, 2,…,μ)为

P2 中所违反约束对应的块矩阵,μ 为违反约束块的

总个 数, 例 如 当 避 障 约 束 被 违 反 时 有 F1
lon =

E∗
lon(k)Ωlon,R1

lon = G∗
lon(k)。 最小化 J∇(k) 可得约

束条件下的近似解析解:
U∇

lon(k) = [αT
lon(k) + 2Fn

lon
TSlonFn

lon] -1

　 ·[2Fn
lon

TSlonRn
lon - β lon(k)]

= U†
lon(k) - (α-1

lon(k))T Fn
lon

TFn
lon(α-1

lon(k))T

　 × Fn
lon

T + S -1
lon][Fn

lonU†
lon(k) - Rn

lon] (32)

为充分考虑近似条件,本文对 U∇
lon 设定阈值

Fn
lonUlon(k) - Rn

lon ≤ 􀅼lon (33)
来判断其是否满足约束,其中 􀅼lon为松弛向量。

至此可知:在 k 时刻若 Fn
lonU†

lon(k) - Rn
lon ≤􀅼lon

成立,则 U†
lon(k) 为(近似)最优解;若不成立,则以

式(32)求解 U∇
lon(k)。若 Fn

lonU∇
lon(k) - Rn

lon ≤􀅼lon 成

立,则 U∇
lon(k) 即为近似最优解,若不然则令 U∇

lon(k)

= U∇
lon(k) 重新进入式(32)迭代,直至所得 U∇

lon(k)
满足阈值成为近似最优解。 根据 MPC 的性质将近似

最优解的第一个序列作为控制量作用于系统式(7)。
2. 2　 横向控制器设计

横向通道对应的线性系统为

xlat(k + 1) = Alatxlat(k) + B latulat(k) + Dlatfdlat(k)

ylat(k) = C latxlat(k)
{

(34)
式中:xlat = [β ϕ ψ p r py] T,ulat = [ δa δr] T,fdlat =

wlat + dlat,wlat = [wβ wp wr] T = G2 (ww, xlon),dlat =

[dβ dp dr] T。
由于横向控制器设计与纵向部分设计相同,故

不在此赘述,仅给出必要表达式,相关形式依照纵向

通道即可得到。 与纵向通道控制器类似,首先设计

横向通道 ESO 增益 Llat 使其满足 A- e
lat 的第 i 个特征

值 λ i 满足 | λ i | < 1,其中 A- e
lat = A- lat - Llat C

-
lat,A

-
lat 及

C- lat 为与拓展系统式(12)类似的横向 ESO 矩阵。 通

过此 ESO 可以得到横向通道的系统状态估计 x̂lat 与

集总扰动估计 f̂dlat。
对于横向通道中的避障问题,主要考虑水平面

内对位置 px 及 py 进行约束:

　 (px(k) - ps
xo(k)) 2 + (py(k) - ps

yo(k)) 2 ≥ ( rs) 2

(35)
式中: (ps

xo, ps
yo) 为第 s 个随机障碍物的平面位置,rs

为安全规避半径。 在横向平面,基于实际系统式(34)
取障碍物球面的侧向位置 ps∗

yo 作为线性化点,在

( ps∗
yo 对 flat(py) = (py(k) - ps

yo(k)) 2 进行泰勒展开

可以得到:

flat(p
s∗
yo + Δpy) = flat(p

s∗
yo ) + ∂flat

∂(py) (ps∗yo )

(py - ps∗yo ) + fhlat

(36)
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式中: f h
lat是泰勒展开后剩余的高阶无穷小项,微分

项为 ∂flat / ∂(py) (ps∗yo ) = 2(py - p
s∗
yo )。于是,对于侧向位

置避障约束可构建为:Elat ( k) xlat ( k) ≤Flat ( k),
其中,

Elat(k) = [01×5 - 2(ps∗
yo - ps

yo(k))]

Flat(k) = - [( rs) 2 + 2ps∗
yo (p

s∗
yo - ps

yo(k))

- (ps∗
yo - ps

yo(k)) 2]
至此可以进一步得到与纵向通道具有一致形式

的线性化约束 FlatUlat(k) ≤ Rlat。 同样,可知无约束

解析解为 U†
lon(k) = - (α-1

lon(k)) Tβ lon(k), 考虑约束

阈值 Fn
latUlat(k) - Rn

lat ≤ 􀅼lat 的近似解析解为

U∇
lat(k) =U†

lat(k) - (α - 1
lat (k)) TFnT

latFn
lat(α - 1

lat (k)) T

× FnT
lat + S - 1

lat ][Fn
latU†

lat(k) - Rn
lat] (37)

3　 数值仿真验证

3. 1　 仿真环境

本小节使用 11 kg 级常规布局固定翼无人机数

据对所设计控制器的有效性进行仿真分析,所使

用 无人机配平条件为αtrim = 8 . 3 ° 、γtrim = - 3 °及

Vatrim = 25 m·s-1。所有仿真基于AMD Ryzen 7 5800H
CPU 3. 2 GHz 及 16 GB RAM 的 Windows 11 环境下

的 Matlab R2021a。
针对空中自动对接着陆任务,本文设定:固定翼无

人机起始位置(0 m,40 m,153 m)、初始空速 25 m·s-1、
偏航 - 5 °; 飞行平台起始位置 (190. 259 m,0 m,
100 m)、 巡航速度 18 m·s -1、巡航高度 100 m、偏航

0 °; 对接着陆过程经规划后有飞行路径

pyr( t) =
40 - 25sin(5 °) t pyr≥0

0 其他{
phr( t) = 150 + 25sin( - 3 °) t
且期望飞行路径角 γd = - 3 °,期望仰角 αd =

8. 3 °,期望滚转角 ϕd = 0 °,期望航向角在初始时为

χd = 5 ° 并在 pyr = 0 时调整为 χd = 0 °。
此外,在仿真验证中,设置外界风速为:垂向风

速 ww = 2 m·s -1,侧向风速 vw = 6 m·s -1;同时伴随

纵向通道高阶扰动 dlon = 0. 2 × [1 + 1 / 80t - 1 / 60t2

1 + 1 / 80t - 1 / 60t2] T 及横向通道常值扰动 dlat =

[0. 1 0. 1 0. 1] T 以模拟对接着陆过程遭遇的抵近

乱流。此外,为模拟真实环境在系统中加以随机噪声

模拟传感器固有的量测噪声。
对于本文 MPC 控制器取采样频率 Ts = 0. 05 s,

采样步长为Np = 20,加权矩阵Qlon = diag(1,1 000,

1,1,10), Rlon = 10 -3 × diag(1, 1, 1),P lon =
diag(1, 1 000, 1, 1, 10), Qlat = diag(10, 10, 10,

1, 1, 10), Rlat = 10 -3 × diag(1, 1),Plat = diag(10,
10, 10, 1, 1, 10),快速迭代中涉及的加权矩阵 Slon =
0. 1 × I16×Np

, Slat = 0. 1 × I8×Np
。

3. 2　 仿真结果

首先在无随机障碍的场景下进行仿真,图 2 显

示了在本文算法 (以下简记” ourMPC”)和无 ESO
估计算法(以下简记”withoutESO”)控制下的空中对

接着陆三维示意图。 由图中可以发现,虽然二者都

能跟踪指定轨迹,但后者无法处理纵向通道不断增

强的抵近乱流进而对整体轨迹跟踪形成较大偏差。

图 2　 空中对接着陆三维示意

　 　 图 3(a)分别给出了在各控制器作用下无人机

横、纵向通道的轨迹跟踪效果及本文所设计 ESO 的

估计值与实际值之间的关系;图 3(b)对两通道内的

轨迹跟踪误差进行了具体呈现。 由仿真结果可知,
尽管无 ESO 补偿时无人机因 MPC 自身滚动时域优

化的特性在面对横向通道常值扰动时跟踪误差较

小,但当面对纵向通道变化扰动时无法取得较好效

果,在末段形成了超过 2 m 的跟踪误差;而在本文所

设计 ESO 的补偿作用下,无人机对不断变化的集总

扰动仍具有较好抑制作用。
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图 3　 纵向及横向跟踪效果对比

图 4 给出了固定翼无人机的空速、仰角及侧滑

角的跟踪效果,结果显示在本文所提算法下无人机

速度及气流角保持稳定,符合空中对接着陆的基本

需求;而常规算法下,随着扰动不断变大,在速度和

仰角上均会出现较大末段误差。 从图 4(c)中可见,
在 2 种控制方法下侧滑角在 16 ~ 20 s 内均会产生约

8 °的偏差,这源于无人机在侧向平面内的偏航角调

整,是飞行中的正常情况。
除上述信息外,空中对接着陆过程对姿态角的

精确跟踪是影响着陆的重要指标。 图 5 给出了滚转

角、俯仰角及偏航角的变化曲线,可以看出滚转角因

偏航角切换进而在 16 ~ 20 s 时存在 6 °左右偏差;俯

仰角因纵向集总扰动缘故并未取得较好跟踪效果,

但在本文算法下可以稳定保持,较无 ESO 补偿算法

而言具有一定优势。

图 6 给出了固定翼无人机实际控制量的变化曲

线,由于本文所设计 ESO 对集总扰动的估计补偿作

用,在此控制下控制量变化较为频繁,但符合无人机

系统执行机构各项约束。

为验证本文算法的快速性,与常规 MPC 求解时

所采用的序列二次规划 ( sequential quadratic pro-
gramming,SQP)算法进行对比,2 种算法下求解约束

优化问题 P2 的单步运行时间对比如图 7 所示。 可

以看出,在本文快速MPC算法下,单步运行时间在

(a) 空速跟踪

(b) 仰角跟踪

(c) 侧滑角跟踪

图 4　 速度、仰角、侧滑角变化曲线

(a) 滚转角跟踪

(b) 俯仰角跟踪

(c) 偏航角跟踪

图 5　 姿态欧拉角的变化曲线
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图 6　 控制量变化曲线

图 7　 优化问题求解时间

预测步长取 15、20、30 时均小于采样时间 0. 05 s,而
在常规 SQP 算法下,预测步长取 30 时的单步运行

时间远大于 0. 05 s,显然不符合实时性需求。 此外,
多次实验后得到的平均单步运行时间如表 1 所示。

　 　 　 　 　 　 表 1　 单步运行时间对比　 　 　 　 　 　 　 s

　 Np = 15 Np = 20 Np = 30

本文求解 0. 008 7 0. 011 1 0. 017 1
常规求解 0. 016 0 0. 025 2 0. 086 5

为验证本文算法在特殊情景时的可靠性,本文对存

在随机障碍物的环境下也进行了仿真验证:为保证

飞行平稳,将约束考虑在横向通道进行横向避障,纵

向依旧保持期望高度飞行。 在本文算法控制下其三

维对接示意及轨迹跟踪误差如图 8 ~ 9 所示,结果显

示本文算法能够较好地进行实时避障完成空中对接

着陆流程。

图 8　 随机障碍环境下三维轨迹

—445—

高技术通讯　 2025 年 5 月 第 35 卷 第 5 期



图 9　 随机障碍环境下轨迹跟踪

4　 结 论

针对存在复杂集总扰动及避障约束的固定翼无

人机空中小区域精准对接着陆问题,研究了一种基

于扰动估计的快速 MPC 算法。 首先面向着陆过程

特定扰动形式设计了 ESO 处理系统状态及扰动。
然后基于 MPC 滚动时域优化设计横、纵向通道控制

律,同时借助拉格朗日法在系统整体约束下获取近

似最优解以提高控制器实时性能。 最后,通过不同

环境下的数值仿真验证了所设计的自动空中着陆控

制器的有效性。
本文对固定翼无人机空中着陆的导航部分并未

具体展开,后续将综合考虑飞行平台出现波动情景

下的无人机实时导航律,进一步细化固定翼无人机

与飞行平台之间的协同控制问题。
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Fast MPC based disturbance rejection control for
aerial landing of a fixed-wing UAV

ZHANG Xiaotian∗, LIAO Fei∗∗, HE Defeng∗

(∗College of Information Engineering, Zhejiang University of Technology, Hangzhou 310023)
(∗∗Aerospace Technology Institute, China Aerodynamics Research and Development Center, Mianyang 621000)

Abstract
A novel disturbance rejection control method based on fast model predictive control (MPC) is proposed to

solve the aerial approaching control problem of a fixed-wing unmanned aerial vehicle (UAV) landing at a ship
borne flight platform. By combination of the dynamics of the fixed-wing UAV, the external wind disturbance and
the approaching turbulence disturbance are accurately modeled in the airflow coordinates. Then the extended state
observer (ESO) is designed to estimate the system state and the specific lumped disturbance during the approaching
phase of aerial landing, and the effective compensation of the disturbance is implemented as well. Furthermore, the
longitudinal and lateral decoupling dynamics models of a fixed wing UAV are applied to formulate the aerial landing
control problem as a finite horizon optimal control problem subject to constraints. In the problem, the linearized
constraints for nearby random obstacles are constructed. By using the Lagrange method and receding horizon optimi-
zation principle, the approximate analytical solution to the constrained MPC problem is obtained. Finally, the nu-
merical comparison and simulation experiments verify that the proposed decoupled disturbance rejection control
method has elegant disturbance rejection performance and real time performance, which well meets the requirements
of automatic aerial landing.

Key words: fixed-wing unmanned aerial vehicle ( UAV), aerial landing control, model predictive control
(MPC), extended state observer (ESO), decoupling control
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附录Ⅰ

第Ⅰ节涉及的矩阵 J、S(ωb)、fσ(σb)具体形式

如下:

　 J =

Ixx 0 - Ixz
0 Iyy 0

- Ixz 0 Izz

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

, S =
0 - r q

r 0 - p

- q p 0
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ë

ê
ê
ê

ù

û
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ú

fσ =
1 sinϕtanθ cosϕtanθ

0 cosϕ - sinϕ

0 sinϕsecθ cosϕsecθ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

此外相关非线性函数 IVa、Iα、Iβ 为

IVa = - (Dfcosβ - Yfsinβ) / m + g(cosϕcosθ

sinαcosβ + sinϕcosθsinβ - sinθcosαcosβ)

+ Tcosαcosβ / m (A1)

Iα = - Lf / (mVacosβ) + q - tanβ(pcosα + rsinα)

+ g(cosϕcosθcosα + sinαsinθ) / (Vacosβ)

- Tsinα / (mVacosβ) + fα (A2)

Iβ = (Yfcosβ + Dfsinβ) / (mVa) + psinα - rcosα

+ gcosβsinϕcosθ / Va + sinβ

gcosαsinθ + Tcosα / m -

gsinαcosϕcosθ( ) / Va + fβ (A3)

式中:m 为机体质量,g 为重力加速度。 另有三轴合

外力 ζ 及合外力矩 ξ 具体表达式如下:

　 　 Lf = 1
2 ρV2

aS
C0

Lf + Cα
Lfα + Cq

Lf
c

2Va
q +

CδH
Lf δH + CδLEF
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é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(A4)

Df = 1
2 ρV2

aS
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Yf = 1
2 ρV2

aS
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Lm = 1
2 ρV2
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Mm = 1
2 ρV2
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Nm = 1
2 ρV2
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(A9)

T = δPTmax (A10)

式中: Cs
k 为与各项气动参数( k = Lf, Df, Yf, Lm,

Mm, Nm, s = 0, α, β, p, q, r, δH,δLEF, δP, δa, δr),

Tmax为发动机最大推力。
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