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摘 要: 提出了一种新结构的六转子无人飞行器的概念，该飞行器可以在空间任意方向飞行，甚至可以在地面上滚

动前进。分析了其可能的三种构型并给出了各自的运动方程，给出了三轴解耦时该飞行器的配置方式及转子空间

位置。由于该飞行器具有小尺寸外形、低重量和飞行速度慢的特点，根据转子速度、弦长和飞行模态，计算得该飞行

器的雷诺数变化范围为 1 × 104到 12． 8 × 104。以选用的 Eppler 387 翼型作为分析对象，采用正投影混合网格方法对

其在低雷诺数下的气动性能进行研究，得到了雷诺数分别为 1 × 104，2 × 104，3 × 104 和 6 × 104 下对应不同迎角的

升力系数、阻力系数和升阻比，并对雷诺数为 6 × 104 下的升力系数仿真结果同试验结果进行了对比，二者具有较好

的一致性。制作了六转子微型飞行器样机，实现了垂直起降及慢速前飞。
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0 引 言

随着 MEMS、微电子、新型能源及计算机等技术的

发展，微型飞行器的性能日益提高，已经具有了实用

性［1-2］。微型飞行器具有体积小、重量轻、成本低的飞行

平台优势，且其操纵方便、机动灵活、噪音小、隐蔽性好，

因此无论是在军事领域还是在民用领域，都具有十分广

阔的应用前景［3-4］。在军用领域，微型飞行器可用于敌

情侦察、目标追踪、电子干扰、损伤评估、核生化取样、部
署传感器、中继通讯、甚至主动进攻和防御。带有目标

定位、信息传递以及攻击性武器的多种 MAV 可以集群

发动“火蚁”战争。在民用领域，微型飞行器可用于环

境研究、人道主义排雷、自然灾害的监视和救援等。
以产生升力的方式来分类，当前研究的微型飞行器

总体上可分为三类: 固定翼式微型飞行器、旋翼式微型

飞行器和扑翼式微型飞行器。固定翼式微型飞行器升

力由与传统飞行器一样的固定机翼产生，结构简单，但

机动性不高。旋翼式微型飞行器升力由旋翼产生，其最

大特点是可垂直起降和悬停，机动性比固定翼式好。扑

翼式 MAV 是一类模仿鸟类和昆虫飞行的一类飞行器。

其主要特点是将举升、悬停和推进功能集于一身，但其

设计及气动性已经超出了传统的概念，远未达到实用化

要求［5-9］。
当前世界的军事冲突大部分都是局部范围小规模

的军事冲突，战斗场合多发生在城市背景下，特别是愈

演愈烈的反恐战争，城市背景下对敌人的侦察、监视及

位置确定等要求越来越重要。使用微型无人飞行器对

于实现上述任务具有得天独厚的优势，甚至可以投掷炸

弹等完成对敌人的清除。当前研究的三种微型飞行器

的绝大部分共同存在的一个不足就是机动性不够，在执

行任务的过程中无法很好的隐蔽自己的行踪，这样被敌

方发现的可能性将成倍增加。
基于当前微型飞行器应用于反恐等城市作战需要

的不足，本文提出了一种具有高度机动性的六转子微型

飞行器的概念，该飞行器能实现快速前飞，悬停，前飞中

任意方向滚转和偏航，当具有合适的外壳时甚至可以沿

着地面或建筑物的垂直外壁滚动前进。根据任务的需

要可以携带不同的载荷完成对敌侦察、监视及清除，或

者对地震等自然灾害造成的封闭建筑内的被困人员情

况进行侦察、输运给养等。本文将详细分析其空间配置



结构与飞行器性能的关系以及旋翼在低雷诺数下的气

动特性，确定该微型飞行器的最优结构，得到旋翼在低

雷诺数下的气动力参数，为飞行控制系统的设计提供精

确的动力学参数。

1 六转子微型飞行器的结构、配置及

初步的动力学分析

六转子微型飞行器由居于正六边形的六个顶点的

六个转子构成，包括其支撑结构及用于安放载荷的中心

平台，如下图 1 所示，根据转子空间安装角度及位置的

不同，飞行器有三种结构( 如图 1 ( a) 、图 1 ( b) 和图 1
( c) 所示) ，其自由体受力如图 2 所示，图 2( a) 、图 2( b)

和图 2( c) 分别对应图 1( a) 、图 1 ( b) 和图 1 ( c) 三种结

构的受力状态。图 2 中 f1、f2、f3、f4、f5 和 f6 分别是六个

转子旋转产生的升力。θ 对应于旋转平面同机体平面

间夹角， 对应旋转平面在平台平面上的投影形成的椭

圆短轴与一对转子连线的夹角。D 表示阻力的合力，

mg 表示重力。α、β 和 γ 分别表示阻力 D 与 x 轴、y 轴及

z 轴的夹角。J 表示飞行器的转动惯量，ω 表示飞行器

自身的旋转速度。
因此，图 1( a) 所示结构的飞行器运动方程为:
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图 1( b) 所示结构的飞行器运动方程为:
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图 1c 所示结构的飞行器运动方程为:
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图 1 六转子微型飞行器的配置结构

Fig． 1 The configuration of multi rotor flight vehicle

( a) ( b) ( c)

图 2 六转子微型飞行器自由体受力图

Fig． 2 The free － body diagram of the vehicle in flight

分析运动方程组( 1 ) ，该配置结构的微型飞行器可

以产生任意方向的力及力矩; 而运动方程组( 2 ) 显示了

该结构的飞行器不能提供绕 z 轴的扭转力矩，即该结构

的飞行器不用提供绕 z 轴的偏航操作，因此该结构配置

有缺陷; 分析运动方程组( 3 ) 可知，角度  的出现减小

了绕 z 轴的扭矩，同时也减小了沿 x 轴和 y 轴的力。综

合以上分析，如图 1 ( a) 所示配置结构的微型飞行器具

有最优的性能。
对于如图 1 ( a) 所示配置结构，相邻两个旋翼所产

生升力的夹角 ψ 为:

ψ = arccos( － 1 /2sin2θ + cos2θ) ( 4)
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当 θ 取 54． 7 时，ψ 等于 90 ，此时旋翼产生的升力相互

垂直，即三对旋翼产生的升力在空间正交，可分别对单

轴进行控制不影响另两轴，无耦合，简化了控制。

2 旋翼低雷诺数下的气动性能分析

对微型飞行器来说，低速、小尺度和低雷诺数( Re)

是其主要技术特征。MAVs 决不是常规飞行器的简单缩

小，在低雷诺数空气动力学设计上将面临巨大挑战。
飞行器 旋 翼 采 用 最 常 用 的 低 雷 诺 数 翼 型 Eppler

387，根据其弦长及速度范围可以确定 Re 数的范围为

1 × 104 到 12． 8 × 104。Eppler 387 在雷诺数 Re 小于 6 ×
104 以下还未有人研究过，而大于 Re 小于 6 × 104 已经

有现成的研究结果可以引用［10］，因此重点研究 Eppler
387 在雷诺数 Re 小于 6 × 104 时的气动性能。

应用流体动力分析软件 Fluent 6． 1 作为分析工具，

采用正投影混合网格方法对其在低雷诺数下的气动性

能进行研究，建立的分析模型有限元网格模型如图 3 所

示。有限元分析结果的精度同网格尺寸具有直接关系，

网格精度不够导致分析结果有误差，而过密的网格又造

成了大量计算时间的浪费甚至无法得到分析结果，因此

需要确定合理的网格密度。图 4 显示了在四种网格密

度下升力系数随转子桨片攻角的变化曲线。四种网格

密度分别为: ( 1) 327 个四边形内部网格和 1 809 个三

角形外部网格; ( 2) 1 280 个四边形内部网格和 6 780 个

三角形外部网格; ( 3 ) 5 426 个四边形内部网格和 27
534 个三角形外部网格; ( 4) 21 975 个四边形内部网格

和 91 549 个三角形外部网格。从图 4 可以看出，第一种

网格密度不足，导致分析结果的精度较差，第二种网格

密度分析结果相对第一种有了一定的改善，第三种密度

网格分析结果同第四种密度网格的分析结果具有基本

一致的精度，但第四种网格密度远大于第三种网格密

度，需要的计算机机时更多，综合考虑，第三种密度的网

格可以提供足够的分析精度，本文的后续分析中所使用

的网格密度都采用条件( 3) 所对应的网格密度。
图 5 ～ 图 7 分别给出了升力系数在雷诺数分别为

Re = 1 × 104、2 × 104、3 × 104、6 × 104 下随桨片攻角的变

化曲线、阻力系数在雷诺数分别为 Re = 1 × 104、2 × 104、
3 × 104、6 × 104 下随桨片攻角的变化曲线、升阻比在雷

诺数为 Re = 1 × 104、2 × 104、3 × 104、6 × 104 下的变化

曲线。分析图 5 ～ 图 7，随着雷诺数的降低，升力系数减

小而阻力系数增加，升阻比减小，因此随着雷诺数的减

小飞行器的负载能力降低。当桨片的攻角大于 8°时，

因气流分离造成的升阻比随攻角的增大反而减小，对于

本项研究的微型飞行器，攻角选在 8°是合理的选择。
图 8 给出了升力系数在雷诺数 Re = 6 × 104 下仿真结

果与文献［10］中试验结果的比较，从图中可以看出，攻

角从 0° ～ 6°，仿真结果同试验结果具有较好的一致性;

当攻角大于 6°时，仿真结果比试验结果约小 6% 但趋势

一致，其原因是在这一攻角范围气流分离产生的前缘涡

在实验中仅出现在外侧，内侧仍为附着流动。

图 3 分析模型的网格图

Fig． 3 Conformal hybrid mesh system for airfoil Eppler 387

图 4 不同网格密度的升力系数曲线

Fig． 4 The lift coefficients CL under Re =1 ×10
5

with four grid density distributions

图 5 升力系数分别在雷诺数 Re =1 ×104，2 ×104，

3 ×104 和 6 ×104 下随桨片攻角的变化曲线

Fig． 5 Lift coefficient comparison of Reynolds-

number Re =1 ×104，2 ×104，3 ×104 and 6 ×104
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图 6 阻力系数分别在雷诺数 Re =1 ×104，2 ×104，

3 ×104和 6 ×104 下随桨片攻角的变化曲线

Fig． 6 Drag coefficient comparison of Reynolds-

number Re =1 ×104，2 ×104，3 ×104 and 6 ×104

图 7 升阻比在雷诺数为 Re =1 ×104，2 ×104，

3 ×104和 6 ×104 下的变化曲线

Fig． 7 The ratio of lift coefficient to drag coefficient und-

er Reynolds number Re =1 ×104，2 ×104，3 ×104 and 6 ×104

图 8 升力系数在雷诺数 Re = 6 ×104 下

仿真结果与实验结果的比较

Fig． 8 The comparison of lift coefficient between

simulation and experiment under Re =6 ×104

3 试 验

制作了如图 1( a) 配置结构的六转子微型飞行器样

机，该飞行器的重量为 3． 12kg，旋翼翼型类型为 Eppler
387，旋翼攻角为 8°，安装角 θ 为 54． 7°。样机当前实现

了垂直起飞和慢速前飞，下一步将进一步完善控制系

统，提高飞行器的飞行品质。根据起飞时旋翼所对应的

转速计算出实际的升力系数比仿真分析结果小5． 26% ，

这一结果同参考文献［10］中试验结果相吻合。飞行试

验证明本文所提出的飞行器原理可行，同时也证明了本

文对翼型 Eppler 387 低雷诺数下的仿真结果是正确的。

4 结 论

( 1) 合理配置六转子在空间位置，本文所提出的六

转子无人飞行器可以在空中向任意方向飞行，提供合适

外壳时甚至可以在地面上滚动前进。当 θ 取 54． 7°时，

旋翼产生的升力相互垂直，即三对旋翼产生的升力在空

间正交，无耦合。
( 2) 分析了 Eppler 387 在雷诺数小于 6 × 104 下的

气动性能，随着雷诺数的降低，升力系数减小而阻力系

数增加，升阻比减小，因此随着雷诺数的减小飞行器的

负载能力降低。
( 3) 当桨片的攻角大于 8°时，因气流分离的影响，

Eppler387 的升阻比随攻角的增大反而减小，对于本项

研究的微型飞行器，攻角取 8°是合理的选择。
( 4) 制作了六转子微型飞行器样机，实现了垂直起

飞及慢速前飞，证明了该结构飞行器原理可行，同时也

证明了本文对翼型 Eppler 387 低雷诺数下的仿真结果

的正确性。
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Characterization of a multi rotor micro air vehicle
and simulation of airfoil aerodynamics at low Reynolds-number

BAI Yue1，CAO Ping2，GAO Qing-jia1，SUN Qiang1

( 1． State Key Laboratory of Applied Optics，Changchun Institute of Optics ，Fine Mechanics and Physics，Chinese Academy of Sciences，

Changchun 130033，China; 2． School of Sciences，Changchun Institute of Technology，Changchun 130012，China)

Abstract: In this paper，a concept of multi rotor micro air vehicle ( MAV) ，which can motion to any direction e-
ven rolling on the ground，was presented． Three configurations of this vehicle were analyzed and the equations of mo-
tion were built． The vehicle has smaller sizes of shape，lighter weight and lower flight speed． As a result，Reynolds
number of airfoil for this vehicle，based on rotor velocity，rotor chord length and flight mode of the vehicle，was varied
from 1 × 104 to 12． 8 × 104 ． A fairly conventional low Reynolds number airfoil section ( Eppler 387) was chosen for the
analysis． Aerodynamic characteristics of airfoil at low Reynolds number were investigated in order to better understand
the behavior of airfoils in different flight regime using conformal hybrid meshes． The lift coefficient，drag coefficient
and ratio of lift coefficient to drag coefficient at Reynolds number of 1 × 104，2 × 104，3 × 104 and 6 × 104，respective-
ly，for a series of attack angle，were obtained，no study at Reynolds number less than 6 × 104 before． The results of
simulation were compared to the results of experiment and the agreement of trend of both is very well．
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