
第４４卷第４期

２０１２年８月

南 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ

Ｖｏｌ．４４Ｎｏ．４



Ａｕｇ．２０１２

翼型对旋翼悬停气动性能影响的﹤﹨﹥模拟分析

王 博 徐国华 招启军

（南京航空航天大学直升机旋翼动力学重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：建立了一个基于高精度离散格式的旋翼悬停气动性能的ＮＳ方程求解方法，用来精确分析翼型对旋翼气

动特性的影响。为考虑细节流动对旋翼气动特性的影响，采用ＮＳ方程描述桨叶附近的粘性流场，选用了ＳＡ湍

流模型。通量计算采用ＲｏｅＭＵＳＣＬ格式的高精度算法。采用该方法首先模拟了ＣＴ旋翼和ＢＯ１０５旋翼，验证

了该方法的有效性。然后，给出了一个参考旋翼，改变其旋翼翼型配置，数值模拟研究了旋翼翼型不同厚度、弯度

及其变化位置、组合情况等对旋翼悬停气动特性的影响。通过对比旋翼悬停效率、桨叶升力与扭矩变化等多种计

算结果，表明翼型对旋翼悬停气动性能有重要影响，并得出了一些提高旋翼气动性能的桨叶翼型设计方法。
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旋翼作为直升机最关键的部件之一，其设计优

劣直接决定了直升机的飞行性能，因此直升机空气

动力学的实质就是旋翼空气动力学［１］
。在旋翼流场

中，存在多种不同性质的流动现象，在尖部来流速

度较高，气流表现出压缩性甚至出现激波现象，而

在一些位置，攻角较大容易出现流动分离。而选用

合适的翼型可以有效改善旋翼的气动性能［２］
，因此

研究翼型对旋翼气动特性的影响，对其整体性能的

改善具有重要意义。

早期的直升机旋翼主要采用 ＮＡＣＡ００１２翼



型。美国波音伏托公司在ＮＡＣＡ系列翼型的基础

上发展出了ＶＲ系列翼型
［３］
，并用于ＣＨ４７等多种

直升机。在法国国防部的资助下，ＯＮＥＲＡ发展了

ＯＡ系列翼型
［４］并用于“海豚”等直升机。俄罗斯中

央空气流体动力研究院发展了ＴｓＡＧＩ２，３，４及５

等多系列翼型，并广泛应用于Ｍｉ系列及Ｋａ系列直

升机旋翼及尾桨［５］
。著名的英国“ＢＥＲＰ”桨叶

［６］也

采用了英国的 ＲＡＥ系列翼型，在 １９８６年创造了

４００ｋｍ燉ｈ的直升机世界最大速度记录。在国内曹

义华等人［７］采用数值方法模拟了ＮＡＣＡ６３ａ３１２和

ＯＡＦ翼型气动性能，并将结果用于动量理论及叶

素理论计算。韩忠华、宋文萍等人
［８］采用数值模拟

方法研究了ＯＡ２１２翼型的气动特性及主动流动控

制技术对其影响。然而，这些研究方法主要针对翼

型自身气动特性的改善，并没有深入开展翼型改变

对旋翼气动特性的影响研究。而在实际工作状态

中，桨叶展向不同位置翼型剖面相对来流速度差别

较大（马赫数０１～０８），并且由于旋翼流场中存在

强烈的桨尖涡，将会诱导产生显著的三维效应，尤

其是桨叶尖部区域。因此翼型对旋翼的气动性能影

响并不完全由翼型二维状态下性能决定，需要综合

考虑三维情况下的旋翼翼型及其旋翼气动性能之

间的影响关系。

因此，本文将基于先进的ＣＦＤ计算方法开展

不同直升机旋翼翼型对悬停状态旋翼三维流场和

气动特性影响的数值模拟研究。在该方法中，控制

方程采用能完备描述流场的ＮＳ方程，通量插值计

算使用高精度的ＭＵＳＣＬ格式，同时选用ＳＡ湍流

模型，以进一步提高悬停旋翼流场和气动特性计算

的精度。在此基础上，首先以Ｃａｒａｄｏｎｎａ＆Ｔｕｎｇ试

验旋翼和ＢＯ１０５旋翼为算例，验证了本文方法在

计算旋翼悬停流场和性能方面的有效性。然后，给

出了一个参考旋翼，改变其旋翼翼型构成，数值模

拟研究了翼型弯度、最大弯度位置、厚度及组合情

况对旋翼悬停气动特性的影响，结果表明翼型对旋

翼悬停气动性能有重要影响，根据计算结果得出了

一些对旋翼桨叶设计有参考价值的结论。

 数值模拟方法

 控制方程

在旋转坐标系上，旋翼悬停流场可视为定常流

场，以绝对速度┻＝［牣 牤 牥］
Ｔ为参数可建立积分

形式雷诺平均ＮＳ（ＲＡＮＳ）方程为

ｄ

ｄ牠∫爼┥ｄ爼＋∫爼（┖－ ┖牤）燈┸ｄ爳＝∫爼┗ｄ爼（１）

式中：┥＝［犱 犱牚 犱爠］
Ｔ
，犱和爠分别为密度、总能；

┸为控制单元外表面法向矢量；爼为单元边界；┖

表示无粘通量；┖牤为粘性通量。┗为坐标变换产生

的源项，即

┗＝ ０ 犱（犽×┻）牏 犱（犽×┻）牐 犱（犽［ ］×┻）牑 ０
Ｔ

（２）

式中旋转角速度犽＝ 犓牨 犓牪 犓［ ］牫
Ｔ
。

 求解方法

采用有限体积法在网格单元上对方程（１）进行

空间离散。其中，无粘通量计算采用较高精度的

Ｒｏｅ格式，相邻单元交接面上的通量计算公式为

（┖）牏＋１燉２＝
１

２
［┖（┥Ｒ）＋ ┖（┥Ｌ）－

燏┑Ｒｏｅ燏牏＋１燉２（┥Ｒ－ ┥Ｌ）］ （３）

式中：下标牏＋１燉２表示单元交接面；Ｌ和Ｒ分别表

示单元交接面的左右两侧。燏┑Ｒｏｅ燏牏＋１燉２为Ｒｏｅ平均

雅可比矩阵。为提高计算精度，式（３）中┥Ｌ与┥Ｒ采

用三阶精度ＭＵＳＣＬ格式插值计算，表达式为

┥Ｌ＝ １＋
１

４
１＋
１

３
牱＋＋１－

１

３
牱［ ］｛ ｝－ ┥牏

┥Ｒ＝ １－
１

４
１＋
１

３
牱－＋１－

１

３
牱［ ］｛ ｝＋ ┥牏＋１

其中牱＋和牱－分别为前插和后插。此外，为了避免在

非线性区域的三阶ＭＵＳＣＬ插值可能引起的数值

解的振荡，采用了 Ｖｅｎｋａｔａｋｒｉｓｈｎａｎ提出的限制

器［９］
。

粘性通量则采用中心格式计算。同时，为了更

好地计入桨叶物面的粘性影响，提高旋翼流场的计

算精度，本文还采用了一方程的ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ

模型［１０］
。该湍流模型能较好地模拟一定程度的分

离流动，保证计算结果的准确性。

在边界条件处理时，桨叶表面取无滑移边界条

件；远场取基于Ｒｉｅｍａｎｎ不变量的远场边界条件。

同时采用周期性边界条件来计入其他桨叶的影响。

 嵌套网格

按照流场的特点计算网格采用结构嵌套网格

方法将流场划分为两个部分：（１）围绕桨叶的贴体

粘性网格，该网格的拓扑结构为ＣＯ型，采用这种

拓扑结构能保持良好的桨尖形状，从而减小模拟结

果的误差。（２）包围桨叶贴体网格的结构化背景网

格，其拓扑结构为ＯＨ型。为了比较准确地捕捉桨

尖涡，在背景网格中对桨尖涡分布的区域进行加

密，该处的网格间距为０１３牅。背景网格上边界距离

旋翼６爲，下边界距离旋翼１０爲，周向边界距离桨尖

６爲。

需要指出的是，尽管桨叶根部产生的升力及扭
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矩相对较小，但如直接截取为矩形则容易导致桨叶

根部流场产生较大误差。因此在桨叶网格生成时，

为了较完整地表示桨叶外形，除了对桨叶尖部进行

了细致处理外，本文还对桨叶根部进行进一步改进

处理，以提高计算结果的精度。

为了确定网格嵌套关系，使用较为常用的Ｈｏｌｅ

Ｍａｐ方法
［１１］
，同时结合一个有效地“伪贡献单元的

搜寻法（ＰＳＳＤＥ）
［１２］
”以提高效率。以具有４片桨叶

的旋翼为例，图１给出了本文使用的嵌套网格系统

的示意图。

图１ 嵌套网格系统示意图

 验证算例

 旋翼悬停流场的计算

为了验证本文方法对悬停状态旋翼流场的模

拟有效性，首先计算美国 ＮＡＳＡ的 Ｃａｒａｄｏｎｎａ＆

Ｔｕｎｇ（ＣＴ）试验旋翼
［１３］
。该旋翼由两片桨叶组

成，其桨叶平面形状为矩形（无负扭转），展弦比为

６，整体采用ＮＡＣＡ００１２翼型。

计算时使用的桨叶网格数目为 ２０７×３９×５２

（周向×法向×径向），背景网格数目为６１×１４１×

１０１（周向×法向×径向），计算状态为：爩牃ｔｉｐ＝

０８７７，犺＝８°，爲牉＝３９３×１０
６
。

图２计算给出了该状态下桨叶两个不同剖面

上的表面压强系数分布。由图可见，本文的计算值

与试验值符合很好，计算结果较好地捕捉到了桨叶

表面出现的激波。从而表明本文建立的方法能有效

地模拟旋翼悬停状态的流场。

图２ ＣＴ旋翼桨叶表面压强系数分布

 旋翼悬停气动性能的计算

旋翼气动性能指旋翼拉力、扭矩和悬停效率

等，关于性能的计算则要比桨叶表面压强分布的计

算困难许多，这主要是因为除了要准确计算桨叶表

面压强外，还必须要求具有很高的桨叶阻力模拟精

度。

为了进一步验证本文方法对悬停状态直升机

旋翼性能计算的有效性，选择了ＢＯ１０５旋翼
［１４］作

为算例。该旋翼由４片桨叶组成，桨尖平面形状为

矩形，半径为４９１ｍ，展弦比为１８２，线性负扭转

为 ８°，构成桨叶的翼型为 ＮＡＣＡ２３０１２，旋翼实度

犲＝００７，工作转速为４２５ｒ燉ｍｉｎ。

计算时使用的桨叶网格数目为 ２３７×４９×７９

（周向×法向×径向），背景网格数目为６１×３４１×

２０１（周向×法向×径向），图３给出了扭矩系数随

拉力系数的变化曲线，由图可以看出，计算得到扭

矩系数变化趋势与试验值相一致，图４则相应地给

出了计算的悬停效率与试验值的对比，由图可知，

悬停效率的计算结果也与试验值吻合较好。这表
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明，本文发展的数值计算方法能够有效地适用于悬

停状态直升机旋翼气动性能的分析。

图３ 扭矩系数随桨叶载荷的变化

图４ 悬停效率随桨叶载荷的变化

 不同翼型旋翼计算结果及分析

为了数值模拟及对比分析不同旋翼翼型对旋

翼流场和性能的影响，本文首先给出了一个参考旋

翼模型，该模型旋翼具有４片桨叶，直径为４２ｍ，

展弦比为１５，旋翼实度为犲≈００８４９。桨叶平面形

状为无负扭转的矩形桨叶，翼型采用ＮＡＣＡ００１２。

计算状态为：桨尖马赫数为 ０６１７、总距角范围为

犺０７５＝５～１０°。

直升机旋翼翼型的不同几何参数（弯度、最大

弯度位置及厚度等）对翼型本身的气动特性有着重

要的影响，进而也会直接影响旋翼的气动性能。为

便于比较翼型参数变化对旋翼性能的影响，本文采

用可由解析公式直接计算外形的ＮＡＣＡ四位数翼

型作为研究对象，分别根据弯度、最大弯度位置及

厚度等参数生成旋翼翼型，翼型弯度及弯度最大位

置变 化 计 算 生 成 了 两 组 翼 型。首 先 生 成 了

ＮＡＣＡ２７１２和ＮＡＣＡ６７１２等 ５种翼型，以研究不

同翼型弯度及最大弯度位置对旋翼悬停流场和性

能 的 影 响。然 后 计 算 比 较 了 ＮＡＣＡ０００８，

ＮＡＣＡ０００９和ＮＡＣＡ００１６等６种厚度翼型旋翼气

动性能。最后根据得到分析结果，对参考桨叶翼型

配置进行修改并计算。

 翼型弯度及弯度最大位置变化对旋翼流场及

性能影响

图５给出了不同翼型桨叶的旋翼拉力系数和

扭矩系数随总距角的变化曲线。由图５可以看出，

对于这４种桨叶，拉力系数和扭矩系数均随总距角

增加而增加，在总距角相同时，桨叶拉力系数和扭

矩系数均随翼型弯度的增大而变大，由此可知，增

加旋翼翼型弯度能有效地提高旋翼的拉力，而旋翼

扭矩也会相应地增大。

图５ 旋翼拉力、扭矩系数随总距角的变化

图６，７则分别计算给出了不同翼型桨叶的旋

翼扭矩系数、悬停效率随旋翼拉力系数的变化曲

线。由图６可知，各个桨叶旋翼扭矩系数随拉力系

数的变化趋势较为一致，仔细对比还可看出，在相

同旋翼拉力系数条件下，翼型弯度较大的桨叶对应

的旋翼扭矩系数比弯度较小的桨叶要低些，反之亦

然。因此，翼型弯度越大，旋翼性能越好，这从图７

悬停效率的曲线图中可更清楚地看出该趋势。结合

图７，８可以看出，增加弯度后翼型上表面的压力分

布更趋均匀，反映逆压梯度不大，这有利于延缓在

大桨距（大拉力）情况下翼型（桨叶）失速，可以抑制
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图６ 不同翼型旋翼扭矩系数随桨叶载荷的变化

图７ 不同翼型旋翼悬停效率随桨叶载荷的变化

图８ 不同翼型旋翼表面压强系数的对比

大桨距情况下的悬停效率下降过快特征，这对旋翼

性能很有利。由此可以得出：较大的旋翼翼型弯度

可以有效地改善直升机旋翼在大拉力情况下的悬

停效率。

图 ９给出了采用 ＮＡＣＡ４２１２，ＮＡＣＡ４５１２和

ＮＡＣＡ４７１２翼型的旋翼悬停效率随旋翼拉力系数

的变化曲线。从图 ９中可看出，随着最大弯度位

置从翼型前缘向后移动，相同桨距下拉力逐步增

加。相 对 于 ＮＡＣＡ４２１２翼 型，ＮＡＣＡ４５１２和

ＮＡＣＡ４７１２悬停效率均有所增加。图１０给出了这

几种旋翼桨叶０９爲剖面的压强系数对比，可以看

出，最大弯度位置后移对上表面流动有较强改变，

升力的分布向后缘移动，这一改变有利于整体升力

的增加。

图９ 翼型不同最大弯度位置对悬停效率的影响

图１０ 不同最大弯度位置的翼型压强系数的对比

 翼型厚度对旋翼流场及性能影响

图１１计算给出了７种厚度翼型桨叶的旋翼悬

停效率随旋翼拉力系数的变化曲线，图１２给出不

同厚 度 翼 型 桨 叶 剖 面 压 强 系 数 的 对 比。以

ＮＡＣＡ００１２翼型为基准翼型，通过对比可发现，更

薄的翼型会使小拉力状态下悬停效率增加，但在大

图１１ 不同厚度翼型旋翼悬停效率随桨叶载荷的变化
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拉力状态下悬停效率急剧下降，这是因为薄翼型失

速迎角较小导致的升力下降、阻力迅速增加，并且

引起扭矩激增（薄翼型容易发生前缘分离），这点可

从图１２中ＮＡＣＡ０００８及ＮＡＣＡ０００９翼型桨叶上

表面前缘发生了不同程度的气流分离得到印证。随

着翼型厚度的增加，在不同拉力状态下悬停效率均

有所下降，翼型越厚下降越明显，并且小拉力状态

下悬停效率下降更为明显。

图１２ 不同厚度翼型桨叶剖面压强系数的对比

 翼型配置对旋翼气动性能的影响

在前面的研究基础上，综合考虑到翼型弯度、

最大弯度位置和厚度对旋翼气动性能的影响，对参

考桨叶翼型配置进行修改，给出两个改进设计方

案。设计方案１：桨叶根部、中部、尖部采用ＯＡ系列

翼型中的ＯＡ２１３，ＯＡ２０９及ＯＡ２０６翼型。设计方案

２：在设计方案１的基础上增加桨叶扭转。方案３以

拉力为目标对方案２的桨叶翼型进行了进一步修

改，增大了翼型弯度。如图１３所示，采用分段翼型

桨叶设计后，悬停效率及拉力都明显超过了参考桨

叶；设计 ２方案增加负扭转后由于改善了入流分

布，因此悬停效率比方案１有明显增加，但拉力却

有所减小；通过增加弯度，方案３旋翼的拉力在进

一步提高悬停效率的情况下增强了拉力。

图１３ 不同设计方案旋翼悬停效率随桨叶载荷的变化

 结 论

本文基于ＣＦＤ方法求解了不同翼型的直升机

悬停状态的旋翼三维流场和气动性能。综合本文的

计算结果和分析，可得出以下几点结论：

（１）本文建立的数值模拟方法能有效地适用于

直升机悬停状态下旋翼三维流场及气动性能的计

算，并可有效地分析出翼型改变对旋翼流场及气动

性能的影响特征。

（２）适当增加旋翼翼型弯度可以明显提升旋翼

悬停状态下拉力及提高旋翼悬停效率，并明显改善

大桨距状态下气动性能。

（３）旋翼翼型最大弯度后移可改善拉力沿桨叶

弦向分布，进而增大了旋翼拉力，并使悬停效率增

加。

（４）旋翼翼型厚度变化对不同拉力状态下悬停

效率均有影响，其中薄翼型可改善小拉力状态下悬

停效率，但在大拉力状态下容易发生前缘气流分

离，厚翼型在大拉力状态下不易发生前缘流动分

离，但会导致悬停效率下降。

（５）桨叶采用分段翼型配置可以有效地提高旋

翼的悬停效率，并且结合负扭转分布特征可以更大

程度地提高旋翼悬停性能。
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