
航 空 科 学 技 术
Aeronautical Science & Technology Jan. 25 2024 Vol. 35 No.01 53-64

电动飞机分布式螺旋桨—机翼设计
分析方法研究
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摘 要：为逐步实现航空器从传统能源到清洁能源的转换，将传统涡桨飞机改型成分布式电推进螺旋桨飞机是目前重要的

研究方向。本文以运12F飞机巡航性能为约束，根据动量理论对其改型为分布式螺旋桨飞机后的机翼参数进行修正；从螺

旋桨桨盘面积、螺旋桨与电动机匹配关系、螺旋桨质量三个方面综合评估确定分布式电推进螺旋桨个数；根据巡航及爬升任

务剖面的拉力需求进行螺旋桨设计；将最终确定的分布式螺旋桨—机翼模型与原型机模型在OpenVSP中进行升阻力对比

分析。结果表明，分布式螺旋桨的滑流效应在小速度、大迎角下增升作用更明显，可用于提升飞机起飞及爬升阶段性能指

标。在巡航及爬升状态下，分布式螺旋桨上置比下置升力特性更好，升力系数可提高约5%，但在小速度时，升力系数提升的

代价是阻力系数增加。本文研究为传统涡桨飞机改型为分布式螺旋桨飞机总体设计提供了参考。
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随着环境与能源问题的显现，国内外逐渐重视航空运

输业在燃油消耗、噪声控制、污染排放等方面的问题。节能

环保、效率高、能耗低的新能源飞行器逐渐成为现代航空运

输业发展的主要方向[1]。其中，电动螺旋桨飞机在能耗、稳

定性和经济性方面具备明显优势，是目前世界上各大航空

制造商的研制焦点。但电动螺旋桨飞机也存在一定不足，

如其受到电机、电池技术的限制，航程、航时普遍较短。这

在要求电推进系统技术提高的同时，也要求飞机设计人员

尽可能地提高飞机气动效率，以尽量减少能量消耗。分布

式螺旋桨设计概念的出现，有助于提高飞机气动效率[2]。

位于机翼前缘之前的分布式螺旋桨产生的滑流可以显著

提高桨盘后空气流速，增加机翼升力，从而减小机翼面积，降

低飞行过程中的阻力，改善飞行性能。同时，电推进系统的相

对尺寸近似无关性[3]避免了传统动力系统分解后的效率下降

问题。2016 年，美国国家航空航天局（NASA）公开了 X-57 的

验证机计划[4]。该验证机基于意大利 Tecnam 公司的 P2006T

双发活塞机型经过 4 个阶段改装，其巡航状态的升阻比超过

20，比原机型提高了一倍，有效提高了整机的气动效率。接近

3 倍的机翼载荷提升也将改善飞行品质和阵风响应。

由于分布式螺旋桨飞机气流流过桨盘后对机翼及其后

部件气动特性影响的计算评估比传统飞机更为复杂，目前

国内外对于分布式螺旋桨电推进飞机的主要研究思路是在

现有机型基础上进行分布式改型。大量预研主要集中于螺

旋桨滑流的数值模拟研究，如王科雷等[5]对三种螺旋桨机

翼构型进行了数值模拟，进行了螺旋桨拉力特性分析及螺

旋桨滑流的气动特性影响分析；王元元等[6]采用嵌入式激

励盘技术对某分布式电推进飞机滑流对全机气动特性的影

响进行了计算；杨伟等[7]采用等效盘模型对分布式螺旋桨

滑流进行数值模拟，并对螺旋桨动力布局形式进行优化。

也有部分研究关注分布式螺旋桨飞机总体参数设计方面，

如佟刚等[8]进行了分布式电动飞机动力系统与机翼尺寸的

参数匹配设计与性能分析；李嘉诚等[9]以运 7 飞机作为参考

机型，进行了分布式电推进飞机的总体设计与性能分析。

将传统的涡桨飞机改型为分布式螺旋桨飞机需要综合

考虑螺旋桨滑流效应对飞机气动部件产生的影响，以及更

换发动机及螺旋桨后，动力系统的推力特性变化等问题。

改型的过程是对各项参数不断迭代及完善，最终确定飞机

的各项设计参数。本文以运 12F 飞机为例，选取其机翼及

螺旋桨作为研究对象，根据其现有的飞行性能指标改型为

分布式推进飞机，综合考虑其气动及推力特性，确定分布式
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螺旋桨个数，根据拉力需求进行螺旋桨设计，并分析其气动

特性提升能力。本文研究将为传统涡桨飞机改型为分布式

电推进螺旋桨飞机提供参考。

1 分布式机翼及螺旋桨参数设计
本文保留运 12F 飞机的机身及尾翼，根据分布式推进

螺旋桨滑流对机翼气动特性的影响，以运 12F 原型机巡航

性能为约束、起飞爬升性能为目标，将布置在机翼前方的拉

进式双发螺旋桨改为分布式电推进螺旋桨，重新对机翼及

螺旋桨进行参数设计。表 1 所列为运 12F 飞机部分参数。

1.1 螺旋桨滑流对机翼气动力的影响

在机翼前缘布置螺旋桨的分布式电推进飞机，机翼处

于螺旋桨后部滑流区。由于经过螺旋桨桨盘后的滑流速度

大于飞机飞行速度，机翼可以在相同的飞行速度下产生更

大的气动力。在动量理论中，螺旋桨被视为一个前进的桨

叶片数无限多的桨盘，气流连续通过桨盘，在桨盘上产生的

拉力分布是均匀的，桨盘前后存在压差。螺旋桨桨盘前后

流速变化如图 1 所示。

假设流动为不可压缩理想势流，螺旋桨桨盘前后的压

差 Δp与螺旋桨拉力T的关系为

T = A ⋅ Δp = AρV 20 b(1 + b
2 ) （1）

式中，ρ为当地空气密度；V0 为来流速度；a为气流经过螺旋

桨桨盘后的速度增量，b为滑流速度增量。设A为螺旋桨桨

盘面积，则处于滑流区的机翼升力L为

L =
1
2
ρV 2

0 (1 + b )2CLS （2）

式中，CL 为升力系数；S为螺旋桨滑流效应下的机翼面积。

若保持分布式电推进飞机与参考飞机的机翼升力和飞

行速度相同，则

S
S0

= 1/ (1 + b) 2 （3）

由此可见，改型为分布式电推进飞机后的机翼面积是

参考机型机翼面积的 1/ (1 + b) 2。

1.2 机翼参数初步评估

飞机在各飞行阶段需用功率与拉力不同。通常在飞机

起飞滑跑、高速巡航时所需功率较大，起飞第二阶段及爬升

过程中所需拉力较大。不同任务阶段对分布式螺旋桨动力

系统提出了不同要求，因此首先对原型机各飞行任务剖面

的最大需用功率及拉力进行估算。

（1）最大平飞速度对应的需用功率和拉力

运 12F 在标准海平面大气条件下最大平飞速度为 482km/

h，以最大起飞重量计算此时飞机升力系数 CL=0.2112，根据飞

机平飞极曲线，此时飞机阻力系数 CD=0.041，则需用推力为：

T = 1/2ρV 2
0 CDS0 =13274.6N，需用功率为 1578.4kW。

（2）起飞阶段对应的需用功率和拉力

根据参考文献[10]的试飞数据，SA2 为起飞空中段距

离， V2 为起飞安全速度；VR 为起飞抬前轮速度，计算飞机起

飞加速度aa为 0.8m/s2。

由 mgcosγ = 1/2ρV 2
0 S0CL，其中V0 取V2 和VR 平均值，爬

升角约为 5°，估算得到 CL=1.3，此时 CD=0.133，则计算阻力

Q=8553.9N，由T cosα = Q + G sin γ + maa，计算此时飞机所

需推力为 22684.9N，所需功率为 1163.7kW。

（3）爬升阶段对应的需用功率和拉力

根据运 12F 飞行手册，标准海平面大气状态下 8400kg

时，爬升梯度约为 17%，飞机爬升率约为 10.2m/s，则得到飞

机爬升角约为 10°，估算此时升力系数 CL=0.94，查得此时

CD=0.1，则估算阻力为 8564.9N，根据 Tcosα=Q+Gsinγ，计算

此时飞机所需推力为 23508.49N，所需功率为 1410.51kW。

由上述三种状态可知：飞机在爬升阶段所需螺旋桨拉

力较大，而巡航阶段所需功率较大，本文对这两个典型任务

剖面以及飞行任务最多的远航速度剖面进行分析，取最大

所需功率为 1578.4kW，最大拉力为 23508.5N，将其定为螺

旋桨设计中最大需用功率及拉力。

假设螺旋桨桨盘面积在改变构型前后保持不变，以飞

机巡航阶段所需推力为计算依据，结合式（2）和式（3），初步

表1 参考机型运12F基本参数

Table 1 Basic parameters of reference model Y12F

参数

翼展/m

机身宽度/m

最大起飞重量/kg

单台发动机功率/kW

单台发动机质量/kg

单个螺旋桨质量/kg

螺旋桨转速/（r/min）

数值

19.9

2.1

8400

820

212.5

130

1700

Δp�����
������

���	�V0(1+b)
���	�V0(1+a)

������p������p′ p′+Δp

����

图 1　螺旋桨桨盘前后流速变化

Fig.1　Changes in flow velocity before and after the propeller disc
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评估得到改进后分布式电推进飞行器构型机翼面积为

35.19m2，则在飞机最大巡航速度和飞机整体质量基本保持

不变的前提下，为保证飞机有足够的升力，通过分布式推进

螺旋桨机翼设计可将机翼面积减少约 10.95%。为保证改

型后飞机展弦比不变，取机翼翼展和平均弦长为原来的

9.1%，则初步得到改型后分布式电推进飞行器机翼参考翼

展为 18.24m，平均气动弦长为 1.9224m。以此为基础进行

分布式螺旋桨个数选取。采用同种方法，若以飞机爬升阶

段所需推力为计算依据，评估得到改进后分布式电推进飞

行器构型机翼面积为 20.16m2，以飞机爬升阶段计算，机翼

面积减少约 55%，则初步得到改型后分布式电推进飞行器

机翼参考翼展为 14.758m。

由分析结果及相关研究[11]可知，螺旋桨滑流效应随拉

力增加而增大，随来流速度增大而减小。由于飞机爬升阶

段所需拉力较大，速度较低，螺旋桨滑流效应对飞机气动特

性的影响较为明显，若以此阶段作为参考约束条件，要求改

型后的飞机与原型机有相近的爬升性能，则计算的分布式

推进螺旋桨机翼面积将大大减小。但螺旋桨滑流效应在飞

机高速巡航时的作用并不明显，若想保证高速巡航性能不

变，则需要保证飞机在该状态下的机翼面积是足够的。因

此，本文选取飞机高速巡航阶段计算的机翼面积为约束进

行分布式螺旋桨—机翼构型设计。

1.3 螺旋桨个数选择

螺旋桨个数直接决定了动力输出效率和对机翼升力的

影响，分布式螺旋桨个数需要从多个方面进行综合考虑和

设计。本节对螺旋桨个数选取的原则是在避免相邻螺旋桨

相互干扰的前提下，尽可能使机翼全部处于螺旋桨滑流中，

且处于翼梢位置的两个螺旋桨，其转轴与翼梢展向位置坐

标一致，则分布式螺旋桨直径与机翼翼展的关系为

N = bw - b l
Ds

+ 1 （4）

式中，N 为分布式螺旋桨个数，bw 为翼展，b l 为机身宽度，Ds
为分布式螺旋桨直径。

1.3.1 从螺旋桨桨盘面积变化考虑

分布式推进螺旋桨桨盘面积与其所能提供的推进效率

密切相关，相同的螺旋桨桨盘面积产生相同的推进效率，一

般来讲，使用越多的小桨盘，总的桨盘面积越小，则总的推

进效率越低[11]。分布式电推进飞机螺旋桨个数N与总面积

A total 的关系为

A total = π (bw - b l )2
4N （5）

因此，运 12F 螺旋桨桨盘面积为 12.53m2。则分布式推

进螺旋桨桨盘面积与螺旋桨个数的关系曲线如图 2 所示。

随着螺旋桨个数的增加，分布式螺旋桨桨盘总面积减

小，当螺旋桨个数为 16 时，分布式电推进飞机螺旋桨桨盘

总面积与参考机型运 12F 桨盘总面积相当，即从螺旋桨桨

盘面积考虑，螺旋桨个数应不大于 16 个。

1.3.2 螺旋桨个数对电动机输出功率的影响

动力系统的高效运行与螺旋桨和电动机的效率有关，同

时也取决于二者之间的良好匹配。满足功率需求下，要求两

者在同一转速时都处于高效率运行状态。根据雷默[12]对斯

廷顿方程的修正形式，其螺旋桨直径与所需功率的关系为

D = Kp Ps
4 （6）

式中， 多叶桨时系数Kp 取 0.49，Ps 为发动机功率。

取改型前后螺旋桨桨尖速度相同，将式（5）代入式（6），

则匹配较好的单个电机功率与螺旋桨个数的关系为

Ps = ( bw - b l(N - 1)Kp ) 4
（7）

实际上，分布式螺旋桨飞机单个电机功率为参考机型

发动机总功率平均分配至N个螺旋桨，则由此得到分布式

推进螺旋桨个数与电机匹配情况，如图 3 所示。

由图 3 可知，在交点处电机个数约为 12 个，此时电机功

率与螺旋桨直径匹配关系良好。

1.3.3 从螺旋桨总质量变化考虑

本文对于改型后的分布式螺旋桨拟采用参考飞机螺旋

桨等比缩小的同种材质螺旋桨。两者质量比等于体积比，

等比缩小的螺旋桨的总质量与个数间的关系为
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图 2　分布式螺旋桨个数与桨盘面积关系

Fig.2　Relationship between the number of distributed

      propellers and the area of the propeller disc
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M total = Mref( D
(bw - b l )/N ) 3

N （8）

式中，M total 为分布式推进螺旋桨总质量，Mref 为运 12F 飞机

单个螺旋桨质量。

分布式推进螺旋桨个数与质量的关系如图 4 所示。由

图 4 可知，在交点处螺旋桨个数为 10 个，超过 10 个螺旋桨

后，分布式螺旋桨总质量小于运 12F 原型机。

综上所述，从螺旋桨桨盘面积考虑，分布式螺旋桨个数应

不超过 16 个；从电机输出功率的角度考虑，分布式螺旋桨个数

的最佳方案为 12 个；从螺旋桨质量的角度考虑，分布式螺旋桨

个数应不少于 10 个。因此，本文对分布式螺旋桨个数为 10、

12、14、16 个时的机翼面积进行修正。结合式（1）~式（3），重新

计算可以得到修正后的分布式推进飞机的机翼面积，见表 2。

本文拟采用与运 12F 原型机相同的螺旋桨进行等比例

缩小，则根据螺旋桨相似理论，分布式螺旋桨与原型机螺旋

桨前进比相同。由参考文献[10]可知，原型机螺旋桨巡航

阶段前进比约为 1.49，效率约为 0.85；爬升阶段螺桨前进比

约为 0.75，效率约为 0.70。为保证螺旋桨滑流全部覆盖于

机翼表面，则根据表 2 中所得翼展、式（4）及相似准则中马

赫数相似，即n1D1 = n2D2，得到分布式螺旋桨直径和转速；

将各飞行阶段所需拉力代入 CT = T/ ( ρn2 D4 )，计算不同组合

的螺旋桨拉力系数；将需用功率和效率代入 P=Pwη，CP =

Pw/ ( ρn3 D5 )，计算螺旋桨功率系数，则结果见表 3。
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图 3　螺旋桨个数与电动机功率匹配

Fig.3　Matching between the number of propellers and

 motor power                                             

表2 分布式推进机翼面积修正

Table 2 Distributed propulsion wing area correction

螺旋桨个数

10

12

14

16

机翼面积/m2

33.23

32.79

32.35

31.93

翼展/m

18.25

18.13

18.01

17.89

平均气动弦长/m

1.90

1.89

1.87

1.86

机翼面积减小/%

15.90

17.04

18.14

19.21
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图 4　分布式螺旋桨个数与螺旋桨质量匹配

Fig.4　Matching between the number of distributed propellers

   and the quality of propellers

表3 各飞行阶段螺旋桨参数初步估计

Table 3 Preliminary estimation of propeller parameters for each flight stage

飞行状态

高速巡航

高速巡航

高速巡航

高速巡航

高速巡航

爬升

爬升

爬升

爬升

爬升

螺旋桨个数/个

2

10

12

14

16

2

10

12

14

16

螺旋桨直径/m

2.824

1.772

1.439

1.208

1.039

2.824

1.772

1.439

1.208

1.039

转速/（r/min）

1700

2710

3337

3974

4620

1700

2710

3337

3974

4620

单个螺旋桨需用功率/kW

747.86

149.57

124.64

106.84

93.48

705.00

141.00

117.50

100.71

88.13

单个螺旋桨推力/N

6232.17

1246.43

1038.69

890.31

779.02

11754.00

2350.80

1959.00

1679.14

1469.30

CP

0.1637

0.0976

0.1234

0.1500

0.1774

0.1325

0.1022

0.1292

0.1571

0.1858

CT

0.1223

0.0553

0.0699

0.0850

0.1005

0.0955

0.0978

0.1207

0.1467

0.1735
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1.4 气动模型建立及升阻力验证

本文选用 OpenVSP 对机翼及螺旋桨组合体进行建模

和气动力计算分析，其为 NASA 开发的开源参数化飞机设

计评估软件，可用于气动参数计算，计算方法包括涡格法及

面元法，可快速建立模型并进行高效计算，适合飞机设计初

期的方案设计及概念设计阶段。

为验证计算方法的准确性，本文将涡格法及面元法建立

的机翼模型与运 12F 风洞试验结果进行对比。升阻力系数对

比结果如图 5 和图 6 所示。来流速度为 60m/s，采用涡格法计

算，在升力系数线性段范围内，升力系数计算结果几乎与风

洞试验结果重合，最大升力系数比试验结果约小 12%；采用

面元法所计算的升力线斜率比风洞试验结果约大 5%，最大

升力系数比试验结果约大 13%。两种计算方法所得到的最

大升力系数迎角比试验结果小 2°~3°。所计算的阻力系数在

升力系数线性段均略小于试验值，但误差不超过 4.6%。

由此可见，OpenVSP 中采用涡格法在升力系数线性段

的升阻力计算准确性较为可观，采用面元法计算的升力系

数偏大，但阻力系数更为接近试验结果。而两种方法均无

法非常准确地估计最大升力系数及最大升力系数迎角。后

面将主要参考数值模拟中升力系数线性段的模拟结果。

1.5 分布式螺旋桨机翼表面压差及升阻力

将表 3 中估算的螺旋桨相关参数结果在 OpenVSP 中进

行激励盘模型建模，与表 2 中修正后的机翼组合后，选取飞

机典型飞行状态，爬升状态时，来流速度为 60m/s，迎角为

5°；巡航状态时，来流马赫数为 105m/s，迎角为 1°，涡格法计

算得到不同组合分布式螺旋桨机翼上下表面压差分布情况

如图 7~图 14 所示。

计算结果表明，来流速度为 105m/s、迎角为 1°时，分布式

螺旋桨桨盘后形成的螺旋桨滑流对机翼 2/c 处的大部分区域

影响较为明显，上下表面压差较大；螺旋桨滑流对机翼表面的

负压增强效果明显，负压增强区基本连成一片，翼梢处有较为

明显的高压区。来流速度为 60m/s、迎角为 5°时，分布式螺旋
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图 5　升力系数对比

Fig. 5　Comparison between lift coefficient
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图 6　阻力系数对比

Fig.6　Comparison between drag coefficient

DCp����������
2.94508
0.02143

�0.11655

�0.25454

�0.39252

�0.53050
�2.96337

图 7　机翼上下表面压差分布情况（分布式螺旋桨 16 个，

V=105m/s，α=1°）                                             

Fig.7　Distribution of differential pressure between the     

                upper and lower surfaces of the wing(16 Distributed 

propellers, V =105m/s, α= 1°)                     

DCp����������
5.31238
0.45112

�0.18604

�0.82320

�1.46037

�2.09753
�13.04082

图 8　机翼上下表面压差分布情况（分布式螺旋桨 16 个，

V =60m/s，α=5°）                                                 

Fig.8　Distribution of differential pressure between the     

                upper and lower surfaces of the wing(16 Distributed 

propellers, V =60m/s, α= 5°)                     
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DCp����������
4.12100
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�0.29629
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�0.61787
�1.83025
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0.02528
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1.81.830230255

图 9　机翼上下表面压差分布情况（分布式螺旋桨 14 个，

V =105m/s，α=1°）                                             

Fig.9　Distribution of differential pressure between the     

               upper and lower surfaces of the wing(14 Distributed

propellers, V =105m/s, α= 1°)                   
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2.54452
0.54212

�0.12125

�0.78463

�1.44800

�2.11137
�11.45516

图 10　机翼上下表面压差分布情况（分布式螺旋桨 14 个，

V =60m/s，α=5°）                                            

Fig.10　Distribution of differential pressure between the     

               upper and lower surfaces of the wing(14 Distributed

propellers, V =60m/s, α= 5°)                    

DCp����������
5.65532
0.14136

�0.06202

�0.26541

�0.46880

�0.67218
�4.99400

图 11　机翼上下表面压差分布情况（分布式螺旋桨 12 个，

V =105m/s，α=1°）                                          

Fig.11　Distribution of differential pressure between the     

               upper and lower surfaces of the wing(12 Distributed

propellers, V =105m/s, α=1°)                    
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1.20331
0.52833

�0.11728

�0.76288

�1.40848

�2.05408
�10.86352

图 12　机翼上下表面压差分布情况（分布式螺旋桨 12 个，

V =60m/s，α=5°）                                            

Fig.12　Distribution of differential pressure between the     

               upper and lower surfaces of the wing(12 Distributed

propellers, V =60m/s, α= 5°)                     
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2.19358
0.02837

�0.10993

�0.24824

�0.38654

�0.52484
�2.78537

图 13　机翼上下表面压差分布情况（分布式螺旋桨 10 个，

V =105m/s，α=1°）                                          

Fig.13　Distribution of differential pressure between the     

               upper and lower surfaces of the wing(10 Distributed

propellers, V =105m/s, α= 1° )                  

0.53499
0.51598

�0.11313

�0.74224

�1.37134

�2.00045
�10.19913

DCp����������

图 14　机翼上下表面压差分布情况（分布式螺旋桨 10 个，

V =60m/s，α=5°）                                            

Fig.14　Distribution of differential pressure between the     

               upper and lower surfaces of the wing(10 Distributed

propellers, V =60m/s, α= 5°)                    
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桨滑流从机翼前缘区域即产生影响，在机翼表面一直扩展直

至后缘，前缘附近压差变化明显，翼梢处同样存在高压区。

图 15~图 18 为两种来流速度下升阻力随迎角的变化。

由图可知，当来流速度为 105m/s 时 4 组方案的升阻力系数

随迎角变化情况基本相同，分布式螺旋桨为 16 个时，在迎

角超过 10°以后升阻力系数略低于其他三组；当来流速度为

60m/s 时，这种趋势更为明显。在迎角 0°附近，分布式螺旋

桨为 16 个时，其升力系数要略高于其他三组，但随着迎角

增大，其升力线斜率要小于其他三组，迎角超过 10°以后尤

为明显，当迎角为 15°时，分布式螺旋桨为 16 个的方案升力

系数比其他三组低约 8%。综合考虑飞机在各阶段的飞行

性能需求，尽量选取分布式推进螺旋桨为 10、12、14 个。

1.6 电动机选择

在初步确定分布式螺旋桨各项参数后可据此对电动机

进行选择。所选电动机应满足飞机各飞行阶段的功率需

求，即电动机输出功率大于螺旋桨吸收功率。初步估算各

飞行阶段电动机输出功率

Pm = Pxy
ηmηpηc

（9）

式中，ηm 为电机效率，取 0.9；ηp 为螺旋桨效率，取 0.7；ηc 为

控制效率，取 0.95。

另外，螺旋桨转速—功率特性与电动机转速—功率需

要合理匹配，确保在相应转速—功率下电动机有较高的效

率。经过查找相关资料发现，EMRAX 系列电动机覆盖功

率范围较大，数据公开，可获得性强，其不同型号电动机相

关参数见表 4。

通过对表 3 及表 4 的分析可知，当选择分布式推进螺旋

桨个数为 12 个时，可以选择 EMRAX348 电动机，其输出功

率转速等参数与初步估算的螺旋桨相关参数匹配较好。在

转速为 3337r/min 时，电动机效率约为 95%，功率为 200kW，

能够满足各任务剖面需求，其单个电动机重量为 41.5kg。

至此确定分布式螺旋桨个数为 12 个。
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图 18　阻力系数对比(V =60m/s)

Fig.18　Comparison between drag coefficient(V =60m/s)
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图 15　升力系数对比(V =105m/s)

Fig.15　Comparison between lift coefficient(V =105m/s)
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图 16　阻力系数对比(V =105m/s)

Fig.16　Comparison between drag coefficient(V =105m/s)
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图 17　升力系数对比(V =60m/s)

Fig.17　Comparison between lift coefficient(V =60m/s)
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2 螺旋桨设计
前文由动量理论确定的螺旋桨参数，仅考虑了螺旋桨

的轴向效应，而未考虑螺旋桨的旋转效应，并不体现螺旋桨

实际绕流特征。需根据表 3 中对于分布式螺旋桨在各飞行

阶段的参数，进行螺旋桨桨叶设计。在设计桨叶时采用叶

素理论将桨叶分为有限个叶素，计算每一叶素上的气动力，

沿径向积分得到桨叶总的气动力。在各飞行状态下，如果

沿着桨叶径向的所有翼型都在最大效率（最大升阻比）迎角

工作，则螺旋桨效率最高。

由于飞机大部分飞行任务在巡航阶段，根据参考文献

[13]选择螺旋桨翼型为 Clark-Y18，其在飞机巡航速度下阻

力系数更小。螺旋桨设计过程如下[14]：根据前文确定的飞

机在各任务阶段的需用拉力、飞行速度、螺旋桨桨叶数、半

径、桨毂半径，将其中一个桨叶分为nb 段（nb+1 个截面），确

定沿桨叶径向各截面的翼型分布；计算拉格朗日乘数 K；计

算第 i个截面的弦长 l和桨距角θ。

δ = arctan
é

ë
êêêê
λ
ξ i

(1 + K )
ù

û
úúúú （10）

式中，λ为前进比，ξ i =
ri

R
为第 i 个截面的量纲一坐标。诱导

迎角为

αi = arctan ( K sin δ cos δ
1 + K cos2 δ ) （11）

量纲一实际速度为

VE = 1 + ( )ξiλ 2
cosαi （12）

量纲一弦长 b = l/R，l为弦长，b取 0.01~0.21，步长为 0.01。

局部雷诺数 Reζ = VEb ⋅ Re，局部马赫数Maζ = VEMa，其中 Re

为自由流雷诺数，Ma为自由流马赫数。

第 i个截面翼型最大效率迎角αmax，是翼型最大升阻比

时对应迎角。

量纲一弦长为

B =
8π
n

ξ ikp tan α i sin δ

CL max -CD max tan δ
（13）

逐步令 b增大计算 | B - b |最小值，此时 b为第 i个截面

无量纲弦长，实际弦长 l = bR，αmax 为第 i个截面迎角。第 i

个截面桨距角θ = δ + αmax。

根据前文对分布式螺旋桨参数的估算，螺旋桨直径为

1.4387m，转速为 3337r/min，5 叶桨，在 OpenVSP 中进行螺

旋桨桨叶设计，最终确定螺旋桨桨叶相关参数如图 19 和图

20 所示，其中 3/4 扭转角为螺旋桨桨叶在螺旋桨轴心到 3/4

螺旋桨半径处的扭转角度，其作为桨距值，衡量桨叶的整体

扭转。螺旋桨外形如图 21 所示。

用所设计的螺旋桨在 OpenVSP 中进行单独螺旋桨的

计算得到简化的激励盘模型，对表 3 中参数进行修正，结果

见表 5。由此可见，所设计的螺旋桨在几种飞行状态下均满

足预期指标。

3 机翼—螺旋桨升阻力分析
在 OpenVSP 中分别采用修正后的激励盘模型、螺旋桨

表4 EMRAX电动机参数

Table 4 EMRAX motor parameters

型号

188

208

228

268

348

最大连续

功率/kW

32

40

55

110

210

峰值

功率/kW

60

75

100

230

380

最大转速/

（r/min）

6500

6000

5500

4500

4000

扭矩/

（N·m）

50

80

120

250

500

质量/ kg

7.2

9.4

12.8

20.3

41.5
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图 20　桨距角分布

Fig.20　Pitch angle distribution
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图 19　弦长分布

Fig.19　Chord length distribution
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桨叶模型对机翼及螺旋桨组合体的气动力系数与原型机进

行比较。

3.1 螺旋桨激励盘模型升阻力计算

来流速度分别为 60m/s、105m/s 和 120m/s。升阻力系

数结果如图 22 和图 23 所示。计算结果表明，随着迎角的增

大，分布式螺旋桨滑流对升力系数的影响逐渐增大；三种速

度状态下，在来流速度为 60m/s 时，分布式螺旋桨滑流使飞

机升力系数增加最为明显；综合来看，在低速大迎角状态下

螺旋桨滑流效应作用更为明显。

与升力系数变化趋势类似，随着迎角的增大，分布式螺

旋桨滑流对阻力系数的影响逐渐增大；分布式螺旋桨在低

速时相对原型机的阻力系数增量要大于高速时，以 5°迎角

为例，由于分布式螺旋桨推进飞机在 60m/s 时阻力系数相

对原型机增加量要超过其速度在 105m/s 时的约 13%，这要

求分布式螺旋桨飞机在爬升状态下，应有较大的拉力以满

足起飞、爬升等阶段的任务需求。

从升力系数与阻力系数的变化情况来看，分布式螺旋

桨滑流效应确实可以增大机翼的升力系数，但代价是阻力

系数随之增大，尤其是在大迎角姿态下。从这个角度来讲，

将传统的双发螺旋桨—机翼改型为分布式螺旋桨—机翼而

保证飞机在大迎角下的性能指标，需要考虑减阻问题，如增

大机翼展弦比。

3.2 螺旋桨桨叶转向对机翼表面压力分布的影响

螺旋桨桨叶模型中，螺旋桨相关参数设置见表 5。在桨

叶模型中，位于翼梢处的两个螺旋桨以逆翼尖涡方向旋转，

以削弱翼尖涡强度，降低机翼的诱导阻力。相邻螺旋桨转

向设置为转向相反，其转轴中间位置桨叶均处于上行或下

行状态，可以使转轴中间区域机翼的前缘吸力加强[15]。

为更好地模拟螺旋桨转向对机翼表面压力分布的影

响情况，采用面元法对螺旋桨及机翼模型进行模拟。来流

速度为 60m/s、迎角为 5°时，机翼上表面压力分布模拟结果

如图 24 所示。由图 24 可知，翼梢处的螺旋桨明显改善了

此处的高压区，推迟了翼尖失速。机翼前缘负压区域明

显，且对向旋转的两桨叶下行中间区域的机翼前缘负压区

域增大。

3.3 螺旋桨位置对升阻力的影响

为了使发动机短舱与机翼的机械固定装置不影响机翼

上表面气流流动，且出于固定装置设计制造外形简单减小

阻力的考虑，原型机发动机短舱及螺旋桨位于机翼下方

图 21　分布式螺旋桨外形图

Fig.21　Distributed propeller outline drawing
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图 22　升力系数

Fig.22　Lift coefficient
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图 23　阻力系数

Fig.23　Resistance coefficient

表5 OpenVSP单独螺旋桨模型计算结果

Table 5 Calculation results of OpenVSP single

propeller model                   

速度/（m/s）

Cp

CT

效率

前进比

吸收功率/kW

输出功率/kW

拉力/N

桨距角/（°）

60

0.109

0.124

0.853

0.750

141.474

134.438

2012.113

20.2

105

0.091

0.060

0.873

1.312

107.535

101.021

894.465

27.9

120

0.125

0.074

0.886

1.499

148.451

141.317

1096.019

31.7
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0.3m 处。而采用分布式螺旋桨，为提高机翼上表面空气流

速，使螺旋桨滑流的增升作用最大化，可考虑调整分布式螺

旋桨纵向位置至机翼上方。图 25~图 28 为不同来流速度下，

分布式螺旋桨分别位于机翼上方及下方 0.146m 处，对模型升

阻力的影响。通过分析可知，分布式螺旋桨无论上置或下

置，均会使模型升力系数高于原型机；在飞机大迎角状态下，

螺旋桨上置时的升力系数大于螺旋桨下置时的升力系数，小

速度时更为明显。在巡航及爬升状态下，螺旋桨上置比螺旋

桨下置升力系数约提高 5%。图 25 和图 26 所示为来流速度

为 120m/s 时，升力系数和阻力系数随迎角变化曲线。通过分

析可知，分布式螺旋桨上置效果好于下置，在迎角为 15°时，

螺旋桨上置时的升力系数比螺旋桨下置时增加 0.1，阻力系数

减小 0.005。图 27 和图 28 所示为来流速度为 60m/s 时，升力

系数和阻力系数随迎角变化曲线。通过分析可知，在迎角大

于 5°后，分布式螺旋桨上置使升力系数有所增加，同时阻力

系数也在明显增加。在迎角为 15°时，螺旋桨上置比螺旋桨

下置的升力系数增加 0.15，但阻力系数约增大 0.025。

4 结论
本文以运 12F 飞机巡航性能为约束，首先根据动量理

论对其改为分布式推进螺旋桨飞机后的机翼参数进行修

正；然后从螺旋桨桨盘面积、螺旋桨与电动机匹配关系、螺

旋桨质量三个方面综合评估，确定以运 12F 为原型机的分

布式推进飞机机翼前缘螺旋桨个数为 12 个；之后，基于已

选定的分布式推进螺旋桨—机翼布局形式，根据原型机爬

升及巡航阶段的动力需求进行螺旋桨设计；最终确定分布

式推进螺旋桨—机翼模型的各项参数，将其与原型机的螺

旋桨—机翼模型在 OpenVSP 中采用涡格法进行气动特性

计算对比分析。得到以下结论：

（1）位于机翼前缘的分布式螺旋桨所产生的滑流效应

能够使飞机升力系数增大，但其代价是阻力增加，尤其是在
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图 25　分布式螺旋桨在机翼上下升力系数(120m/s)

Fig.25　Lift coefficient of distributed propeller above and 

below the wing (120m/s)                        
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图 26　分布式螺旋桨在机翼上下阻力系数(120m/s)

Fig.26　Drag coefficient of distributed propeller above

and below the wing (120m/s)           
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图 27　分布式螺旋桨在机翼上下升力系数(60m/s)

Fig.27　Lift coefficient of distributed propeller above and

below the wing (60m/s)                         
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图 24　面元法桨叶模型模拟机翼上表面压力分布

Fig.24　Panel method blade model simulation of pressure

      distribution on the upper surface of a wing  
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速度较低和迎角较大的飞行阶段（如爬升、起飞），螺旋桨滑

流在使飞机升力系数有较大提升的同时，也大大增大了阻

力，甚至阻力系数影响量将超过升力系数，但将螺旋桨置于

机翼翼面以上可提高机翼上表面流速，合理布置可抑制阻

力的增加。

（2）螺旋桨滑流对机翼升力系数提升作用是随着迎角

增加而增加的，且在速度较小时更为明显，则螺旋桨滑流可

主要指向提升飞机起飞、爬升等阶段的性能指标。

（3）机翼翼梢处的螺旋桨以逆翼尖涡方向旋转可以削

弱翼尖涡强度，降低诱导阻力，改善翼尖失速。

将常规构型的双发螺旋桨飞机改型为分布式螺旋桨飞

机，由于飞机气动特性的变化较为复杂，一方面对电动机和

螺旋桨在不同飞行阶段提供功率及推力的能力提出了要

求，应结合电动机替换内燃机能效的提升综合考虑，以获取

整机的最大收益；另一方面，若单独考虑分布式推进螺旋桨

对飞机气动特性的优化，仍需要在设计过程中追求“增升减

阻”，如增大机翼的展弦比、调整分布式螺旋桨位置，进一步

分析螺旋桨与机翼的位置关系对其气动特性的影响，或是

考虑在不同的飞行阶段具体的性能指标，对螺旋桨进行特

殊任务需求设计。
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Research on the Analysis Method of Distributed Propeller-wing Design of 
Electric Aircraft

Sun　Zongyan， Wang　Qiang， Qiao　Wei， Fu　Chang， Zheng　Yafei， Song　Jiayang

AVIC Harbin Aircraft Industry Group Co.，Ltd.， Harbin 150066， China

Abstract: In order to gradually realize the conversion of aircraft from traditional energy to clean energy, it is an 

important research direction to transform traditional turboprop aircraft into distributed electric propulsion propeller 

aircraft. In this paper, the cruising performance of the Y12F aircraft is constrained, and the wing parameters of the 

Y12F aircraft modified into a distributed propeller aircraft are modified according to the momentum theory. The 

number of distributed electric propulsion propellers was comprehensively evaluated and determined from three 

aspects: propeller disc area, propeller and motor matching relationship, and propeller quality. The propeller is 

designed according to the tensile requirements of the cruising and climbing task profiles; The final distributed 

propeller-wing model and the prototype model were compared and analyzed in OpenVSP. The results show that the 

slipstream effect of the distributed propeller is more obvious at small speed and high angle of attack, which can be 

used to improve the performance indicators of aircraft in the take-off and climbing phases. In the cruising and climbing 

state, the upward lift characteristics of the distributed propeller are better than the downward lift, and the lift coefficient 

can be increased by about 5%, but at small speeds, the increase in the lift coefficient is at the cost of an increase in 

drag coefficient. The research in this paper provides a reference for the overall design of the transformation of 

traditional turboprop aircraft to distributed propeller aircraft.

Key Words: distributed electric propulsion; Y12F; conceptual design; OpenVSP; vortex lattice method; propeller 

slipstream; propeller design
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