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小型涵道式无人机的研究进展

李远伟，奚伯齐，伊国兴，王常虹
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摘　要：结合涵道式无人机发展现状阐述涵道式无人机的优点，对无人机飞行机理进行分析，结合动力学分
析建立涵道式飞行器的数学模型，设计控制器并进行了飞行试验．结果表明：涵道风扇布局飞行器具有较好
的悬停性能，在悬停和小角度机动时，各通道之间的耦合可以忽略不计．
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　　涵道无人机具有垂直起降和悬停的飞行特
性，在体积、隐蔽性和飞行性能上都具有鲜明的特

点，已成为当今微小型无人机研究开发领域的研

究热点．

１　无人机发展
无人机是指不搭载操作人员的一种动力空中

飞行器．无人机采用空气动力为飞行器提供所需
的升力，能够自动飞行或进行远程引导；既能一次

性使用也能进行回收；能够携带致命性或非致命

性有效负载．弹道或半弹道飞行器、巡航导弹和炮
弹不能看作是无人空中飞行器．

无人机之所以深受各国青睐，究其原因在于

它相对于有人飞机具有不可比拟的优点：无人机

不受人为因素（如过载因素）的制约，因而可以最

大限度地发挥它的性能；通过提高机动性能来增

加隐蔽性和提高生存能力，例如无人侦察机在恶

劣的气候条件下可以潜入敌目标上空进行昼夜侦

察，及时提供战场信息；无人机造价低廉，通常一

架无人机的造价在几十万美元，至多几百万美元，

而且其使用、维护费用低，而有人飞机由于考虑了

人的因素，动辄上千万美元；操作灵活，机动性好，

可以完成许多特殊的任务．未来无人机在军事和
民事上都有广泛的应用前景．在军事领域，采用无
人机进行作战和侦察，可以减少人员的伤亡，还能

具有超高过载的机动能力，有利于攻击和摆脱威

胁．在民用领域，无人机可以完成资源勘测、灾情
侦察、通信中继、环境监测等繁重、重复或具有一

定危险的任务．



１１　国外涵道式无人机研究现状
１１．１　Ｃｙｐｈｅｒ无人机

如图１所示，Ｓｉｋｏｒｓｋｙ公司 Ｃｙｐｈｅｒ无人机飞
行平台采用共轴双桨涵道式布局，机体扁平，涵道

长径比较小，在平飞时涵道可以提供一部分升力，

平台的飞行姿态控制是通过螺旋桨的周期变距装

置来实现的．

图１　Ｃｙｐｈｅｒ无人机

１１２　ＯＡＶ
２００１年，美国防高级研究计划局（ＤＡＲＰＡ）

启动了建制无人机（ＯｒｇａｎｉｃＡｉｒＶｅｈｉｃｌｅ，ＯＡＶ）计
划［１］．“极光”飞行科学公司、英航字系统公司和
霍尼韦尔公司被授予了阶段 Ｉ的竞争性合同，开
发和演示一种仅采用涵道风扇技术实现悬停和凝

视能力的“未来战斗系统”ＩＩ级无人机原型．美国
极光公司（ＡｕｒｏｒａＦｌｉｇｈｔＳｃｉｅｎｃｅｓ）的金眼（Ｇｏｌｄｅｎ
ｅｙｅ）２１００涵道无人机采用了尾部稳定翼以及涵
道外部可拆卸的活动机翼，这样做的目的是提高

其在平飞状态时的飞行稳定性和飞行速度．霍尼
韦尔公司的Ｋｅｓｔｒｅｌ涵道无人机［２］，是该公司参与

ＯＡＶ竞标的早期方案，该方案将油箱布置在涵道
入口的两侧，涵道长径比较小，控制舵片远离涵道

出口，整机质量＜５５ｋｇ．联合航宇公司早期曾研
制出一种涵道风扇无人机，新型无人机是根据美

国的“建制无人机 －ＩＩ”（ＯＡＶ－ＩＩ）研制的，霍尼
韦尔公司的 ＯＡＶ－ＩＩ无人机经过了完全重新设
计．该无人机的外形加大，载重量提高，有效载荷
可达９ｋｇ．ＯＡＶ－ＩＩ飞行器使用一个３０ｋＷ的重
油发动机来驱动，并且可以续航２ｈ、飞行１６ｋｍ．
其上有效负载包括一套激光雷达障碍规避系统和

带有激光测距仪／指示器的光电／红外传感器（见
图２）．

图２　“金眼”、ＯＡＶ、ＯＡＶ－ＩＩ

　　另外英国还研制了一种碟式无人机，如图３，
该无人机还在室内实验阶段．

图３　碟式无人机

１１３　“扇尾”（Ｆａｎｔａｉｌ）无人机
新加坡也推出了自己的涵道风扇无人机

Ｆａｎｔａｉｌ（见图４），包括“扇尾”３０００和“扇尾”５０００
垂直起落无人机．“扇尾”５０００从２００１年开始研
制，机体结构比３０００型更简单也更轻，但全重由
后者的３ｋｇ增至５５ｋｇ，这是因为采用了一台更
大的发动机并提高了有效载荷能力．该机可搭载
４００ｇ有效载荷，最大平飞速度１１１ｋｍ／ｈ（比３０００
型快），可在５ｋｍ半径处盘旋３０ｍｉｎ．该机具有垂
直起降以及水平高速飞行的能力．在结构上，该无
人机涵道长径比较小，涵道出口处周向布置了六

片控制舵，用于转矩的平衡；在控制舵片下方还安

装有呈十字布放栅格尾翼，用于控制无人机的飞

行姿态．

图４　新加坡Ｆａｎｔａｉｌ５０００无人机
１２　国内研究现状

与国外的研究成果相比，我国在涵道式无人

机方面的研究起步较晚，仍处于起步阶段，还有很

多关键技术问题尚在初步的摸索研究中．南京航
空航天大学通过风洞实验分析了涵道风扇升力系

统的升阻特性，指出涵道风扇作为升力装置仅适

合于强调悬停和低速飞行性能的飞行器，对涵道

式无人机的设计有很大的指导意义［３－４］．
本文研制的小型涵道式无人机，是基于美国

ｉ－ｓｔａｒ［５］的原理设计的，目前处于实验阶段，并取
得了较好的实验结果．

２　涵道式无人机结构设计与动力学
分析

２１　涵道式无人机总体布局
无人机为涵道风扇式结构，主要由上载荷仓、
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下载荷仓、涵道风扇系统和着陆架４部分组成，如
图５所示．上部为圆柱形载荷仓，可以用来安装摄
像装置、飞行控制器以及各种电子设备供电电源

等，涵道中间安装了活塞发动机、螺旋桨以及导流

片等．发动机可以采用油机，也可采用电动机，主
要取决于整个结构的质量，如果整体质量在５ｋｇ
以下，可以考虑采用电池动力发动机，若质量大于

５ｋｇ，采用油发动机，可以延长飞行时间．螺旋桨
为定距桨，由发动机直接驱动．下部载荷仓内部装
载了姿态测量传感器（包括３轴陀螺仪、３轴加速
度计以及３轴磁强计）、ＧＰＳ模块、气压传感器等，
分别用来提供无人机姿态信息、地理位置、地速信

息和气压高度信息，另外，在下载荷仓下平面安装

了超声波传感器用以测量超声波高度信息，用来

控制无人机的起飞和降落．涵道内部是周向分布
的１２个导流片，控制舵片分布在导流片的下方，
用来产生滚转、俯仰和偏航力矩．下面具体分析各
部分的气动特性［６－７］．
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图５　涵道式无人机结构

２２　涵道风扇系统
涵道可以看作是一种环形机翼，将飞行器的

升力系统和推进系统有效地结合起来，在低空速

下增加飞行器的推力，当无人机前飞时又可以提

供气动升力，以平衡重力，使螺旋桨提供的升力大

部分转化成前进的动力，提高了效率［８］．
与普通的旋翼相比，涵道式旋翼除了旋翼产

生拉力外，涵道壁还产生附加升力．普通螺旋桨产
生的滑流会耗散一部分功率，而涵道可有效地将

螺旋桨滑流转换成推力，这是同等直径的涵道风

扇效率大于螺旋桨的一个原因．涵道气动结构设
计的好坏决定了涵道升力系统的效率，影响涵道

气动效率的结构参数主要有：涵道出口面积与螺

旋桨桨盘面积之比，涵道剖面翼型以及涵道截面

的长宽比．
在无人机处于悬停状态时，螺旋桨是提供升

力的唯一动力来源，在机体坐标系中，螺旋桨产生

的拉力

Ｔｆａｎ ＝∫
ｒ１

ｒ２

１
２Ｎｂρω

２
ｐｃＣＬ（α）ｒ

２ｄｒ． （１）

其中：Ｎｂ为螺旋桨桨叶数量，ρ为空气密度，ωｐ为
螺旋桨转速，ｃ为螺旋桨桨叶弦长，ＣＬ（α）为升力
系数，由于螺旋桨桨叶的攻角随着距桨轴的距离

的变化而变化，因此ＣＬ（α）是攻角α的函数，文献
［９］指出升力系数 ＣＬ（α）与攻角 α的关系

［９］

如下：

ＣＬ（α）＝ＣＬ０α
２＋ＣＬ１α＋ＣＬ２．

ＣＬ０，ＣＬ１，ＣＬ２为常数．螺旋桨产生的扭矩为

Ｍｆａｎ ＝
１
２Ｎｂρω

２
ｐｃｐｒｏｐ∫ｂｌａｄｅＣＤ，ｐｒｏｐｒ３ｄｒ．

　　在悬停状态时，气流从正上方通过涵道时，其
产生的升力或阻力都不能转化成无人机的升力，

所以它本身并不产生升力，它能够增加升力主要

是由于它能加速气流通过螺旋桨的速度来达到增

加升力的作用．涵道限制了气体的自由流动，在
设计中尽量使螺旋桨的直径接近于涵道的内径以

减小螺旋桨桨尖和涵道内壁之间的距离，这样会

大大降低桨叶的翼梢部位的气流绕流，从而提高

螺旋桨的效率．增加旋翼的有效长度，设涵道的
存在使螺旋桨的效率提高了 η，所以涵道风扇系
统产生的升力总和为

Ｔ＝（１＋η）Ｔｆａｎ．
　　当无人机做前飞时，涵道本身也会产生升力
和阻力，计算方法与固定翼飞机的机翼升力和阻

力的计算方法一致，这也是涵道式无人机的最大

优点．当高速前飞时，涵道本身可提供很大的升
力，以平衡机体的重力，使螺旋桨的拉力可以大部

分用来提供前飞的动力，提高了效率．
２３　导流片

由于螺旋桨的挥舞，不仅会产生升力，同时也

会有阻力，根据陀螺效应产生反扭矩，使无人机机

体绕Ｚ轴向与螺旋桨旋转方向相反的方向缓慢
转动，而且随着螺旋桨转速的增大，反扭矩也会越

大．涵道无人机可以采用共轴的双旋翼等速对转
来相互抵消螺旋桨旋转产生的转矩，但是这种方

式需要两套动力系统或者通过复杂的传动机构来

实现双旋翼的对转．在本文研究的涵道式无人机
采用了导流片偏转一定角度来平衡螺旋桨产生的

扭矩，结构简单．在涵道中部对称地安装了１２个
导流片，它们只产生偏航偏转力矩［１０］：

Ｍｒ＝０．５ρｃｖ
２
ｉＣＬ（αｏｐｔ）Ｓｌ．

其中：ｖｉ为诱导速度，Ｓ为导流片有效面积，αｏｐｔ为攻
角，ｌ为气压中心到无人机质心的距离．由Ｍｆａｎ ＝Ｍｒ
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得

１
２Ｎｂρω

２
ｐｃｐｒｏｐ∫ｂｌａｄｅＣＤ，ｐｒｏｐｒ３ｄｒ＝
１
２ρｃｖ

２
ｉＣＬ（αｏｐｔ）Ｓｌ． （２）

由于，

Ｔ＝２ρＡｖ２ｉ，
其中Ａ为旋翼桨盘的面积．又由式（１）得Ｔ～ω２ｐ，
代入（２）可知 ＣＬ（αｏｐｔ）与 ωｐ无关，进一步可得
αｏｐｔ与ωｐ无关，即导流片的初始偏转角度与螺旋
桨转速无关，因此只要导流片初始角度确定后，导

流片的角度就可以固定，不随着螺旋桨转速变化

而变化．
２４　控制舵片

无人机利用控制舵面的偏转角度来产生滚转

力矩、俯仰力矩和偏航力矩，从而实现对无人姿态

的控制．舵面的偏转角度不仅会产生姿态控制力
矩，而且会减小螺旋桨的升力，同时会产生水平方

向上的力使无人机在水平面内产生运动．舵片产生
的升力和阻力可以按照常规的固定翼机翼来计算．

ＦＬ ＝
１
２ρｖ

２
ｉＳＣＬ（α），

ＦＤ ＝
１
２ρｖ

２
ｉＳＣＤ（α）．

　　在悬停状态下，没有侧风干扰时，控制舵片的
攻角即为舵的偏角．当然，考虑水平高速机动的
情况下，就必须考虑水平方向气流速度对舵片的

气动影响．

３　涵道式无人机控制系统设计
与直升机不同，涵道式无人机桨距固定，螺旋

桨转速用来控制机体的升降运动，姿态控制是通过

涵道下洗流对固定或可调翼板的作用力来实现，控

制舵片的操纵是通过固定在涵道尾部的舵机实现

的，通过这些导流板的耦合作用可以产生飞行器姿

态控制力和控制力矩．飞行姿态可以是悬停，也可
以是近似的高速平飞，这也是该类飞行器在飞行性

能上有别于周期变距飞行器的最大特点．
无人机六自由度运动学方程如下：

ｍ（ｕ＋ｑｗ－ｒｖ）＝ΣＦｘ，

ｍ（ｖ＋ｒｕ－ｐｗ）＝ΣＦｙ，

ｍ（ｗ＋ｐｖ－ｑｕ）＝ΣＦｚ
{

；

（３）

Ｉｘｐ－（Ｉｙ－Ｉｚ）ｑｒ－Ｉｘｚ（ｐｑ＋ｒ）＝ΣＭｘ，

Ｉｙｑ－（Ｉｚ－Ｉｘ）ｒｐ＋Ｉｘｚ（ｐ
２－ｒ２）＝ΣＭｙ，

Ｉｚｒ－（Ｉｘ－Ｉｙ）ｐｑ－Ｉｘｚ（ｐ－ｑｒ）＝ΣＭｚ
{

；

（４）

· ＝ｐ＋ｑｓｉｎｔａｎθ＋ｒｃｏｓｔａｎθ，
θ＝ｑｃｏｓ－ｒｓｉｎ，

φ· ＝（１／ｃｏｓθ）（ｑｓｉｎ＋ｒｃｏｓ）．
　　将无人机所受到的力和力矩带入式（３）、
（４），即得到无人机的数学模型．

无人机飞行控制系统采用串联的ＰＩＤ控制方
案，内环实现角速率稳定控制，外环实现姿态角控

制，以俯仰通道为例，控制框图见图６．

!"#$

%&'(

!)*+

,-.

/01

23

!!!"#

456

!!!"#

456

!

"

!

!

!

#!

!

"

$

%

&

%

'('#

图６　姿态控制框图

　　飞行试验结果如图７～９所示，其中点划线表
示输入的指令，实线表示飞行器姿态响应曲线．由
实验结果可以看出：在小角度机动范围内，无人机

的姿态响应很好地跟踪了系统的输入指令；同时，

在悬停和小角度机动时，各通道之间的耦合很小，

可以忽略不计．以上结论都是在小角度机动下得
到的试验结果，在高速前飞状态时，必须考虑各个

!"# !$# !%# !&# !'# !(#

)!&

)!#

)&

#

&

!#

!&

! * +

!

"

#

*

$

!

%

&'

()

, ) )

- -

图７　滚转角姿态响应
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图８　俯仰角姿态响应
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图９　偏航角姿态响应

通道之间的耦合．

４　结　论
１）在小角度机动下，根据简化模型设计的控

制器完全满足小角度范围内的姿态跟踪性能，此

时各通道之间的耦合可以忽略不计．
２）针对大角度高速前飞状态下的流场分析，

以及此时涵道风扇系统的升力、阻力的计算方法，

还没有成熟的理论分析和计算方法，目前都是基

于实验方法得到的结果，因此有待于进一步研究．
３）在阵风影响下无人机的悬停控制方法也

是亟待解决的一个问题．
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