无人机垂直突风非线性动态过程建模与仿真
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摘要：在无人机方案设计初期，需对气动关键参数进行数字仿真，以验证其能否适应复杂气象条件。为研究无人机在遭遇垂直突风时，其相关参数的动态响应情况，基于simulink建立了数字飞机模型及突风模型，完成了90s的飞行仿真。结果表明，无人机在地轴系Z向遭遇风速为50m/s时长2s的垂直突风时，其飞行高度、速度等参数均在设计范围内波动，在突风消失后，飞机恢复稳定状态。为后期的系统设计和飞行试验奠定良好的基础。
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Modeling and simulation of Longitudinal Gust Nonlinear and Dynamic Process for UAV
PENG Yan-ping, GUO Wen, ZHANG Bin, LI Tao, LIU Qingjie
(AVIC Chengdu Aircraft Industrial (Group) Co.,Ltd, Chengdu,610092)
Abstract: In order to validate UAV whether or not could be adapted for complex meteorology, the key aerodynamic parameters must be simulated on initial stage of conceptual design. To research dynamic response of partial parameters, when UAV encountered longitudinal gust, numerical aircraft and wind field model were established. Flight simulation was lasted 90 seconds and accomplished at the end. The result shows that, when UAV encountered 50m/s longitudinal gust and last for 2 seconds, the fluctuations of aerodynamic parameters are acceptable, and the stability comes back after longitudinal gust vanish. The simulation will be beneficial to system design and flight test on the later stage.
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0 引言
近些年，随着飞机设计手段的丰富与制造工艺的提高，精细化设计与制造技术使飞机的使用高度、速度范围不断扩展，机动飞行的能力大幅度提高，随之带来的复杂操纵也在不断增加。对现代无人机而言，其自身的气动特性决定了气动数据线性段较短，升力与力矩的非线性段增加，气动数据不再像后掠翼有人机一样在飞行包线内基本上都是线性的。无人机除动力学系统的非线性之外，系统数量急剧增加，各系统之间耦合日益严重，在方案设计初期，必须使用飞行仿真技术，建立飞机整体的数字仿真模型，解决各系统之间的耦合问题。
源于对大升阻比的要求，高空长航时无人机通常采用大展弦比机翼布局，又具有相对较小的翼载，从而会产生很大的突风过载。相对机动过载而言，飞机的最严重载荷状态主要是由突风载荷决定的[1]。当无人机受到突变风速时，其运动状态会出现随机性变化，导致无人机无法依据设定好的任务参数进行飞行[2]。飞行控制系统通过既定控制律调整无人机飞行姿态，保证其稳定飞行。
针对无人机遭遇垂直突风的情况，建立了飞行仿真中运动学数学模型、气动力数学模型、风场数学模型等，基于simulink的Aerospace Blockset模块建立了数字飞机模型和突风模型。应用某型无人机相关参数，进行了飞行仿真，得出无人机遭遇垂直突风后其飞行高度、发动机推力、飞行速度、迎角、升力系数、阻力系数的动态变化过程。
1 无人机动力学模型
1.1 坐标轴定义

机体坐标系——原点位于飞机参考重心位置。
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轴在飞行器对称平面内，平行于机身轴线，指向前；
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轴在机身对称平面内，垂直于
[image: image3.wmf]b

OX

轴，指向下；
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气流坐标系——原点位于飞机参考重心位置。
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轴始终指向飞行器的空速方向；
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轴在机身对称平面内，垂直于
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轴，指向下；
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1.2 无人机六自由度模型

假定飞机为刚体、视地球为静止、地球视为平面、重力加速度无变化等理想条件，无人机机体坐标系统下的6个动力学方程[3]：
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式中U、V、W分别为真空速
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在机体轴的3个分量；
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F

为外合力在机体轴的3个分量；L、M、N分别为滚转力矩、偏航力矩、俯仰力矩；m为飞机质量；
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分别为机体绕x、y、z轴的转动惯量；
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为机体的惯性积。
根据Euler关系获得无人机机体坐标系统下的6个运动学方程[3-4]存在奇异性，即当俯仰角为正负90度时，
[image: image25.wmf]0
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，运动方程无法求解。本文采用四元数法作为解决奇异性的方法，因为相对于其他方法，四元数法计算量较小，物理意义也比较明确。
基于四元数法的无人机全量、非线性、时变的六自由度运动方程[5]：

[image: image26.wmf]J

a

b

a

sin

sin

cos

cos

g

m

Y

m

Q

m

P

V

-

+

-

=

&



 EMBED Equation.3  [image: image27.wmf]j

J

a

a

bw

w

a

cos

cos

sin

cos

V

g

mV

Q

mV

Y

x

z

+

-

-

-

=

&


[image: image28.wmf]g

J

w

aw

w

b

sin

cos

V

g

z

x

y

+

+

-

=

&



 EMBED Equation.3  [image: image29.wmf]y

z

y

z

x

x

x

J

J

J

M

w

w

w

)

(

-

+

=

&



[image: image30.wmf]z

x

z

x

y

y

y

J

J

J

M

w

w

w

)

(

-

+

=

&



[image: image31.wmf]x

y

x

y

z

z

z

J

J

J

M

w

w

w

)

(

-

+

=

&



[image: image32.wmf]2

3

2

1

0

q

q

q

q

z

y

x

w

w

w

-

-

-

=

&



[image: image33.wmf]2

3

2

0

1

q

q

q

q

y

z

x

w

w

w

-

+

=

&



[image: image34.wmf]2

1

3

0

2

q

q

q

q

z

x

y

w

w

w

-

+

=

&



[image: image35.wmf]2

2

1

0

3

q

q

q

q

x

y

z

w

w

w

-

+

=

&



[image: image36.wmf])

(

2

sin

3

0

2

1

q

q

q

q

+

=

J



[image: image37.wmf]2

3

2

2

2

1

2

0

2

0

3

1

)

(

2

tan

q

q

q

q

q

q

q

q

-

-

+

-

-

=

j



[image: image38.wmf]2

3

2

2

2

1

2

0

1

0

3

2

)

(

2

tan

q

q

q

q

q

q

q

q

-

+

-

-

-

=

g


式中
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为飞机攻角和侧滑角；
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为角速度在机体坐标系统上的分量；
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分别为俯仰角、滚转角和偏航角；m为无人机质量；Q、Y、Z、P为飞机的阻力、升力、侧力和发动机推力；
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分别为滚转力矩、偏航力矩、俯仰力矩；
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为无人机绕三轴的惯矩；
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为四元数参数。
1.3 发动机推力模型
发动机推力为Z，分解到机体坐标系的数学模型为[6]：
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发动机推力及其推力偏心距所产生的俯仰力矩为：
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为发动机安装角，
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为发动机推力偏心距。
2 突风模型及无人机气动建模
2.1 突风模型
将飞机运动简化为质点随突风的沉浮运动，CCAR-25假定突风形状为[1]：
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[image: image62.wmf]de
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为某高度下CCAR-25规定的突风速度；
[image: image63.wmf]S

为飞机进入突风区的距离；
[image: image64.wmf]C

为机翼的平均几何弦长。
2.2 无人机气动建模

升力
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C

、阻力、
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俯仰力矩
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按风轴系给出，其它按体轴系给出。具体如下：

升力：
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阻力：
[image: image69.wmf]S

V

C

t

D

2

2

1

D

r

=


侧力：
[image: image70.wmf]S

V

C

t

C

2

2

1

C

r

=


俯仰力矩：
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滚转力矩：
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偏航力矩：
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上式中所使用的符号定义见表1。
表1 符号说明

	符号
	含义
	符号
	含义
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	升力系数
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C


	俯仰阻尼导数
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	升力
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C


	滚转阻尼导数
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	阻力系数
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	偏航交感导数
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	阻力
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	偏航阻尼导数
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	俯仰力矩系数
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	滚转交感导数
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	俯仰力矩
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	俯仰角速度
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	侧向力系数
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	滚转角速度

	
[image: image88.wmf]C


	侧力
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	偏航角速度
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	滚转力矩系数
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	纵向参考长度
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	滚转力矩
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	横向参考长度
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	偏航力矩系数
	S
	参考面积
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	偏航力矩
	δe
	升降舵偏角


3 Simulink建模
simulink提供了Aerospace Blockset模块，内部包含了建模所需要无人机六自由度模型、大气模型等[7-8]。根据上述数学模型，建立出Simulink数字飞机模型，如图1所示，以及突风模型，如图2所示。
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图1 数字飞机模型

突风模型的输入为飞机的姿态角，海拔高度，离地高度，真空速等参数。
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图2 突风模型
4 仿真结果与分析
4.1 仿真结果
采用某型无人机的气动数据和发动机数据，油重1t，未考虑起落架。速度200m/s，海拔高度4000m。在52s时注入地轴系[0 0 50m/s]的垂直突风，持续时间2s，离散突风变化（地轴系Z向）如图3所示。
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图3 离散突风变化曲线
52s~54s内，在外界突风作用下，迎角减小，无人机飞行高度下降约20m；突风消失后其通过飞行控制系统迅速调整发动机推力及舵面角度，从而拉高飞行高度，15s后飞行高度趋于4002m，见图4。
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图4 无人机飞行高度变化曲线
在垂直突风作用下，无人机飞行速度突然增大，见图5；而后随着发动机推力减小见图6，飞行速度降低，54s时外界风力消失，飞行速度继续减小；最后随着55s时发动机推力增大，飞行速度逐渐恢复至200m/s。
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图5 无人机飞行速度响应曲线
在垂直突风过程中，飞行速度突然增大，为保持原飞行速度，发动机推力在52s时开始下降；在53s时飞行速度低于200m/s，发动机推力开始增大，54s突风消失后，飞行速度依然低于200m/s，为保持200m/s的飞行速度，发动机推力继续增大，最后飞机外力达到平衡状态，发动机转速稳定在9000N，见图6。
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图6 发动机推力变化曲线
在发动机推力减小和垂直突风的联合作用下，52时无人机迎角减小；53s发动机推力增大，迎角开始增大；54s突风消失后，为避免迎角过大导致飞机失稳，迎角减小，最后迎角稳定在4°，见图7。
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图7 无人机迎角响应曲线
由于迎角与升力系统和阻力系统直接相关，随着无人机迎角变化，其升力系数、阻力系数也随之变化，见图8、图9。
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图8 无人机升力系数变化曲线
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图9 无人机阻力系数变化曲线
无人机遭遇垂直突风时，为维持飞行速度、高度及飞行姿态，飞行控制系统调整升降舵角度，在52s时升降舵偏转至-14°；53s时调整升降舵逐渐偏转至3°；54s突风消失后，升降舵趋于稳定在-2°，见图10。
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图10 无人机升降舵变化曲线
4.2 数据分析
为分析各参数变化情况是否满足总体设计要求，统计参数变化范围，见表2。
表2 参数变化范围
	参数
	单位
	最大值
	最小值号
	稳定值

	P
	N
	15000
	6500
	9000

	h
	m
	4019
	3979
	4002

	V
	m/s
	205
	195
	200

	α
	°
	13
	-4
	4
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	0.63
	-0.22
	0.19
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	/
	0.123
	0.015
	0.025

	δe
	°
	3
	-14
	-2


经分析图4~图10中各参数变化曲线及表2中数据可得出以下结果：
1) 52s加入的突风为地轴系Z向，造成飞机的迎角减小、升力系数减小，使得高度降低；
2) 为了保持预定高度4000m，升降舵将下偏产生抬头力矩，增大迎角；
3) 加入突风的初始阶段，飞行高度下降使得飞机的速度增大，为了保持预定的200m/s 的速度，推力将减小；但由于随后迎角增大，阻力系数增大，阻力增大，飞机将开始减速，这时飞机速度又小于预定速度，所以发动机推力又会增大。因此，发动机推力在受到突风干扰时呈现出先减小后增大的变化趋势；
4) 在突风消失20s后飞机姿态又趋于稳定。
5 结束语
本文利用simulink建立了数字飞机模型和突风模型，并进行了飞行仿真及数据分析。无人机遭遇短时垂直突风后，飞行控制系统能够通过调整发动机转速、升降舵角度等参数维持飞行姿态保持稳定，各参数变化范围满足总体设计要求。在后期设计中应考虑升降舵预留15°~20°以克服高空垂直突风的影响。另外，若着陆阶段遭遇垂直突风，应对起落架瞬时过载能力提出更高要求。对无人机系统详细设计及飞行试验提供了原始数据，为飞机成功研制提供有力支持。
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