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涵道式垂直起降固定翼无人机纵向稳定性研究
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（西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：针对涵道式垂直起降固定翼无人机飞行过程中的悬停和过渡 ２个飞行状态，进行了纵向飞行

稳定性研究。 根据叶素动量理论结合实验数据，建立了基于特征截面计算的共轴双旋翼涵道气动力

模型和推力涵道气动力模型，模型参数依照实验数据进行辨识；根据六自由度方程建立带推力涵道偏

转的无人机飞行动力学模型；以建立的模型方法对案例无人机进行了悬停和过渡状态的纵向平衡求

解和稳定性分析，并与悬停实验结果进行了比较。 结果显示所建结合涵道动力模型的无人机飞行动

力学模型能够准确地描述此类飞行器的纵向飞行稳定性。
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　 　 涵道式垂直起降固定翼无人机是一种复合型无

人机，它既有直升机的垂直起降、空中悬停、低空低

速飞行性能，又有固定翼飞机的高度巡航性能，它兼

具了直升机和固定翼飞机的优点，是无人机发展的

一个方向。 它优异的性能和良好的经济性在军事领

域和民用领域都有重要作用，具有广阔的发展

前景［１］。
涵道式垂直起降无人机有 ３ 种飞行状态：起降

悬停状态、水平飞行状态和过渡飞行状态。 为了满

足垂直起降和水平飞行，又能在两者之间进行过渡

飞行的要求，其自身过渡的稳定性问题就必须解决。
由于过渡过程中飞行器构型不断变化，为实现平稳

过渡，各种动力单元共同参与，此时必须考虑过渡转

换过程中合理的动力分配、合理的速度范围，保证无

人机升力满足飞行需求，以及过渡过程中动力单元

和飞行姿态是连续变化的，因此过渡飞行状态是垂

直起降无人机最复杂的飞行状态。 为保证过渡飞行

安全就必须确定飞机的过渡飞行走廊和飞行稳定

性，使得飞行器在过渡走廊内安全过渡飞行。 此外，
建立这种涵道式飞行器动力部件的数学模型和整机

的动力学模型时，如何准确地描述其过渡飞行运动，
也是该类飞行器研究的重点。

涵道式飞行器有着特殊的构型，由于设计方案

普遍动力配置充足，在过渡稳定性方面有较少的研

究。 在垂直起降方面，诸多学者进行了研究，包括气

动特 性 计 算、动 力 学 建 模、 飞 行 性 能 等 方 面。
Ｌｅｉｓｈｍａｎ和 Ａｎａｎｔｈａｎ 对共轴双旋翼升力风扇进行

了理论计算模型研究，运用叶素动量理论建立了共

轴对转双旋翼的气动力计算模型，通过理论模型研

究了共轴对转风扇的上下转子的最佳叶片匹配［２］。
郑志成等参考涵道风扇动量理论模型， 建立了针对

垂直起降飞机总体设计中关于升力风扇的估算模

型，并通过具体算例对其进行验证［３］。 Ｙｕｋｓｅｋ 等建

立了升力风扇式垂直起降无人机六自由度非线性方

程，并根据建立的数学模型进行了仿真计算模

拟［４］。 史小明以倾转旋翼飞行器为研究对象，对其

进行了纵向的飞行器建模，建立了飞行器气动部件

的气动模型，并根据建立的纵向模型进行了配平和

过渡阶段稳定性分析［５］。 曹芸芸以倾转旋翼飞行

器为对象，研究了倾转走廊包线的确定方法，建立了

动力学模型，根据模型对案例进行了分析计算，并根

据飞行器特点研究了倾转旋翼的操纵策略以满足悬

停和小速度飞行和过渡飞行模式［６］。 万华芳建立

了倾转旋翼飞行器的动力学理论模型，对过渡走廊
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进行了仿真研究［７］。 高阳等对垂直 ／短距起降飞机

进行了非线性动力学模型的建模［８］。 符大伟等对

升力风扇系统进行了较为详细的实时数学模型建

模［９］。 此类研究注重倾转旋翼类飞行器和升力风

扇类飞行器的动力学建模和过渡走廊研究，本文将

针对涵道式垂直起降无人机进行动力部件基于实验

数据的动力建模和全机动力学建模以及纵向稳定性

研究。

１　 涵道式垂直起降固定翼无人机

此类垂直起降无人机动力系统由共轴对转升力

风扇和推力涵道组成，升力风扇位于机体重心之前，
推力涵道位于机翼后缘。 垂直起降无人机主要气动

部件包括对转升力风扇、左右增升涵道、左右控制翼

面和主机翼。 文中整机的气动力建模采用机体轴系

ＯＸｂＹｂＺｂ，如图 １所示，该轴系的原点位于飞行器的

重心，ｘ轴沿机体构造对称面指向前，ｙ轴垂直于 ｘ轴
向右，ｚ轴由右手法则确定向下，ｘ 轴与 ｚ轴构成了机

体的对称面［１０］。 气动部件建模以气动部件体轴系

为基准。

图 １　 涵道式无人机坐标系

图 ２　 不同飞行状态的涵道偏转

方案无人机从起飞悬停到过渡飞行过程如图 ２
所示，其中垂直起降时通过涵道偏转提供向上的推

力与前方的升力风扇一同产生推力使得无人机能够

垂直起降；过渡过程中通过偏转涵道倾角来获得前

飞的推力，在一定的控制策略下能过完成从垂直起

飞到水平飞行的过渡；在水平飞行时，涵道偏转至水

平，通过控制舵面的偏转来控制飞行姿态。

２　 气动部件建模

涵道螺旋桨与孤立螺旋桨相比，在相同功率下，
相同桨盘直径时，可产生较大的拉力，即在相同功率

下，产生相同拉力所需直径更小。 涵道螺旋桨产生

这种差异的机理是：
１） 涵道的存在改变了螺旋桨下游的滑流状态，

增大了滑流面积，减小了滑流速度和滑流动能损失，
从而较多地将螺旋桨桨盘后的动能转化为压力能。

２） 涵道壁面改善了螺旋桨桨尖区域的扰流特

性，减少了扰流损失。
３） 涵道的入口前缘形成较大的负压区，产生附

加拉力。
共轴对转升力风扇是由一对螺旋桨组成，上下

分布，绕同一根轴转动，但是旋转方向相反。 共轴对

转桨有以下优点：
１） 共轴对转，使得发动机传给飞机的反作用力

矩减小到零。
２） 在最大飞行速度 Ｖｍａｘ 状态下，共轴螺旋桨的

总效率要比其总叶数目相等、飞行条件（来流速度

Ｖ０，螺距 Ｈ，转数 ｎ，桨叶数 Ｎ 和桨半径 Ｄ） 相同的非

共轴螺旋桨效率高。
３） 高速飞行时，共轴螺旋桨的效率比具有相同

任务的 ２个孤立螺旋桨效率高。
４） 共轴螺旋桨的起飞性能（在原地的拉力） 要

比单独螺旋桨要好［１１］。
目前尚无带涵道的共轴双旋翼空气动力理论可

供参考，本文基于共轴双旋翼数学模型的计算数据

和实验数据，通过引入涵道唇口拉力修正系数 η 的

方式，给出共轴双旋翼涵道风扇的动力学模型。
２．１　 升力风扇气动力模型

本文采用叶素动量理论（ｂｌａｄｅ⁃ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｍｅｎｔ
ｔｈｅｏｒｙ，ＢＥＭＴ） ［１２］计算共轴双旋翼的升力、功率以及

力矩，由于文中飞行稳定性侧重于升力和力矩，而对

转桨升力风扇力矩基本可以相互抵消，所以气动力

部件建模重点为升力的建模。 计算公式采用 ＮＡＳＡ
提出的无量纲形式［１１］：

Ｔ ＝ ρＡ（ΩＲ） ２ＣＴ （１）
　 　 共轴对转双旋翼系统的流动模型如图 ３ 所示。

·３１７·
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基本假设是下旋翼部分桨盘面积工作在上旋翼的尾

流区域，并且上旋翼尾流在进入下旋翼桨盘之前滑

流速度在颈缩截面处有一个大的改变。 尾流的收缩

基于理想流体流动假设，或者通过特定的实验数据

支持。
ＢＥＭＴ模型假设是上旋翼的滑流（流出）影响了

下旋翼的滑流（流入），而下旋翼不会对上旋翼产生

诱导影响。 叶素动量理论可以用轴向自由来流速度

进行一般性地推广，自由来流速度一般记为 Ｖ∞ 。

图 ３　 共轴对转旋翼叶素动量理论分析模型

首先考虑共轴对转系统的上旋翼，动量理论可

以较好地解释通过旋翼环状面积的质量流量和诱导

速度导致的推力增加。 通过旋翼环状面积的质量流

量速度表示为［１３］

ｄｍ̇ ＝ ρ（Ｖ∞ ＋ ｖｕ）ｄＡ ＝ ２πρ（Ｖ∞ ＋ ｖｕ）ｙｄｙ （２）
式中， ｄＡ ＝ ２πｙｄｙ，那么环状面积上增加的推力为

ｄＴｕ ＝ ２ρ（Ｖ∞ ＋ ｖｕ）ｖｕｄＡ ＝ ４πρ（Ｖ∞ ＋ ｖｕ）ｖｕｙｄｙ
（３）

将推力转化为编撰的无量纲形式，上述方程可写为

ｄＣＴｕ
＝

ｄＴｕ
ρ（πＲ２）（ΩＲ） ２

＝
２ρ（Ｖ∞ ＋ ｖｕ）ｖｕｄＡ

ρπＲ２（ΩＲ） ２
＝

　
２ρ（Ｖ∞ ＋ ｖｕ）ｖｕ（２πｙｄｙ）

ρπＲ２（ΩＲ） ２
＝ ４λλｕｒｄｒ （４）

式中， λ ＝ ｖ ／ ΩＲ，λｕ ＝ ｖｕ ／ ΩＲ，λ∞ ＝ Ｖ∞ ／ ΩＲ，ｒ ＝ ｙ ／ Ｒ代

表无量纲的径向位置。 因此环状面积的拉力系数可

以写为

ｄＣＴｕ
＝ ４λλｕｒｄｒ ＝ ４λ（λ － λ∞ ） ｒｄｒ （５）

　 　 ＢＥＭＴ中的桨尖损失可以通过普朗特桨尖损失

方程进行计算，桨尖损失修正因子 Ｆ 的表达式如下

Ｆ ＝ （２ ／ π）ｃｏｓ －１（ｅｘｐ（ － ｆ）） （６）

式中， ｆ 通过叶片数目 Ｎｂ 和叶片单元的径向位置 ｒ
给出，表达式如下

ｆ ＝
Ｎｂ
２
１ － ｒ
ｒφ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （７）

式中， φ ＝ λ（ ｒ） ／ ｒ 是小角度假设下的入流角。 那么

普朗特桨尖损失方程修正的环状面积拉力系数表示

为

ｄＣＴ ＝ ４Ｆλλｕｒｄｒ （８）
　 　 运用经典叶素理论，桨盘上相同环状面积的所

产生的拉力表示为

ｄＣＴｕ
＝ １
２
σｕＣ ｌｒ２ｄｒ ＝

１
２
σｕＣ ｌα（θｕ － φ） ｒ２ｄｒ ＝

　 　
σｕＣ ｌα

２
（θｕｒ２ － λｒ）ｄｒ （９）

式中： θｕ 是指上旋翼的叶片扭转角，可能包含了叶

片截面的零升力迎角；σｕ 为桨盘实度。 将经典叶素

理论与叶素动量理论所获得的拉力系数进行联立求

λ 的方程，可得

λ（ ｒ，λ∞ ） ＝
σｕＣ ｌα

１６Ｆ
－
λ∞
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σｕＣ ｌα

８Ｆ
θｕｒ －

　
σｕＣ ｌα

１６Ｆ
－
λ∞
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１０）

式中， λｕ ＝ λ － λ∞ 。 上式在桨盘一系列离散单元上

可以得到数值解。
同样的数学原理可以应用于下旋翼的分析。 根

据前面的假设，下旋翼一部分工作在上旋翼的滑流

区域，在理想状态下，根据流管收缩可以求得颈缩面

积 Ａｃ ＝ πａ２Ｒ２，其中 ａ ＝ ０．７０７，Ａｃ ／ Ａ ＝ ０．５。 可求得下

旋翼上方的颈缩截面流速为 Ｖ∞ ＋ ｖｕ ／ ａ２。
与上旋翼的计算方法类似，受上旋翼滑流影响

区域（ ｒ≤ ａ） 的下旋翼流速可求得

λ（ ｒ，λ∞ ） ＝
σｌＣ ｌα

１６Ｆ
－
λ∞ ＋ λｕ ／ ａ２

２
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σｌＣ ｌα

８Ｆ
θｌｒ －

　
σｌＣ ｌα

１６Ｆ
－
λ∞ ＋ λｕ ／ ａ２

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ （１１）

式中： θｌ 是指下旋翼的叶片扭转角，λ ｌ ＝ λ － λ∞ 。
对于没有受到上旋翼滑流影响的区域（ ｒ ＞ ａ），

流速计算如下

λ（ ｒ，λ∞ ） ＝
σｌＣ ｌα

１６Ｆ
－
λ∞
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σｌＣ ｌα

８Ｆ
θｌｒ －

　
σｌＣ ｌα

１６Ｆ
－
λ∞
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１２）

·４１７·
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　 　 方程（１０） ～ （１２）给出了上下旋翼各个离散径

向位置在任何叶片桨距、叶片扭转以及翼型截面情

况下的流速近似计算方法。
根据上述拉力系数计算公式以及流速计算公

式，旋翼的拉力、功率和扭矩就可以对每个桨盘进行

数值积分来获得。 上旋翼、下旋翼和总拉力系数表

达式如下

ＣＴｕ
＝ ∫ｒ ＝ １

ｒ ＝ ０
ｄＣＴｕ

＝ １
２ ∫

１

０
σｕＣ ｌｒ２ｄｒ （１３）

ＣＴｌ
＝ ∫ｒ ＝ １

ｒ ＝ ０
ｄＣＴｌ

＝ １
２ ∫

１

０
σｌＣ ｌｒ２ｄｒ （１４）

ＣＴｐ
＝ ＣＴｕ

＋ ＣＴｌ （１５）
　 　 本文在上文中 ＢＥＭＴ理论建立的共轴双旋翼气

动力模型基础上，提出了基于 ＣＦＤ数据与实验数据

的共轴双旋翼涵道升力风扇空气动力学模型。 涵道

和唇口的存在，一定程度上影响了上旋翼的诱导速

度，而对下旋翼的气动力几乎没有影响，因此对上旋

翼的诱导速度 λ 通过 ＣＦＤ 数据和实验数据进行了

修正，修正系数为 η。 气动部件的气动力是通过

ＢＥＭＴ进行积分计算得到的，在数值计算方面有较

好的应用，但是对于升力风扇气动力的解析式是相

当复杂的，因此文中提出了运用特征截面的气动数

据来表达整体气动数据的方法。 同样根据 ＣＦＤ 数

据和实验数据进行了数据修正，以螺旋桨 ｒ ／ Ｒ ＝ ０．６
处的截面参数为升力风扇计算的特征截面参数。

图 ４　 升力风扇

升力风扇在飞行器运动过程中其远场速度与飞

行器的飞行参数密切相关，具体可表达为

Ｖ∞ ＝ － Ｖｚ ＋ ｑＬｆａｎＧ
式中： Ｖｚ 为飞行器 ｚ向速度；ｑ为俯仰角速率；ＬｆａｎＧ 为
升力风扇中心到飞行器重心的水平距离。 由公式

（１０） 结合实验数据加以修正得出上旋翼的无量纲

诱导速度

λｕｆａｎ ＝
σｕＣ ｌα

１６Ｆ
－
λ∞
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σｕＣ ｌα

８Ｆ
θｕｒ －

æ

è
çç

　
σｕＣ ｌα

１６Ｆ
－
λ∞
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

ö

ø
÷ η （１６）

其中特定涵道唇口的修正系数为 η ＝ ｆ（Ｖ∞ ）。 特征

截面处的上旋翼拉力系数为

ＣＴｕ
＝ σｕＣ ｌα（θｕｒ２ － λｕｆａｎ ｒ） ／ ２ （１７）

　 　 对于下旋翼无桨尖修正的无量纲诱导速度，由
于涵道壁的影响，下旋翼基本不存在颈缩现象，即公

式（１１）颈缩系数 ａ＝ １，由此计算下旋翼无量纲诱导

速度

λ ｌｆａｎ（λ∞ ） ＝
σｌＣ ｌα

１６Ｆ
－
λｕｆａｎ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σｌＣ ｌα

８Ｆ
θｌｒ －

　
σｌＣ ｌα

１６Ｆ
－
λｕｆａｎ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１８）

特征截面处的下旋翼拉力系数为

ＣＴｌ
＝ σｕＣ ｌα（θｕｒ２ － λ ｌｆａｎ ｒ） ／ ２ （１９）

那么，升力风扇总拉力系数为 Ｃ ｆａｎＴ ＝ ＣＴｕ
＋ ＣＴｌ。

２．２　 推力涵道气动力模型

与升力风扇类似，运用 ＢＥＭＴ理论，建立推力涵

道的气动力模型，其中推力涵道属于多叶片高转速

涵道，其叶片弦长从根部到尖部基本保持不变，其叶

片桨尖损失较小，这一点与升力风扇建模有所区别。
并且，涵道存在转子叶片和定子叶片，即下叶片不转

动，模型的等效拉力由上旋翼转子产生，同样运用

ＣＦＤ数据和实验数据进行模型修正，其计算方法

如下。

图 ５　 推力涵道

推力涵道上旋翼转子诱导速度计算为（２０）式，
式中计算方法是在公式（１６）的基础上去掉了桨尖

修正系数 Ｆ 得来，其推力涵道对应的远场速度可表

示为 Ｖ∞ ＝ － （Ｖｚ ＋ ｑＬｄｕｃｔＧ）ｓｉｎθｄ ＋ Ｖｘｃｏｓθｄ。

λｕｄｕｃｔ ＝
σｕＣ ｌα

１６
－
λ∞
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
σｕＣ ｌα

８
θｕｒ －

æ

è
çç

　
σｕＣ ｌα

１６
－
λ∞
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

ö

ø
÷ η （２０）

特征截面处的上旋翼拉力系数计算为

ＣＴｕ
＝ σｕＣ ｌα（θｕｒ２ － λｕｄｕｃｔ ｒ） ／ ２ （２１）

推力涵道下旋翼为定子，那么涵道特征截面处总力

力系数为 ＣｄｕｃｔＴ ＝ ＣＴｕ。
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３　 飞行动力学建模

对于存在涵道偏转的刚性无人机，六自由度方

程可以较好地描述其飞行运动，其动力学模型满足

方程（２２） ～ （２３）。 合外力 Ｆ 由飞行器各部件的空

气动力和重力组成，用 Ｆｘ，Ｆｙ，Ｆｚ 表示空气动力在机

体轴系下的三分量，∑Ｍ 为外力对机体坐标系原

点的力矩之和。 将机体轴系下的全量方程在基础运

动的条件下进行线化处理，可以得到飞行器线化运

动方程［１４］

ｍ ｄΔｕ
ｄｔ

＋ ｗ∗Δｑ － ｖ∗Δｒæ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 ｍｇ（ｃｏｓθ∗ｃｏｓφ∗Δθ － ｃｏｓθ∗ｓｉｎφ∗Δψ） ＝∑ΔＦｘ

ｍ ｄΔｖ
ｄｔ

＋ ｕ∗Δｒ － ｗ∗Δｐæ

è
ç

ö

ø
÷ －

　 ｍｇ（ｃｏｓφ∗ｃｏｓθ∗Δφ ＋ ｓｉｎθ∗Δψ） ＝∑ΔＦｙ

ｍ ｄΔｗ
ｄｔ

＋ ｖ∗Δｐ － ｕ∗Δｑæ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 ｍｇ（ｓｉｎφ∗ｃｏｓθ∗Δφ ＋ ｓｉｎθ∗Δθ） ＝∑ΔＦｚ
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þ

ý

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
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（２２）

Ｉｘ
ｄΔｐ
ｄｔ

－ Ｉｚｘ
ｄΔｒ
ｄｔ

＝∑ΔＭｘ

Ｉｙ
ｄΔｑ
ｄｔ

＝∑ΔＭｙ

Ｉｚ
ｄΔｒ
ｄｔ

－ Ｉｚｘ
ｄΔｐ
ｄｔ

＝∑ΔＭｚ

ü

þ

ý

ï
ï
ï
ï

ï
ï
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（２３）

（２２） ～ （２３）式中等号右边为扰动引起的空气动力

和力矩的变化，除了前面提到的运动参数扰动外，操
纵人员的操纵也是引起无人机空气动力和力矩变化

的扰动因素，但文中重点研究无人机的自身稳定性，
认为飞行器在研究范围内无操纵稳定飞行，那么空

气动力和力矩的小扰动表达式为

∑ΔＦｘ ＝
∂Ｆｘ

∂ｕ
Δｕ ＋

∂Ｆｘ

∂ｖ
Δｖ ＋

∂Ｆｘ

∂ｗ
Δｗ ＋

∂Ｆｘ

∂ｐ
Δｐ ＋

　
∂Ｆｘ

∂ｑ
Δｑ ＋

∂Ｆｘ

∂ｒ
Δｒ

式中， ∂Ｆｘ ／ ∂ｕ，…，∂Ｆｘ ／ ∂ｒ 为气动导数，其值按照基

准飞行状态的飞行参数来确定，与扰动运动中的参

数变化无关，同样∑ΔＦｘ，…，∑ΔＭｚ 的小扰动表

达式与之类似。
根据机体轴系形成过程可以求得机体旋转角速

度在机体轴系上的投影，进而可以求解出姿态角与

角速度之间的运动学关系方程，最终按小扰动条件

进行线化处理，可以得到飞行器的小扰动线化运动

学方程组［１５］

ｄΔφ
ｄｔ

＝ Δｐ ＋ ｔａｎθ∗ｓｉｎφ∗Δｑ ＋ ｔａｎθ∗ｃｏｓφ∗Δｒ

ｄΔθ
ｄｔ

＝ ｃｏｓφ∗Δｑ － ｓｉｎφ∗Δｒ

ｄΔψ
ｄｔ

＝ ｓｉｎφ
∗

ｃｏｓθ∗
Δｑ ＋ ｃｏｓφ

∗

ｃｏｓθ∗
Δｒ

ü

þ

ý

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

（２４）
　 　 在无人机飞行过程中，气动力由三部分组成，一
是共轴对转的升力风扇，二是后排增升涵道，三是全

机（机翼机身）气动力。 升力风扇和增升涵道的气

动力解析式已在前文中列出，而全机气动力可用常

规无量纲系数法表达，即 ＣＬ，ＣＤ，ＣＭ。 无量纲系数与

飞行迎角α相关，在机体轴系下的迎角表达式为α ＝
ａｒｃｔａｎ（ｗ ／ ｕ），在小迎角范围内可简化为 α ≈ ｗ ／ ｕ。
那么不考虑纵向操纵输入量的情况下，将公式（２２）
～ （２４）提取纵向运动并加以整理，可以得到矩阵形

式的无人机纵向小扰动线化方程 ＡＸ̇ ＝ ＢＸ，式中，
Ｘ ＝［Δｕ，Δｗ，Δｑ，Δθ］ Ｔ为状态变量，Ａ和Ｂ为系数矩

阵，研究飞行器纵向运动时，在小扰动假设下，基准

运动参数 ｖ∗ ＝ ０，φ∗ ＝ ０，ψ∗ ＝ ０。 将上式化为齐次

方程的稳定性方程组标准形式（ＤＥ － Ａｓ）Ｘ ＝ ０，式

中，Ｄ ＝ ｄ
ｄｔ
，Ｅ 为单位矩阵，Ａｓ ＝ Ａ －１Ｂ。 Ａ，Ｂ 矩阵分

别如下

Ａ ＝

ｍ ０ ０ ０
０ ｍ ０ ０
０ ０ Ｉｙ ０
０ ０ ０ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

（２５）

Ｂ ＝

∂Ｆｘ

∂ｕ
∂Ｆｘ

∂ｗ
∂Ｆｘ

∂ｑ
－ ｍｗ∗ － ｍｇｃｏｓθ∗

∂Ｆｚ

∂ｕ
∂Ｆｚ

∂ｗ
∂Ｆｚ

∂ｑ
＋ ｍｕ∗ ｍｇｓｉｎθ∗

∂Ｍｙ

∂ｕ
∂Ｍｙ

∂ｗ
∂Ｍｙ

∂ｑ
０

０ ０ １ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

（２６）

式中的气动导数表达以
∂Ｆｘ

∂ｕ
为例，可分解为

∂Ｆｘ

∂ｕ
＝

∂Ｆｘ，ｆａｎ

∂ｕ
＋
∂Ｆｘ，ｄｕｃｔ

∂ｕ
＋
∂Ｆｘ，ｗｉｎｇ

∂ｕ
，式中下角标 ｆａｎ，ｄｕｃｔ，ｗｉｎｇ
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分别代表升力风扇、推力涵道和全机，其计算可以根

据前文中动力建模公式（１９） 和（２１） 和常规空气动

力系数法计算公式求得，推力涵道的偏转会引起机

体惯量的变化惯量 Ｉｙ ＝ ｆ（θ ｄｕｃｔ）。

４　 案例无人机纵向稳定性分析

案例无人机由直径 ４６０ ｍｍ 的前方升力风扇和

直径 ７０ ｍｍ的后方推力涵道作为整机动力部件，后
排推力涵道可以进行动力偏转，全机质量 ９．２ ｋｇ。
４．１　 平衡方程及求解

４．１．１　 悬停平衡

垂直起降无人机在悬停阶段，作用在其上的力

和力矩如图 ６ 所示。 在悬停过程中，只有升力风扇

和增升涵道作为动力，机翼不提供气动力，在机体轴

系下建立无人机力和力矩纵向平衡方程。

图 ６　 无人机悬停受力分析

Ｔｄｕｃｔｃｏｓθｄｕｃｔ － ｍｇｓｉｎθ ＝ ０
Ｔｆａｎ ＋ Ｔｄｕｃｔｓｉｎθｄｕｃｔ － ｍｇｃｏｓθ ＝ ０
Ｔｆａｎ ｌｆａｎ － Ｔｄｕｃｔ ｌｄｕｃｔｓｉｎθｄｕｃｔ ＝ ０

ü

þ

ý

ï
ï

ïï

（２７）

式中： ｍ 为全机质量；ｌ 为作用力臂长度；θ 为俯仰姿

态角。
在一定俯仰姿态角 θ 下求解方程组（２７） 可得

在悬停平衡状态下的升力风扇推力 Ｔｆａｎ，推力涵道

推力 Ｔｄｕｃｔ 和推力涵道偏转角 θ ｄｕｃｔ。

图 ７　 悬停配平结果

４．１．２　 过渡平衡

在过渡平衡状态下，力学方程较悬停平衡状态

多了自由来流在机体上产生的气动力和力矩，悬停

受力示意如图 ８所示。

图 ８　 无人机过渡受力分析

Ｔｄｕｃｔｃｏｓθｄｕｃｔ ＋ Ｌｗｉｎｇｓｉｎθ － ｍｇｓｉｎθ － Ｄｗｉｎｇｃｏｓθ ＝ ０
Ｔｆａｎ ＋ Ｔｄｕｃｔｓｉｎθ ＋ Ｌｗｉｎｇｃｏｓθ ＋ Ｄｗｉｎｇｓｉｎθ － ｍｇｃｏｓθ ＝ ０
Ｍｗｉｎｇ ＋ Ｔｆａｎ ｌｆａｎ － Ｔｄｕｃｔ ｌｄｕｃｔｓｉｎθｄｕｃｔ ＝ ０

ü

þ

ý

ï
ï

ïï

（２８）
式中： Ｌ 为升力；Ｄ 为阻力；Ｍ 为力矩。

方程组（２８）在一定过渡姿态俯仰角下，求得不

同速度下的过渡平衡的升力风扇推力 Ｔｆａｎ，推力涵

道推力 Ｔｄｕｃｔ 和推力涵道偏转角 θ ｄｕｃｔ，如图 ９所示。

图 ９　 过渡配平结果

４．２　 纵向稳定性

通过本文升力风扇计算模型和推力涵道计算模

型，可以在不同转速下、不同来流速度的推力。 模型

计算与 ＣＦＤ计算和实验数据比较接近，误差在 ５％
以内，将 ３ 种数据集中在图 １０ 中，能直观地看出数

据吻合度，证明了文中建立模型的准确性。

图 １０　 升力风扇数据对比
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悬停时，运用升力风扇建模公式（１９）和涵道动

力建模计算公式（２１）以及总力计算公式（１），可以

推导求得矩阵（２６）中所需的导数。 各部件导数解

析表达式计算复杂，运用数学软件可以计算出其导

数的数值解，进而进行稳定性计算。 随着悬停姿态

角的变化（ －５° ～ １０°），根据线化小扰动方程 ＡＸ̇ ＝
ＢＸ 和公式（２５） ～ （２６），计算求得其纵向特征根变

化如图 １１所示。
由悬停特征根分布图 １１可以看出，只有在俯仰

姿态角为 ０°的时候，其纵向稳定性表现出 ２ 个零根

和 ２个不同的负实根，其纵向稳定性表现为中立稳

定模态和单调收敛模态；当无人机悬停姿态角小于

零时，其存在一对实部为正的共轭复根，振荡发散，
同时存在一正实根和一负实根，致使系统处于发散

状态；同样当悬停俯仰角大于零的时候，存在一对实

部为负的共轭复根和 ２ 个正实根，存在振荡收敛长

周期模态和单调发散运动。 在整个悬停姿态角范围

内，根据四次特征方程的 Ｒｏｕｔｈ⁃Ｈｕｅｗｉｔｚ稳定性准则

判定，其在悬停过程中纵向表现为不稳定。

　 　 　 　 图 １１　 悬停根轨迹变化　 　 　 　 图 １２　 速度 １～４ ｍ ／ ｓ纵向根轨迹 图 １３　 速度 ５～２０ ｍ ／ ｓ纵向根轨迹

　 　 过渡过程中总的气动力比悬停过程中多了机身

气动部件产生的气动力，其气动导数可以通过 ＣＦＤ
计算软件求得，在固定姿态角的过渡过程中，随着过

渡速度的增大其纵向特征根变化如图 １２ ～ １３ 所示。
图 １２为过渡速度从 １～４ ｍ ／ ｓ 时的纵向特征根变化

趋势，根据特征根表现和劳斯判据可知在这个过渡

速度期间，其纵向稳定性为不稳定状态。 当速度大

于 ５ ｍ ／ ｓ时，其特征根表现为图 １３，其特征根表现

为 ２个实部为负的复根和 ２ 个负实根，表现为长周

期模态和过阻尼模态特征，根据 Ｒｏｕｔｈ⁃Ｈｕｅｗｉｔｚ判据

可以知道在此过渡速度下其纵向稳定性为稳定

状态。
在悬停状态下，根据飞行器吊挂试验，在悬停状

态下，无控制参与的情况下，保持飞行器悬停，并给

予初始纵向扰动，通过飞行控制器记录反馈数据，如
图 １４所示，可以验证俯仰扰动下的振荡模态与本节

悬停稳定性计算结果吻合。 根据本节悬停特征根可

计算得悬停状态下其纵向振荡收敛模态特征周期为

１００ ～ １０１ 量级，在吊挂实验飞行控制器采集数据端

能够较好地观测其振荡周期数据如图 １５ 所示。 在

俯仰扰动中俯仰姿态角曲线振荡周期可以计算得

出，其收敛平均振荡周期为 ７ ｓ，与文中纵向稳定性

计算结果中的振荡模态特征结果基本保持一致，从
而验证文中稳定性计算方法在表述此飞行器纵向运

动时的准确性。

图 １４　 悬停吊挂实验　 　 　 图 １５　 悬停吊挂实验曲线

５　 结　 论

本文通过叶素动量理论、实验数据参数辨识方

法、带质量偏转的六自由度方程和模态特征分析方

法对涵道式垂直起降固定翼无人机进行了研究，可
以得出以下结论：

１） 文中基于 ＢＥＭＴ 理论改善了带唇口的共轴

双旋翼涵道的气动力模型和推力涵道模型，基于特

征截面计算的模型，解析式修正参数根据实验数据

辨识而来，此模型能够较准确地描述升力风扇的动
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力，误差在 ５％以内。
２） 以刚体六自由度方程为基础建立了带涵道

质量偏转的飞行动力学模型，推力涵道质量偏转直

接影响无人机的惯量，此模型能够较完整地描述此

类无人机纵向运动状态。
３） 运用文中建模方法，基于模态特征，对案例

无人机进行了纵向稳定性分析。 在悬停状态下，只
有 ０°俯仰姿态角时，无人机存在中立稳定和单调收

敛模态，其他姿态角悬停纵向扰动运动均为不稳定

状态。 在过渡飞行时，在一定俯仰角下过渡，初始小

速度 １～４ ｍ ／ ｓ阶段，由其纵向根轨迹和劳斯判据可

知其为不稳定状态；当速度大于 ５ ｍ ／ ｓ时，根轨迹表

现为长周期模态和过阻尼模态，根据劳斯判据可知，
在此状态下无人机纵向扰动运动是稳定的。

文中围绕此类涵道式固定翼无人机纵向稳定性

进行了研究，下一步将在横航向稳定性和全机操纵

性方面展开研究。
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