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0 引言
无人机紧密编队飞行可以获得相

当于大展弦比飞机的气动性能，并具

有重量轻、展弦比大、气动性能好以

及结构强度高的特点。以两架无人机

组成的近距离编队为例，当僚机飞行

在长机的上洗区时, 长机所产生的翼尖

涡会对其跟随僚机的飞行动力性能产

生很大的影响，如果能够通过编队飞

行，较好地利用飞机之间的气动耦合

作用，即利用长机所产生的涡流，给

处于适当位置上的僚机机翼提供一个

小的上洗矢量，则僚机可以更多地节

省动力，获得更高的飞行效率，提高

航行距离、飞行速度和负载重量等能

力。因此编队无人机飞行具有单架无

人机无法比拟的独特优势，多无人机

协同编队飞行将成为未来飞机飞行的

主要模式之一。尽管多无人机实现紧

密编队飞行还有很大的困难，但它在

减小阻力，节省燃油，增大航程等方

面的巨大优势使得这一颇具挑战性的

课题正在成为当今空气动力学和自动

控制领域研究的热点。

无人机紧密编队飞行控制仿真研究

摘　要:以“长机-僚机”编队模式为模型，研究了无人机紧密编队飞行问题，建立了三维空间双机编队飞行动力

学模型,分析紧密编队飞行时长机涡流产生的气动耦合效应对僚机升力、阻力和侧力的影响的变化，建立等效气

动模型，根据僚机距离长机最优位置的误差通过PID方法调整僚机与长机的相对距离进行队形保持控制。
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1 机紧密编队相对运动数学模型
本文以“长机-僚机”两机编队

为模型，提出合适的编队飞行条件，

以期获得降低油耗，以及气动性能好

的编队模型。其中，气动力模型采用

具有黏性涡核的改进马蹄涡模型。

由图1可得，长机相对于僚机的速

度为：

 W W W W            W W          W
WL L W WL         W W         WV V R V Rω ω= − × − +  ×  (1)

其中,  W W W W            W W          W
WL L W WL         W W         WV V R V Rω ω= − × − +  ×表示长机相对于僚机的速

度; W W W W            W W          W
WL L W WL         W W         WV V R V Rω ω= − × − +  ×表示长机在僚机参考坐标系

下的惯性速度; W W W W            W W          W
WL L W WL         W W         WV V R V Rω ω= − × − +  ×表示长机相对于

僚机的位置; W W W W            W W          W
WL L W WL         W W         WV V R V Rω ω= − × − +  ×表示僚机的惯性速

度。

长机在僚机坐标系下的转换矩阵
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                                                              (3)

2 紧密编队飞行的涡流模型及

涡流效应
图2为一机翼翼尖涡形成示意图，

根据薄翼理论和升力线理论，可以将

机翼理想化为一条附着涡线，在附着

涡线的两端各有一个附着涡。附着涡

的强度根据Kutta-Jukowski法则计算，

单位展长上翼段的空气动力划分成升

Close Formation Flight Control of UAVs

图1　两机编队的几何关系示意图
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图2　翼间涡形成示意图
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力单位元，根据Kutta-Jukowski条件，气流以一定迎角流过

翼形时，必然存在环量Γ。

Γ=L/ρVb'                                                                           (4)

b'表示附着涡的展长，在这里假设等效于飞机的翼展b。三个

基本的参数能够改变包含微段dy和半无限长、涡流 z 的位置和

计算，长机在流动场的尾流计算采用Biot-Savar定律。

Helmholtz马蹄涡诱导切向速度为：

2RV rπ
Γ

=                                                                           (5)

其中，r为测试点与涡线中心的距离，涡的强度为：

 1
2 LC V cΓ =                                                                        (6)

其中，CL为升力系数， c 为平均翼弦。

由于Helmholtz马蹄涡模型的切向诱导速度存在奇异性，

为了弥补经典Helmholtz马蹄涡模型的奇异性，Schlicting对

其进行了改进，结合Navier–Stokes等式，对涡流的衰减进行

了参量化，从而得到改进的非奇异马蹄涡模型，其诱导切向

速度为：

[ ]
21.26( / )/ 2 1 cr r

RV         eπ −= Γ − r
                                              

 (7)

由上式可知，涡核半径随时间增长。引入黏性的涡核半

径，可以适用于黏性流体，因此，本文研究仿生紧密编队飞

行的气动耦合问题采用的是基于Biot-Savart 定律的翼尖涡

模型。

诱导阻力是为产生升力而付出的代价，由于产生升力

而诱导出来的附加阻力。编队飞行时，利用长机所产生的

涡流，给处于适当位置上的僚机机翼提供一个小的上洗矢

量（用W表示）来减少诱导阻力，如图3所示。L和D分别表

示单架飞机飞行时的升力和阻力，当获得上洗矢量W后的

升力由L变为L '，阻力由D变为D '时，Δα表示上洗气流带

来的小迎角变

化量，ΔD表示

升力发生旋转

后的阻力变化

量，Δ L表示因

为阻力的旋转

带来的升力变

化量，则编队

飞行中僚机处

于长机涡流中

的总的升力为：

'cos( )L L L L Dα α= ∆ + ∆ ≈ + ∆'                                    (8)
同理，总的阻力为：

 ' cos( )D D Dα= ∆ − ∆                                                      (9)

在飞行过程中， L>>D，发生旋转后对阻力的影响明显

大于对升力到影响，通过小的上洗角可以得到较为明显的阻

力减小，而升力的增加几乎可以忽略不计。

而 arctan( )W W
V V

α∆ = ≈                                                  (10)

综上，僚机总的阻力可表示为
 '

' LWD D
V

= − ；因此,产

生的诱导阻力为
'LWD
V

∆ = − 。

阻力系数为：

WW W
DW

D L WC
VqS qS

∆
∆ = = −                                               (11)

因此，两机编队动力学方程如下所示：

                                                                                         (12)

                                                                                        
 (13)

3 编队控制律设计
本文采用两级控制方法，如图4所示，上层控制将编队

飞行的飞机作为一个整体，控制编队飞行的导航，主要包括

编队飞行的速度、航向和高度；下层控制编队飞行中的单架

飞机，主要包括编队飞行中长机与僚机的纵向、横向和垂直

方向之间的距离，从而实现僚机对长机的跟踪控制。

采用三通道进行控制律设计，包括纵向、横向和垂直图3　上洗引起的升力和阻力改变示意图
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图4　编队飞行控制系统结构框图
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图5　三维航迹图

图6　长机滚转角

图7　长机俯仰角

x y z

4 仿真结果分析
为了对本文提出的理论可行性进行分析验证,选取

对象为两架无人机,编队时处于同一水平面,飞行高度为

8km,僚机与长机的相对位置为z = -25m、y = -0.2m,给定

战机间的相对距离指令信号为z = 0m、y = -0.45m。

仿真结果如图所示，图5为长机和僚机的三维飞行

航迹图，图6～图7分别表示长机的滚转角和俯仰角，图
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图4　编队飞行控制系统结构框图
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图5　三维航迹图

图6　长机滚转角

图7　长机俯仰角

x y z

4 仿真结果分析
为了对本文提出的理论可行性进行分析验证,选取

对象为两架无人机,编队时处于同一水平面,飞行高度为

8km,僚机与长机的相对位置为z = -25m、y = -0.2m,给定

战机间的相对距离指令信号为z = 0m、y = -0.45m。

仿真结果如图所示，图5为长机和僚机的三维飞行

航迹图，图6～图7分别表示长机的滚转角和俯仰角，图
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基于最优位置误差控制系统响应速度较快，能较好地保持两架战机的

相对姿态和相对位置，且允许长机带领编队机动，因此，这种方法可用于实

际之中，实现战机紧密编队的控制。另外，能够控制多架战机保持期望队形

编队飞行，并具有抗干扰、适应性好等优点，对未来战斗机的紧密编队飞行

控制，具有较好的应用价值。                                                                    
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