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复杂地形条件下的着陆设计与控制
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摘 要：为解决飞行器无法在复杂地形条件下着陆的问题，开展着陆装置设计与控制方法研究。本文设计了一种六腿结构，

提出该结构在复杂地形条件下的着陆设计方法，并通过Matlab仿真的方法，开展着陆性能与控制方法仿真。结果表明：该六

腿起降装置可有效适应复杂地形条件下的着陆需求，通过控制驱动杆角度和足底坐标均可以实现着陆控制，但直接控制足

底坐标的效果更优。
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近年来，随着执行任务的现代化和复杂化程度提高，对

飞行器的要求越来越高[1-3]。为适应复杂野外环境着陆和

复杂应用场景的需求，自适应起降装置将有着重要研究

意义。

近些年来，智能控制方法[4]的发展使无人机具有更高

的适应性。此外，足式机器人在复杂环境下具有更高的灵

活性与环境适应性，与轮式、履带式机器人相比具有明显的

优势，更容易实现复杂地形的稳定行走与爬行[5]。其中，相

比于单足、双足、四足、八足等多种类型，六足结构具有更好

的稳定性和环境适应性，深受研究者的青睐。

星球着陆探测器采用腿式结构完成不平整表面的着

陆，所以腿式结构具有更高的复杂地形适应性[6]。腿部系

统作为起降装置的重要结构，其结构特性直接决定了起降

装置的运动学特性和动力学特性[7]。所以，腿部系统的设

计原则是采用仿生学理念，提出简单且高效的结构和驱动

系统，实现仿生运动。本文提出一种基于飞行器的复杂地

形腿式结构的设计方法，可显著拓展飞行器的（陆地）地形

和（海洋）环境适应能力。本文给出具体的设计过程，并基

于设计的起降装置构型，给出其控制方法。通过仿真验证

的方式，证明该设计方法的可行性与有效性。

1 起降装置设计
基于无人直升机给出地形自适应起降装置的工作原理

与设计方法。

1.1 起降装置设计构型

该起降装置不同于传统的轮式结构和滑橇式结构，融

合仿生设计与智能控制，系统包括环境感知系统、控制/驱

动系统、模块化驱动关节和腿部承力结构、足底缓冲橡

胶等。

自适应起降装置包含 6条腿共 14个关节，其中每条腿

具有两个独立关节，三条腿共用一个转动关节实现腿部收

入机体中。14个关节各自解耦，可分别控制。起降装置的

6条腿通过独立的关节解耦控制，实现各自的姿态调整。腿

部关节通过模块化电驱动单元实现，包括伺服电机、减速

机、制动器、编码器和输出轴。通过控制器控制电机驱动

器，实现伺服电机的驱动和控制。

1.2 起降装置工作原理

应用过程中，地形自适应起降装置的复杂地形着陆工

作过程如图2所示。

通过图2可以看出，无人直升机在起动着陆过程后，通

过以下5个步骤实现地形自适应着陆：
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（1）在指定高度悬停，通过雷达实现地形扫描与识别，

建立着陆地形模型。

（2）起落架控制系统收到着陆地形模型后，在无人直

升机缓慢着陆的过程中，同时控制起落架系统运动，实现着

陆地形的姿态预摆。

（3）缓慢着陆直至起落架触及地面，安装于足部的载

荷传感器产生力信号，将力信号传递给起降装置控制器，作

为姿态控制的输入量。

（4）起降装置根据得到的力信号的无人直升机惯性测

量单元（IMU）信号控制起降装置的姿态，保证机身的水平

和各条腿的载荷平均分布。

（5）起降装置到达设定最终姿态，且调整至稳定状态

后，关闭电源，通过制动器保持支持，完成着陆。

2 起降装置单腿设计方法
2.1 理论模型

地形自适应起落装置采用相同设计的 6腿结构，且各

条腿独立控制，这里以单腿结构为例，详细描述起降装置的

结构设计方法。单腿结构由连杆机构组成，驱动关节位于

机架的上方，有助于增加其结构美观性和提高其抗冲击的

能力。

如图3所示，不考虑共用的旋转关节，单腿结构由两个

四连杆机构 abcd和 efgd，以及一个平行四边形机构 dghi组

成，两个驱动关节安装于a点和 e点。利用四连杆机构的死

点位置设计，可有效降低对驱动元件输出力矩的要求，可充

分利用死点位置开展仿生腿抗坠撞设计。

以足底运动范围满足复杂地形着陆条件为约束条件，

以关节驱动力矩最小为优化目标，可确定单腿各连杆的长

度参数，见表1。

图 3 单腿机构设计图

Fig.3 Mechanism diagram of one-leg

图 1 系统硬件框图

Fig.1 Diagram of the system

图 2 起降装置工作流程图

Fig.2 The working process chart

表 1 单腿连杆尺寸

Table 1 Size of the coupling bars

项目

lab /mm

lbc /mm

lcd /mm

lda /mm

lef /mm

lfg /mm

lgd /mm

lde /mm

ldi /mm

lgh /mm

lih /mm

lhn /mm

α /（º）

β/（º）

尺寸

96

110

120

120

110

200

200

96

500

500

200

500

120

28.685
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2.2 单腿机构运动学建模

对于图 3的机构设计图，基于刚体假设，采用解析法，

构建单腿收放和起降过程的运动学和动力学理论分析模

型，建立关节转角与足端坐标的定量函数关系。

两自由度单腿机构共有12个连杆，各杆的长度分别用

lab，lbc，lcd，lda，lef，lfg，lgd，lde，lgh，ldi，lih和 lhn表示，其下标为所对

应的连杆铰点。lcd和 ldi为一个连杆，中间存在一个铰点 d，

将其看作是共线固结的两个连杆，lih和 lhn采用类似方法处

理。铰接点d点、a点和e点与机身相连，在运动过程中坐标

不变。在分析过程中，以d作为坐标原点，假定已知连杆 ab

和连杆 ef的方位角（定义为与 ox正轴的夹角），求解足端 n

的坐标（xn，yn）。

在四连杆机构 abcd中，ab为主动杆件，cd为从动杆，bc

为连杆，da为机架，已知各杆杆长分别为 lab，lbc，lcd和 lda，主

动杆方位角φab，机架角φda，计算连杆bd和从动杆 cd的方位

角φbc和φcd，及各节点坐标a、b、c。

根据矢量理论，建立各连杆之间的空间位置关系可得：

lab eiϕab+lbc eiϕbc+lcd eiϕcd+lda eiϕda=0 (1)

将其在 x轴和 y轴上分解进行分解，消去ϕbc后，可得如

下的方程：

ϕcd=2arctan F+N E2+F2-G2
E-G (2)

其中：

E=-lab cos (ϕab )-lda cos (ϕda ) (3)

F=-lab sin (ϕab )-lda sin (ϕda ) (4)

G=
lab

2 +lcd
2 +lda

2 -lbc
2 -2lablda cos (ϕab)

cos (ϕda)-2lablda sin (ϕab)sin (ϕda)

2lcd

(5)

在式(2)中，N为符号系数，当Δbdc按逆时针方向时，N=1，

反之N= -1。解出ϕcd后，得到式（6）：

ϕbc=arctan F-lcd sin (ϕcd )E-lcd cos (ϕcd ) (6)

从而得到各杆方位角，即可确定a、b和c节点坐标。

ì

í

î

ïï
ïï

xa = lda cos (ϕda )+xd, ya = lda cos (ϕda )+yd
xb = lab cos (ϕab )+xa, y b = lab cos (ϕab )+ya
xc = lbc cos (ϕbc )+xb, yc = lab cos (ϕbc )+yb

(7)

四连杆机构 efgd和四连杆机构 abcd相同，求解方法相

同，不再赘述。

由于连杆di和连杆cd共线，则有ϕdi=ϕcd；同理，在四连

杆机构中可求得 gd的方位角ϕgd。在平行四边形机构 dihg

中，杆件 ih的方位角ϕ ih=ϕgd。

在Δdin中，有：

ldneiϕdn=ldieiϕdi+l ineiϕin (8)

得到ϕdi和ϕ in后，已知d点为原点，根据坐标分解，则可

得到足底n的坐标[8]：

{xn=ldi cosϕdi+l in cosϕ inyn=ldi sinϕdi+l in sinϕ in (9)

上述正运动学过程，用矩阵形式描述为：

é
ë
ê

ù
û
ú

xn
yn
= D é

ë
ê
ù
û
ú
α
β (10)

式中：D为与各杆长度有关的矩阵，(xn,yn)为足底坐标，α, β
分别为主动杆ab和主动杆ef的驱动角度。

2.3 单腿动力学分析

基于虚功理论，采用解析方法，建立电机输出力矩与足

端支反力的定量函数关系。可为电机、减速机选型及后续

控制策略提供依据。考虑起降装置可在水平地面、斜坡和

台阶及复杂地面停靠，方便计算出足底载荷，在已知足底载

荷的状态，根据单腿特点，反求关节驱动力矩。

根据虚功原理，可得：

[Fx Fy ]
é
ë
ê

ù
û
ú

xn
yn
= [Ma Me ]

é

ë
ê

ù

û
ú

ϕa
ϕe

(11)

上述运动学推导，可得出足底坐标与关节驱动角的关

系，将式(10)代入式（11），有：

é
ë
ê

ù
û
ú

Ma
Me

= DT é
ë
ê

ù
û
ú

Fnx
Fny

(12)

式中，Fnx和Fny为足底载荷在 x方向和 y方向的分量，Ma和

Me为a点和e点的驱动力矩。

取Fny=1000N，使驱动杆 ab和 ef分别旋转一周，旋转过

程中另一个驱动杆为定值，可得 ab和 ef的驱动力矩曲线如

图4和图5所示。

由图 4~图 5可看出，ab杆或 ef杆旋转一周，均存在两个

死点位置，且其驱动力矩为0，两个死点中间存在一个急回区

间，驱动力矩出现高峰；在死点两端区域，驱动力矩较小，为

慢回区间，驱动力矩相对较小。实际着陆过程，两个连杆机

构仅利用慢回区间，以降低驱动单元对驱动力矩的要求。

同时，在 ab 杆转动过程中，ef 杆的驱动力矩始终保持不

变。也即两杆的力矩自然解耦，ef杆的驱动力矩与 ab杆的驱

动角无关；同时，ab杆的驱动力矩也与ef杆的驱动角度无关。

3 地形自适应着陆仿真与控制
3.1 典型地形着陆仿真

限制两个关节的驱动杆 ab和 ef在结构允许范围内的
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运动，可以得到足端的实际运动空间，如图6所示。

通过图 6的足端运动空间可以看出，其可触达的运动

空间主要集中在 x向[-100,500]，y向[-400,800]之间，运动

范围较大，通过分析可得，对于侧向 20°斜坡和 200mm 台

阶，此设计腿式起落架可实现稳定支持。

起降装置需要根据不同的地形姿态调整其姿态，完成

不同地形的自适应着陆。着陆过程中，根据机身据地面的

高度确定 d点的坐标，再根据地形条件确定足端落点位置

坐标，根据逆运动理论模型，解算出主动杆 ab和 ef的驱动

角度和驱动力矩。考虑到着陆过程为缓慢过程，地形稳态

支撑状态的研究对复杂地形的起降和停放具有研究意义。

图7~图9给出典型地形的支撑状态。

3.2 着陆控制

在起降装置着陆控制过程中，多采用逆运动学分析，即

已知足端 n的坐标，求解主动杆 ab和连杆 ef的驱动角。依

然设定 d点为坐标原点，假设已知足端 n的坐标，求解主动

杆ab和连杆ef的方位角。

在Δdin中，已知d和n点坐标，可确定虚杆dn长度和方

位角；已知连杆di和连杆 in的长度，继而可求得连杆di和连

杆 in的方位角ϕ in和ϕdi。

由于连杆 di和连杆 cd共线，则有ϕdi =ϕcd。同理，在四

图 6 单腿坐标下的足端运动空间可行域

Fig.6 Workspace of foot in one-leg coordinate图 4 ab旋转时ab和ef输出力矩图

Fig.4 The torques of ab and ef during ab turning

图 8 200mm台阶着陆

Fig.8 Landing on step floor of 200mm

图 5 ef旋转时ab和ef输出力矩图

Fig.5 The torques of ab and ef during ef turning

图 7 平地着陆

Fig.7 Landing on ground
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连杆机构中可求得 gd 的方位角 ϕgd。在平行四边形机构

dihg中，杆件 ih的方位角ϕ ih=ϕgd。
在四连杆机构 abcd和四连杆机构 efgd中，交换主动杆

和从动杆的位置，可求得 ab杆和 ef的杆的驱动角度，在此

不再赘述。最终得到：

é
ë
ê
ù
û
ú
α
β = E é

ë
ê

ù
û
ú

xn
yn

(13)

式中：E = D-1。
对于起降装置控制，采用分别给定单腿足底坐标的方

式完成着陆控制。此处给出单腿控制方法，说明控制的

效果。

首先，以驱动杆 ab和 ef的输入角度作为控制量对单腿

系统进行控制，控制原理如图10所示。其过程描述为在已

知目标的足底坐标情况下，通过运动学反解，得到需要的系

统输入驱动角给定值，通过增量式比例积分微分（PID）比较

驱动角的实际值与给定值，进而确定输入驱动角的控制量，

已达到控制驱动角的目的，通过驱动角实现单腿系统的

控制。

控制单腿足端从某点运动到垂直支撑状态，及足底坐

标的给定值为（500，-500）。通过解算得到驱动杆 ab和 ef

的输入值，控制仿真结果如图11和图12所示。

然后，还可采用另一种单腿控制的方法，即单腿系统的

给定信号为坐标的预设值，与实际的足底坐标信号作比较

得到输入信号偏差，通过由运动学反解和PID控制器共同

组成的控制系统，形成单腿系统所需的驱动角，将驱动角给

如单腿系统获得现在时刻的足底坐标，通过传感器监测系

统获取足底坐标的真实值，作为系统反馈的条件。控制原

理图如图13所示。

采用同图12相同的起止点坐标进行控制仿真，其控制

结果如图14和图15所示。

通过比较两种控制结果可以看出，两种控制方法均可

以达到预想的控制效果，均无超调量，控制时间均在0.2s左

右。对比足底运动轨迹，对于足底坐标的直接控制运动轨

迹更优，对于驱动杆角度的控制方法在运动过程中存在明

图 9 15°斜坡着陆

Fig.9 Landing on slope floor of 15°

图 13 足底坐标控制原理框图

Fig.13 Diagram of foot coordinate control

图 10 驱动角控制原理框图

Fig.10 Diagram of drive angles control

图 11 驱动角控制结果图

Fig.11 Result of drive angles control

图 12 驱动角控制足底运动路线图

Fig.12 Foot moving route of drive angles control
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显的振荡，所以综合看来对于足底坐标的直接控制更有利

于起降装置的腿部运动控制。

4 结论
本文提出了一种基于无人直升机的地形自适应起降装

置的设计方法，在给出具体设计方法的基础上，通过Matlab

仿真给出典型的不同地形条件下的着陆情况，可得到如下

结论：

(1) 对于无人直升机，可采用腿式起降装置完成地形自

适应着陆，连杆机构和驱动关节的构型设计可用于起降

装置。

(2) 通过控制四连杆就够的驱动杆ab和ef，或者控制足

底坐标均可完成地形自适应着陆。

(3) 对足底坐标的直接控制有利于起降装置的着陆控

制效果，减少运动过程中的振荡情况。
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Landing Design and Control Simulation in Complex Terrain Conditions

Ren Jia*，Wang Jizhen，Liu Xiaochuan
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Abstract: In order to solve the problem that aircraft cannot land under complicated terrains, researches on the design

and control methods of landing devices are proposed. A six-legged structure is designed and a method of landing on

complex terrain is proposed in this paper, and the software of Matlab is used to simulate the landing performance and

control method. The results show that the device can effectively meet the landing requirements under complex terrain

condition. Then landing control can be realized by controlling the drive bar angle and foot coordinates, but effect of

controlling the foot coordinates is better.
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