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摘要:本文设计了一种具有垂直起降、悬停和高速前飞能力的飞行器. 这种飞行器通过模态转换,既能够实现类
似传统四轴飞行器的垂直起降,又能够实现类似固定翼飞行器的高速前飞.同时本文针对这种飞行器设计了模态转
换控制律;仿真试验验证了设计方案和控制律的有效性.
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Design and control of aircraft of vertical take-off-and-landing
and high-speed forward flight

FAN Peng-hui, WANG Xin-hua, CAI Kai-yuan
(National Key Laboratory of Science and Technology on Holistic Control, Beihang University, Beijing 100191, China)

Abstract: We design a new aircraft with the ability of vertical take-off-and-landing(VTOL), like a four-rotor aircraft;
and the ability of flying forward with high speed, like an aircraft with fixed-wings. The flight-mode transition from hovering
to forward flight and the reverse process are achieved. A flight-mode transition control law is designed. Both the design-
scheme and the proposed control law are verified by simulation.
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1 引引引言言言(Introduction)
近年来, 传统四轴飞行器得到广泛的研究[1∼13].

与通常的直升机相比,这种飞行器具有气动布局对
称、抗风性强、载荷大、易于控制等优点. 但是这种
飞行器与通常的直升机类似, 虽然能够实现垂直起
降、悬停,但是前飞速度较慢(不具有和固定翼飞机
类似的高速前飞能力). 而另一方面, 一般的固定翼
飞行器虽然能够实现高速前飞,但是不具有垂直起
降和悬停的能力. 对此,本文设计了一种具有垂直起
降、悬停和高速前飞能力的特殊四轴飞行器(其结构
简图如图1所示). 该飞行器能够完成从直升机模态
到固定翼模态的转换,既能实现垂直起降,同时又具
有高速前飞的能力. 这种飞行器相对于传统的直升
机和多轴飞行器, 具有有效载荷大, 航程远等优势.
该飞行器在飞行过程中有3种模态: 垂直起降模态,
转换模态,前飞模态.

1.1 垂垂垂直直直起起起降降降模模模态态态(Vertical takeoff and landing
mode)
如图1(a)所示,当飞行器处于悬停时或垂直起降

状态时,整个飞行器的升力、俯仰、滚转和偏航力矩
均由4个旋翼提供. 1, 3号旋翼顺时针旋转, 2, 4号旋
翼逆时针旋转, 若增加(减小) 1, 2号旋翼转速的同
时减小(增加) 3, 4号旋翼的转速即可提供俯仰力矩,
同样的方法,若增加(减小)1, 4号旋翼转速的同时减
小(增加)2, 3号旋翼的转速即可提供滚转力矩,若增
加(减小)1, 3号旋翼转速的同时减小(增加)2, 4号旋
翼的转速即可提供偏航力矩.

1.2 转转转换换换模模模态态态(Transition mode)
如图1(b)所示,在飞行器由悬停到前飞的模态转

换过程中, 4个旋翼向前倾转,飞行器的重力由4个旋
翼和机翼提供的升力共同抵消, 而飞行器前飞所受
阻力由4个旋翼向前的分力抵消,并同时提供向前的
力使飞行器前向加速, 此时的飞行器的偏航、俯仰
和滚转力矩主要由4个旋翼提供, 但是, 随着旋翼的
倾转角不断增大,由机翼的襟翼提供俯仰力矩的比
例不断加大,直到模态转换完成时,所有的俯仰力矩
均由机翼的襟翼提供.飞行器由前飞到悬停的模态
转换过程是上述过程的反过程.
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1.3 前前前飞飞飞模模模态态态(Forward-flight mode)
如图1(c)所示, 当飞行器完成模态转换过程后,

飞行器进入前飞模态, 4个旋翼已经完全倾转到水平
方向,这时候飞行器的重力完全由机翼升力抵消,而
前飞阻力完全由旋翼的拉力抵消. 这时俯仰和滚转
力矩主要由旋翼的襟翼提供, 旋翼虽然能提供一些
滚转力矩,但由于此时旋翼的转速相对于垂直起降
阶段大幅度下降,因此只能辅助的提供滚转力矩,而
偏航力矩主要由旋翼提供.

图 1 飞行器的模态转换过程示意

Fig. 1 Mode transition illustration of the aircraft

控制方法方面,针对4轴飞行器的姿态稳定和航
迹跟踪问题已存在多种控制方法[1∼8]. 例如:线性化
模型PD控制律[1]、这些控制律仅考虑使四轴飞行器

悬停或三个姿态角小范围(10◦左右)内变化时的航迹
跟踪进行控制设计; 还有back-stepping方法[2,3]、滑

模控制[4∼6]、动态逆[7,8] 等方法. 本文针对所提出的
飞行器设计了模态转换控制律,它包括航迹跟踪控
制律和姿态控制律两部分. 通过仿真试验,检验了控
制律的有效性.

2 数数数学学学模模模型型型(Mathematic model of the aircraft)
如图2所示, 定义I = {Ex Ey Ez}为右手惯性

坐标系的单位方向向量, Ez垂直指向地面. 定义
向量p = (x y z)为机体重心相对于惯性系的位
置在惯性坐标系的投影. pb = (xb yb zb)为机体
重心相对于惯性系的位置在机体系的投影. A ={
Eb

x Eb
y Eb

z

}
为右手机体坐标系,坐标系的原点是飞

行器的重心(同时通过配重使飞行器因前后翼升力
到飞行器的重心的力矩为零). 机体系的方位由旋转
矩阵R : A → I给出,其中R ∈ R3×3是正交旋转矩

阵. B =
{
Eβ

x Eβ
y Eβ

z

}
为左手旋翼坐标系.旋翼系的

方位由旋转矩阵Rβ : B → A给出,其中Rβ ∈ R3×3

是正交旋转矩阵. ṗ = (ẋ ẏ ż)是机体相对于惯性系
的速度在惯性系的投影, ṗb = (ẋb ẏb żb)是机体相
对于惯性系的速度在机体系的投影,同时Ω ∈ A表
示机体相对于惯性系的角速率在机体系内的投

影. m为整个飞行器的质量. J ∈ R3×3为飞行器的

转动惯量矩阵(投影到机体系). β为旋翼的倾转角.
L和D分别为机翼产生的总升力和总阻力, α为机翼

的迎角. R, Rβ和α可由下式表示[14]:

R =




cψcθ cψsθsφ−sψcφ cψsθcφ+sψsφ

sψcθ sψsθsφ+cψcφ sψsθcφ−cψsφ

−sθ cθsφ cθcφ


 , (1)

Rβ =




cβ 0 sβ

0 1 0
sβ 0−cβ


 , α = tg−1(

żb

ẋb

). (2)

其中cX表示cos X , sX表示sinX .

飞行器受力如图2所示. 根据动力学原理, 得到
机体运动的数学模型如下所示:

p̈ = RF/m + gEz,

JΩ̇ = −Ω × JΩ + τ.
(3)

式中: F ∈ A是所有作用于飞行器的非保守力的总
和,包括旋翼产生的拉力和机翼产生的升力和阻力.
τ ∈ A是飞行器所受的合力矩, 包括旋翼旋转产生
的反扭矩、陀螺效应产生的陀螺力矩和旋翼倾转产

生的反力矩.

图 2 飞行器受力和反作用力矩图

Fig. 2 Force and reaction torque diagram of the aircraft

每个驱动旋翼的电机产生的驱动力矩记为τi. 同
时旋翼的旋转角速度记为ωi电机产生的驱动力矩与

由空气动力引起的力矩Qi方向相反.旋翼的动力学
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方程[9]如下:

Jrω̇i = τi −Qi, (4)

式中Jr为旋翼绕旋翼旋转轴的转动惯量.

飞行器所受的非保守力总和F由旋翼产生的拉

力,机翼产生的升力和阻力组成,其具体的表达式由
下面的式(6)和(7)给出.

旋翼在空气中产生的拉力[9]可由下式给出:

fi = bω2
i , (5)

式中b的大小由空气的密度、旋翼叶片的半径、数量

和弦长决定, b > 0是一个常数.

旋翼总拉力在机体系上的投影记为T :

T =
4∑

i=1

fi = b
4∑

i=1

ω2
i . (6)

飞行器固定机翼产生的总的升力和阻力投影到

机体系记为L和D可由下式给出:
L = 0.5CLSρ (ẋ2

b + ż2
b) ,

CL = CL0 + CLαα + CLδδ,

D = 0.5CDSρ (ẋ2
b + ż2

b) ,

CD = CD0 + CLsα.

(7)

式中: ρ为空气的密度, S为机翼的总面积, CL0为机

翼的零攻角升力系数, CLα为由迎角α引起的机翼升

力系数, δ为标称的襟翼偏转角,由式(9)给出, CLδ为

由标称的襟翼偏转角δ引起的飞行器机翼的升力系

数.

飞行器的固定机翼有前后两个部分,两部分采用
相同的翼型,前后机翼仅襟翼的面积不同,前后机翼
的襟翼的偏角满足一定条件(如式(9)所示). 因此前
后机翼的零攻角升力系数CL01 = CL02 = CL0,由迎
角α引起的机翼升力系数CLα1 = CLα2 = CLα,总的
升力[14]L投影到机体系具体组成可由下式表示:

L = L1 + L2 =

0.5CL1S1ρ
(
ẋ2

b + ż2
b

)
+ 0.5CL2S2ρ

(
ẋ2

b + ż2
b

)
=

0.5 (CL0 + CLαα + CLδ1δ1) S1ρ
(
ẋ2

b + ż2
b

)
+

0.5 (CL0 + CLαα + CLδ2δ2) S2ρ
(
ẋ2

b + ż2
b

)
=

0.5CLSρ
(
ẋ2

b + ż2
b

)
, (8)

其中S1为飞行器前部机翼的面积, S2为飞行器后部

机翼的面积, δ1为飞行器前部机翼的襟翼的偏角,
δ2为飞行器后部机翼的襟翼的偏角, CLδ1为由δ1引

起的飞行器前部机翼的升力系数, CLδ2为由δ2引起

的飞行器后部机翼的升力系数. δ1和δ2有如下关系:

δ = δ1 =−CLδ2δ2S2

CLδ1S1

, CLδ = 0. (9)

总的阻力D投影到机体系具体组成[14]可由下式

表示:

D = D1 + D2 =

0.5CD1S1ρ
(
ẋ2

b + ż2
b

)
+ 0.5CD2S2ρ

(
ẋ2

b + ż2
b

)
=

0.5ρ
(
ẋ2

b+ż2
b

)
(CD0+(CL0+CLαα+CLδ1δ1)sα)S1 +

0.5ρ(ẋ2
b+ż2

b)(CD0+(CL0+CLαα+CLδ2δ2)sα)S2 =

0.5ρ
(
ẋ2

b + ż2
b

)
S(CD0 + CLsα), (10)

飞行器所受的总力矩τ由机翼产生的升力引起

的力矩、旋翼旋转运动和机体转动的相对运动引起

的陀螺力矩、旋翼产生的阻尼力矩和机翼拉力引起

的力矩、旋翼倾转运动时产生的反作用力和陀螺力

矩(由旋翼倾转运动和机体转动的相对运动引起)组
成, 其具体的表达式则可由下面的式(11)(13)∼(15)
给出.

飞行器固定襟翼产生的投影到机体系的俯仰力

矩τδ可由下式给出:

τδ = 0.5CδδρS
(
ẋ2

b + ż2
b

)
Eb

y, (11)

其中Cδ为由标称的襟翼偏转角δ引起的飞行器俯仰

力矩的系数, τδ的具体组成可由下式表示:

τδ = (L1l4 − L2l3)Eb
y =

0.5(CL0 + CLαα + CLδ1)S1ρ
(
ẋ2

b + ż2
b

)
l4E

b
y −

0.5(CL0 + CLαα + CLδ2)S2ρ
(
ẋ2

b + ż2
b

)
l3E

b
y =

0.5CδδρS
(
ẋ2

b + ż2
b

)
Eb

y, (12)

式中S1l4 = S2l3, Cδ = (CLδ1S1(l3 + l4))/S, l3为飞

行器后部机翼的升力作用点(作用点在飞行器后部
旋翼的旋转轴上)到中心的距离, l4为飞行器前部机

翼的升力作用点(作用点在飞行器前部旋翼的旋转
轴上)到中心的距离.

旋翼相对于机体转动会产生一个陀螺力矩投影

到机体系记为Gb,表达式如下:

Gb =
4∑

i=1

Jr(Ω ×RβEβ
z )(−1)i+1ωi. (13)

由旋翼的拉力引起的力矩和旋翼旋转的反作用

阻尼力矩投影在左手旋翼坐标系B记为τb,表达式如
下:

τb =




l1b(ω2
2 − ω2

1) + l2b(ω2
3 − ω2

4)
l4cβb(ω2

2 + ω2
1)− l3cβb(ω2

3 + ω2
4)

4∑
i=1

(−1)i+1Qi


 , (14)

式中Qi = κω2
i ,是旋翼在空气中旋转引起的空气动

力学反作用的力矩, 决定常数κ的因素不仅包括决

定b的因素,同时还与旋翼叶片的安装角度有关.
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由旋翼倾转运动产生的反力矩和陀螺力矩投影

到机体系记为τβ ,表达式如下:

τβ = RβJrβ̇(
4∑

i=1

(−1)i+1ωi)Eβ
z − 4Jtβ̈Eb

y, (15)

式中Jr为旋翼绕Eβ
y的转动惯量.

由此通过式(6)和(7),式(11)(13)∼(15)可以得到F

和τ的表达式:

F = Rβ




0
0
T


 +




Lsα −Dcα

0
−Lcα −Dsα


 , (16)

τ = Gb + τb + Rβτb + τβ. (17)

本文设计的飞行器在模态转换时, 4个旋翼的转
速差距很小,同时Jt很小,因此Gb以及τβ可以看作干

扰,在控制律设计中可以忽略不计[2]. 仿真试验验证
了控制律对此干扰的鲁棒性. 从而由式(17)得到:

τ = τδ + Rβτb. (18)

3 控控控制制制律律律设设设计计计(Design of control law)
3.1 航航航迹迹迹跟跟跟踪踪踪控控控制制制律律律(Control law design for track-

ing trajectory)

期望的前飞速度、高度和侧向位置信息分别为:
ẋd, yd, zd. 定义前飞速度、高度和侧向位置的跟踪
误差分别为:

e1 = ẋ− ẋd, e2 = y − yd, e3 = z − zd,

e4 = ẏ − ẏd = ẏ, e5 = ż − żd = ż.

定义误差系统:

ė1 = u1/m, (19)

ė2 = e4, ė4 = u2/m, (20)

ė3 = e5, ė5 = u3/m + g. (21)

定定定理理理 1 针对系统(19)∼(21),采用如下控制律:

RF =




u1

u2

u3


=




−mk1e1

−2mk2
2e2 − 2mk2e4

−2mk2
3e3 − 2mk3e5 −mg


 , (22)

其中: k1 > 0, k2 > 0, k3 > 0,从而系统(19)∼(21)渐
近收敛到

e1 = 0, e2 = 0, e3 = 0, e4 = 0, e5 = 0.

证证证 把式(22)代入(19)∼(21)中,易证该结论.

3.2 期期期望望望拉拉拉力力力、、、姿姿姿态态态和和和倾倾倾转转转角角角的的的求求求解解解(Solving the
desired thrust, attitude and tilting angle)

这里期望θd = θ̇d = 0和ψ̇ = φ̇d = 0. 根据式(16)

和(22),可以得到:


Tdsβd

(Tdcβd + (Lcα + Dsα))sφd

−(Tdcβd + (Lcα + Dsα))cφd


 =



−mk1e1 − Lsα + Dcα

−2mk2
2e2 − 2mk2ẏ

−2mk2
3 − 2mk3ż −mg


 , (23)

由上式可以得到:

φd = −(tg)−1

( −2mk2
2e2 − 2mk2ẏ

−2mk2
3e3 − 2mk3ż −mg

)
, (24)

βd =

(tg)−1




−2mk1e1 − Lsα + Dcα

2mk2
3e3 + 2mk3ż + mg

cφd

− (Lcα + Dsα)


 ,

(25)

Td =
√

∆, (26)

其中:

∆ = (−mk1e1 − Lsα + Dcα)2 +

(−2mk2
2e2 − 2mk2ẏ − (Lcα + Dsα)sφd)

2 +

(−2mk2
3 − 2mk3ż −mg − (Lcα + Dsα)cφd)

2.

下面设计姿态控制律,使飞行器达到期望姿态.

3.3 姿姿姿态态态控控控制制制律律律(Design of attitude control law)
根据上面给出的期望姿态: ηd = (φd θd ψd)T,

η̇d = 0.

定义姿态的误差: eη = η − ηd, eη̇ = η̇.

定义误差系统:



ėη = eη̇,

ėη̇ = η̈ = W−1J−1(−Ω × JΩ + τ)+
W−1ẆW−1Ω.

(27)

定定定理理理 2 针对系统(27),设计如下控制律

τ = J(W (−2k2eη − 2keη̇) + ẆW−1Ω) +

Ω × JΩ, (28)

其中k > 0, eη = η − ηd,

W =




1 0 −sθ

0 cφ cθsφ

0−sφ cθcφ


 ,

从而eη = 0, η̇ = 0是渐近稳定.

证证证 把式(28)代入(27)中,易证该结论.

满足(28)式中的τ实际上是期望的控制力矩,为
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了表达此层含义，把它重新记为τd.

综上所述,由式(26)和式(28)可以得到:[
Td

τd

]
=

[√
∆

Q

]
, (29)

[
Td

τd

]
=

[
[b b b b]

RβH

]



ω2
1d

ω2
2d

ω2
3d

ω2
4d


+




0
0
F

0


 , (30)

其中:

Q = J(W (−2k2eη − 2kη̇) + ẆW−1Ω) +

Ω × JΩ,

H =



−l1b l1b l2b −l2b

l4cβb l4cβb −l3cβb−l3cβb

κ −κ κ −κ


 ,

F = 0.5CδδdρS(ẋ2
b + ż2

b).

在模态转换过程中, 当前飞速度比较小时(此时
β¿π/2), 可令δd=0, 此时的力矩可全部由旋翼提
供,直接求解上式即可得到期望的

{ω1d ω2d ω3d ω4d βd δd}.
当前飞速度达到一定值时, 可由如下方法得到期望
的δd.

令0.5CδδdρS (ẋ2
b + ż2

b) = τy,d(1− cβ),得到

δd =
2τy,d(1− cosβ)
ρS(ẋ2

b + ż2
b)Cδ

, (31)



ω2
1d

ω2
2d

ω2
3d

ω2
4d


 = M−1

[
Td

RT
β τd

]
, (32)

式中:

M =




b b b b

−l1b l1b l2b −l2b

l4b l4b −l3b −l3b

κ −κ κ −κ


 .

容易验证,上述的M为满秩矩阵,从而得到了原
始的控制输入{ω1d ω2d ω3d ω4d βd δd}.
下面给出实现这些控制输入的电机和舵机的控

制律.

4 电电电机机机和和和舵舵舵机机机控控控制制制(Motor and servo control
law)
电机模型Jrω̇i = τi − κω2

i ,定义ω̃i = ωi − ωi,d,
得到

˙̃ωi = J−1
r

(
τ − κω2

i

)
.

考虑如下控制律:

τi = −Jrkωω̃i + κω2
i , (33)

得到 ˙̃ωi = −kωω̃i,从而保证 ω̃i渐近收敛到零.

β和δ的动态模型如下[14]:

Jtβ̈ = Mβ, Jδ δ̈ = Mδ −Bδ̇ − Cδ. (34)

式中Jδ 为襟翼绕转动轴的转动惯量, 采用类似式
(33)中的控制律结构, 可以容易设计出使β和δ 渐近

收敛到期望值的控制律.

5 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
结合飞行器和控制器的数学模型进行仿真,首先

给出搭建的飞行器原型机必要的仿真参数.

悬停状态时:

姿态角η = (0 0 0)T;

位置p = (0 0 0)T;

速度ṗ = (0 0 0)T.

旋翼转速、倾转角、襟翼转角为:

(ω1 ω2 ω3 ω4 β δ) =

(310.1 310.1 392.2 392.2 0 0).

完成模态转换处于高速前飞时:

姿态角η = (0 0 0)T;

位置y = 0, z = 0;

速度ṗ = (50 0 0)T.

旋翼转速、倾转角、襟翼转角为:

(ω1 ω2 ω3 ω4 β δ) =

(74.4 74.4 94.1 94.1 π/2 0).

表 1 仿真参数表

Table 1 Parameters for simulation

变量 值 变量 值

m 5 kg S 0.1 m2

g 10 m/s2 ρ 1.225 kg/m3

l1 0.25 m CL0 0.32
l2 0.4 m CD0 0.002
l3 0.25 m CLα 0.7
l4 0.4 m Jr 5× 10−3 kg·m2

b 1× 10−4 kg·m Jt 10−3 kg·m2

κ 1× 10−5 kg·m Jδ 10−3 kg·m2

Cδ 0.05 J diag{0.2, 0.2, 0.4} kg·m2

本文仿真中, 控制输入由式(31)和(32)计算得出,
而(31)和(32)中的τd是把Gb以及τβ忽略了的,所以在
仿真计算中是把Gb以及τβ看作干扰的,进而得到对
应的仿真结果如图3和图4所示. 从图中可以看出,本
文设计的控制律对此干扰具有良好的鲁棒性.
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如图3所示,在模态转换完成后,前飞状态下,旋
翼提供的拉力远小于悬停时的拉力, 因此在相同的
巡航速度状态下,与直升机相比,本文的飞行器可以
节省大量的燃料, 这样可以提高飞行器的巡航时间
和飞行半径.

如图4所示,飞行器可以快速稳定地实现从水平
前飞到悬停的模态转换.

综上所述,飞行器可以很好地完成垂直起降到前
飞的模态转换,成功地完成了传统的直升机到固定
机翼飞行器之间的转换.

图 3 由旋停到前飞的仿真结果

Fig. 3 Simulation results of the transition from

hovering to forward-flight

图 4 由前飞到悬停的仿真结果
Fig. 4 Simulation results of the transition from

forward-flight to hovering

6 结结结论论论(Conclusions)
本文设计的可垂直起降高速前飞的飞行器同传

统的直升机相比,不仅具有悬停的能力,而且具有前
飞速度大的特点. 另外,具有更大的有效载荷,在巡
航时,耗油率更低.
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