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边缘电磁驱动碟形涵道飞行器设计与性能分析
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摘要： 针对传统转轴转子电机难以为大尺寸桨叶提供大输出转矩的问题，设计了一种采用“边缘电磁驱动”的中

型碟形涵道式飞行器。为验证设计合理性，并评估飞行器性能参数，对飞行器典型过载工况进行了结构强度仿

真计算，对悬停和平飞姿态分别进行了气动数值模拟，并对优选电磁线圈构型进行了电磁力仿真计算。研究结

果表明：飞行器边缘电磁驱动系统能输出 3 700 N·m 的转矩，转矩密度 33.76 N·m/kg，满足运行动力需求；计算得

出该飞行器设计具备一吨级最大起飞质量的气动能力，结构强度满足典型过载工况下的强度要求，为中大型碟

形飞行器的构型设计和驱动方案设计提供参考。
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Abstract: A medium-sized saucer-shaped ducted aircraft， which utilizes “edge electromagnetic driving”， was 
designed to address the issue of traditional rotary rotor motors being unable to provide sufficient output torque 
for large-sized blades. To verify the rationality of the design and evaluate the performance parameters of  
aircraft， structural strength simulation calculations were conducted for typical overload conditions of the 
aircraft. Furthermore， aerodynamic numerical simulations were performed for hovering and flying attitudes， 
and electromagnetic force simulation calculations were conducted for the selected electromagnetic coil 
configuration. The research results show that the edge electromagnetic drive system of the aircraft can output a 
torque of 3 700 N·m with a torque density of 33.76 N·m/kg， meeting the operational power requirements. 
Additionally， the aerodynamic capacity of the aircraft design， with a maximum takeoff weight at the one-ton 
level， was calculated， and the structural strength met the requirements under typical overload conditions， 
providing reference for the configuration design and driving scheme of medium and large saucer-shaped aircraft.
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自碟形飞行器的概念诞生以来，就始终吸引着

大众的想象力。该飞行器普遍具备垂直起降能力，

使飞行器不受起降场地限制；同时，其所蕴含的潜

在优势，如高隐身性能、高速、高机动性，以及多功

能性［1⁃2］，使碟形飞行器多年以来持续吸引着众多

科学家和工程师的关注与探索。

为实现碟形飞行器从概念到应用的转化，设计

人员进行了不少有益尝试。现有飞行器设计方案

或实物原型机根据其升力来源的差异，大致可分为

固定翼和旋翼两大类。其中，固定翼飞机由于其自

身结构特性，难以实现飞行器的垂直起降［3⁃4］，因

此，针对碟形飞行器的研究主要聚焦于旋翼飞行器

方向。1960 年，加拿大 Avro 公司制造了碟形飞行

器 VZ⁃9 Avrocar 原型机［5］。该飞行器直径 5.5 m，

高 1.07 m，最大起飞质量 2 522 kg，位于飞行器中

央的涡轮风扇由 3 台涡喷发动机驱动，产生升力。

部分设计人员为提升旋翼的升力性能，延长了

旋翼涵道长度，并在不同程度上弱化“碟形”的外形

限制，将碟形飞行器变形为涵道飞行器。1987 年，

美国 Sikrosky 公司研发的 Cyper 无人共轴式碟形

飞行器［6］，其外径 1.88 m，高 0.61 m，最大起飞质量

136~154 kg，该飞行器的一对旋翼由一台 37 kW
功率的三角转子发动机带动；2014 年，由哈尔滨工

业大学与哈尔滨盛世特种飞行器有限公司共同合

作，研发了一款涵道无人机［7］，其最大直径 0.9 m，

位于机身中轴的一对旋翼由一台 18.4 kW 的燃油

发动机驱动。

总结上述较早设计的碟形飞行器方案可以发

现，早期飞行器主要依靠燃油提供动力，但随着新

能源技术的不断发展和应用，以及环保理念日益深

入人心，电推进已逐渐成为航空工业的主流发展趋

势。空客、NASA、波音等飞机设计公司都已开始

尝试进行多电与全电飞机的研发和技术储备［8］，碟

形飞行器设计也紧随这股发展潮流：2016 年，比利

时 Fleye 公司设计了一款直径为 23 cm 的 Fleye 涵

道风扇无人机，总质量约 450 g［9⁃10］，升力旋翼通过

一台小型电机驱动；2020 年，安徽工业大学研究生

团队设计了一款双旋翼碟形飞行器［11］，该飞行器

采用外置的双旋翼结构，其最大尺寸约 55 cm，动

力系统是一台 450 W 三相无刷电机；2021 年，麻省

理工学院团队研发了一款六边形环状碟形飞行

器［12］，其直径仅有 15 cm，总质量 60 g，该飞行器创

新地使用静电力实现飞行器的悬浮。

纵观已有的电动式碟形飞行器设计可以发现，

当前依靠电磁驱动的碟形飞行器旋翼直径普遍难

以超过 1 m。理论计算结果表明，涵道风扇或螺旋

桨的负载转矩 T 与转速 n 的平方以及桨叶直径 D

的四次方呈线性正相关［13］，因此随着桨叶转速和

半径的提高，维持桨叶旋转所需的转矩会以指数级

趋势上升，而受限于散热、材料等因素，电机转子存

在磁饱和，因此即使电机功率足够，传统转轴转子

电机也难以输出足够的转矩，最终制约了电动桨叶

向大尺寸方向的发展。当前整机尺寸稍大的碟形

飞行器，基本采用多旋翼的布局方式［14⁃15］，通过在

飞行器的水平面内对称布置多个小直径旋翼，带动

整个机身实现飞行，但由于其结构复杂、机身空间

利用率低，该布局并不是中大型碟形飞行器动力的

理想解决方案。

为能解决传统转轴动子电机难以输出大转矩，

使电动式碟形飞行器旋翼尺寸受限的问题，提出一

种以边缘驱动方式带动大尺寸旋翼的动力方案，设

计出一款“边缘电磁驱动”的双旋翼碟形涵道飞行

器。首先提出新型涵道飞行器的设计方案，随后对

飞行器的典型过载工况进行静强度仿真，证明该飞

行器结构设计和材料选取的合理性，并计算出整机

结构质量和各关键部件质量；再针对飞行器悬停和

平飞两种姿态进行气动仿真，验证该飞行器的气动

性能，并计算维持运行所需的动力转矩需求；最后

通过对优选出的电磁铁排布方案进行电磁力分析，

验证该电磁驱动方案的可行性。

1 碟形涵道式飞行器设计

所提出的飞行器是一种由边缘电磁驱动的双

旋翼碟形涵道飞行器，其机体的主要结构包括静止

机身、上旋转机身和下旋转机身，如图 1 所示。飞

行器的相关参数如表 1 所示。

静止机身结构包括内静止机身、外静止机身以

及连接两者的连杆。静止机身采用了半硬壳式结

构，这种结构不仅能够确保机身具备足够的结构强

度，而且也能为载荷存储提供充足空间。为优化飞

行器的气动性能，特别为改善涵道进口处的气流引

导性能，将内静止机身的上侧进气面设计成微凸的

图 1 飞行器总体结构

Fig.1 Overall structure of aircraft
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整流罩。整流罩与上旋转机身进气口的过渡圆角

配合，实现了气流的平稳引入，确保气流在涵道中

顺畅流动。

旋转机身结构分为上旋转机身与下旋转机身，

内嵌在内外静止机身之间，通过轴承与滚珠实现动

静结构之间的过渡和载荷传递。旋转结构包含内

旋转机身、叶片、叶片作动器、外旋转机身和电磁线

圈，如图 2 所示。其中叶片展长 0.71 m，上下旋转

机身各安装 6 个叶片，叶型采用 ONERA OA209。
叶片扭转角为 9°，以适应叶根与叶尖因旋转半径不

同而造成的进气迎角差异。叶片通过叶根与叶尖

处的安装盘固定在内旋转机身和外旋转机身之间，

同动机身一同进行旋转，每一个叶片叶根处安装有

一个变距作动器，作动器推动叶片进行变距，从而

实现飞行器的升力调节和姿态操纵。

驱动叶片旋转的两组电磁线圈分别安装在两

个外旋转机身中，电池则安装在外静止机身中。飞

行器运行时，电池通过电刷向旋转机身中的电磁线

圈持续供电，上下两层旋转机身在互斥的电磁力作

用下朝相反方向旋转，这既能带动叶片产生升力，

又能使驱动旋转所产生的反力矩相互抵消。

2 结构静强度分析

为验证该飞行器结构设计和材料选取的合理

性，针对飞行器在典型过载工况下的整机强度性能

进行了仿真计算。在模型前处理阶段，为减少仿真

模拟的运算量，加快计算的收敛速度，对模型进行

了必要的结构简化：使用壳单元模拟蒙皮等薄壁结

构，使用梁单元模拟连杆结构，另外，将静止机身的

铆接连接部位简化为共节点的连接方式。

对简化后的模型结构使用 Hypermesh 进行网

格划分。其中，内机身蒙皮、外机身蒙皮、隔框等结

构使用 20 mm×20 mm 的壳单元网格，连接杆采用

梁单元进行模拟。模型网格主要采用四边形壳单

元网格，在过渡区域使用少量三角形网格。最终网

格划分结果如图 3 所示。

在材料属性定义环节，定义机身蒙皮使用

AC531/CCF800H碳纤维复合材料，该材料比强度、

比刚度高且可设计性强；隔框和连杆选用 7系高强度

合金；其各自的材料物理属性如表 2所示［16⁃17］。

图 3 飞行器静止结构网格划分结果

Fig.3 Grid division result diagram of aircraft stationary 
structure

表 1 飞行器参数

Table 1 Parameters of aircraft

参数

总直径/m
总高度/m

叶片展长/m
叶片弦长/m

结构质量（不包含电磁线圈）/kg
电磁线圈质量/kg
最小起飞质量/kg
最大起飞质量/kg
设计巡航高度/m

计算巡航速度  / （km·h-1）

计算最大平飞速度  / （km·h-1）

数值

3.4
0.8

0.71
0.2
366
80

446
1 127
1 000
175.5
234

图 2 飞行器上旋转机身结构

Fig.2 Upper rotating fuselage structure of aircraft

表 2　机身结构材料物理属性

Table 2　Physical property of airframe structural materials

材料牌号

Al7075
AC531/CCF800H

弹性模量/MPa
E1

71 700
159 700

E2

8 697

E3

4 336

泊松比

0.33
0.33

密度/（t·m-3）

2.7
1.6

屈服极限/MPa

520
255

使用部位

隔框、连杆

机身蒙皮
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参照无人机飞行相关的过载情况经验，对两种

典型的过载工况进行验证计算，分别为工况 1：垂向

2.5g 过载；工况 2：垂向 2.34g 过载和航向 0.855g 过

载。部分计算结果的应变云图如图 4所示。

金属材料结构采用畸变能密度理论作为失效判

定准则，而碳纤维复合材料选择最大应变作为失效判

定准则。其中，AC531/CCF800H碳纤维复合材料的

最大拉应变、最大压应变和最大剪切应变分别为

5 600 με、-3 900 με和±7 800 με，安全系数取 1.5，计
算得到碳纤维复合材料许用应变如表 3所示。

最终结合仿真计算结果和各材料的失效判定

准则，飞行器静止机身结构在设定的两种典型工况

下，各部件的强度校核情况如表 4 所示。

通过表 4 可以发现，在计算的两种工况下，各

部件均满足结构设计强度校核准则，结构强度符合

要求。同时，强度存在较大裕度，该飞行器结构存

在较大轻量化的优化空间。根据选定的各部件材

料，可以计算出该飞行器的结构质量约为 366 kg，
单个电磁线圈质量约 1.26 kg，电驱动系统的辅助

部件质量约 25 kg，这些质量估算为后续气动分析

与电磁性能计算建立了基础。

3 飞行器气动性能分析

3. 1　计算模型的建立

为计算飞行器运行时对驱动转矩的需求，同

时，为验证该飞行器桨叶与气动外形设计的合理

性，并估算其载质量与飞行速度等性能参数，对飞

行器进行了气动仿真计算。在流场域建立阶段，因

为飞行器整体为轴对称式碟形结构，流场域选用圆

图 4 两种典型过载工况下的机身结构应变云图

Fig.4 Strain cloud maps of aircraft fuselage structure under two typical overload conditions

表 3 AC531/CCF800H 碳纤维复合材料许用应变值

Table 3 Allowable strain values of AC531/CCF800H car⁃
bon fiber composite material με

许用拉应变

3 733
许用压应变

-2 600
许用剪应变

±5 600

表 4 机身各部件静强度校核结果

Table 4 Static strength verification results for various components of airframe

工况

1
2

许用值

隔框/MPa

171
154.7
303

连杆/MPa

3.5
3.36
303

外机身最大
拉应变/με

336.1
314.8
3 733

外机身最大压
应变/με
-220.7
-207.5
-2 600

外机身最大
剪应变/με

248.8
218.2

±5 200

内机身最大
拉应变/με

137.9
130.6
3 733

内机身最大压
应变/με
-74.9
-71.13
-2 600

内机身最大
剪应变/με

80.7
76.06

±5 200
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柱体，并结合飞行器尺寸，设定计算区域为：高

h = 30 m，半径 r = 15 m。随后，使用切割体网格

进行整体网格划分，流场域网格基本尺寸为 0.5 m，

机体外旋转区域基本尺寸为 0.1 m，棱柱层总厚度

0.01 m。另外，对机体外旋转区域网格、机体表面

网格、旋翼前后缘，以及与机体结合位置的网格进

行加密。最终，得到的网格场景如图 5 所示，外流

场总网格量为 440 万个，上下旋转区域网格量为

100 万个。

设定圆柱形外流场上边界及侧面为速度入口

边界，下底面为压力出口。在旋转域与外流场之间

创建交界面用于传递速度、压力等计算信息。另

外，根据不同飞行工况调整速度入口参数：悬停情

况下设定来流速度为 0，在加速前飞及起飞上升时

则另给定不同大小的来流速度。物理流场采用

S⁃A 湍流模型，求解三维恒密度耦合流体。气体密

度设定为 1.184 kg/m3，参考压强为 101 325 Pa。
3. 2　不同飞行状态下的气动性能分析

3. 2. 1　悬停状态气动性能分析

为准确评估飞行器旋翼所能产生的升力，并据

此预估飞行器的最大起飞质量，系统地计算了在不

同旋翼转速条件下全机及桨叶所能产生的升力。

鉴于翼尖声速的限制，分别选取 700、800、900、
1 000、1 100 和 1 200 r/min 作为计算转速。设定叶

根安装角 ϕ 为 30°，最终计算得到各转速下飞行器

的仿真结果。以 700 r/min 转速为例，仿真所得的

飞行器悬停时周围气流的压力及速度云图如图 6
所示。

根据仿真结果，提取升力数据，最终可得到不

同转速下飞行器的总升力变化曲线和旋翼升力变

化曲线。计算结果如图 7 所示。

由图 7 可知，随着转速的提高，飞行器的总升

力大致呈线性增加。在 1 200 r/min 的转速下，飞

行器悬停时的机身总升力为 11 046.5 N，根据整机

净质量及一般涵道无人机设计载重准则，需保证净

质量与有效载荷比小于 0.7，由此计算可得在不考

虑飞行器机动性的情况下，该飞行器的最大起飞质

量约为 1 127 kg，最大有效载荷可达 663 kg。
另外可观察到，飞行器的全部升力并非仅限于

旋翼升力。以 1 200 r/min 转速为例，悬停状态下

双旋翼仅贡献了 65% 的飞行器总升力，剩余升力

则由飞行器机身所贡献。观察图 6（b）的气流速度

云图可以发现，在悬停状态下，飞行器外机身上侧

进气面的空气流速显著高于下侧排气面空气流速，

这种流速差异导致机身上下表面产生压差，从而为

图 5 网格场景图

Fig.5 Scene of grid

图 6 飞行器悬停姿态下的典型压力及速度云图

Fig.6 Typical pressure and velocity cloud maps of aircraft 
in hovering attitude

图 7 不同转速下的气动升力变化曲线

Fig.7 Aerodynamic lift variation curves at different rotation⁃
al speeds
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飞行器提供了除旋翼升力之外的附加升力。此外，

可观察到下旋翼叶片所产生的升力略高于上旋翼

的叶片升力，这一现象可解释为：空气经过上旋翼

叶片的加速作用后，其垂直方向的流速得以提高，

进而提高了下旋翼叶片的进气迎角 αd，最终导致下

旋翼叶片产生更大的升力。

3. 2. 2　前飞加速状态气动性能分析

实现飞行器操纵的方式与直升机类似：通过倾

转碟形飞行器，使飞行器的旋翼拉力产生水平方向

的分力，从而实现飞行器的水平机动。为预估飞行

器的水平机动速度，对平飞状态下的飞行器进行了

气动仿真计算。

定义飞行器的机动方向与水平结构对称线的

夹角为前飞偏转角 a，如图 8 所示。仿真计算结果

表明，如图 9 所示，当飞行器的前飞偏转角 a 大于

20°时，整机所受气动阻力的绝对值开始逐渐增大，

且阻力的方向也逐渐偏移。这一现象说明，在机身

偏转角过大的情况下，外流场气流发生紊乱，机身

稳定性快速下降，此时飞行器将难以保持稳定的前

飞姿态。因此，规定前飞机动时机身的最大前飞偏

转角 a 为 20°，并以此偏转角为仿真飞行姿态角，计

算前飞加速过程中整机的主要气动性能。

前 飞 加 速 状 态 下 ，定 义 旋 翼 转 速 为

1 200 r/min，叶根安装角 ϕ 为 10°。设定前飞速度

由 20 m/s 逐渐增加到 70 m/s，20~60 m/s 区间以

10 m/s 为间隔、60~70 m/s 区间以 5 m/s 为间隔进

行计算，最终得到了总升力与叶片拉力随前飞速度

的变化曲线，如图 10 所示。

观察图 10 可以发现，随着前飞速度的提高，旋

翼叶片产生的拉力逐渐提高。然而，由于流场的改

变使飞行器上下表面压差减小，机身附加升力以更

快的趋势下降，最终导致整机在垂直方向的总升力

随着前飞速度的升高逐渐减小。这一规律表明，追

求更高的机动速度将限制飞行器所能携带的有效

载荷；另外可以观察到，当飞行器以 443 kg 的最小

起飞质量并以 65 m/s的速度前飞时，其在垂直方向

仍能提供 7 438 N 的总升力，足以保证飞行器的整

机稳定性，升力裕度为 41%；而在 70 m/s的速度下，

升力裕度约为 35%。综合考虑飞行器的额外任务

载荷需求，以及需要为操控留出升力裕度，设定该

飞行器的最大前飞速度为 65 m/s，即 234 km/h。
综上所述，该飞行器的旋翼设计工作转速为

1 200 r/min，根据有效载荷质量大小，前飞速度可维

持 144~234 km/h，能根据任务目标灵活调整飞行器

的工作载荷。例如在军用领域，飞行器既可搭载较

轻的侦查设备或攻击武器执行突击侦查或攻击任

务，也可装载物资执行中短程空中物资运输任务。

4 电磁驱动性能分析

通过气动仿真，可以计算得到维持飞行器在典

型运行状态下所需的输出转矩。本文所研究的飞

行器，其驱动原理是通过向均布在外旋转机身中的

两组电磁线圈组通以受控交流电，使其产生或吸引

或相斥的电磁力，进而驱动飞行器的上下旋转机身

向相反方向旋转。为验证该驱动方案是否具备提

供足够输出转矩的能力，并探索最优的线圈组参数

配置，基于 Ansoft maxwell 软件，针对不同电磁线

圈数量和磁通密度条件，对线圈组所能产生的转动

力矩进行仿真计算。

为寻找性能最优的线圈数量，采用参数扫略寻

优法进行仿真测试。首先选择 4 种数量不同的电

磁线圈排布方案，分别设定每组电磁线圈的数量 n
为 16、24、32 和 40 个，上下外旋转机身的内部各布

图 10 前飞加速工况下的气动力变化曲线

Fig.10 Aerodynamic force variation curves under forward 
acceleration conditions

图 8 飞行器水平机动姿态示意图

Fig.8 Schematic diagram of horizontal maneuvering atti⁃
tude of aircraft

图 9 不同机身偏转角时气动阻力变化

Fig.9 Aerodynamic drag variation diagram under different 
fuselage deflection angles
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置一组电磁线圈；随后根据仿真计算结果，对性能

表现较好的 32~40 数量区间进行加密抽样仿真，

设定每组电磁线圈数量 n 分别为 30、34、36 和 38
个，再次进行仿真计算。以每组 32 个电磁线圈的

方案为例，其排列方式如图 11 所示。

工程经验表明［18］，电磁线圈的磁通密度在 1~
1.5 T 之间。因此，分别针对 1 T 和 1.5 T 两种磁通

密度环境，仿真计算得到不同电磁线圈数量排布方

案下的电磁线圈组的磁感线分布矢量图、磁场强度

分布云图，以及产生的驱动力矩。以每组 32 个电

磁线圈的方案为例，在 1.5 T 磁通密度条件下，磁

感线分布矢量图和磁场强度分布云图如图 12 所

示。计算所得的转动力矩如表 5 所示。

由表 5 可知，电磁线圈组所产生的扭转力矩与

电磁铁的磁通密度大小呈现出非线性的正相关；同

时，随着单组电磁线圈数量的增加，其所能产生的

静态转动力矩呈现出先上升后缓慢下降的趋势。

根据第 2 节的计算，单个电磁线圈质量为 1.26 kg，
其余辅助设备质量为 25 kg。由此可计算出不同电

磁线圈数量下，动力系统的转矩密度，计算结果如

图 13 所示。

由图 13 可知，随着电磁线圈数量的增加，转矩

密度呈现先上升后下降的趋势。在测算的 8 个参

数点位中，当单组电磁线圈数为 34 时，转矩密度达

到峰值，此时电磁铁的输出效率最佳，故选定单组

电磁线圈的数量为 34 个。

气动仿真结果表明，飞行器在固定转速和航速

下平飞时，上下旋翼所承受的气动转矩并非恒定，

而会在一定区间内发生波动。表 6 展示了飞行器

在不同转速下悬停时，上下旋翼所承受的最大气动

转矩；表 7 展示了在 1 200 r/min 转速下，不同平飞

速度下，上下旋翼所承受的最大气动转矩。

由表 5 可知，单组 34 个电磁线圈的布置方案在

图 12 电磁线圈周围磁感线和磁场强度计算结果（n=32, 
1.5 T）

Fig.12 Calculation results of magnetic induction lines and 
magnetic field strength around electromagnetic coils 
(n=32, 1.5 T)

表 5 不同电磁线圈数量及磁通密度下产生的最大转矩

Table 5 Maximum torque generated under different 
numbers of electromagnetic coils and magnetic 
flux densities

磁通密度/T

1

1.5

单组电磁线圈
数量 n

16
24
30
32
34
36
38
40
16
24
30
32
34
36
38
40

输出转矩/（N·m）

56.03
618.82

1 096.56
1 494.43
1 773.01
1 778.62
1 680.98
1 586.29

119.32
1 392.67
2 599.50
3 293.09
3 736.56
3 816.45
3 716.99
3 546.51

图 11 飞行器电磁线圈布置方式

Fig.11 Layout of aircraft electromagnetic coils
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1.5 T 的磁通密度下能产生 3 736.56 N·m 的转矩，

该力矩大于表 6 和表 7 中各工况下的叶片气动转

矩，且存在相当大的输出裕度，可以满足飞行器运

行的需求。

将该飞行器驱动系统与当前正在应用或研发

中的其他飞行器电推进系统电机进行比较，如表 8
所示［13］，可以发现，本飞行器所采用的边缘涵道驱

动方案具备输出明显更高工作转矩的能力，同时，

转矩密度达到 33.76 N·m/kg（图 13），也处于各型

电机的第一梯队。在表 8 中，美国 Hinetics 公司设

计的同步永磁电机数据优异，其功率预估可达

2.6 MW，最大转矩可达 8 000 N·m，转矩密度为

33 N·m/kg，这款电机采用了与本飞行器类似的

“桨叶外缘驱动”设计方案［19］。由此可见，本文所

采用的驱动方案具有相当的实用和研究价值。

5 结   论

本文提出一种碟形涵道飞行器的设计构想，该

设计基于“边缘电磁驱动”方案，为中大型碟形飞行

器提供了一种创新的电磁驱动策略。该驱动方案

具备以下突出优势：

（1） 输出转矩明显高于传统飞行器推进电机，

且飞行器尺寸越大，优势越明显。

（2） 具备较高的转矩密度，使运用该驱动方案

的飞行器不但能输出大转矩，而且能将质量控制在

合理范围。

本文依托该电磁驱动方案设计了一款验证飞

行器，并对飞行器各项基础性能进行仿真验证，各

项验证结果表明，这种边缘电磁驱动设计思路能在

保证飞行器结构、气动性能的前提下，在 1.5 m 的

驱动半径下为飞行器提供超过 3 700 N·m 的输出

转矩，相较传统飞行器推进电机高出约 50%；同

时，转矩密度达到 33.76 N·m/kg，处于现有与在研

推进电机的第一梯队。综上所述，该驱动策略为中

大型碟形飞行器的驱动设计提供了新的设计思路，

具有重要的学术价值和实际应用前景。

图 13 不同电磁线圈数量下的驱动系统转矩密度

Fig.13 Torque density of driving system under different 
numbers of electromagnetic coils

表 6 飞行器悬停状态下不同转速时旋翼最大气动转矩

Table 6 Maximum aerodynamic torque of rotor at differ⁃
ent speeds during hovering of aircraft

悬停状态转速/ 
（r·min-1）

700
800
900

1 000
1 100
1 200

上旋翼最大气动
转矩/（N·m）

718.6
932.8

1 184.2
1 450.9
1 758.4
2 128

下旋翼最大气动
转矩/（N·m）

691.5
897.6

1 135.65
1 396.75
1 692.1
2 043.2

表 7 飞行器 1 200 r/min 转速下不同平飞速度时旋翼的最

大气动转矩

Table 7 Maximum aerodynamic torque of rotor at differ⁃
ent level flight speeds of aircraft at 1 200 r/min

前飞速度/ 
（m·s-1）

20
30
40
50
60

上旋翼最大气动
转矩/（N·m）

2145
2 197.7
2 364.2
2 392.9
2 404.7

下旋翼最大气动
转矩/（N·m）

1992.5
2 073.7
2 125.8
2 173.6
2 186.25

表 8 飞行器电推进系统电机参数 [13]

Table 8 Electric machine parameters of aircraft electric propulsion system [13]

电机类型

RFPMSN
RFPMSN

PMSM
PMSM

IM
RFPMSM

制造商/研发机构

Siemens
ENSTROJ ⁃ Slovenia

Rolls ⁃ Royce
The Ohio State University

Hinetics LLC

功率/kW

260
100
280

2 500
1 000
2 600

转速/ （r·min-1）

2 500
1 300

1 200~2 300
14 500

4 000~5 000
3 000

转矩/ （N·m）

1 000
750

2 200~1 200
1 650

2 400~1 900
8 000

转矩密度*/
（N·m·kg-1）

20
34

20~11

24~19
33

应用
状态

装机

装机

装机

样机

样机

设计

注：“*”表示根据电机总质量计算的转矩密度。
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