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ψμ sinRrVt Ω+Ω=                                                    （2.20） 

这里只考虑轴向和周向气流对旋翼空气动力特性的影响，忽略了径向气流的影响。因

此，叶素受到两个基元力的作用，基元升力 LΔ 与基元后向力 DΔ ，其方向分别为垂直和平

行于来流方向，其大小分别为[13]： 
rqcCL lΔ=Δ                                                          （2.21） 

rqcCD dΔ=Δ                                                         （2.22） 

其中，q为气压， lC 与 dC 分别是叶素的基元升力系数和基元后向力系数，它们分别与

迎角α 和雷诺数RN 有以下关系 
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其中，a为常数，RN 为雷诺数。 
另外，位于桨叶不同径向位置 r 处的叶素，其弦长 c和基元后向力系数 dC 不同，但是

对于整个桨叶来讲，若取其平均值c 和 dC ，则仍可将它们视为常数。在此基础上，将基元

升力 LΔ 与基元后向力 DΔ 投影到叶素坐标系，可得到基元拉力 yFΔ 与基元阻力 xFΔ 。 
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将基元拉力 yFΔ 沿桨叶积分，并取其对方位角ψ 的平均值，再乘以桨叶片数即得到整

个旋翼产生的拉力 T。由于来流角φ很小，而且基元升力 LΔ 比基元后向力 DΔ 大一个数量

级，这里可近似认为基元升力 LΔ 的大小等于基元拉力 yFΔ ，基元后向力 DΔ 的大小就等于

基元阻力 xFΔ 。 
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与此类似，可以通过积分获得旋翼的阻力D、扭矩Q和侧倾力矩 L的表达式： 
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至此，我们可以获得相关的空气动力学系数为： 
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其中，
R
cN

π
σ = 为旋翼实度。 

由式（2.5）~（2.8）以及式（2.32）~（2.35），可以看出旋翼的空气动力和力矩均与

其转速的平方成正比。比例系数与旋翼的几何特性有关，并随飞行状态而改变。 
特别地，当飞行器悬停时，飞行速度 00 =V ，即 0=μ ；另外，由于此时的 1v 远小于 RΩ ，

还可以认为 0≈λ [13]。因此，根据式（2.19）~（2.20）有 0=pV ， rVt Ω= 。据此，可得悬

停时的空气动力学系数为： 
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0== LD CC                                                          （2.38） 

当微小型四旋翼飞行器处于悬停或近似悬停状态时，可以认为其旋翼只受到升力T 和

反扭力矩Q的作用，它们都与旋翼转速的平方成正比，且比例系数均为常数，可分别表示

为 tk 和 dk 。 
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§2.4 动力系统模型 

微小型四旋翼无人直升机的动力系统主要包括：直流电机、减速箱和旋翼三部分。根

据电机轴上的动量定理和电枢回路中的电压平衡方程[14]，建立动力系统的模型如下： 

dragMmotortotal MIKJ −=ω                                                （2.39） 

motorEKIRV ω+=                                                      （2.40） 

其中， totalJ 是整个动力系统绕电机轴的转动惯量， motorω 是电机转速， MK 为电机转矩

常数， dragM 是电机负载转矩，V 是电机输入电压，I 为电枢电流， EK 则是反电动势常数。 

可以简单地认为 totalJ 由两部分组成，包括电机转子惯量 RJ 和减速箱、旋翼绕电机轴的

转动惯量 motorrotorJ → ，即： 

motorrotorRtotal JJJ →+=                                                  （2.41） 

另外，动力系统将电能转化为机械能，根据能量守恒有： 
22
motormotorrotorrotorrotor JJ ωηω →=                                             （2.42） 

其中，η为动力系统的传动效率。 

根据（2.41）~（2.42），可得动力系统绕电机轴的转动惯量为： 
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其中，
rotor

motor

ω
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τ = 为减速箱的减速比。 

电机轴上输出的机械能绝大部分转化为旋翼与空气摩擦所产生的热能，另外，还有一

小部分转化为机械零件摩擦所消耗的热能。根据能量守恒有： 
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rotorM 是旋翼受到的反扭力矩，根据本文 2.3.2 节可知，它与旋翼转速的平方成正比。

为了便于推导，这里假设比例系数为 dk ，则式（2.44）可进一步简化为： 
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至此，可以通过以上推导获得动力系统的动力学方程 
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也可以表示为： 
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§2.5 微小型四旋翼无人直升机动力学 

在忽略弹性振动及形变的情况下，微小型四旋翼无人直升机的运动可以看成是六个自

由度的刚体运动，即包含绕三个轴的转动（偏航、俯仰和滚动）和重心沿三个轴的线运动

（进退、左右侧飞和升降）。 
选用体坐标系描述机体的运动，其定义如图 2.6 所示，坐标原点与机体重心重合，并

规定机体俯仰抬头时为正。按照旋转方向，四个旋翼可分为逆时针（1，3）和顺时针（2，
4）两组。 

根据质心运动定理和欧拉动力学方程[15]，建立微小型四旋翼无人直升机机体坐标系下

三轴力的动平衡方程式和绕三轴的力矩平衡方程式如下： 

∑=−+
bxFvrwq

dt
dum )(                                                （2.48） 
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dt
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dt
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其中，∑ bxF ，∑ byF ，∑ bzF 为机体坐标系中沿三个轴向的合外力；∑ bxM ，∑ byM ，

∑ bzM 为机体坐标系中绕三个轴向的合外力矩；u ， v，w为体坐标系下沿三轴向的线速

度； p ， q， r 为体坐标系下绕三轴的转动角速率；ψ  ，θ，φ是三个欧拉角，即偏航、

俯仰和滚动角。 xI ， yI ， zI 为轴向惯性主矩，近似认为微小型四旋翼无人直升机相对 bbb zox

平面和 bbb zoy 对称，故惯量积 

0===
bbbbbb xzzyyx III                                                   （2.54） 

因此，式（2.51）~（2.53）中不含
bb yxI 、

bb zyI 和
bbxzI 。 

作用于微小型四旋翼无人直升机上的空气动力、力矩如图 2.6 所示，图中采用的是机

体坐标系。除此之外，还应考虑旋翼的转动惯量矩和陀螺效应，下面以旋翼 1 为例进行分

析（旋翼 2、3 和 4 的情况与之类似）。旋翼 1 的旋转方向为逆时针，因此有： 

brotorm zJM 11 ω−=                                                      （2.55） 

brotorrotorgx xqJJq
b 111 ωωτ −=×=                                           （2.56） 

brotorrotorgy ypJJp
b 111 ωωτ =×=                                           （2.57） 
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图 2.6 微小型四旋翼直升机的空气动力和力矩 

根据以上分析，微小型四旋翼无人直升机受到的合外力、力矩分别为： 
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        （2.59）  

其中，l与 h分别是旋翼中心到机体重心的纵向距离和垂直距离， )( vvv zyx 表示体

坐标系下的飞行速度方向， )( vv yx 表示 bbb yox 平面内的飞行速度方向， dbodC 为机体与空

气的摩擦阻力系数。 
欧拉角与体坐标系下角速度之间有如下关系[16]： 
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也可以写成： 
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另外，机体坐标系到地面坐标系的旋转矩阵为[16] 
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  综合（2.47）、（2.48）~（2.53）、（2.58）~（2.59）以及（2.61）~（2.62），得到微小型

四旋翼无人直升机的全状态非线性方程如下： 


