
第３６卷 第１期

２０２１年 １月

航空动力学报

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犘狅狑犲狉

Ｖｏｌ．３６ Ｎｏ．１


Ｊａｎ．２０２１

文章编号：１０００８０５５（２０２１）０１００８８０９　　　　　　　　犱狅犻：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０２１．０１．０１１

小型巡飞弹电动推进系统设计及试验验证
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摘　　　要：为快速获得满足工程需要的小型巡飞弹电动推进系统，采用螺旋桨涡流理论和一阶电动机模型

建立了电动推进系统效率计算模型。以巡飞弹巡航阶段电动推进系统效率最高为目标，将爬升阶段巡飞弹所

需推力及对应的反扭矩作为约束对桨机参数进行了快速优化设计，得到了电动机与螺旋桨的设计指标。根据

该设计指标开展了电动机测功试验，完成了电动机选型；利用 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型对螺旋桨进行了详细优化设

计，并计算了完整的气动参数。针对设计得到的巡飞弹电动推进系统开展了风洞吹风试验，结果显示螺旋桨

理论计算与试验测试误差在８．５％以内，巡航阶段电动推进系统效率设计结果与测试结果误差在２．７％以内，

表明所提出的电动推进系统设计方法合理有效，能够为此类巡飞弹设计提供一定程度理论指导。
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　　巡飞弹是一种可利用多种武器平台投放，在

目标区上方巡弋飞行，以执行精确打击、侦察与毁

伤评估、通信中继、目标引导、空中预警等多种作

战任务的新型精确制导武器［１３］。巡飞动力技术

是巡飞弹的关键技术之一，直接制约着巡飞弹总

体性能指标，如：飞行速度、滞空时间、作战距离

等。螺旋桨电动推进系统具有结构简单可靠、噪

声低、安全性高等优势，广泛应用于小型巡飞弹，

如美国的“弹簧刀”小型巡飞弹［４］，以色列的“英

雄”系列巡飞弹［５］等。性能良好的电动推进系统

不仅需要高效的螺旋桨与电动机［６］，更需要通过

桨发匹配设计，保证设计工况下的螺旋桨与电动

机均可高效工作。

高效电动推进系统设计方面，王刚等提出了

电动无人机动力系统优化设计及航时评估方法，

设计了一款利用螺旋桨动力配平的飞翼布局无人

机［７８］。刘新强等开展了平流层飞艇动力推进系

统的分析与设计方法研究［９］。梁冰等提出了小型

电动无人机推进系统的设计和优化方法［１０］。张

航等开展了电动固旋翼无人机动力系统建模与优

化设计方法研究［１１］。康桂文等开展了超轻型电

动飞机电动力系统的参数匹配研究［１２］。他们在

高效电动推进系统的建模、匹配及优化设计方面

做了很多研究，设计出效率较高的电动推进系统，

并形成了很多较为成熟的理论成果。然而上述学

者的研究缺乏真实环境下关于电动推进系统的试

验验证。

在试验验证方面刘沛清等开展了平流层飞艇

螺旋桨地面风洞试验［１３］。项松等提出了某型三

叶螺旋桨的设计及性能试验方法［１４］。Ｇｈｏｄｄｏｕｓ

ｓｉ等对雷诺数在９００００～１２００００之间的螺旋桨

进行了大量试验［１５］。林漫群等开展了无人机电

动推进系统螺旋桨与发动机匹配试验研究［１６］。

谢辉等开展了无人机螺旋桨性能工程检验方法研

究［１７］。以上研究通过常规螺旋桨风洞试验，给出

了桨机试验及螺旋桨设计的一些规律，但并不完

全适用于小型巡飞弹电动推进系统的性能验证。

原因为：①小型巡飞弹受空间尺寸约束严格，桨径

及推力均远小于普通无人机。常规测试环境中伺

服电动机、测力天平在整流后直径远大于弹径，干

扰来流，导致测试结果不准确；②根据电动机测试

结果及常规螺旋桨风洞试验结果计算得到的电动

推进系统性能参数会多次引入测试误差。

针对以上问题，本文提出了一种小型巡飞弹

电动推进系统（下文简称为推进系统）设计及试验

验证方法。该方法从某型巡飞弹推进系统实际工

程需求出发，首先通过快速匹配设计得到满足要

求的推进系统指标参数，然后通过螺旋桨详细设

计与电动机测功试验分别得到满足要求的螺旋桨

与电动机。针对常规螺旋桨风洞试验应用于小型

巡飞弹面临的问题，设计了立式风洞巡飞弹推进

系统风洞吹风试验，对设计结果进行校核，并最终

通过飞行试验对推进系统性能进行验证。

１　设计与试验方法

本文提出的设计方法主要包括快速匹配设

计、详细设计与试验验证两部分，具体可见图１。

快速匹配设计旨在获得电动机与螺旋桨的设计指

标，主要包括以下步骤：

１）根据涡流理论建立螺旋桨效率计算模型，

根据一阶电动机模型建立电动机效率计算模型，

联立得到推进系统效率计算模型。

２）根据质量、空间约束以及功率需求选择若

干符合要求的电动机。

３）以巡飞弹巡飞阶段推进系统效率最高为

优化目标，将巡飞弹爬升阶段所需推力和对应的

反扭矩作为约束，利用遗传算法对推进系统进行

优化设计，得到与上述所选电动机高效率匹配的

螺旋桨。

４）从多种方案中选择性能最优的推进系统

方案，根据设计工况的扭矩、转速以及功耗给出电

动机与螺旋桨设计指标。

详细设计及试验验证旨在根据设计指标获得

满足工程需要的巡飞弹推进系统，主要包括以下

步骤：

１）根据电动机设计指标进行电动机筛选，通

过电动机测功试验得到电动机详细的性能参数，

选出满足要求的电动机。

２）根据螺旋桨设计指标，利用 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理

模型优化方法开展螺旋桨详细优化设计，计算螺

旋桨完整的气动性能参数，校核设计工况并完成

螺旋桨的加工制造。

３）对设计选取的电动机与螺旋桨进行推进

系统风洞吹风试验，得到不同来流速度、不同油门

９８
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图１　设计流程图

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｓｉｇｎｆｌｏｗｃｈａｒｔ

状态下推进系统性能参数。

４）通过巡飞弹飞行试验对推进系统性能进

行综合验证。

２　快速匹配设计

２１　电动机计算模型

电动机主要作用是将电池的电能转化为机械

能并带动螺旋桨转动。无刷电动机由于取消了由

电刷和换向器组成的机械接触机构，没有换向火

花和机械摩擦，具有效率高，无电磁干扰，寿命长，

运行可靠等优势，是小型电推进系统的首选动力

形式。一阶电动机模型计算简便快捷，常用来对

电动机性能进行快速评估［１８］。

无刷电动机的基本参数包括内阻犚ｍ、无负载

电流犐０、反抗电动势常数犓ｅ 以及扭矩常数犓ｔ。

犓ｅ表征电动势与电动机转速之比，犓ｔ表征电动

机扭矩与通过绕组电流之比，根据参考文献［１９］

可得犓ｅ与犓ｔ相等，令犓ｅ＝犓ｔ＝犓，如图２所示

电动机的基本模型，图中犐ｍ为总电流，犐为负载电

流，犞ｅｍｆ为电动机转子反电动势，犞ｍ 为输入电压。

图２　电动机模型

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｄｅｌｏｆｍｏｔｏｒ

对于给定输入电压犞ｍ 条件下，电动机转

速为

ω＝－
犚ｍ
犓２
犙ｍ＋

犞ｍ－犐０犚ｍ
犓

（１）

式中犙ｍ 为电动机输出扭矩。

电动机输出功率可由下式计算得到

犘ｍ ＝－
犚ｍ
犓（ ）２ 犙２ｍ＋犞ｍ－犐０犚ｍ

犓
犙ｍ （２）

　　对应的电动机效率可表达为

ηｍ ＝１－
犚ｍ犙ｍ
犞ｍ犓

＋
犐０犓

犙ｍ＋犐０（ ）犓 （３）

　　根据以上推导，在已知电动机基本参数及输

入电压的情况下，可以求取电动机转速、功率以及

效率随电动机扭矩的变化关系。

２２　螺旋桨计算模型

螺旋桨气动力快速计算的理论分析方法有动

量理论、叶素理论和涡流理论。动量理论未考虑

螺旋桨的旋转效应，叶素理论未计入螺旋桨桨叶

产生的下洗效应与桨叶之间的干扰。尽管螺旋桨

涡流理论并未考虑黏性，但是其计算结果与试验

值相比在趋势上是一致的［２０］。因此可以选择作

为优化螺旋桨快速估算的计算方法。

在螺旋桨气动力分析时，首先应用翼型理论

进行螺旋桨叶素分析，诱导流动由涡流模型建立。

根据涡流理论［２１］，如图３所示，在径向狉处取一

段长度为ｄ狉，相应叶素弦长为犮ｂ，运动过程中来

流速度为犝０，切向速度为２π狀ｓ狉（狀ｓ 为螺旋桨转

速），叶素安装角为θｂ，桨叶尾涡产生的诱导角度为

ε，轴向诱导速度系数为犪，环向诱导速度系数犪′，

ｄ犔为升力，ｄ犜为推力，ｄ犇为阻力，ｄ犉为圆周力。

实际气流速度为

犝ｂ＝ ［犝０（１＋犪）］
２
＋［２π狀ｓ狉（１－犪′）］槡

２

（４）

　　气流相对于叶素的迎角为

０９
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图３　螺旋桨叶素受力

Ｆｉｇ．３　Ｆｏｒｃｅｏｆｒｏｔｏｒｂｌａｄｅｅｌｅｍｅｎｔ

αｂ＝θｂ－ε－ａｒｃｔａｎ
犝０
２π狀ｓ（ ）狉 （５）

　　设螺旋桨的总叶数为犖ｂ，桨毂半径为狉０，犆ｌ

及犆ｄ为翼型的升力及阻力系数，根据ＸＦＯＩＬ软件

通过线性拟合及二次拟合可到其计算公式。螺旋

桨半径为狉ｂ，令θ′＝θｂ－αｂ，则螺旋桨的推力犜ｐ为

犜ｐ＝
１

２ρ
犝２ｂ犖ｂ∫

狉
ｂ

狉
０

犮ｂ（犆ｌｃｏｓθ′－犆ｄｓｉｎθ′）ｄ狉（６）

式中ρ为空气密度。

螺旋桨扭矩为

犙ｐ＝
１

２ρ
犝２ｂ犖ｂ∫

狉
ｂ

狉
０

犮ｂ狉（犆ｌｓｉｎθ′＋犆ｄｃｏｓθ′）ｄ狉

（７）

　　螺旋桨效率为

ηｐ＝

犝ｂ∫
狉
ｂ

狉
０

犮ｂ（犆ｌｃｏｓθ′－犆ｄｓｉｎθ′）ｄ狉

２π狀ｓ∫
狉
ｂ

狉
０

犮ｂ狉（犆ｌｓｉｎθ′＋犆ｄｃｏｓθ′）ｄ狉

（８）

　　根据上述基本原理，在已知螺旋桨参数的情

况下，可以计算出螺旋桨的推力、扭矩和效率随转

速的变化关系［２２］，其中轴向诱导速度系数与环向

诱导速度系数可以通过迭代法求得，推导迭代计

算公式如下

犪ｎｅｗ ＝
１

２
犪＋
犝２ｂ犮ｂ（犆ｌｃｏｓθ′－犆ｄｓｉｎθ′）

８π狉犝
２
０（１＋犪［ ］）

（９）

犪′ｎｅｗ＝
１

２
犪′＋

犝２ｂ犮ｂ（犆ｌｓｉｎθ′＋犆ｄｃｏｓθ′）

８π狉
２犝０（１＋犪）２π狉狀［ ］

ｓ

（１０）

２３　快速匹配模型

推进系统效率（η）主要由电动机效率ηｍ，螺旋

桨效率ηｐ和电子调速器ηｅ效率决定，具体关系为

η＝ηｍ·ηｐ·ηｅ （１１）

其中ηｅ一般为固定值。因此选取合适的电动机

和螺旋桨，即通过桨发匹配设计，实现设计工况点

电动机和螺旋桨的高效率成为推进系统设计的关

键。推进系统效率数学模型如下式所示：

ｆｉｎｄ　狓＝ 犱ｂ，犮１，犮２，犮３，犮４，θ１，θ２，θ３，θ［ ］４

ｍａｘ　犳（狓）＝ηｐ·ηｍ

ｓ．ｔ．　

犵１（狓）＝犜１－１６

犺１（狓）＝犜２－５２

犺２（狓）＝犕２－

烅

烄

烆 ３

（１２）

式中犱ｂ为螺旋桨直径；犮１、犮２、犮３、犮４ 为弦长分布参

数；θ１、θ２、θ３、θ４ 为扭转角分布参数。犜１ 为巡航阶

段所需推力，犕２ 及犜２ 为爬升阶段所需的扭矩以

及推力。将有约束问题转化为无约束问题

珟犳（狓）＝犳（狓）＋犌 犵１（狓［ ］）＋∑
犻

犎 犺犻（狓［ ］）

犌 犵１（狓［ ］）＝ 犵１（狓）

犎 犺犻（狓［ ］）＝
０ 犺犻（狓）≥０

犺犻（狓） 犺犻（狓）＜
烅
烄

烆 ０
（１３）

　　采用 ＭＡＴＬＡＢ遗传算法工具箱
［２３］对上述

无约束问题进行优化设计，可以实现电动机与螺

旋桨的快速匹配，具体过程如下：

１）以螺旋桨桨径、弦长与扭转角为设计变

量，以巡航阶段的推进系统效率为目标函数，以爬

升阶段的推力及相应的反扭矩为设计约束建立优

化模型。

２）根据螺旋桨外形参数，得到螺旋桨推力与

转速的关系。

３）根据巡飞弹前飞速度与所需推力确定螺

旋桨转速，该转速即为电动机的转速。

４）根据螺旋桨转速效率曲线，确定螺旋桨工

作效率。

５）绘制选定电动机在不同等效电压下扭矩

关于转速的曲线族。

６）通过该族曲线与螺旋桨扭矩和转速曲线

的交点确定电动机等效电压（油门状态）。

７）通过该油门状态和电动机特性曲线图计算

得到电动机的工作效率，从而得到推进系统效率。

８）判断推进系统效率是否达到最优，如果已

到最优则输出计算结果，未达到最优则根据新的

螺旋桨外形，进行新一轮迭代。

遗传算法迭代收敛结果如图４所示，最终迭

代得到最优适应度为－０．６５００５１，平均适应度为

－０．５４９１３６。

迭代计算得到的结果为－０．６５，即巡航阶段

最优推进系统效率为６５．０％。根据计算结果，考

虑一定设计裕量后，分解得到电动机与螺旋桨的

设计输入如表１所示。

１９
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图４　遗传算法迭代收敛结果

Ｆｉｇ．４　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ

表１　设计指标

犜犪犫犾犲１　犇犲狊犻犵狀犻狀犱犻犮犪狋狅狉狊

参数 巡航阶段 爬升阶段

犝０／（ｍ／ｓ） ４０ ３０

犜／Ｎ １６ ５２

狀ｓ／（ｒ／ｍｉｎ） ７５００±５００ ９０００±５００

犕／（Ｎ·ｍ） １．２±０．１ ２．３±０．２

ηｍ／％ ＞８０ ＞８５

ηｐ／％ ＞７０ ＞７０

３　详细设计及试验验证

３１　电动机选型

根据初步设计指标，对市面上多种电动机进

行筛选，最终选取了ＫＶ值（转速电压系数，记为

ζ）分别为２５０、２８０、３２０的三款电动机在测功机上

开展了测试。

测功机主要用于测试电动机的功率，也可以

作为电动机的加载设备。测功机由电源、加载设

备、扭矩转速传感器、电压电流传感器，以及操作

软件组成，如图５所示。其基本原理是通过监测

输入电压、输入电流、电动机转速及扭矩从而得到

电动机基本参数曲线，测功机测得的电压与电流

是在电子调速器输入端，因此测得的效率为电动

机与电子调速器的组合效率。

３．１．１　ＫＶ值对电动机功率的影响

图６为三款所选电动机在满油门时的扭矩转

速曲线。从图中可以看出，相同的输入工况下，随

着电动机ＫＶ值增加，电动机转速明显提高，电动

机最大功率增加。即电压及油门状态相同的情况

下，推进系统可用功率随着电动机的ＫＶ值增加

而增加。

图５　电动机测功试验

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｔｏｒｄｙｎａｍｏｍｅｔｅｒｔｅｓｔ

图６　电动机转速扭矩关系

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｔｏｒｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｖｅｒｓｕｓｔｏｒｑｕｅ

图７　电动机效率扭矩关系

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｔｏｒｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｖｅｒｓｕｓｔｏｒｑｕｅ

３．１．２　ＫＶ值对电动机效率的影响

图７为三款电动机效率随扭矩变化曲线，从

图中可以看出，随着ＫＶ值增加，电动机效率略有

下降。测功机采用稳压电源供电，相比巡飞弹上

电源，在同样电压下能够输出更多的功率，因此在

电动机选型时要考虑不小于１０％功率裕量。对

比三款电动机可以发现，ＫＶ值为２５０的电动机

不满足功率要求，ＫＶ值为３２０的电动机效率低

于ＫＶ值为２８０的电动机约０．７％，但功率提升

了１０．６％。在推进系统效率满足要求且质量相

２９
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同的情况下，选用ＫＶ值为３２０的电动机具有更

高的功率裕量，能够有效提升巡飞弹的飞行包线。

３．１．３　油门状态对电动机性能的影响

ＫＶ值为３２０的电动机在不同油门特性下的

电动机效率随扭矩变化关系见图８，可以看到，电

动机效率随油门状态的增加而增加，电动机高效

段的扭矩范围，随油门状态的增加而增加。

图８　电动机效率油门关系

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｔｏｒｅｆｆｅｃｔｖｅｒｓｕｓｔｈｒｏｔｔｌｅ

３．１．４　电动机选型结果分析

将不同油门下的电动机特性曲线与设计指标

对比可以看到，巡飞阶段电动机需用扭矩及转速

对应的油门为６０．７％，电动机效率为８４．３％，爬

升阶段电动机需用油门８２．１％，电动机效率

８９．３％。可以看到在设计工况下电动机均保持较

高效率，电动机能够输出足够的功率驱动螺旋桨，

选型电动机满足设计指标要求。

３２　螺旋桨详细设计

成熟的商业电动机能够在比较宽的扭矩范围

内保持高效率，因此推进系统设计的关键仍在于

根据设计工况点的飞行速度、推力等参数，设计高

性能的螺旋桨。在快速匹配设计部分已经得到了

一个初步的螺旋桨方案，需要在此基础上通过详

细设计，得到满足全包线内使用需求的性能优异

的螺旋桨。

３．２．１　气动方案优化设计

根据螺旋桨的使用工况以及前期快速匹配设

计结果，分析桨叶剖面雷诺数在２０００００左右，因

此选用Ｅ３８７典型低雷诺数翼型
［２３］。为了获得最

优的螺旋桨效率，利用代理模型优化方法［２４］针对

主设计点进行螺旋桨气动优化设计，螺旋桨优化

设计过程包括以下几步：

１）利用拉丁超立方抽样获取初始样本点，即

不同的螺旋桨外形。

２）通过涡流理论计算模型对初始样本进行

螺旋桨气动性能分析。

３）根据初始样本点及计算获得的螺旋桨推

力、功率、转速等，分别建立Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型。

４）利用遗传算法获得最优解，该过程不需要

调用ＣＦＤ分析，螺旋桨的气动性能分析通过代理

模型获得。

５）判断是否收敛，满足要求后给出结果。

在获得满足设计要求的螺旋桨方案后，考察

螺旋桨几何外形是否满足几何空间的约束，如果

不满足，需根据具体情况调整，并对调整后的外形

进行分析，考察是否仍然满足设计点和校核点要

求。最终得到了满足设计要求和空间约束的螺旋

桨其弦长分布和扭转角分布如图９所示，螺旋桨

外形见图１０。

图９　弦长及扭转角分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｈｏｒｄｓａｎｄｔｏｒｓｉｏｎａｎｇｌｅ

图１０　螺旋桨

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

３．２．２　螺旋桨设计结果

在获得满足设计要求和空间约束的螺旋桨方

案后，利用基于雷诺数平均ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程的

螺旋桨绕流求解程序［２５］对不同来流速度、转速下

的详细气动参数进行了分析计算，图１１、图１２分

别为不同来流速度下的推力转速曲线及效率前进

比曲线，可以看到在０．６～１．０前进比时螺旋桨效

率均大于７０％，效率最优前进比为０．７～０．９，螺

旋桨效率大于７５％。在２０～６０ｍ／ｓ的来流速度

３９
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图１１　螺旋桨推力转速曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｔｈｒｕｓｔｖｅｒｓｕｓｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

图１２　螺旋桨效率前进比曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｖｅｒｓｕｓａｄｖａｎｃｅｒａｔｉｏ

范围内，螺旋桨推力变化均匀，结合设计指标可以

看到螺旋桨巡航效率为７５．９７％，爬升效率为

７２．８９％，满足设计指标要求。

３３　推进系统风洞试验

在完成了电动机选型和螺旋桨设计后，初步

验证了推进系统可行性，为了进一步校核推进系

统的性能，需要进行风洞试验验证。

常规螺旋桨风洞试验针对螺旋桨进行测试，

能够得到螺旋桨在不同转速及来流速度下的推

力、扭矩等参数，结合电动机测试结果进行匹配计

算，可以获得推进系统在飞行包线内的推力特性，

应用于巡飞弹时主要面临以下问题：①小型巡飞

弹螺旋桨桨径及推力较小，对测试设备精度要求

较高，常规的螺旋桨风洞试验测试设备包括伺服

电动机、天平、整流罩等，体积太大，干扰来流导致

测试结果不准确；②根据螺旋桨风洞试验结果及

电动机测试结果计算得到的推进系统参数引入了

风洞试验误差、电动机测试误差，测功机电源与巡

飞弹上的锂电池放电特性不同也会产生误差，导

致最终计算结果与实际结果偏差较大。

针对以上问题，开展了巡飞弹推进系统风洞

试验。为了解决来流干扰问题，试验采用了杆式

天平并在来流方向进行整流，整流罩外径与巡飞

弹弹径保持一致以尽可能模拟真实来流；为解决

电源特性问题，试验选用ＫＶ值为３２０的巡飞弹

上的电动机，巡飞弹上的真实电源供电；针对电动

机转速波动问题，通过多次测量取均值的方式，提

高测试结果精度。巡飞弹推进系统风洞试验，可

直接得到不同油门，不同来流速度下的推力特性，

测试条件更接近真实巡飞弹上的环境。两种试验

方案对比见图１３。

图１３　试验方案对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎｏｆｔｅｓｔｓｃｈｅｍｅ

对５５％～１００％油门状态下，２０～５０ｍ／ｓ的

来流速度下的推力、扭矩及转速等进行测试，螺旋

桨的计算结果与推进系统风洞试验结果对比见图

１４。可以看到计算结果与试验结果在变化规律上

一致，试验结果与计算结果相比最大误差为

８．５％，试验结果准确。

３４　推进系统设计结果分析

通过推进系统风洞试验得到了巡飞弹在不同

来流速度及油门状态下的可用推力，对比需用推

力可以得到图１５。从图中可以看出，巡飞弹平飞

有利速度约为３０ｍ／ｓ，对应最低平飞油门５７％，

实际飞行应选在第一平飞范围，设计平飞速度为

４９
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图１４　计算结果与试验结果对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔ

ｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｔｅｓｔ

图１５　需用推力与可用推力对比

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｒｅｑｕｉｒｅｄｔｈｒｕｓｔａｎｄ

ａｖａｉｌａｂｌｅｔｈｒｕｓｔ

４０ｍ／ｓ，对应油门为６５％，相比平飞有利速度，推

进系统油门裕量为８％，设计点选取合理。２７～

４８ｍ／ｓ来流速度范围内，满油门可用推力均大于

爬升需用推力，满足设计指标要求。

根据推进系统风洞试验结果可以得到螺旋桨

在设计工况点所需的转速、扭矩以及效率，结合电

动机测功试验在不同油门状态下的测试结果，可

以获得所需的电动机油门及效率，从而得到巡航

阶段推进系统效率测试结果为６２．３％，与设计值

６５％相比，误差为２．７％。爬升阶段推进系统效

率测试结果为６４．１％，具体设计结果见表２。

表２　设计结果

犜犪犫犾犲２　犇犲狊犻犵狀狉犲狊狌犾狋狊

参数 巡航阶段 爬升阶段

犝０／（ｍ／ｓ） ４０ ３０

犜／Ｎ １６ ５２

狀ｓ／（ｒ／ｍｉｎ） ７３８６ ９１０２

犕／（Ｎ·ｍ） １．１７ ２．３１

（ηｍ·ηｐ）／％ ８５．７ ９０．０

ηｍ／％ ７２．７ ７１．２

ηｐ／％ ６２．３ ６４．１

４　结　论

本文从某型巡飞弹实际需求出发，完成了小

型巡飞弹电动推进系统快速设计以及试验验证，

得出以下主要结论：

１）本文所提出推进系统巡航阶段设计效率

为６５％，测试结果为６２．３％，理论与实际结果吻

合较好，证明该方法合理有效，能够获得满足工程

需要的性能良好的推进系统。

２）相比于常规螺旋桨风洞试验，巡飞弹推进

系统风洞试验能够直接获得飞行包线内推进系统

推力随来流速度、油门的变化规律，试验结果更接

近真实推力特性，可更好地指导巡飞弹总体设计。

３）成熟的商业电动机具有良好的特性曲线，

能够在较宽的力矩范围内维持比较高的效率，在

效率满足需求的情况下，优先选用大 ＫＶ值电动

机能提升推进系统可用推力，可有效拓展巡飞弹

飞行包线。
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