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螺旋桨／机翼耦合下的目标螺旋桨滑流设计
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摘　　　要：针对分布式电推进（ＤＥＰ）构型等具有多螺旋桨特征的飞行器，发展了通过优化螺旋桨滑流来达

到提高机翼升阻比的方法。提出了一种可以获得目标诱导速度分布的螺旋桨设计方法，基于面元法发展了一

套可以快速计算螺旋桨机翼干扰的气动程序Ｐｒｏｐｗｉｎｇ，基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型建立了一套高效的优化方法

获得最优的螺旋桨诱导速度分布提高机翼升阻比。优化结果显示当拉力保持相同时，螺旋桨桨毂附近的轴向

诱导速度越大，下游机翼的升阻比越大。在不对螺旋桨功率进行限制时，优化后的螺旋桨使得下游的翼段阻

力相比较安装最小能量损失设计的螺旋桨的翼段减少了１８．７５％，而翼段升阻比提升达到了２５．６３％，当优化

螺旋桨功率被限制后，翼段升阻比提升为９．６２％。虽然升阻比的提升需要付出螺旋桨效率下降的代价，但是

研究还是给分布式动力滑流的利用提供了一种思路。
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　　随着全球航空业的快速发展，飞机制造商和

运营商越来越注重燃油效率、环境保护和可持续

性，绿色航空越来越受到重视，其中动力装置的创

新逐渐引起研究者的兴趣。而分布式电推进

（ＤＥＰ）在众多创新概念中展现出更为明显的发展

潜力：分布式螺旋桨推进早已用在了太阳能无人

机上，美国的Ｈｅｌｉｏｓ
［１３］系列太阳能无人机使用了

１４个螺旋桨；２０１４年，美国国家航空航天局

（ＮＡＳＡ）提出了前缘异步螺旋桨推 进 技 术

（ＬＥＡＰＴｅｃｈ），一系列由电动机单独驱动的小桨

沿展向布置在机翼前缘，并在２０１５年成功进行了

地面测试；Ｓｔｏｌｌ等
［４５］指出ＤＥＰ可以用来提高机

翼的升阻比；近几年，ＤＥＰ也被用在垂直起降飞

机上，例如ＬｉｇｈｔｎｉｎｇＳｔｒｉｋｅ和Ｌｉｌｉｕｍ
［６］。可以看

出ＤＥＰ即将成为下一代航空技术的热点领域，但

是现在ＤＥＰ领域的研究还比较匮乏。以太阳能

无人机为例，很长一段时间内，多数研究都集中于

通过提升翼型［７１０］或机翼［１１１２］的性能来提高无人

机的气动特性，但是螺旋桨的滑流影响并没有在

设计阶段考虑，对于这种多螺旋桨推进的飞行器

来说，飞行过程中机翼会处于大量螺旋桨滑流之

中，不考虑滑流影响的设计方法必然会导致次优

的构型。

很多学者也已经意识到这一问题，在这方面

展开了研究：Ａｌｂａ等
［１３］指出螺旋桨滑流的轴向

诱导速度增加了来流动压，而切向诱导速度改变

了当地的有效迎角，上洗侧明显增大了当地有效

迎角，而下洗侧则减小了当地的有效迎角，这两点

均改变了机翼的升力分布；Ｖｅｌｄｈｕｉｓ等
［１４１６］研究

了螺旋桨的安装位置和旋转方向对机翼升阻比的

影响，发现螺旋桨在靠近对称面一侧上旋、展向安

装位置靠近翼尖、垂向安装位置偏离机翼前缘点

向上或者向下都有利于提高机翼升阻比；Ｒａｋ

ｓｈｉｔｈ等
［１７］和王科雷等［１８］研究发现在螺旋桨滑流

区内的机翼弦长变短有利于减阻；徐家宽等［１９］在

考虑螺旋桨滑流的状态下对机翼进行了优化，发

现在螺旋桨上洗侧减小截面的气动扭转角和下洗

侧增大截面的气动扭转角可以达到减阻的目的。

可见，目前几乎所有的研究都是将螺旋桨作

为已知的滑流输入，然后对机翼进行设计或优化，

使其适应螺旋桨滑流来达到提高气动效率的目

的。然而，对于ＤＥＰ构型来说，不对这种大范围

的滑流进行设计可能是一个巨大的浪费。例如，

Ｓｃｈｎｕｌｏ等
［２０］提到Ｘ５７左、右机翼上各有６个高

升力螺旋桨，利用这些高升力螺旋桨，机翼面积可

以明显减少，显著减小巡航阻力，在起飞阶段，这

１２个高升力螺旋桨处于工作状态会带来显著的

升力增量支持起飞，而在巡航阶段，在翼尖处用两

个较大的电动机驱动巡航螺旋桨，这些高升力螺

旋桨会折叠收入短舱中，减小阻力，此时依靠两个

翼尖螺旋桨来提供巡航时所需的全部拉力。虽然

这可能会带来额外的动力质量增加，但是在气动

增益上还是很值得研究的一个问题，这就要求设

计不同的螺旋桨，使螺旋桨下游的机翼满足相应

的升力和阻力要求。基于这一思想，本文的工作

是研究如何通过设计螺旋桨滑流而不是改变机翼

的参数来提高机翼的气动效率。

１　数值方法

为了实现通过优化螺旋桨的诱导速度来达到

提高机翼升阻比的目的，需要以下几种方法：

１）一种可以获得目标诱导速度分布的螺旋

桨设计方法；

２）一种可以考虑螺旋桨滑流影响的高效的

气动计算方法；

３）高效的气动优化方法。

在飞机的概念设计阶段，直接用ＣＦＤ数值计

算进行优化是非常耗时的。因此，本文采用一种

计算效率更高的快速气动计算方法来获得机翼的

升阻比气动参数

１１　螺旋桨设计方法

螺旋桨的设计通常是基于给定的飞行状态和

推力或功率要求。经典的螺旋桨设计方法是基于

最小能量损失［２１］；不过，Ｈｅｐｐｅｒｌｅ
［２２］提出了一种

可以获得目标弦长分布的螺旋桨设计方法；范中

５０１
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允等［２３］提出了一种可以获得目标环量分布的螺

旋桨设计方法；项松等［２４］发展了一种适合电动飞

机的螺旋桨设计方法。基于本文的研究目的，本

文提出了一种可以获得目标诱导速度的螺旋桨设

计方法规定犪狓 代表桨盘处的轴向诱导因子，犪ｔ代

表切向诱导因子，设计流程如图１。

图１　螺旋桨反设计方法流程

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｉｎｖｅｒｓｅｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｌｏｗｃｈａｒｔ

　　设计方法需要首先给出７个设计变量：来流

速度犝∞，角速度Ω，螺旋桨半径犚，桨叶数犖ｂ，空

气密度ρ，拉力犜 和轴向诱导因子沿半径的分布

公式犪
狓 ；然后通过给定的拉力犜（功率犘）确定最

终的犪狓 的值，然后就可以获得犪ｔ 的分布。利用

初始的弦长分布得到当地的雷诺数犚犲和马赫数

犕犪可以根据截面入流速度得到，马赫数在迭代

过程是不变的。然后根据犚犲、犕犪、αｐ 通过事先建

立好的翼型气动数据库［２５］得到升力系数犮ｌ和阻

力系数犮ｄ，当然这一过程也可以通过开源的气动

计算程序ＸＦＯＩＬ代替。获得犮ｌ、犮ｄ和αｐ后，即可

以得到新的弦长分布犮ｎ 和安装角β分布，当不满

足收敛条件时，用犮ｎ 代替之前的弦长分布犮ｉ，开

始新 一 轮 的 迭 代，直 到 收 敛，收 敛 条 件 为

（犮ｎ－犮ｉ）
２
≤ε，ε是判断是否收敛的收敛系数，本文

为０．００１，达到收敛条件后输出最终的弦长分布

和安装角分布。值得说明的是，本文的方法是给

定桨叶截面的气动翼型后设计弦长和安装角分布

的方法，因此需要知道当地截面翼型的有效迎角

αｐ，获得αｐ的方法有两种，１种是以当地截面翼型

升阻比最大为原则取得升力系数犮ｌ和阻力系数

犮ｄ，迭代得到αｐ，虽然可以获得较好的螺旋桨效率，

但是这种方法很容易造成弦长分布不光滑，而第２

种方法是直接规定各截面的有效迎角为一个定值，

可以保证弦长分布光滑，而且通过这两种方法设计

出的螺旋桨只是弦长和安装角有所区别，并不会对

诱导速度分布有影响，即不会影响最终的优化结

果，本文采用第２种方法。

各变量之间的数学关系如下：

１）犪狓 和犜 的关系

根据动量理论［２６］，可以得到

ｄ犜＝４πρ犝
２
∞（１＋犪狓）犪狓狉犉ｄ狉 （１）

　　所以当拉力或功率给定时，轴向诱导因子也

就确定了。

２）犪狓 和犪ｔ的关系

图２展示了叶素三角形，αｐ 是当地有效迎

角，φ是当地几何入流角，犠 是当地截面叶素的入

流速度，犠 ＝ （犝∞＋狏ａ）
２＋（Ω狉－狏ｔ）槡

２，狏ａ 和狏ｔ

分别是轴向和切向诱导速度，所以有

ｔａｎφ＝
犝∞ ＋狏ａ

Ω狉－狏ｔ
＝
狏ｔ
狏ａ

犪狓 ＝
狏ａ
犝∞

，　犪ｔ＝
狏ｔ

Ω狉
（２）

　　简化得

犪ｔ＝

１－ １－
４犝２∞（１＋犪狓）犪狓

（Ω狉）槡 ２

２

犪狓 ＝

－１＋ １＋
４（Ω狉）

２（１－犪ｔ）犪ｔ
犝２∞槡

２
（３）

　　所以当轴向诱导因子犪狓 确定之后，切向诱导

因子犪ｔ也就确定了。

图２　叶素速度三角形

Ｆｉｇ．２　Ｂｌａｄｅｅｌｅｍｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒｉａｎｇｌｅ

３）弦长犮和安装角β分布

这里犉代表翼尖损失系数

犉＝
２

π
ａｒｃｔａｎ（ｅ－犳）　犳＝

犖ｂ
２
·犚－狉
狉ｓｉｎφ

（４）

　　此外根据叶素动量理论（ＢＥＭＴ）
［２７］，拉力又
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可以写为

ｄ犜＝
犖ｂ
２ρ
犠２（犮ｌｃｏｓφ－犮ｄｓｉｎφ）犮ｄ狉

　　所以弦长和安装角分布为

犮＝
８π狉犝

２
∞（１＋犪狓）犉

犖ｂ犠
２（犮ｌｃｏｓφ－犮ｄｓｉｎφ）

β＝φ＋αｐ （５）

　　所以当设计参数被给定之后，螺旋桨外形也

就被确定了。

１２　螺旋桨／机翼气动计算方法

１．２．１　滑流模型

为了建立一个能考虑螺旋桨滑流的机翼气动

模型，首先需要建立螺旋桨尾迹模型来获得诱导

速度分布。

滑流里的螺旋尾迹的诱导速度场计算比较复

杂，本文中采用 Ｖｅｌｄｈｕｉｓ
［２８］提出的滑流管模型，

该模型将螺旋尾迹简化成两部分：轴向涡和切向

涡，如图３所示。

然后根据毕奥萨伐尔定律，诱导速度可以写

为如下形式：

ｄ犞＝
Γ
４π
·犎×ｄ犾
犎３

式中ｄ犞为微元段对犘 点的诱导速度；Γ代表微

元段环量大小；犎 代表任一点犘 到微元的向量；

ｄ犾代表微元段向量。

１）切向涡的诱导速度

图３　螺旋桨滑流管模型

Ｆｉｇ．３　Ｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｔｕｂｅｍｏｄｅｌ

狌ｔ＝∫
犚

狉
ｈｕｂ

γ狓狉

４π∫
２π

φ＝０

犫ｓｉｎφ－犿ｃｏｓφ

犫２＋犿
２

１－
狓０－狓ｐ

（狓０－狓ｐ）
２
＋犫

２
＋犿槡

［ ］２ ｄφｄ狉

狏ｔ＝∫
犚

狉
ｈｕｂ

γ狓狉

４π∫
２π

φ＝０

ｓｉｎφ

（狓０－狓ｐ）
２
＋犫

２
＋犿槡

２

ｄφｄ狉

狑ｔ＝∫
犚

狉
ｈｕｂ

γ狓狉

４π∫
２π

φ＝０

ｃｏｓφ

（狓０－狓ｐ）
２
＋犫

２
＋犿槡

２

ｄφｄ狉 （６）

　　２）轴向涡的诱导速度

狌ａ＝０ｍ／ｓ

狏ａ＝∫
犚

狉
ｈｕｂ

γｔ狉

４π∫
２π

φ＝０

犿

犫２＋犿
２
１－

狓０－狓ｐ

（狓０－狓ｐ）
２
＋犫

２
＋犿槡

［ ］２ ｄφｄ狉

狑ａ＝∫
犚

狉
ｈｕｂ

γｔ狉

４π∫
２π

φ＝０

－犫

犫２＋犿
２
１－

狓０－狓ｐ

（狓０－狓ｐ）
２
＋犫

２
＋犿槡

［ ］２ ｄφｄ狉 （７）

　　式（６）和式（７）中

γ狓 ＝
犖ｂ
２π狉
·ｄΓ
ｄ狉
，　γｔ＝

Ω犖ｂ

２π犝∞

·ｄΓ
ｄ狉

犫＝狉ｓｉｎφ－狔ｐ

犿＝－狉ｃｏｓφ－狕ｐ

　　更多的模型细节可以参考文献［２８］。

１．２．２　螺旋桨／机翼干扰计算

本文采用定常面元法［２９］计算机翼气动力，采

用源汇和偶极子组合的方法。机翼被划分成犖ｓ

个机翼表面单元和 犖ｔ 个尾迹单元，任意一点狆

的控制方程可以写为

７０１
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

犖
ｓ

犻＝１

犆ｐ犻μ犻＋

犖
ｔ

犼＝１

犆ｐ犼μ犼＋

犖
ｓ

犻＝１

犅ｐ犻σ犻 ＝０ （８）

式中σ犻＝狀犻·犝∞，狀犻 是第犻个单元的法向量。然

后将滑流模型预测的空间任一点的螺旋桨诱导速

度加入到每一个单元的控制点的来流里，这样就

在机翼气动力中考虑了螺旋桨滑流的影响。新的

源强可以写为σ犻＝狀犻·（犝∞ ＋犝ｐ，犻），犝ｐ 是螺旋桨

在第犻个单元的控制点处的诱导速度。

根据文献［２８］，考虑螺旋桨滑流影响后的机

翼阻力系数可以写为：犆ｄ＝犆ｄｉ＋犆ｄｐ，犆ｄｉ是诱导阻

力系数，犆ｄｐ是型阻系数。

１）诱导阻力

根据文献［２８］，考虑螺旋桨滑流后的截面环

量（Γ（θ））和截面升力（犾（θ））分布可以写为

Γ（θ）＝２犝∞犫∑
狀

犃狀ｓｉｎ（狀θ）

犾（θ）＝ρ犝∞Γ（θ）（１＋犪狓（θ））＝

２ρ犝
２
∞犫∑

狀

犃狀ｓｉｎ（狀θ） （９）

　　这样根据机翼的升力分布既可以获得傅里叶

级数展开后的系数犃狀。

而考虑滑流后的机翼诱导阻力系数可以写为

犆ｄｉ＝２犚 ［ａ∫
π

０∑狀 ∑犽
狀犃狀犃犽ｓｉｎ（狀θ）ｓｉｎ（犽θ）（１＋犪狓（θ））ｄθ＋∑

狀

犃狀∫
π

０
αｉｐ（θ）ｓｉｎ（狀θ）ｓｉｎθ（１＋犪狓（θ））ｄ］θ

（１０）

式中犫是机翼展长；犚ａ代表机翼展弦比；犪狓（θ）是

机翼位置上的轴向速度增加量；αｉｐ（θ）是螺旋桨在

机翼处诱导的迎角；需要说明的是，这种阻力是在

以下假设前提下得到的：

（１）假设机翼后的尾迹从尾缘流出后为一个

平面向后延伸；

（２）忽略黏性的影响。

２）型阻

机翼的型阻系数可以近似表示为

犆ｄｐ＝
犚ａ
２∫

π

０
犆′ｄｐ
犮（θ）

犫
（１＋犪狓（θ））

２ｓｉｎθｄθ （１１）

式中犆′ｄｐ是机翼截面的二维翼型的型阻系数，

犮（θ）是机翼展向弦长分布，这里是利用 ＣＦＤ

方法提前建立好的数据库得到的（也可以用

二维翼型气动快速计算开源程序 ＸＦＯＩＬ计算

得到），而不是利用Ｐｒｏｐｗｉｎｇ程序计算得到，

这样可以用一个狀阶的多项式近似：犆′ｄ，ｐ＝

犳（犮ｌ）＝犮０＋犮１犮ｌ＋犮２犮
２
ｌ＋…＋犮狀犮

狀
ｌ，本文狀＝４。

为了方便说明，在后面的章节中，这个气动计

算程序被称为 Ｐｒｏｐｗｉｎｇ。Ｐｒｏｐｗｉｎｇ的算法

流程如图４所示。

图４　Ｐｒｏｐｗｉｎｇ算法流程

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｏｐｗｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｌｏｗｃｈａｒｔ

１３　高效的气动优化方法

Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型是一种基于统计理论的插

值技术，充分考虑了变量空间的特性。详细的算

法可以参考文献［３０］。Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型具有很强

的非线性和多峰函数能力，具有很好的预测精度，

适用于气动优化设计问题，能大大提高优化设计效

率，在气动优化设计中得到了广泛的应用［３１３２］。

本文中采用了两种加点准则来提高优化过程

的鲁棒性和效率：第１种是最直接的加点准则，最

小化代理模型准则（ＭＳＰ）
［３０］，加入当前代理模型

优化的最优点；第２种是改善期望准则（ＥＩ）
［３０］，

ＥＩ代表着设计空间中最优点的概率，通过选择最

好的ＥＩ值的点加入到原始样本，代理模型的全局

最优的搜索鲁棒性也会被提高。ＥＩ函数犈［犐（狓）］

如下：

犈［犐（狓）］＝

（狔ｍｉｎ－狔^）Φ
狔ｍｉｎ－狔^

＾（ ）狊
＋狊

狔ｍｉｎ－狔^

＾（ ）狊
狊^＞０

０ 狊^＝

烅

烄

烆 ０

（１２）

式中Φ是标准正态分布；是标准正态分布密度函

数；^狊是Ｋｒｉｇｉｎｇ模型预测均方根误差；狔ｍｉｎ是所有样

本点的目标函数最小值；是样本空间中任意一点。

２　数值方法验证

２１　犆犉犇方法验证

为了验证本文的Ｐｒｏｐｗｉｎｇ和分析流场特

性，本文首先采用基于结构－非结构混合网格技
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术耦合ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）湍流模型准定常求

解 ＲＡＮＳ（ＲｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄＮａｉｖｅｒＳｔｏｋｅｓ）方

程的多重参考系（ＭＲＦ）方法
［３３］对螺旋桨／机翼气

动干扰问题进行数值模拟，然后利用验证的ＣＦＤ

方法对Ｐｒｏｐｗｉｎｇ进行了对比验证。

首先采用实验算例验证ＣＦＤ方法的可靠性。

一种螺旋桨／机翼干扰模型［３４］被用来验证方

法的可靠性，模型参数如表１。

模型计算网格如图５。

计算条件和实验条件保持一致如表２。

表１　实验模型参数概要

犜犪犫犾犲１　犛狌犿犿犪狉狔狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犿狅犱犲犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

部件 参数 数值

机翼

翼展犫／ｍ ２．５８

机翼面积犛／ｍ２ ０．６２

翼根弦长犮ｒｏｏｔ／ｍ ０．２７９

翼尖弦长犮ｔｉｐ／ｍ ０．１６１

平均气动弦长犮ＭＡＣ／ｍ ０．２４

前缘后掠角Λｌｅ／（°） ０

Ｎ２５０

螺旋桨

螺旋桨直径犇／ｍ ０．４０６

桨毂直径犇ｈｕｂ／ｍ ０．０８４

桨叶数犖ｂ ６

狉／犚＝０．７处的叶素角β０．７／（°） ３０

螺旋桨展向位置２狔ｐ／犫 ０．３４３

图５　实验模型的计算域网格

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎｇｒｉｄｏｆ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌ

表２　实验及计算条件

犜犪犫犾犲２　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪狀犱犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

参数 数值

来流速度犝∞／（ｍ／ｓ） １９

机翼迎角α／（°） ４

雷诺数犚犲／１０５ ３

螺旋桨迎角αｐｒｏｐ／（°） ０

前进比犑 ０．６９５

　　图６是螺旋桨的滑流速度对比和机翼升力分

布对比，图中犆ｌ，ｌｏｃ表示当地升力系数，犮表示当地

弦长。其中诱导因子分布的差别可能是由于数值

模拟时桨的模型和流向安装位置与真实模型有所

差别导致的，虽然在预测值上有所差别，但是本文

采用的ＣＦＤ方法在预测趋势变化方面具有合理

的精度。

图６　实验模型的数值模拟与实验值对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｕｅｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌ
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从算例验证结果可以看出本文的ＣＦＤ方法

在预测螺旋桨和机翼干扰时的气动特性及变化趋

势方面有着合理的精度，因此接下来采用ＣＦＤ方

法验证Ｐｒｏｐｗｉｎｇ程序的可靠性和分析一些流场

细节。

２２　螺旋桨设计方法验证

螺旋桨设计条件如表３。

表３　犔犃犞和犘犃犞螺旋桨设计条件

犜犪犫犾犲３　犇犲狊犻犵狀犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊狅犳犔犃犞犪狀犱犘犃犞狆狉狅狆犲犾犾犲狉狊

参数 数值

来流速度犝∞／（ｍ／ｓ） １３

螺旋桨直径犇／ｍ ０．４

桨毂直径犇ｈｕｂ／ｍ ０．０８

桨叶数犖ｂ ２

设计拉力犜／Ｎ ５

转速犖／（ｒ／ｍｉｎ） ４３００

马赫数犕犪 ０．０４

空气密度ρ／（ｋｇ／ｍ
３） ０．９１

　　为了验证本文提出的螺旋桨设计方法的可靠

性，这里采用了两种诱导因子分布

１）ＬＡＶ（ｌｉｎｅａｒａｘｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ）。犪狓 沿半径方

向呈直线分布；

２）ＰＡＶ（ｐａｒａｂｏｌａａｘｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ）。犪狓 沿半

径为抛物线分布，峰值出现在狉／犚＝０．７５。

图７　设计螺旋桨弦长和安装角分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｈｏｒｄｌｅｎｇｔｈａｎｄｂｌａｄｅａｎｇｌｅ

ｏｆｄｅｓｉｇｎｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓ

图７是设计的两个螺旋桨的弦长犮／犚和安装

角β分布。可以看出ＬＡＶ在桨毂处的弦长最大，

而ＰＡＶ最大弦长出现在狉／犚＝０．７５处附近；然

后利用 ＭＲＦ方法计算了两个螺旋桨的滑流特

性，并在交接面下游０．０２ｍ 处取得诱导速度分

布，图８展示了计算的诱导速度分布和设计值的

对比。

从表４和图８的结果可以看出 ＭＲＦ计算结

果不仅在拉力上符合良好，而且诱导速度分布也

符合较好，这证明了设计的螺旋桨满足了设计要

求，设计方法是可靠的。
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图８　轴向和切向诱导速度计算值与设计值对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｄｅｓｉｇｎｅｄ

ｖａｌｕｅｓｏｆａｘｉａｌａｎｄｔａｎｇｅｎｔｉａｌ

ｉｎｄｕｃｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

表４　犔犃犞和犘犃犞的计算的拉力和功率特性

犜犪犫犾犲４　犜犺狉狌狊狋犪狀犱狆狅狑犲狉犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊狅犳犔犃犞犪狀犱犘犃犞

螺旋桨
犜／Ｎ 犘／Ｗ η

设计 ＭＲＦ ＭＲＦ ＭＲＦ

ＬＡＶ ５ ４．９０ ８５．２９ ０．７４６８

ＰＡＶ ５ ４．９３ ８８．９０ ０．７２０９

２３　犘狉狅狆狑犻狀犵程序验证

采用了一个展弦比为１０的直机翼，翼型为

Ｅ３８７，弦长为１ｍ，两个ＪＸＦ１６×８的桨（截面翼型

均为ＣｌａｒｋＹ翼型
［２５］）装在２．５ｍ（２狔ｐ／犫＝０．５）

的螺旋桨Ｐｒｏｐ１和－２．５ｍ（２狔ｐ／犫＝－０．５）的螺

旋桨Ｐｒｏｐ２的位置，如图９，坐标系定义如图９，

原点放置在机翼对称面的前缘处。

面元法网格如图１０，弦向布置５０个单元。

图９　两螺旋桨的计算模型和坐标系定义

Ｆｉｇ．９　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｔｗｏｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓ

图１０　面元法的展向面元分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｎｗｉｓｅｐａｎｅｌｓｉｎｐａｎｅｌｍｅｔｈｏｄ

　　螺旋桨和计算条件如表５。

对比了６种螺旋桨转速组合的计算结果，升

力犔ｓｐａｎ分布对比如图１１，表６对比了不同螺旋桨

转速下机翼的升阻特性。

　　从以上结果可以看出Ｐｒｏｐｗｉｎｇ对于预测螺

旋桨和机翼干扰有一个合理的精度，可以较为准

确地反应考虑滑流后的机翼升阻特性变化和展向

升力分布。
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表５　双桨／机翼耦合计算模型参数和计算条件

犜犪犫犾犲５　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊犪狀犱犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊狅犳狋犺犲犮狅狌狆犾犲犱犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀犿狅犱犲犾狅犳狋狑狅狆狉狅狆犲犾犾犲狉／狑犻狀犵

参数 数值

机翼

翼展犫／ｍ １０

机翼面积犛／ｍ２ １０

翼根弦长犮ｒｏｏｔ／ｍ １

翼尖弦长犮ｔｉｐ／ｍ １

前缘后掠角Λｌｅ／（°） ０

ＪＸＦ１６×８

螺旋桨

螺旋桨直径犇／ｍ ０．４０６

桨毂直径犇ｈｕｂ／ｍ ０．０８４

桨叶数犖ｂ ６

螺旋桨（Ｐｒｏｐ１、Ｐｒｏｐ２）展向位置２狔ｐ／犫 ０．５，－０．５

计算条件

来流速度犝∞／（ｍ／ｓ） １３

机翼迎角α／（°） ０

雷诺数犚犲／１０５ ７

马赫数犕犪 ０．０４

螺旋桨迎角αｐ／（°） ０

图１１　不同螺旋桨组合的升力分布对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｆｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｐｅｌｌｅｒｃｏｒｎｂｉｎａｔｉｏｎｓ
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表６　不同螺旋桨转速下的机翼的犆犾和犆犱对比

犜犪犫犾犲６　犆狅犿狆犪狉犻狊犻狅狀狅犳犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊狅犳犆犾犪狀犱犆犱狅犳狑犻狀犵狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋狆狉狅狆犲犾犾犲狉狉狅狋犪狋犻狅狀狊狆犲犲犱狊

工况
转速犖／（ｒ／ｍｉｎ） 犆ｌ 犆ｄ

Ｐｒｏｐ１ Ｐｒｏｐ２ ＣＦＤ Ｐｒｏｐｗｉｎｇ 相对误差／％ ＣＦＤ Ｐｒｏｐｗｉｎｇ 相对误差／％

１ ０ ０ ０．２９３４ ０．３０１５ ２．７６ ０．０１４６６ ０．０１４１４ －３．５７

２ ３６００ ３６００ ０．２９３５ ０．３０４２ ３．６５ ０．０１５８５ ０．０１４５２ －８．４０

３ ３６００ ４３００ ０．２９５４ ０．３０６２ ３．６３ ０．０１６０５ ０．０１４８３ －７．６０

４ ３６００ ５２３０ ０．２９７２ ０．３０９０ ３．９８ ０．０１６３５ ０．０１５４３ －５．６５

５ ４３００ ４３００ ０．２９６５ ０．３０８２ ３．９３ ０．０１６２３ ０．０１５１６ －６．６２

６ ４３００ ５２３０ ０．２９８７ ０．３１１０ ４．１２ ０．０１６５４ ０．０１５７５ －４．７４

７ ５２３０ ５２３０ ０．３００７ ０．３１３９ ４．４０ ０．０１６８６ ０．０１６３３ －３．１７

３　滑流优化框架

为了提高优化效率，需要尽可能少的变量去

模拟诱导速度分布形式，本文采用式（１３）参数化

诱导因子分布公式犪狓

犪狓 ＝狔１狔２狔３

狔１ ＝
２

π
ａｒｃｃｏｓ（ｅ－狓

／犮
１）

狔２ ＝ｅ
－ （狓－狌）［ ］狊

２

狔３ ＝
２

π
ａｒｃｃｏｓ［ｅ

（狓－１）／犮２］ （１３）

式中犮１ 和犮２ 分别决定了犪

狓 曲线在桨毂和桨尖

处衰减到零的速率，和的值越小，衰减到零的速率

越快，而狌和狊分别决定着犪
狓 曲线峰值出现的位

置和大小，犪狓 的值根据式（１）对犪

狓 曲线等比例缩

放即可以得到。因为峰值的位置是在桨毂到桨尖

之间出现，而且由于桨尖损失，所以峰值一般不会

出现在桨尖附近，否则桨的效率会很低，因此在本

文中狌的取值范围定为［０．２，０．８５］，这是按半径

归一化的结果，而狊决定着曲线峰值的尖锐程度，

当狊为零时，狔２ 曲线为直线分布，狊越大，狔２ 曲线

越尖锐，对应的某处弦长也会越大。

优化框架如图１２，本文的优化方法采用遗传

算法（ＧＡ）
［３５］和梯度优化算法［３０］相结合的方式

（序列二次规划法（ＳＱＰ））。本文中，ＧＡ算法的相

关设置为：①种群规模为１００；②交叉变异概率分

别为０．９和０．０５；③最大进化代数（犖）为１００。

图１２　滑流优化框架

Ｆｉｇ．１２　Ｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋ

４　结果及讨论

本文中的优化的数学模型如式（１４），共有４

个优化设计变量犿１、犿２、狌、狊，取值范围表示在约

束中。

ｍｉｎ犓 ＝－犆ｌ／犆ｄ

ｓ．ｔ．

犆ｌｏ≤犆ｌ，犘≤狋犘ｏ

０≤犿１ ≤０．５

０≤犿２ ≤０．５

０．２≤狌≤０．８５

０≤狊≤

烅

烄

烆 ４

（１４）

　　因为本文主要关注螺旋桨对其后机翼的气动

特性影响，而且螺旋桨影响范围有限，考虑到机翼
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尺寸较大，如果选取整个机翼的升阻特性变化为

目标函数，可能会抵消一些螺旋桨带来的变化，因

此截取了受其影响的翼段进行升阻特性分析，翼

段宽度狑，且满足狑／犚＝８，如图１３。

图１３　翼段示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｗｉｎｇｓｅｇｍｅｎｔ

因此式（１４）中的犆ｌｏ、犘ｏ 分别是安装最小诱

导损失的螺旋桨的翼段升力系数和桨的功率；狋

是系数，用来限制优化后的桨的功率的大小，取值

范围为狋∈（０，∞），当狋→∞时，代表不对功率进

行约束，所以本文的目标就是通过优化轴向诱导

因子的分布形式寻找使得翼段升阻比最大的螺旋

桨诱导速度分布。本文选取的优化模型是采用与

文中第２．３节相同的机翼模型，单个螺旋桨安装

在机翼对称面处，螺旋桨中心的安装位置在图９

坐标系中为（－０．２ｍ，０ｍ，０ｍ）在这个模型基础

上，利用文中第３节的优化框架进行诱导速度分

布的优化，在整个优化过程中，对于任意一种轴向

诱导因子分布，都要保证产生相同的拉力（犜＝

５Ｎ），以此来最终确定犪狓。本文的设计条件如

下：犝∞＝１３ｍ／ｓ，犖＝２０００ｒ／ｍｉｎ，犚＝０．２０３２ｍ，

本文通过控制狊和狋的取值范围优化得到了４种

螺旋桨，首先在狋→∞时，即不对功率进行约束

时，在狊∈［０，４］和狊∈［０，３］的条件下，得到两种

螺旋桨分别记为Ｏｐｔ１和Ｏｐｔ２，然后在狊∈［０，３］

条件下，在狋＝１．１，１．０５的条件下得到两种螺旋

桨分别记为Ｏｐｔ３、Ｏｐｔ４。图１４和图１５分别展示

了４种螺旋桨和最小能量损失（ＭＩＬ）桨的诱导因

子以及主视图平面形状的对比。

本文所设计得到的螺旋桨截面翼型均为

ＣｌａｒｋＹ翼型。

ＭＩＬ是根据最小能量损失设计的桨，可以看

出优化后的螺旋桨相比较 ＭＩＬ桨，弦长沿半径方

向衰减更快，而且随着功率限制的增强，优化得到

的螺旋桨的桨毂附近的弦长也在逐渐减小。为了

验证最终的优化效果和分析流场细节，利用ＣＦＤ

方法进行了验证，如表７。

表７中的升力系数和阻力系数均是翼段的数

据（狑／犚＝８，如图１３），其中犆ｄｖ代表摩擦阻力系

数，犆ｄｐ代表型阻系数。从表７中结果可以看出，

相比 ＭＩＬ螺旋桨，优化过的螺旋桨可以明显提高

翼段的升阻比，其中安装Ｏｐｔ１的翼段，升阻比提

升高达２５．６３％，但是，同时也可以看到 Ｏｐｔ１的

功率大幅上升，为了衡量在功率提高情况下的优

化效果，本文提出了一个犓／犘值，即单位螺旋桨

功率产生多少升阻比，可以看出安装 Ｏｐｔ１桨的

犓／犘值要小于 ＭＩＬ桨，虽然安装Ｏｐｔ１桨的翼段

的升阻比会显著提高，但是桨自身的效率也明显

下降，造成犓／犘 值减小，而 Ｏｐｔ２桨因为对轴向

诱导因子峰值的限制增强，翼段升阻比的提升量

比Ｏｐｔ１小的同时，桨的功率的增幅也较小，因此

图１４　诱导因子沿半径分布

Ｆｉｇ．１４　Ｉｎｄｕｃｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｒａｄｉｕｓ

图１５　螺旋桨主视图

Ｆｉｇ．１５　Ｆｒｏｎｔｖｉｅｗｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓ
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表７　不同螺旋桨后的翼段的升阻特性对比

犜犪犫犾犲７　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犾犻犳狋犪狀犱犱狉犪犵犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊狅犳狑犻狀犵狊犲犵犿犲狀狋狑犻狋犺犱犻犳犳犲狉犲狀狋狆狉狅狆犲犾犾犲狉狊

螺旋桨

翼段

升力系数 阻力系数 升阻比

犆ｌ 误差／％ 犆ｄｖ 犆ｄｐ 犆ｄ 误差／％ 犓 误差／％

螺旋桨

犜／Ｎ 犘／Ｗ
犓／犘

ＭＩＬ桨 ０．３９０６ ０．０１０５ ０．００３９ ０．０１４４ ２７．１３ ５．００ ８３．４１ ０．３２５

Ｏｐｔ１桨 ０．３９８７ ２．０７ ０．０１２１－０．０００４ ０．０１１７ －１８．７５ ３４．０８ ２５．６３ ４．９９ １０７．６９ ０．３１６

Ｏｐｔ２桨 ０．３９６７ １．５６ ０．０１１５ ０．０００７ ０．０１２２ －１５．２８ ３２．５２ １９．８８ ５．００ ９８．０８ ０．３３２

Ｏｐｔ３桨 ０．３９３９ ０．８４ ０．０１１１ ０．００１７ ０．０１２８ －１１．１１ ３０．７７ １３．４５ ４．９９ ９１．０２ ０．３３８

Ｏｐｔ４桨 ０．３９２５ ０．４９ ０．０１０８ ０．００２４ ０．０１３２ －８．３３ ２９．７３ ９．６２ ４．９９ ８６．９５ ０．３４２

最终的犓／犘值还高于 ＭＩＬ桨。为了在桨的功率

不明显增长的情况下达到提高机翼升阻比的目

的，本文增加了功率约束，并在不同约束条件下得

到了另外两种螺旋桨。在狋＝１．１时，即功率不超

过 ＭＩＬ桨功率的１０％时，得到了 Ｏｐｔ３桨，翼段

的升阻比提升了１３．４５％，在狋＝１．０５时，即功率

不超过 ＭＩＬ桨功率的５％时，得到了Ｏｐｔ４桨，翼

段的升阻比提升了９．６２％。

图１６　滑流影响下的机翼表面压力云图

Ｆｉｇ．１６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｎｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ

以上结果说明通过优化螺旋桨滑流特性达

到提高机翼升阻比的目的是可行的，此外，从表

７还可以看出升阻比的提升主要是由于压差阻

力的下降，Ｏｐｔ１的阻力下降达到了１８．７５％，而

Ｏｐｔ４的阻力下降量最小，为８．３３％。可以看出

靠近桨毂处的轴向速度越大，对应的翼段升阻

比也越大，减阻越明显，不过螺旋桨的效率下降

也越明显。

图１６展示了在４种不同螺旋桨影响下的机

翼表面压力云图，图中ＬＥ表示机翼前缘。

从图１６可以看出，由于螺旋桨的旋转效应，

上洗侧（ＵＷＳ）的机翼下表面前缘附近会有更高

的压力分布，同时下洗侧（ＤＷＳ）的上表面前缘附

近会有更高的压力分布，而优化过的螺旋桨后方

机翼的滑流区域更加集中于桨毂附近，ＭＩＬ桨后

的滑流区域比较分散，即与外部流动有更多的能

量交换，导致了更多的能量损失，不利于提高升

阻比。

不过更加集中的滑流区域也有一个负面影

响，就是更大的动能带来更大的摩擦阻力，正如表

７的结果显示，优化后的螺旋桨带来更大的摩擦

阻力，但是阻力的减少主要还是来自压差阻力的

贡献。

可以看出，当靠近桨毂处的轴向速度越大，螺

旋桨的上洗和下洗效应越明显，这主要是因为在

桨毂附近处的轴向速度的变化会带来更大的切向

速度的改变。

根据式（３），切向速度可以写为

５１１
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狏ｔ＝

１－ １－
４犝２∞（１＋犪狓）犪狓

（Ω狉）槡 ２

２
·Ω狉＝

４犝２∞（１＋犪狓）犪狓

２（Ω狉＋ （Ω狉）
２
－４犝

２
∞（１＋犪狓）犪槡 狓）

＝

犽犝２∞（１＋犪狓）犪狓
Ω狉

（１５）

式中犽是一个系数，且犽∈（１，２），可以看出当转

速一定，且狉较小时，即靠近桨毂时，犪的变化会

带来更多的切向速度的变化，而切向速度又直接

改变了当地的有效迎角，假设螺旋桨桨盘处到机

翼前缘的流动无耗散和能量损失，机翼的当地有

效迎角αｅｆｆ可以写为

αｅｆｆ＝ａｒｃｔａｎ
狏ｔ

犝∞（１＋犪狓）
＝ａｒｃｔａｎ

犽犝∞犪狓

Ω狉

（１６）

　　对于两种不同的轴向诱导因子犪狓１和犪狓２，有

效迎角差可以写为

Δαｅｆｆ＝ａｒｃｔａｎ
Ω狉犽犝∞（犪狓１－犪狓２）

（Ω狉）
２
＋（犽犝∞）

２犪狓１·犪狓２

（１７）

　　为了便于分析，不妨规定犪狓１和犪狓２均小于１，

即可以有

Δαｅｆｆ＞ａｒｃｔａｎ
Ω狉犽犝∞（犪狓１－犪狓２）

（Ω狉）
２
＋（犽犝∞）［ ］２ ＝

ａｒｃｔａｎ
１

２
ｓｉｎ（２β）Δ犪［ ］狓

β＝ａｒｃｓｉｎ
犽犝∞

（Ω狉）
２
＋（犽犝∞）槡

２
（１８）

　　显然当犽＝１时，β值最小，即在本文的设计

条件犝∞＝１３ｍ／ｓ，犖＝２０００ｒ／ｍｉｎ，犚＝０．２０３２ｍ

下，化简式（１７）可以得到如下不等式：

Δαｅｆｆ＞ａｒｃｔａｎ
１

２
ｓｉｎ（２β）Δ犪［ ］狓 ＞

ａｒｃｔａｎ（０．２７９Δ犪狓） 桨尖

ａｒｃｔａｎ（０．４５８Δ犪狓）
烅
烄

烆 桨毂
（１９）

　　可以看出当犪狓 的变化量为０．１时，桨尖和桨

毂对应的机翼展向位置处的有效迎角变化量

Δαｅｆｆ分别至少为１．６°和２．６°。所以桨毂处轴向诱

导因子的变化会带来更加明显的有效迎角的变

化，所以当拉力一定时，将轴向速度更多的向桨根

处集中，会带来更明显的上下洗效应。

当翼型迎角为０°时，同时忽略摩擦阻力的影

响（表７的结果也可以看出是压差阻力变化占主

要部 分），翼 型 的 阻 力 可 以 写 为［３６］：犮ｄ ＝

∫
犮

０
犆ｐ，ｕｄ狔ｕ／ｄ狓－犆ｐ，ｌｄ狔ｌ／ｄ（ ）狓ｄ［ ］狓 犮，犮代表弦长，

犆ｐ，ｕ和犆ｐ，ｌ分别代表翼型上表面和下表面压力系

数，狓为流向，狔ｕ指向狓轴上方，狔ｌ指向狓轴下方，

可以看出，当上表面压力减小，下表面压力增大对

减小压差阻力是有好处的，图１７展示了阻力沿机

翼展向的分布变化，ｄ犇 表示二维截面翼型的阻

力，可以看出当螺旋桨工作时，下洗侧的阻力明显

增大，但是在上洗侧，优化过的螺旋桨后的机翼阻

力明显小于其他螺旋桨。

图１７　机翼阻力沿展向的分布

Ｆｉｇ．１７　Ｓｐａｎｗｉｓｅｄｒａｇｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇ

可以看出阻力的变化主要集中在桨毂附近，

上洗侧的轴向诱导速度的增加和有效迎角的增大

均有利于减小压差阻力，而在下洗侧上，虽然轴向

诱导速度的增加会导致摩擦阻力增大，但同时也

有利于减缓压差阻力的增加，因此阻力增加量小

于上洗侧的阻力减少量，如图１７所示，从而达到

减小阻力的目的，最终使得翼段阻力下降，达到提

升翼段升阻比的目的。

即在拉力，转速相同的条件下，通过改变螺旋

桨后的诱导速度分布会改变后方机翼的实际入流

状态，通过最大化桨毂附近的轴向诱导速度可以

达到提高机翼升阻比的目的。但同时也要注意到

这种不改变机翼参数提升升阻比的方式，付出的

是螺旋桨功率的代价，螺旋桨的效率下降换来的

机翼升阻比的提升，因此在提升机翼升阻比的同

时还需要考虑因此带来的能量代价。

５　结　论

１）基于涡流理论和面元法，建立了一种快速

估计螺旋桨机翼耦合气动特性的气动程序Ｐｒｏｐ

ｗｉｎｇ并得到验证，在考虑螺旋桨滑流后的机翼升

阻比预测方面有合理的精度。

６１１
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２）本文发展了一套可以获得目标诱导速度

分布的螺旋桨设计方法。对于机翼螺旋桨耦合状

态，基于轴向诱导速度分布优化后的螺旋桨相比

较最小能量损失的桨在不改变机翼参数的情况

下，可以达到提高机翼的升阻比的目的。

３）优化结果表明，在本文的拉进式布局条件

下，在转速和拉力一定的情况下，螺旋桨桨毂附近

的轴向诱导速度越大，带来的升阻比提升越明显，

针对本文给定的条件，在不加功率限制的条件下，

优化后的螺旋桨使得翼段阻力减少最高达到

１８．７５％，升阻比提高了２５．６３％，但是在螺旋桨

的功率增长被限制后，翼段的升阻比提升量降到

９．６２％，这意味着在不需要任何增升减装置的情

况下提高气动效率是可行的。

４）通过改变桨的诱导速度提升机翼升阻比和

桨的效率提升是互相矛盾的，需要加以平衡，并不

是仅追求机翼升阻比最大就是最优，从犓／犘值可

以看出，升阻比提升最大，综合收益并不一定最高，

但是本文的研究证明了通过改变螺旋桨的诱导速

度分布能够达到改变机翼气动特性的目的，这为后

续的分布式动力滑流利用提供了一种思路。

５）值得注意的是，整个优化过程仅花了４０

ｍｉｎ（内存为１６Ｇ，中央处理器为ｉ７６７００的计算

机上），这种快速计算方法也让这种设计方法在概

念设计阶段可行，具有一定的工程实际应用价值。
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［９］　ＤＲＥＬＡ Ｍ．ＬｏｗＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒａｉｒｆｏｉｌｄｅｓｉｇｎｆｏｒｔｈｅ

Ｍ．Ｉ．Ｔ．Ｄａｅｄａｌｕｓｐｒｏｔｏｔｙｐｅ：ａｃａｓｅｓｔｕｄｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ａｉｒｃｒａｆｔ，１９８８，２５（８）：７２４７３２．

［１０］　ＳＥＬＩＧ Ｍ Ｓ，ＧＵＧＬＩＥＬＭＯＪＪ．Ｈｉｇｈｌｉｆｔｌｏｗｒｅｙｎｏｌｄｓ

ｎｕｍｂｅｒａｉｒｆｏｉｌｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，１９９７，３４（１）：

７２７９．

［１１］　甘文彪，周洲，许晓平．仿生全翼式太阳能无人机分层协同

设计及分析［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（１）：１６３１７８．

ＧＡＮＷｅｎｂｉａｏ，ＺＨＯＵＺｈｏｕ，ＸＵＸｉａｏｐｉｎｇ．Ｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌｃｏｌ

ｌａｂｏｒａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｂｉｏｎｉｃｆｕｌｌｗｉｎｇｔｙｐｉｃａｌ

ｓｏｌａｒｐｏｗｅｒｅｄｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕ

ｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，３６（１）：１６３１７８．（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）

［１２］　甘文彪，周洲，许晓平．仿生全翼式太阳能无人机气动数值

模拟［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（１０）：３２８４３２９４．

ＧＡＮ Ｗｅｎｂｉａｏ，ＺＨＯＵＺｈｏｕ，ＸＵＸｉａｏｐｉｎｇ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｂｉｏｎｉｃｆｕｌｌｗｉｎｇｔｙｐｉｃａｌｓｏｌａｒｐｏｗ

ｅｒｅｄｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，３６（１０）：３２８４３２９４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　ＡＬＢＡＣ，ＥＬＨＡＭ Ａ，ＧＥＲＭＡＮＢＪ，ｅｔａｌ．Ａｓｕｒｒｏｇａｔｅ

ｂａｓｅｄ ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ ｄｅｓｉｇｎ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋ

ｍｏｄｅｌｉｎｇｗｉｎｇｐｒｏｐｅｌｌｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，７８：７２１７３３．

［１４］　ＶＥＬＤＨＵＩＳＬＬＭ，ＨＥＹＭＡＰＭ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｓ

ａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇｓｉｎｍｕｌｔｉｅｎｇｉｎｅｄｔｒａｃｔｏｒｐｒｏｐｅｌｌｅｒａｒｒａｎｇｅ

ｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＡｉｒｃｒａｆｔＤｅｓｉｇｎ，２０００，３（３）：１２９１４９．

［１５］　ＶＥＬＤＨＵＩＳＬ Ｌ Ｍ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｒａｃｔｏｒｐｒｏｐｅｌｌｅｒ／

ｗｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

１９９５，２０９（３）：２１５２２６．

［１６］　ＶＥＬＤＨＵＩＳＬＬＭ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒｗｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ［Ｒ］．Ｙｏｋｏｈａｍａ，Ｊａｐａｎ：ｔｈｅ２４ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｎｇｒｅｓｓｏｆｔｈｅＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００４．

［１７］　ＲＡＫＳＨＩＴＨＢＲ，ＤＥＳＨＰＡＮＤＥＳＭ，ＮＡＲＡＳＩＭＨＡＲ，

ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍａｌｌｏｗｄｒａｇｗｉｎｇｐｌａｎｆｏｒｍｓｆｏｒｔｒａｃｔｏｒｃｏｎｆｉｇｕ

ｒａｔｉｏｎｐｒｏｐｅｌｌｅｒｄｒｉｖｅｎａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，

２０１５，５２（６）：１７９１１８０１．

［１８］　王科雷，周洲，祝小平．耦合多螺旋桨滑流影响的低雷诺数

机翼设计［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（６）：１１３．

７１１
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ＷＡＮＧＫｅｌｅｉ，ＺＨＯＵＺｈｏｕ，ＺＨＵＸｉａｏｐｉｎｇ．Ａｅｒｏｄｕｎａｍｉｃ

ｄｅｓｉｇｎｏｆｌｏｗＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｗｉｎｇｔａｋｉｎｇｉｎｔｏａｃｃｏｕｎｔ

ｔｈｅｍｕｌｔｉｐｌｅｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓｉｎｄｕｃｅｄｅｆｆｅｃｔｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉ

ｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（６）：１１３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１９］　徐家宽，白俊强，黄江涛，等．考虑螺旋桨滑流影响的机翼

气动优化设计［Ｊ］．航空学报，２０１４，３５（１１）：２９１０２９２０．

ＸＵＪｉａｋｕａｎ，ＢＡＩＪｕｎｑｉａｎｇ，ＨＵＡＮＧＪｉａｎｇｔａｏ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏ

ｄｕｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｏｆｗｉｎｇｕｎｄｅｒｔｈｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ

ｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３５（１１）：２９１０２９２０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　ＳＣＨＮＵＬＯＳＬ，ＣＨＩＮＪＣ，ＦＡＬＣＫＲＤ，ｅｔａｌ．Ｄｅｖｅｌｏｐ

ｍｅｎｔｏｆａＭｕｌｔｉｐｈａｓｅｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｔｏｏｌｆｏｒＮＡＳＡＸ

５７Ｍａｘｗｅｌｌ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＡＩＡＡＡｖｉａｔｉｏｎＦｏｒｕｍ．

Ａｔｌａｎｔａ，ＧＡ：ＡＩＡＡ，２０１８：１１４．

［２１］　ＬＡＲＲＡＢＥＥＥＥ．Ｐｒａｃｔｉｃａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｍｉｎｉｍｕｍｉｎｄｕｃｅｄ

ｌｏｓｓｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓ［Ｒ］．Ｗａｒｒｅｎｄａｌｅ，ＰＡ：ＳＡＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＢｕｓｉｎｅｓｓＡｉｒｃｒａｆｔＭｅｅｔｉｎｇａｎｄＥｘｐｏｓｉｔｉｏｎ，１９７９．

［２２］　ＨＥＰＰＥＲＬＥＭ．Ｉｎｖｅｒｓｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅｆｏｒ

ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓｈａｖｉｎｇａｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｃｈｏｒｄｌｅｎｇｔｈｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２０１０，４７（６）：１８６７１８７２．

［２３］　范中允，周洲，祝小平．一种可任意给定环量分布的螺旋桨

设计方法［Ｊ］．航空动力学报，２０１９，３４（２）：４３４４４１．

ＦＡＮＺｈｏｎｇｙｕｎ，ＺＨＯＵ Ｚｈｏｕ，ＺＨＵ Ｘｉａｏｐｉｎｇ．Ａｄｅｓｉｇｎ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｐｒｏｐｅｌｌｅｒｗｉｔｈａｒｂｉｔｒａｒｙｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１９，３４（２）：４３４４４１．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　ＸＩＡＮＧＳ，ＬＩＵＹＱ，ＴＯＮＧＧ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｐｒｏｐｅｌ

ｌｅｒｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅｅｌｅｃｔｒｉｃａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ａｅｒｏｓｐａｃｅ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，７８：４８８４９３．

［２５］　范中允，周洲，祝小平，等．高鲁棒性的螺旋桨片条理论非

线性修正方法［Ｊ］．航空学报，２０１８，３９（８）：３２４５．

ＦＡＮＺｈｏｎｇｙｕｎ，ＺＨＯＵＺｈｏｕ，ＺＨＵＸｉａｏｐｉｎｇ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈ

ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｆｏｒｐｒｏｐｅｌｌｅｒＢＥＭＴ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１８，３９（８）：３２

４５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２６］　刘沛清．空气螺旋桨理论及其应用［Ｍ］．北京：北京航空航

天大学出版社，２００６．

［２７］　ＲＷＩＧＥＭＡＭＫ．Ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｂｌａｄｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｍｅｎｔｕｍｔｈｅ

ｏｒｙｗｉｔｈｖｏｒｔｅｘｗａｋｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ［Ｒ］．Ｎｉｃｅ，Ｆｒａｎｃｅ：ｔｈｅ２７ｔｈ

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｇｒｅｓｓｏｆｔｈｅＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１０．

［２８］　ＶＥＬＤＨＵＩＳＬＬＭ．Ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｗｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

［Ｄ］．Ｄｅｌｆｔ，Ｎｅｔｈｅｒｌａｎｄｓ：ＴｅｃｈｎｉｓｃｈｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｅｉｔＤｅｌｆｔ，２００５．

［２９］　ＪＯＳＥＰＨ Ｋ，ＡＬＬＥＮ Ｐ．Ｌｏｗｓｐｅｅｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．

ＮｅｗＹｏｒｋ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００９．

［３０］　韩忠华．Ｋｒｉｇｉｎｇ模型及代理优化算法研究进展［Ｊ］．航空

学报，２０１６，３７（１１）：３１９７３２２５．

ＨＡＮＺｈｏｎｇｈｕａ．Ｋｒｉｇｉｎｇｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｔｏｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ：ａｒｅｖｉｅｗｏｆｒｅｃｅｎｔｐｒｏｇｒｅｓｓ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，３７（１１）：

３１９７３２２５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３１］　ＢＡＴＲＡＫＯＶＡＳ，ＫＵＳＹＵＭＯＶ Ａ Ｎ，ＭＩＫＨＡＩＬＯＶＳ

Ａ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｒｅａｒｆｕｓｅ

ｌａｇｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，７７：７０４

７１２．

［３２］　ＹＵＪ，ＷＡＮＧＺ，ＣＨＥＮＦ，ｅｔａｌ．Ｋｒｉｇｉｎｇｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌ

ａｐｐｌｉｅｄｉｎｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｔｕｄｙｏｆｔｉｐｌｅａｋａｇｅｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌ

ｉｎｔｕｒｂｉｎｅｃａｓｃａｄｅｂｙｍｕｌｔｉｐｌｅＤＢＤｐｌａｓｍａａｃｔｕａｔｏｒｓ［Ｊ］．

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，８５：２１６２２８．

［３３］　王科雷，周洲，祝小平，等 低雷诺数多螺旋桨／机翼耦合气

动设计［Ｊ］．航空学报，２０１８，３９（８）：７１８７．

ＷＡＮＧＫｅｌｅｉ，ＺＨＯＵＺｈｏｕ，ＺＨＵＸｉａｏｐｉｎｇ．Ｍｕｌｔｉｐｒｏｐｅｌ

ｌｅｒ／ｗｉｎｇｃｏｕｐｌｅｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｓｉｇｎａｔｌｏｗＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１８，３９（８）：７１

８７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３４］　ＥＰＥＭＡＨＫ．Ｗｉｎｇｏｐｔｉｍｉｓａｔｉｏｎｆｏｒｔｒａｃｔｏｒｐｒｏｐｅｌｌｅｒｃｏｎ

ｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ［Ｄ］．Ｄｅｌｆｔ，Ｎｅｔｈｅｒｌａｎｄｓ：Ｔｅｃｈｎｉｓｃｈｅ Ｕｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｅｉｔＤｅｌｆｔ，２０１７．

［３５］　ＪＥＯＮＧＳ，ＭＵＲＡＹＡＭＡ Ｍ，ＹＡＭＡＭＯＴＯ Ｋ．Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｕｓｉｎｇＫｒｉｇｉｎｇｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２００５，４２（２）：４１３４２０．

［３６］　ＡＮＤＥＲＳＯＮＪＤ．Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｄｅｓｉｇｎ

［Ｍ］．５ｔｈｅｄ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＭｃＧｒａｗＨｉｌｌ，２０１１．

（编辑：李岩梅、王碧臖）

８１１


