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一种计算螺旋桨性能的高效升力线法

北航螺旋桨研究发展中心　　陈泽民　潘杰元

【摘要】　本文提供了一种能有效计算螺旋桨性能的方法。方法的特点在于: ( 1) 边界条件中利用

了中弧面上的局部斜率以代替平面边界条件, 使本方法适用于具有较大弯度翼型的螺旋桨 ; ( 2)用

近似解析式与数值积分结合起来计算螺旋形尾涡产生的诱导速度, 在保证精度的条件下, 使计算

工作量降低到原有的 10% ; ( 3) 利用翼型的升阻特性考虑翼型阻力及压缩性影响。利用本方法对

某型飞机的螺旋桨进行了计算, 并与实验数据作了比较, 在进距比不太小的情况下, 计算结果与

实验数据符合很好。

一、前　　言

　　经典的螺旋桨理论中, 在欧美各国应用最广的是以 Go ldstein理论为基础的片条理论, 在

苏联则采用儒可夫斯基所开创的升力线理论。七十年代以来, 能源危机为螺旋桨的发展带来

新的动力, 传统的计算方法已不能满足高速、高效螺旋桨发展的需要。文献 [ 1～4] 提出了

改进的升力线模型及计算方法, 但这些方法均存在一定的缺点, 妨碍其实际的应用。Chang
[ 5]

在利用所提模型计算尾涡的影响系数时, 将螺旋形尾涡分成许多微段分别用 Biot- Savart 公

式计算其诱导速度, 由于计算工作量大, 尾涡长度只取到螺旋角 �= 20�的一段, 精度很差。

Baskin
[ 6]
则为使绝对误差不超过 10

- 4
, 需要计算几千转尾涡长度的影响, 计算工作量很大。本

方法利用计算螺旋形涡影响系数的近似公式与数值积分结合起来[ 7～10] , 使计算工作量降为原

有的 10%。

在文献 [ 4] 中, 利用所提的升力线模型计算了几个螺旋桨的性能, 计算中在控制点处用

了平板边界条件。计算结果表明, 当翼型弯度较大时, 计算与实验结果相差很大。因此改用

升力面来计算, 虽然结果有所改善, 但计算工作量大大增加。本方法中利用中弧面上的局部

斜率来代替平面边界条件, 大大改进了计算结果的准确性。

升力线理论就其本质而言不考虑粘性和压缩性。近年来为了研究高速螺旋桨的需要, 还

发展了一些基于Euler 方程的数值方法, 虽然这些方法计算工作量很大, 但由于计算中未考虑

粘性, 计算结果仍然不理想。本方法中, 在升力线理论的基础上, 利用翼型的二维升阻特性

来考虑粘性和压缩性的影响, 取得较好的结果。

利用本文提供的方法和程序, 计算了某型飞机的螺旋桨。结果表明, 在进距比不太大的

情况下, 计算结果与实验数据符合良好, 特别是效率曲线, 二者几乎完全一致。小进距比时

应该考虑尾流的收缩, 改进工作正在进行中。

二、升力线分析

　　在升力线分析中假设每一个螺旋桨叶用径向为变强度的附着涡来代替, 变强度的附着涡

引起尾涡线从桨叶拖出去并在下游形成一张螺旋桨形涡面。由整个螺旋桨涡系引起的诱导速



度用Bio t- Savart定理计算, 通过在控制点上满足物面边界条件可以确定桨叶上的环量分布。

有了环量以后, 根据Kutta- Jourkow ski关系式可以求得每一微段涡元的升力, 在考虑截面阻

力以后, 可以求得螺旋桨的拉力系数 CT , 功率系数 CP 及螺旋桨效率  。
1. 尾涡线方程及控制点的选取　我们把附着涡分成有限段, 每段附着涡为等强度, 尾涡

从每段两端点即节点 ( XN i , YN i , ZN i) 与 ( XN i+ 1 , YN i+ 1 , ZN i+ 1) 处拖出, 每条拖出的

涡线为等螺距的螺旋线, 从而形成螺旋形马蹄涡。螺旋涡线方程为:

x = r co s�　, 　y = r sin�　,　z = ( V∞ / !R )�
其中 r 为螺旋桨径向位置, V∞为自由来流速度, R 为螺旋桨半径, !为螺旋桨旋转角速度, �
为旋转角, ( x , y , z ) 为相对于 R 的无量纲量, x 为螺旋桨桨叶的展向, z 为轴向。

我们把附着涡布在四分之一弦线处, 控制点布在四分之三弦线处, 它们都在桨叶的平均

中弧面上。

2. 诱导速度的计算　第 i个强度为 ∀ i 的螺旋马蹄涡对第 j 个控制点 ( XC j , YC j , ZC j )

产生的诱导速度分为附着涡和尾涡产生的诱导速度两部分。

( a) 附着涡线产生的诱导速度　设附着涡起点为 ( XL , YL , ZL ) , 终点为 ( XT , YT ,

ZT ) 则这段附着涡线在控制点 ( XC j , YC j , ZCj ) 处产生的诱导速度为

u j / V∞ = ( ∀ i/ 4�R V∞ )FUB i j　　　v j / V∞ = ( ∀ i/ 4�R V∞ )FVB ij　　　w j / V∞ = ( ∀ i/ 4�RV ∞ )FWB ij

其中 FUB ij = 〔( YL - YC j ) ( ZT - ZL ) - ( ZL - ZC j ) ( YT - YL )〕I

FV B ij = 〔( ZL - ZC j ) ( X T - XL ) - ( X L - X Cj ) ( ZT - ZL )〕I

FWB ij = 〔( XL - XC j ) ( YT - YL ) - ( YL - YC j ) ( X T - XL )〕I

I = 〔1/ ( ac - bb)〕{〔( a + b) / a + 2b + c〕- ( b/ c ) }

a = ( X T - XL ) 2 + ( YT - YL ) 2 + ( ZT - ZL ) 2

b = ( XT - X L ) ( XL - XC j ) + ( YT - YL ) ( YL - YCj ) + ( ZT - ZL ) ( ZL - ZC j )

c = ( XL - XC j ) 2 + ( YL - YC j ) 2 + ( ZL - ZC j ) 2

　　 ( b) 螺旋涡线产生的诱导速度　设螺旋涡线的起点为 ( XN i , YN i, ZN i) , 桨叶数为B ,

则第n 个桨叶的第 i 条螺旋涡线对第 j 个控制点 ( XC j , YC j , ZC j ) 产生的诱导速度为

u j
V ∞

=
∀ i

4�RV∞FUH ij =
∀ i

4�RV∞∫
∞

o
uij d�　　　 v j

V ∞
=

∀ i
4�RV∞FV H ij =

∀ i
4�RV ∞∫

∞

o
v ij d�

w j

V∞
=

∀ i

4�RV ∞FWH ij =
∀ i

4�RV ∞∫
∞

o
w ij d�

其中 uij =
#′{ -  sin(�′+ ∃) - rsin%- 〔�+ ( ZN i - ZC j ) / #′〕 co s( �′+ ∃) }
〔 2

+ r
2
- 2r co s(�′+ ∃- %) + ( #′�+ ZN i - ZC j )

2
〕
3/ 2

v ij =
#′{ -  cos(�′+ ∃) + rcos%- 〔�+ ( ZN i - ZC j ) / #′〕 cos(�′+ ∃) }

〔 2 + r
2 - 2r cos(�′+ ∃- %) + ( #′�+ ZN i - ZC j ) 2〕3/ 2

w ij =
 2 - r cos(�′+ ∃- %)

〔 2 + r
2 - 2r cos( �′+ ∃- %) + ( #′�+ ZN i - ZCj ) 2〕3/ 2

#′= V ∞/ ( !R)　　　 = XN
2
i + YN

2
i / R　　　�′= �n + �= 2�( n - 1) / B + �

∃= arctg ( YN i / XN i)　　　%= arctg( YC j / XC j )　　　r = X C
2
j + YC

2
j / R

　　对于影响系数 FUH ij , FV H ij和 FWH ij的数值求解, 一般都采用把螺旋尾涡线离散成许
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多微段, 用 Biot-Savart公式来求解。Chang
[ 5]在计算影响系数时 �只取到 20�, Baskin

[ 6]则通

过控制绝对误差不超过 10- 4来结束影响系数的计算, 但这需要计算几千转尾涡长度的影响。

所以这种直接算法存在两个问题, 一是如果 �取得太小, 计算的精度不够, 误差太大; 二是如

果控制误差在要求的范围内, 则 �必须取得很大, 计算时间太长。为了克服以上问题, 本文采

用文献 [ 7～10] 上介绍的近似方法求解尾涡影响系数。被积函数u ij、v ij及w ij是不可积的, 它

们各有上下两条包络线, 当 �足够大时, 被积函数近似等于两包络函数和的一半, 而后者是可

积的, 可以写出积分解析式。这样, 通过把精确的被积函数的直接数值解与被积函数的包络

函数的精确解析积分解结合起来, 可以得到诱导速度的精度很高的近似解。这种方法大大缩

短了计算时间, 这对需多次求诱导速度的情况尤为重要。本文的升力线计算中大部分计算时

间花在求诱导速度上, 采用了此方法后, 计算时间只需原有的 10%。于是, 控制点 j 的总诱

导速度为

uj
V ∞

= �
M

i= 1

∀ i
4�RV∞FU ij　　　

v j
V ∞

= �
M

i= 1

∀ i

4�RV ∞FV ij　　　
w j

V ∞
= �

M

i= 1

∀ i
4�RV ∞FW ij

　　其中M 为节点总数。

FU ij = �
B

n= 1

(FUH i+ 1, j - FUH i j + FUB i j ) n　　FV i j = FV ij = �
B

n= 1

( FVH i+ 1, j - F VH i j + FVB i j ) n

FW ij = FW ij = �
B

n= 1
( FWH i+ 1, j - FWH ij + FWB ij ) n

　　3. 边界条件　边界条件为在物面上垂直物面的速度分量为零, 即 v
�

·n
�

= 0。在控制点 j

上的速度为

v
�

/ V∞ = ( u j / V ∞ - !YN j / V∞ ) i
�

+ ( v j / V ∞ + !XN j / V ∞) j
�

+ ( 1 + w j / V ∞ ) k
�

把控制点布在桨叶中弧面上, 设桨叶中弧面方程为 Z= f ( X , Y ) 则中弧面的法向方向为

n
�

=  ( Z - f ( X , Y ) ) = - f X i
�

- f Y j
�

+ k
�

　　于是, 第 j 个控制点上满足物面边界条件可以写为

u j
V ∞

( f X ) j +
v j
V ∞

( f Y) j -
w j

V ∞
=

!YN j

V ∞
( f X ) j -

!XN j

V∞
( f Y) j + 1

　　把诱导速度 uj、v j 及w j 的值代入上式, 有

�
M

i= 1

∀ i
4�RV ∞〔FU ij ( f X ) j + FV ij ( f Y ) j - FW ij〕=

!YN i

V∞
( f X ) j -

!XN i

V∞
( f Y) j + 1

　　求解上面这组线性方程组, 我们可以得到 ∀ i / 4�RV ∞的值。
有了 ∀ i / 4�RV∞后, 按同样的方法可求得升力线上的诱导速度, 加上来流速度和旋转速

度, 得到总速度。我们由 Kutta-Joukow ski关系式求每涡元所受的力, 并考虑带压缩性修正的

翼型阻力系数 Cd 和升力系数 CL , 可以求得螺旋桨拉力系数为

CT = �
M

i= 1

B�3 V ∞

!R

2 ∀ i
4�V ∞R

!R
V∞
XM i +

v i
V ∞

( XN i+ 1 - X N i)　　　

-
ui
V∞

- !R
V ∞
YM i( YN i+ 1 - YN i ) -

Cd
CL

1 +
w i

V∞
�S

螺旋桨的功率系数为

CP = �
M

i= 1

B�4 V ∞

!R

2

� ∀ i
4�RV ∞ 1 +

w i

V∞
�( X N i+ 1 - XN i)　　　　　　　　
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-
ui
V∞

-
!R
V ∞
YM i ( ZN i+ 1 - ZN i ) +

Cd
CL

V i
V∞

+
!R
V ∞
X M i �S �XM i

-
!R
V ∞
X M i +

V i
V∞

( ZN i+ 1 - ZN i) - 1 +
w i

V∞
�( YN i+ 1 - YN i )

+
Cd

CL
ui

V∞
-

!R
V ∞
�S YM i

其中X M i = ( X N i+ 1 + XN i ) / 2　YM i = ( YN i+ 1 + YN i ) / 2　ZM i = ( ZN i+ 1 + ZN i) / 2

S = 〔( XN i+ 1 - XN i )
2
+ ( YN i+ 1 - YN i)

2
+ ( ZN i+ 1 - ZN i )

2
〕
1/ 2

于是螺旋桨效率为:  = ( CT / CP ) ·J , J= � ( V ∞/ !R) 为螺旋桨进距比。

三、计 算 结 果

　　根据以上所述方法, 本文编写了计算任意桨叶数、任意形状的螺旋桨性能的通用 FOR-

TRAN 程序, 并结合实际计算了某飞机螺旋桨的性能。该桨采用当前先进的螺旋翼型, 并在

3m×3m 的单回流闭口风洞里做了实验, 得到该桨的气动性能数据。

图 1至图 3给出了桨叶角 &= 20°时的拉力系数 CT、功率系数 CP 及效率  在不同进距比
J 下的实验值与计算值 ( “—”实验结果, “△”本文计算结果, “○”文献 [ 4] 计算结果)。

可见与文献 [ 4] 相比计算结果大大改进, 结果与实验值符合很好。

图 1　拉力系数曲线 图 2　功率系数曲线

图 3　效率系数曲线 图 4　拉力系数曲线

图 4至图 6给出了桨叶角 &= 35°时的性能数据的实验结果与计算结果。在进距比 J 较小

时, 功率系数CP 及拉力系数 CT 与实验结果相比较, 比进距比 J 较大时误差大。总的来说, 计

算结果与实验结果吻合较好。这是由于本文采用的尾涡模型为等桨距, 没有考虑尾涡的收缩。
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为了能在进距比 J 较小时的重载情况下更准确地计算螺旋桨性能, 必须考虑尾涡的收缩。

图 5　功率系数曲线 图 6　效率系数曲线

四、结　　论

　　1. 采用升力线法计算螺旋桨性能, 把控制点布在平均中弧面上所得的计算结果与实验结

果相比, 符合很好。

2. 在尾涡诱导速度计算中采用了把精确的被积函数的直接数值解与被积函数的包络函数

的精确解析积分解结合起来的近似算法后, 大大地减少了计算时间。

3. 在重载小进距比时性能数据的计算值与实验值的偏差比进距比较大时大。

4. 本文采用的升力线算法计算时间短, 能够计算任意桨叶数、任意形状的螺旋桨性能。

计算结果与实验结果比较说明此方法能够适用于螺旋桨的性能预测。
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SPECIAL SECTION: AERIAL PROPELLER
EDITORIAL NOTE　　　　The Aerial Propeller Research and Development Cen-
ter ( APRDC) o f BUAA ( Beijing Univ ersity of A eronaut ics and Astronaut ics) has
set up a preliminar y computer-based designing sy stem for metal aerial propellers
and carr ied out a series of basic resear ches fo r this purpo se. Some original w orks
chosen from them are presented in this sect ion.

AEROELASTIC STABILITY ANALYSIS OF
AERIAL PROPELLERS
Zhou Sheng ( APRDC, BUAA)

ABSTRACT　　　　At present , in respect o f propellers of chinese commercial air-
planes, stall flut ter deserves ex tra at tent ion. In our designing subsy stem both empirical
method and numerical simulat ion are emplo yed for predict ing the onset of stall flut ter . In the
empirical method, thr ee nondimensional parameters at char acter ist ic sect ion of the pr opeller
are used, i. e. r educed frequancy、inlet relat ive Mach number and incidence parameter. T he
numerical simulat ion is based on st rip assumption. At the st rip sect ions o f a propeller , the
t ransonic unsteady f low is considered to be induced by its oscillat ing blades. In calculation o f
aer odynamic damping , a simple eng ineering model is applied to consider ing the large scale r e-
gion o f flow separ at ion at the blade suct ion surface. The results of numerical simulat ion for
a new designed pr opeller ar e g iven. The variat ions of incidence and inlet relat ive Mach num-
ber at the char acter ist ic sect ion w ith aircraf t fl ig ht velocity are shown in Fig. 1 and 2. T he
dependence of the aerodynam ic damping of the propeller on the incidence at the characterist ic
sect ion in Fig . 3 co rresponds to the take-o ff regime o f the airplane. It is show n that there is
no danger of the stall flut ter onset in this case. The spanw ise dist ribut ion of the incidence un-
der the take-o ff regime is also g iv en in Fig . 4. According to the whole f light envelope of the
airplane, the greatest possibility of aeroelast ic instabil ity of the propeller co rresponds to the
gr ound stat ic state of the airplane. A t the ground stat ic regime the incidence of the character-
ist ic sect ion is 9. 96°. But the results of the numerical simulat ion show that ther e is no onset
of the stall flut ter in this case. This conclusion has been test ified by the long term tests of the
new designed propeller.

EFFICIENT LIFTING LINE METHOD FOR
COMPUTING PERFORMANCE OF PROPELLER

Chen Zemin and Pan Jieyuan ( APRDC, BUAA)
ABSTRACT　　　　A n eff icient lift ing line method has been developed for comput ing

the per formance of propeller . The present method features: 1. T he local gradient on the mean
camber surface is used as a boundary condit ion instead o f plane boundary condit ion so as to
make the method applicable fo r propellers with large camber airfoil; 2. A ver y good appr oxi-
mat ion of the velocit ies induced by semi-infinite helical vortex l ines is obtained by a combina-
tion of dir ect numer ical integ ration of the exact integrand and exact analyt ical integrat ion o f
it s enveloped funct ions, so that the requir ed comput ing t ime is reduced to only about 10% o f
the orig inal one; 3. The ef fects of blade section drag and compressibility have been considered
in the computation o f the pr opeller perfo rmance compar ison of analy t ical and experimental
results for a propeller are presented. It demonst rates the validity of the computat ional r e-
sults, when the advance rat io is not to o small.


