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一种倾转涵道螺旋桨的综合设计方法
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摘　　　  要：    为设计在满足悬停、前飞工况要求的前提下均具有较高的巡航效率和更长的航时的无人机

（UAV）倾转涵道螺旋桨，提出了一种倾转涵道螺旋桨的设计及优化方法。该方法基于叶素动量理论、涵道

螺旋桨的涡流理论对桨叶进行快速设计，通过计算流体动力学（CFD）修正与迭代两次即可得到满足设计要

求的桨叶，并通过综合悬停、前飞两点优化设计得到最终的倾转涵道螺旋桨。设计结果表明：在满足悬停、

前飞两个工况的设计要求的前提下，螺旋桨的巡航效率提升至 92.3%，航时增加 7.1%。该方法设计精度高且

能够分别以悬停、前飞为最优设计点进行设计，并对两点综合考虑，使其效率、航时更大化。该方法设计的

倾转涵道螺旋桨能够满足巡航效率与航时要求。
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Abstract:   In  order  to  design  the  tilting  ducted  propeller  of  unmanned  aerial  vehicle  (UAV)  with
higher cruising efficiency and longer flight time on the premise of meeting the requirements of hovering
and forward flight，a design and optimization method of tilting ducted propeller was proposed. According
to this method，the blade was designed firstly by the classical method using the blade element momentum
theory  and  the  vortex  theory  of  the  ducted  propeller.  The  blade  meeting  the  design  requirements  can  be
obtained  through  computational  fluid  dynamics  (CFD)  correction  and  the  classical  method  was  iterated，
and  the  final  tilting  ducted  propeller  was  obtained  through the  iterative  and  comprehensive  optimization
design in hover and forward flight states. The design results showed that under the premise of meeting the
design requirements of hovering and forward flight，the cruising efficiency of the UAV was increased to
92.3%，and the  flight  endurance  was  increased  by  7.1%.  This  method can  achieve  high  design  accuracy
and can be designed with hover and forward flight as the optimal design points，and the two optimal design
points  were  considered  comprehensively  to  increase  the  UAV’s  cruising  efficiency  and  flight  time.  The
tilting  ducted  propeller  designed  by  this  method  can  meet  the  requirements  on  the  UAV’s  cruising
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efficiency and flight endurance.
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涵道螺旋桨也叫导管螺旋桨，即螺旋桨外围

一周被类似管道的物体包围着的一种动力装置。

涵道螺旋桨的应用也相对广泛，在无人机、直升

机、舰船、潜艇等航空、航海装备上尤为较多。

相比于孤立螺旋桨，涵道螺旋桨有着更好的气动

性能：在相同功率下，相同直径时可产生较大拉

力；在相同功率下，产生相同拉力时需要的直径

较小[1]。此外，与无涵道螺旋桨相比[2-5]：涵道内壁

改善了螺旋桨桨尖区域的绕流特性，抑制桨尖涡，

减小桨尖损失；涵道的存在改变了螺旋桨下游的

滑流状态，增大了滑流面积，减小了滑流速度和

滑流动能损失，从而将更多的桨盘后的动能转化

为压力能，而孤立螺旋桨在桨尖后方较快出现了

更高强度的旋涡，损失了更多的滑流动能；涵道

入口前缘，形成了较大的负压区，产生了附加拉

力。同时，因为涵道的存在，能够很好地降低气

动噪声和起到对螺旋桨的保护作用从而提高飞行

的安全性。但如果涵道直径持续增加到一定的大

小的时候，该涵道会产生较大的阻力而影响其前

飞性能，且会增加一定的结构质量。因此涵道直

径不宜过大。

而倾转涵道螺旋桨作为既能垂直起降、又能

快速前飞的倾转类无人机的动力系统，能够很好

地适用于垂直起降飞行器，尤其是在悬停方面展

现出耗能低，安全性高等明显优势。目前，针对

倾转涵道螺旋桨的研究比较少，尤其是结合悬停

和前飞两个状态综合设计的方法。所以倾转涵道

螺旋桨设计方法的研究具有一定的应用价值。

涵道螺旋桨的初步设计方法有叶素动量理论、

升力线、升力面理论和面元法偶合的涵道螺旋桨

理论设计方法。在国外，美国国家航空航天局

（NASA）早在 20世纪 60年代对涵道螺旋桨进行

过大量风洞实验研究，并在涵道倾转方面获得大

量实验数据[6-10]。除此之外，Stubblefield[11] 基于涡

格升力线理论对涵道螺旋桨进行设计。Celik等[12]

介绍了一种在非均匀尾流场中工作的涵道螺旋桨

的设计方法，利用改进的升力线模型来表示螺旋

桨叶片且该模型考虑了后方的滑流变形，而涵道

和轮毂采用环状涡分布模型。Coney[13] 采用非线

性理论，通过在涵道上分布的表面涡量来处理涵

道，螺旋桨采用升力线模型，而提出的一种涵道

螺旋桨设计方法。

在国内，对涵道螺旋桨的研究起步较晚，早期

徐国华[14] 推导了涵道尾桨的叶素理论公式，将滑

流理论与叶素理论公式组合，建立了计算直升机

悬停和侧风状态下涵道尾桨气动特性的方法。王

国强等[15] 通过迭代考虑桨和导管的相互影响，并

自动进行涵道和桨的推力分配，提出了一种应用

了升力面理论和面元法耦合的涵道螺旋桨理论设

计方法。高永卫等[16] 提出一种由动量定理、相似

理论、叶素理论相结合的工程方法，应用于确定

桨叶和涵道的初步外形，并没有针对性地对任务

点设计。郭佳豪等[17] 基于叶素动量理论，并通过

计算流体动力学（CFD）方法对设计进行修正，提

出一种涵道螺旋桨桨叶高效设计方法。此种方法

需要修正的参数过多，也只是针对悬停或者前飞

单独设计，并未结合悬停、前飞设计。许和勇等[2]

通过非结构嵌套网格对比了涵道螺旋桨和孤立螺

旋桨的气动特性的数值模拟。邓阳平等[18] 基于

地面试验和 CFD的方法，得出地面的存在影响了

涵道螺旋桨的整体气动特性，即整体拉力变小，

功率增大。程钰锋等[19-20] 基于滑移网格，通过求

解三维非定常 Navier-Stokes （N-S）方程研究了桨

尖与壁面间隙、桨盘位置对涵道螺旋桨的气动性

能影响。姬乐强等[21] 利用 CFD技术对唇口半径、

涵道扩散角、桨尖与涵道间隙、桨盘位置等设计

参数进行了影响分析，建立了有效的涵道螺旋桨

升力系统优化模型，使涵道螺旋桨总体拉力得到

了提升。

CFD技术的不断改进，许多涵道螺旋桨或者

螺旋桨的数值模拟计算基于 N-S方程、Euler方
程[2] 等。其中，多重参考系（multiple reference frame，
MRF），滑移网格、动网格、动量源等方法 [22-24] 广

泛应用于涵道螺旋桨、孤立螺旋桨、涵道共轴双

旋翼和共轴双旋翼中。在节省时间、保证精度的

前提条件下，采用MRF的求解方法最能够保证较

高的设计效率。

以上方法大多数基于悬停或者前飞设计出的

涵道螺旋桨桨叶，并未结合悬停前飞两个状态设

计优化。同时，有的耦合 CFD修正的方法需要修
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正的参数太多，导致设计简单便捷性不高。而且

单点设计出来的倾转涵道螺旋桨在续航方面有所

欠缺，前飞效率也并不高。所以以上文献对倾转

涵道螺旋桨设计方法的研究还有待进一步丰富。

针对当前国内外少有结合悬停、前飞两设计

点设计倾转涵道螺旋桨的设计方法的现状，本文

提出一种耦合 CFD修正并优化的涵道螺旋桨的

设计方法。该方法首先根据叶素动量理论、涵道

螺旋桨的涡流理论的快速设计方法，分别以悬停

和前飞两个状态设计出涵道螺旋桨的几何外形，

其次利用 CFD的方法对设计的涵道螺旋桨进行

计算，接着对计算得到的结果进行修正反馈设计，

从而得到满足设计要求且设计精度高的涵道螺旋

桨，最后综合悬停、前飞两个状态进行优化设计

得到最终的涵道螺旋桨。 

1    倾转涵道螺旋桨快速设计方法

r

在设计涵道螺旋桨桨叶过程中，给定目标拉

力、转速、桨叶数等的情况下，要想设计出目标涵

道螺旋桨叶几何，就必须知道每个截面的扭转角

（叶素安装角）及其对应的弦长。图 1为涵道螺旋

桨桨叶径向 处的受力分析图。
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图 1    叶素受力示意图

Fig. 1    Schematic diagram of propeller element force
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图 1中 为叶素实际迎角， 为干涉角， 为阻

升角， 为实际入流角， 为几何入流角， 为扭转

角，V0 为来流速度， 为几何诱导速度，Vt 为切向

诱导速度，Va 为轴向诱导速度，转速 ；dL和 dD
分别为作用于叶素上的升力和阻力，dT和 dF分

别为叶素拉力和切向力，dR即为叶素总气动力。

H T

Dp q

q

给定设计高度 ，来流速度 V0，目标拉力 ，

涵道外形，螺旋桨直径 ，涵道拉力占比 。在给

定的参数中，涵道拉力占比 是与涵道外形等因

素相关的，因此刚开始是无法确定精确的拉力占

比，只能先假设其值。在螺旋桨直径确定的情况

Cl

Cd α

下，再确定叶素翼型、设计状态下的升力系数

和阻力系数 及其叶素迎角 。具体设计过程如

下[1,17]：

Nb Ω1） 桨叶数 和转速 ，沿径向方向将截面分

解成 N个叶素剖面。

2） 最小能量损失原则

Γ ∆Γ

∆Γ ∆Γ ∆M

V0∆T Ω∆M

涵道螺旋桨的桨叶设计同孤立螺旋桨的桨叶

设计一样，也是基于最小能量损失原则。如果在

螺旋桨径向 r处，叶素环量 增加微量 ，可能是

增大了叶素弦长，也可能是增大了扭转角。微量

的 可使全桨的拉力增加 ，全桨扭矩增加 。

所以，有用功增加了 ，桨吸收能量增加 ，

用 k表示这两种能量增加比值，即

k =
V0∆T
Ω∆M

（1）

由环量增加产生的拉力、扭矩分别为：

∆T = ρ∆ΓVtdr = ρ∆Γ（Ωr−Vt）dr （2）

∆M = ρ∆ΓVardr = ρ∆Γ（V0+Va）rdr （3）

将式（2）、式（3）代入式（1）中可得

k =
V0∆T
Ω∆M

=
V0（Ωr−Vt）

Ω（V0+Va）r
（4）

由图 1几何关系可得

tan φ =
V0+Va

Ωr−Vt
=

V0+V ′

Ωr
（5）

即

k =
V0

V0+V ′
（6）

根据几何关系，也可得

V ′ = Vttan φ+Va =
Va+V0

Ωr−Vt
Vt+V0 （7）

Ω∆M一定量的环量增加值，产生一定量的 ，

环量加的地方不同，k值不同。为了得到较高效

率，需在 k值大的地方增加环量；k值小的地方减

小环量。其最好的分布条件就是：k值沿桨叶必

须是常数[1]。

3） 涵道螺旋桨涡流理论

螺旋桨涡流理论考虑了翼型的气动性能、桨

叶数目、桨叶间距，比较接近实际。涵道螺旋桨

的涡流理论提出了涵道拉力比例因子来解决涵道

问题。

Td Tp

q =Td/T

设 q为涵道拉力比例因子,  为涵道拉力, 
螺旋桨拉力，即 。涵道螺旋桨总拉力为
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T =Tp+Td。

φ0在径距 r处，气流几何入流角 为

tan φ0 =
V0

Ωr
（8）

轴向诱导速度为

Va = V ′
Ω2r2

V2
0 +Ω

2r2
（9）

切向诱导速度为

Vt = V ′
ΩrV0

V2
0 +Ω

2r2
（10）

绕每个桨叶的环量表达式为

Γ =
2πrVt

NB
=

(
2πV ′

NB

)
Ωr2V0

V2
0 +Ω

2r2
（11）

实际气流速度为

W =
√
（V0+Va）

2
+（Ωr−Vt）

2
（12）

设计目标拉力为

Tp =
w Rmax

Rmin
ρWΓdr （13）

Tp V ′

Γ

将式（11）、式（12）代入式（13）中，即可求得

满足设计 的诱导速度 ，也可求出最佳环量

。

结合叶素动量理论及以上公式，可推出以下

隐式方程：

Clσ =

4μ
[
（1−q）2tan φ−（1−q）2tan φ0−q（1−q）tan φ0

]
v
[
（1−q）2Z+tan φ+q（1−q）

]
Z

（14）

μ =sin2 φcos γ v = cos（φ+γ） Z =tan φ0tan φ
tan（φ+γ）
式中 ， ，

。

φ = φ0+β （15）

其中

γ = arctan
Cd

Cl
（16）

σ =
Nbb
2πr

（17）

γ0 = arctan
v0

Ωr
（18）

β

对于确定干涉角，需要采用 Newton迭代法求

解式（14）～式（18）即可求得干涉角 。

则该截面的扭转角

θ = α+β+φ0 （19）

叶素环量可表示

Γ =ClbW （20）

Γ因此，由式（12）确定实际气流速度W、环量 ，

即可知道螺旋桨的叶素弦长 b为

b =
2Γ

ClW
（21）

θ4）  重复求解，得到每个截面的扭转角 及其

弦长 b。 

2    涵道螺旋桨的 CFD算例验证

本次 CFD算例验证基于 N-S方程的 MRF方

法，采用 Spalart Allmaras（SA）湍流模型。这种方

法考虑了转速的影响，能在一定程度上模拟出涵

道螺旋桨旋转的工况且在计算时间上比其他方法

更快。因此，该方法既能模拟出主要的流场特性，

也能有较高的计算效率。

涵道螺旋桨的算例采用 20世纪 60年代在美

国 NASA研究中心进行过风洞实验的一种模型[8]。

该几何示意图如图 2所示，采用 3片桨叶，桨叶采

用的翼型为 NACA6412翼型。从桨根到桨尖存

在 22°非线性扭转。桨盘直径为 0.381 m，桨毂直

径为 0.109 m，涵道外径为 0.465 m，涵道长度为

0.262 m。涵道螺旋桨的详细参数见参考文献。
 
 

图 2    几何模型图

Fig. 2    Diagram of geometric model
 

为了减少数值模拟的时间，提高计算效率，网

格采用非结构网格。对 NASA涵道螺旋桨进行

网格划分，生成的网格如图 3所示。其中计算域

分为“旋转域”和“静止域”，其中“旋转域”包含于

“静止域”内。两流域交界面采用面搭接且进行通

量传递。对螺旋桨桨叶的前后缘进行网格加密处

理的局部网格如图 4所示。
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图 3    涵道螺旋桨计算网格

Fig. 3    Computational mesh of ducted propeller

 
 

图 4    桨叶局部网格示意图

Fig. 4    Schematic diagram of local mesh of propeller blade
 

Ld Ld

Dd Dd

另外，分别生成了 1 355万网格和 2 841万的

两套网格，以此来验证网格的无关性。计算域是

一个圆柱体形状，其长度为 36 （ 为涵道长度），

直径为 20 （ 为涵道外径）。

通过以上方法对 NASA涵道螺旋桨进行计算。

计算的状态为悬停状态，其转速为 8 000 r/min。
计算结果如表 1所示。由表 1可知，两种网

格计算的结果差距不是很大，但是，两种计算结

果均比实验结果偏小。究其原因，MRF方法使瞬

态问题变为稳态计算，虽然保证了一定精度和较

高的计算效率。但是，基于稳态计算的MRF方法

不能完全模拟出涵道桨叶的真实情况。导致计算

结果有所偏差。其中，桨叶拉力误差为 6.9%，扭

矩误差为 5.7%，涵道拉力占比误差为 2.1%，所有

误差均在 10%以内，且涵道拉力误差最小。在此

基础上，设计的涵道螺旋桨将用相同的方法对其

数值模拟，并且网格数量不低于 1 355万。 

3    快速设计目标及结果
 

3.1   设计目标

对于倾转涵道螺旋桨，有采用桨叶变总距定

转速和桨叶不变总距变转速的两种方式来适应悬

停、前飞两个状态 [16,25-27]。采用变转速的方式能

够很好地解决变距机构造成的成本增加、可靠性

要求高等问题。因此，在本文中采用不变总距变

转速的方式。在任务点只给定悬停、前飞主要技

术指标的前提下，经快速设计完成悬停、前飞主

要技术指标。

本文将针对某型倾转涵道无人机设计一种用

于悬停和前飞的倾转涵道螺旋桨，为设计倾转涵

道无人机做技术准备。悬停、前飞的主要技术指

标为：悬停时能够提供 325 N的拉力，以速度 41.7
m/s（150 km/h）前飞时能提供 82 N的拉力。其中

具体设计目标为：两设计点的拉力均达到上述主

要技术指标且保证较高的设计精度。 

3.2   设计状态一：以悬停状态为最优设计状态设计

涵道螺旋桨

因为悬停状态是垂直起降无人机飞行的基础

状态，在起飞和着陆中起主导作用，所以优先以

悬停状态为最优设计状态进行设计。

H

T R

R

Nb

q

取设计高度 =0 km，来流速度 V0=0 m/s，空
气密度为 1.225 kg/m3，空气黏度为 1.789 4×10−5

Pa·s。总设计拉力 =325 N。桨盘半径 =0.35 m，

桨毂半径 Rhub=0.07 m，桨尖间隙为 0.01 。螺旋桨

的桨尖速度受多种条件的影响，其范围一般在

120～240 m/s之间 [28-29]，结合电动机功率、转速等

的限制，最终取桨尖速度为 140 m/s。即设计转速

Ω为 3 820 r/min。受桨盘直径的约束和设计拉力

的限制，最终桨叶数 =3。涵道外形采用上述算

例中的 NASA算例中的 original涵道，首次给定涵

道拉力占比 =0.373。

R

桨叶的翼型选择比较常见的 5种翼型分别

为 NACA0012、 NACA6412、 NACA4415、 RAF  6
和 CLARKY15进行了对比确定，选定桨叶 0.7 处

的雷诺数作为翼型对比的前提条件，并将雷诺数

Re=3.5×105 作为螺旋桨设计雷诺数。如图 5为

在 Re=3.5×105 下 各 翼 型 的 升 阻 系 数 比 较 图 ，

NACA6412有着最大的升阻比，翼型优势较为明

显，即选定 NACA6412翼型作为涵道螺旋桨的截

面翼型最为合适。给定设计迎角 α=5°，升力系数

 

表 1    计算结果与试验结果对比

Table 1    Comparison between calculation results and

test results

参数
计算结果 试验

结果1 355万网格 2 841万网格

桨叶拉力系数 0.175 6 0.176 0 0.189 0

扭矩系数 0.027 8 0.028 1 0.029 8

涵道拉力占比 0.557 0.559 0.571
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Cl Cd=1.2，阻力系数 =0.012。 

3.2.1    初次设计

θ

R

R

初次设计输入变量依次为上述确定的设计高

度、来流速度、空气密度、黏度和拉力、涵道拉力

占比等参数，将其代入由文中第 1节快速设计方

法编写的 Matlab程序中，即可得到该螺旋桨桨叶

每个叶素截面的弦长 b以及扭转角 、设计的拉

力、扭矩。其中的设计约束为：桨盘半径 =0.35 m、

桨毂半径 Rhub=0.07 m、桨尖间隙为 0.01 、功率不

能超过 20 kW。

涵道螺旋桨桨叶弦长和扭转角设计结果如

图 6所示，采用与算例相同的数值模拟方法对设

计的涵道螺旋桨进行性能计算。得到的计算结果

与设计结果对比如表 2所示，通过表格可以看出，

桨叶拉力、涵道拉力占比的计算值与设计值有较

大的偏差。但是，扭矩、总拉力的计算值与设计

值均在 6%以内，功率载荷误差在 10%内。说明

设计方法需要改进，使各项参数误差尽量减小。

而造成误差最大的原因是：在悬停状态下，涵道

最大能够提供总拉力的 60%左右的拉力 [8]，因为

涵道外形各不相同，在公式理论计算中难以计算

其能提供的精确拉力且无法计算其外形影响，所

以在公式理论计算中只能给定涵道一个大概的拉

力占比。随着拉力占比的确定，设计精度就能够

大幅度地提高。 

3.2.2    涵道拉力占比的修正设计

q

q

基于上述结果，现对涵道拉力占比进行修正

迭代，保持初次设计除拉力占比 以外的输入参

数不变。将 CFD计算得到的涵道拉力占比 =
0.52重新代入由文中第 1节快速设计方法编写

的Matlab程序中，得到每个截面新的扭转角和弦

长分布，再通过建立几何模型，经过 CFD计算得

到新的各项参数计算值。

该涵道螺旋桨桨叶弦长和扭转角设计结果如

图 7所示，涵道拉力修正之后，各个截面的弦长相

对减小了，扭转角相对增大了。

和设计值与计算值结果对比如表 3所示，扭

矩、总拉力，功率载荷的误差均在 4%以内，桨叶

拉力和涵道拉力占比误差在 5%以内。说明涵道

拉力占比的修正方法非常有效、设计精度较高，

使涵道螺旋桨的各项设计参数十分接近计算参数。

对比于修正前，随着涵道拉力占比增大，涵道螺

旋桨的扭矩显著降低，功率减小，功率载荷增加。

因此，在悬停状态设计中，涵道拉力占比的提高

能够很好地降低功率，提高功率载荷，减少耗油
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图 5    不同翼型的升阻系数比较图

Fig. 5    Comparison of lift drag coefficients of different airfoils
 

表 2    涵道螺旋桨设计值与计算值结果对比

Table 2    Comparison between design value and calculated

value of ducted propeller

参数 设计值 CFD计算值 误差/%

桨叶拉力/N 121.230 160.000 24.2

扭矩/（N·m） 13.240 12.500 5.6

总拉力/N 325.000 336.160 3.4

功率/W 5 293.705 4 997.313 5.6

功率载荷/（kg/kW） 6.141 6.722 9.4

涵道拉力占比 0.373 0.520 39.4
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图 6    弦长与扭转角设计结果

Fig. 6    Design results of chord length and twist angle
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量或耗电量，进而增加悬停阶段的续航能力。 

3.2.3    变转速达到前飞工况要求

无论是以悬停状态下为最优设计状态还是以

前飞状态下为最优设计状态，都要同时满足悬停

时能提供 325 N的拉力、41.7 m/s前飞时能够提

供 82 N的拉力这两个条件。在设计状态一的条

件情况下，采用变转速不变总距的方式达到前飞

时的条件。相应的，在设计状态二的条件情况下，

采用变转速的方式达到悬停时的条件。

η

如表 4设计状态一条件下的前飞数据所示，

其中涵道螺旋桨推进效率 由式（22）计算得出

η =
V0T
MΩ

（22）

在满足悬停状态的条件下，计算前飞时不同

转速的方式来达到设计要求。41.7 m/s前飞，转

速为 4 750 r/min，能够提供的拉力为 82.721 N，此

时，功率为 4 200 W，低于悬停时的功率 4 678 W。

经计算，涵道拉力占比为 0.124。
此时的前飞效率能达到 0.851，其中一部分原

因是在转速提高的情况下，涵道也能够提供部分

拉力。 

3.3   设计状态二：以前飞状态为最优设计状态设计

涵道螺旋桨

以前飞状态为最优设计状态的涵道螺旋桨能

够保证有较好的巡航效率和更长的航时。在此基

础上，对涵道螺旋桨进行设计。

H

T

q

设计高度 =0.5 km，来流速度 V0=41.7 m/s，空
气密度为 1.168 kg/m3，空气黏度为 1.764×10−5 Pa·s。
总设计拉力 =82 N。由于涵道螺旋桨在前飞状

态中，涵道能提供的拉力非常之小，甚至表现为

阻力，所以涵道拉力占比应取非常小，即首次取

拉力占比 =0.05。其余设计参数跟悬停状态设计

参数即与设计状态一保持一致。 

3.3.1    初次设计

其涵道螺旋桨桨叶弦长和扭转角设计结果如

图 8所示：相对于以悬停状态为最优设计的图 7
而言，图 8中的扭转角明显要大很多，但是弦长要

小很多。扭转角的增大是因为螺旋桨在前飞过程

中，轴流状态会使有效迎角减小，故而在前飞设

计中，扭转角会比悬停设计中的大很多。弦长变

小的大部分原因是拉力的减小，致使弦长也跟着

急剧减小。

 

表 4    设计状态一条件下的前飞数据

Table 4    Forward flight data under the first condition of

design state

转速/（r/min） 总拉力/N 功率/W 效率

4 400 47.575 2 429.682 0.817

4 600 68.852 3 408.736 0.842

4 700 80.006 3 930.843 0.849

4 750 82.721 4 200.213 0.851

4 800 91.508 4 475.329 0.853

5 000 115.521 5 634.207 0.855

5 200 140.896 6 881.925 0.854
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图 7    修正后的弦长与扭转角设计结果

Fig. 7    Modified design results of chord length and twist angle

 

表 3    修正后的涵道螺旋桨设计值与计算值结果对比

Table 3    Comparison between design value and calculated

value of modified ducted propeller

参数 设计值 CFD计算值 误差/%

桨叶拉力/N 156.000 148.690 4.7

扭矩/（N·m） 11.380 11.700 2.8

总拉力/N 325.000 325.756 0.2

功率/W 4 550.027 4 677.972 2.8

功率载荷/（kg/kW） 7.143 6.963 2.5

涵道拉力占比 0.520 0.544 4.6
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图 8    弦长与扭转角设计结果

Fig. 8    Design results of chord length and twist angle

第 12 期 陈炜锋等： 一种倾转涵道螺旋桨的综合设计方法

20221000-7



q

如表 5所示，在误差方面，除了涵道拉力占比

误差为 78%之外，其余参数均保持在 2%以内。

拉力占比未在误差允许范围内。综合第一次设计

的拉力占比 0.089与设计状态一的前飞拉力占比

0.124，最终取拉力占比 =0.12代入由文中第 1节

快速设计方法编写的Matlab程序中进行计算。
 
 

表 5    涵道螺旋桨设计值与计算值结果对比

Table 5    Comparison between design value and calculated

value of ducted propeller

参数 设计值 CFD计算值 误差/%

桨叶拉力/N 77.900 76.982 1.2

扭矩/（N·m） 10.612 10.637 0.2

总拉力/N 82.000 84.469 3.0

功率/W 4 242.961 4 252.956 0.2

功率载荷/（kg/kW） 1.933 1.987 2.8

涵道拉力占比 0.050 0.089 78
  

3.3.2    涵道拉力占比修正设计

修正涵道拉力占比为 0.120之后，涵道螺旋

桨桨叶弦长和扭转角设计结果如图 9所示，随着

涵道拉力占比的提高，弦长有小幅降低，扭转角

小幅增大，即桨叶的拉力减小，涵道的拉力增大。
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图 9    修正后的弦长与扭转角设计结果

Fig. 9    Modified design results of chord length and twist angle
 

如表 6所示，除涵道拉力占比误差为 7.5%之

外，其余各项参数与设计值近乎接近且误差在

1%内。此次涵道拉力占比的修正，不仅提高了

精度，其中最重要的一点就是保证设计拉力的前

提下，与修正之前相比，功率降低了 13%左右。

因此，不论是悬停还是前飞状态，涵道拉力占比

的提高能够很好地降低功率，增加功率载荷。 

3.3.3    变转速达到悬停工况要求

如表 7设计状态二件下的悬停数据所示，在

满足来流为 41.7 m/s的情况下，悬停状态保持转

速在 6 000 r/min，总拉力为 325.278 N即可达到目标

压力要求。但是其悬停时的功率达到 18 086.135 W，

将近 4倍于设计状态一的悬停功率。很显然，涵

道螺旋桨的悬停需求功率大会对飞行器的续航能

力大打折扣，不符合设计要求。

综上所述，采用设计状态一条件下的涵道螺

旋桨较为合适。在悬停方面需用功率较小，在前

飞方面有较高的前飞效率。即悬停时能够提供

325 N的拉力，此时功率为 4 678 W；41.7 m/s（150
km/h）前飞时能提供 82 N的拉力，此时功率为

4 200 W，前飞效率为 85.1%。

上述设计方法能够快速设计出悬停、前飞两

设计点的倾转涵道螺旋桨几何模型，根据 CFD计

算结果，只需修正涵道拉力占比，经过两次迭代

即可设计出具有较高设计精度的倾转涵道螺旋桨

几何模型。 

4    倾转涵道螺旋桨的设计及其综合
优化方法

本文提出一种基于叶素动量理论、涵道螺旋

桨的涡流理论耦合 CFD设计并优化的涵道螺旋

桨的设计方法。该方法主要设计步骤如下：

1） 根据提出的任务点，由文中第 1节设计方

法分别快速设计出悬停、前飞两状态的涵道螺旋

 

表 6    修正后的涵道螺旋桨设计值与计算值结果对比

Table 6    Comparison between design value and calculated

value of modified ducted propeller

参数 设计值 CFD计算值 误差/%

桨叶拉力/N 72.160 71.800 0.5

扭矩/（N·m） 9.216 9.245 0.3

总拉力/N 82.000 82.434 0.6

功率/W 3 687.000 3 698.23 0.3

功率载荷/（kg/kW） 2.224 2.228 0.2

涵道拉力占比 0.120 0.129 7.5

 

表 7    设计状态二条件下的悬停数据

Table 7    Hover data under the second condition of

design state

转速/（r/min） 总拉力/N 功率/W

4 000 185.863 5 149.603

5 000 241.681 9 435.721

5 500 277.366 12 434.458

5 800 304.904 16 451.568

6 000 325.278 18 086.135
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桨桨叶的初始叶素弦长及扭转角分布。得到两状

态的几何分别对应命名为几何一和几何二。

2） 建立涵道螺旋桨三维模型并由 CFD计算

出拉力、扭矩、涵道拉力占比等数据。

3） 通过 CFD计算数据对比设计数据修正涵

道拉力占比。

4）  通过修正的数据在步骤 1）中进行迭代设

计、再经 CFD计算直至结果满足设计目标。

5） 综合两设计状态的悬停、前飞功率，结合

任务点，得到不同权重比下的悬停、前飞功率图。

6） 代入权值，得到最终的涵道螺旋桨几何并

进行 CFD计算。

其中主要分为两大部分：一是步骤 1）～步骤

4）是快速设计部分，二是步骤 5）～步骤 6）综合优

化设计部分。在快速设计部分，输入设计参数，

根据 CFD计算结果只需修正涵道拉力占比，再代

回步骤 1）中重新设计出弦长和扭转角 ，再由

CFD计算。经过两轮迭代，主要参数误差最大不

超过 5%，具有很高的设计精度与设计效率。在综

合优化设计部分，关键是确定不同权值情况下对

应的悬停、前飞功率的关系。

其设计流程图如图 10所示，该设计方法具有

简单、设计精度高、快速的特点。经该方法设计

出的倾转涵道螺旋桨具有较高的巡航效率和更长

的航时。适用于不变距的倾转涵道螺旋桨设计。 

5    综合参数优化设计

综合设计状态一、状态二的悬停和前飞数据

如表 8所示，很显然设计状态一基于传统以悬停

为基础的设计方法基本能够达到设计要求，而设

计状态二用于悬停时不符合设计要求。但与状态

一相比，状态二的优势在于前飞功率更低 12%。

为使目标涵道螺旋桨有更长的航时和更高的前飞

效率。现基于两设计点对倾转涵道螺旋桨进行优

化设计。
  

表 8    两设计状态的悬停功率和前飞功率

Table 8    Hover and front flying power meter in

two design states

参数 设计状态一 设计状态二

悬停功率/W 4 678 18 086

前飞功率/W 4 200 3 696
 

综合设计时，以状态一为基础进行对比优化。

通过兼顾悬停、前飞两个状态功率来达到目标要

求，即悬停功率尽量接近状态一的悬停功率，前

飞功率则尽量接近状态二的前飞功率。而在保持

螺旋桨直径、涵道外形等其他参数不变的情况下，

改变螺旋桨桨叶每个叶素的弦长和扭转角来达到

改变悬停、前飞功率的目的，最终增加航时，提高

前飞效率。

对于上述综合悬停、前飞两设计状态设计点、

增加航时、提高前飞效率问题，建立优化数学模

型如下，其中

设计变量为

t′1、W、P′1、P′2

设计目标为

max t′total = t′1+
W −P′1t1

P′2

设计约束为

0 <t′1< 0.588

0 <t′2< 0.745

4 678 <P′1< 18 086

3 696 <P′2< 4 200

0.5⩽ f⩽1

 

否

否

初始设计

CFD计算

涵道拉力占比

快速修正设计

CFD计算

达到设计目标

是

几何一、几何二螺旋桨

综合优化设计

CFD计算

航时、巡航效率提高

是

最终涵道螺旋桨几何

图 10    设计流程图

Fig. 10    Design flow chat
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860 <W< 2 752

ttotal1<t′total

t′total ttotal1

t′1 t′2
P′1 P′2

其中 为总续航时间， 为设计状态一的总续

航时间， 为悬停所用时间， 为前飞所用时间，W
为总电量， 为悬停功率， 为前飞功率。

权值 f为中间量，通过改变每个截面的叶素

弦长与扭转角进而改变桨叶外形来影响其需用功

率。即分别对两设计状态叶素扭转角和弦长的一

个系数乘积。在几何一、几何二的前提基础上重

新改变弦长与扭转角的分布，综合设计之后的新

几何与几何一、几何二的关系式如下:

b′= f b1+（1− f）b2

θ′= f θ1+（1− f）θ2

f P′1
P′2

每个不同的 值对应一个悬停功率 、前飞

功率 ，可利用数值模拟方法计算出多个点进行

数据拟合得到如下关系式：

P′1= A f 2+B f + c

P′2= X f 2+Y f +Z

P′1 P′2同时也可得到 与 的直接关系式：

P′2= UP
′3
1 +VP

′2
1 +WP′1+D

V U

P1 P2 b1 θ1

P11 P22 b2

θ2

采用数值迭代法逐步逼近最优点，结合上述

内容编写新的 Matlab程序，寻找航时的最大值。

其中需要输入的参数有：电量 ，电压 ，几何一

的悬停功率 、前飞功率 、弦长 、扭转角 ，

几何二的悬停功率 、前飞功率 、弦长 、扭

转角 等。 

5.1   初始参数的确定

V

设电池在不超重的前提下最大能供给单个涵

道螺旋桨的电量 =8 A·h，电压 U=400 V，电池能

量利用率为 86%。则可用电量 Q=6.88 A·h，能提

供的总电量为

W = UQ （23）

由于是以给定的电量为前提条件，且其中的

倾转过渡时间极短且在 10 s左右 [23]，消耗电量对

总航时影响极小，所以功耗时间可算入悬停中。

对于爬升阶段，爬升时间短且不超过 1 min，耗电

量并不大，所以为简化研究，平稳过渡，爬升单位

时间耗电量按悬停单位时间耗电量计算且消耗的

时间算入悬停时间中。即把倾转过渡、爬升等所

t1 t2

需的电量、时间等均算入悬停状态，设悬停所需

的时间为 =0.16 h且保持不变，前飞时间 ，则有

P1t1+P2t2 =W （24）

即

W1+W2 =W （25）

t1+ t2 = ttotal （26）

P1 P2 W1 W2

ttotal

其中 为悬停功率， 为前飞功率， 、 分别

为悬停状态和前飞状态电量， 为总续航时间。

t2 ttotal

W1 W2

联立式（23）～式（25）式可得 =0.477 h， =
0.637 h。即可求出 、 。 

5.2   以设计状态一的悬停、前飞功率为基础进行

对比优化

为了提高续航时间，综合设计状态一和状态

二的弦长和扭转角对其加权计算来达到增加总续

航时间的目的。

t1

′

假设悬停所需时间固定不变且为 。经过权

值 f计算后得到的新涵道螺旋桨几何对应的前飞

时间、功率等用上标“ ”表示，其中权值 f为上述

分别对两设计状态叶素扭转角和弦长的一个系数

乘积。

联立式（24）～式（26）可得

t′2 =
W−P′1t1

P′2
（27）

W t1

t′total t′2
P′1 P′2

t′2 P′1 P′2

由式（24）～式（27）可知， 、 均是已知确定

的。为了得到更大的 就是求出最大的 。其

中不同权值对应下的 、 是未知且不确定的。

求 的最大值关键是在于确定式 （27）中 、

的值。 

5.3   权值 f的确定

P′1 P′2

ttotal

不同权值下的几何有着与之对应的悬停、前

飞功率。如图 11所示计算得到不同权值对应的

悬停-前飞功率的 3阶曲线。其中在此曲线中逼

近最优点，即 、 的功率均尽可能小的点，不仅

能够最大限度地增加航时，而且前飞效率也能得

到一定程度上的提高。图 12为不同权值下对应

的总续航时间。最终得到悬停、前飞的值为

（5 121.212，3 707.551）， =0.681 h。与之对应的

权值亦即为：设计状态一为 0.911，设计状态二为

0.089。 

5.4   结果分析

权值分配之后的弦长和扭转角及三维模型如

图 13、图 14所示，相对于设计状态一扭转角有小
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幅增大，弦长小幅减小。说明综合设计下，悬停

和前飞均有兼顾。对得到的几何模型进行数值模

拟计算，结果如表 9所示：其实际前飞效率能达

到 92.3%。悬停、前飞功率分别为 5 111.589 W和

3 705.878 W。

t′total

分别代入式（24）、式（26）中，即可得实际总

续航时间 =0.682 h。说明保持悬停时间不变的

情况下，相对于设计状态一，桨叶经过权值分配

优化之后，悬停航时能够增加 0.045 h。总的来说，

总航时提高了 7.1%，对比表 4结果，前飞效率提

高了 7.2%。说明优化方法可行有效。 

5.5   倾转涵道螺旋桨倾转过渡气动力评估

经以上综合设计工作完成之后的新涵道螺旋

桨，其性能已经能够达到悬停、前飞的设计指标。

但是在倾转过渡状态下其拉力匹配情况还未可知。

该项目无人机的总质量为 65 kg，其中双涵道螺旋

桨采用类似鱼鹰倾转旋翼机的旋翼布局方式分布

于机翼两侧各分担 32.5 kg的质量。

在控制方面，倾转过渡阶段的飞行速度不断

变化，无人机的稳定性、各个操纵面的耦合和气

动特性也在不断变化，导致在倾转过渡模式下的

控制系统设计极其复杂[30]。为了简化研究，本文

忽略涵道螺旋桨与机体产生的气动干扰，且将单

独倾转涵道螺旋桨与单独无人机气动力匹配在倾

转过渡过程中作准定常分析。

取倾转过程中的 30°、45°、60°三点作为研究

点，如图 15为倾转涵道螺旋桨在倾转过程中倾角
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图 11    不同权值对应的悬停-前飞功率

Fig. 11    Hover-forward flight power corresponding to

different weights
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图 12    不同权值对应的总续航时间

Fig. 12    Total flight duration corresponding to different weights

 

0.10

0.09

0.08

0.07

0.06

0.05

0.04

0.03

0.02

0.01
0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

40
35
30
25
20
15
10

60
55
50
45

r/R

b/
m

θ/
(°

)

弦长

扭转角

图 13    弦长与扭转角综合设计结果

Fig. 13    Comprehensive design results of chord length and

twist angle

 

图 14    综合设计之后的涵道螺旋桨几何模型

Fig. 14    Duct propeller geometry model after integrated design

 

表 9    涵道螺旋桨悬停和前飞数值计算结果

Table 9    Numerical calculation results of ducted propeller

hovering and forward flight

参数 悬停 前飞

桨叶拉力/N 152.521 72.803

扭矩/（N·m） 12.794 7.347

总拉力/N 325.102 82.154

功率/W 5 111.589 3 705.878

功率载荷/（kg/kW） 6.361 0 2.217

效率 0.923
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与拉力的关系图，无人机在倾转过渡的过程中，

水平方向需要涵道螺旋桨拉力的水平分量与机体

阻力相匹配（大于等于阻力），竖直方向需要涵道

桨拉力的竖直方向的分量即涵道桨竖直方向力、

机体升力与整个无人机质量相匹配（大于等于质

量）。由仿真计算结果图 15可知，在水平方向的

拉力是能够满足力的匹配要求的，且整机的水平

加速度能达到 5.4 m/s2，理论计算 8 s左右可以达

到巡航速度。图 16为涵道螺旋桨倾角与升力关

系图，其中的升力匹配较为复杂。经计算发现，

由悬停模式初步转向倾转过渡时，涵道螺旋桨在

水平方向能够很好地平衡阻力，但此时涵道桨竖

直方向力与机体升力不足，所以为了兼顾竖直方

向力，则需要无人机增大迎角来增加机翼的升力，

从而弥补竖向力的不足，使得整机拉力增大。倾

转过渡过程中，产生的力矩则通过尾翼的控制使

其获得平衡，使无人机能够平稳飞行。随着倾转

角度的加大，整机的升力由涵道桨提供逐渐过渡

到机翼提供，且整机的升力总是稍比无人机总质

量大。考虑到涵道螺旋桨与机体存在较大的气动

干扰，升力也会有所损失，但总升力大致能与整

机质量平衡。所以在升力方向也完全满足重力匹

配要求，能够维持平衡。

总体而言，设计的倾转涵道螺旋桨能够符合

悬停、前飞的设计要求，在保证续航能力的同时

还具有较高的前飞效率，并且在倾转过渡状态下

能够满足各方向力的匹配需求，具备一定的可行

性，为飞行控制提供参考。 

6    结　论

本文得出如下结论：

1） 本文提出的基于叶素动量理论、涵道螺旋

桨的涡流理论耦合 CFD修正并优化的涵道螺旋

桨快速设计方法具有较高的设计精度与设计效率。

快速设计中，根据 CFD结果只需对涵道拉力占比

进行修正迭代即可获得较高的设计精度。

2） 通过综合悬停、前飞两个状态优化设计出

的涵道螺旋桨，在满足任务点的情况下巡航效率

为 92.3%，航时能够提高 7.1%。

3）  涵道拉力占比越高，需用功率越低，功率

载荷越高。

4） 本文两轮迭代初始设计，适用于快速设计

出悬停、前飞不同状态的倾转涵道螺旋桨且具有

较高的设计精度。

5）  本文提出的倾转涵道螺旋桨的综合设计

方法具有很好地适用性，基于这种方法设计出的

倾转涵道螺旋桨能够很好的适用于垂直起降无人

机等飞行器。
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