
 

 

 

 

 

 

 2026 中国大学生飞行器设计创新大赛 

限时载运竞赛项目设计报告 

 

 

 

 

参赛项目：限时载运飞行 

参赛单位：北京大学 

作    者：张启民，周子涵，郭祺 

指导教师：王英男 

 

 

2026 年 7 月 25 日



摘  要：针对中国大学生飞行器设计创新大赛限时载运飞行项目，对飞行器的气动布局、尾翼参数、结构形式

及动力系统进行了设计。主翼选用FX63-137低速高升力翼型，采用XFoil、Ansys Fluent和XFLR5分别开展二维翼型

与三维机翼气动特性计算，并依据Fluent结果对机翼设计参数进行修正。尾翼采用NACA 0010对称翼型及全动平尾

布局，以满足纵向配平和操纵需求。结构采用薄木板、碳纤维杆与轻质蒙皮组成的分段式骨架结构，兼顾低成本、

轻量化和运输便利性。动力系统采用电动机配合22/60齿减速机构，驱动24×10英寸螺旋桨。设计结果形成了一套

适用于低速载运任务、便于加工装配的飞行器总体方案。 
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引言 

限时载运飞行项目要求飞行器在规定条件下完成载荷运输任务，其设计需要综合考虑载运能

力、飞行效率、结构质量、操纵稳定性及动力匹配等因素。较大的任务载荷要求机翼在低速状态

下具有较高的升力，同时飞行器还需控制自身空重和制造成本，以提高有效载荷比例。因此，气

动、结构和动力系统之间的协调设计是本项目的重点。 

本飞行器采用常规固定翼布局，以FX63-137翼型作为主翼基本翼型，并通过XFoil、Ansys 

Fluent及XFLR5对翼型和三维机翼的升力、阻力及俯仰力矩特性进行分析。针对大弯度翼型产生的

较大低头力矩，采用全动平尾进行纵向配平与飞行控制。结构方面采用薄木板框架、碳纤维杆承

力骨架和轻质蒙皮相结合的方案，并通过分段制造与现场拼装解决大尺寸飞行器的加工和运输问

题。动力系统采用齿轮减速驱动大直径螺旋桨，以提高低速状态下的输出转矩和拉力。 

设计工作围绕翼型气动特性、三维机翼参数、尾翼配平、机体结构及动力系统依次展开，为

后续飞行器加工制造、地面调试和飞行试验提供设计依据。 

1 FX63-137 翼型气动参数计算 

1.1 FX63-137 翼型参数 

本飞行器机翼选用 Wortmann 系列 FX63-137 翼型。UIUC 翼型坐标数据库将该翼型

归类为用于人力飞行器的翼型，并提供了原始坐标文件 fx63137.dat[1]。 

主要几何参数见表 1-1。 

表 1-1 FX63-137翼型主要几何参数 

参数 符号 数值 

最大相对厚度 𝑡𝑚𝑎𝑥/𝑐 13.7% 

最大厚度位置 𝑥𝑡/𝑐 30.9% 

最大相对弯度 𝑓𝑚𝑎𝑥/𝑐 6.0% 

最大弯度位置 𝑥𝑓/𝑐 53.3% 

已有低雷诺数风洞试验资料表明，FX63-137 翼型具有较高的最大升力，并表现出

较为缓和的后缘失速特性，适用于低速、大升力飞行器设计；但该翼型同时具有较明

显的俯仰力矩，因此在飞行器总体设计中需要结合重心位置、机翼安装角及平尾参数

进行纵向配平设计[2] 

图 1-1 给出了 FX63-137 翼型的归一化几何外形。 
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图 1-1 FX63-137翼型归一化几何外形 

1.2 飞行参数设计点 

为获得 FX63-137 翼型在飞行器主要工作状态下的升力、阻力及俯仰力矩特性，本

文选取飞行速度 𝑈∞ = 15 m/s 作为基速速度，并在该速度对的的雷诺数条件下开展

XFoil 计算与 Ansys Fluent 数值仿真。 

取海平面标速状态下空气声速约为 𝑎∞ = 340.3 m/s，则飞行马赫数为 

𝑀𝑎 ≈ 0.044 

由于设计点马赫数远小于 0.3，空气密度随流动速度产生的变化较小，因此后续

计算可将空气视为不可压缩流体，并采用定常、低速流动模型。 

根据上述计算，本文所采用的飞行设计点参数汇总于表 1-2。[3]后续计算将在该设计

点下改变翼型攻角，获得 FX63-137 翼型的升力系数、阻力系数、升阻比和俯仰力矩系

数随攻角的变化规律。 

表 1-2 FX63-137翼型气动计算设计点 

参数 符号 数值 

飞行速度 𝑈∞ 15 m/s 

环境压力 𝑝∞ 101325 Pa 

空气密度 𝜌∞ 1.225 kg/m3 

运动黏度 𝜈∞ 1.50 × 10−5 m2/s 

参考弦长 𝑐 0.50 m 

雷诺数 𝑅𝑒 5.0 × 105 

马赫数 𝑀𝑎 0.044 
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1.3 Xfoil 数值计算结果 

 

图 1-2 FX63-137翼型𝑐𝑙 − 𝛼   图 1-3 FX63-137翼型𝑐𝑑 − 𝛼 

  

图 1-4 FX63-137翼型
𝑐𝑙

𝑐𝑑
− 𝛼   图 1-5 FX63-137翼型𝑐𝑚 − 𝛼 

1.3.1 升力系数 

FX63-137 翼型升力系数随攻角的变化如图 1-2 所示。在小攻角范围内，翼型升力

系数随攻角近似呈线性增长。采用线性拟合可得到 FX63-137 翼型的零升力攻角约为 

𝛼𝐿=0 = −7.49∘ 

升力线斜率约为 

𝑎 = 6.685/rad 

随着攻角进一步增大，升力系数的增长速度逐渐降低。当攻角达到约14.0° 时，翼

型获得最大升力系数 

𝑐𝑙,max = 1.7136 

随后升力系数开始下降，表明翼型表面流动发生明显分离并进入失速状态。 
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1.3.2 阻力系数及阻力极曲线 

FX63-137 翼型阻力系数随攻角的变化如图 1-3 所示。在小攻角范围内，翼型阻力

系相对较小。随着攻角增大，翼型边界层厚度及压力阻力逐渐增加，因此阻力系数呈

上升趋势。翼型最小阻力系数为 

𝑐𝑑,min = 0.00957 

其对的攻角约为 

𝛼 = 1.0∘ 

为进一步分析翼型升力和阻力之间的关系，绘制以阻力系数为横坐标、升力系数

为纵坐标的阻力极曲线，如图 1-6 所示。 

 

图 1-6 FX63-137翼型阻力极曲线 

1.3.3 升阻比 

FX63-137翼型升阻比随攻角的变化如图1-4所示。随着攻角增大，升力系数和

阻力系数均发生变化。翼型升阻比首先增大，在攻角为1.5°时达到最大值： 

(
𝐶𝑙

𝐶𝑑
)

max

= 110.03 

当攻角继续增大时，阻力系数增长速度超过升力系数增长速度，导致升阻比逐

渐降低。因此，从巡航气动效率角度考虑，攻角1.5° 近近可作为飞行器高效飞行状态

的设计攻角。 
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1.3.4 俯仰力矩系数 

FX63-137 翼型俯仰力矩系数随攻角的变化如图 1-5 所示。根据 XFoil 计算结果，

翼型四分之一弦长处的俯仰力矩系数在主要工作攻角范围内约为−0.2061。 

1.4 Fluent 数值仿真 

为验证 XFoil 所得设计点气动参数的合理性，本文采用 Ansys Fluent 对 FX63-137

翼型在设计攻角下的二维绕流进行数值仿真。Fluent 仅计算设计攻角 

𝛼 = 1.5∘ 

对的的单一飞行工况，并将所得升力系数、阻力系数和表面压力分布与 XFoil 计

算结果进行对比。 

1.4.1 计算方法及参数 

1.4.1.1 计算模型 

本文采用二维定常雷诺时均Navier–Stokes方法对FX63-137翼型绕流进行计算。

计算采用压力基求解器，空气视为不可压缩牛顿流体，湍流模型选用 SST 𝑘 − 𝜔 模型。 

1.4.1.2 计算域及边界条件 

计算域采用二维外流场区域。为减小外边界对翼型近近流场的影响，翼型前缘距

入口边界取 20 倍弦长，尾缘距出口边界取 30 倍弦长，上、下边界距翼型取 20 倍弦长。 

1.4.1.3 边界层网格及第一层高度 

为速确计算翼型近壁区域的速度梯度和壁面剪切的力，在翼型表面设置Inflation

边界层网格。由于 SST 𝑘 − 𝜔 模型采用近壁分分方式，本文将翼型表面的目标量量 

壁面距离设置为 

𝑦+ ≈ 1 

量量 壁面距离定义为 

𝑦+ =
𝜌∞𝑢𝜏𝑦

𝜇∞
=

𝑢𝜏𝑦

𝜈∞
 

式中，𝑢𝜏为摩擦速度，𝑦为壁面至第一层网格单元中心的法向距离。 

根据来流速度、雷诺数和空气黏度估算近壁网格尺寸，本文设置的第一层网格高

度为 
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ℎ1 = 2.0 × 10−5 m 

边界层网格共设置 20 层，增长率为 1.2。翼型前缘、尾缘及近壁区域进行局部加

密，边界层网格如图 1-7 所示。 

 

图 1-7 FX63-137翼型表面边界层网格 

1.4.2 计算结果 

在攻角 𝛼 = 1.5∘、雷诺数 𝑅𝑒 = 5.0 × 105条件下，对 FX63-137 翼型进行 Fluent

仿真。计算过程中各控制方程残差逐渐下降，升力系数和阻力系数监测值最终趋于稳

定，表明计算达到收敛状态。 

 

图 1-8 设计攻角下控制方程残差曲线 

1.4.2.1 翼型 𝒚+分布验证 

 

图 1-9 设计攻角下翼型表面 𝑦+分布 

如图 1-9 所示，翼型表面 𝑦+的最大值约为 

𝑦max
+ = 0.955 
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翼型表面所有位置的 𝑦+均小于 1，大部分区域的 𝑦+约分布在 0.3 ∼ 0.8范围内。

该结果说明所采用的第一层网格高度能够将近壁第一层单元布置在黏性底层内，满足

SST 𝑘 − 𝜔模型直接解析近壁流动的网格要求。 

1.4.2.2 气动参数 

Fluent 计算得到 FX63-137 翼型在设计攻角下的升力系数为 

𝑐𝑙,Fluent = 0.9601 

Fluent 计算得到设计攻角下的阻力系数为 

𝑐𝑑,Fluent = 0.0174 

根据升力系数和阻力系数，Fluent 计算所得升阻比为 

(
𝑐𝑙

𝑐𝑑
)

Fluent

=
𝑐𝑙,Fluent

𝑐𝑑,Fluent
= 55.18 

Fluent 计算得到设计攻角下的俯仰力矩系数为 

𝑐𝑚,Fluent = −0.1969 

1.4.2.3 计算结果对比 

在设计攻角 𝛼 = 1.5∘、雷诺数 𝑅𝑒 = 5.0 × 105的工况下，XFoil 与 Fluent 所得气

动参数对比如表 1-3 所示。其中系数的相对偏差定义为： 

𝛿𝑐𝑥
=

∣∣𝑐𝑥,Fluent − 𝑐𝑥,XFoil∣∣

∣∣𝑐𝑥,XFoil∣∣
× 100% 

表 1-3 设计攻角下 Fluent 与 XFoil 结果对比 

气动参数 XFoil 计算结果 Fluent 仿真结果 相对偏差 

升力系数 𝑐𝑙 1.0794 0.9601 11.05% 

阻力系数 𝑐𝑑 0.00981 0.01740 77.37% 

升阻比 𝑐𝑙/𝑐𝑑 110.03 55.18 49.85% 

俯仰力矩系数 𝑐𝑚 -0.20610 -0.19694 4.46% 

鉴于三维机翼外形较薄且本项目计算资源有限，直接采用 Fluent 进行三维机翼

仿真的时间成本过高。因此，本项目的机翼三维气动参数将依托数值计算软件获取，

并严格以上述二维翼型 Fluent 仿真与 XFoil 计算之间的相对误差为依据进行折减与

放大修正，从而最终确定高可靠性的机翼设计点气动性能参数。 
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2 采用 FX63-137 翼型的机翼气动参数计算 

2.1 机翼几何参数 

根据飞行器的任务需求、结构布置和加工条件，本文采用以 FX63-137 为基本翼型

的平直机翼。机翼平面形状为矩形+梯形，翼展为 𝑏 ，根弦长为 𝑐𝑟 ，弦弦长为 𝑐𝑡 ，机

翼参考面分为 𝑆。主要几何参数如表 2-1 所示，三维机翼几何模型如图 2-1 所示。 

表 2-1 机翼主要几何参数 

参数 符号 数值 

有效展长 𝑏 4.68 𝑚 

有效机翼面分 𝑆 2.29 𝑚2 

展弦比 𝐴𝑅 9.58 

根弦长 𝑐𝑟 0.54 𝑚 

弦弦长 𝑐𝑡 0.30 𝑚 

弦根比 𝜆 0.56 

平均气动弦长 𝑐̅ 0.50 𝑚 

 

图 2-1 三维机翼几何模型 

2.2 XFLR5 涡环法数值计算结果 

基于 2.1 节建立的三维机翼几何模型，本文采用 XFLR5 软件对机翼进行三维气动

特性分析。计算核心算法采用涡环法(Ring Vortex Method) 。计算基速速度与第一部分

保持一致，取 𝑈∞ = 15 m/s。 
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图 2-2 三维机翼𝐶𝐿 − 𝛼    图 2-3 三维机翼𝐶𝐷 − 𝛼 

 

图 2-4 三维机翼 𝐶𝐿/𝐶𝐷 − 𝛼    图 2-5 三维机翼𝐶𝑚 − 𝛼  

2.2.1 升力系数 

图 2-2 给出了三维机翼升力系数 𝐶𝐿 随攻角 𝛼 的变化曲线。与图 1-2 中二维翼型

的升力特性相比，由于有限翼展带来的翼尖涡和下洗速度，机翼的有效攻角减小。在

小攻角线性区，三维机翼的升力线斜率 𝑎𝑤  明显低于二维翼型的升力线斜率 𝑎 。根据

线性拟合，机翼的升力线斜率约为 4.884/𝑟𝑎𝑑 。在设计攻角𝛼 = 1.5° 下，机翼的升力

系数为 𝐶𝐿 = 0.8646。 

机翼的零升攻角 𝛼𝐿=0  约为 −8.48∘ 。当攻角增大至 10.5∘  时，机翼达到最大升

力系数 𝐶𝐿,max = 1.6080。随后机翼进入失速区。 

2.2.2 阻力系数 

图 2-3 给出了机翼阻力系数 𝐶𝐷  随攻角 𝛼  的变化。三维机翼的总体阻力由型阻

（摩擦阻力和压差阻力）和诱导阻力两部分组成。随着攻角的增大，升力系数增加，

伴随下洗效的产生的诱导阻力呈二次方急剧增加，导致机翼总阻力系数的增长速率显

著快于二维翼型。在设计攻角𝛼 = 1.5°下，机翼的总阻力系数为 𝐶𝐷 = 0.03504。 
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2.2.3 升阻比 

升阻比 𝐾 = 𝐶𝐿/𝐶𝐷 是衡量机翼气动效率的关键指标。图 2-4 显示了机翼升阻比随

攻角的变化规律。 

由图可知，机翼升阻比在攻角为 −1.5∘  时达到最大值，即 𝐾max = 27.09 。与第一

部分 FX63-137 二维翼型的最大升阻比（110.03）相比，受诱导阻力影响，三维机翼的

最大升阻比出现了合理的衰减。在设计攻角 1.5∘ 近近，机翼的升阻比为 24.68，仍保

持在较高水平，能够满足本飞行器高效率巡航的设计需求。 

2.2.4 俯仰力矩系数 

图 2-5 给出了三维机翼俯仰力矩系数 𝐶𝑚 随攻角 𝛼 的变化曲线。本次 XFLR5 计

算中，力矩参考点选取为机翼平均气动弦长（𝑀𝐴𝐶: 𝑐̅ = 0.50𝑚 ）的四分之一处，以 

映机翼气动中心的力矩特性。 

由第一部分 1.3.4 节的二维翼型气动分析可知，FX63-137 作为非对称的大弯度翼

型，其本身具有较明显的固有低头俯仰力矩。如图 2-5 所示，在飞行器主要工作攻角

范围内，机翼的俯仰力矩系数基本保持在较大的负值区间；在设计攻角（1.5∘ ）下，

三维机翼的俯仰力矩系数约为 𝐶𝑚 = −0.2519。 

2.3 机翼设计点气动参数的确定 

基于前文确定的飞行器高效巡航工作状态，机翼的设计基速攻角选取为 𝛼𝑑 = 1.5∘。 

根据第 1 章 1.4.2 节中二维翼型的验证结果可知，数值计算方法对黏性流场的预

测偏于乐观。所以本文采用 Fluent 二维仿真误差裕度修正前后的机翼设计点（𝛼𝑑 =

1.5∘）气动参数对比汇总于表 2-2。 

表 2-2 机翼设计点（𝛼 = 1.5∘）气动参数修正对比表 

气动参数 符号 XFLR5数值计算 修正方式 修正后设计值 

升力系数 𝐶𝐿,𝑑 0.8646 减小 11.05% 0.7691 

阻力系数 𝐶𝐷,𝑑 0.03504 增大 77.37% 0.06215 

俯仰力矩系数 𝐶𝑚,𝑑 −0.2519 绝对值减小 4.46% −0.2407 

升阻比 𝐾𝑑 24.68 
𝐶𝐿,𝑑

𝐶𝐷,𝑑
 12.37 
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表 2-3 机翼设计点修正后的升力与阻力 

飞行速度 升力/𝑁 阻力/𝑁 

15 𝑚/𝑠 242.7 19.6 

14 𝑚/𝑠 211.4 17.1 

13 𝑚/𝑠 182.3 14.7 

12 𝑚/𝑠 155.3 12.6 

11 𝑚/𝑠 130.5 10.5 

10 𝑚/𝑠 107.9 8.7 

该组修正后的保守气动数据将作为唯一有效输入源，用于指导后续的平尾面分设计、

纵向配平计算与全机飞行性能估算。 

3 平尾与垂尾参数设计及气动特性分析 

3.1 尾翼布局与翼型选择 

本项目尾翼采用常规布局，平尾安装于垂尾底部，与主机翼约处于同一水平面。

平尾和垂尾均选用 NACA 0010 对称翼型，以保证零升力下量近加俯仰力矩。 

为提高纵向配平与操纵效率，有效克服主翼较大的低头力矩，水平尾翼采用全动

平尾设计，初始安装角设定为 0∘ ，飞行时由机机时时控制其攻角以满足不同状态的配

平需求；航向操纵则采用部分动垂尾设计，其中垂尾前部为固定的垂直安定面，后缘 

240 mm 为可偏转的方向机。 

3.2 尾翼几何参数与尾容量计算 

结合表 3-1 中含机身段的主翼参数，根据尾容量公式重新计算。 

平尾容量系数[4]： 

𝑉ℎ =
𝑆ℎ ⋅ 𝐿ℎ

𝑆𝑝 ⋅ 𝑐𝑝̅
=

0.54 × 2.693

2.46 × 0.50
≈ 1.182 

垂尾容量系数[4]： 

𝑉𝑣 =
𝑆𝑣 ⋅ 𝐿𝑣

𝑆𝑝 ⋅ 𝑏𝑝
=

0.15 × 2.613

2.46 × 5
≈ 0.032 

计算所得的核心参数汇总于表 3-2。 
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表 3-1 机翼主要几何参数 

参数 符号 数值 

翼展(含机身段) 𝑏𝑝 5 𝑚 

机翼面分(含机身段) 𝑆𝑝 2.46 𝑚2 

平均气动弦长(含机身段) 𝑐𝑝̅ 0.50 𝑚 

气动中心位置 𝑥̅𝑎𝑐,𝑝 0.25 

表 3-2 平尾与垂尾主要几何参数 

参数 符号 平尾数值 垂尾数值 

面分 𝑆ℎ, 𝑆𝑣 0.54 𝑚2 0.15 𝑚2 

展长 𝑏ℎ , 𝑏𝑣 1.50 𝑚 0.74 𝑚 

平均气动弦长 𝑐ℎ̅ , 𝑐𝑣̅ 0.36 𝑚 0.40 𝑚 

展弦比 𝐴𝑅ℎ , 𝐴𝑅𝑣 4.17 3.74 

弦根比 𝜆ℎ, 𝜆𝑣 1.00 0.63 

气动中心位置 𝑥̅𝑎𝑐,ℎ, 𝑥̅𝑎𝑐,𝑣 0.25 0.25 

前缘与主翼前缘距离 𝑙ℎ, 𝑙𝑣 2.720 𝑚 2.630 𝑚 

尾翼力臂 𝐿ℎ, 𝐿𝑣 2.693 𝑚 2.613 𝑚 

尾容量系数 𝑉ℎ , 𝑉𝑣 1.182 0.032 

3.3 纵向力矩配平计算 

已知主翼在设计点𝛼𝑑 = 1.5∘ 状态下 𝐶𝑚,𝑑 = −0.2407   𝐶𝐿,𝑑 = 0.7691 。设设全机重

心位于主翼 40%𝑐𝑝̅  处（𝑥̅𝑐𝑔 = 0.4 ），主翼气动中心 𝑥̅𝑎𝑐,𝑝 = 0.25 。由于平尾与主翼约

在同一水平面，受机翼尾流和下洗影响较明显，动压有效系数取 𝜂ℎ = 0.90 。全机绕

重心的俯仰力矩平衡方程为：  

𝐶𝑚,𝑐𝑔 = 𝐶𝑚,𝑑 + 𝐶𝐿,𝑑(𝑥̅𝑐𝑔 − 𝑥̅𝑎𝑐,𝑝) − 𝑉ℎ ⋅ 𝐶𝐿,ℎ ⋅ 𝜂ℎ = 0 

代入更新后的平尾容量 𝑉ℎ = 1.182，可求得巡航配平所需的平尾升力系数： 

𝐶𝐿,ℎ =
−0.2407 + 0.7691 × (0.4 − 0.25)

1.182 × 0.90
=

−0.1253

1.0638
≈ −0.1178 ；𝛼 ≈ −1.7° 

计算表明，全机在设计点巡航时，平尾需提供 𝐶𝐿,ℎ = −0.1178  的负升力系数以

时现纵向配平。由于平尾初始安装角为 0∘ ，在时飞飞行中，将通过机机操纵全动平尾

偏转至相的的负攻角状态来产生该下压力。根据经典飞行器设计经验，对于常规低速

航空飞行器，平尾容量系数的范围通常在 0.30 ∼ 0.60  之间，垂尾容量系数的范围通
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常在 0.02 ∼ 0.05  之间[4]。本项目选取的垂尾容量 𝑉𝑣 = 0.032  落在常规区间内；而

平尾容量 𝑉ℎ = 1.182 虽高于常规经验值，但这主要是为了克服 FX63-137 大弯度翼型

带来的超大低头力矩，并为全动平尾保留充足的配平与操纵裕度，属于针对特定气动

布局的合理优化设计。 

 

图 3-1 尾翼几何模型 

4 飞行器结构设计 

4.1 结构设计理念与材料选择 

本飞行器结构设计遵循低成本、轻量化和易加工原则，采用骨架蒙皮式结构。机

身隔框和机翼翼肋等定形构件由轻质薄木板加工，碳纤维杆作为主梁和纵向承力构件，

连接各木板框架并承担主要弯曲载荷。骨架外部覆盖轻质蒙皮，以形成完整的气动外

形。 

该结构材料易于获取，加工和维修方便，能够在保证基本结构刚度的同时降低制

造成本和飞行器空重。 

4.2 分段式结构与拼装方案 

考虑到飞行器尺寸较大，为方便加工和运输，机身与机翼采用分段制造、分段运

输和现场拼装的方案。 

各部段之间采用螺栓与螺母进行定位和紧固，并在连接处的主梁内部插接碳纤维

杆。螺栓连接保证部段间的可靠固定，内插碳杆跨越接缝并传递弯矩和剪力，从而提

高连接位置的整体刚度。该方案结构简单、拆装方便，能够兼顾运输需求与结构可靠

性。 
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5 飞行器动力设计 

5.1 动力系统方案 

本飞行器采用电动动力系统，通过齿轮减速机构驱动螺旋桨。该方案结构简单、

成本较低，便于安装、调试和维护，能够满足限时载运飞行项目对推力的要求。 

5.2 减速机构与螺旋桨选型 

减速机构采用 22 齿主动齿轮与 60 齿从动齿轮，减速比为 

𝑖 =
60

22
≈ 2.73 

减速机构能够降低螺旋桨转速并提高输出转矩，使动力系统适合驱动大直径螺旋

桨。 

螺旋桨选用直径 24 英寸、螺距 10 英寸的螺旋桨，即规格为 24×10 英寸。较大的

桨盘面分有利于在较低转速下产生较大拉力，提高飞行器的载运能力。 
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7 结论 

本文围绕中国大学生飞行器设计创新大赛限时载运飞行项目的任务需求，对飞行

器的机翼气动特性、尾翼布局与纵向配平、机体结构及动力系统进行了设计与分析，

形成了一套面向低速、大载荷飞行任务的总体设计方案。主要结论如下。 
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主翼采用 FX63-137 低速高升力翼型。通过 XFoil、Ansys Fluent 和 XFLR5 分别对

二维翼型及三维机翼进行气动计算，获得了升力、阻力、升阻比及俯仰力矩随攻角的

变化规律。计算结果表明，该翼型能够在较小攻角下产生较大的升力，适用于本项目

的低速载运任务，但同时具有较明显的低头俯仰力矩，需要在总体设计中配置足够的

纵向配平能力。 

针对不同数值计算方法所得结果存在的偏差，本文以 Fluent 二维仿真结果为依据，

对 XFLR5 获得的三维机翼设计点气动参数进行了保守修正。修正后的升力、阻力及俯

仰力矩参数作为尾翼设计和后续飞行性能分析的统一输入，提高了设计参数的可靠性，

并为机翼安装角及飞行工作攻角的确定提供了依据。 

平尾和垂尾均采用 NACA 0010 对称翼型，其中水平尾翼采用全动平尾形式，以提

高纵向配平和俯仰操纵效率。纵向力矩计算表明，全动平尾能够通过产生适当的负升

力平衡主翼产生的低头力矩。所设计的垂尾容量处于常用设计范围内，平尾容量相对

较大，主要用于满足大弯度主翼的配平需求并保留必要的操纵裕度。 

飞行器结构采用薄木板定形构件、碳纤维杆承力骨架和轻质蒙皮相结合的骨架蒙

皮式结构，兼顾了轻量化、低成本和加工维修便利性。针对飞行器尺寸较大的特点，

机翼和机身采用分段制造、运输及现场拼装方案，并通过螺栓连接与内插碳纤维杆传

递载荷，有利于提高连接部位的整体刚度和装配可靠性。 

动力系统采用电动机、齿轮减速机构和大直径螺旋桨组合方案。减速机构能够降

低螺旋桨转速并提高输出转矩，配合 24×10 英寸螺旋桨，可利用较大的桨盘面分在低

速状态下产生较大拉力，符合载运飞行项目对低速推力和载荷能力的需求。 

综上，本文完成了限时载运飞行器从气动布局、纵向配平、结构形式到动力系统

的初步设计，所得方案在理论上能够满足低速、高升力、轻量化及便于加工运输的设

计要求。由于目前研究主要基于数值计算和工程估算，后续还需开展动力系统台架试

验、结构承载与连接刚度验证、整机重心测量以及地面滑跑和飞行试验，并根据试验

结果进一步调整机翼安装角、全动平尾控制范围和动力系统工作参数，以提高飞行器

的安全性、稳定性及时飞载运能力。 
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