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摘要：结合某太阳能无人机总体设计方案要求，完成了无人机动力系统螺旋桨气动力设计任务。

采用 Glauert 提出的片条理论作为螺旋桨气动特性的计算方法，并通过算例验证了该方法的可靠

性。为使螺旋桨在电机输出功率约束下、在整个飞行包线范围内维持较高的气动效率，低雷诺数、

高升阻比桨叶基本翼型的设计和桨叶角分布的优化设计是关键。对设计结果进行的全面系统的分

析评估表明：在不同飞行状态下以及电机额定输入功率范围内，螺旋桨效率始终维持在 80%左右，

且巡航状态下其效率的最佳点与电机的额定功率完全匹配。 
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1 引 言 

超长的滞空能力成为现代无人机发展的一个重要

研究方向。理论上，以太阳能作为动力来源的空中平

台能够在空中停留无限长的时间[1]。太阳能无人机利用

太阳能电池板将太阳能转化为电能，以电力发动机为

动力，以螺旋桨为主要推进装置[2]。螺旋桨气动性能的

优劣对无人机的飞行性能有着较大的影响。 
本文结合某太阳能无人机的总体方案要求开

展螺旋桨气动力设计工作。螺旋桨性能计算是螺旋

桨气动力设计的基础，由于本方案中无人机巡航高

度较高且螺旋桨尺寸较小，因而螺旋桨截面在较小

的雷诺数下工作，对于低雷诺数下螺旋桨气动特性

的分析是比较困难的[3]。Glauert 提出的螺旋桨涡流

理论（片条理论）作为经典的螺旋桨气动特性分析

方法已成功用于对螺旋桨气动特性的评估[4-5]。同时

从计算精度和计算效率的角度考虑，本文采用涡流

理论作为螺旋桨性能的计算方法。受无人机总体布

局方案约束，如何在电机输出功率限制前提下，在

整个飞行包线范围内使螺旋桨始终维持较高的效率

是此次气动力设计的关键。 

2  螺旋桨性能计算方法 

2.1 不同螺旋桨性能计算方法比较 
螺旋桨性能的计算是螺旋桨气动力设计的基

础，可靠、高效的螺旋桨性能计算工具是进行其气

动力设计的有力保障。 
目前对螺旋桨性能的计算方法主要有螺旋桨

动量理论、螺旋桨叶素理论、螺旋桨涡流理论、螺

旋桨数值模拟这四种方法。其中动量理论只是将螺

旋桨的功率和拉力与其在气流中所激起的速度建立

联系，而没有把桨叶的几何尺寸与它们在气流中所

激起的速度联系起来。因此动量理论仅考虑了螺旋
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桨的轴向效应，而未考虑其旋转效应。叶素理论将

桨叶分为有限个微小段，然后计算每一个叶素上的

气动力，最后沿径向积分得到桨叶上的总气动力。

叶素理论未计入螺旋桨桨叶产生的下洗效应，也没

有考虑桨叶之间的干扰。螺旋桨数值模拟方法基于

求解 Euler 方程组或 N-S 方程组，数值模拟绕过螺

旋桨的速度场，然后通过数值积分计算螺旋桨的拉

力、扭矩、功率等。然而，由于螺旋桨绕流的复杂

性，采用数值模拟技术不仅计算复杂、计算周期相

对较长，同时计算网格质量、湍流模型、转捩模型

等因素对计算结果影响较大。Glauert 提出的螺旋桨

涡流理论（片条理论）主要依据儒可夫斯基的涡流

理论和 Prandlt 的有限翼展理论，把绕过螺旋桨的气

流看作由各个单独桨叶所激起的涡流场和相应的诱

导速度场组成。通过利用涡流理论和有限翼展理论，

建立起桨叶几何特性与气动力之间的关系[6]。 
与其它方法相比，片条理论既考虑了螺旋桨的

轴向效应和旋转效应，又计入了桨叶的下洗效应和

桨叶之间的干扰；同时片条理论的计算周期较短、

计算精度较高，仍然是目前工程设计部门普遍采用

的方法[6]。因此，本文采用 Glauert 提出的螺旋桨片

条理论作为螺旋桨的性能计算方法。 

2.2 片条理论计算方法介绍 
依据片条理论的基本原理，编写相应的计算程序

作为螺旋桨性能计算的工具。其基本求解过程为[6]  
1） 给定来流速度 0V 、螺旋桨直径D、螺旋桨旋

转速度 sn 、叶素安装角度θ 、桨叶片数 BN 、叶素

弦长 0b 。 
2） 计算桨叶各叶素给定参数：环向速度 tV 、几

何迎角 0ϕ 、实度σ 、来流马赫数Ma。 
3） 计算桨叶各叶素在一定马赫数和迎角范围内的

气动力特性。 
4） 采用牛顿迭代法确定各个叶素的干涉角。 
5） 计算实际气流速度角度ϕ、轴向速度干扰系数a、
环向速度干扰系数a′、拉力系数 cT 、转矩系数 cQ 。 
6） 利用桨叶各个叶素的计算结果计算螺旋桨总气

动力。 
螺旋浆的拉力、转矩、效率分别为 
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其中： ρ 为空气密度；r0为桨叶轮毂半径；R为桨

叶半径。 

3  螺旋桨性能计算方法算例验证 

为了验证本文采用的螺旋桨性能计算方法的可靠

性，利用上述方法对有实验数据的两个叶片的螺旋桨

进行性能计算[7]。其中螺旋桨平面形状如图 1 所示，桨

叶直径为 10in。桨叶翼型采用Clark Y 翼型，其弦长、

厚度分布、桨叶角分布如图 2 所示。其中：桨叶角分

布为半径 75%站位处；桨叶角为 25°。关于螺旋桨更多

的几何参数可参见文献[7]。 

 

图 1 螺旋桨桨叶平面形状图 

 
图 2 桨叶剖面厚度及几何螺距沿径向变化图 

参照实验状态，自由来流速度为 50m/s。在计

算转速范围内，桨叶剖面当地马赫数最大达到 0.95，
雷诺数约在 3×106 左右。为了考虑压缩性及粘性效

应对螺旋桨气动性能的影响，对桨叶各剖面翼型的

气动力计算采用求解雷诺平均 N-S 方程组的方法，

湍流模型采用 S-A 湍流模型。图 3 给出了螺旋桨拉

力系数、功率系数、效率随前进比变化的计算结果

和实验结果的对比。 
从图 3 可以看出计算结果所反映的螺旋桨气动

性能随前进比变化的趋势与实验结果基本一致，两

者吻合良好。从图 3(c)可以看出，在前进比约为 1
时，螺旋桨效率的计算结果达到最大值，与实验结

果一致。在前进比较大的状态下，螺旋桨转速较小，

使得螺旋桨桨叶剖面的当地雷诺数较小，桨叶表面

空气流动附面层较厚且存在一定范围的层流区。而

本算例采用求解 N-S 方程组的方法对剖面翼型进行

气动力计算时采用的是全湍计算模式，未考虑桨叶
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剖面的层流效应，并且湍流模型对低雷诺数下桨叶

剖面翼型气动特性计算结果影响较大，因而使得对

螺旋桨性能的计算结果与实验结果相差较大。同时，

涡流理论没有考虑绕过螺旋桨气流的径向流动也使

得计算结果与实验结果有一定的偏差。但是从对螺

旋桨效率最优点的把握来看，计算结果与实验基本

一致，说明文中采用的螺旋桨气动性能计算方法能

够较好地反映螺旋桨实际的气动性能，可以作为快

速、高效的螺旋桨气动性能计算工具。 

 
图 3 计算结果和实验结果对比图 

4 无人机螺旋桨气动力设计与性能

分析 
4.1 螺旋桨气动力设计 

螺旋桨气动力包括桨叶平面形状、桨叶基本翼

型的设计以及对桨叶角的优化设计，各部分具体过

程如下。 
根据某太阳能无人机总体方案设计要求，无人

机的飞行速度为 30 m/s，飞行高度为 20km，电机最

大输出功率为 2.0HP，电机工作输出功率为

0.8~1.5HP。 
考虑螺旋桨安装位置及桨叶旋转时桨尖马赫

数的限制，初步确定螺旋桨的直径为 1.65m，桨叶

数目为 2。由太阳能无人机飞行速度、巡航高度可

知，高空巡航条件下螺旋桨剖面当地雷诺数较低。

为了提高桨叶剖面的当地雷诺数，采用的螺旋桨桨

叶平面形状如图 4 所示。这种桨叶平面形状增大了

叶素的弦长，从而增大了叶素当地雷诺数。 

 

图 4 螺旋桨平面形状示意图 

按照桨叶平面形状所确定的叶素当地弦长，

在 1500r/min 左右的转速下，结合飞机前进速度

估算可知：螺旋桨剖面雷诺数变化范围介于 3~20
×105 左右。依据此雷诺数范围，确定翼型的设

计思想为低雷诺数翼型设计。由于巡航高度较

高，大气密度较小，为了能够提供足够的拉力及

保持较高的螺旋桨效率，要求螺旋桨翼型在设计

点处具有较大的升力和升阻比。低雷诺数状态

下，摩擦阻力是翼型阻力的主要组成部分，为了

减小翼型的摩擦阻力，在设计点处应保持较长的

层流区。对桨叶基本翼型的设计采用 Takabashi
所提出的基于正反迭代、余量修正原理的翼型反

设计方法，具体过程见文献[10]。图 5 给出了经

过综合设计与评估优化后所确定的桨叶翼型形

状及设计点处翼型压力分布。从图 5(a)可以看出，

翼型上表面前缘具有较高的吸力峰值，且转捩点

位于 75%左右弦长处，表明翼型具有高升力的同

时上翼面保持了较长的层流区，从而减小翼型摩

擦阻力，增大其升阻比。 
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图 5 螺旋桨翼型外形图 

在电机输出转速范围内，螺旋桨剖面当地马赫数

不超过 0.5，雷诺数不超过 2×105。文献[8]~[9]表明Xfoil
分析程序对亚音速范围内低雷诺数状态下翼型的气动

力特性及转捩判断的计算结果较为可靠，故采用Xfoil
分析程序对所设计的翼型在不同雷诺数状态下的气动

特性进行计算分析。图 6 给出了不同雷诺数下翼型升

力曲线与升阻极曲线的变化规律，可以看出该翼型在

50000 以上雷诺数状态下具有较宽的升力线性段范围

和较大的可用升力系数，同时具有范围较大而且变化

较为平缓的低阻区域。当升力系数Cl在 0.6~1.2 范围内

变化时，升阻比变化平缓。 

 

图 6 翼型气动特性随雷诺数变化图 

对螺旋桨桨叶角分布的确定采用人工筛选优

化的方法。其基本思想是首先在给定螺旋桨转速和

自由来流速度的前提下，计算桨叶各个剖面翼型的

气动特性，并确定其气动特性最佳点所对应的气流

迎角 α。然后计算桨叶各个剖面叶素的几何合成速

度与旋转平面之间的夹角 φ0。在不考虑桨叶尾涡对

桨叶气流所产生的下洗干扰的前提下，将 α+φ0 作

为初始桨叶角分布，对螺旋桨性能进行计算，根据

其效率最佳点所对应的功率与电机输出功率的匹配

关系对桨叶角分布进行人工优化调整，最终确定的

螺旋桨桨叶角分布如图 7 所示。 

 
图 7 优化后桨叶角分布 

4.2 螺旋桨性能分析 
在确定了螺旋桨外形基本参数之后，根据无人

机总体设计要求，分别对螺旋桨在以下三种飞行状

态下的性能进行计算评估。图 8~图 10 给出了三种

计算状态下螺旋桨气动特性计算结果。 

 

图 8  状态一下螺旋桨气动特性 
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计算状态一：飞行高度 0km，飞行速度 10m/s。 
计算状态二：飞行高度 11km，飞行速度 20m/s。 
计算状态三：飞行高度 20km，飞行速度 30m/s。 

 

图 9  状态二下螺旋桨气动特性 

 
图 10  状态三下螺旋桨气动特性 

从以上计算结果可以看出，在电机输出功率范

围为 0.8~1.3HP 内，不同飞行状态下螺旋桨的工作

效率均在 80%左右。在无人机巡航状态下（计算状

态三），螺旋桨的最大工作效率为 80%，此时电机

转速为 1450r/min，螺旋桨工作所需功率为 1.5HP，
此时螺旋桨效率最佳点所对应的功率与电机的额定

输出功率达到最佳匹配关系。 

5 结 论 

    通过上述分析，可得如下结论。 
1） 低雷诺数高升阻比翼型设计是维持本文中螺旋

桨较高巡航气动效率的关键。采用 Takabashi 所提

出的基于正反迭代、余量修正原理的翼型反设计方

法，通过合理调整目标压力分布使得所设计的桨叶

基本翼型在设计点处具有较大升阻比。所设计螺旋

桨在计算状态二下最大效率达到 86%。 
2） 采用人工筛选优化的方法对螺旋桨桨叶角分布

的优化调整，可以使得螺旋桨气动效率最优点所需

的转速和功率满足电机的输出约束条件。对所设计

螺旋桨不同飞行状态下气动性能的综合评估表明，

在与电机输出功率匹配的范围（0.8~1.5HP）内，螺

旋桨效率始终维持在 80%左右，达到了预期的设计

目的。 
3） 计算结果表明：文中对螺旋桨平面形状、桨叶

剖面基本翼型及剖面桨叶角所采用的设计优化思想

及方法是合理有效的。 
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