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共轴式直升机桨毂阻力特性与减阻试验

龙海斌,吴裕平
(中国直升机设计研究所 总体气动研究室,景德镇暋333001)

摘暋要:共轴式直升机桨毂阻力占全机废阻的50%以上,因此有必要对桨毂阻力特性和减阻设计进行研究。
通过对某共轴式直升机桨毂模型、减阻方案及减阻方案加装涡流发生器进行风洞试验,研究轴式直升机桨毂的

阻力特性,验证减阻方案及减阻方案加装涡流发生器的减阻效果。结果表明:桨毂支臂方位角、转速和攻角变

化对桨毂及其减阻方案的阻力影响很小;上下桨毂整流罩与中间轴整流罩之间的缝隙对阻力影响比较大;减阻

方案可以降低约33%的桨毂阻力,而加装涡流发生器的减阻效果并不明显。
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Abstract:Thedragofcoaxialhelicopterhubaccountsismorethan50%ofthetotalhelicopter'swastedrag,soit
isnecessarytoresearchthedragcharacteristicsandreductiondesignofthehub.Windtunneltestiscarriedout
foracoaxialhelicopterhubmodel,dragreductionschemeanddragreductionschemewithvortexgenerator.
Thedragcharacteristicsofcoaxialhelicopterhubisresearched.Thedragreductioneffectofthedragreduction
schemeanddragreductionschemewithvortexgeneratorareverified.Theresultsshowthattheazimuth,rota灢
tionspeedandattackanglehavelittleinfluenceonthedragofhubanditsdragreductionscheme,thegapbe灢
tweentheupperandlowerhubfairingsandtheshaftfairinghasarelativelylargeimpactondrag,thedragre灢
ductionschemecanreducethedragbyabout33%,andthedrageffectofthevortexgeneratorisnotobvious.
Keywords:coaxialhelicopter;hub;drag;dragreduction;vortexgenerator;windtunneltest

0暋引暋言

直升机桨毂由于表面有比较多的拉杆等零件,
而且处于旋翼与机身的复杂流场之中,因此直升机

桨毂阻力占全机废阻的比例比较大,而共轴式直升

机旋翼桨毂阻力通常占到全机废阻的50%以上,

研究其阻力特性和减阻设计更为迫切。随着共轴

刚性旋翼高速直升机的发展[1],桨毂阻力特性和减

阻设计研究成为直升机研制中的一项重要工作。

风洞试验技术在飞行器研制中得到了广泛应用[2],

因此风洞试验是获得桨毂阻力的重要方法。美国

西科斯基公司在进行XH灢59高速直升机研制时就



进行了桨毂减阻设计和风洞试验,结果表明:加装

上下桨毂整流罩和中间轴整流罩最多可以降低

21%的阻力[3]。在之后研制X灢2、S灢97和SB>1等

高速直升机过程中都进行了桨毂减阻研究。在

X灢2研制过程中对多种桨毂减阻方案、中间轴整流

罩加装端板、加装涡流发生器和在中间轴整流罩靠

近尾部位置进行喷气等进行了研究[4]。在S灢97机

身风洞试验过程中对三种上下桨毂整流罩方案和

四种中间轴整流罩进行了组合吹风,并研究了旋转

和桨毂支臂对桨毂减阻方案阻力的影响[5]。在

SB>1直升机机身风洞试验中设计了单独桨毂减

阻方案和带桨叶的桨毂减阻方案[6]。国内也对共

轴式直升机桨毂减阻进行了一些研究;何龙等[7]对

六种共轴刚性旋翼桨毂模型进行了风洞试验,研究

了旋转速度、缝隙和外形参数对桨毂阻力的影响,

结果表明:缝隙对桨毂阻力有比较大的影响;唐敏

等[8]对四种共轴双旋翼桨毂模型进行了风洞试验,

结果表明:与圆柱形中间轴方案相比,加装中间轴

整流罩可以使桨毂阻力降低37%。除风洞试验方

法之外,国内外也采用 CFD方法对共轴式直升机

桨毂阻力特性和减阻方案进行了研究;龙海斌等[9]

对某共轴式直升机桨毂阻力特性进行了计算;B.

E.Wake等[10]采用结构化网格对两种共轴双旋翼

桨毂模型进行了阻力特性计算,并设计了两种在中

间轴整流罩靠近后缘位置加装涡发生器的方案;

S.S.Ochs等[11]应用不同的计算软件对两种共轴

双旋翼桨毂模型进行了阻力计算,并与风洞试验结

果进行了对比分析;曾伟等[12]、龙海斌等[13]采用

CFD方法分别对不同的共轴式桨毂减阻方案的阻

力进行了计算。

以上研究主要是在型号研制早期或在初步假

定桨毂尺寸的基础上完成,研究成果在直升机型号

生产制造中的应用较少。本文针对某定型直升机

共轴双桨毂,通过风洞试验研究共轴双桨毂的阻力

特性,包括桨毂支臂方位角、旋转速度和攻角等对

桨毂阻力的影响;对该桨毂减阻方案和在减阻方案

上加装涡流发生器进行风洞试验,并在试验过程中

进行封堵整流罩之间的缝隙试验,研究缝隙对减阻

方案阻力的影响,以及减阻方案和在减阻方案上加

装涡流发生器的减阻效果。

1暋试验设备与模型

1.1暋风洞简介

共轴式直升机桨毂阻力特性与减阻方案风洞

试验在某研究所毜3.2m 风洞开口试验段中进行。
该风洞是一座开/闭口两用的回流式风洞,试验段

截面为圆形,直径为3.2m,开口试验段最低风速

11.5m/s,最高风速可达115m/s。

1.2暋试验设备

风洞试验在毜1m 共轴双旋翼桨毂试验台上

进行。试验台由台架系统、动力系统、传动系统、测
量系统、数据采集处理系统、振动监视系统组成,可
完成1m 直径量级共轴双旋翼桨毂模型的风洞试

验。在风洞试验过程中桨毂模型的六力素由一台

外置盒式天平测量。

1.3暋试验模型

某共轴式直升机桨毂模型的主要材料为钢和铝

合金,模型缩比为1暶2。模型主要由上桨毂、下桨

毂、内转轴和外转轴等部分组成。减阻方案试验模

型主要由上整流罩、下整流罩、中间段整流罩、内转

轴、外转轴和支撑轴等部分组成。在试验过程中可

以实现上下桨毂和整流罩同时正反旋转,而中间轴

整流罩固定。由于需要实现上下桨毂整流罩正反旋

转,因此在上下桨毂整流罩和中间轴整流罩之间留

了一定的缝隙。为了研究缝隙对阻力的影响,在风

洞试验过程中进行了封堵缝隙阻力测量试验。在中

间段整流罩靠近后缘位置加装了一个可拆卸的涡流

发生器,涡流发生器的截面采用某对称翼型。在试

验过程中分析涡流发生器对整流罩减阻效果的影

响。某共轴式桨毂模型、减阻方案以及在减阻方案

上加装涡流发生器的原理示意图如图1所示。

(a)桨毂原型

401 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第11卷



(b)减阻方案

(c)加装涡流发生器

图1暋风洞试验模型原理图

Fig.1暋Windtunneltestmodel

1.4暋试验状态

为了研究桨毂支臂方位角、攻角和旋转速度等

对桨毂和减阻方案阻力的影响,风洞试验中进行变

方位角、变攻角和变转速等阻力测量。减阻方案中

还进行封堵缝隙试验。主要的试验状态如表1所

示,其中试验风速为20、40、60、70和80m/s。

表1暋风洞试验状态

Table1暋Statusofwindtunneltest

试验状态 试验内容

变方位角试验 方位角栺~桇

变攻角试验 -4曘、0曘、4曘攻角

变转速试验 200rpm 和300rpm

各部件阻力测量
上桨毂(整流罩)、下桨毂(整流罩)、

中间轴整流罩

2暋试验结果分析

2.1暋桨毂阻力特性

共轴式直升机桨毂阻力特性试验结果如图2~
图5所示。

图2暋方位角变化时桨毂阻力系数图

Fig.2暋Hubdragcoefficientwithdifferentazimuths

图3暋攻角变化时桨毂阻力系数图

Fig.3暋Hubdragcoefficientwithdifferentanglesofattack

图4暋旋转速度变化时桨毂阻力系数图

Fig.4暋Hubdragcoefficientwithdifferentrotatespeeds

图5暋桨毂各部件阻力系数占比图

Fig.5暋Dragcoefficientratioofeachcomponentofthehub
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从图2可以看出:上下桨毂支臂变化时桨毂阻

力系数相差约为5%,说明上下桨毂支臂方位角变

化对桨毂阻力影响比较小。这是由于试验模型的

桨毂为三支臂,方位角变化时迎风面积变化比

较小。
从图3可以看出:攻角在-4曘至4曘范围内变化

时,桨毂阻力系数变化比较小。
从图4可以看出:在0曘攻角时随着旋转速度的

不断增大,桨毂阻力系数随风速的波动越来越大。
这是因为旋转速度增大之后,桨毂周围的气流受桨

毂旋转的扰动越来越大,流动分离也比较严重。
从图5可以看出:由于下桨毂部分的迎风面积

比较大,因此下桨毂部分的气动阻力也比较大。由

于上下桨毂单独吹风时有一部分轴在风洞中,因此

上下桨毂阻力之和大于桨毂总阻力。

2.2暋减阻方案阻力特性

共轴式直升机桨毂减阻方案阻力系数随方位

角变化情况如图6所示,可以看出:桨毂支臂方位

角变化时,减阻方案的阻力变化在5%左右。这是

由于加装整流罩之后,桨毂支臂的迎风面积比较

小,因此方位角变化对减阻方案的阻力影响比

较小。

图6暋方位角变化时减阻方案阻力系数图

Fig.6暋Dragcoefficientofdragreduction

schemewithdifferentazimuths

在0曘攻角时,上下桨毂整流罩旋转速度变化

对减阻方案的阻力系数影响如图7所示,可以看

出:随着上下桨毂整流罩旋转速度的增大,减阻方

案的阻力略有增大,变化趋势与桨毂阻力变化趋势

一致。

图7暋旋转速度变化时减阻方案阻力系数图

Fig.7暋Dragcoefficientofdragreduction

schemewithdifferentrotatespeeds

攻角变化对减阻方案阻力的影响如图8所示,
可以看出:由于试验时攻角变化范围比较小,减阻

方案的阻力系数变化也比较小。减阻方案的减阻

百分比如图9所示。

图8暋攻角变化时减阻方案阻力系数图

Fig.8暋Dragcoefficientofdragreduction

schemewithdifferentanglesofattack

图9暋减阻方案减阻百分比图

Fig.9暋Reductionpercentageofdragreductionscheme

从图9可以看出:在风速超过40m/s之后,减
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阻方案的减阻百分比在33%左右,说明加装整流

罩之后降低约1/3的阻力。
上下桨毂整流罩与中间轴整流罩之间的缝隙

对阻力有比较大的影响,因此在风洞试验过程中将

上下桨毂整流罩与中间整流罩之间的两条缝隙进

行了封堵。封堵前后的减阻方案阻力系数变化如

图10所示,封堵缝隙之后的阻力降低百分比如图

11所示,可以看出:风速超过40m/s之后,封堵缝

隙可使减阻方案阻力再降低10%~18%,说明缝

隙对减阻方案的阻力影响比较大,因此在进行减阻

设计时应尽量减小各部件之间的缝隙。

图10暋封堵缝隙前后时减阻方案阻力系数图

Fig.10暋Dragcoefficientofdragreduction

schemewithdifferentgaps

图11暋堵缝隙之后减阻方案阻力降低百分比图

Fig.11暋Reductionpercentageofdragreduction

schemewithdifferentgaps

2.3暋加装涡流发生器

涡流发生器的工作原理是在迎面气流中产生

比较强的桨尖涡,这种桨尖涡的能量比较高。高能

量的桨尖涡与下游低能量的边界层流动混合之后,
将自身的能量传递给边界层,这样原本处于逆压梯

度中的边界层就可以继续贴附在物体表面流动,因
此减小了气流分离,降低了压差阻力。中间轴整流

罩加装涡流发生器之后的阻力系数变化与减阻百

分比如图12~图13所示,可以看出:加装涡流发

生器对中间轴整流罩并没有明显的减阻效果。而

且由于加装涡流发生器导致迎风面积和浸润面积

的增大,部分状态下中间轴整流罩的阻力还略微增

大。说明中间轴整流罩的尾流区域的流动分离并

不严重;涡流发生器产生的高能量涡对上下桨毂整

流罩周围的流动产生干扰,从而达到减阻的目标。

图12暋加装涡发生器前后中间轴整流罩阻力系数图

Fig.12暋DragcoefficientofshaftfairingwithoutVGs

图13暋加装涡发生器之后中间轴整流罩阻力降低百分比图

Fig.13暋Reductionpercentageofshaftwithor

fairingwithVGs

整个减阻方案加装涡流发生器前后的阻力系

数变化情况和相对于减阻方案的减阻百分比如图

14~图15所示。
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图14暋加装涡发生器前后减阻方案阻力系数图

Fig.14暋Dragcoefficientofdragreduction

schemewithorwithoutVGs

图15暋加装涡发生器之后减阻方案阻力降低百分比图

Fig.15暋Reductionpercentageofdrag

reductionschemewithVGs

从图14~图15可以看出:总体上看加装涡流

发生器对桨毂减阻方案的进一步减阻效果不是特

别明显,同时随着攻角的变化,减阻百分比的变化

比较明显,其中-4曘攻角时减阻效果最好,而在

-4曘攻角时涡流发生器产生的高能量桨尖涡主要

掺入下桨毂整流罩的尾流之中,说明下桨毂整流罩

的尾流区域流动分离比较大,需要进一步进行减阻

设计。

3暋结暋论

(1)桨毂支臂方位角、攻角和旋转速度对共轴

式直升机桨毂和减阻方案的阻力影响比较小。在

雷诺数达到一定数值之后,来流风速变化对桨毂和

减阻方案阻力几乎没有影响。
(2)上下桨毂整流罩和中间轴整流罩之间的

缝隙对桨毂减阻方案的阻力影响比较大。由于目

前还未考虑桨毂支臂与整流罩之间的缝隙,因此在

共轴式桨毂减阻设计需要重点考虑缝隙的影响。
(3)在中间轴整流罩靠近尾缘位置加装翼型

截面的涡流发生器对桨毂减阻方案的进一步减阻

并没有明显的效果。
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