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【摘要】　介绍了无尾桨概念及带环量控制尾梁的直升机模型在风洞中和旋翼下的测压实验,主要

研究动量系数和缝隙几何参数对圆柱尾梁上气动力的影响; 另外, 对环量控制尾梁上的流动状态

也进行了显示实验。通过对实验结果的分析, 研究环量控制尾梁的原理及应用。
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1　引　言

　　无尾桨利用环量控制尾梁提供平衡反扭矩所需的力,从而取消了尾桨,从根本上解决了由

于尾桨给直升机带来的各种问题。其结构简单、安全性好、改善了可靠性和维护性、减少了直升

机的振动和噪声, 操纵性能提高,特别适用于武装直升机的飞行要求。

无尾桨概念由麦克唐纳—道格拉斯直升机公司提出,无尾桨系统主要是通过环量控制尾

梁,将旋翼尾流的动能转换成平衡反扭矩的侧力,并利用尾梁尾部的直接喷气锥提供的喷气推

力进行航向操纵
[ 1]

,其主要部分是环量控制尾梁。尾梁上环量的大小,亦即侧力的大小,由喷气

动量系数控制。喷气动量系数 C�定义为缝隙动量和外部来流动量之比,表示为[ 2] :

Cp = 2( �j /�0 ) ( h/ D ) ( V j / V 0 ) 2

　　本文主要通过模型试验,研究环量控制原理,并通过压力分布测量、流场显示,研究参数对

环量控制的影响。

2　模型实验

　　带环量控制尾梁的直升机模型关键部分是尾梁(图 1)。尾梁和机身通过一钢管套在一起

图 1　无尾桨直升机模型

, 尾梁可相对机身转动, 以改变缝隙位

置。圆柱形尾梁表面开了两条狭缝,两缝

相距 70°, 最初宽度分别为 h1= 0. 9 mm

和 h2= 0. 5 mm(以下 h为单缝时的缝隙

高度,  、 1、 2 为缝隙相对来流的方位
角) ,后将第 2条缝扩为 1. 4 mm ,两缝平

行。在尾梁上取二截面,每一截面沿周向

每隔 10°布置一测压孔, 测压孔与表面



垂直。尾梁直径 100 mm,来流速度 15 m/ s,实验Reynolds 数为 Re= D×V 0/!= 1. 0232×10
5
,

和工程应用的 Reynolds属同一数量级。但由于旋翼下洗流比较紊乱,对分离点位置影响较大,

风洞实验的结果并不能直接应用于工程,而旋翼下的实验结果则和实际情况非常相近。

实验要求在各种状态下测出指定截面的表面压力分布 Cp ,来流速度 V 0和缝的喷流速度

V j , 并对尾梁表面(特别是机身处)流场进行显示拍照。本实验在南航六系低速实验风洞中完

成,为了验证风洞实验结果并证明环量控制尾梁的可行性,又将直升机模型置于南航直升机研

究所 1. 1M 旋翼模型进行了实验。

3　实验结果及分析

　　本实验包括了环理控制尾梁上气动力随缝隙的数目、大小和位置以及动量系数和来流速

度等基本参数的变化情况, 并绘成曲线。绘制曲线的数据如不作说明均取自于中间截面。

3. 1　尾梁表面的压力分布

　　图 2是本实验测出的尾梁表面压力分布图,其中 Cp= 0时与文献[ 3]中给出的亚临界雷诺

数绕流圆柱体表面的压力分布曲线趋势完全相同,这说明本实验是准确可信的。

图 2　尾梁上的压力分布(风洞实验)

由于分离区的压力基本不变, 从压力分布图

中可以找出分离点。在风洞实验中,不喷气时分离

点在 75°附近, 而旋翼实验则显示分离点远在 75°

之后。这是因为, 分离点不但与雷诺数有关,还与

来流紊流度和表面粗糙度有关,旋翼下洗流是旋

转着的极不稳定的气流,也就是说其紊流度较高。

虽然雷诺数较低,但紊乱的气流使尾梁表面边界

层在分离前就已由层流过渡到紊流, 使分离点后

移,同时引起负压增大。

从图 2可以看出, 没有环量控制时,尾梁表面

两侧的压力分布基本对称, 不存在侧向力; 有环量控制时,喷流给尾梁表面边界层增加能量,局

部负压大大提高,分离点移至 175°, 处在 90°一侧的尾梁表面的负压显著增加, 而另一侧的压

力基本不变, 结果产生指向负压大的一侧的气动力。

3. 2　动量系数和来流速度的影响

　　动量系数对环量控制气动效率起着重要作用, 来流速度的变化也反映在这一参数中。图 3

表明 C l 随 Cp 的增大而增加(○ h = 1. 4 mm,  = 140°; □ h= 1. 4 mm ,  = 100°; △ h1= 0. 9

mm , h2= 0. 5 mm ,  1= 90°,  2= 140°) ,显然动量系数增加时,补充的能量更多,克服摩擦和压差

阻力的能力更大, 使分离点后移,产生的气动力增加。

动量系数越大, 气动效率越高, 但并不是 Cp 越大越好,因为 Cp 越大, 供气需要的功率越

大,功率不可能无限制地增加, 如果能用最小的功率产生最好的效果, 对应的动量系数无疑是

最好的。由图 3中可知 Cp 选在 0. 4左右经济性更好。图中带○的曲线为旋翼实验的结果。

3. 3　缝隙几何参数的影响

　　缝隙几何参数包括缝隙数目、大小和位置, 下面分别加以讨论。

图 4中第 3、4两条曲线为在动量系数相同,缝总宽相同的条件下,单、双缝时 Cl随缝隙方
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位角的变化情况(○ h= 0. 5 mm ; + h= 0. 9 mm ;□ h= 1. 4 mm ;△ h1 = 0. 9 mm, h2= 0. 5

mm ; * h1= 0. 9 mm, h2= 1. 4 mm) ,可见双缝比单缝的效果大大提高,且双缝随方位角的变化

比较平缓, 这一点在实际应用中非常重要,因为直升机飞行状态的复杂性,旋翼下洗流的方向

不断变化,缝隙相对来流的方向也在变化, 这一变化不应使环量控制尾梁上的侧向力发生太大

的改变。单缝时 C l 随缝隙相对来流的位置变化剧烈,对直升机不适用。

图 3　动量系数的影响 图 4　缝隙位置的影响

从图 4中还可看出单缝时  = 100°时效果最好, 和分离点位置 75°相差 25°, 这是由于喷流

的引射作用, 使分离点后移并推迟到 170°(图 2)。双缝时, C l 随  变化平缓,且方位角越大, 越

有增大的趋势, 可能第 1条缝起到主要作用,因此它相对分离点的位置很重要,从单缝得出的

最佳位置在 100°,该曲线显示,第 1条缝方位角最大只到 90°。

由于实验条件及气流状态不一样,在风洞中得出的最佳位置在旋翼下并不相同,不同的原

因在于分离点位置不同。通常缝隙越小,环量控制效率越高(图 4)。但当缝隙小到一定程度, Cl

将迅速减小
[ 4]

,且所需功率急剧增加。

3. 4　流场显示

　　从图 5中可看出, 靠近机身的截面升力系数大大低于中间截面的升力系数(图中△为截面

2; ○为截面 1)。这是因为一方面在缝隙边缘,喷出的气流除沿尾梁表面周向流动外,还有一个

沿轴向外泄分量,且受边缘空气的影响, 阻力增加, 造成能量损失; 另一方面, 风洞气流吹到机

身上,沿机身表面向尾梁流动,干扰尾梁上的控制气流,产生分离, 降低了环量控制效率。

图 5　两截面的比较( C�= 0. 4)
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为了更全面地了解整个尾梁上的流动情况,还在风洞中作了尾梁表面流场显示实验。流场

显示的现象和测量结果完全相符。

图 6a 是没有喷气时圆柱体尾梁处于气流中( V 0= 15 m / s)时表面的流场,图中线束的状态

清楚显示出, 气流分离较早,在尾梁下面存在大面积的分离处。图中第 1条缝处在距顶部中心

70°的位置, 而分离点就在第 1条缝下面, 约 75°,这和前面由压力分布图得出的分离点位置完

图 6　流场显示

全一样。当缝隙位于 100°时(图 6b) , 整个尾梁侧部流动稳定有序, 说明此时的环量控制效果较

好。但在尾梁两端和机身连接处仍存在着分离现象,这正显示出三维流动的真实状况。

4　实验总结

　　( 1)环量控制原理可以十分有效地应用于直升机尾梁; ( 2)将环量控制原理应用于尾梁时,

应考虑尾梁工作条件和以下参数:雷诺数、动量系数和几何参数; ( 3)考虑到环量控制效率和经

济性,动量系数选在 0. 4左右比较好; ( 4)双缝明显比单缝好, 且双缝气动特性随缝隙位置变化

幅度小,更适用于直升机各种飞行状态下变化复杂的尾流环境; ( 5)缝隙位置与分离点位置密

切相关,而分离点又与雷诺数、来流紊流度和尾梁表面光洁度有关。在具体应用中,缝隙位置的

选取应通过实验来确定。
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