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高速直升机旋翼/螺旋桨/机身干扰特性分析

申遂愿,朱清华,朱振华,曾嘉楠,陈建炜
(南京航空航天大学 直升机旋翼动力学国家级重点实验室,南京暋210016)

摘暋要:研究双拉力螺旋桨复合式高速直升机的气动特性可以为高速直升机的设计及气动优化提供参考。基

于动量源方法构建针对双拉力螺旋桨复合式高速直升机旋翼/螺旋桨/机身干扰特性数值计算及分析方法;对
孤立旋翼、旋翼/机身干扰进行算例验证;应用所构建的方法对双拉力螺旋桨高速复合式直升机悬停及前飞状

态的干扰流场进行数值模拟,分析机身对悬停流场影响及不同前飞速度旋翼/螺旋桨/机身干扰特性。结果表

明:悬停时机身对气流的阻塞作用降低了旋翼的升力,螺旋桨对旋翼下洗气流的加速作用使旋翼升力提高;低
速前飞时旋翼/螺旋桨/机身干扰较大,主要体现在旋翼下洗流造成螺旋桨滑流偏折以及机翼上表面压力分布

增大,高速前飞时这种干扰较小。
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AnalysisofRotor/Propeller/FuselageInteractionCharacteristicsof
High灢speedHelicopter

SHENSuiyuan,ZHUQinghua,ZHUZhenhua,ZENGJianan,CHENJianwei
(NationalKeyLaboratoryofRotorcraftAeromechanics,NanjingUniversityof

AeronauticsandAstronautics,Nanjing210016,China)

Abstract:Thestudyonaerodynamiccharacteristicsofhigh灢speedhelicopterwithdouble灢thrust灢propellercan
providethereferenceforthedesignandaerodynamicoptimizationofhigh灢speedhelicopter.Basedonthemo灢
mentumsourcemethod,anumericalcalculationandanalysismethodfortherotor/propeller/fuselageinteraction
characteristicsofahigh灢speedhelicopterwithdouble灢thrust灢propellerisconstructed.Theisolatedrotorandro灢
tor/fuselageinteractionisverifiedwithexamples.Thedisturbingflowfieldinthehoveringandforwardflight
stateofthedouble灢thrust灢propellerhigh灢speedcompositehelicopterisnumericallysimulatedbyusingthecon灢
structedmethod.Thedisturbanceofthefuselagetothehoveringflowfieldandtherotor/propeller/fuselagein灢
teractioncharacteristicsatdifferentforwardflightvelocitiesareanalyzed.Theresultsshowthattheblocking
effectofthefuselageontheairflowreducestheliftoftherotorwhilethepropellerisundertherotor,Theaccel灢
erationofthewashairincreasestheliftoftherotor;therotor/propeller/fuselageinteractionisgreateratlow灢
speedforwardflight,whichismainlyreflectedinthedeflectionofthepropellerslipstreamcausedbythedown灢
washoftherotorandtheincreaseofthepressuredistributionontheuppersurfaceofthewing,whiletheinter灢
actionissmallerathigh灢speedforwardflight.
Keywords:momentumsource;compositehigh灢speedhelicopter;interactionflowfield;rotor;propeller;fuse灢
lage



0暋引暋言

常规单旋翼带尾桨直升机大速度前飞时前行

桨叶接近声速,后行桨叶失速造成阻力及功率激

增,速度难以突破350km/h[1]。为解决这个问题,
各种复合式高速直升机方案被提出,M.Buhler
等[2],C.Frank[3],R.L.Robb[4]通过加装机翼来提

高直升机的飞行速度;王焕瑾等[5灢6],孟佳东[7],葛
讯[8]设计了几种新构型旋翼飞行器,如增加尾推螺

旋桨及鸭翼布局,通过将固定翼飞机与直升机的结

合提高飞行器的前飞速度;陈铭等[9]介绍了欧洲直

升机公司提出的一种双拉力螺旋桨复合式高速直

升机方案(X3构型,如图1所示),该方案在常规单

旋翼带尾桨直升机基础上加装机翼,并在两侧机翼

上各安装一副螺旋桨,通过螺旋桨产生的推力实现

直升机高速前飞。相对于传统直升机布局,双拉力

复合式布局增加了机翼及螺旋桨装置,因此整机气

动干扰发生了很大的变化,悬停时,机翼及螺旋桨

对旋翼下洗气流会产生较大干扰,同时直升机前飞

速度不同,旋翼尾迹对螺旋桨及机翼的影响程度也

不同,机身表面压强分布也将发生变化,旋翼/螺旋

桨/机身之间的相互干扰对直升机的飞行性能及飞

行品质等方面将产生较大影响。因此,针对双拉力

螺旋桨复合式高速直升机的旋翼/螺旋桨/机身干

扰特性进行研究是具有重要意义的。

图1暋X3构型双拉力螺旋桨复合式高速直升机

Fig.1暋Double灢thrust灢propellercompositehigh灢
speedhelicopterwithX3configuration

目前,CFD方法已被广泛应用于直升机流场

数值模拟,复合式高速直升机干扰流场的 CFD模

拟方法主要有嵌套网格方法和动量源方法两种。
曹飞等[10]在结构运动嵌套网格基础上建立了复合

式高速直升机旋翼/机身气动特性CFD数值方法,
该方法能够有效计算不同飞行状态及不同构型复

合式直升机流场数值模拟,但存在网格数量及计算

量大的缺点;谢冠一[11]在其基础上对旋翼/机身/

尾面气动干扰特性进行了分析,并在计算过程中考

虑了旋翼配平因素,但两者只针对传统单旋翼带尾

桨直升机构型进行了分析;黄深[12]应用动量源方

法建立了共轴刚性旋翼带尾推螺旋桨复合式高速

直升机(X2构型)旋翼/机身/尾推干扰流场计算方

法,该方法中用动量源替换了旋翼及螺旋桨,给出

了动量源网格生成方法并分析了刚性旋翼对尾推

的气动干扰,为动量源方法在不同构型复合式高速

直升机中的应用提供了参考;赵寅宇等[13]运用动

量源方法建立了X3构型旋翼/螺旋桨干扰流场计

算方法,该方法分析了 X3构型悬停及不同前飞速

度下旋翼与螺旋桨之间的相互干扰,但并未考虑机

身对旋翼/螺旋桨干扰流场的影响。

本文在前人研究基础上,基于动量源方法构建

针对双拉力螺旋桨复合式高速直升机旋翼/螺旋

桨/机身干扰特性数值计算及分析方法,该方法考

虑了机身对整机气动特性的影响,较真实地模拟直

升机悬停及前飞状态下旋翼/螺旋桨/机身干扰特

性,以期为双拉力螺旋桨复合式高速直升机的设计

及气动优化提供参考。

1暋数值计算方法

动量源方法中桨叶分为多段微段,每一微段对

空气的作用力作为源项直接计入动量方程。动量

源方法采用作用盘替代了桨叶,降低网格生成的难

度并减少网格数目,从而缩短了计算时间。

1.1暋控制方程

本文计算采用三维非定常RANS方程:

毠
毠t犿

V

HdV+犽
毠S

[D(H)-K(H)]dS=0 (1)

式中:H 为守恒变量;D(H)为无黏通量;K(H)为
黏性通量。

1.2暋动量源模型

建立桨盘与计算域直角坐标系如图2所示,分

别用(毺,毻,毱)及(M,N,Q)表示,则两种坐标系转换

关系为
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式中:A、B 分别为桨盘前倾角与侧倾角;(Ma,Na,

Qa)为旋转中心在计算域直角坐标系中的坐标

位置。

图2暋桨盘直角坐标系和计算域直角坐标系关系图

Fig.2暋Diagramoftherectangularcoordinatesystemofthe

propellerdiskandtheCartesiancoordinate

systemofthecomputingdomain

桨盘圆柱坐标系(氁,氊,氉)与桨盘直角坐标系

(毺,毻,毱)转换关系为
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翼型升力Lt 与阻力Dt 分别为

Lt=1
2氀v

2CLlds (4)

Dt=1
2氀v

2CDlds (5)

式中:v为桨叶剖面来流速度;l为翼型弦长;CL,

CD 分别为升力系数与阻力系数。
拉力Tt 与阻力Zt 分别为

Tt=Ltcos毭-Dtsin毭 (6)

Zt=-Ltsin毭-Dtcos毭 (7)
则桨盘直角坐标系(毺,毻,毱)下桨叶剖面对流场

的反作用力为

T曚
t=-Tt (8)

Z曚
t=-Zt (9)

考虑到桨盘N 片桨叶,桨盘旋转一周,则半径

r处任意方位角桨叶的作用力F曚 殼为

F曚 殼=N·F曚

2毿r
(10)

F曚 =T曚 +Z曚 (11)
动量源方法中,以桨盘处的面网格替代桨盘平

面,动量源将直接添加到这个网格平面,该网格平

面单位网格面积为S曚,则单位网格作用力为

Ft=F曚 殼·S曚 (12)
通过叠加则可求得桨盘拉力 Tt 与阻力Zt。

最后将Ft 在计算域直角坐标系(M,N,Q)下进行

转换,得到动量源项(Stx,Sty,Stz),再以通量的形

式将动量源项添加至网格单元的控制体方程中。

1.3暋计算网格

采用动量源方法时,需要将旋翼与螺旋桨和机

身分开进行网格划分。旋翼与螺旋桨等效为圆盘,
进行结构网格划分,对机身进行非结构网格划分,
双拉力螺旋桨复合式高速直升机计算网格如图3
所示。

(a)旋翼/螺旋桨网格

(b)机身网格

(c)计算域网格

图3暋双拉力螺旋桨复合式高速直升机计算网格

Fig.3暋Computationalgridofdouble灢thrust灢propeller

compositehigh灢speedhelicopter
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2暋计算方法验证

2.1暋孤立旋翼计算验证

采用旋翼模型[14]作为计算算例验证孤立旋翼

动量源计算方法的可行性,旋翼具体参数如表1所

示。计算桨盘下方不同高度动压试验值[14]与计算

值的对比如图4所示,可以看出:计算值与试验值

大体吻合,总体变化趋势相同,说明本文动量源方

法可靠。

表1暋验证算例旋翼参数

Table1暋Rotorparametersofvalidationexample

参暋暋数 数暋暋值

旋翼半径R/m 0.914

弦长c/m 0.1

翼型 NACA0012

桨叶片数/个 2

负扭度/(曘) 0

旋翼根切Rc/m 0.2285

旋翼转速/(rad·s-1) 122.2

旋翼总距/(曘) 11

(a)桨盘下方0.104R

(b)桨盘下方0.325R

(c)桨盘下方0.993R

图4暋桨盘下方不同高度处动压计算值与试验值对比图

Fig.4暋Comparisonofcalculatedandexperimental

valuesofdynamicpressureatdifferent

heightsbelowtherotordisc

2.2暋旋翼/机身计算验证

采用 GIT(GeorgiaInstituteofTechnology)
旋翼/机身组合模型[15]进行旋翼/机身干扰动量源

计算方法验证。GIT 模型中旋翼参数如表2所

示[15],GIT模型机身参数示意图如图5所示[15]。

表2暋GIT模型旋翼参数

Table2暋RotorparametersofGITmodel

参暋暋数 数暋暋值

旋翼半径R/m 0.4572

弦长c/m 0.086

翼型 NACA0015

桨叶片数/个 2

旋翼根切Rc/m 0.123444

旋翼转速/(rad·s-1) 2100

旋翼总距/(曘) 10

图5暋GIT模型参数图

Fig.5暋ParameterdiagramofGITmodel

机身表面不同截面压力系数计算值与试验
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值[16]对比结果如表3~表4所示,可以看出:本文

动量源方法计算的机身上下及左右压力系数分布

与试验值整体趋势基本吻合,表明本文旋翼/机身

干扰动量源计算方法可靠。

表3暋机身上下表面压力系数计算值与试验值对比

Table3暋Comparisonofcalculatedandexperimentalvaluesof

pressurecoefficientsofupperandlowersurfaces

压力

系数

计算值 试验值 误差/%

上表面 下表面 上表面 下表面 上表面 下表面

0.0 暋0.0216 0.0068 暋0.0222 0.0075 2.7 9.3

0.5 暋1.5090 0.2440 暋1.5260 0.2510 1.1 2.8

1.0 -0.0470 0.2310 -0.0490 0.2380 4.1 2.9

1.5 暋0.7470 0.2080 暋0.7540 0.2120 0.9 1.9

2.0 暋1.6360 0.0402 暋1.6510 0.0416 0.9 3.4

表4暋机身左右表面压力系数计算值与试验值对比

Table4暋Comparisonofcalculatedandexperimentalvaluesof

pressurecoefficientsofleftandrightsurfaces

压力

系数

计算值 试验值 误差/%

左表面 右表面 左表面 右表面 左表面 右表面

0.0 暋0.8890 暋0.886 暋0.9110 暋0.912 2.4 2.9

0.5 -0.1090 暋0.112 -0.1160 暋0.114 6.0 1.8

1.0 -0.0689 -0.148 -0.0703 -0.162 2.0 8.6

1.5 -0.0431 暋0.031 -0.0436 暋0.033 1.1 6.1

2.0 -0.8090 -0.649 -0.8210 -0.655 1.5 0.9

3暋旋翼/螺旋桨/机身干扰特性计算
与分析

本文旋翼/螺旋桨/机身干扰特性计算模型如

图6所示,旋翼与机身顶部的间距为0.21m,左右

螺旋桨间距为2.3m,螺旋桨旋转轴线与旋翼平面

的间距为 0.7 m,螺旋桨在旋翼旋转轴线前处

0.2m,机身长5.6m。旋翼具体参数如表5所示,
螺旋桨具体参数如表6所示。

图6暋计算模型示意图

Fig.6暋Schematicdiagramofcomputationalmodel

表5暋双拉力螺旋桨复合式高速直升机旋翼参数

Table5暋Rotorparametersofdouble灢thrust灢propeller

configurationcompoundhigh灢speedhelicopter

参暋暋数 数暋暋值

旋翼半径R/m 2.1

弦长cxy/m 0.125

翼型 NACA0015

桨叶片数/个 4

负扭度/(曘) -8

旋翼根切Rc/m 0.515

表6暋双拉力螺旋桨复合式高速直升机螺旋桨参数

Table6暋Propellerparametersofdouble灢thrust灢propeller

configurationcompoundhigh灢speedhelicopter

参暋暋数 数暋暋值

桨叶半径R/m 0.42

弦长clxj/m 0.055

翼型 NACA63(2)

桨叶片数/个 3

负扭度/(曘) -28

桨叶根切Rc/m 0.091

3.1暋悬停旋翼/螺旋桨/机身干扰特性

双拉力螺旋桨复合式高速直升机通过控制旋

翼桨盘倾角以平衡螺旋桨推力,旋翼反扭矩通过左

右螺旋桨的推力差抵消[17]。

为研究悬停状态下旋翼/螺旋桨/机身干扰特

性,分别对单独旋翼、旋翼/螺旋桨组合及旋翼/螺

旋桨/机身组合进行计算,得到横向截面速度云图

如图7所示,可以看出:三种组合横向截面速度云

图有较大差别,单独旋翼下洗流离桨盘较近处两侧

速度较快,离桨盘较远处中部速度较快,气流向中

部聚集,旋翼/螺旋桨组合及旋翼/螺旋桨/机身组

合桨盘下方中部低速区域面积比单独旋翼低速区

域面积大,推迟了气流的聚集,在机身附近及下方

速度较低,这是因为机身阻挡了气流的流动,对气

流有阻塞作用。
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(a)单独旋翼悬停速度云图

(b)旋翼/螺旋桨组合悬停速度云图

(c)旋翼/螺旋桨/机身组合悬停速度云图

图7暋三种组合悬停状态速度云图对比

Fig.7暋Velocitycontourcomparisonofthree

combinedhoveringstate

三种组合旋翼拉力系数对比数据如表7所示,
可以看出:机身对气流的阻塞作用降低了旋翼的升

力,螺旋桨对旋翼下洗气流有一定的加速作用,因
此旋翼/螺旋桨组合中旋翼拉力系数要较高于单独

旋翼。

表7暋三种组合旋翼拉力系数

Table7暋Tensioncoefficientofrotoratthreecombination

组合类型 旋翼拉力系数

单独旋翼 0.01323
旋翼/螺旋桨 0.01332

旋翼/螺旋桨/机身 0.01315

3.2暋前飞旋翼/螺旋桨/机身干扰特性

拉力螺旋桨产生的推力能使双拉力螺旋桨复合

式高速直升机实现高速前飞,因此其前飞时的流场

特性与传统直升机有所不同,为研究双拉力螺旋桨

复合式高速直升机前飞状态的旋翼/螺旋桨/机身干

扰特性,选取前飞速度为5、30、50、70、90、110m/s这

6个从低速到高速状态对单独机身、旋翼/螺旋桨/

机身组合及螺旋桨/机身组合进行计算。

旋翼/螺旋桨/机身组合不同前飞速度纵向截

面速度云图如图8所示,可以看出:在低速飞行时,

旋翼下洗流在前飞来流的影响下发生偏折,但偏折

角度较小,机身对旋翼下洗流依旧存在干扰作用,

随着前飞速度的增加,旋翼下洗流趋近于水平,此

时机身对旋翼下洗流的干扰较小。

(a)v=5m/s

(b)v=30m/s

(c)v=50m/s
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(d)v=70m/s

(e)v=90m/s

(f)v=110m/s

图8暋不同前飞速度纵向截面速度云图

Fig.8暋Longitudinalsectionvelocitycontourwith

differentforwardflightvelocities

旋翼/螺旋桨/机身组合中左侧螺旋桨纵向截

面速度云图如图9所示,可以看出:在低速前飞时,
螺旋桨滑流受到旋翼下洗流的干扰,滑流方向几乎

垂直向下,随着前飞速度的提高,旋翼下洗流的干

扰逐渐减弱,螺旋桨滑流逐渐偏向水平。

(a)v=5m/s

(b)v=30m/s

(c)v=50m/s

(d)v=70m/s

(e)v=90m/s

(f)v=110m/s

图9暋不同前飞速度左侧螺旋桨纵向截面速度云图

Fig.9暋Longitudinalsectionvelocitycontourofleft

propellerwithdifferentforwardflightvelocities
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单独机身、螺旋桨/机身组合及旋翼/螺旋桨/
机身组合从低到高三种前飞速度下右机翼压力分

布云图如图10所示,可以看出:低速时,旋翼/螺旋

桨/机身组合机翼上表面压力最大,主要原因是旋

翼下洗流冲击在机翼上表面导致其压力上升,

v=5m/s时 螺 旋 桨/机 身 组 合 机 翼 最 大 压 力 为

39.45Pa,最小压力为-24.84Pa,这是因为螺旋

桨滑流加速了机翼表面流速,提高了其表面压力分

布;单独机身状态时,机翼最大压力为9.553Pa,
最小压力为-23.35Pa,此时无旋翼下洗流的干

扰,上表面压力值不会骤升,但也无螺旋桨滑流的

加速作用,因此其升力将大于旋翼/螺旋桨/机身的

组合,小于螺旋桨/机身的组合;随着前飞速度的提

高,旋翼/螺旋桨/机身组合机翼表面压力上升迅

速,v=110m/s时,其压力峰值已超过单独机身压

力峰值,与螺旋桨/机身组合压力峰值相差不大,说
明随着前飞速度的提高,旋翼下洗流发生偏折逐渐

接近水平,旋翼下洗流对螺旋桨滑流及机翼的干扰

逐渐减弱。
单独机身、旋翼/螺旋桨/机身组合及螺旋桨/

机身组合不同前飞速度机翼升力值如表8所示,可
以看出:前飞速度较低时,螺旋桨/机身组合及单独

机身机翼升力远大于旋翼/螺旋桨/机身组合机翼

升力,进一步说明了前飞速度较低时旋翼下洗流对

螺旋桨滑流产生了较大干扰,旋翼下洗流打在机翼

上表面造成机翼上表面压力增大,机翼上下表面压

力差下降,机翼升力降低;螺旋桨/机身组合机翼升

力较高于单独机身机翼升力,进一步说明了螺旋桨

滑流的增升作用;随着前飞速度的增加,螺旋桨/机

身组合与旋翼/螺旋桨/机身组合机翼升力差值在

减小,当前飞速度超过90m/s时,旋翼/螺旋桨/机

身组合机翼升力超过单独机身机翼升力,进一步说

明了随着前飞速度的增加,旋翼下洗流对螺旋桨滑

流及机翼的干扰逐渐减弱。

暋暋暋暋暋暋暋暋暋(a1)单独机身暋暋暋暋暋暋暋暋暋(a2)螺旋桨/机身组合暋暋暋暋暋暋(a3)旋翼/螺旋桨/机身组合

(a)v=5m/s

暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b1)单独机身暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b2)螺旋桨/机身组合暋暋暋暋暋暋(b3)旋翼/螺旋桨/机身组合

(b)v=50m/s
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暋暋暋暋暋暋暋暋暋(c1)单独机身暋暋暋暋暋暋暋暋暋(c2)螺旋桨/机身组合暋暋暋暋暋暋(c3)旋翼/螺旋桨/机身组合

(c)v=110m/s

图10暋三种组合不同前飞速度右机翼压力分布云图

Fig.10暋Pressurecontourdistributiononrightwingofthreecombinationswithdifferentforwardflightvelocities

表8暋三种组合不同前飞速度机翼升力值

Table8暋Wingliftatdifferentforwardspeedsof

threecombinations

速度/
(m·s-1)

升力/N

单独机身 螺旋桨/机身 旋翼/螺旋桨/机身

5 4.83260 6.0936748 -82.07171

30 178.41179 194.3770780 暋104.74936

50 498.15091 538.9000200 暋438.27255

70 978.54271 1058.1839900 暋970.51648

90 1623.01513 1747.2397100 暋1670.01023

110 2428.56610 2600.5479000 暋2522.42440

4暋结暋论

(1)悬停时,机身对气流的阻塞作用降低了旋

翼的升力,螺旋桨尾流对旋翼下洗气流的加速作用

提高了旋翼升力。
(2)前飞时,旋翼下洗流发生偏转,前飞速度

越大,其偏转角度越大,前飞速度较低时旋翼下洗

流使螺旋桨滑流发生偏折,随着前飞速度的提高,
旋翼下洗流对螺旋桨滑流的影响逐渐减弱。

(3)旋翼下洗流在前飞速度较低时对机翼表

面压力分布有较大影响,旋翼下洗流冲击机翼上表

面使其上表面压力分布上升,升力下降,随着前飞

速度的提高,这种影响逐渐减弱。
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