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火星无人机实验台发展综述及构想

谭励彦，毛义军

（华中科技大学  航空航天学院， 武汉  430074）

摘 要： 火星地表崎岖、环境复杂，火星无人机由于其具有高机动性和灵活性，为火星探测提供了一种新的工

作模式，是未来深空探测的重要范式。本文对比了火星与地球相关地表环境参数的差异，分析了火星无人机需

要克服的困难和主要用途，阐明了火星无人机实验台的重要性；详细介绍了国内外研究机构研发火星无人机实

验台的技术特点与功能优劣，总结了实验台需要具备的模拟火星环境和测量相关参数。在此基础上，提出了构

建火星无人机实验台设想，给出了总体设计思想和思路，并对火星无人机气动力学实验平台的应用前景进行了

展望。
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Abstract： The Mars surface is rugged and its environment is complex， the Mars UAVs provide a new idea for Mars 
exploration due to its high mobility and flexibility， and is an important paradigm for future deep space exploration. 
The differences between Mars and some relevant surface environmental parameters on Earth are compared， the 
main uses and difficulties that Mars UAVs need to be overcome are analyzed， and the importance of Mars UAV ex⁃
perimental platform is clarified. The technical features， functional advantages and disadvantages of the Mars UAV 
experimental platform developed by domestic and foreign research institutions are introduced in detail， and the need 
for the experimental platform to have a simulated Mars environment and measure relevant parameters is summa⁃
rized. On this basis， the idea of building a Mars UAV experiment platform is proposed， the overall design ideas and 
thoughts are given， and the prospect of the application of the Mars aerodynamics experimental platform is made.
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0　引  言

火星是地球相邻的行星，具有超过 50 亿年的

历史，对于人类太空探测和移民有着重要的价值，

是人类太空探测的重要目标［1］。但是，火星地表崎

岖、环境复杂，使得火星车等探测器在火星表面的

移动和探测存在一定困难。火星无人机具有高机

动性和灵活性，可以有效克服这一困难，并能够极

大程度上提高火星地表的探测效率［2］。无人机既

可以在较高的高度对火星表面进行系统全面地拍

摄与记录，又可以进入火星车难以到达的目标区

域进行深度探测，相较于火星车二维纵向探测，无

人机使火星探测进入三维时代。不仅如此，火星

无人机还将作为轮式火星车的导航，指导火星车

前行的路径，辅助火星车更好地完成探测任务。

由此可见，火星无人机的出现对于人类更好地完

成火星探测与研究有着非常重要的意义［3］。

然而，地外无人机的实现存在很多的困难，不

同的大气环境带来了截然不同的设计思路与方

法。因此，在实验室中搭建一个实验环境用来模

拟火星表面对于无人机气动性能有显著影响的物

理参数，测试无人机悬停性能指标［4-5］，对于无人机

旋翼的设计显得十分关键。

本文对国内外各研究机构的历代火星无人机

实验台进行总结，简述其功能和应用效果，并从火

星环境模拟能力和悬停性能测试能力等方面进行

对比。在此基础上，提出对于未来实验台的构想

与建议，并给出应用前景的展望。

1　火星环境简述

火星物理环境苛刻，与地表环境存在着较大

差异［6］，与无人机气动性能相关的物理参数如表 1
所示，可以看出：火星表面重力加速度较低，使得

火星无人机起降需要的升力比地表更小，但火星

表面大气密度仅为地球大气密度的 1. 37%［7］，由此

造成的较低雷诺数，其导致的黏性效应与流场分

离现象［8］将对无人机的气动特性和悬停能力带来

很大的负面影响。火星表面极低的平均温度和极

大的昼夜温差对无人机电池的续航能力提出了考

验；低声速产生的高马赫数极易产生空气压缩效

应与激波振荡［9］；火星含氧量极低，这将限制无人

机的动力来源，相比于地表无人机可以采用燃油

方式实现动力供给，火星无人机动力来源将仅限

于自身携带的电池。这些环境因素对火星无人机

探测造成了极大的困难。

因此在火星无人机的相关研究中，需要通过

对无人机旋翼的翼型、位置和结构进行针对低雷

诺数和高马赫数的相关设计，并进行实验用于测

试气动力学性能。

2　国内外实验台技术简述

近 20 年间，世界各地的研究机构都对模拟火

星环境设计了相应的实验台。在火星无人机探索

的初期，模拟仿真是研究者选择的较为主流的方

法。数值仿真对于火星环境的模拟和物理参数的

调整更为精确和灵活，如在不同的雷诺数和马赫

数条件下使用非稳态可压缩层状 Navier-Stokes 模
拟进行评估［8］。但模拟实验能够以一种更为直观

的视角去反映无人机的动力学性能，弥补数值仿

真方法可能存在的模型不合理性与结果不准确

性，例如在风洞条件下对相关翼型进行气动力学

实验与分析。目前美国、日本和中国等国家相继

开展了火星无人机实验台的研究与设计。

表 1　火星表面环境参数［7］

Table 1　Inlet condition for the flat plate test case［7］

星球

火星

地球

表面重力加速度

数值/（m·s-2）

3. 72
9. 78

比值（火星/地球）/%

38. 03

大气压强

数值/Pa

756
101 300

比值（火星/地球）/%

0. 75

大气密度

数值/［kg·（m·s-1）］

0. 016 7
1. 22

比值（火星/地球）/%

1. 37

星球

火星

地球

温度

数值/K

218
300

比值（火星/地球）/%

72. 67

声速

数值/（m·s-1）

230
340

比值（火星/地球）/%

67. 65

氧气含量

数值/%

0. 13
21

比值（火星/地球）/%

0. 62
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2. 1　埃姆斯研究中心塔式实验台

2001 年，美国埃姆斯研究中心首先在美国宇

航局真空室对于火星无人机进行研究［9］。在雷诺

数为 37 000~54 000 的和马赫数为 0. 50~0. 65 的

范围内，埃姆斯研究中心初步论证了利用旋翼式

无人机垂直起降特性探测火星表面崎岖地形的可

行性，预测了质量在 10~50 kg 范围内无人机的转

速、飞行效率和工作时间。埃姆斯研究中心搭建

的实验台如图 1 所示（其中 1 ft=0. 304 8 m），并强

调了可在实验台上测试旋翼无人机的悬停性能，

这是固定翼无人机所不能比拟的。该实验台设立

在埃姆斯行星风神实验室的真空环境中，将真空

室内气体密度抽到与火星大气一致的水平（如图 1
（a）所示）。旋翼倒置安装，使旋翼产生的升力向

下，通过三个一组的称重传感器测得。转子轴功

率通过测量电机输入功率计算得到（如图 1（b）所

示）。一年后，埃姆斯研究中心基于四桨叶独立转

子 ，研 制 了 TAMS（Terrestrial-Analog Mars 
Scouts）系列共轴旋翼式无人机［10］。

2. 2　斯坦福大学杠杆式实验台

2003 年，美国斯坦福大学的 Kunz［11］在对超低

雷诺数飞行的空气动力学研究中，设计出了以杠

杆为主体的实验台，如图 2 所示，一根铝棒与滚珠

轴承连接，轴的一端是电机和转子，另一端是高精

度电子天平。转子产生的升力可以通过杠杆对另

一端的电子天平产生向下的压力，进而通过力臂

平衡计算出升力大小。关于扭矩，采用通过将转

子的转轴和杠杆平行设计，可以将转子的转矩转

化为电子天平受力大小和转子到支点的力臂大小

进行计算。这一方法也存在一些问题，在转子尺

度较小的条件下，轴承的静摩擦力和电子天平的

动力学因素会造成部分误差。因此，采用通过用

升力来平衡配重重力的方法来规避这一影响，平

衡后的轻微扰动可以有效减小轴承的静摩擦误

差；对于电机功率和效率的计算，增加了第二个电

机作为扭矩的负载，通过负载电机产生的负载扭

矩不断增加，可以得到升力、扭矩和转速等相关参

数，进而计算得到测试电机的功率和效率［11］。

2. 3　东京大学钟摆式实验台

2004 年，日本东京大学的 Tsuzuki 等［12］对火星

无人机的可行性进行了研究，实验台如图 3 所示。

整个装置设置在一个直径为 2. 40 m，高度为

2. 73 m 的真空室内，钟摆通过支点支撑在框架上。

该实验台测定的参数主要有转子提供的升力，转

（a） 实验台 （b） 实验台真空室

图 1 埃姆斯研究中心实验台［9］

Fig. 1　Experimental platform of NASA 
Ames Research Center［9］

（a） 支架部分 （b） 旋翼部分

图 2 斯坦福大学实验台设计［11］

Fig. 2　Experimental platform of Stanford University［11］

图 3 东京大学实验台设计［12］

Fig. 3　Experimental platform of the University of Tokyo［12］
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速和扭矩。其中，升力通过测斜仪单元（Midori-
Precisions，PMP-S10LX）测得。当转子启动后，产

生的升力会使得钟摆倾斜，该倾角由倾角仪测得，

可以精确到 0. 01°。通过升力和倾角的曲线，可以

计算得到升力大小。根据扭矩关于电流消耗量的

关 系 ，可 以 通 过 测 量 直 流 电 机（Maxon Motor，
RE25）消 耗 的 电 流 量 来 计 算 ，该 扭 矩 常 数 为              
23. 18 mN·m/A。转速测量采用了转速表外接脉

冲计数器来计算，转速表脉冲输出为 500 脉冲/周。

在叶尖马赫数小于 0. 13，且雷诺数在 2 000、   
4 000 和 8 000 时，Tsuzuki等［12］认为，当旋翼性能和

转子性能提高之后，质量在 100 g 左右的火星无人

机是可行的。对于桨叶，锋利尖锐的前缘，轻质的

材料和开槽等设计对于提高转子的效率是非常有

效的。为了提高悬停效率，也可以尽量减小展弦

比（Aspect Ratio）和提高雷诺数，适当增大挠度

（Camber）也可以提高升力。

2. 4　马里兰大学塔式实验台

2015 年，美国马里兰大学对于小规模火星无

人机的悬停性能进行了测试［13］，其实验台建设在

一个高度为 3 in（约 0. 91 m）的真空室中，如图 4 所

示，从上到下依次安装转子、转速传感器、连接杆、

扭矩传感器和拉力传感器。为了精准测试转速，

Hacker B40 直流无刷电机与转子连接，转子再通

过一个 4∶1 的行星齿轮减速器与转速传感器相连。

转速传感器通过一个连接杆与扭矩传感器连接，

该扭矩传感器套在中心转轴上，可以直接测量转

子的扭矩。拉力传感器设置在最下端，最多可以

提供 1. 1 kg 的拉力，其精度可以达到±1 g。真空

室通过改变气压来调整雷诺数，以达到模拟火星

大气环境的目的。真空室中还配备了相关的压力

传感器和温度传感器，最终将真空室中的大气密

度控制在 0. 016 7 kg/m3左右。

（a） 俯视图

（b） 仰视图

图 4 马里兰大学实验台俯视和仰视图［13］

Fig. 4　Top and bottom views of the experimental 
platform of University of Maryland［13］

在叶尖雷诺数小于 5 000 和马赫数在 0. 3~
0. 42 的范围内时，该平台具有如下优点：该设计可

以为重达 200 g 左右的共轴式火星直升机提供足

够的升力，且续航能力可以达到 13 min 左右；当雷

诺数从  3 000 增加到 35 500，悬停气动效率以一个

非线性的趋势增长，最终达到了 0. 62，符合一般无

人机的指标。

2. 5　哈尔滨工业大学杠杆式实验台

国内对火星无人机实验台的研究也取得了一

定的进展。哈尔滨工业大学的全齐全等［14］在火星

无人机的气动特性测试装置方面取得了大量成

果。在斯坦福大学的杠杆式实验台的基础上，通

过平衡板和轴承对于转子产生的升力进行了精确

的测量［14］；同时也在东京大学的钟摆式实验台上

提出改进，通过摆角检测装置对旋翼连杆摆动角

度的测量计算产生升力，如图 5 所示。对于模拟火

星环境的真空室，采用罐状空心结构，真空泵组和

二氧化碳瓶连接在外壁，并有多组冷凝脂模块分

布于真空室内壁。对于扭矩的测量，将上光栅尺

与下光栅尺同轴相对设置，光栅尺之间采用细连

杆连接，将激光发射器与激光接受器同轴相对设

置［14］。当转子启动时，其产生的扭矩变化将通过

转接杆传递至上光栅尺，进而引起细连杆的扭转，

该扭转带动下光栅尺扭转。上光栅尺与下光栅尺

扭转产生的角度变换可以将转子扭矩转换为角度

变化，通过放大解决扭矩变化问题。关于转子转

速，上述研究使用光电式转速传感器，哈尔滨工业

大学的王丹［15］将其进行了改进，即采用了霍尔磁

4
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敏编码器进行测量。该编码器相比光电式编码

器，结构更加简单，尺寸更小，使用寿命更长，可靠

性更高，通过脉冲信号经信号处理电路输出正交

方波得到转速。

2. 6　“机智号”火星无人机实验台

2021 年，来自 NASA 的火星无人机“机智号”

首次实现了在火星的自主飞行［16］。该火星无人机

质量仅 1. 8 kg，采用共轴双旋翼的翼型结构设计，

并且可以实现接近 300 m 的单次飞行距离，飞行高

度在 28. 4~42. 6 cm，实现了无人控制的全自主飞

行。距莱特兄弟实现在地球上的首次飞行之后，

这是人类飞行的又一里程碑式的壮举。

该火星无人机的地面仿真是在 NASA 的喷气

推进实验室设计的 DARTS Shell（Dshell）仿真环

境中进行的［17］。Dshell 是一个多任务航天器模拟

环境，将动力学模拟器和硬件模型库集成到一个

仿真环境中，该环境可以轻松配置飞行软件和硬

件接口，以实现各种不同的仿真需求。“机智号”的

首席飞行员 Bernard 等［17］在 Dshell框架中加入了控

制、视觉追踪和气动力学参数检测的模块，实现了

一台质量为 850 g 左右的原型机的试飞，为“机智

号”提供了理论与实验基础。

在真空室中，Bernard 等［17］通过填充二氧化碳

实现了对火星大气环境的模拟，并通过分析验证

了室温条件下的实验结果与实际火星低温条件下

的气动力学表现接近。直升机以倒置的方式进行

测试，以最大限度地减少再循环效应，并安装在一

个模拟悬停飞行和向前飞行的实验台上，通过一

个定制的 2-DOF 万向节进行姿态控制测试。在重

力模拟方面，通过一个恒力电机和一个装有迪尼

玛丝的卷轴构成的重力卸载系统减少了原型机的

地球自重［17］。同样的，升力和扭矩的测量是直接

通过相关传感器实现测量的。Bernard 等［17］创新点

在于通过视觉系统实现了对于无人机飞行姿态的

观察。直升机和实验台被安装了监测加速器和热

电偶的仪器，并使用红外摄像机进行性能监测，Vi⁃
con 运动跟踪系统用于飞行姿态的记录，相关实验

台如图 6 所示。

3　实验台对比分析

综上所述，在模拟装置方面，根据火星与地表

主要环境参数的差异，火星实验台应满足对大气

环境、温度和重力三个方面的模拟。各实验台功

能对比如表 2 所示，可以看出：大部分实验台可以

满足对于火星低大气密度的模拟。对于大气成分

的模拟，大部分研究机构都选择了空气作为气密

室中的气体，而哈尔滨工业大学和美国加州理工

学院喷气推进（Jet）实验室则选择了在火星上起绝

对主导地位的二氧化碳来进行模拟，无疑使得模

拟气体环境更加接近真实火星大气。此外，绝大

（a） 桨叶平衡展示

（b） 姿态控制测试

图 6 “机智号”火星无人机原型机实验台［17］

Fig. 6　Experimental platform of prototype of 
Mars UAV “Ingenuity”［17］

（a） 实验台 （b） 实验台真空室

图 5 哈尔滨工业大学实验台［14］

Fig. 5　Experimental platform of Harbin 
Institute of Technology［14］
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多数实验台没有做到对于火星低温的模拟，也没

有实验台做到了火星低重力加速度的模拟。而

Dshell 实验平台，完成了对于火星环境的全部模

拟，这也促成了人类首次的地外无人飞行。

各实验台性能参数方面的对比如表 3 所示。

关于旋翼升力的测量，实验台采用的有三种方法，

分别是直接通过力传感器测量、通过杠杆式实验

台测量和通过钟摆式实验台测量，这三种方法各

有利弊。斯坦福大学和哈尔滨工业大学采用的杠

杆式实验台可将较小的升力放大，并通过杠杆达

到反向的效果，使向上的升力转变为向下的升力，

可通过称重传感器测量。东京大学和哈尔滨工业

大学采用的钟摆式实验台将升力造成的钟摆倾斜

以倾角的方式测量出来，同样采用放大的方式使

升力测量更加准确。埃姆斯研究中心和马里兰大

学则采用直接测量方法，通过力传感器来直接测

量，该方法的优点是仪器体积小，无需占据大量真

空罐空间，一定程度上节约成本，缺点是测量结果

可能相比于其他测量方法不够精确，但如果选择

了精度足够高的力传感器，这将是最优的方法，也

是 Jet实验室采用的方法。升力传感器与重力卸载

系统以及万向姿态控制系统的配合，可以模拟无

人机的真实飞行动力学特性。

关于转速的测量经历了从无到有的过程，霍

尔电磁式转速传感器和光电式转速传感器是两种

主流的测量方式。霍尔传感器的原理是霍尔效

应，该传感器需要用一个金属或半导体材质的信

号盘与转子连接，在固定的永磁体下，产生一个微

量的霍尔电压 UH，通过该矩形脉冲电压信号可计

算得到转子转速。光电式转速传感器以高精度计

量圆光栅和光敏元件为检测元件，通过光电转换

将输入的光信号转换为电信号输出，实现无接触

的精准转速测量。上述两种方式都可以准确测量

转子的转速。

扭矩的测量也分为两大类，第一类是马里兰

大学和喷气推进实验室采用的通过扭矩传感器直

接测量；第二类是采用转换的方法，例如东京大学

通过电流消耗量来转换计算扭矩大小，哈尔滨工

业大学通过光栅尺和激光来进行测量。扭矩传感

器测量会更加直接，但由于需要将传感器套在转

子转轴上，需要占据一定的体积，也可能会影响整

个实验台的稳定程度，因此通过转换的方式测量

也是可行的。

表 2　各研究机构火星环境模拟装置对比

Table 2　Comparison of Mars Environment Simulators of Various Research Institutions
研究机构

埃姆斯研究中心

斯坦福大学

东京大学

马里兰大学

哈尔滨工业大学

喷气推进实验室

年份

2001

2003

2004

2015

2017

2021

气密装置

美国宇航局真空室

—

柱状真空罐

真空室

柱状真空罐

Dshell实验平台

大气成分模拟

空气

空气

空气

空气

二氧化碳

二氧化碳

温度模拟

未开展

未开展

未开展

未开展

冷凝脂电机

Dshell实验平台

重力模拟

未开展

未开展

未开展

未开展

未开展

重力卸载系统

表 3　各研究机构无人机气动性能参数测量对比

Table 3　Comparison of measurement of aerodynamic performance parameters of UAVs in various research institutions
研究机构

埃姆斯研究中心

斯坦福大学

东京大学

马里兰大学

哈尔滨工业大学

喷气推进实验室

年份

2001

2003

2004

2015

2017

2021

升力测试方式

称重传感器

杠杆式实验台

钟摆式实验台

拉力传感器

杠杆式和钟摆式实验台

拉力传感器

转速测试方式

预测

—

转速表和脉冲计数器

转速传感器

光电式和霍尔测敏式编码器

转速传感器

扭矩测试方式

—

负载电机

电机耗电量转化

扭矩传感器

光栅尺和激光

扭矩传感器
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在应用成果对比方面，埃姆斯研究中心在实

验台的基础上研制出了 TAMS 无人机；斯坦福大

学首次通过杠杆与应力传感器结合的实验台测量

升力；东京大学和马里兰大学证明了低质量火星

无人机的可行性，其中东京大学通过钟摆式实验

台测量了升力；哈尔滨工业大学首次选择二氧化

碳作为真空室内的低密度气体，并加入制冷装置，

在温度和气体成分上更好地模拟火星环境，设计

出了整体上更为完备的实验台；喷气推进实验室

通过 Dshell实验平台，实现了无人机“机智号”的首

次火星飞行。各研究机构实验台主要应用成果对

比如表 4 所示。

上述对比研究分析了国内外各研究机构实验

台所采用的方法，通过功能的对比阐释了不同实

验台的优劣。总体来看，未来实验台需要在环境

模拟方面需要做到对于火星重力加速度和温度的

模拟；在参数测量方面，需要做到对于升力、转速、

扭矩和功率等悬停性能相关参数的测定；在结论

方面，需要对火星无人机的悬停气动性能做出评

估和指导建议。

4　未来火星无人机实验台构想与

思路

无人机指导火星探索思路使人类对于火星的

认知从二维时代进入三维时代，能够以一种全新

视角俯瞰火星地表环境。火星大气环境与地球大

气环境显著不同，在这样一个低温、低重力加速

度、低大气密度和低压强的环境下，无人机气动力

学的相关性能显然会受到显著影响。此时，建立

一个能够模拟一定火星大气环境，并可以测量无

人机气动性能相关参数的实验台是无人机实验研

发的重中之重［18］。

火星无人机实验环境主要由两个主要部分构

成，一个是环境参数模拟部分，利用真空室与真空

泵来模拟火星较低的大气密度，通过制冷装置制

造低温来模拟火星地表的低温以及施力装置来平

衡部分重力来模拟火星表面重力加速度；二是气

动指标测量，主要需要测量的物理量有旋翼拉力、

转子转速和扭矩等，通过这三个物理量，可以计算

得到旋翼功率与机械效率，这些参数可以衡量无

人机悬停状态的基本性能，如图 7 所示。

此外，本文根据火星和地球主要环境参数的

差异，指出了大气密度、温度、重力加速度等环境

参数对无人机气动性能的影响。为此，本文对于

未来火星无人机的实验台设计提出了如下的设计

构想，如图 8 所示。

1） 加入重力平衡装置。火星重力是各实验台

没有考虑的环境因素，因此在未来的火星实验台

应加入这一设定，使环境模拟更加真实。火星重

力加速度为 3. 72 m/s2，约为地球表面重力加速度

的 2/5。在实验室中直接改变重力加速度显然是

不现实的，因此应考虑通过平衡掉无人机的部分

重力，来达到这个目的。质量块配重、机械式拉

簧、气缸、推拉式电磁铁等都是实验室中较为常用

的施加恒力的方式，可以考虑在整个实验台的上

方（旋翼拉力的相反方向）设置一个重力平衡装置

实现对于火星重力加速度的模拟。此外，该装置

还可以模拟无人机、可拉升的火星有效载荷的

大小［19］。

2） 加入温度模拟装置。火星上的平均温度大

约为 218 K（-55 ℃），在冬天气温极低，可以达到

表 4　各研究机构实验台主要应用成果对比

Table 4　Comparison of the main conclusions of the 
experimental platform of various research institutions
研究机构

埃姆斯研究中心

斯坦福大学

东京大学

马里兰大学

哈尔滨工业大学

喷气推进实验室

年份

2001

2003

2004

2015

2017

2021

成果

研制出 TAMS 无人机

设计出杠杆式应力实验台

证明 100 g 火星无人机可行性

证明 200 g 火星无人机可行性

设计出较为完备的火星无人机实验台

实现“机智号”火星无人机的飞行

图 7 火星无人机实验台构成

Fig. 7　The Mars UAVs experimental platform
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140 K（-133 ℃），在夏日白天温度与地球地表温

度接近，约 300 K（27 ℃）。这样一个较低的温度会

对无人机气动性能造成影响，例如会使声速降低

相同的线速度下马赫数升高，出现层流分离泡不

稳定，翼型上表面层流分离点后移、下表面层流分

离点较低马赫数前移［20］等现象。因此，制造一个

合适可控的低温环境对于火星环境的模拟更为真

实。需要注意的是，液氮、干冰等实验室中常用的

制冷方式并不可取，因为会破坏真空室内的设定

气压。采用某些冰盐混合物溶解吸热或制冷机是

比较合理的方式。还有一种低温环境实验的方法

是在高空大气中进行试验［21］，可以使用气球将实

验台提升到该高度，并在该低温低压的条件下进

行实验。该方法的缺点在于实验成本较为高昂，

且实施难度较大。

3） 采用光电式转速测量装置。相比于光电式

转速传感器，霍尔磁电式转速传感器需要在转子

连接一个信号盘，其产生的电磁场会对实验台其

他部分（例如重力平衡装置采用的推拉式电磁铁

的精度）造成一定的影响，且该传感器体积较大，

连接方式较为复杂，会对其他传感器的空间造成

影响。因此光电式转速传感器是实验台更好的

选择。

4） 扭矩测量装置的选择。对于扭矩的测量，

实验台主要采取的是直接在转轴上套加扭矩传感

器和通过电流消耗量来转换两种方法。两种方法

各有优劣，电测法无需在转轴上另加入传感器，使

整个实验台体积更小，但数值没有直接测量得到

的 准 确 。 应 根 据 实 际 情 况 灵 活 选 择 两 种 测 量

方法。

5） 实验台结构布局的选择。目前传统火星无

人机气动性能实验台大部分采用了杠杆式或钟摆

式的结构，这是依据升力测量方法决定的。其中，

杠杆式实验台即为哈尔滨工业大学的实验台。该

类型实验台是将旋翼固定在一端，将升力传感器

固定在另一端，通过杠杆将旋翼高速旋转产生的

升力反向，使其升力方向可以适配称重传感器。

该结构存在一些缺陷：若杠杆的长度太长，或材质

较为脆、软，则不能适配较大和较重的旋翼和电

机，更无法在电机和旋翼连接的转轴上加扭矩传

感器，在实验中存在着较大的操作风险和实验误

差。而钟摆式实验台，即东京大学的实验台，该结

构采取转化的方法，将升力转化为倾角计的读数。

由于最终的扭矩由转化方法测量得到，因此该方

法 和 杠 杆 式 实 验 台 一 样 ，均 涉 及 较 大 的 实 验

误差。

为了减少这种误差，未来实验台应通过传感

器实现对于升力的直接测量。为了实现这一目

的，需要设计一种全新的结构，可以不用通过杠杆

结构来改变升力方向，也无需通过钟摆结构来间

接测量。为了达到这种效果，应将升力方向布置

为轴向，将升力传感器布置在尾端，通过滑轨等类

似装置抵消轴向的摩擦力，实现对于升力的精准

测量。相关理论构图设计如图 9 所示。

5　应用前景与展望

一个成熟的火星无人机实验台不仅在无人机

悬停性能的测试与实验中发挥作用，而且在其他

实验中的应用前景也非常广泛。真空罐作为火星

环境的模拟装置，通常还可以执行其他火星探测

试验，如美国埃姆斯研究中心的真空罐在研究火

星无人机悬停能力的同时还在研究火星土壤的侵

蚀过程。一个能模拟火星地表的实验装置，对于

开展无人机自主导航，无人机与火星车配合协作

图 8 火星无人机实验台构想

Fig. 8　Conception of the Mars UAVs 
experimental platform

图 9 火星无人机实验台理论设计构想

Fig. 9　Theretical conception of the Mars 
UAVs experimental platform
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等相关研究都将发挥巨大的作用［22］。

按照本文构想，一个更加完善的火星无人机

实验台将在未来发挥更大的作用。火星环境模拟

方面，重力平衡装置将不止限于测试无人机旋翼

的悬停性能，而使直接在实验室内测试整台功能

完备的无人机的悬停表现成为可能，更加直观地

感受火星无人机的悬停作业能力，为无人机的进

一步完善提供可能。温度模拟装置使得无人机电

池在低温下的续航能力得到检验，并且能够更加

精准地测试出低温造成的高马赫数对于无人机的

影响。不仅如此，一个完备的实验台可以调整无

人机悬停的相关环境参数，为其他行星，例如木星

无人机的构想提供相应的实验环境，为更多深空

探测无人机的研究提供实验支撑。

同样的，通过火星无人机实验台也可以进行

更多相关气动力学试验。首先，旋翼的翼形对于

火星无人机气动性能有着较大的影响，通过实验

台可以对连续及非连续的翼型进行测试，来寻找

最好的设计和结构。翼型中相对厚度、相对弯度、

弯曲位置和前缘半径等相关参数都是翼型设计的

重要考量目标。其次，翼型不同的安装因素也会

对无人机气动性能产生影响。调整不同的扭转

角、展弦比和半径，测试翼型的最佳迎角状态，都

是评价气动性能的重要实验考量因素［23］。

6　结束语

在对火星无人机的相关研究中，涌现出了各

类设计、构造不同的无人机实验台。这些实验台

在各自时代取得了许多阶段性的进展，为火星无

人机提供了理论指导意见和仿真实验，是人类对

于火星探索的丰碑。

本文通过对火星无人机实验台过去 20 年内的

研究进行总结，从拉力、扭矩、转速的测量和火星

物理环境的模拟两方面对各种实验台设计方法进

行了对比，并由此对未来实验台的设计思路与方

向提出了展望。在设计方面，可以加入对于诱导

速度的考量，进一步通过悬停效率来评估无人机

的气动性能。在实验方面，可以通过对于翼型的

形状和安装位置进行评测和垂直拉升等动力学实

验［21］，以达到无人机最佳的悬停能力。
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