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共轴刚性双旋翼／机身干扰流场数值模拟
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摘　　　要：采用滑移网格技术求解Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）方程的方法，研究了共轴刚性双旋翼／机身的干

扰问题。通过Ｃａｒａｄｏｎｎａ－Ｔｕｎｇ旋翼、Ｒｏｂｉｎ直 升 机、Ｍａｒｙｌａｎｄ直 升 机 旋 翼／机 身 干 扰 和 Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ　２共 轴 双

旋翼等算例，验证了所提出的旋翼流场数值模拟方法的正确性。在此基础上，以 Ｍａｒｙｌａｎｄ机 身 为 原 型，分 析

了不同桨距的共轴刚性双旋翼与机身之间的干扰特性。结果表明：所提出的数值模拟方法能够很好地模拟共

轴刚性双旋翼／机身的气动干扰特性；由于机身对于共轴刚性双旋翼下洗流场的阻滞作用，旋翼的悬停效率增

加５％左右，并且随着拉力系数的增大使得悬停效率的 增 量 更 加 明 显；旋 翼 的 悬 停 效 率 增 加 主 要 来 源 于 下 旋

翼０°方位角附近的桨叶升力系数的增大，并且拉力系数的增量由桨根向桨尖方向逐渐减小。
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Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｃｏａｘｉａｌ　ｒｉｇｉｄ　ｒｏｔｏｒ；ｒｏｔｏｒ／ｆｕｓｅｌａｇｅ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ；ｓｌｉｄｉｎｇ　ｍｅｓｈ；

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ；ｈｉｇｈ　ｓｐｅｅｄ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

　　共轴刚性双旋翼直升机是一种高速直升机构

型。它通过上下旋转方向相反的旋翼，实现扭矩

平衡，而不需要尾桨，提高了发动机效 率。另 外，
由于其能够充分发挥前行桨叶的升力性能，使得

直升机可以实现高速前飞［１］，因此近年来 共 轴 刚

性双旋翼直升机成为研究的热点。国际上开展了

大量共轴双 旋 翼 直 升 机 的 研 究［２－４］，研 制 了Ｘ２［５］

和Ｓ９７［６］等高速直升机构型。由于共轴刚性双旋

翼与机身的距离较近，旋翼产生的尾涡会与直升

机机身撞击，使得机身的表面压力发生波动。同

时旋翼也会受到机身的影响，使得旋翼的气动性

能发生变化。由于共轴刚性双旋翼与机身之间的

气动干扰会影响直升机的气动性能，因此对于该

构型直升机，开展共轴刚性双旋翼／机身之间干扰

研究具有重要意义。
国内外对于常规直升机的 旋 翼／机 身 干 扰 开

展了较多的数值模拟和试验研究，但是对于共轴

刚性双旋翼／机身干扰的研究还比较少。邓 彦 敏

等［７］、唐 正 飞 等［８］、Ｃｏｌｅｍａｎ等［９］和 Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ
等［１０］对 于 共 轴 刚 性 双 旋 翼 进 行 了 风 洞 试 验。

Ｌｅｉｓｈｍａｎ等［１１］将动量叶素理论应用于共轴双旋

翼的干扰流 场 研 究。童 自 力 和 孙 茂［１２］采 用 了 动

量源项法对共轴双旋翼的流场干扰进行了计算，
该方法虽然计算效率高，但是难以精细模拟上下

旋翼及旋翼与机身间的气动干扰细节特征。许和

勇和叶正 寅［１３］采 用 非 结 构 重 叠 网 格 求 解 Ｅｕｌｅｒ
方程的方法研究了悬停状态下共轴双旋翼干扰流

动特性，叶靓、招启军等［１４－１５］则采用非结构嵌套网

格结合网格 自 适 应 技 术 求 解 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方 程

对共轴双旋翼在悬停状态下的流场进行了模拟，
计算其气动力。另外，陈 龙［１６］、余 智 豪［１７］和 程 载

恒等［１８］采用非 结 构 滑 移 网 格 对 于 常 规 旋 翼 的 空

气动力学问题进行了研究，黄超［１９］采用非定常滑

移网格与松弛自由尾迹法对复合式直升机旋翼的

基本气动特性进行了描述及计算。滑移网格技术

对于直升机旋翼流场的流动细节捕捉有较好的效

果，并且计算效率较高，因此在直升机旋翼流场的

数值分析中有广泛的应用前景。
本 文 采 用 基 于 滑 移 网 格 技 术 求 解 Ｎａｖｉｅｒ－

Ｓｔｏｋｅｓ方程的 方 法，开 展 了 共 轴 刚 性 双 旋 翼／机

身干扰数值模拟研究。

１　数值模拟方法

１．１　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程及求解方法

共轴刚性双旋翼／机身干扰模 拟 采 用 可 压 缩

的Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程，形式如下：


ｔ∫

Ω

ＷｄΩ＋∮
Ω

（Ｆｃ－Ｆｖ）ｄＳ＝０ （１）

式中Ｗ 是守恒变量，Ｆｃ、Ｆｖ 分别是无黏通量和黏

性通量，形式如下：

Ｗ ＝ ρ ρｕ ρｖ ρｗ ρ［ ］Ｅ　Ｔ （２）

Ｆｃ＝

ρＶｒ

ρｕＶｒ＋ｎｘｐ

ρｖＶｒ＋ｎｙｐ

ρｗＶｒ＋ｎｚｐ

ρＨＶｒ＋Ｖｔ

烄

烆

烌

烎ｐ

Ｆｖ＝

０
ｎｘτｘｘ ＋ｎｙτｘｙ ＋ｎｚτｘｚ
ｎｘτｙｘ ＋ｎｙτｙｙ ＋ｎｚτｙｚ
ｎｘτｚｘ ＋ｎｙτｚｙ ＋ｎｚτｚｚ
ｎｘθｘ＋ｎｙθｙ＋ｎｚθ

烄

烆

烌

烎

烅

烄

烆 ｚ

（３）

其中ｕ、ｖ、ｗ表示ｘ、ｙ、ｚ方 向 速 度，ρ、ｐ、Ｔ、Ｅ、Ｈ
分别表示密度、压强、温度、单位质量总能、单位质

量总焓。ｎｘ、ｎｙ、ｎｚ 是控制体表面的单位法向矢量

分量，Ｖｒ 是流体相对网格的速度，Ｖｔ 为网格移动

的法向速度，τｉｊ表示黏性应力张量的分量，θｉ 表示

黏性应力功和流体热传导的组合项。方程中参数

的详细含义参见文献［２０］。

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程的求解采用有限体积法，
空间离散采用Ｒｏｅ格式，其表达式为

Ｆ＝ １２ Ｆ
（Ｑｒ）＋Ｆ（Ｑｌ）－ Ａ （Ｑｒ－Ｑｌ［ ］）

Ｑ＝ ρ［ ］ｕ　ｖ　ｗ　Ｔ
烅
烄

烆 Ｔ

（４）

式中Ｆ为控 制 面 上 的 对 流 通 量，Ｆ（Ｑｒ）和Ｆ（Ｑｌ）
分别为控制面两侧的对流通量，Ａ 为Ｒｏｅ矩阵。

在进行Ｒｏｅ格式空间离散时，网格面两侧的

流场变量的重构采用２阶线性插值重构的方法，
公式如下：

Φｆ＝Φ＋ψ（!Φ·ｒ） （５）

其中Φｆ 表示网格面两侧的变量，Φ表示网格中心

８７３２
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的变量，ψ为 限 制 器 函 数，!Φ表 示 网 格 中 心 处 变

量的梯度，ｒ表 示 从 网 格 中 心 指 向 网 格 面 中 心 的

矢量。网格中心变量的梯度!Φ计 算 采 用 最 小 二

乘法。
黏性通量采用２阶中心差分格式离散。时间

离散采用２阶双时间步长推进进行非定常计算。
湍流模拟采用Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ模型。物面采用

无滑移边界条件，远场采用无反射边界条件。

１．２　滑移网格方法

共轴刚性 双 旋 翼 流 场 模 拟 采 用 滑 移 网 格 技

术，计算网格包括静止区域网格和运动区域网格，
两者通过交界面相连。旋翼旋转时只需要包含旋

翼的网格旋转即可，从而能够模拟物体间具有大

幅相对运动的流动问题。滑移网格的静止域和运

动域之间的数据传递通过将交界面两侧的数据插

值进行传递。
图１为本文Ｒｏｂｉｎ直升机数值模拟采用的计

算网格，静止域网格与包含旋翼的运动域网格均

为结构网格。

图１　Ｒｏｂｉｎ直升机采用的滑移网格示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｉｄｉｎｇ　ｍｅｓｈ　ｕｓｅｄ

ｂｙ　ｔｈｅ　Ｒｏｂｉｎ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

２　数值模拟方法验证

为了验证本文共轴刚性双 旋 翼／机 身 气 动 干

扰数值 模 拟 方 法 的 正 确 性，本 文 对 Ｃａｒａｄｏｎｎａ－
Ｔｕｎｇ（Ｃ－Ｔ）旋翼，悬停状态的Ｒｏｂｉｎ直升机和前

飞状 态 的 Ｍａｒｙｌａｎｄ直 升 机 的 旋 翼／机 身 干 扰 等

算例进行数值模拟，与试验数据进行对比。

２．１　Ｃａｒａｄｏｎｎａ－Ｔｕｎｇ旋翼

Ｃａｒａｄｏｎｎａ－Ｔｕｎｇ旋 翼［２１］ 采 用 ＮＡＣＡ００１２
翼型，半径Ｒ＝１．１４３ｍ，弦长为０．１９０　５ｍ，桨根切

除比为０．１Ｒ，总距角为８°，转速为２５００ｒ／ｍｉｎ，桨尖

马赫 数 为０．８７７。图２为Ｃ－Ｔ旋 翼 展 向０．５０Ｒ、

０．６８Ｒ、０．８９Ｒ和０．９６Ｒ站位的表面压力系数计算

值和试验值的对比。图中Ｃｐ 为压力系数，ｘ／Ｃ为

弦线的无量纲 位 置，ｒ表 示 旋 翼 桨 叶 剖 面 距 离 桨

毂中心的距离。由图可以看出，两者吻合良好，从
而验证了旋翼流场数值模拟方法的正确性。

２．２　悬停状态的Ｒｏｂｉｎ直升机旋翼／机身干扰

为了验证旋翼／机身干扰数值模拟能力，本文

对悬停状态Ｒｏｂｉｎ直升机旋翼／机身干扰流场进

９７３２
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图２　桨叶不同截面的表面压力系数分布图

Ｆｉｇ．２　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ

行模拟。其中机身采用文献［２２］中的模型参数，
长度 为２ｍ，机 身 迎 角 为０°。旋 翼 翼 型 为 ＮＡ－
ＣＡ００１２翼型，桨叶数目为４，半径为０．８６ｍ，桨根

切除比为０．２４Ｒ，弦长为０．０６６ｍ，桨叶的线性扭

度为－８°，转速为２　０００ｒ／ｍｉｎ，旋翼与机身的间距

为０．１２５ｍ。
图３是某时刻Ｒｏｂｉｎ直升机机身表面压力分

布云图。其中Ｄ６、Ｄ９、Ｄ１４、Ｄ１７是文献［２３］中压

力传感器的位置。可以看出由于旋翼气流的下洗

作用导致机身的上表面压力较大。图４是悬停状

态下Ｒｏｂｉｎ直升机旋翼／机身干扰流场的涡量等

值面图。可以看出旋翼产生的桨尖涡向旋翼下方

发展，与机身存在相互干扰，从而使得机身的表面

压力系数发生动态变化。

图３　Ｒｏｂｉｎ直升机机身表面压力分布图

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｒｏｂｉｎ

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｆｕｓｅｌａｇｅ

图５是Ｒｏｂｉｎ机身各监测点的表面压力系数

随方位角变化曲线，图中ｘ／ｌ表示 监 测 点 在 机 身

长度方向的相对 位 置，其 中ｌ表 示 机 身 长 度 的 一

半。试验值由图可以看出监测点得到的机身表面

压力系数随着方位角呈现周期性变化，计算值与文

献［２３］的试验值吻合很好，表明本文数值模拟方法

对于旋翼／机身干扰细节具有很好的捕捉能力。同

时可以看到旋翼旋转一周，监测点的表面压力系数

波动了４个周期，与旋翼桨叶数目４是相吻合的。

图４　Ｒｏｂｉｎ直升机涡量等值面

Ｆｉｇ．４　Ｉｓｏ－ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ｍａｇｎｉｔｕｄｅ　ｏｆ

Ｒｏｂｉｎ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

２．３　前飞状态 Ｍａｒｙｌａｎｄ直升机旋翼／机身干扰

本文进一 步 对 Ｍａｒｙｌａｎｄ直 升 机 在 前 飞 状 态

下旋翼／机身干扰流场进行模拟。直升机的前进比

为０．１。机身采用文献［２４］的模型参数，机身长度

为１．９４３ｍ，旋翼翼型为ＮＡＳＡ　ＲＣ４１０翼型，桨叶

０８３２
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图５　Ｒｏｂｉｎ机身表面各监测点的表面压力系数随

方位角变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ

ｐｏｉｎｔ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　Ｒｏｂｉｎｓ　ｆｕｓｅｌａｇｅ

ｖａｒｉｅｓ　ｗｉｔｈ　ａｚｉｍｕｔｈ

数目为４，弦长为０．０６３　５ｍ，旋翼半径为０．８３２　５５
ｍ，总距角为６°，桨叶线性扭度为－１２°，桨根切除

比为０．１０Ｒ，旋翼与机身间距为０．１１７ｍ，桨盘迎

角为６°，转速为１　８６０ｒ／ｍｉｎ。

图６是 Ｍａｒｙｌａｎｄ直 升 机 表 面 压 力 分 布 图。

可以看出由于旋翼气流的下洗作用使得机身的上

表面压力较大，由于直升机前飞使得机身前缘点

的压力值更大。

图７是 Ｍａｒｙｌａｎｄ直升机机身各监测点的表

面压力系数随方位角变化曲线，其中监测点选取

文献［２４］中位于机头和机身尾部的Ｄ１号和Ｄ１１
号压力传感器的位置，如图６所示。可以看出计

算得到的机身表面压力系数随方位角变化曲线与

试验值吻合较好，进一步验证了直升机旋翼／机身

干扰数值模拟的正确性，为共轴刚性双旋翼／机身

图６　Ｍａｒｙｌａｎｄ直升机表面压力分布图

Ｆｉｇ．６　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ

Ｍａｒｙｌａｎｄ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

图７　Ｍａｒｙｌａｎｄ机身表面各监测点压力系数随方位角

变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ

ｐｏｉｎｔ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　Ｍａｒｙｌａｎｄ　ｆｕｓｅｌａｇｅ

ｖａｒｉｅｓ　ｗｉｔｈ　ａｚｉｍｕｔｈ

干扰流场模拟打下基础。

２．４　共轴双旋翼Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ　２

为了验证本文数值模拟方法同样适用于共轴

刚性双旋翼气动计算，本节选取共轴双旋翼 Ｈａｒ－

１８３２
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ｒｉｎｇｔｏｎ　２进行 验 证。共 轴 双 旋 翼 模 型 采 用 文 献

［２５］的参 数，旋 翼 翼 型 为 ＮＡＣＡ００１２翼 型，旋 翼

半径为３　８１０ｍｍ，弦长为４５７．２ｍｍ，上下旋翼的

间距为６０９．６ｍｍ，桨根切除为７６２ｍｍ，桨叶的线

性扭度为０°，总距角为１°，桨尖马赫数为０．２９２　９。
图８是计算模型示意图。

图８　Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ　２模型示意图

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｄｅｌ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ　２

图９是Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ　２共轴双旋翼扭矩系数随

拉力系数的变化曲线，其中Ｃｑ 为扭矩系数，Ｃｔ 为

拉力系数。从图中可以看出，计算值与试验值吻

合较好，表明了本文数值模拟方法能够很好应用

于共轴刚性双旋翼气动计算。

图９　Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ　２扭矩系数－拉力系数曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｔｏｒｑｕｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ－ｔｈｒｕｓｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｆｏｒ　Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ　２

３　Ｍａｒｙｌａｎｄ共轴刚性双旋翼／机身

气动干扰

　　共轴 刚 性 双 旋 翼／机 身 气 动 干 扰 研 究，采 用

Ｍａｒｙｌａｎｄ机身，旋翼的几何参数和文中第２．３节

的一 致，桨 盘 迎 角 为０°，上 下 旋 翼 的 间 距ｄ＝
０．１５Ｒ，上下旋 翼 初 始 位 置 如 图１０所 示，图 中ψ
表示方位角，上旋翼绕着＋ｚ轴旋转，下旋翼绕着

－ｚ轴旋 转，转 速 为２　０００ｒ／ｍｉｎ。计 算 网 格 由３
套组成：包含上旋翼的旋转网格，包含下旋翼的旋

转网格以及包含 Ｍａｒｙｌａｎｄ机身的背景网格。旋

翼表面和机身表面的第一层网格ｙ＋＝３０，装配完

成的网格总量约为１　５００万。旋翼非定常计算时

间步长为旋翼旋转１°的时间，内迭代步数为３０，
计算总周期达到２０圈。

图１０　Ｍａｒｙｌａｎｄ共轴刚性双旋翼模型

Ｆｉｇ．１０　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　Ｍａｒｙｌａｎｄ　ｃｏａｘｉａｌ　ｒｉｇｉｄ　ｒｏｔｏｒ

图１１为机身纵剖面的压力 分 布 云 图。从 图

中可以清楚看到共轴刚性双旋翼流场计算，滑移

网格交接面上的流场信息传递是连续的。

图１１　Ｍａｒｙｌａｎｄ共轴刚性双旋翼表面压力分布图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｍａｒｙｌａｎｄ

ｃｏａｘｉａｌ　ｒｉｇｉｄ　ｒｏｔｏｒ

图１２和图１３分别是共轴刚 性 双 旋 翼 上、下

桨盘的瞬时诱导速度云图，图中Ｖｉ 为桨盘轴向诱

导速度。由图可以看出，单独共轴刚性双旋翼的

上下桨盘诱导速度均大于带有机身时上下桨盘的

诱导速度，这是由于旋翼下方的机身对于旋翼下

洗流产生阻滞作用所造成的，并且机身对于下旋

翼的干扰更明显。
共轴刚性双旋翼的扭矩系数Ｃｑ，拉力系数Ｃｔ

以及悬停效率η，如式（６）～式（８）所示，计算结果

如表１所示。

２８３２
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图１２　共轴刚性双旋翼上桨盘瞬时诱导速度云图

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ　ｉｎｄｕｃｅｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｌｏｕｄ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｕｐｐｅｒ　ｃｏａｘｉａｌ　ｒｉｇｉｄ　ｒｏｔｏｒ　ｄｉｓｋ

图１３　共轴刚性双旋翼下桨盘瞬时诱导速度云图

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ　ｉｎｄｕｃｅｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｌｏｕｄ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｌｏｗｅｒ　ｃｏａｘｉａｌ　ｒｉｇｉｄ　ｒｏｔｏｒ　ｄｉｓｋ

表１　不同状态下旋翼Ｃｑ、Ｃｔ、η表

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｑ，Ｃｔ，ηｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｔａｔｅｓ

总距角／

（°）
状态 Ｃｔ Ｃｑ η

Δη／

％

６ 单独旋翼 ０．００４　２　０．０００　８２　０．２３４　７

６ 带有机身 ０．００４　３　０．０００　８１　０．２４６　２　 ４．９

８ 单独旋翼 ０．００７　２　０．００１　１９　０．３６３　０

８ 带有机身 ０．００７　４　０．００１　１８　０．３８１　５　 ５．０９

１０ 单独旋翼 ０．０１０　９　０．００１　６１　０．４９６　７

１０ 带有机身 ０．０１１　２　０．００１　５９　０．５２７　１　 ６．１３

１２ 单独旋翼 ０．０１３　３　０．００１　９１　０．５６７　８

１２ 带有机身 ０．０１３　９　０．００１　９０　０．６０９　９　 ６．９０

Ｃｑ＝ Ｑ
ρπＲ

２（ΩＲ）２　Ｒ
（６）

Ｃｔ＝ Ｔ
ρπＲ

２（ΩＲ）２　Ｒ
（７）

η＝
（Ｃｔ）３／２

槡２Ｃｑ
（８）

式中Ｑ为扭矩，Ｔ为拉力，Ω为旋翼角速度，Ｒ为

旋翼半径。

从表１可以看出没有机身干扰时，共 轴 刚 性

双旋翼的悬停效率都高于同一状态下有机身干扰

时的悬停 效 率。桨 叶 总 距 角 为６°、８°、１０°和１２°
时，悬停效率分别增加了４．９０％、５．０９％、６．１３％
和６．９０％。随着拉力系数的增大，机身对于旋翼

性能的影响有所增加，这也说明在直升机设计过

程中需要考虑机身干扰的影响。
为了探究旋翼悬停效率增大的原因，选 取 总

距角为１０°的悬停状态进行计算，对有／无机身干

扰的不同方位角的桨叶展向各截面的升力系数进

行分析。图１４是不同方位角的旋翼各截面的升

力系数对比，Ｃｌ 为升力系数。
其中方位角是以上旋翼的方位角作 为 标 准。

由于 旋 翼 流 场 在０°～１８０°方 位 角 的 变 化 与 在

３６０°～１８０°方位 角 的 变 化 有 相 似 性，因 此 文 中 只

展示０°～１８０°方 位 角 的 变 化 情 况。可 以 看 到，当

０°方位角时，有／无机身旋翼不同截面升力系数变

化明显；在１８０°方 位 角 时，在 靠 近 桨 根 部 分 有 略

微变化；而４５°和９０°方位角时，有／无机身桨叶不

同截面升力系数变化很小。当存在机身干扰时，

３８３２
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图１４　不同方位角的旋翼各截面的升力系数

Ｆｉｇ．１４　Ｌｉｆｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｚｉｍｕｔｈｓ

上旋翼桨叶不同截面升力系数相比没有机身干扰

时的变化很小，而下旋翼桨叶不同截面升力系数

比没有机身干扰时的大，并且靠近桨根的升力系

数增量大于桨尖部分。

图１５是下旋翼桨叶分别位于０°和１８０°，上旋

翼桨叶 分 别 位 于９０°和２７０°时，机 身 对 称 面 顶 端

线的表面压力系数分布，横坐标ｘ／Ｌ表示机身的

相对位置，Ｌ为机身长度。可以看出在机头、尾梁

前端和末端等截面积发生突变的部位，机身表面

压力系数发生了突变，使得机身的气动力和气动

力矩发生突变。由于旋翼旋转产生的气动力和力

矩是高度非定常的，会对直升机的动稳定性产生

影响。因此，在设计直升机控制系统时，也应该考

虑旋翼与机身之间的气动干扰。

图１６是下旋翼桨叶位于方位角为０°时，桨叶

各截面的表面压力系数对比图。可以看到ｒ／Ｒ＝

０．３，０．６截面 的 表 面 压 力 系 数 增 量 比ｒ／Ｒ＝０．９
截面的增量更大，并且位于机身上方的桨叶升力

系数增量 比 位 于 尾 梁 上 方 的 桨 叶 升 力 系 数 增 量

更大。

图１５　机身顶端线的压力系数分布

Ｆｉｇ．１５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｏｐ　ｌｉｎｅ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｕｓｅｌａｇｅ

４８３２
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图１６　方位角为０°时桨叶各截面的表面压力系数分布

Ｆｉｇ．１６　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ａｔ　０°ａｚｉｍｕｔｈ

４　结　论

本文采 用 滑 移 网 格 技 术 求 解 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ
方程的方法对共轴刚性双旋翼／机身气动干扰问

题进行数值模拟研究，可以得到以下结论：

１）通 过 对 Ｃ－Ｔ旋 翼、Ｒｏｂｉｎ直 升 机、Ｍａｒｙ－
ｌａｎｄ直 升 机 以 及 共 轴 双 旋 翼 Ｈａｒｒｉｎｇｔｏｎ　２等 标

准算例进行计算，验证了本文的数值模拟方法能

够很好地应用于共轴刚性双旋翼／机身干扰流场

的模拟。

２）悬停状态下由于机身阻滞作用的影响，共
轴刚性双旋翼 的 悬 停 效 率 增 加５％左 右，并 且 随

着拉力系数的增大，机身对于共轴刚双性旋翼的

气动性能的影响增强，使得悬停效率增益更大。

３）旋翼的 悬 停 效 率 增 益 主 要 来 源 于 下 旋 翼

０°方位角附近 的 桨 叶 拉 力 系 数 的 增 大，并 且 呈 现

出 远 离 桨 叶 根 部 的 拉 力 系 数 增 量 逐 渐 减 小 的

趋势。
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