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一种共轴式涵道风扇无人机的研制

摘　要：研制了一种新型共轴式涵道风扇无人机，这种无人机以涵道风扇系统为主体，采用共轴式双桨克服转矩，利用导流

片实现姿态控制。应用CFD方法研究了无人机的气动性能，并进行了试飞。CFD分析和试飞证实了共轴式涵道风扇技术在垂直

起落无人机上应用的可行性。
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涵道风扇无人机是指以涵道风扇作为飞行动力的主要

来源，并将涵道风扇本身作为无人机主体，具有垂直起降和

悬停飞行能力的无人飞行器 [1]。同传统的固定翼无人机相

比，涵道无人机机动性能好，可以在狭小空间内垂直起降；同

直升机相比，同等功率消耗下，涵道风扇较同直径的孤立螺

旋桨，产生更大的拉力，而且结构更为紧凑，前飞阻力小，速

度更高[2-3]。此外，涵道无人机螺旋桨噪声和发动机热辐射的

传播都受到了涵道壁的阻挡，噪音低，隐蔽性好[4]。涵道风扇

无人机这些独特的优点使得其成为当今无人机开发领域中

的热点。

目前，国外对涵道风扇无人机的研制较为成熟，许多

类型的涵道风扇无人机已经研制成功并投入使用，比如

ISTAR[5]。国内在对涵道风扇无人机的研究方面尚处于起步

阶段。文献[1]对涵道风扇无人机进行了设计研究，文献[3-4]

研究了涵道风扇系统的气动特性，哈尔滨工业大学等研制了

TQ-01型涵道风扇无人机。

本文提出一种共轴式涵道风扇无人机设计方案，并对

该方案进行气动特性分析、加工制作和试飞，以验证涵道风

扇技术，并为此类无人机的研制积累经验、提供借鉴思路。

1 总体设计
1.1 布局形式

涵道风扇无人机一般由3部分组成:涵道主体、旋翼和尾
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部导流片。其中，涵道主要用于保护旋翼流场、装载和产生前

缘拉力；旋翼一般用于产生前向推力和姿态控制；尾部导流

片用于平衡旋翼转矩和姿态控制。不同设计方案的差异主要

体现在转矩抵消方式、姿态控制方式等方面。此处设计中采

用共轴式双桨来平衡转矩，即使用两个共轴反转的旋翼来抵

消转矩，双旋翼之间采用中心体连接。尾部导流片则用于俯

仰、滚转和偏航控制。

设计方案主要用于共轴式涵道风扇技术的验证和探

索，重点是实现垂直起落和悬停功能。因此，在确定总体参数

时并未考虑无人机的飞行性能指标。设计中尽量采用实验室

已有的装置（电机、电池和控制系统），并力求减轻结构重量，

初始估算空机重量（也即起飞重量）为15kg。

1.2 部件设计

（1） 旋翼系统

旋翼系统由两片反转的螺旋桨和中心体组成。螺旋桨

由电机驱动，中心体用于安装电机和抵消两个桨的转矩。两

片螺旋桨除桨距互为相反数之外，其它参数完全相同。为简

化设计和制作，选用航模上常用的双叶定距桨。桨叶的直径

由悬停状态确定，悬停状态拉力计算公式[6]：

 ( )
2/3

T a DN= ∆                                                          (1)

式中：T为桨叶拉力； 
075 4a πη= ；η0为旋翼效率；D为

桨叶直径；N为桨叶功率。

悬停状态下，涵道风扇系统中螺旋桨可以提供约50%的
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拉力[7]。计算表明，当螺旋桨桨尖与涵道壁的间距较大时，这

一比例会有所增大。初步估算中假定双旋翼承担系统60%的

拉力，考虑到双桨之间的气动干扰，取单个桨叶设计拉力为

60N。计算可得。桨叶直径约为56cm。

（2） 涵道

一般要求涵道既具有较高的气动特性，又能提供足够

的装载空间。涵道由涵道翼型绕中轴线旋转而成，涵道外形

由涵道的内径和涵道翼型决定。涵道内壁和桨尖之间通常存

在桨尖间隙。设计中，出于安全考虑，选择3.6%的大间隙比，

涵道内径定为60cm。涵道翼型的选择是涵道设计的关键，这

里选用的翼型是在文献[8]实验用涵道翼型的基础上修改得

到的，具体是将该翼型直线段拉长（涵道翼型直线段的长度

对悬停状态涵道风扇系统的气动力影响不大 [8]）。为提供足

够的装载空间，涵道翼型的最大厚度取为7.5cm，弦长定为

85cm（直线段拉长20%）。 

（3） 导流片

导流片是无人机的控制系统，位于涵道出口处。导流片

力学方法（CFD）研究共轴式涵道无人机的气动性能。当前，

计算涵道风扇系统流场的CFD方法主要分为非定常模拟方

法和基于动量源模型[10]的定常模拟方法。非定常模拟方法需

要较大的计算资源，在设计中使用较少。基于动量源模型的

定常模拟方法是一种简化的计算方法，其通过时间平均将周

期性的流动转化为“准定常流动”。具体而言，在这种方法中，

螺旋桨被简化为一个桨盘平面，螺旋桨对气流的作用通过定

义时均化的压差而被引入。这种方法尽管忽略了螺旋桨附近

的细节流动特征，却能较好地模拟出涵道风扇系统的整体气

动特性。此处即采用动量源方法来计算共轴式涵道风扇无人

机在悬停状态下的气动特性。

悬停状态下，无人机的流场具有对称性，计算时仅选取

计算域的1/2进行分析。计算模型的表面网格如图2所示。选

择旋翼转速为5500rpm，这种情况对应电机的额定功率。图3

为计算得到的对称面上的流线和速度云图。表1是无人机在

悬停状态下各部件的拉力。 

由表1可知，在悬停状态下，在5500rpm的转速时，无人

机的总拉力为192.90N，远大于重力，可以满足垂直起降和悬

图3　对称面上的流线图和速度云图

Fig.3　Streamlines and velocity  contou diagram on the

                       symmetry plane 

分为4组，正交分布，每组导流片由两个相同的舵面组成。在

初始设计中，要求无人机能够在10m/s的侧风下保持平衡，即

要求导流片偏转能够克服侧风引起的俯仰力矩，该力矩计算

公式[9]为：

2 lip
TM V l
A

ρ
ρ

= 　                                     　　(2)

式中：T为系统拉力； ρ为空气密度；A为涵道截面积；V

为侧风面积；lip为唇口到无人机重心距离。

导流片舵面选用NACA0012翼型，根据相关的气动力计算

公式和涵道尺寸参数，利用式(2)确定每组导流片舵面的弦长

为15cm，展长为22cm，导流片气动中心到重心的距离为37cm。

图1给出了共轴式涵道风扇无人机的总体设计方案图。

 2 气动性能分析
涵道风扇无人机的流场较为复杂，这里通过计算流体

图1　共轴式涵道风扇无人机的总体设计方案图

Fig.1　The general design scheme of one ducted coaxial rotor UAV

涵道

上桨

中心体

下桨

导流片

斜梁

涵道

上桨盘

中心体

斜梁

导流片

下桨盘

苏运德 等: 一种共轴式涵道风扇无人机的研制

图2　计算模型的表面网格分布                

 Fig.2　Surface grid distribution  of the computing model
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停要求。涵道拉力占系统总拉力的比值约为50%，这与涵道

风扇系统典型的拉力分配关系一致，也说明CFD计算中采用

的计算方法可靠。涵道拉力主要来源于唇口绕流形成的前缘

低压区，如图3所示。

3 结构设计和制作
共轴式涵道风扇无人机气动外形复杂，各部件受载形

式差异大，在做结构设计时需要因地制宜，根据不同部件的

受载形式和外形要求确定设计方案，并尽量降低结构重量。

这里主要选用航空层板、轻木等材料制作无人机。层板可以

承受拉压和剪应力，主要用于传力；轻木主要用于维持外形，

制作蒙皮。 

3.1 涵道的结构设计和制作

涵道是无人机的主体部件。涵道上主要承受中心体传

来的轴向和径向拉压力、唇口处的气动力（主要是轴向的前

缘吸力）、导流片偏转引起的侧向力和力矩、载荷惯性力。必

须设计合理的传力路径使得这些力能够相互平衡。

涵道主体结构如图4所示，由4层环肋和12片纵肋交织而

成。环肋和纵肋的交织将整个涵道分割为36个窗格。每个窗格

都是一个小盒体，由肋板、蒙皮、小斜粱以及耳片构成。具体的

窗格结构如图5所示。这样的盒式结构设计具有如下优点：

（1） 窗格方便装载载荷（如电池、电调等），简化了涵道

与其它部件之间的接口设计。

（2） 盒式结构是一种优良的受载形式，可以承受较大的

拉压以及弯剪扭载荷。

涵道前缘唇口是重要的气动部件，对外形比较敏感。通

过吸塑加工生成唇口蒙皮可以保证高质量的唇口外形。

3.2 中心体的结构设计

中心体主要用于安装电机和抵消两个桨上的转矩。在

设计时应注意保证电机的对心定位以及足够的刚度和强度

以克服桨叶转矩。图6是中心体的结构图，圆筒状的盒式结构

可以很好地传递扭矩，而电机的对心性则通过中心体的中心

定位孔保证。中心体位于涵道轴线上，通过4根对称布置的斜

梁与涵道相接。

 3.3 导流片的结构设计

导流片位于涵道扩散段，用于姿态控制。相比于涵道和

中心体，其受力形式简单，结构布局如图7所示。4组导流片对

称布置在十字连杆上，在舵机的控制下，导流片可以绕连杆

转动。十字连杆通过连接盒体与涵道窗格相接。 

3.4 全机展示

图8和图9是加工制作完成之后得到的全机照片。整机

的重量为14.4kg，满足设计目标。

  

4 试飞
4.1 简易室内测力试验

在试飞之前，对共轴式涵道风扇无人机进行了简易的

项目 拉力/N

涵道 97.22

上旋翼 46.42

下旋翼 51.57

总体 192.90

 表1　共轴式涵道无人机在悬停状态下的气动力

Table 1　Aerodynamics of ducted coaxial rotor UAV 

                          in hover condition

         图4　涵道结构骨架图                    图5　涵道窗格结构设计图 

 Fig.5　Design diagram of culvert 

                      pane structure

Fig.4　Skeleton diagram of

                        culvert structure 

图6　中心体结构图

Fig.6　Structure diagram of the centrosome 
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电机功率在额定值时，试验拟合值和CFD计算值较为吻合，

相对偏差为4.2%。

4.2 室外试飞

室外试飞主要用于验证共轴式涵道风扇无人机的垂直

起飞和悬停能力。图11是试飞中无人机在空中悬停的照片。

试飞结果表明，无人机可以垂直起飞并能保持空中悬停，达

到了初期的设计目标。

5 结束语
本文介绍了一种共轴式涵道风扇无人机的研制过程，

具体涉及无人机的总体设计、气动性能分析、结构设计和制

作以及试飞。气动性能分析和试飞证实了共轴式涵道风扇技

术的可行性。这里的设计思路和方法可以为此类垂直起降无

人机的研制提供借鉴。  　　     　　　　　　　　　   

图7　导流片骨架设计图

Fig.7　Design diagram of flow deflector framework 

图8　共轴式涵道风扇无人机俯视图

Fig.8　Overlooking view of the coaxial ducted rotor UAV  

图9　共轴式涵道风扇无人机侧视图

Fig.9　Side view of the coaxial ducted rotor UAV 

图10　简易测力试验结果

Fig.10　Simple force test results

图11　共轴式涵道风扇无人机的悬停试飞图

Fig.11　The photo of coaxial ducted rotor UAV in hovering flight 
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天平测力试验。试验主要测量涵道风扇系统的拉力。图10是

试验的测量结果，图中横轴是无量纲的输入电机功率（即输

入功率/额定功率），纵轴为系统拉力。由图10可见，当电机功

率为额定功率的90%时，无人机总推力可以与重力抵消；当
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