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火星六旋翼无人机旋翼气动外形稳健设计与优化
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摘要： 火星大气密度极低、热容小，致使火星的大气压和大气密度伴随着温度大幅度变化，具有较强的不确定性。

针对单一大气密度进行旋翼确定性气动设计，可能导致旋翼在非设计点功耗大幅增加，影响火星无人机的正常

使用。为了避免上述问题，本文从火星大气环境研究入手，建立火星大气密度概率分布模型。针对应用潜力更

大的火星六旋翼无人机，采用黏性涡粒子方法建立火星大气环境下高置信度的旋翼精细化气动模型，并通过快

速非支配排序遗传算法Ⅱ开展旋翼气动外形的稳健设计优化。设计得到的旋翼气动外形方案在面对火星大气

密度变化时能保持较好的气动性能，且具备更强的稳健性，有利于火星六旋翼无人机在不同大气环境下执行更

远距离、更长时间的火星探测任务。
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Robust Design and Optimization of Rotor Aerodynamic Shape of 
the Mars Hexacopter
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Abstract: Because of the extremely low density and low heat capacity of the Martian atmosphere， the 
atmospheric pressure and atmospheric density of Mars change greatly with temperature， which has strong 
uncertainty. The deterministic aerodynamic design of the rotor for a single atmospheric density may lead to a 
significant increase in the power consumption of the rotor at off⁃design points， affecting the normal use of the 
Mars helicopter. In order to avoid the above problems， this paper first studies of Martian atmospheric 
environment and establishes the probability distribution model of Martian atmospheric density. For the Mars 
hexacopter with greater application potential， the viscous vortex particle method is then used to establish a 
high⁃confidence refined rotor aerodynamic model in the Martian atmosphere， and the robust design 
optimization of the rotor aerodynamic shape is carried out by non⁃dominated sorting genetic algorithm Ⅱ. The 
designed rotor aerodynamic shape scheme maintains good aerodynamic performance in the face of Mars 
atmospheric density changes， and has stronger robustness， which is conducive to the Mars hexacopter to 
perform longer and longer Mars exploration missions in different atmospheric environments.
Key words: Mars； rotor； aerodynamic optimization； robust design； viscous vortex

2021 年 4 月，“机智”号火星直升机的成功飞行 证明了无人直升机在火星上飞行的可行性。但是
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“机智”号携带的任务载荷较为单一，主要用于火星

车的引导。后续火星探测任务需要携带更多类型、

更大质量的科学探测仪器，要求火星无人机具有更

强的载重能力、更远的航程和更长的续航时间［1］。

相比于共轴双旋翼构型，六旋翼构型更容易实

现旋翼及支撑结构折叠。在相同收纳尺寸约束下，

火星六旋翼无人机，如图 1 所示，能够拥有比共轴

直升机更大的桨盘面积（大 57% 左右）［2］，这意味

着更强的载重能力。并且，六旋翼无人机的重心范

围更大，操纵性与抗风性更强，有利于执行火星复

杂环境下探测、采样等任务。另外，六旋翼无人机

在动力推进装置上存在冗余，可靠性更高，已被纳

入美国下一代火星飞行器的发展计划。

火星大气环境恶劣，火星六旋翼无人机旋翼的

气动外形设计优化面临多重困难。火星极低的大

气密度（平均密度约 0.017 kg/m3）和较低的声速

（平均声速约 233.1 m/s），共同导致了火星无人机

的旋翼工作在一个低雷诺数⁃高马赫数的流场环境

中，不仅升力和气动效率大大降低，而且气动黏性

效应和压缩性效应显著高于地球旋翼飞行器，致使

旋翼气动建模难度加大，精确度降低。

Grip 等［3⁃4］采用动态入流理论建立了共轴式火

星直升机的旋翼气动模型，用于辅助火星直升机的

飞行动力学建模与分析，但该模型对旋翼流场的计

算精度不足，不适合用于旋翼气动设计。Koning
等［5⁃6］考虑计算成本，借助 CAMRAD Ⅱ（Compre⁃
hensive analytical model of rotorcraft aerodynamics 
and dynamics Ⅱ）软件进行火星直升机共轴双旋翼

的气动建模，该模型基于耦合的定常二维翼型气动

数据、二阶升力线理论和自由尾迹模型，采用了大

量旋翼飞行器的性能和载荷试验数据进行修正［7］，

在设计升力系数范围内气动性能计算结果与试验

结 果 较 为 吻 合 。 Dull 等［8］采 用 基 于 雷 诺 平 均

Navier⁃Stokes 方程的 RotCFD（Rotorcraft computa⁃
tional fluid dynamics）软件进行“机智”号火星直升

机的共轴双旋翼建模，并通过旋翼气动试验验证了

模型的准确性，但该方法存在数值耗散、计算周期

过长等问题，用于旋翼气动优化计算成本过高。

在火星无人机旋翼气动设计优化研究中，

Pipenberg 等［9］首先采用最小诱导损失理论和片条

理论对“机智”号火星直升机的共轴双旋翼开展初

步设计，并通过 CAMRAD Ⅱ软件对弦长和扭转角

分布进行了手动修正，但手动迭代难以实现旋翼气

动方案的最优化。

火星不仅大气密度低，而且大气压和大气密度

会随着气温大幅度变化，存在很大的不确定性，可

能导致确定性设计优化的旋翼在非设计点的气动

性能大幅度偏离设计值。“机智”号曾因火星夏季的

大气密度过低（约 0.013 kg/m3）而不得不提高旋翼

转速来满足升力需求。转速的提升会影响火星无

人机的操控特性、振动水平以及动力系统的散热

等，给火星无人机的飞行带来更多的风险。为了减

少风险，需要在火星无人机旋翼气动外形设计优化

阶段，考虑火星大气密度不确定性的影响，在提高

旋翼气动性能的同时，降低其对火星多变大气密度

的灵敏度，提高旋翼的稳健性。

考虑计算精度和计算成本，本文拟采用黏性涡

粒子方法［10⁃11］建立精细化的火星六旋翼无人机旋

翼气动模型，然后针对火星大气环境的不确定性，

引入火星大气密度概率分布模型，开展旋翼气动外

形的稳健设计优化，获得火星不确定大气密度条件

下兼具良好气动性能和较高稳健性的最佳旋翼气

动外形方案。

1 火星大气密度的不确定性

火星大气层非常稀薄，热容小，导致气温随日

照条件的变化而大幅度变化，大气压和大气密度也

随之大幅度变化，不确定性强。本文借助火星气候

数据库［12⁃13］（The Mars climate database， MCD）对

火星大气环境进行数值模拟，统计并分析其变化情

况。MCD 建立在大气环流模型的基础上，使用了

已知的观测数据进行验证，具有较高的置信度。

选 取“ 毅 力 ”号 着 陆 点（ 火 星 经 度

77.451 403 141 022E，纬度 18.442 504 733 546N），

“机智”号一般起飞时间（火星当地时间 12：30），

通过 MCD 模拟距火星地表 5 m 处气温和大气密

度在 1 个火星年内的变化情况，如图 2 所示。图 2
中额外加入了“毅力”号在火星地表 1.45 m，当地

时 间 12：00~13：00 期 间 测 量 得 到 的 大 气 密 度

数据［14］。

从图 2 中可以看出，MCD 模拟值与“毅力”号

测量值变化趋势一致，但数值略高于测量值。根据

“机智”号飞行记录，在第 325 个火星日前后，当地

经历了一场沙尘暴，导致大气密度急剧下降至

0.012 kg/m3，与模拟值相差约 10%，其余数据偏差

图 1 火星六旋翼无人机示意图

Fig.1 The Mars hexacopter schematic diagram
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小于 6%。由此可见，MCD 对火星环境的数值模

拟可信度较高。

此外，火星的气温与大气密度在一个火星年

内大幅度变化，且两者变化趋势大致相反。在火

星夏季，随着气温上升到一年中的最大值，大气密

度则达到一年中的最小值；而在秋末，大气密度会

达到一年中的最大值，气温则在初冬达到一年中

的最低点。一年内，火星大气密度的变化超过

30%。

为了模拟火星大气密度的不确定性，以 MCD
模拟值为参考，利用“毅力”号测量数据进行修正，

得到了一个火星年内大气密度的概率分布情况，如

表 1 所示。其中，大气密度变化范围为 0.013~
0.018 kg/m3。

2 旋翼气动建模

火星恶劣的大气环境导致六旋翼无人机的旋

翼处于低雷诺数⁃高马赫数的流场环境中，黏性效

应和压缩性效应显著，增加了旋翼气动建模的难

度，降低了建模的精确度。并且，旋翼气动外形设

计优化需要反复调用旋翼气动模型，这要求模型的

计算成本尽可能低。

黏性涡粒子方法基于速度场的亥姆霍兹分解

以及不可压缩 Navier⁃Stokes 方程的拉格朗日描

述，属于第一性原理方法，不依赖于桨涡卷起模型、

涡核模型等半经验模型，因此，比常规自由尾迹类

方法更适合火星大气环境下的旋翼性能计算。相

比于 CFD 方法，黏性涡粒子方法无需绘制网格，因

而规避了数值耗散的问题，而且可以结合快速多极

子算法加速计算，计算成本较低，适合用于旋翼气

动外形的设计优化。

根据亥姆霍兹分解，黏性涡粒子方法的速度场

u ( r，t )可以表示为

u ( r，t )= uϕ( r，t ) + uψ( r，t ) （1）
式中：r表示粒子位置，t 表示时间，uϕ = ∇ϕ 表示无

旋场的速度，uψ = ∇ × ψ表示无源场的速度。

由于不可压缩性和亥姆霍兹分解，势函数 ϕ 和
向量势 ψ分别满足

∇2 ϕ = 0 （2）
-∇2ψ= ω （3）

式中：∇2 = (∂2 /∂x2 + ∂2 /∂y 2 + ∂2 /∂z2)为拉普拉斯

算子，ω= ∇ × u表示涡量矢量。

采用拉格朗日法描述的涡动力学方程可以表

示为

Dω
Dt

= ω ⋅ ∇u+ ν∇2ω （4）

式 中 ：D ( )· Dt 为 物 质 导 数 ，ν 代 表 流 体 的 运 动

黏度。

在黏性涡粒子模型中，离散化的涡量场可以表

示为

ωh( r，t ) = ∑
i = 1

N

α i( t ) ζ ( )r- r i( )t ；Ri （5）

式中：N 表示涡粒子的数量，α i( t )、r i( t ) 和 Ri 分别

代表第 i 个涡粒子的涡量密度、空间位置和半径，

ζ ( r ) 为截断函数，用来考虑涡诱导影响带来的涡

量分布情况。

联合以上公式求解可以得到涡粒子位置和强

度的动力学方程组

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

dr i

dt
= u ( )r i( )t ，t

dα i

dt
= α i ⋅ ∇u ( )r i( )t ，t + ν [ ∇2α i ]

（6）

式中：涡粒子的当地速度 u ( r，t ) 是由自由来流速

度和涡量场诱导速度综合决定的，其中诱导速度项

通过毕奥⁃萨伐尔定理来进行求解； ν [ ∇2α i ] 项代

表涡粒子的黏性扩散效应，可通过粒子强度交换法

（Particle strength exchange method，PSE）进 行 求

解，即以积分算子代替拉普拉斯算子 ∇2，从而避免

直接进行数值积分，其公式为

( )dα i

dt
PSE

= ν ∑
j ∈ Ni

( )V iα i - V jα j ζ ( r i - r j；Rj)  （7）

式中：V i 和 V j 分别表示第 i 个和第 j 个涡粒子的

体积。

由于核函数会随着距离的增加而迅速衰减，所

以仅邻域内的 N i 个涡粒子影响会被考虑，其余域

图 2 火星全年气温和大气密度变化情况

Fig.2 Annual temperature and atmospheric density varia⁃
tions on Mars

表  1 火星全年大气密度概率分布情况

Table 1 Probability distribution of atmospheric density 
on Mars throughout the year

密度/（kg⋅m-3）
概率/%

0.013
16.67

0.014
10.42

0.015
14.58

0.016
39.58

0.017
10.42

0.018
8.33
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外粒子的影响皆不计算在内。

考虑到火星与地球在大气环境方面存在显著

差异，采用 Mansfield 等［15］提出的自适应涡元分裂

法调整涡粒子的疏密程度，来满足计算过程中涡粒

子的重叠性要求。

在流场计算域内的气动面都能产生涡量源，并

按时间步的推进生成新的涡粒子，涡粒子之间相互

作用，从而直接模拟火星六旋翼无人机的单旋翼

尾迹。

在旋翼气动建模方面，本文采用二阶升力线方

法，通过包含不同马赫数和迎角状态下翼型的升力

系数、阻力系数和俯仰力矩系数的 C81 翼型性能表

（简称“C81 表”）计入火星大气环境下翼型的黏性

效应和压缩性效应，桨叶附着涡沿方位角和展向的

变化形成了旋翼尾迹流场。

根据二阶升力线方法，桨叶沿展向被划分成

N s 个微段，每一微段的附着涡环量为常值，所有附

着涡微段组成升力线；新生涡粒子区域则采用涡格

法进行离散，如图 3 所示。在桨叶表面和后缘布置

涡格，每个涡格均可以视为一个封闭的涡环，桨叶

表面涡格的控制点设置在桨叶 3/4 弦线处，其强度

等于附着涡强度；桨叶后缘涡格与表面涡格对齐，

强度则由后缘条件决定，以确保涡量守恒。后缘涡

格随时间步进等效生成新生涡粒子场。为了保证

计算精度，升力线网格划分较为细致，否则，在新生

涡粒子的干扰计算中容易出现奇异化等问题。同

时，在新生涡粒子区域采用面积加权法，将新生涡

粒子分布到格子上再求解流场速度，来规避奇异化

问题。

根据涡量守恒，每个升力线微段生成的涡量源

强度 γω 为

γω = - dΓ b

dt
+ vb ∇ ⋅Γ b （8）

式中：Γ b 为桨叶附着环量矢量，vb 为升力线微段当

地速度，-dΓ b dt 代表脱体涡，-vb ∇ ⋅Γ b 代表尾

随涡。

如图  4 所示，在桨叶半径 rb 处，桨叶微段的升

力 dL 和阻力 dD 分别为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

dL = 1
2 rbW 2 cC l drb

dD = 1
2 rbW 2 cC d drb

（9）

式中：W 表示桨叶微段的相对气流合速度，由来流

速度、旋翼旋转速度和诱导速度组成，诱导速度由

毕奥⁃萨伐尔定理得到；c 表示弦长；C l 和 C d 分别是

桨叶微段对应翼型的升阻力系数，由 C81 表插值

得到。。

经过坐标转换可以得到平行于和垂直于桨盘

平面的气动力分量 dF 和 dT

ì
í
î

dF = dL sin φ + dD cos φ
dT = dL cos φ - dD sin φ

（10）

式中 φ 代表桨叶剖面的相对气流合速度与桨盘平

面的夹角。

同时，可以得到桨叶微段的扭矩贡献

dM = rb dF （11）
因此，旋翼拉力和功率可以表示为

T = ∑
i = 1

N b ∫R
dT （12）

P = ∑
i = 1

N b

Ω ∫R
dM （13）

式中：N b 表示桨叶片数，R 代表旋翼半径，Ω 表示旋

翼转速。

文献［16］通过上述方法建立了火星共轴无人

直升机的共轴双旋翼气动模型，并在模拟火星大气

密度环境的低气压密闭舱中开展了共轴双旋翼的

气动试验，对该模型进行了验证。

论文的旋翼气动模型较好地考虑了火星大气

环境的气动特征，且能以较高的置信度和计算效率

来计算旋翼气动性能，因而能够应用到火星六旋翼

无人机旋翼气动外形优化之中。旋翼气动模型计

算流程如图 5 所示。

悬停和 30 m/s 前飞状态下，火星六旋翼无人

机的单旋翼尾迹流场分别如图 6 所示。

图 3 附着涡格和新生涡元求解示意图

Fig.3 Attached vortex lattice and new vortex element solu⁃
tion diagram

图 4 桨叶剖面受力分析

Fig.4 Force analysis of the blade section
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3 旋翼气动外形设计优化

在精细化旋翼气动模型的基础上，论文针对火

星 特 殊 大 气 环 境 ，进 行 火 星 六 旋 翼 无 人 机［2］

（17.66 kg）的旋翼气动外形设计优化，即通过弦长

和扭转角分布的设计优化，降低旋翼在目标拉力下

的消耗功率。其中，火星大气环境参数和旋翼基本

参数如表 2、3 所示。由于火星大气的声速较低，为

避免桨尖马赫数过高，火星六旋翼无人机通过变总

距来满足拉力需求，而非变转速。

3. 1　设计变量

火星六旋翼无人机桨叶的弦长与扭转角分布，

可以通过 B⁃样条曲线表示。给定 n+1 个控制点，

A 0，A 1，…，A n，以 及 一 个 节 点 向 量 U=
{ u0，u1，…，um }，k 次 的 B⁃样 条 曲 线 B ( u ) 可 以 表

示为

B ( u ) = ∑
i = 0

n

A i N i，k( u )    u ∈[ u0，um ] （14）

式中：N i，k( u ) 为 k 次 B⁃样条基曲线，k ∈[ 2，n + 1]，
且必须满足 m = n + k + 1。N i，k( u )的递归公式为

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

N i，0 =ì
í
î

1 ui ≤ u ≤ ui + 1

0 其他

N i，k = u - ui

ui + k - ui
N i，k - 1( )u +

             ui + k + 1 - u
ui + k + 1 - ui + 1

N i + 1，k - 1( )u     uk ≤ u ≤ un + 1

（15）
本文将弦长和扭转角分布分别设置为 4 次和 3

次的 B⁃样条曲线，则其表达式分别为

c ( rb ) = ∑
i = 0

n

hi N i，4( )rb     rb ∈[ 0.2R，R ] （16）

θ ( rb ) = ∑
i = 0

n

ti N i，3( )rb     rb ∈[ 0.2R，R ] （17）

式中：hi 表示弦长分布的 B⁃样条曲线中第 i 个控制

点的参数，θ 表示扭转角，ti 表示扭转角分布的 B⁃样
条曲线中第 i个控制点的参数。

通过上述公式，B⁃样条曲线就可以平滑地拟

合任意的桨叶外形曲线，且可进行局部修改。其

中，hi 和 ti 就是设计变量。本文设置桨叶展向

rb ∈[ 0.2R，R ] 均匀分布的 5 个位置作为弦长控制

点，扭转角则设置 4 个控制点，可以表示为

D= D ( h，t ) （18）
式中：h= [ h0，h1，h2，h3，h4 ]，t= [ t0，t1，t2，t3 ]。

以参考文献［2］中火星六旋翼无人机的桨叶

外形为初始方案，通过 B⁃样条曲线拟合得到的结

果如图 7 所示，拟合结果与初始数值吻合度很高。

表  2 火星大气环境参数

Table 2 Mars atmospheric environment parameters

参数

大气密度/（kg⋅m-3）

声速/（m⋅s-1）

动力黏度/（N⋅s⋅m-2）

重力加速度/（m⋅s-2）

数值

0.013~0.018
232.7~241.9

1.13×10-5

3.71

表  3 旋翼基本参数

Table 3 Rotor basic parameters

参数

旋翼直径/m
转速/（r⋅min-1）

桨叶片数/片
桨叶根切/%

翼型

数值

1.28
2 435

4
20

CLF5605
图 7 弦长与扭转角的拟合结果

Fig.7 Fitting results of chord and twist

图 5 火星六旋翼无人机旋翼气动模型计算流程

Fig.5 Calculation flow chart of the Mars hexacopter rotor 
aerodynamic model

图 6 悬停和前飞状态的尾迹图

Fig.6 Wake diagrams of hovering and cruise states
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3. 2　设计约束

在旋翼设计中，旋翼产生的总垂向拉力需与火

星无人机的重力 G 平衡；在匀速前飞状态下，旋翼

产生的总前向拉力需与全机前飞阻力平衡。同时，

为了保证火星无人机的机动性，要求悬停时，旋翼

总最大拉力不小于 1.3 倍重力。火星六旋翼无人

机单个旋翼的设计约束可以表示为

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

T v = G 6
T h = Di 6    i = 1，2，…，N ρ

Tmax_hover = 1.3G 6
（19）

式中：T v 指旋翼产生的垂向拉力，包括悬停状态和

前飞状态；T h 代表前飞状态下，旋翼产生的前向拉

力，Di 代表当大气密度为 ρi 时，火星无人机的前飞

阻力；Tmax_hover 指悬停时旋翼能产生的最大拉力。

3. 3　优化目标

火星六旋翼无人机的任务剖面如图 8 所示，从

起飞点垂直起飞，耗时 30 s，然后爬升到 200 m 的

高度，以 30 m/s的巡航速度前飞 1 km 到达探测点，

在探测点上空悬停 120 s 开展探测任务，然后着陆，

休眠并充电。

根据任务剖面，在单次飞行任务中，火星六旋

翼无人机悬停飞行总时间约 170 s，巡航飞行约

33 s，定义旋翼单次飞行的功率 P̄ 为

P̄ = 0.84P hover + 0.16P cruise （20）
式中：P hover 为单个旋翼的悬停功率，P cruise 为巡航

功率。

火星无人机需要在火星各个季节开展探测任

务，将面对大幅度变化的大气密度。以文献［2］旋

翼方案为例，其悬停功率随火星大气密度变化如图

9 所示。随着火星大气密度的下降，旋翼悬停功率

大幅度增加（最大增加约 20%）。这导致在火星大

气密度较低、温度较高的夏季，六旋翼无人机的旋

翼将面临电机输出功率和散热能力的双重限制，可

能无法提供足够的升力，阻碍火星无人机探测任务

的开展。

火星无人机旋翼气动外形稳健设计优化的目

标是在火星大气密度变化范围内减小旋翼的功率

消耗，并且保证旋翼功率的波动尽可能小，即同时

减小旋翼功率的均值和标准差。火星无人机旋翼

功率随大气密度的变化往往是单调的，在夏季较低

大气密度（0.013 kg/m3）下旋翼消耗功率较大，因

此，以旋翼功率的峰值代替标准差，直接对应电机

的最大功率需求。

定义旋翼气动外形稳健设计优化的目标 f为

f = min{μ，Pmax_hover} （21）

μ = E ( P̄ )= ∑
i = 1

Nρ

P̄ ( )D，ρi p ( ρi) （22）

式中：μ 为均值，相当于 E ( P̄ )，即功率 P̄ 的期望；

Pmax_hover 为火星在不同大气密度下，旋翼悬停产生

最大拉力 Tmax_hover 所消耗功率的最大值，即峰值功

率；N ρ 为表 1 中选取大气密度值的数量；ρi 指代表  
1 中不同的火星大气密度值；p ( ρi)则为火星一整

年中各大气密度出现的概率。

在定义的优化目标中，较小的旋翼功率均值可

以使得火星无人机在火星一年中飞行更远的距离；

较小的峰值功率降低了旋翼对电机最大输出功率

的需求，有利于减小电机质量，同时，意味着旋翼功

率的标准差较低，因此，降低了火星无人机对火星

大气密度不确定性影响的敏感程度。

3. 4　优化方法

由于火星六旋翼无人机的旋翼气动外形设计

变量较多，且属于非凸问题，为了避免陷入局部最

优解，需要采取全局性好的进化类算法。同时，考

虑到计算成本，要求寻优算法收敛较快。带精英策

略 的 快 速 非 支 配 遗 传 算 法 Ⅱ［17］（Non⁃dominated 
sorting genetic algorithm Ⅱ， NSGA⁃Ⅱ）通过快速

非支配排序算法降低了非支配排序的复杂度；通过

引入精英策略，扩大了采样空间；采用拥挤度和拥

挤度比较算子，保证了种群的多样性。

本文选用 NSGA⁃Ⅱ作为多目标优化算法，开

图 8 火星六旋翼无人机的任务剖面图

Fig.8 Mission profile of the Mars hexacopter

图 9 旋翼悬停功率随火星大气密度的变化情况

Fig.9 Variation of rotor hovering power with Martian 
atmospheric density
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展旋翼气动外形的设计优化。优化流程（见图 10）
主要包含 3 层循环：最内层为旋翼气动性能计算

层，通过牛顿迭代法改变总距，获得旋翼达到目标

拉力所需的功率；中间层为优化目标计算层，计算

不同的大气密度下，旋翼的功率均值和峰值功率；

最外层为寻优层，采用 NSGA⁃Ⅱ进行多目标优化

设计，得到 Pareto 最优前沿。

3. 5　优化结果与分析

通过 Pareto 方法获得旋翼的功率均值与峰值

功率在不同权重分配情况下的最优解集。Pareto
最优解集在目标函数空间中的映像称为 Pareto 最

优前沿，如图 11 所示。Pareto 最优前沿附近不同

的点对应不同的旋翼气动外形方案。

从 Pareto最优前沿中，选取 3种不同的旋翼方案

进行对比分析，如图 12所示。其中，最小峰值功率方

案是在火星不同大气密度下，悬停产生最大拉力时，

旋翼峰值功率最小的方案；最小功率均值方案是在

不确定性大气密度下，单次飞行的旋翼功率均值最

小的方案。优选方案即上述两种情况的折中解。从

图 12 可以看到，3 种方案的旋翼实度都较大，扭转

角分布差距不大。最小峰值功率方案和优选方案

的桨尖弦长较大，而最小功率均值方案的桨尖弦长

则较小。

这 3 种旋翼方案在不同火星大气密度条件下

功率变化情况如图 13 所示，均值、峰值功率和实度

如表 4 所示。对比 3 种旋翼方案的气动性能，最小

峰值功率方案的峰值功率最低，可以降低对电机输
图 10 基于 NSGA⁃Ⅱ的旋翼气动外形优化流程图

Fig.10 Rotor aerodynamic shape optimization flow chart 
based on NSGA⁃Ⅱ

图 13 3 种方案在不同大气密度下的功率变化

Fig.13 Power changes of three schemes under different 
atmospheric densities

表  4 3种方案的性能对比

Table 4 Performance comparison of three schemes

旋翼方案

最小峰值功率方案

最小功率均值方案

优选方案

功率均值/W
363.71
347.68
351.47

峰值功率/W
691.41
850.78
716.93

实度

0.218
0.195
0.203

图 11 旋翼气动外形优化的 Pareto 解集

Fig.11 Pareto solution set of rotor aerodynamic shape 
optimization

图 12 3 种旋翼气动外形方案

Fig.12 Three rotor aerodynamic schemes
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出功率的要求，并且功率随密度变化很小，稳健性

强，但该方案的功率均值较高，使得火星无人机全

年总航程减少。最小功率均值方案虽然具有较低

的功率均值，但稳健性差，峰值功率过大，需要无人

机配备较大的动力电机，不利于火星无人机减重。

优选方案在功率均值与峰值功率上取得了较好的

平衡，且具有较好的稳健性，有利于提升火星无人

机在不确定性大气环境下的适应能力。优选方案

旋翼的桨叶气动外形如图 14 所示。

图 15 分别展现了 3 种旋翼方案的悬停功率和

前飞功率（30 m/s）随火星大气密度的变化情况。3
种旋翼方案的前飞功率并不是随大气密度单调变

化的，特别是最小峰值功率方案，大气密度较高区

域的前飞功率反而高于大气密度较低区域。这可

能是由于旋翼实度较大，型阻功率对旋翼消耗功率

的影响增大。

结合 3 种旋翼方案的气动外形和性能来看，增

大旋翼实度有利于火星较低密度条件下旋翼消耗

功率的降低，特别是增大桨尖弦长，对峰值功率（大

多出现在 0.013 kg/m3）的降低起了关键作用。但

是，增加桨尖部分的弦长可能引起较高大气密度条

件下旋翼消耗功率的增加，特别是前飞状态下。

4 结   论

本文通过 MCD 火星气候数据库开展了火星

大气密度分布规律研究，并基于黏性涡粒子方法建

立了火星无人机旋翼的气动模型。针对火星大气

密度的不确定性，采用稳健设计优化方法开展了火

星六旋翼无人机的旋翼气动外形设计优化工作。

主要结论如下：

（1）旋翼实度增加，特别是桨尖弦长增加，有利

于降低火星低大气密度下旋翼的功率消耗，但可能

导致型阻功率的影响变大，从而出现较高大气密度

下旋翼前飞功率不降反增的现象。

（2）优选方案实现了功率均值和峰值功率的综

合权衡设计，其旋翼不仅可以在火星变化的大气密

度下始终保持较低的功率消耗，稳健性强，而且峰

值功率较低，对电机输出功率的要求有所降低。应

用该方案的火星六旋翼无人机具有更稳健的气动

性能，能够在火星全年执行更远距离的探测任务。
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