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摘 要: 针对一种涡桨类无人机飞行试验，计算分析无人机飞行试验相关气动参数。结合无人机飞行试验参数，建

立无人机发动机推力计算方法，进行无人机推力特性计算分析、升力系数计算分析、阻力系数计算分析、升阻比计算

分析等，并与风洞试验值进行对比分析。研究内容和方法可为无人机改进设计提供依据，并可为其他无人机飞行试

验气动特性参数分析提供理论指导和工程借鉴。
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Abstract : Aiming at the flight test of a turboprop UAV，the aerodynamic parameters related to the flight test of UAV are
calculated and analyzed． Combined with the UAV flight test parameters，the thrust calculation method for UAV engine is
established to carry out the thrust characteristics calculation and analysis，lift coefficient calculation and analysis，drag
coefficient calculation and analysis，lift-drag ratio calculation and analysis，and the result are compared with the wind tunnel
test values． The research contents and methods can provide reference for the improvement design of UAV，and provide
theoretical guidance and engineering reference for aerodynamic characteristic parameter analysis of other UAV flight test．
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1 引 言
近年来，无人机因其无人化、滞空时间长等优势得到了

广泛应用，特别是在战场侦察监视、预警侦察、察打一体、民
用货运、遥感遥测等领域，其发展十分迅猛。随着低速无人
机任务载荷重量及功耗等要求的不断提高，低速无人机规模
也随着增大，大功率的涡桨发动机类无人机逐渐成为无人机
发展的重要方向。

无人机性能试飞是无人机飞行试验的一个重要试飞内
容，目的是通过飞行试验验证无人机的性能特性。发动机推
力特性是无人机性能评估的基础，如何较好地结合地面推力
测试试验、空中飞行试验等结果对发动机推力特性进行校
准，这对无人机性能特性评估至关重要。无人机飞行试验数
据分析是无人机试验的重要部分，由于实际飞行过程中无法
直接采集到无人机气动升力系数、阻力系数、升阻比、发动机
推力等参数，需要通过飞行试验数据计算出相关的气动性能
参数，并与计算仿真和风洞试验进行对比分析，为无人机改
进设计提供设计思路和方法。因此，对无人机系统理论设计
研究和工程设计分析具有较好的指导意义［1，2］。
2 试验数据分析方法

本文着重对飞行试验过程中无法直接采集的升力系数、
阻力系数、升阻比、发动机推力等参数进行计算分析。飞行
试验数据分析方法流程如下:

( 1) 由飞行试验采集到的发动机转速等相关参数计算出
发动机推力;

( 2) 由飞行试验采集的重量、航迹角、飞行高度、速度等
计算出升力系数，并与仿真计算的升力系数进行对比;

( 3) 由飞行试验采集的重量、航迹角、飞行高度、速度等
计算出阻力系数，并与仿真计算的阻力系数进行对比;

( 4) 通过升力系数、阻力系数等计算出升阻比特性。
3 试验参数分析
3. 1 推力计算分析

考虑到实际飞行过程中暂时无法直接采集到发动机的
输出功率，而发动机输出功率特性可以直接计算发动机推
力，因此采用基于转速和扭矩的计算方法进行发动机输出功
率的计算［3-5］，相关计算功率如下:

P = ρn3D5

以空中巡航阶段某一过程相关转速、扭矩等参数为基
础，计算出某巡航阶段的发动机推力特性，如图 1 所示。可
以看出，在此过程中发动机输出功率约 168～195kW。

图 1 巡航部分段发动机输出功率
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图 2 给出了巡航部分段发动机推力特性计算结果。分
别计算出发动机功率参数 Pr、推力参数 Tr、螺旋桨前进比
λ、功率系数 Cp及拉力系数 Ct，最终计算出发动机的推力特
性。此阶段过程中，λ 大致在 0. 57～0. 583 之间变化，Cp大致
在 0. 04～0. 045 之间变化，Ct大致在 0. 056～0. 062 之间变化，

发动机推力 T 大致在 2430～2710N 之间变化。

图 2 巡航部分段推力特性计算

3. 2 升力系数分析

无人机航迹坐标系下，任一时刻的法向动力学方程［6-9］:

mV
dγ
dt

= Tsinα + L － Gcosγ

L = mV
dγ
dt

+ Gcosγ － Tsinα

= m( V �γ + gcosγ) － Tsinα
其中，α 为迎角，θ 为俯仰角，γ 为航迹角，T 为推力，L

为升力，G 为重力，m 为质量，V 为飞行速度。
无人机在定常直线飞行，当迎角 α ＞ 0 时，因 Tsinα 为大

于 0 的小量，cL 由于省略 Tsinα 稍偏大，升力系数为:

cL ≈
2Gcosγ
ρV2

AS
－ CLδE

其中航迹倾斜角为:

γ≈－ asin
wAK

VAK
( )

迎角 α = θ － γ。
图 3-图 5 所示为不同构型下的升力系数飞行试验计算

值与风洞结果的对比。图 3 给出了巡航构型升力系数随迎
角变化曲线。从图中可以看出，巡航构型下，基于飞行试验
计算出的升力系数比风洞试验的结果要偏大些。巡航构型
在 2. 5°迎角时升力系数基本在 0. 93 左右，且巡航构型下迎

角基本稳定在 0° ～5°之间。

图 3 巡航构型升力系数随迎角变化

图 4 给出了起飞构型升力系数随迎角变化曲线。从图
中可以看出，起飞构型下，基于飞行试验计算出的升力系数
比风洞试验的结果要偏大些，偏大幅度比巡航构型更大。起
飞构型在 1°迎角时升力系数基本在 1. 22 左右，且起飞构型
下迎角基本稳定在 0° ～2°之间。

图 4 起飞构型升力系数随迎角变化

图 5 给出了着陆构型升力系数随迎角变化曲线。从图
中可以看出，着陆构型下基于飞行试验计算出的升力系数比
风洞试验的结果要偏大些，偏大幅度比巡航构型更大。着陆
构型在 2°迎角时升力系数基本在 1. 25 左右，且着陆构型下
迎角基本稳定在 0° ～4°之间。

图 5 着陆构型升力系数随迎角变化

3. 3 阻力系数分析
无人机航迹坐标系下，任一时刻的法向动力学方程:

mV
·

A = Tcosα － D － Gsinγ
无人机在定常直线飞行时有:

D≈ Tcosα － m gsinγ + V
·

A( )
则阻力系数为:
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cD ≈
2 Tcosα － m gsinγ + V

·

A( )( )

ρV2
AS

－ CDδE

≈
2 Tcosα － mnxg( )

ρV2
AS

－ CDδE

其中航迹倾斜角为:

γ≈－ asin
wAK

VAK
( )

迎角 α = θ － γ。
考虑到发动机推力等会直接影响阻力系数计算，因此需

要计算出发动机推力。同时，飞机导航等设备采集的相关参
数需要转换至航迹坐标系，水平方向加速度 ax、法向加速度
g、发动机推力的计算如图 6 所示，最后，基于相关参数计算
出阻力系数。从图 6 中可以看出，阻力系数大致在 0. 04 ～
0. 066 之间。

图 6 阻力系数计算参数

图 7-图 9 所示为不同构型下的阻力系数飞行试验计算
值与风洞结果的对比。其中，图 7 给出了巡航构型阻力系数
随迎角变化曲线。从图中可以看出，巡航构型下，基于飞行
试验计算出的阻力系数与风洞试验的结果要偏大些; 巡航构
型阻力系数基本在 0. 03～0. 07 之间。

图 8 给出了起飞构型阻力系数随迎角变化曲线。从图
中可以看出，起飞构型下，基于飞行试验计算出的阻力系数
与风洞试验的结果偏差较小，基本吻合; 起飞构型阻力系数
基本在 0. 04～0. 13 之间。

图 9 给出了着陆构型阻力系数随迎角变化曲线。从图
中可以看出，着陆构型下，基于飞行试验计算出的阻力系数
比风洞试验的结果偏大; 着陆构型阻力系数基本在 0. 09 ～
0. 17 之间。
3. 4 升阻比分析

图 10-图 12 所示为不同构型下的升阻比飞行试验计算

图 7 巡航构型阻力系数随迎角变化

图 8 起飞构型阻力系数随迎角变化

图 9 着陆构型阻力系数随迎角变化

值与风洞结果的对比。其中，图 10 给出了巡航构型升阻比
随迎角变化曲线。从图中可以看出，巡航构型下，基于飞行
试验计算出的升阻比比风洞试验的结果要偏小; 巡航构型升
阻比基本在 13～19 之间。

图 10 巡航构型升阻比随迎角变化

图 11 给出了起飞构型升阻比随迎角变化曲线。从图中
可以看出，起飞构型下，基于飞行试验计算出的升阻比比风

( 下转第 42 页)
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通过实测与调试，最终得到方程( 5) 所示的刚度协调矩
阵，该矩阵为非奇异矩阵。

SCM4×4 =

323 393 484 618
390 500 534 674
480 534 570 766
614 610 766 800











( 5)

4 结 论
通过建模仿真与试验实测，验证了本文刚度协调矩阵理

论推导的合理性和有效性。
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洞试验的结果稍微偏小; 起飞构型升阻比基本在 11. 5 ～ 14
之间。

图 11 起飞构型升阻比随迎角变化

图 12 给出了着陆构型升阻比随迎角变化曲线。从图中
可以看出，着陆构型下，基于飞行试验计算出的升阻比比风
洞试验的 结 果 稍 微 偏 大; 着 陆 构 型 升 阻 比 基 本 在 12 ～ 16
之间。

图 12 着陆构型升阻比随迎角变化

4 结 论
基于飞行试验无法采集的发动机推力、升力系数、阻力

系数、升阻比等参数，开展了基于飞行试验数据的相关参数
计算，主要结论如下:

( 1) 基于飞行试验计算出的升力系数与风洞试验结果相
比，巡航构型、起飞构型、着陆构型均偏大，巡航构型下的升
力系数偏差相对较小。

( 2) 基于飞行试验计算出的阻力系数与风洞试验结果相
比，巡航构型、着陆构型偏大，起飞构型阻力系数偏差较小，

基本吻合。
( 3) 基于飞行试验计算出的升阻比与风洞试验结果相

比，巡航构型、起飞构型下要偏小，而着陆构型稍微偏大些。
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