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无人机/载机近距飞行气动稳定性及
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摘 要： 无人机空中回收、密集编队飞行和空中加油都涉及飞行器在近距干扰流场中的飞行稳定性和位置控

制问题。针对无人机横向近距飞行回收/放飞的应用背景，采用干扰气动导数模型，建立近距干扰流场中飞行

器的纵向小扰动运动方程，根据飞行器位置稳定性要求，提出采用单独舵面偏转模拟回复力实现无人机纵向位

置稳定的方法。在此基础上，结合典型飞行器数据，采用状态空间分析方法，建立代价函数，完成俯仰舵偏和变

推力最优控制设计和仿真，初步验证了无人机纵向近距稳定飞行控制的可行性。
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0　引  言

飞行器近距飞行是指飞行器在彼此靠近的情

况下飞行，常见的近距飞行有三种情况［1］：多体干

扰与分离［2-5］、飞行器密集编队飞行［6］、飞行器空中

放飞和回收［7］。

当飞行器密集编队飞行和空中回收时，飞行

器必须进入到非常靠近彼此的距离范围内，并保

持较长的飞行时间，因此，需要开展飞行器在复杂

干扰流场中的稳定特性和控制技术研究，确保飞

行安全。

近距飞行的稳定性要求与自由空间飞行不

同，飞行器在保持姿态稳定的同时，还有很高的位

置稳定性要求，即飞行器受到的外界扰动消失后，

不仅要回到原有的飞行姿态，还要回到扰动前的

相对位置。

绝大多数飞行器在自由空间飞行时的姿态稳

定性可以通过飞行器气动设计实现［8］，但是气动设

计很难满足位置稳定要求，需要采用偏转舵面进

行反馈控制，实现高度和侧向位置稳定［9-11］。在需

要满足纵向（流向）位置稳定性要求时，飞行器大

多是引入发动机推力控制［12-14］。例如在飞行器空

中加油时，加油机和受油机间要保持位置的相对

稳定，受油机通过调节发动机油门与加油机保持

相同的速度，保证纵向位置的稳定性［15］。

目前，对于飞行器横向近距稳定飞行的情况，

还没有系统性研究，缺乏相应的参考文献。初步

研究表明，通过满足稳定性判据的气动设计，飞行

器可以实现横向近距飞行时的法向距离稳定性，

但是难以实现纵向位置的稳定性要求［1］，因此，进

一步探索舵面偏转和推力控制方法对位置稳定性

控制的影响，是保障实现横向近距飞行可行性的

重要基础。

本文以无人机近距飞行为背景，采用小扰动

假设，建立飞行器纵向稳定性方程；通过方程稳定

性分析，指出飞行器无法实现纵向位置稳定的原

因，并提出采用俯仰舵面偏转实现纵向位置稳定

性的方法；针对典型轻型飞行器气动数据，仿真验

证仅靠俯仰舵偏实现飞行器近距飞行稳定性的可

行性；最后采用状态空间分析方法，展示通过舵面

偏转和可变推力快速实现无人机稳定飞行的最优

控制。

1　动力学分析和控制方程

在干扰流场中无人机近距飞行满足六自由度

运动方程。将该方程组在平衡飞行位置小扰动展

开，保留纵向运动方程，采用导数形式的气动模

型，并据此进行无人机的纵向运动稳定性分析。

1. 1　坐标系

本文采用的坐标系及符号定义与文献［1］相

同。由于需要研究舵面偏转对稳定性的影响，坐

标系中增加了舵面偏角 δe，定义舵面后缘下偏为

正。坐标系如图 1 所示，初始惯性坐标系原点与无

人机质心重合，大飞机下表面与无人机质心的初

始位移为H 0。坐标系设置中，无人机体轴系、俯仰

角 θ、攻 角 α 与 常 规 定 义 相 同 ，详 情 可 参 见 文

献［8，16］。

1. 2　纵向小扰动无量纲动力学方程

采用体轴系纵向刚体动力学方程在平衡位置

进行小扰动展开。气动力采用导数模型，同时参

照地效飞行器中研究飞高稳定性的类似方法［17-20］，

增加无人机在平衡飞行位置附近气动力/力矩增

量相对载机距离H和俯仰角 θ的气动导数。最后，

再采用自由来流条件进行无量纲化，就可得到完

整的无人机纵向动力学方程组（1），其中第 1、3、5
式分别是关于角加速度和线加速度的方程，第 2、
4、6 式分别是关于角速度和线速度的方程。完整

的推导过程和符号定义参见文献［1］。

图 1 坐标系

Fig. 1　Coordinate system
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dq̂
dt̂

= 1
2iyy ( )cum ⋅ û+ cαm ⋅ α+ cα̇m ⋅ dα

dt̂
+ cqm ⋅ q̂+ cθm ⋅ θ+ cHm ⋅ Ĥ

dθ
dt̂

= q̂

dα
dt̂

= -1
( )cα̇z - 2μ

[ ]( )cuz - 2cL0 ⋅ û+ cαz ⋅ α+ ( )cθz - cL0 ⋅ tan θ0 ⋅ θ+ ( )cqz + 2μ ⋅ q̂+ cHz ⋅ Ĥ

dĤ
dt̂

= -θ+ α

dû
dt̂

= 1
2μ [ ]( )-2cD0 + cux ⋅ û+ cαx ⋅ α+ ( )cθx - cL0 ⋅ θ+ cHx ⋅ Ĥ

dx̂
dt̂

= û

（1）

为 方 便 分 析 ，可 以 将 方 程 组（1）写 成 矩 阵

形式：

Ẋ= AX （2）
其中，

Ẋ=
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úA 11 A 12 A 13 A 14 A 15 A 16

1 0 0 0 0 0
A 31 A 32 A 33 A 34 A 35 A 36

0 -1 1 0 0 0
A 51 A 52 A 53 A 54 A 55 A 56

0 0 0 0 1 0

A 11 = cqm
2iyy

-
cα̇m ⋅ ( )cqz + 2μ
2iyy( )cα̇z - 2μ

A 12 = cθm
2iyy

-
cα̇m ⋅ ( )cθz - cL0 ⋅ tan θ0

2iyy( )cα̇z - 2μ

A 13 = cαm
2iyy

- cα̇m ⋅ cαz
2iyy( )cα̇z - 2μ

A 14 = cHm
2iyy

- cα̇m ⋅ cHz
2iyy( )cα̇z - 2μ

       

A 15 = cum
2iyy

-
cα̇m ⋅ ( )cuz - 2cL0

2iyy( )cα̇z - 2μ
A 16 = 0

                

A 31 =
-( )cqz + 2μ
( )cα̇z - 2μ

A 32 =
-( )cθz - cL0 ⋅ tan θ0

( )cα̇z - 2μ

                      

A 33 = -cαz
( )cα̇z - 2μ

A 34 = -cHz
( )cα̇z - 2μ

A 35 =
-( )cuz - 2cL0

( )cα̇z - 2μ
A 36 = 0

             

A 51 = 0

A 52 = 1
2μ ( cθx - cL0 )

A 53 = 1
2μ c

α
x

A 54 = 1
2μ c

H
x

A 55 = 1
2μ ( - 2cD0 + cux )

A 56 = 0

       

在方程组（2）中包括两类气动导数。一类是

常规的，如 cαz、cαm等，反映无人机在自由来流中的气

动特性；另一类是新加的，如 cθx、cθz、cθm、cHx、cHz 、cHm，反

映无人机在干扰流场中的气动特性，对于确定的

无人机，这类导数的大小主要由干扰流场的特性

决定［1］。

2　稳定性分析

考察方程组（2）的特征方程和特征根，就可以

判断无人机在受扰动后的运动状况，其中，系数矩

阵 A最后一列全为 0，不符合满秩条件，特征值至
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少有一个零根，不满足线性常系数微分方程组的

稳定性条件，说明无人机在近距飞行过程中，受到

扰动后不能回到扰动前的初始状态。

从流动特性角度直观理解方程组（2），如果要

求保持姿态稳定性，动力学方程中就需要有俯仰

角的气动导数；如果需要保持无人机高度的稳定

性，动力学方程中就需要有关于高度的气动导数。

对于在大飞机干扰流场中飞行的小型无人机

而言，大飞机流场参数沿流向的变化梯度远小于

沿物面法向的变化梯度，在无人机运动方程的小

扰动展开中就会略去流向的气动导数，使得无人

机的受力/力矩与相对流向位置无关，该特点是造

成流向（x方向）位移不能保持稳定的空气动力学

根源。因此，如果在方程组（2）中通过俯仰舵面偏

转，模拟引入关于 x方向位移的气动导数，就有可

能解决无人机流向相对位置稳定性的问题。

参见图 1，偏转升降舵，可引起无人机升力系

数和俯仰力矩系数变化：

ì
í
î

ΔCL = cδeL ⋅ δe
ΔCm = cδem ⋅ δe

（3）

式中：cδeL，cδem 为单位舵偏角对升力系数和俯仰力矩

系数的贡献；δe为舵偏角增量（弧度）。

将式（3）中的升力分解到体轴系，考虑到升力

方向与坐标轴方向相反，同时略去高阶小量，可以

写成：

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

ΔCx = cδeL ⋅ δe ⋅ sin α= 0
ΔCz = -cδeL ⋅ δe ⋅ cos α= -cδeL ⋅ δe
ΔCm = cδem ⋅ δe

（4）

控制舵面的偏转角度与无人机 x轴向位移量

成正比，即：

δe = K x
e ⋅ x̂ （5）

式中：K x
e 为比例系数。

将上述控制舵面偏转引起的气动力和气动力

矩系数变化带入动力学方程组（2）的第 1 和第 3 个

方程中，无量纲化后写成矩阵形式，则新的动力学

方程组为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

Ẋ= AX+ B ⋅ δe = A δ ⋅X

B=
é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úcδem

2iyy
，0， cδeL

cα̇z - 2μ
，0，0，0

T
（6）

其中，动力学方程系数矩阵 A δ与矩阵 A的元素完

全相同，只在最后一列有两个元素不同。

ì
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î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
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ï

Aδ16 = A 16 + cδem ⋅K x
e

2iyy

Aδ36 = A 36 + cδeL ⋅K x
e

cα̇z - 2μ

（7）

系数矩阵A δ最后一列不全为 0，方程的稳定性

问题就转变为选取合适的系数 K x
e ，如果能保证系

数矩阵 A δ特征值满足稳定性条件，无人机就能保

持稳定。也就是说，如果无人机采用方程（5）描述

的舵面偏转规律，在初始的扰动消除后，近距飞行

无人机的姿态和位置就能恢复到初始平衡状态。

3　仿真验证

一般情况下，大型运输机翼/身连接段的机身

下部流动较为平缓，流场参数沿流向变化较小，沿

法向变化较大，如果对接无人机尺度相对较小，就

满足方程组（1）的前提条件，可以据此考察无人机

在这个局部干扰流场中的稳定性问题。

本文借助文献［8］中一个轻型飞机在自由流

中的气动特性数据，假设 cHz = -0. 5 反映局部流场

下洗和壁面干扰情况，考察干扰流场中无人机响

应特性，展示采用舵面偏转控制对无人机纵向位

置稳定性的影响。

3. 1　干扰流场中的基本响应特性

假设无人机与轻型飞机具有相同的质量特性

和气动特性。在考察舵偏控制之前，需要了解无

人机无控时的基本响应特征。下面列出计算中采

用的参考值和无量纲系数，其中相比文献［1］增加

了关于舵面偏转的气动导数 cδeL 和 cδem。

用 于 无 量 纲 化 的 参 考 值 ：飞 行 速 度 U∞=
53. 64 m/s，参考长度 Cref=1. 737 4 m，参考面积  
Sref=16. 722 5 m2，大气密度 ρ∞=1. 225 kg/m3。

根据上述无量纲参考值和无量纲值定义［1，17］，

得到无人机的无量纲参数：

iyy = 37.86 

cαx = 0.08 

cuz = 0.0 

cθz = 0.0 

μ= 35.07 

cHx = 0.0 

cαz = -4.49 

cα̇z = 0.0 

cux = 0.0 

cθx = 0.0 

cHz = -0.5 

cqz = -1.9 
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cum = 0.0 

cqm = -4.98 

cL0 = 0.41 

cδeL = 0.355 

cαm = -0.683 

cHm = 0.0 

cD0 = 0.05 

cδem = -0.923 

cα̇m = -2.18 

cθm = -0.001 

θ0 = 0.0 

将上述参数带入方程组（2），可以得到无人机

在受到扰动后的纵向平面内运动变化情况。

无人机受到 q0=0. 1 rad/s 俯仰角速度初始扰

动后，运动参数随时间的变化如图 2~图 3 所示。

此时方程组（2）系数矩阵的特征方程，存在两对复

特征根、一个负实根和一个零根，分别为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

λ1，2 = -2.405 ± 3. 027i
λ3，4 = -0.031 56 ± 1. 988i
λ5 = -0.043 60
λ6 = 0.0

在上述有量纲的特征值中，负实根对应单纯

的收敛模态，两对复数特征根分别对应一个快速

收敛的运动模态和一个稍慢收敛的运动模态。图

2 给出无人机初始扰动后，俯仰角速度、俯仰角、攻

角和高度回复到初始状态的过程。

（a） 俯仰角速度随时间的变化曲线

（b） 俯仰角随时间的变化曲线

（c） 攻角随时间的变化曲线

（d） 飞机间距离H随时间的变化曲线

图 2 干扰流场中无人机的自由响应（角度和法向参数）
Fig. 2　Free response of a UAV in interference flow

（angular and vertical parameters）

干扰流场中无人机姿态和高度距离回复到初

始稳定飞行状态后，无人机速度增量 u和 x轴向位

移的变化如图 3 所示。

（a） 速度增量 u随时间的变化曲线

（b） x轴向位移随时间的变化曲线

图 3　干扰流场中无人机的自由响应（纵向参数）
Fig. 3　Free response of a UAV in interference flow

（longitudinal parameters）
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虽然速度增量 u可以回复到零值，此时 x轴向

位移约 2 m，不能回到扰动前的初始位置，这是近

距飞行无人机稳定性分析中纵向位置不能回到初

始状态的典型特征。

3. 2　舵偏控制的响应特性

假设无人机受到 q0=0. 1 rad/s 俯仰角速度扰

动 。 为 了 验 证 2. 2 节 分 析 的 可 行 性 ，取 K x
e =

-0. 01，根据方程组（6），求解特征方程，可以得到

有量纲的 6 个特征根（三对复数根），实部皆为负实

数，满足稳定性条件：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

λ1，2 = -2.406 ± 3.027i
λ3，4 = -0.029 55 ± 1.981i
λ5，6 = -0.022 ± 0.186 1i

无人机受到扰动后，运动参数随时间的变化

如图 4 所示，可以看出：与图 2 和图 3 相比，由于舵

面偏转的影响，在短周期运动上叠加了一个幅值

收敛很慢的长周期运动，俯仰舵面偏转确实可以

让 x轴向位移回到初始位置，满足了位置稳定性

要求。

（a） 俯仰角速度随时间的变化曲线

（b） 俯仰角随时间的变化曲线

（c） 攻角随时间的变化曲线

（d） 飞机间距离H随时间的变化曲线

（e） 速度增量 u随时间的变化曲线

（f） x轴向位移随时间的变化曲线

图 4　干扰流场中无人机的控制响应（舵面控制）

Fig. 4　Control response of a UAV in interference flow
（rudder control）
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4　最优控制

舵面偏转不仅可以实现纵向位置稳定性，还

可以通过设计优化控制，改善无人机整体的稳定

性特性。

4. 1　问题描述

无人机近距飞行有两个比较明显的特点：一

是由于大飞机物面法向流动影响较大，无人机有

一个收敛较慢的短周期运动模态；二是大飞机干

扰流场流向的流动影响相对较小，无人机纵向位

移不稳定，如果采取 3. 2 节的方法偏转升降舵面，

虽然可以实现纵向位置稳定，但是实现稳定的时

间较长，对应的运动响应是叠加在无人机两个短

周 期 运 动 之 上 的 一 个 收 敛 较 慢 的 长 周 期 运 动

模态。

在实际无人机近距飞行中，由于飞行器间的

距离较近，出于安全性考虑，不希望有过大的相对

姿态和位移变化，如果无人机的固有稳定性能力

不足，比如扰动幅值收敛太慢，就需要增加主动控

制，增强系统稳定性。

仍然采用升降舵偏转实现无人机控制。为了

实现优化控制，可以定义代价函数，度量无人机运

动收敛过程中状态变量和舵面偏角与平衡状态的

偏离程度：

J=∫
t0

∞

X ⋅X T dt+∫
t0

∞

δ 2
e dt （8）

重写方程组（6）为无量纲方程组（9），其中的

舵面偏角为控制反馈，偏转角的大小定义为无人

机状态量的线性组合，根据无人机的瞬时状态提

供反馈控制量。式（10）中 K为反馈增益，其中的

分量具体对应俯仰角速度、俯仰角、攻角等无人机

各状态量的反馈增益。

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

Ẋ= AX+ B ⋅ δe

B=
é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úcδem

2iyy
，0， cδeL

cα̇z - 2μ
，0，0，0

T
（9）

ì
í
î

δe = -K ⋅X
K= [ ]kq̂ kθ kα kĤ kû kx̂

（10）

方程组（9）和方程组（10）状态空间描述的动

力学系统可以表达成框图，如图 5 所示。

如果矩阵 A、B为常值，给定方程初值和稳定

平衡值，这就是无限时间状态调节器问题，可以求

解黎卡提方程得到无人机最优控制 δe的反馈增益

K，使代价函数 J最小［21］。

4. 2　仿真结果

仍然采用 3. 1 节的无人机数据。

定义可控性矩阵 Q c，如果满秩，系统具有可控

性，存在使代价函数 J最小的最优控制。

Q c = [ B    A1B    A2B    A3B    A4B    A5B ]
          （11）

根据线性二次型最优控制调节器设计方法，

可以得到舵面最优控制偏转 δ *
e 和反馈增益K：

ì
í
î

δ *
e = -K ⋅X
K= [ ]-26.8  -11.9  5.89  0.36  62.4  1.0

        （12）
为了比较控制效果，仍然假设无人机受到 q0=

0. 1 rad/s 俯仰角速度初始扰动，采用最优舵偏控

制后，运动收敛过程如图 6 所示，可以看出：与图 4
相比，采用舵面偏转控制，运动振幅收敛时间明显

加快，达到稳定过程的时间也大幅缩短，增稳控制

效果明显；另外图 6 还给出了控制过程中的舵面偏

角，最大不超过 0. 04 rad，也满足小量的线化假设

条件。

（a） 俯仰角速度随时间的变化曲线

图 5 反馈控制系统

Fig. 5　Feedback control system
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（b） 俯仰角随时间的变化曲线

（c） 攻角随时间的变化曲线

（d） 飞机间距离H随时间的变化曲线

（e） x轴向位移随时间的变化曲线

（f） 舵偏角随时间的变化曲线

图 6　干扰流场中无人机的控制响应（最优舵面控制）
Fig. 6　Control response of a UAV in interference flow

（optimal rudder control）

在上述仿真中，无人机本体和近距干扰流场

已经构成稳定的动力学系统，采用舵面偏转控制

可以让该系统实现更快速地回到稳定状态。

采用最优控制方法也可以对不稳定系统实现

稳定控制。如果取 cHz = 0. 5，根据方程组（2）系数

矩阵特征值判断，无人机受到扰动后，运动将随时

间发散，不能回到初始平衡状态。采用与上文相

同的二次型最优控制调节器设计方法，可以得到

无人机舵面偏转的最优控制策略，使无人机仍然

保持稳定飞行。

采用最优控制方法对不稳定系统的控制效果

如图 7 所示，分别比较受扰无人机在无控和有控时

俯仰角、x轴向位移随时间的变化情况。

（a） 俯仰角随时间的变化曲线（无控）

（b） x轴向位移随时间的变化曲线（无控）
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（c） 俯仰角随时间的变化曲线（有控）

（d） x轴向位移随时间的变化曲线（有控）

图 7　干扰流场中无人机的响应

Fig. 7　Response of a UAV in interference flow

无控时，无人机俯仰角和 x轴向位移迅速发

散，采用反馈控制后，无人机回到初始扰动幅值

±5% 误差调整时间约为 5. 6 s，可以较快地回复到

初始稳定状态，此时对应舵面偏角的状态参数反

馈增益为

K= [ - 40.5  -36.4  27.4  3.46  -91.3  -1.0]

4. 3　推力控制仿真结果

采用 4. 1 节和 4. 2 节的方法也可以考察采用

推力控制对无人机位置稳定性的影响。

假设推力增量通过质心，方向与无人机体轴

正方向相同，采用与气动力相同的无量纲参考值，

考虑舵面偏转和调节推力进行反馈控制，得到的

无量纲动力学方程可以写成如下形式：

ì
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0 0
0 cδtx ( )2μ
0 0

（13）

ì
í
î

δt = -K t ⋅X
K t = [ ]kt_q̂ k t_θ kt_α kt_Ĥ kt_û k t_x̂

（14）

式中：δt为发动机油门控制量；K t为与油门控制对

应的无人机状态参数反馈增益；cδtx 为推力系数增量

对油门增量的导数。

如果采用 3. 1 节的例子，仅增加推力控制，取

cδtx = 0. 05，可以得到初始扰动情况下，无人机的动

态稳定过程，如图 8 所示，可以看出：与图 2 和图 3
比较，在初始扰动消失后，无人机相对大飞机的 x
轴向位置可以回到初始状态，飞机间距离 H也可

以保持稳定，其运动过程与无控时接近，都需要比

较长的时间。

（a） 飞机间距离H随时间的变化曲线

（b） x轴向位移随时间的变化曲线

图 8　干扰流场中无人机的响应（推力控制）

Fig. 8　Response of a UAV in interference flow
（thrust control）

如果采用与图 6 相同的例子，在舵面控制的同

时，增加推力控制，也可以得到无人机的动态稳定

过程，如图 9 所示，可以看出：与图 6 相比，增加推

力控制后，无人机位置稳定过程与单独采用舵面

反馈控制相似，但是振荡收敛过程中的峰值明显

减小，稳定时间缩短。因此，同时采用舵面偏转和

推力控制时，反馈控制效果好于它们各自单独使

用时的效果。
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5　结  论

1） 本文采用气动导数模型建立了刚体飞行器

纵向飞行动力学方程，可用于干扰流场中无人机

纵向平面内稳定性分析。

2） 由于干扰流场的特点，无人机在流向缺乏

必要的气动力/力矩回复机制，无法实现流向位移

的稳定性。采用偏转升降舵，改变无人机姿态，从

而改变气动力作用方向，模拟无人机需要的流向

位移回复机制，可以实现无人机的流向位置稳

定性。

3） 给定合适的代价函数，采用状态空间分析

方法，可以实现无人机纵向稳定性的最优反馈控

制设计。通过优化设计的舵面偏转控制，不仅可

以增强已有稳定系统的稳定性，还可以对不稳定

系统实现稳定控制，显著减小运动幅值、缩短稳定

时间。

4） 增加推力控制，对无人机与载机横向位置

稳定影响较小，但是对无人机流向位置稳定作用

明显。同时采用舵面偏转和推力控制时，反馈控

制效果比各自单独使用时效果好。

人类航空百年历史中，一直追求实现多个飞

行器在空中自由的放飞和对接［22］，目前距离该目

标还有相当大的差距。为了在高速干扰流场中实

现安全可靠的近距飞行，有必要建立可以精准、快

速改变飞行器受力的手段，为此还需要进一步开

展干扰流场分析、主动流动控制、最优路径设计等

多项技术对近距可控稳定飞行的影响研究。
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