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摘　 要　 油动无人机气动效率的提升成为当前研究的热点。 本文设计了一种新型 π 翼

布局零舵面无人机的技术验证机,旨在通过新的布局形式和创新技术提升常规油动无人

机的气动效率。 验证机采用新型 π 翼布局,前后两对平直翼共同提供正升力,增大升阻

比;在前后双翼的翼尖处安装电机,驱动螺旋桨转动,提供飞行所需的动力,采用翼尖主动

减阻技术,根据不同飞行阶段产生不同强度的滑流,能主动削弱翼尖涡流,减少翼尖气流

下洗,进一步提升其气动效率。 此外,验证机还采用零舵面飞行控制技术,利用翼尖电机

驱动螺旋桨实现差速转动,产生操纵力矩进行姿态控制,实现了去舵面化设计,避免舵面

操纵产生的附加阻力,进一步提升了气动效率。 经过计算校核、气动仿真实验、地面试验

和飞行试验验证,该验证机在飞行状态上保持正常,最大起飞重量为 6. 5 kg,最大飞行速

度可达 60 km·h - 1,最大升阻比在 17 ~ 18 之间,是同等重量级常规无人机升阻比的 1. 5
倍,显著提升了气动效率。 该验证机的布局和创新技术有望应用于未来无人机的设计中。
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　 　 油动无人机因其燃油发动机提供的强大动力,
能够实现更长的续航时间和更大的载重能力,在军

事侦察、货物运输和农业监测等领域扮演着关键角

色。 目前,市场上大多采用常规布局油动无人机,但
这种布局也面临着一些挑战。 首先,常规布局无人

机的水平尾翼位于重心之后,需要一个向下的负升

力实现配平,这样会导致总的升力损失,影响其气动

效率[1]。 其次,通常会采用翼梢小翼设计来减少飞

行中的诱导阻力,目前应用在无人机上的翼梢小翼

有多种形式,例如融合式翼梢小翼、双羽式翼梢小翼

等[2]。 然而传统翼梢小翼仅面向巡航状态设计,在
起飞、爬升等非设计状态的减阻效率较低,从而影响

起降飞行阶段的气动效率[3]。 波音公司对翼梢小

翼的评估报告表明,翼梢小翼在巡航阶段可将全机

阻力系数降低至 7. 2% ,而在起飞、降落阶段这一数

据仅为 4. 1%和 2. 5% [4],相较于巡航阶段,翼梢小

翼在起降阶段的减阻效率分别降低了 43. 0% 和

65. 0% 。与此同时,翼梢小翼会削弱飞机在强侧风条

件下的稳定性和转弯性能[3]。 最后,常规布局的无

人机主要依赖舵面进行姿态调整,舵面偏转时产生

的附加阻力会降低其气动效率[5]。 由此可见,常规

布局的油动无人机在气动效率上存在着很大的提升

空间。
当前无人机采用多种提升气动效率的新气动布

局,例如联翼布局[6]、无尾飞翼布局[7]、变前掠翼布

局[8]等,新的布局形式会带来不同飞行速度下的高

气动效率,但也带来结构和控制方面的更高要求。
例如针对无尾飞翼布局,研究者设计了飞翼布局的

无人机实验平台,制作多架样机开展了近百次飞行

试验,评估了飞机的操纵性、稳定性和增稳控制系统
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飞行试验等多项试验,积累了一定的飞行数据[9]。
为了进一步降低诱导阻力,提升飞机的减阻效率,研
究者开展了气动弹性机翼的研究,通过设计带有前

后缘控制面的弹性机翼,优化控制面偏转角,可在相

同升力条件下将其诱导阻力降低 9. 6% ,然而研究

只针对定常平飞即巡航状态开展,未考虑起降阶

段[10]。 此外,也有大量针对无舵面的控制技术研

究,例如变体机翼技术采用实时变翼型技术代替平

垂尾、副翼控制飞机的飞行姿态,并在起降阶段代替

襟翼、缝翼提供高升力,以此提高飞行姿态的控制效

率和起降阶段的气动效率,但这种变翼型技术也增

加了驱动器数目和翼型变形机构,对结构重量提出

了更高的要求[5]。
本文以提升无人机的气动效率为主要目的,以

升阻比等气动参数衡量气动效率,运用空气动力学、
飞行力学知识和计算流体力学方法,设计出一款新

型布局的无人机验证机:新型 π 翼布局零舵面技术

验证机。 本文先从气动角度对新型 π 翼布局开展

总体设计,并进行相关计算校核及气动仿真实验,证
明其在提升气动效率上的优越性。 之后从减阻和控

制角度,分别介绍翼尖主动减阻与零舵面飞行控制

两项关键技术,体现验证机在减阻效率上的提升及

在飞行控制上的创新性。 而后开展了验证机的样机

制作,进行机翼静力试验、动力系统地面试验及重心

定位试验等一系列地面试验,并完成了飞行试验,顺
利试飞,从而验证了这款新型 π 翼布局零舵面技术

验证机在增大升阻比、提升气动效率方面具有独特

的优势。

1　 新型 π 翼布局零舵面技术验证机

的总体设计

　 　 新型 π 翼布局零舵面技术验证机有两对平直

翼,分别位于前机身下部和后机身上部,其中后翼由

机身后部的 V 型尾翼支撑。 从图 1 上看,由于整机

外形构成希腊字母 π,故称其为 π 翼布局。 在两对

平直翼的翼梢处均安装有电机短舱和螺旋桨,全机

共 4 个电机短舱和 4 个螺旋桨,为验证机提供飞行

动力,并实现翼尖主动减阻和零舵面飞行控制。 如

图 1 所示,前后两对机翼分别位于全机重心前后侧,
在满足配平需求的同时,共同提供向上的正升力。
验证机的主要总体参数如表 1 所示。

图 1　 新型 π翼布局零舵面技术验证机外观图

表 1　 主要总体参数

参数类别 项目 参数

外形尺寸

机长 1. 10 m
机高 0. 46 m
翼展 2. 10 m

重量
空载重量 5. 0 kg
最大载荷 1. 5 kg

性能指标

最大航时 2 h
巡航速度 12 m·s - 1

最大航程 70 km

验证机的前后双翼的气动设计是新型 π 翼布

局设计的核心。 为了充分提升全机升阻比,新型 π
翼布局的翼型选取 Clark Y 翼型,如图 2 所示,该翼

型在低速飞行下可以使机翼表面保留大比例层流,
阻力系数较低,且随着飞行迎角的增加,该翼型的升

阻比表现较为突出[11 - 12]。 面向马赫数 Ma < 0. 3 的

低速飞行状态,前后翼均使用展弦比为 12 的平直机

翼,这样的设计有助于增大机翼升阻比,使其具有更

好的气动性能。 单片机翼长度为 1. 0 m,一对机翼

展长为 2. 1 m,前后两对机翼展长和翼面积均相等,
以确保翼载荷分布相差不大。 在前后翼水平、垂直

相对距离的设计上,借鉴串列翼布局中前后翼的位

置设计思路[13]。
在垂直相对距离的设计上,已有研究者通过计

算流体动力学(computational fluid dynamics,CFD)方
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图 2　 不同雷诺数下 Clark Y 翼型的阻力系数和升阻比曲线

法对比研究了前后翼在不同垂直相对距离下的气动

特性,得到前后翼垂直相对距离对全机升阻比带来

显著影响的结论[14 - 15]。 研究者采用 CFD 方法研究

了前后翼水平位置固定时,前翼在上、后翼在下及前

翼在下、后翼在上两种串列翼布局的气动特性,发现

前翼在上、后翼在下的布局形式具有较好的气动特

性,因为前翼产生的尾流对后翼的下洗作用能减缓

后翼上翼面的气流分离,前翼尾涡可减小后翼翼尖

涡强度,减小了阻力系数,也优化了大迎角下的升力

特性[16]。 综上所述,串列翼布局中常采用前翼在

上、后翼在下的形式可以合理利用前翼尾流和尾涡

对后翼的有利影响。
已有研究表明,串列翼的前后翼垂直相对距离

位于 0. 2 ~ 1. 0 倍弦长之间时,前后翼气流处于较强

的“耦合”状态,会互相影响。 当垂直相对距离远大

于 1. 0 倍弦长后,前后翼的气流影响较小[17]。 因此

在本机型设计过程中,为了简化前后翼流场的复杂

程度,同时考虑机身内部设备的空间摆放,采用前翼

在下、后翼在上的形式,垂直相对距离为 295 mm(约
为弦长的 1. 7 倍),此状态下前后翼流场已处于“解
耦”状态,在失速迎角前的迎角范围内不会相互影

响。 两对机翼均对升力有正的贡献,可显著提高升

力,进而增大升阻比。
在水平相对距离的设计上,既要考虑前后翼焦

点与重心的相对位置及全机焦点与重心的相对位

置,又要考虑水平相对距离对升阻比的影响。 研究

者在研究串置机翼水平相对距离对升阻比的影响

时,发现在负的翼差角度下,串置机翼水平相对距离

越远,升阻比越大,在正的翼差角度下变化趋势刚好

相反[18]。 综上所述,本机设定前后翼水平相对距离

为 580 mm。 经设计配平,全机重心位于前后翼之间

靠近前翼处,与前翼相距 90 mm;全机焦点位于全机

重心之后,具有纵向静稳定性。
为了充分验证上述设计的合理性,本文利用

OpenVSP 软件的气动仿真模块 VSPAERO 对新型 π
翼布局零舵面技术验证机的前后双翼进行气动分

析。 该仿真模块采用涡格法和面元法,适用于不同

飞行器的快速气动分析和前期设计优化[19 - 21]。 气

动分析采用单机翼、前后双翼、全机(不包括翼尖螺

旋桨)的逐步分析思路,采用涡格法开展分析,并将

一常规布局飞机作为对比。
计算过程中,将前后翼垂直相对距离 295 mm、

前后翼水平相对距离 580 mm、两翼翼展 2 100 mm
等作为尺寸设计参数,根据飞行速度、飞行高度设置

马赫数为 0. 035,设置雷诺数为 140 000,设置迎角范

围 - 8 ° ~ 20 °,而后开展仿真计算。 根据压力系数

Cp 定义,可知:

Cp =
p - p∞

1
2 ρ∞ V

2
∞

(1)

式中: p 为当地静压, p∞ 为远前方空气静压, ρ∞ 为

远前方空气密度, V∞ 为远前方来流速度。 计算出

双翼表面的压力系数,得到流场情况与压力分布情

况,如图 3(a)所示。 通过流场图与压力云图可以看

出,前后翼表面气流流线平滑顺畅,后翼基本不受前

翼气流干扰,说明前后翼已处于“解耦”状态;前后

翼上表面大面积为负压区域,压力分布沿展向升高,
符合有限展长机翼的压力分布。 根据升力系数 CL、

阻力系数 CD、 升阻比 K 的计算公式可知[22]:

CL = L
1
2 ρV2S

(2)

CD = D
1
2 ρV2S

(3)

K = L
D =

CL

CD
(4)

式中: L 为升力, D 为阻力, ρ 为空气密度, V 为来流

速度,S为机翼参考面积。通过气动仿真得到这些
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(a) π 翼布局流场图与压力云图

(b) π 翼布局升力系数、阻力系数曲线图

(c) π 翼布局与常规布局升阻比曲线对比图

图 3　 气动特性图

气动系数随迎角变化的曲线如图 3(b)和图 3(c)所
示。 结果说明,相较于常规布局,新型 π 翼布局对

全机升阻比有显著提升,在迎角约为 2 °时,全机的

最大升阻比可达 23。 目前大型喷气式客机的最大

升阻比为 17 ~ 18[23],常规布局的小型固定翼航模

无人机的最大升阻比为 11 ~ 12[24],作为对比的常

规布局飞机最大升阻比为 15。 相比之下,新型 π 翼

布局最大升阻比约为常规布局最大升阻比的 1. 5

倍,提升了气动效率。
采用 ANSYS Fluent 对验证机(不带翼尖螺旋桨)

进一步仿真分析,模型网格图与压力云图如图 4(a)
和图 4(b)所示。 将 CFD 的仿真结果与前述仿真结

果对比,误差在 5%以内,证明仿真结果和上述结论

的可信度,再次证明新型翼布局在提升全机升阻比、
提升气动效率上有明显优势。

(a) 模型网格图

(b) 压力云图

图 4　 ANSYS Fluent 网络与计算结果

2　 新型 π 翼布局零舵面技术验证机

的关键技术

2. 1　 翼尖主动减阻技术

翼尖主动减阻技术是一种利用翼尖电机驱动螺

旋桨按照指定转向转动,利用其产生的滑流来削弱

翼尖涡流强度,从而降低诱导阻力的技术。 相较于

传统的翼梢小翼减阻技术,它通过向翼尖涡流注入

能量,降低其强度,进而减小气流的下洗和诱导速

度,减小飞行阶段的诱导阻力,因此属于主动手段的

减阻技术[25]。
验证机将动力系统安装在前后双翼的翼梢处,

包括翼尖电机、翼尖螺旋桨、电子调速器,由电池提

供能量,由飞控系统通过控制通道向电子调速器输

入控制信号,调整电机转速,改变螺旋桨产生的推

力,满足不同飞行阶段的动力需求。 由于机翼两端

翼尖涡流方向相反,因此将左翼和右翼的螺旋桨转
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向也设置为相反转向。 如图 5 所示,从验证机正前

方看,左翼为顺时针旋转,右翼为逆时针旋转,两侧

螺旋桨产生的滑流与翼尖涡流反向,能起到抑制翼

尖涡流下洗的作用。

图 5　 翼尖螺旋桨旋转方向示意图(机体正前方视角)

　 　 相较于传统的翼梢小翼减阻形式,翼尖主动减

阻技术具有更高的减阻效率,并能适应不同的飞行

阶段和飞行状态,例如起降阶段、大迎角飞行状态

等。 飞机在不同飞行阶段,翼尖涡对其影响强弱不

同,产生的诱导阻力大小及占总阻力的比例随之不

同,例如在巡航阶段诱导阻力约占飞机总阻力的

30% ~40%,在起降爬升阶段甚至可以达到 70% [26]。
传统翼梢小翼仅在巡航阶段有较高的减阻效率,在
起降等阶段减阻效率下降。 相较之下,翼尖主动减

阻技术依靠翼尖螺旋桨转速的主动改变,改变推力

与滑流大小。 因为不同飞行阶段下,验证机所需推

力大小不同,因此需主动调整翼尖螺旋桨的转速,推
力和滑流大小因此改变,对于翼尖涡流的削弱作用

是全阶段的,保证了减阻效率。
为了验证翼尖主动减阻技术在提升减阻效率方

面的优势,利用气动仿真软件对该技术开展仿真研

究。 并对带翼梢小翼的机翼及干净构型的机翼进行

仿真计算,作为对比。 选取巡航速度和最大起飞速

度两组速度,分别模拟巡航状态和起飞爬升状态,设
置迎角范围 0 ° ~ 20 °,保证小迎角和大迎角飞行状

态。 根据仿真结果绘制诱导阻力系数 CDi 随迎角变

化曲线图,如图 6 所示。 结果表明,在相同飞行状态

下,相较于翼梢小翼减阻和无减阻形式,翼尖主动减

阻技术的诱导阻力系数更低;随着迎角增加,翼尖主

动减阻技术的减阻效率更加突出,大迎角下其诱导

阻力系数与其他两种形式诱导阻力系数的相差值更

大;起飞状态下翼尖主动减阻技术的诱导阻力系数

相差值较巡航状态下更大,证明起飞状态下翼尖主

动减阻技术的减阻效率进一步提升。 对比结果说

明,翼尖主动减阻技术相较于翼梢小翼减阻能使减

阻效率提升 20% ,除了巡航阶段,在起降阶段及大

迎角状态下,也具有较好的减阻效率。将翼尖主动

图 6　 翼尖主动减阻技术、带翼梢小翼机翼、干净构型机翼阻力系数对比曲线图
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减阻技术应用于验证机的新型 π 翼布局上,对全机

进行气动仿真,得到升阻比随迎角变化曲线如图 7
所示,全机最大升阻比约为 18。

图 7　 增加翼尖动力装置后的全机升阻比曲线图

1. 2　 零舵面飞行控制技术

零舵面飞行控制技术是一种不通过舵面(副

翼、升降舵、方向舵、襟翼等)而依靠翼梢动力系统

来实现飞行姿态控制的技术。 在飞行过程中,新型

π 翼布局零舵面技术验证机通过接收相关飞行指

令,主动调整翼梢处 4 个电机的转速值,实现差速转

动,产生相应的推力和操纵力矩,从而改变飞行姿

态。 这一飞行控制技术舍弃了传统的舵面控制方

式,实现了去舵面化。
零舵面飞行控制技术的设计过程包括算法设计

和硬件设计两部分,算法设计包括飞行动力学模型

的建立和控制律的设计,硬件设计涉及飞控系统中

传感器组件、中央控制单元、执行机构、测控单元等

组件的设计。 本文主要介绍算法设计部分,说明零

舵面飞行控制原理及其与传统舵面控制的区别。
图 8 所示为新型 π 翼布局零舵面技术验证机

的电机推力示意图。 将前翼左侧、前翼右侧、后翼左

侧、后翼右侧的电机编号依次设为 1、2、3、4,对应的

螺旋桨产生的推力为 F1、F2、F3、F4, 设前后翼翼展

为 L。 如图 9 所示,设前翼、后翼相对于全机重心的

水平距离分别为 lf、lb, 前翼、后翼相对于全机重心

的垂直距离分别为 hf、hb。 此外,前翼翼梢短舱相对

于机翼弦线有向上的偏角,使得电机轴线、螺旋桨相

对于前翼弦线有上偏角,目的是防止桨叶擦地,并提

供额外的向上的推力分量,将此上偏角设为 δ。

图 8　 新型 π翼布局零舵面技术验证机的电机推力示意图

图 9　 新型 π翼布局零舵面技术验证机的侧视图

将验证机机体视作刚体,在机体坐标系下建立

其刚体六自由度全量运动方程组,该方程组相较于

常规的全量运动方程组在某些项上有所不同[27 - 28]。

X + (F1 + F2)cosδ + F3 + F4 - mgsinθ =

m( u̇ + qw - rv)
Y + mgcosθsinϕ = m( v̇ + ru - pw)
Z - (F1 + F2)sinδ + mgcosθsinϕ =

m( ẇ + pv - qu)
L = Ix ṗ - Izx( ṙ + pq) - ( Iy - Iz)qr +

(F1 - F2)sinδL
2

M = Iy q̇ - Izx( r2 - p2) - ( Iz - Ix) rp +

(F1 + F2)cosδhf + (F1 + F2)sinδlf -

(F3 + F4)hb

N = Iz ṙ - Izx( ṗ - qr) - ( Ix - Iy)pq +

[(F1cosδ + F3) - (F2cosδ + F4)]L
2

ϕ
·

= p + qsinϕtanθ + rcosϕtanθ

θ
·

= qcosϕ - rsinϕ

ψ
·

= (qsinϕ + rcosϕ)secθ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(5)
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式中: m 为验证机质量; g 为重力加速度; u、v、w 为

机体坐标系下的 3 个线速度; p、q、r 为机体坐标系

下的 3 个角速度; X、Y、Z 为 3 个体轴力; L、M、N 为

3 个体轴力矩; F1、F2、F3、F4 为 4 个电机螺旋桨的

推力。 其中推力 F i( i = 1 ~ 4) 与电机转速 ni( i =
1 ~ 4) 之间的关系如式(6)所示。

F1 = CTρD4
1n2

1 = k1n2
1

F2 = CTρD4
2n2

2 = k2n2
2

F3 = CTρD4
3n2

3 = k3n2
3

F4 = CTρD4
4n2

4 = k4n2
4

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(6)

式中: CT 为螺旋桨拉力系数, ρ为空气密度, Di( i =
1 ~ 4) 为螺旋桨桨盘直径, ki(i = 1 ~ 4) 为比例系数。

由此完成验证机飞行动力学模型的构建,将动

力学模型融入后续控制律设计中。
控制律设计采用比例积分微分(proportional-in-

tegral-derivative, PID)控制器的设计思路,采用反馈

回路结构,如图 10 所示[29]。

图 10　 控制器回路结构图

根据状态变量目标值与反馈值的偏差值,通过

内外环 PID 控制器输出目标力和目标力矩值,其中

内环为角速度环和速度环,外环为姿态角环和位置

环[30]:外环的姿态角信号通过 PID 控制输出为内环

的角速度信号,角速度信号通过 PID 控制输出为目

标力矩值的信号;同理,外环的位置信号通过 PID 控

制输出为内环的速度信号,速度信号通过 PID 控制

输出为目标力值的信号[31 - 33]。 以纵向运动通过姿

态角偏差 Δθ输出目标俯仰力矩值Mdes 为例,内外环

PID 控制器的状态变量关系为[34]

外环:qdes( t) = KpθΔθ( t) + K iθ∫t0 Δθ(τ)dτ +

Kdθ
dΔθ( t)

dt

内环:Mdes( t) = KpqΔq( t) + K iq∫t0 Δq(τ)dτ +

Kdq
dΔq( t)

dt

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

(7)

式中:外环输入值和输出值分别为姿态角偏差

Δθ( t) = θdes( t) - θmeas( t) (目标值与实际测量值的

差值)和俯仰角速度偏差 Δq( t) = qdes( t) - qmeas( t)
(目标值与实际测量值的差值),内环输出值为目标

俯仰力矩值 Mdes;Kpθ、K iθ、Kdθ 分别为姿态角环的比

例、积分、微分系数; Kpq、K iq、Kdq 分别为角速度环的

比例、积分、微分系数。
将目标力和目标力矩值输入到验证机飞行动力

学模型中,通过式(5)和式(6)求解出 4 个电机的目

标推力值,完成目标力和目标力矩到 4 个电机推力

的分配,并根据推力与转速的关系,得到 4 个电机的

转速。 通过改变转速,改变电机螺旋桨产生的推力,
从而实现目标力和目标力矩,使状态变量达到目标

值,完成姿态控制。
零舵面飞行控制技术可以看作一种直接力控制

技术,能够有效补偿气动力不足导致的气动力控制

响应慢问题[35]。 而且由于电机控制没有液压油源,
带来的结构重量更小,且具有频响快、结构紧凑和维

护方便的优点[36 - 37]。 此外,由于传统舵面和增升装

置都具有相关的传动装置、收放机构,因此存在一定

的机构失效风险。 例如对于襟翼而言,失效形式常

为:系统对丝杆提供的驱动力不能克服襟翼机构运

动过程中所受气动载荷及各部件之间产生的耦合阻

力,导致机构运动卡滞或回退[38]。 相较之下,零舵

面飞行控制技术因省去了常规气动布局的传统舵面

和增升装置,规避了此类失效风险,同时也省去了舵

面与翼面处间隙产生的干扰阻力,从而提升了气动

效率[39 - 40]。
将零舵面飞行控制技术应用于验证机中,在飞

控系统设计中融入了上述算法,并通过相关调试、控
制测试验证算法可行性,后续的飞行试验也证明了

该飞行控制技术的可行性。

3　 新型 π 翼布局零舵面技术验证机

的试验

　 　 为了从实践层面对上述设计和创新技术进行验

证,本文对新型 π 翼布局零舵面技术验证机开展了

样机制作,并开展了包括机翼静力试验、动力系统试

验、重心定位试验在内的一系列地面试验,保证其结
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构、动力等功能正常。 随后开展了飞行试验,通过记

录实际飞行情况和相关飞行数据,检验与理论设计、
仿真计算结果的相似性,充分验证这些技术的可

行性。
3. 1　 机翼静力试验

机翼作为无人机的关键承载结构,其性能直接

关系到平台的安全性和可靠性。 固定翼无人机的机

翼静力试验是确保无人机在空中安全飞行的重要环

节。 这项试验模拟了无人机在各种飞行状态下机翼

所承受的气动载荷,以验证机翼结构的强度和刚度

是否满足设计要求,主要评判标准是:结构必须能承

受极限载荷一定时长不破坏,结构必须能承受限制

载荷而无有害的永久变形[41]。 在机翼静力试验开

展初期,本文根据仿真得到的气动载荷沿展向分布

结果,将分布载荷转化为集中载荷,规定机翼加载区

域的面积,利用翼载的定义计算出各区域对应的集

中载荷质量,选用不同质量的沙袋作为集中载荷加

载到选定的加载区域[42]。 具体的试验流程如下

所述。
(1) 将验证机整机倒置并固定在试验平面上,

确保机翼与地面保持水平。 在开始加载前,通过测

量翼根和翼梢的距离地面的垂直高度来获取机翼的

初始高度状态。
(2) 使用质量为 1. 50 kg、1. 25 kg、1. 00 kg 的沙

袋作为静载荷,对称地将其加载在两对机翼的翼根

处、翼展中点处和翼梢处,如图 11( a)所示。 加载

后,记录机翼翼梢的挠度变化。
(3) 从翼梢处开始,对称地卸载两翼沙袋。 卸

载完成后,再次测量机翼的恢复高度状态,以评估结

构的弹性恢复能力。
(4) 使用 3. 00 kg、2. 50 kg、2. 00 kg 的沙袋,重

复上述第 2 步和第 3 步操作。 这一步骤是为了验证

机翼在更大载荷下的性能,确保机翼结构在极端条

件下的安全性和可靠性。
图 11(b)是机翼翼尖挠度随载荷比变化曲线

图。 根据静力试验结果可知,随着载荷的增加,新型

π 翼布局零舵面技术验证机的机翼翼尖挠度变化率

减小并趋于稳定,表明机翼在临界载荷前保持了足

够的刚度和强度,满足设计标准。 且卸载后,机翼弹

性恢复良好,充分证实了材料的弹性和结构稳定性。

图 11　 机翼静力试验图　 　 　

3. 2　 动力系统地面试验

动力系统是无人机的心脏,其性能直接影响到

无人机的飞行效率、航程、载荷能力以及可靠性。 动

力系统地面试验能够确保动力系统在实际飞行前已

经过充分的验证和调整,以满足设计要求和预期性

能。 本文通过进行动力系统的地面试验,以评估电

机和螺旋桨的性能,通过拉力-转速曲线及转速与

油门点的关系,找到不同飞行状态下适合的油门

点[43 - 44]。
以最大起飞重量 6. 50 kg 计算,对单个电机螺

旋桨进行测试。 通过无人机动力测试系统 Flight
Stand 500 测试台获取包括拉力、转速等在内相关试

验数据,绘制出拉力随油门点变化曲线图如图 12 所

示。 当油门点小于 90%时,拉力与油门点的平方成

正比,油门点与转速成比例关系,且拉力与转速的平

方成正比,因此实验结果符合理论分析结果;当油门
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点大于 90%时,电机驱动螺旋桨提供的拉力有所减

小。 因此,实际飞行过程中控制油门点始终不高于

90% [44]。 巡航状态下,油门点位于 40% ~50%之间。

图 12　 螺旋桨拉力随电机油门点变化曲线图

3. 3　 重心定位试验

重心定位试验的主要目的在于验证无人机的实

际重心位置是否与设计重心相吻合,这一点对于飞

行安全至关重要。
试验过程中,采用直径 2 mm 的配重绳,穿过验

证机机身预设的横向和纵向配重孔,这些孔的位置

标志着设计重心点。 随后将验证机抬高至完全离地

状态,并仔细观察其自由状态下的全机姿态,如

图 13所示。 倘若验证机能够保持水平姿态,这表明

实际重心位于设计中心点;反之,如果姿态出现倾

斜,则需要通过调整机身前后的配重片以及前机身

电池的安装位置来重新进行试验。 重复此过程,直
至验证机的姿态能够在无外力作用下基本保持水

平,从而确保了其实际重心与设计重心的一致性。

图 13　 重心定位试验图

3. 4　 飞行试验

本文对新型 π 翼布局零舵面技术验证机开展

了多次短距起飞及飞行试验,包括地面滑跑加速、抬
头、离地和爬升至安全高度开展指定飞行动作等一

系列项目。
滑跑加速试验中,先将验证机放置在跑道一端

的中线上,并将其发动机调整至最大功率状态,以实

现无人机在地面的直线加速滑跑。 当飞行高度超出

一个翼弦的长度时,地面效应对飞机的影响基本消

失,标志着短距起飞试验的完成。 实现首次起飞后,
后续试验通过不断调整电机的转速,发现在电机最

大功率下,验证机可实现 50. 0 m 以内高效起飞,因
此具备短距起飞能力。

验证机在起飞成功后爬升至安全高度,并进行

水平直线飞行,如图 14 所示。 飞行高度为 30. 0 m,
最大飞行速度为 17 m·s - 1,在接受到地面的指令

后,验证机执行滚转、俯仰等机动运动,并在空中进

行盘旋,最小盘旋半径为 40. 0 m。 面对飞行过程中

的扰动,验证机展现出了快速的短周期响应能力,并
能做出相应的姿态调整,这充分说明验证机的操控

性和稳定性均符合设计要求。 飞行试验表明,验证

机最大升阻比在 17 ~ 18 之间,与仿真结果的误差控

制在 10%以内,是常规布局 10. 00 kg 级固定翼无人

机的 1. 5 倍。

图 14　 飞行试验图

4　 结 论

针对传统油动无人机的局限,本文研究设计了

一种新型 π 翼布局零舵面技术验证机,以提升无人

机的气动效率。 在气动方面,通过采用新型 π 翼布

局的形式,理论上将最大升阻比提升至 23,并通过

气动仿真与常规布局进行对比,最大升阻比为常规

布局的 1. 5 倍。
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在动力方面,验证机采用翼梢电机驱动螺旋桨

的形式提供飞行所需动力,包含了 2 项创新技术:翼
尖主动减阻技术和零舵面飞行控制技术。 通过翼尖

主动减阻技术,翼尖螺旋桨转动产生的反向滑流可

以削弱翼尖涡影响,减小诱导阻力。 通过与传统的

翼梢小翼减阻形式进行对比,翼尖主动减阻技术将

诱导阻力系数显著降低,减阻效率提升约 20% ,且
在起降阶段、大迎角飞行状态下优势更为明显。

在控制方面,采用零舵面飞行控制技术,通过主

动改变电机转速,合理分配 4 个电机的转速值,实现

螺旋桨的差速转动,产生所需的推力和操纵力矩,改
变飞行姿态,舍弃了传统的舵面操纵,在一定程度上

降低了控制系统的结构重量和失效风险。
经过地面和飞行试验,验证了该验证机机在气

动、动力系统及创新技术方面的可行性。
本文为无人机设计提供了新的思路,也在一定

程度上展示了无人机气动效率的提升潜力,为行业

提供了有价值的实践经验。 随着技术的持续优化和

应用范围的扩展,有望为无人机的性能提升和应用

场景的多样化做出更大的贡献。
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Teaching design and experiment of a novel π-wing
layout zero rudder surface UAV
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Abstract
The improvement of aerodynamic efficiency of oil-powered UAVs has become a hot topic of current research.

In this paper, a new technical demonstration machine for π-wing layout zero-rudder UAV is designed, aiming to
improve the aerodynamic efficiency of conventional oil-powered UAV through new layout forms and innovative tech-
nologies. The demonstrator adopts a new π-wing layout, with two pairs of straight wings at the front and rear provi-
ding positive lift and increasing the lift-drag ratio. Motors are installed at the wingtips of the front and rear wings to
drive the propellers to rotate and provide the power required for flight, and the wingtip active drag reduction tech-
nology is used to generate slip streams of different intensities according to different flight stages, which can actively
weaken the wingtip vortex, reduce the wingtip airflow downwash, and further improve its aerodynamic efficiency. In
addition, the demonstrator also adopts zero rudder plane flight control technology, using wingtip motors to drive the
propeller to achieve differential rotation, generate control torque for attitude control, realize the de-rudder surface
design, avoid the additional resistance caused by rudder surface manipulation, and further improve aerodynamic ef-
ficiency. After calculation verification, aerodynamic simulation experiments, ground tests and flight tests, the dem-
onstrator remains normal in flight state, with a maximum take-off weight of 6. 5 kg, a maximum flight speed of
60 km·h - 1, and a maximum lift-drag ratio of 17 ~ 18, which is 1. 5 times that of conventional UAVs of the same
heavyweight, significantly improving aerodynamic efficiency. The layout and innovative technology of the demon-
strator are expected to be applied to the design of future drones.

Key words: aerodynamic efficiency, new π wing layout, wingtip active drag reduction technology, zero rud-
der plane flight control technology, rise to resistance ratio
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