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纵向静稳定性对微型飞行器俯仰姿态控制品质影响

研究 

曹宏宇，郑祥明，朱信宁，徐宏雨 
（南京航空航天大学航空学院，南京 210016） 

摘要：固定翼微型飞行器(MAV)速度低、转动惯量小，飞行过程中在大气扰动下迎角易发生较大变化，俯

仰角又会在迎角恢复力矩作用下振荡，纵向静稳定性对 MAV 的俯仰姿态控制品质有着一定的影响。为了

提高 MAV 的俯仰姿态控制品质，本文首先提出了一种不同纵向静稳定性下 MAV 俯仰姿态控制品质的评估

方法，该方法定义俯仰角振荡过程中的方差与极差来表征俯仰姿态控制品质，之后以控制品质最优为目标

分别对不同静稳定性下 MAV 飞行姿态控制系统的控制参数进行调整，通过研究不同静稳定性下的最优控

制品质变化规律，获得 MAV 纵向静稳定性对俯仰姿态控制品质的影响。结果表明，俯仰姿态控制品质与

纵向静稳定性之间呈现一定的非线性规律，纵向静稳定性或静不稳定性的增强都将导致 MAV 在大气扰动

下俯仰姿态的振荡程度增强，取得纵向中立稳定的 MAV 将有着最优的俯仰姿态控制品质。本文的研究结

果对 MAV 设计过程中纵向静稳定性的配置有着重要意义。 
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Abstract：The fixed-wing Micro Air Vehicle (MAV) is characterized by low speed and small moment of inertia, 

making it susceptible to significant changes in angle of attack due to atmospheric disturbances during flight. 

Subsequently, the angle of pitch oscillates under the restoring moment of the angle of attack, and the longitudinal 

static stability has a certain impact on the pitch attitude control quality of MAV. To enhance the pitch attitude 

control quality of MAV, this paper first proposes an evaluation method for MAV pitch attitude control quality 

under different longitudinal static stabilities. The method defines the variance and range during angle of pitch’s 

oscillation to represent the pitch attitude control quality. Subsequently, aiming for optimal control quality, the 

control parameters of the MAV flight attitude control system are adjusted under different static stabilities. By 

studying the variation law of optimal control quality under different static stabilities, the influence of MAV 

longitudinal static stability on pitch attitude control quality is obtained. The results indicate that there is a certain 

nonlinear relationship between pitch attitude control quality and longitudinal static stability. An increase in either 

longitudinal static stability or instability will intensify the oscillation of MAV pitch attitude under atmospheric 

disturbances. MAV with longitudinal neutral stability exhibit optimal pitch attitude control quality. The findings of 

this paper are of great significance for configuring longitudinal static stability during the design process of MAV. 

Key words：fixed-wing micro air vehicle; longitudinal static stability; pitch attitude control quality; atmospheric 

disturbance; flight dynamics 
 

 

随着微机电、微电子等一系列微技术的发展，无人机微型化的理念日渐成为现实，微型

飞行器（Micro Air Vehicle,简称 MAV）的概念应运而生。相关科研人员对 MAV 进行了诸多

研究与飞行测试[1,2]，现如今随着低空经济的发展，其已应用于农业植保，电力巡检，监视

侦察等领域[3,4]。然而，MAV 的微型化设计仍面临着低雷诺数空气动力学[5]、结构设计[6]、

续航性能优化[7]等许多尚未彻底解决的挑战。相对于常规飞行器而言，MAV 往往飞行于接

近地面的较低海拔处，受建筑物与地表起伏等因素的影响，大气的湍流强度增加[8]，对于飞

行速度较低的 MAV 来说，其气流角将产生较大的变化。同时 MAV 质量轻，转动惯量小，



 

 

气流角变化所产生的气动力矩将导致姿态角也发生较大的变化，由此在飞行过程中 MAV 的

姿态将呈现与常规飞行器相比更为严峻的振荡程度，提高大气扰动下的姿态控制品质是

MAV 设计中诸多有待深入研究的关键性问题之一。 

提高 MAV 的姿态控制品质一方面可以在受扰后通过更加高效地施加操纵力矩来实现，

具体有使用智能控制方法、应用新型传感器等角度[9]；另一方面可以对 MAV 受扰后自身所

产生的力矩进行调整来实现，即合理配置MAV的纵向静稳定性同样可以改善姿态控制品质。

对于具有纵向静稳定性的常规飞行器而言，当遇到强度较大的扰动时，迎角与俯仰角发生较

大的变化，扰动消失之后由于纵向静稳定性的作用，飞行器的迎角向着平衡状态偏转，俯仰

角也随之变化，之后飞行器保持平衡状态继续飞行，直至遇到下一个大强度扰动。而对于

MAV 而言，与常规飞行器仅对较强的扰动敏感不同，飞行空速为 15 m/s 的 MAV 在遇到 1 m/s

的纵向大气扰动时迎角将会发生约 3.81°的变化，始终存在的即使强度很小的大气紊流也将

使其迎角不断发生着较大的变化。因此如图 1 所示，具有纵向静稳定性的 MAV 初始以迎角

0 ，俯仰角 0 ，空速 aV 的平衡状态飞行，在受到纵向大气扰动 wV 时，迎角变为 0  ，

此时恢复力矩M 将驱使迎角向平衡状态 0 发起偏转，在迎角收敛至初始值 0 的同时，俯仰

角则随之由 0 变化至 1 。之后在持续变化的大气扰动之下 MAV 的迎角不断改变，俯仰姿态

也将随之不断发生着剧烈的变化，这对 MAV 的姿态控制品质带来了一定的影响。而对于纵

向静稳定性不同甚至纵向静不稳定的 MAV 而言，其在大气扰动下俯仰姿态的控制品质也将

有着不同的表现，俯仰姿态控制品质与纵向静稳定性之间存在复杂的非线性规律。 
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图1 静稳定性对姿态控制品质的影响示意图 

Fig.1 Diagram illustrating the influence of static stability on attitude control quality 

为了研究纵向静稳定性对 MAV 俯仰姿态控制品质的影响，本文首先对所研究的目标

MAV 进行叙述，之后对纵向静稳定性对俯仰姿态控制的影响进行了机理性分析，而后提出

了一种不同纵向静稳定性下 MAV 俯仰姿态控制品质的评估方法。该方法首先定义 MAV 飞

控系统的纵向姿态控制品质为大气紊流作用下俯仰角振荡所产生的方差与极差，之后在

MATLAB/Simulink 中搭建了 MAV 的俯仰姿态控制品质计算模型，而后在此基础上依次计算

不同静稳定性的 MAV 所对应的最优控制品质，以研究纵向静稳定性对俯仰姿态控制品质的

影响。依据仿真结果，本文对纵向静稳定性与俯仰姿态控制品质之间的非线性关系进行了叙

述，最后给出了 MAV 设计中纵向静稳定性配置的建议。 

1 研究对象 

本文研究对象为如图 2 所示的 MAV，采用反齐默曼翼布局设计，最大尺寸 20 cm，重

量 110 g，飞行速度约 10-15 m/s。MAV 的偏航控制使用两个电机的差动来实现，尾部的升

降副翼同向偏转对俯仰姿态进行控制，反向偏转对滚转姿态进行控制，升降副翼舵面的不同

偏转情况所对应的升降舵角度与副翼角度由下式计算得到： 
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式中： e 为升降副翼所对应的升降舵的角度； a 为升降副翼所对应的副翼的角度； r 为右

舵面偏转角度； l 为左舵面偏转角度。 

同时该 MAV 使用 S 型翼型，后缘的反弯度在提供配平力矩的同时不会产生过大的额外

阻力；尾部的垂直尾翼同时起到翼梢小翼的作用，保持航向稳定的同时减少诱导阻力；采用

两个电机驱动的方式一方面对航向进行控制，另一方面取消了使用单个电机驱动时升降副翼

对横向配平所产生的额外阻力。 

 

图2 本文研究的MAV示意图 

Fig.2 The figure of the MAV 

2 机理分析 

飞行器迎角在受到扰动之后，当具有恢复到原来平衡迎角的趋势时，称飞行器在原来平

衡飞行状态下是纵向静稳定的。飞行器纵向静稳定性的表达式为[10]： 
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式中 . . /c g c gx x c ， /ac acx x c 。
.c gx 与 acx 分别为重心与焦点距平均气动弦前缘的距离，c 为

MAV 平均气动弦长。同时稳定裕度 nK 定义为[10]： 

 
.ac c gnK x x 

 (4) 

本文中 MAV 纵向静稳定性的改变通过调整重心位置来实现，这同时将导致俯仰阻尼发

生变化，纵向短周期频率与阻尼比也将随之改变。计算得到的不同重心位置所对应的上述参

数如表 1 所示，其中俯仰阻尼导数由 XFLR5 计算得到。由表可知，随着 MAV 重心位置的

前移，稳定裕度与俯仰阻尼导数均随之增大，相应短周期频率随之增大，阻尼比减小，这导

致 MAV 的迎角在受到扰动后有着更强的恢复到平衡迎角的趋势，同时俯仰角将更快地偏离

初始状态。 

表1 不同重心位置所对应的纵向飞行力学特性 

Table 1 The longitudinal flight dynamics characteristics corresponding to different center of gravity positions 

重心相对机身前缘点距离/cm 稳定裕度/% 俯仰阻尼导数 频率/(rad/s) 阻尼比 

4.0 19.66 -0.895 44.23 0.37 

5.0 14.94 -0.74 36.10 0.38 

6.0 8.43 -0.61 27.09 0.43 

7.0 2.81 -0.50 14.03 0.73 

8.0 -2.81 -0.42 — — 

之后为了进一步说明，在飞行控制系统不参与俯仰姿态控制的前提下，对稳定裕度分别

为 0.84%，4.21%，8.43%的 MAV 施加一定强度的大气紊流，得到迎角与俯仰角随时间变化

的仿真结果如图 3 所示。由图可知，在大气的扰动下，MAV 迎角将发生持续不断的变化，



 

 

同时所产生的恢复力矩将使得 MAV 的迎角向着平衡状态偏转，且随着静稳定性的增强，所

产生的恢复力矩也将增强，因此如图 3 中上图所示，MAV 迎角的振荡程度随着静稳定性的

增强逐渐减小。但是由于大气扰动作用下 MAV 迎角与俯仰角并不相等，纵向恢复力矩使得

迎角收敛，而俯仰角则将在其作用下远离初始状态。因此如图 3 中下图所示，纵向静稳定性

越强，所产生的更大的恢复力矩虽然使得迎角的振荡程度减小，但是也会使俯仰角的振荡程

度增大。由此不同的纵向静稳定性将对 MAV 飞行控制系统的纵向姿态控制品质带来不同的

影响。 
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图3 大气扰动下不同稳定裕度的MAV迎角与俯仰角的变化 

Fig.3 Variation of MAV’s angle of attack and angle of pitch with different stability margin under atmospheric 

disturbance 

3 姿态控制品质评估方法 

为了研究纵向静稳定性对俯仰姿态控制品质的影响，本文提出了一种不同纵向静稳定性

下 MAV 飞控系统的姿态控制品质评估方法，如图 4 所示。该方法首先定义 MAV 俯仰角振

荡所产生的极差与方差为俯仰姿态的控制品质。之后在 simulink 中搭建了 MAV 的飞行力学

仿真模型以计算飞控系统的姿态控制品质。而后为了对不同静稳定性下的控制品质进行比

较，分别计算了不同静稳定性的 MAV 取得最优控制品质时的控制参数。最后在此基础上，

计算不同静稳定性的 MAV 在不同强度的大气扰动下的所分别对应的最优控制品质，以评估

纵向静稳定性对俯仰姿态控制品质的影响。 

构建姿态控制品质计
算模型

使用方差σθ
2与极差Rθ

定义姿态控制品质
优化不同静稳定性所

对应的控制参数
Kp, Ki, Kd

计算不同静稳定性所对
应的最优控制品质
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图4 姿态控制品质评估方法流程图 

Fig.4 The flow chart of attitude control quality evaluation method 



 

 

3.1 姿态控制品质 

为了对 MAV 飞行控制系统的姿态控制品质进行评估，本文定义飞控系统作用下俯仰角

振荡所产生的方差 
2 与极差 R 为飞控系统的纵向姿态控制品质，分别为： 
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式中： N 为仿真时间内采样得到的俯仰角个数； i 为每次采样下的俯仰角值； d 为俯仰角

期望值； max 与 min 分别为仿真过程中俯仰角的极大值与极小值。不同俯仰角振荡程度所对

应的方差 
2 与极差 R 如图 5 所示，由图可知，大气扰动下俯仰角的振荡程度越小，方差 

2

与极差 R 越小，意味着 MAV 飞行控制系统将有着越优的姿态控制品质。 
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图5 不同俯仰角振荡程度所对应的方差与极差 

Fig.5 The variances and ranges corresponding to the different oscillation degree of angle of pitch 

3.2 姿态控制品质计算模型 

为了研究纵向静稳定性对 MAV 俯仰姿态控制品质的影响，本文搭建了如图 6 所示的姿

态控制品质计算模型。该模型包含空气动力学模型、飞行力学模型、大气扰动模型、飞行控

制系统模型、舵机模型共 5 个部分，整体仿真过程在 MATLBA/Simulink 中进行。图中 LC 、

DC 、 mC 分别为 MAV 的升力系数、阻力系数、俯仰力矩系数， aV 为 MAV 空速，T 为电机

推力， c 为飞行控制系统向舵机模型传递的舵机角度信号， e 为舵机模型向空气动力学模

型传递的 MAV 升降副翼所对应的升降舵信号。 

该仿真模型可计算得到大气扰动下 MAV 的俯仰姿态振荡情况，之后可通过俯仰角的方

差 
2 与极差 R 两个参数来对飞控系统的姿态控制品质进行评估。 

空气动力学模型

大气扰动模型
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图6 姿态控制品质计算模型 

Fig.6 The calculation model of attitude control quality  



 

 

3.2.1 空气动力学模型 

目前 MAV 飞行时的雷诺数大致位于 10
3
-10

5 范围，在此范围内，一方面由于黏性效应

突出，MAV 的升阻比被限制在较低的范围内，另一方面低雷诺数下易产生的层流分离泡对

MAV 的气动性能有着不可忽略的影响[11]。因此为了得到较为准确的气动计算结果，本文在

FLUENT 中依据 Transition SST 湍流模型分别对不同飞行状态下的模型进行气动计算。相关

文献[12,13]将该湍流模型的计算结果与风洞实验的数据进行了对比，结果表明该湍流模型可以

较为准确地预测低雷诺数下流动的分离、转捩与再附着的现象，气动系数的计算结果也有着

很高的精度。 

同时本文进行了网格无关性验证。流场域尺寸均设置为 MAV 平均气动弦长的 20 倍，

分别对表 2 中的三种不同数量的网格进行 CFD 计算，得到的升力系数与阻力系数随迎角的

变化如图 7 所示。由图可知，不同精度的网格的气动数据在迎角较小时有着相近的结果，之

后随着迎角的增大，气动系数将有所差异。当迎角为 20°时，中等质量的网格与高质量网

格的计算结果相差小于 2%，由此之后本文以中等质量网格的进行 CFD 计算，在保证一定计

算精度的前提下提高计算效率，同时保证近壁面网格 y
＋
小于 1，流场计算网格如图 8 所示。 

表2 不同质量网格的信息 

Table 2 The details about grids with different quality 

网格质量 面网格最小尺寸/mm 面网格最大尺寸/mm 近壁面加密区网格层数 体网格数量 

高质量 0.75 150 30 5874930 

中等质量 1 200 25 2910092 

低质量 1.5 300 20 1121996 
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图7 网格无关性验证结果 

Fig.7 The result of grid’s independence verification 

 

图8 MAV流场计算网格 

Fig.8 The grids of MAV 

之后分别计算不同舵偏角 e 、迎角 所对应的气动系数，对计算结果进行拟合处理以

便于仿真时依据实时的飞行状态计算所对应的气动参数，同时俯仰阻尼导数使用 XFLR5 中

的估算结果。由此在空气动力学模型中，当输入 MAV 迎角 、舵面偏角 e 、俯仰角速度 q



 

 

之后便可在实时仿真中计算输出此时飞行状态所对应的纵向气动力系数与气动力矩系数至

飞行力学模型中用于后续计算。 

3.2.2 大气扰动模型 

为了更好地模拟真实的大气环境，本文使用 MATLAB/Simulink 中的 Dryden 大气紊流

模型，分别取基准风速为 2 m/s、4m /s 与 6 m/s 所产生的紊流线速度与紊流角速度进行仿真

仿真步长设置为 0.1 s
[14]，。其中三种强度的紊流在 10 s 内所产生的线速度扰动与角速度扰动

大小如图 9 所示。之后该模型所产生的扰动值与 MAV 在地面坐标系下的线速度与机体坐标

系下的角速度相叠加，作为空速值一同输入到空气动力学模型中进行气动力与气动力矩的计

算。 
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图9 Dryden大气紊流模型所产生的扰动 

Fig.9 The disturbance of Dryden Wind Turbulence Model 

3.2.3 飞行控制系统模型 

本文所使用的飞行控制系统模型由纵向姿态控制系统与空速控制系统组成。飞行控制系

统模型接收飞行力学模型输入的俯仰角 与空速 aV 信号，依据实际值与期望值的差值计算舵

机信号 c 与油门信号T 来对俯仰角与空速进行控制。具体控制律的设计参考Ardupilot飞控系

统内部的控制律[15,16]，结果如图10所示。 
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图10 飞行控制系统模型示意图 

Fig.10 The Diagram of flight control system 



 

 

图中 d 、 a 分别为俯仰角期望值与实际值； dq 、 aq 分别为俯仰角速度期望值与实际值；

adV 、 aaV 分别为空速期望值与实际值；kqθ、kcq 为增益，分别将俯仰角化为俯仰角速度、将

俯仰角速度化为舵机信号； 1lG 、 2lG 、 1aG 为滤波器；PID1、PID2 为 PID 控制器。 

3.2.4 舵机模型 

舵机模型将飞行控制系统模型发来的飞控计算信号 c 转变为升降副翼所对应的升降舵

偏角 e 信号。对于 MAV 所使用的 1.7 g 微型数字舵机而言，舵机在作动过程中不会立刻对

飞控的信号响应，而是以 300 Hz 的频率来接收信号；同时舵机有着一定的死区范围，对于

范围内的飞控信号舵机并不响应；另一方面舵机摇臂由内部电机与减速组来驱动，舵机摇臂

角度并非与飞控的信号角度完全一致而是存在着一定的响应过程。舵机的上述三个实际特性

导致 MAV 飞行控制系统的姿态控制能力有着一定限度，搭建姿态控制品质分析模型的过程

中考虑舵机的实际特性可得到更加符合实际情况的结果。 

为了对上述的舵机特点进行充分模拟，本文在仿真中运用MATLAB/Simulink内部的非

线性二阶作动器模块(Nolinear Second-Order Actuator)以模拟舵机的作动过程，频率、阻尼比

分别设置为60 rad/s与0.707。舵机模型首先以300 Hz的频率接收飞行控制系统发来的飞控计

算信号 c ，仅当飞控计算信号在死区范围之外时才会被舵机接收，称该信号为舵机接收信

号为 o ，之后舵机摇臂角度 a 则经过二阶惯性环节来对舵机接收信号 o 进行跟随，上述过

程如图11所示。同时设置摇臂最大偏转速度为1200 °/s，舵机摇臂死区范围±0.36°，另限制

舵机摇臂的偏角至±20°内。 
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图11 某次仿真中舵机作动情况 

Fig.11 The Angle of the servo in the simulation 

之后舵机摇臂角度 a 经连接杆与舵角传递至舵面形成舵面偏角 e ，可简化为如图 12 所

示的四连杆机构模型。各构件长度分别为 1l 、 2l 、 3l 、 4l ，舵机臂与水平方向的夹角为 1 ，

舵角、连杆的连接孔与舵面转轴的连线与水平方向的夹角为 3 ，其与 1 的关系为： 
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3 2arctan
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A C


  



 (7) 

式中 4 1 1cosA l l   , 1 1sinB l   , 2 2 2 2

3 2 3( ) / (2 )C A B l l l    。同时注意到舵机摇臂角度 a 与

1 、舵面偏角 e 与 3 的差值为一定值，据此便可得到如下关系： 

 1 1a C    (8) 

 3 3e C    (9) 

式中 C1与 C3为定值，由实际的机构尺寸决定。由此在舵机模型中，接收到飞行控制系统发

来的 c 信号，经过上述计算便可得到升降副翼所对应的升降舵偏角 e 信号。 
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图12 舵面驱动机构示意图 

Fig.12 Driving mechanism of control surface 

3.2.5 飞行力学模型 

飞行力学模型接收其他模型传来的纵向气动力与气动力矩、电机的拉力，基于飞行器纵

向三自由度运动学方程与动力学方程对 MAV 进行飞行力学仿真分析： 

 cos sin
gdx

u w
dt

    (10) 

 sin cos
gdz

u w
dt

     (11) 

 
d
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dt
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 ( )x
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F m qw
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dq
M I
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式中： gx 、 gz 为 MAV 于地面坐标系下的位置；u 、w 为 MAV 于机体坐标系下的速度； xF 、

zF 为 MAV 于机体坐标系下所受的外力；M 为 MAV 所受的俯仰力矩； yI 为 MAV 对俯仰轴

的转动惯量。 

另飞行力学模型需以一组初始的配平状态开始计算。本文对 MAV 在某一重心位置下的

各个迎角进行配平，对比得到 MAV 取得最大升阻比时的迎角、舵面配平角度、空速等状态

参数，不同重心位置所对应的部分飞行状态参数如表 3 所示。 

表3 MAV配平状态下不同重心位置对应的状态参数 

Table 3 The state parameters corresponding to the MAV in the trim state with different center of gravity positions 

重心位置/cm 稳定裕度/% 最大升阻比对应迎角/° 最大升阻比 舵面配平角度/° 空速/(m/s) 

4.00 19.66 11.71 4.95 -11.36 13.88 

5.00 14.94 10.69 5.23 -8.95 13.59 

6.00 8.43 9.40 5.47 -6.21 13.40 

7.00 2.81 7.86 5.62 -3.26 13.31 

8.00 -2.81 6.12 5.68 -0.22 13.35 

由此以计算得到的当前静稳定性下取得最大升阻比时的配平状态为初始状态，本模型对

MAV 进行飞行力学计算，同时记录俯仰角随时间的变化情况，以计算当前纵向静稳定性下

的俯仰姿态控制品质。 

3.3 飞控系统控制参数优化 

本文通过分析不同静稳定性下 MAV 最优控制品质的变化规律，来研究纵向静稳定性对

俯仰姿态控制品质的影响。为了获得最优的控制品质，需对 MAV 纵向姿态控制系统的控制



 

 

参数进行调整，具体依靠 MATLAB/Simulink 内部 PID 自动调参器的辅助进行。调参时在姿

态控制品质计算模型中对 MAV 施加一定强度的大气紊流，之后对纵向姿态控制系统中 PID

控制器的参数 Kp， iK ， dK 进行调整，以方差 
2 与极差 R 最小时的控制参数作为该纵向

静稳定性下的最优控制参数。之后本文依次改变控制品质计算模型中 MAV 的重心位置，以

对纵向静稳定性进行调整，并重复上述调参过程以获得 MAV 每个静稳定性所对应的最优控

制参数。 

4 仿真与结果分析 

仿真过程中，首先对 MAV 的重心位置进行调整，使得 MAV 的稳定裕度于-5%至 20%

之间变化，之后分别施加强度为 2 m/s、4 m/s、6 m/s 的大气紊流，并依次计算每个稳定裕

度在每个强度的大气紊流下，飞行 300 s 的过程中俯仰角振荡所产生的方差与极差，由此得

到不同稳定裕度的 MAV 俯仰姿态的控制品质变化情况如图 13 所示。 

由图可知随着稳定裕度由中立稳定开始增大，在迎角恢复力矩的作用下俯仰角将偏离平

衡状态，俯仰角的方差与极差都会增大，俯仰姿态控制品质将会下降。当施加的紊流强度为

4 m/s 时，稳定裕度为 10%的 MAV 俯仰角方差 
2 相比中立稳定时将会由 0.5°

2 增大至 1.8°
2

而极差 R 将会由 4.3°增大至 10°。当 MAV 转变为纵向静不稳定时，MAV 自身迎角偏离平衡

状态所产生的收敛力矩转变为发散力矩，该发散力矩不断驱使着 MAV 的实际迎角远离平衡

迎角，这同样会导致俯仰姿态控制品质的下降。当施加的紊流强度为 4 m/s 时，稳定裕度为

-5%的 MAV 俯仰角的方差将会增大至 2°
2，而极差将会增大至 9.5°。当 MAV 取得纵向中立

稳定时将有着最优的姿态控制品质。 

同时由于纵向静稳定的 MAV 所产生的收敛力矩将随着迎角的收敛而减小，而静不稳定

的 MAV 所产生的发散力矩随着迎角的发散而愈加增大，因此图 13 中，静不稳定的 MAV 俯

仰角的振荡程度随着静不稳定性的增强呈现着与静稳定的MAV相比更快的增长趋势。由此，

俯仰姿态控制品质与纵向静稳定性之间存在着如图所示的非线性规律。 
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图13 稳定裕度对MAV俯仰姿态控制品质的影响 

Fig.13 Effect of stability margin on pitching attitude control quality of MAV 

对于常规飞行器而言，其飞行速度较快，一般远大于空气的紊流速度，仅当其在飞行过



 

 

程中遭遇强度较大的扰动时其俯仰姿态才会发生较大的变化。当扰动结束之后，具有纵向静

稳定性的飞行器在纵向恢复力矩的作用下迎角向着平衡迎角偏转，同时俯仰角也逐渐变为最

初的平衡姿态，之后飞行器便以平衡状态持续飞行。强度较弱的紊流对常规飞行器所产生的

迎角变化几乎可以忽略不计，仅当飞行器遇到下一个强度较大的扰动时其迎角与俯仰姿态才

会产生较大的变化。因此对于常规飞行器而言，其往往要求具有一定的纵向静稳定性以在扰

动结束之后飞行器迎角具有自行恢复到平衡状态的趋势。 

而对于 MAV 而言，其较低的飞行速度导致即使在强度较小的大气紊流作用下，MAV

飞行迎角仍发生着持续较大的振荡，具有纵向静稳定性的 MAV 会在连续不断的大气扰动之

中不断驱使实际迎角向着平衡迎角偏转，这同时将导致 MAV 的俯仰角偏离最初状态。由于

转动惯量较小，连续不断的大气扰动将导致俯仰角的持续激烈振荡，这对 MAV 俯仰姿态的

控制带来了不利的影响。因此当 MAV 携带摄像类任务载荷执行飞行任务时，往往希望 MAV

的姿态有着尽可能小的振荡程度。依据本文的研究结果，在飞行控制系统作用下，将重心配

置为取得纵向中立稳定时 MAV 将有着最优的俯仰姿态控制品质。 

5 结论 

本文以固定翼微型飞行器纵向静稳定性对俯仰姿态控制品质的影响为研究内容，提出了

一种不同纵向静稳定性下 MAV 俯仰姿态控制品质的评估方法。结果表明，俯仰姿态控制品

质与纵向静稳定性之间呈现一定的非线性规律，纵向静稳定性或静不稳定性的增强都将导致

MAV 在大气扰动下俯仰姿态的振荡程度增强，当 MAV 取得纵向中立稳定时将有着最优的

俯仰姿态控制品质。本文的研究结果对微型飞行器以及其他低速、轻型飞行器设计过程中纵

向静稳定性的配置有着重要的参考意义。 
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