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摘暋要:随着航空飞行器的不断发展,新型非常规气动布局研究早已成为世界航空大国的关注焦点。基于

TRIP3.0软件平台通过等效盘模型应用到涵道风扇内外流一体化模拟中,完成对类 BWB低速布局有无涵道

风扇动力下的气动特性和流场影响分析。首先,对某单独螺旋桨验证算例进行分析;然后,对单独涵道风扇进

行计算,得到设计推力下的涵道动力叶片数、安装角及转速等参数;最后,将设计推力下涵道动力参数应用到类

BWB低速布局全机有无动力模拟中。结果表明:计算拉力和扭矩值与试验值吻合较好;尾部布置的涵道动力

对机身后段及尾翼压力分布影响显著;涵道对前方气流抽吸作用,加速机身后段上表面气流流速,减小内侧平

尾有效迎角,对机身和平尾升力以及俯仰力矩系数影响较大;在小迎角状态下,涵道动力对机身增升作用明显,
会产生明显低头力矩,但对平尾作用正好相反,且两者增量大小相当,使得全机增升效果不显著,且俯仰力矩变

化较小。
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Abstract:Withthedevelopmentofaviationaircraft,theresearchonnewaerodynamicconfigurationdesignhas
becomethefocusofpowercountryinaviation.Theactuatordiskmodelappliedinductedfanbasedonself灢de灢
veloped“TRIsonicPlatform暠(TRIP3.0)isdeveloped,andtheaerodynamiccharacteristicsoflow灢speedaerody灢
namicsconfigurationofBWBanalogwithandwithoutductedfanareanalyzed.Firstly,thevalidatednumerical
exampleofasinglepropellerisanalyzed.Secondly,inordertoachievethedesignedthrustoffan,thekeypa灢
rametersofbladenumber,mountingangleandrotationalspeedofanisolatedductedfanarecalculated.Finally,

aBWBanaloglow灢speedaerodynamicconfigurationswithandwithoutductedfanarepresented.Theresults
showthatthecomputationalresultsofthrustandtorqueofasinglepropellerareinagreementwiththetesting
data.Thedistributionofpressurecoefficientatfuselageandtailhadbeeninfluencedobviouslybyductedfan.By
suckingtheflowaroundductedfan,theangleofattackofhorizontaltaildecreasesandthespeedofflowabove
fuselageincreases.Therefore,theliftandpitchingmomentcoefficientsoffuselageandhorizontaltailchanges
significantly.Moreover,withtheeffectofductedfanintherangeoflittleangleofattack,andpitchingmoment
offuselageisincreasedandhorizontaltailisdecreased,butfortheentireaircraft,thedifferentofliftandpitch灢

ingmomentcoefficientswithand withoutductedfanis
comparativelysmall.
Keywords:actuatordisk;aerodynamicsconfiguration;

BWB;ductedfan;propeller



0暋引暋言

随着航空技术的不断发展,特别是民用航空经

过近一个世纪的发展,已形成目前成熟的民用飞机

常规气动布局形式[1灢2]。随着市场对飞行器燃油经

济性、噪声和排放等要求的不断提升[3灢4],民用航空

飞行器的新型非常规气动布局研究早已成为世界

航空大国的关注焦点,例如翼身融合布局(Blen灢
ded灢Wing灢Body,简 称 BWB)[5灢7]、双 气 泡 布 局

(Double灢Bubble)[8]、支 撑 翼 布 局 (Truss灢Braced灢
Wing,简 称 TBW )[9灢10]、盒 式 翼 布 局 (Box灢
Wing)[11]、混合翼身布局(Hybrid灢Wing灢Body,简
称 HWB)[12]以及混合动力/分布式推进布局[13]

等,上述非常规布局的研究对提高未来飞行器性能

意义重大。
在上述非常规布局中,关于BWB布局的研究

相对较多,例如R.H.Liebeck[7]从BWB布局的不

同应用环境的方案设计和性能评估进行论述;D.
Roman等[14]采用 CFL3D 分别对三种 BWB外形

进行计算,并与 NTF风洞试验数据进行对比;N.
Qin等[15灢16]对BWB布局的弯扭分布、型线外形等

进行变化前后的气动效率对比分析;蒋瑾等[17]从

不同外翼后掠角、展弦比、机翼面积和扭转角方面

对BWB布局进行研究。E.Ting等[9]采用多种工

程方法对 TBW 布局进行快速计算分析。A.T.
Wick等[12,18]分别在低速风洞和 NTF 风洞进行

HWB布局风洞试验,同时采用 USM3D程序对该

布局进行数值模拟分析。
航空飞行器带动力数值模拟研究,主要集中在

出/入流边界的进气道或短舱内外流一体化模

拟[19灢26]和基于定常/非定常方式的外流螺旋桨滑

流影响研究[27灢30]等。例如 C.M.Heath等[19]采用

出/入流边界的数值模拟方法,对高超音速低音爆

客机外形通气和喷流状态下地面压力分布进行研

究;洪俊武等[24]运用 TRIP2.0中出/入流边界对

某S弯进气道进行内外流一体化模拟,并完成多种

进气道主动流动控制方法研究;李博等[27]采用等

效盘模型对某涡桨飞机进行螺旋桨滑流影响研

究等。
为了更好地将风扇工况参数直接描述到内流

涵道中进行快速全机动力影响分析,本文基于“亚

跨超CFD软件平台暠(TRIP3.0)[23](该软件采用

结构网格技术和有限体积方法,通过数值求解三维

任意坐标系下的 RANS方程,开展飞行器亚跨超

气动特性特性模拟和复杂流场分析),通过将等效

盘模型应用到电动涵道风扇内外流一体化模拟中,
完成对类BWB低速布局有无涵道动力下的气动

特性分析,同时研究涵道附近流动变化对全机气动

特性影响情况。

1暋计算方法

1.1暋控制方程

采用惯性笛卡儿坐标系,忽略彻体力,则 Eul灢
er/Navier灢Stokes方程可表达为
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式中:当NVIS=0时,方程为Euler方程;当NVIS
=1时,则方程为 N灢S方程;氀为微元密度;u,v,w,

p,e和h分别为x,y,z方向的速度、压力、内能和总
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焓。

1.2暋等效盘模型

等效盘,就是将叶片旋转区设想为无厚度圆

盘,前后气流与叶片前后气流参数相同。从等效盘

盘前流入、盘后流出的气流按照时间平均、稳态近

似来模拟叶片工作,即该圆盘对气流具有和叶片类

似的作用效果。等效盘模型的工作原理示意图如

图1所示[26]。

图1暋等效盘模型原理示意图

Fig.1暋Schematicdiagramoftheactuatordisk

根据螺旋桨的流动特点,分析等效盘气流参数

的变化时,需假定:流体不可压,流动是定常的且稳

定的,等效盘盘面前后压力不连续,轴向速度u连

续,周向速度不连续。由假设可以得到:氀,u-,vr 在

等效盘盘面上前后不变。在距离轮毂转轴为r处,
取长度为dr的微元,任一瞬时作用在微元上的拉

力、扭矩及盘前后压差可表示为

dT=1
2氀W

2cdr(CLcos毩i-CDsin毩i) (2)

dQ=1
2氀W

2crdr(CLsin毩i+CDcos毩i) (3)

殼p= N
4毿r氀W2c(CLcos毩i-CDsin毩i) (4)

式中:W 为相对于叶片的合成速度大小;c为桨叶

弦长;r为距旋转轴半径;毩i 为半径r 处桨叶叶型

的几何安装角;CL、CD 为半径r 处桨叶的升力、阻
力系数;殼p为盘前后压差;N 为叶片数量。

考虑到叶片尖部三维效应的影响,在等效盘模

型 中 根 据 实 际 情 况 对 叶 尖 进 行 适 当 三 维 效 应

修正[27]。

2暋算例验证

对某螺旋桨[16]进行等效盘模拟,该外形为单

独螺旋桨,桨叶剖面采用ClarkY翼型,双叶,螺旋

桨直径为0.76m,螺旋桨0.75r处安装角范围为

4曘~22曘。计算选取来流速度30m/s,转速3200
r/min,对应的安装角16曘。

网格采用全对接结构网格,安装在轮毂前段的

圆盘代替真实螺旋桨,网格采用 O型结构拓扑,全
模网格量约91万,螺旋桨网格示意图如图2所示。

(a)对称面网格

(b)表面网格

图2暋螺旋桨网格示意图

Fig.2暋Meshofthepropeller

将采用单独螺旋桨等效盘方法的计算结果与

试验值结果和文献结果进行对比,如表1所示。

表1暋螺旋桨等效盘方法结果与试验值结果和文献结果对比

Table1暋Resultcomparisonamongtheactuatormodel

methods,testandliteratureofpropeller

方暋法 拉力/N 误差/% 扭矩/(N·m) 误差/%

试验值 65.80 - 6.33 -

文献[27] 61.29 -6.85 6.52 2.92

文献[28] 64.81 -1.50 7.02 10.90

本文计算 60.08 -8.69 6.44 1.73

暋暋从表1可以看出:三种等效盘模型得到的拉力

和扭矩值与试验值误差均在11%以内;文献[27]
未进行三维效应修正,文献[28]和本文均引入三维

效应修正,得到的扭矩值与试验值更接近,同时拉

力相对无修正减小。这主要是由于三维效应的修

正系数选取差异引起的,修正系数需根据实际情况

需求给出。
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3暋单独涵道推力选取

在涵道动力选取上,主要以涵道动力大推力工

况作为研究状态。在确定单独涵道大推力工况下

的转速、安装角、叶片数量等参数后,将工况参数直

接装配到全机有动力模拟中,并对比分析有无涵道

动力下的升阻力及俯仰力矩系数。
该布局尾部安装两个电动涵道动力,每个涵道

直径为92.0mm,叶片数为12个,75%半径处安

装角选取38.5曘,该站位弦长为16.0mm,转速选

取38850.0r/min,叶尖线速度达到677.5km/h,
来流速度为100.0km/h。

首先对单独涵道进行计算分析,采用雷诺平均

N灢S方程,湍流模型为SA 模型,并引入低速预处

理技术。计算网格为全对接结构网格,全模网格块

数为76块,网格量220万,第一层网格距离为2.27
暳10-5 m,单独涵道表面网格示意图如图3所示。

图3暋单独涵道表面网格示意图

Fig.3暋Meshoftheductedfan

通过计算得到:该状态单独涵道叶片推力为

31.15N,扭矩为0.93N·m,涵道外形(包含涵道

和轮毂)阻力为-8.60N。
涵道风扇对称面马赫数云图如图4所示。

图4暋涵道风扇对称面马赫数云图

Fig.4暋Machdistributiononsymmetry

sectionofductedfan

从图4可以看出:涵道内速度明显增加,且高

速区主要集中在叶片中外段。

4暋全机分析

4.1暋计算对象及网格

全机外形采用类BWB低速布局,将机身与机

翼进行融合过渡,特别是在下表面存在较长平直

段,可便于任务载荷或测量设备安装。为了增加飞

行稳定性和操纵性,在尾部动力两侧加装立尾和高

置平尾。同时,由于飞行速度较低,采用较大展弦

比,且翼尖上弯,提高全机升阻特性,具体外形如图

5 所 示。基 本 参 数:翼 展 为 4.26 m,机 长 为

2.02m,高度(不含起落架)为0.38m,机翼采用

ClarkY翼型,尾翼采用 NACA0012翼型。

图5暋类BWB低速布局外形示意图

Fig.5暋3DshapeofBWBanaloglow灢speed

aerodynamicsconfiguration

网格采用全对接结构网格,半模网格块数为

275块,网格量为2800万,第一层网格距离为2.27
暳10-5 m,全机网格和局部示意图如图6所示,网
格在涵道及附近进行适当加密,同时将全机分为六

个部件,分别为机身、机翼内段、机翼外段、翼尖、垂
尾及平尾。

图6暋全机网格和局部示意图

Fig.6暋Meshoftheaircraftandpartialcomponents
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4.2暋计算方法及状态

计算采用雷诺平均 N灢S方程,运用有限体积

法离散控制方程,离散方程组求解采用 LU灢SGS
方法,空间方向无粘项离散采用 MUSCL灢Roe格

式,粘性项采用二阶中心格式离散,湍流模型为

SA模型,同时引入低速预处理技术,运用大规模

并行计算和多重网格技术加速收敛,涵道风扇动力

采用等效盘模型进行模拟。
计算状态为来流速度100km/h,高度500m,

迎角范围-5曘~12曘,同时对有无涵道动力分别进

行计算,有动力涵道动力参数选取叶片数12个,

75%半径处安装角38.5曘,转速为38850.0r/min。

4.3暋气动特性分析

有无动力情况下全机阻力系数、升力系数、俯
仰力矩系数及升阻比如图7所示,且对涵道及轮毂

部件不进行积分处理。

(a)阻力系数

(b)升力系数

(c)俯仰力矩系数

(d)升阻比

图7暋有无涵道气动特性

Fig.7暋Aerodynamiccharacteristicsof

Power灢ONandPower灢OFF

从图7可以看出:有无动力对升阻力系数影响

较小,在迎角0曘时,有动力较无动力阻力增加约

1.3%,升力增加约7.0%,升阻比增加约5.6%;小
迎角状态下,有动力较无动力升力和俯仰力矩趋势

相同,且大小存在一定偏移量;有无动力对俯仰力

矩系数影响较大,在迎角0曘时,有动力较无动力抬

头力矩增加约20.6%;有无动力状态下失速迎角

均为14曘附近,且最大升阻比均在迎角5曘左右,最
大升阻比约为19.6。

无动力状态下的全机各部件升力(不含涵道轮

毂)如图8所示。可以看出:机翼外段提供主要升

力,机身和机翼内段提供次要升力,且机身和机翼

升力两者大小相近;翼尖产生的升力很小,垂尾和

平尾产生部分负升力。
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图8暋无动力下全机各部件升力

Fig.8暋LiftcoefficientofpartswithPower灢OFF

为了进一步分析有无动力对升力的影响,有无

涵道下的全机各部件升力系数差量的分布如图9
所示。

图9暋有无动力下全机各部件升力系数差量

Fig.9暋Liftcoefficientdifferentialofpartswith
Power灢OFFandPower灢ON

从图9可以看出:有动力相对无动力状态而

言,不同迎角各部件升力差量近似常值,即存在一

定偏移量,特别是小迎角下各部件升力差量随迎角

变化不明显;有无动力状态下,机身升力增加最为

明显,平尾则减小最为明显,小迎角下两者差量均

接近0.02,例如迎角0曘时,机身和平尾升力在有动

力状态下较无动力分别增加0.0228和-0.0211,
分别占无动力状态升力的10.4%和-9.6%;有动

力对垂尾、机翼内段和外段均有一定增升作用,对
翼尖影响量接近于0,即越靠近涵道风扇及其流向

位置,升力变化越明显。
有无涵道下的全机各部件阻力系数差量分布

如图10所示。

图10暋有无动力下全机各部件阻力系数差量

Fig.10暋Dragcoefficientdifferentialofpartswith

Power灢OFFandPower灢ON

从图10可以看出:机身阻力增加明显,平尾阻

力减小最为显著。平尾阻力减小主要是涵道动力

引起的下洗流使平尾迎角减小,进而升力和阻力均

有下降;机身升阻力增加原因主要是涵道对前方区

域气流抽吸作用,引起机身中后段上表面流速增

加,摩擦阻力增加,表面压力降低。而机身中后段

上表面压力的降低,会产生向上(升力)和向后(阻
力)的垂直于机身表面的吸力。

有无涵道下的全机各部件俯仰力矩系数差量

分布情况如图11所示。

图11暋有无动力下全机各部件俯仰力矩系数差量

Fig.11暋Pitchingmomentcoefficientdifferentialof

partswithPower灢OFFandPower灢ON
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从图11可以看出:有动力状态下各部件俯仰

力矩相对无动力状态在小迎角下存在明显平移,且
平尾产生抬头力矩增量相对其他部件更大;机身和

垂尾产生低头力矩,增量大小仅次于平尾;机翼内

段、外段及翼尖俯仰力矩基本不变。

4.4暋流场影响分析

迎角5曘情况下有无动力上下表面压力云图对

比如图12所示。

(a)上表面

(b)下表面

图12暋有无动力下表面压力云图

Fig.12暋Pressurecoefficientsdistributionatupanddown

surfacewithPower灢OFFandPower灢ON

从图12(a)可以看出:在全机前段部分,有无

动力状态的压力分布基本相同;在全机后段部分,
有无动力状态的压力分布差异明显;机身后段上表

面,即涵道前方有动力状态的压力较无动力的更

低;有动力下涵道唇口外侧较无动力的出现明显高

压区,而轮毂表面压力则出现明显低压区;在平尾

内侧前缘,有动力状态较无动力出现明显高压区,
而平尾外侧前缘两者压力分布基本相同。

从图12(b)可以看出:有无动力对下表面影响

不明显,仅在平尾下表面存在差异,即有动力较无

动力平尾下表面存在较明显的低压区。
迎角5曘情况下有无动力对称面机尾部分压力

云图及流线示意图如图13所示。

图13暋有无动力机尾部分对称面压力云图及流线对比

Fig.13暋Pressurecoefficientsdistributionand

streamlineofsymmetrysectionoftailwith

Power灢OFFandPower灢ON

从压力云图上看,有动力机身后段上表面空间

方向压力较无动力的低,下表面两者基本相同;在
平尾剖面驻点位置分布上,有动力较无动力状态驻

点位置偏向平尾上表面。从对称面流线分布看,机
身后段上表面流线在无动力基本呈均匀分布,而有

动力呈明显收缩状态,下表面两者基本相同;在平

尾附近有动力较无动力状态气流方向明显偏下。
这主要是由于涵道动力对机身后段和平尾附近的

气流抽吸作用引起,使得机身后段上表面气流速度

增加,压力减小,同时出现平尾前方气流方向偏下,
平尾有效迎角减小现象。

有无动力下展向站位z=0.08m 处马赫数云

图对比如图14所示。

(a)无动力

(b)有动力

图14暋有无动力下展向站位z=0.08m 处

马赫数云图对比

Fig.14暋Machdistributionatz=0.08sectionwith

Power灢OFFandPower灢ON
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从图14可以看出:两者在机身前端和下表面

马赫数分布基本相近,在靠近涵道入口附近的机身

上表面区域差异较大,表现为有动力状态涵道附近

区域马赫数增加明显。

为了进一步分析涵道动力对前方流动的影响,

分别对有无动力下展向站位z=0.08m 处机身上

表面竖直方向马赫数分布情况进行对比,如图15
所示。可以看出:有动力状态下,机身上表面附近

马赫数较无动力状态大;越靠近涵道入口处,有动

力引起的机身附近马赫数增量越明显。

(a)x方向各站位分布示意图

暋暋暋暋暋(b)x=-0.20m暋暋暋暋暋暋(c)x=0.20m

暋暋暋暋暋(d)x=0.36m暋暋暋暋暋暋(e)x=0.47m

暋暋暋暋暋(f)x=0.58m暋暋暋暋暋暋(g)x=0.69m

图15暋有无动力下展向站位z=0.08m 机身

上表面竖直方向马赫数分布

Fig.15暋Machdistributioninverticaldirectionat

z=0.08sectionwithPower灢OFFandPower灢ON

有无动力情况下,平尾表面压力云图及压力系

数沿展向分布如图16和图17(间断区域为平尾和

垂尾结合区域)所示。涵道动力对平尾外侧压力分

布影响很小,对平尾内侧压力分布影响明显;在平

尾内侧上表面(图16右图所示),有动力低压区较

无动力更大,这与图17平尾压力系数分布一致,平
尾对称面无动力吸力峰约为 -0.39,而有动力

为-0.86。

(a)上表面

(b)下表面

图16暋有无动力平尾表面压力云图对比

Fig.16暋Pressuredistributionofhorizontaltailwith

Power灢OFFandPower灢ON
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(a)无动力

(b)有动力

图17暋有无动力平尾压力系数沿展向分布对比

Fig.17暋Pressurecoefficientsdistributionofhorizontal
tailwithPower灢OFFandPower灢ON

迎角5曘情况下有动力全机压力云图及空间流

线示意图如图18所示,其中涵道动力部分云图为

马赫数云图。

(a)空间流线示意图

(b)表面压力云图

图18暋有动力全机空间流线示意图及压力云图

Fig.18暋Streamlineandpressurecoefficients
distributionofaircraftwithPower灢ON

从图18可以看出:低压区主要集中在机翼内段

和中段,同时机身上方附近气流明显被涵道捕获。

5暋结暋论

(1)尾部布置的涵道动力主要对全机后段压

力分布影响显著,而对全机前段及机翼中外段压力

分布影响不明显。
(2)尾部布置的涵道动力对机身后段及尾翼产

生抽吸作用,加速机身后段上表面气流速度,同时减

小内侧平尾有效迎角,使全机俯仰力矩产生一定

影响。
(3)在小迎角状态下,涵道动力对机身增升作

用明显,同时会产生明显低头力矩,但对平尾作用

正好相反,且两者增量大小基本相当,使得全机增

升效果不显著,俯仰力矩变化较小;该布局平尾设

计中,在相同面积下可采用大展弦比设计,减小尾

部动力对内侧平尾效率干扰。
(4)下一步可对该布局的尾翼布置、涵道唇口

及机身型面等进行优化,提高全机升阻特性,同时

可基于Pixhawk开源飞控等技术进行快速模型飞

行试验或初步气动弹性模型飞行试验研究。
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