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摘　 要：对某小型无人机编队模型进行了研究，分析了长机产生的尾流对僚机的扰动。 研究发现，长
机对僚机的升力和阻力有显著影响。 在编队飞行中，当僚机处于适当位置时，气动特性可以得到改

善。 建立了长机尾流涡的数学模型，利用计算流体动力学（ＣＦＤ）软件对 ２ 架无人机进行了仿真，验证

了数学模型的准确性。 为了实现紧密编队飞行的稳定性，设计了一种控制算法，并且进行了数学仿真

和验证，所设计的控制律能够使僚机在编队飞行中保持在合适队形，使得僚机获得最大的升力。
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　 　 近距离编队飞行的概念起源于候鸟［１］。 研究

表明，编队飞行有利于鸟类节省能量，提高飞行耐

力［２⁃４］。 自 ２０ 世纪 ７０ 年代以来，许多学者和机构一

直在研究飞机编队。 ＮＡＳＡ 研究中心在风洞实验中

使用了 ２ 架 Ｆ⁃１８Ｃ 模型［５］。 结果表明，与前机相比，
后机的阻力降低了 ２５％，油耗降低了 １８％。 大量学

者对飞机［６］ 进行了风洞实验研究。 在分析和模拟

尾流涡旋运动和衰减［７］方面做了大量的工作。
为了共同防御和集中火力，许多高速军用飞机

在执行任务时通常以低速度进行近距离编队飞行。
这也有节省燃料的效果，从而增加射程［８］。 １９９８
年，美国宇航局兰利研究中心在海洋上空对一架巡

航四引擎涡轮螺旋桨飞机进行了一系列测试［９］。
２００２ 年，Ｒａｙ 等［１０］使用飞行测试技术来评估编队飞

行的性能优势。 关于尾流模型， ２０１４ 年 Ａｈｍａｄ
等［１１］ 对 Ｌａｍｂ⁃Ｏｓｅｅｎ、Ｂｕｒｎｈａｍ⁃Ｈａｌｌｏｃｋ 和 Ｐｒｏｃｔｏｒ ３
种飞机尾流模型的性能进行了评述。

编队飞行的研究主要基于模型分析和风洞实

验，难度较大。 对于一些小型无人机来说，进行风洞

实验显然是不经济的，而随着计算机的快速发展，
ＣＦＤ 逐渐成为与风洞实验相辅相成、相互验证的重

要设计方法，并在航空领域得到了广泛的应用。 本

文针对实验室的具体飞翼飞机，进行了双机编队的

ＣＦＤ 计算，并使用 ＣＦＤ 软件 Ｘｆｌｏｗ 进行计算分析。
通过与可用的实验数据对比［７，９，１２⁃１３］，验证了计算结

果的正确性。 了解紧密编队飞行的空气动力学特

性，对于确定 ２ 架飞机的最佳相对位置、分析长

机［１４］的尾涡对僚机的气动影响具有重要意义。 针

对无人机的非线性模型，设计了紧密编队的控制律，
使僚机能够相对于长机精确地跟踪到适当的位置。
通过数字仿真验证了控制律的准确性。

１　 诱导涡空气动力学模型

如图 １ 所示，所研究的无人机为 ＸＱ７Ｂ。 长机

与僚机的紧密编队可以用 ３ 个相对坐标来表示：纵
向距离 ｌｘ、横向距离 ｌｙ 和垂直距离 ｌｚ。

建立尾涡数学模型的第一步是诱导尾流风速的

计算。 长机产生了 ２ 个翼尖涡（右和左） ［１５］，这些翼

尖涡总是与长机速度方向一致，而在僚机任意点的

诱导速度都垂直于各自翼尖涡的涡线［１６］。 在紧密

编队飞行中，纵向距离 ｌｘ 对诱导力和力矩的影响远

小于横向距离 ｌｙ 和垂直距离 ｌｚ ［１７］。 因此，在本文
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中，忽略了 ｌｘ 对尾涡的影响。

图 １　 编队飞行示意图

首先建立诱导速度 ＶΓ（ｄ） 的模型，通过研究诱

导速度的分布来建立编队飞行的涡模型， 如公式

（１） 所示。

ＶΓ（ｄ） ＝
Γｄ

４π（ｄ２ ＋ ｒ２ｃ）
（ｃｏｓβ１ － ｃｏｓβ２） （１）

式中： Γｄ 为涡强度；ｄ 为测量点到涡线的垂直距离；
ｒｃ 为涡核半径。

在此设置两机的纵向距离大于 ２ 倍展长，僚机

处于长机的近场尾涡延伸区内，翼尖涡在完成卷起

之后相当长的一段时间内旋转速度稳定，设置公式

（１） 中的 β１ ＝ ０， β２ ＝ π，得到公式（２）

ＶΓ（ｄ） ＝
Γｄ

２π（ｄ２ ＋ ｒ２ｃ）
（２）

　 　 涡核半径用 ｒｃ 表示，ｄ 表示该点到涡核的距

离［１８］，涡流强度 Γ 通过公式（３） 计算

Γ ＝
ＬＬ

ρＶｂ′
＝

ＬＬ

ρＶ（π ／ ４）ｂ
＝

１
２
ρＶ２ＳＣＬＬ

ρＶ（π ／ ４）ｂ
＝ ２

π
Ｓ
ｂ
ＣＬＬＶ

（３）
式中： ＣＬＬ 为长机的升力系数；Ｓ 是机翼面积；ｂ 是机

翼展长。 僚机的机翼总诱导速度为

ｗ（ ｓ） ＝ ｗ ｌ（ ｓ） ＋ ｗｒ（ ｓ） （４）
式中： ｗ表示总诱导速度；ｗ ｌ 表示左机翼产生的诱导

速度，ｗｒ 表示右机翼产生的诱导速度。
其中 ｗ ｌ 和 ｗｒ 分别通过公式（５） 和（６） 计算

　 ｗｒ（ ｓ） ＝ Γ
４π

ｌｙ ＋ ｓ
（ ｌｙ ＋ ｓ） ２ ＋ ｌｚ ２ ＋ ｒ２ｃ

·

　 　 １ ＋
ｌｘ

ｌ２ｘ ＋ ｌ２ｚ ＋ （ ｌｙ ＋ ｓ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（５）

　 ｗ ｌ（ ｓ） ＝ Γ
４π

ｌｙ ＋ ｂ ＋ ｓ
（ ｌｙ ＋ ｂ ＋ ｓ） ２ ＋ ｌ２ｚ ＋ ｒ２ｃ

·

　 　 １ ＋
ｌｘ

ｌ２ｘ ＋ ｌ２ｚ ＋ （ ｌｙ ＋ ｂ ＋ ｓ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（６）

　 　 最后，可以计算出僚机机翼的平均上洗速度和

侧洗速度。 无人机的参数如表 １ 所示。
表 １　 无人机的参数

参数 参数值

Ｍ ／ ｋｇ ２．７７０ ５

Ｖ ／ （ｍ·ｓ－１） ２５

Ｓ ／ ｍ２ ０．１１２

ｂ ／ ｍ ０．６９８

ＭＡＣ ／ ｍ ０．２３８

诱导升力系数如图 ３～４ 所示。 ΔＣＬ 是左右对称

的，因此， 对于每个纵向距离 ｌｙ，就有 ２ 个最优的位

置。 诱导升力系数在 ｌｙ ＝ － ０．１２５ｂ ｍ，ｌｚ ＝ ０ ｍ 位置

处最大。

图 ２　 诱导升力系数（三维视图）

图 ３　 诱导升力系数（俯视图）

·０４０１·
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２　 ＣＦＤ 计算

２．１　 ＣＦＤ 软件设置

本文使用的 ＣＦＤ 计算软件是 Ｘｆｌｏｗ。 它是 Ｎｅｘｔ
Ｌｉｍｉｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ 开发的新一代计算流体动力学仿

真软件。 该方法基于无网格、拉格朗日粒子法和大

涡模拟技术。 通过设置粒子的密度，模拟真实的大

气环境，省去了传统 ＣＦＤ 软件划分网格的时间，既
能真实地分析复杂的几何和运动物体，又大大提高

了流体计算的效率和水平。 设置简单，操作速度快。
Ｘｆｌｏｗ 的基本参数设置及颗粒密度图如表 ２、图

４～５ 所示。
表 ２　 Ｘｆｌｏｗ 参数设置

飞机参数 数值

速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ２５

马赫数 ０．１４７

雷诺数 ８．２７６×１０５

粒子分辨率（远场） ／ ｍ １．２８

粒子分辨率（近场） ／ ｍ ０．００２ ５

图 ４　 远场粒子的分布　 　 　 图 ５　 近场粒子的分布

２．２　 计算模型

在本文的编队计算中，长机与僚机采用同一模

型，均为飞翼模型。 飞翼模型的 ３ 个视图如图 ６
所示。

本文中，采用的长机和僚机均为同型号并且飞

机的气动特性完全对称，长机左右两侧的诱导速度

对称分布，本文中编队时，将僚机放在长机的左侧。
为了更好地确定长机与僚机之间的位置关系，首先

定义位置坐标的零点，长机的头部定义为 ｘ 坐标的

零点，当长机的左翼翼尖与僚机的右翼翼尖距离为

０ 时，为 ｙ 坐标的原点，当长机机翼高度与僚机机翼

高度相同时，就是 ｚ 坐标的原点，僚机后退、向左、向
上运动时为坐标系的正方向。

图 ６　 飞机的三视图

长机和僚机的迎角相同且同时变化，每次变化

２°，变化范围是 ２° ～ １２°。 长机的位置坐标是固定

的，坐标是：ｘ ＝ ０ ｍ，ｙ ＝ ０ ｍ，ｚ ＝ ０ ｍ。 僚机的位置坐

标是 ｘ ＝ ０．６９８ ｍ，ｚ ＝ ０ ｍ；在每个迎角下，僚机的 ｙ坐
标从 ｙ ＝ － ０．１７４ ５ ｍ 变化到 ｙ ＝ ０．３４９ ｍ，每次变化

０．１２５ｂ。

３　 ＣＦＤ 计算结果分析

从计算结果可以看出，飞机编队飞行时的气动

特性随两机相对位置变化。
３．１　 飞机迎角对编队的影响

僚机和长机的高度保持相同，长机和僚机初始

迎角都为 ０°，两机的迎角每次同时增加 ２°，然后测

量僚机的升力系数，如图 ７ 所示，当僚机的右翼尖与

长机的左翼尖之间的距离是（ －０．２５ｂ，－０．１２５ｂ，０，
０．１２５ｂ，０．２５ｂ，０．３７５ｂ，０．５ｂ）时，能看到僚机的升力

系数明显大于单机的升力系数。 由图 ８ 可知，当飞

机迎角为 ６°时，僚机升阻比最大。 由图 ９ 可知，当
僚机 ｙ 方向坐标为－０．１２５ｂ 时，长机对僚机的影响

最大，俯仰力矩系数提升最明显，从阻力系数变化图

１０ 中可以看出，在任何位置和迎角下，僚机的阻力

系数均小于单机时的阻力系数，由此可见编队飞行

可以有效减少僚机飞行时遇到的阻力。

·１４０１·
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图 ７　 升力系数　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ８　 升阻比系数　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ９　 俯仰力矩系数

图 １０　 阻力系数

３．２　 垂直距离对编队的影响

为了研究前后机垂直间距对编队飞行的影响，
将前后机的攻角固定为 ２°。 飞机的位置如图 １１ 所

示。 当 ２ 架飞机在垂直方向上的距离较大，编队飞

行时，僚机没有气动收益。 如图 １２ 所示，可以看出，
当 ２ 架飞机在相同高度时，僚机受到的诱导升力最

大。 当 ｚ ／ ｂ＝ ０．０，ｙ ／ ｂ ＝ －０．１２５ 时，僚机的升阻比最

大。 这与图 ２～３ 的结果一致。

图 １１　 两机垂直间距示意图（正面图）

当僚机的右机翼尖与长机左机翼尖重叠时，长
机引起的诱导尾流会减弱僚机机翼引起的下洗作

用，从而有利于僚机飞行。

图 １２　 升阻比的增量随 ｚ 的变化　 　 　 图 １３　 俯仰力矩系数的增量随 ｚ 变化　 　 　 图 １４　 滚动力矩增量随 ｚ 变化

　 　 力矩系数的增量如图 １３～１４ 所示，这些影响对

评估飞机飞行稳定性至关重要。 图 １３ 显示了在横

向和垂直方向上，长机和僚机的相对位置发生变化

时，俯仰力矩的增量。 图 １４ 为滚动力矩的变化

情况。

４　 编队飞行控制器的设计

本节设计了紧密编队控制器的外回路控制律，
在这个模型中，飞行的内环控制器已经设计好并且

是稳定的。

·２４０１·
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图 １５　 紧密编队飞行控制器

如图 １５ 所示，本文重点研究了非线性外环控制

器的设计。 长机的状态量表示为 ［ｘｌ，ｙｌ，ｚｌ，ｖｌ，γｌ，
χ
ｌ］ Ｔ，将这些状态量输入给图 １５ 中的“规划模块”，

代入 Δｘ，Δｙ，Δｚ 计算出僚机在惯性坐标系中的期望

位置和状态量［ｘｄ，ｙｄ，ｚｄ，ｖｄ，γｄ，χｄ］ Ｔ。 结合紧密编

队耦合效应，建立了僚机的动力学模型，紧密编队几

何队形参数为 Δｘ ＝ ２ｂ，Δｙ ＝ － ０．１２５ｂ，Δｚ ＝ ０。 控制

器的目的是使僚机跟踪长机，处于期望的位置，使位

置跟踪误差为零。 因此，引入以下位置跟踪误差

ｅｘ
ｅｙ
ｅｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
ｃｏｓχ ｆ， ｓｉｎχ ｆ， ０
－ ｓｉｎχ ｆ， ｃｏｓχ ｆ， ０

０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｘｆ － ｘｄ

ｙｆ － ｙｄ

ｚｆ － ｚｄ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（７）

ｅ̇ｘ ＝ Ｖｆｃｏｓγｆ － Ｖｄｃｏｓγｄｃｏｓ（χ ｆ － χ
ｄ） ＋ χ̇ ｆｅｙ

ｅ̇ｙ ＝ Ｖｄｃｏｓγｄｓｉｎ（χ ｆ － χ
ｄ） － χ̇ ｆｅｘ

ｅ̇ｚ ＝ － Ｖｆｓｉｎγｆ ＋ Ｖｄｓｉｎγｄ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（８）

　 　 保持公式（８）的稳定，期望的速度 Ｖ 和航迹倾

斜角 γ 在公式（９） 中给出

Ｖ ＝
－ Ｋｘｅｘ ＋ Ｖｄｃｏｓγｄｃｏｓ（χ ｆ － χ

ｄ）
ｃｏｓγｆ

γ ＝ ｓｉｎ －１ Ｋｚｅｚ ＋ Ｖｄｓｉｎγｄ

Ｖｆ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（９）

　 　 航向角通过公式（１０）计算。

χ ＝ ｓｉｎ －１ Ｋｙｅｙ ＋ χ̇ ｆｅｘ
Ｖｄｃｏｓγｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ χ

ｄ （１０）

　 　 紧密编队飞行控制器如图 １６ 所示，并且在

ＭＡＴＬＡＢ′ｓ ＳＩＭＵＬＩＮＫ 中进行了仿真验证，其中的增

益值为 Ｋｘ ＝ － ０．３， Ｋｙ ＝ － ０．１， Ｋｚ ＝ － ０．０３５。

图 １６　 编队飞行轨迹

如图 １６～１９ 所示，僚机刚开始远离长机，能够

很快地收敛于期望的位置。 所设计的控制器能够使

僚机快速准确地到达期望位置，并且保持紧密编队

队形。

图 １７　 不同时刻飞行器相对位置

图 １８　 无人机由远到近紧密编队轨迹

图 １９　 无人机状态仿真图

·３４０１·
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５　 结　 论

本文利用 ＣＦＤ 软件对双机编队飞行进行了计

算。 研究了僚机在长机翼尖涡影响下的气动特性。
设计了一种小型飞翼无人机的紧密编队飞行控制系

统。 设计的编队飞行控制器使僚机能够准确地跟踪

长机。 因此，研究的紧密编队飞行控制器可以充分

利用气动耦合效应引起的减阻效应，这将减少编队

的燃料消耗，并加大编队的航程。
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