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螺旋桨性能的自由尾涡分析法计算

北京航空航天大学螺旋桨研究发展中心　　陈泽民
* *
　潘杰元

【摘要】　采用自由尾涡分析方法,把螺旋桨的尾涡模型分为近涡区和远涡区两部分,计算了在不

同进距比情况下的螺旋桨性能。在小进距比的重载情况,螺旋桨尾涡的收缩对螺旋桨的性能影响

较大。根据升力线理论采用自由尾涡分析方法考虑尾涡收缩, 改进了小进距比情况下的计算结果,

使得在所有情况下螺旋桨性能的计算结果和实验结果符合很好。
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1　前　言

　　在进距比较大时的轻载情况下,文献[ 1]用升力线理论对多桨叶螺旋桨的性能进行了计

算,其中拖出的尾涡模型假设为不收缩的等半径等螺距的螺旋线, 结果同实验吻合较好。但是

在螺旋桨进距比较小时的重载情况下, 如仍用不收缩的尾涡模型计算螺旋桨性能将与实际结

果有较大的误差。文献[ 2]对不同的工作条件下的螺旋桨尾涡进行了大量的实验研究,得到了

螺旋桨尾涡几何形状的经验性的解析表达式,并采用自由尾涡分析的方法,对螺旋桨的尾涡进

行了数值研究。该文中螺旋桨的尾涡模型分为近涡区和远涡区两部分,远涡区的尾涡模型用半

无穷等涡量强度的涡柱面来模拟。考虑到自由尾涡分析的计算量很大,并且相当部分时间花在

计算远涡区对近涡区中涡线上点的诱导速度上面,本文用半无穷等半径等螺距的螺旋涡线来

模拟远涡区的尾涡,用快速的近似算法
[ 3]
计算远涡区所产生的诱导速度,并结合升力线理论计

算了不同进距比下的螺旋桨性能,改进了小进距比下的计算结果。

2　尾涡的几何模型以及初始形状的给出

　　螺旋桨每一个桨叶用布在四分之一弦线处的一条变强度的附着涡线来代替,由于附着涡

强度的变化引起尾涡从桨叶拖出并在下游形成一张螺旋型的涡面。在实际处理时,整条附着涡

线分成有限段,每段涡的强度不变,尾涡用从每段两端点拖出的离散涡线组成。在螺旋桨的自

由尾涡分析中, 尾涡几何形状在求解过程中是变化的,最后的尾涡位置要通过迭代计算求得。

初始几何位置给的好坏直接影响迭代的收敛速度。我们把尾涡模型分成近涡区和远涡区两部

分。在近涡区,桨尖涡的初始几何形状可以根据实验得到的半经验性的解析表达式以下列形式

给出[ 2]。

径向 r t/ R = A + ( 1 - A ) e
- �/ B
　　　　0≤ �≤ �s ( 1)　

轴向 Z t/ R =
K 1 (�/�b) 0≤ �≤ �b

K 1 + K 2 (�/�b) �b≤ �≤ �s

( 2)　
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其中 R 为螺旋桨桨叶的半径, r t , Z t 分别为桨尖涡的径向和轴向位置, �为方位角(°)。A、B、

K 1、K 2为与安装角、进距比及螺旋桨形状有关的系数。�b 称方位角的周期,如果螺旋桨的桨叶

数为 b、�b为= 360/ b。�s为远涡区方位角起始位置, 即在实验中对应于桨尖涡开始出现不稳定

的位置。

对于内侧涡面,假设初始尾涡形状的径向位置 rVS和轴向位置 ZVS可以表达为

径向 r VS / R = ( r b/ R) ( r t/ R ) 0≤ �≤ �s ( 3)　

轴向 ZVS / R = ( J / 180)� 0≤ �≤ �s ( 4)　

其中 J 为进距比, r b为尾涡拖出处的径向位置。对于从方位角 �s处开始的远涡区尾涡,本文用

半无穷等半径等螺距的螺旋涡线来模拟,半径的大小取为近涡区尾涡线上最后一点的径向距

离,而螺距则取为近涡区尾涡线上最后一段涡线所对应的螺距大小。

3　尾涡系产生的诱导速度及自由尾涡分析的计算

　　自由尾涡模型的概念是让尾涡在来流和自身的诱导速度影响下自由移动达到其最后位

置。在计算近涡区尾涡产生的诱导速度时,用离散的直线涡段相连接来近似尾涡线的作用。附

着涡以及离散的直线尾涡段对任一点 P 产生的诱导速度用Bio t- Savart 公式计算。当 P 点位

于第 j 段涡段上时,不能再用直线涡模拟该涡段,应当考虑该涡段自身的诱导速度。为此,将该

涡段用一圆弧近似,并取涡段的涡核半径为 r c。该涡段在其上 P 点的诱导速度为
[ 4] :

V = � j / 8 !R{ ln〔( 8!R/ r c) tan( ∀j / 4)〕+ ln〔( 8!R / rc) tan(∀j + 1/ 4)〕- 1/ 2} ( 5)　

图 1　∀j、∀j+ 1的定义

其中 !R 为圆弧的曲率半径, ∀j , ∀j + 1见图1所示。式( 5)在

rc/ !R� 1时适用。V 的方向为圆弧平面的法向方向。在计

算中涡核半径取为0. 01R。结果表明,所取涡核半径的大

小对计算结果的影响不是很敏感。对于远涡区半无穷等

半径等螺距螺旋涡线产生的诱导速度,文献[ 3]中有较为

详细的描述。

自由尾涡分析的计算过程如下∶( 1)由式( 1)至式

( 4)给出螺旋桨尾涡的初始位置。( 2)根据升力线理论计

算桨叶上的环量分布。( 3)计算尾涡系在近涡区尾涡中每

一直线涡段端点处轴向、径向和周向的诱导速度 V Z
i , j
,

V r
i , j
和 V �

i , j
, 其中下标 i, j 表示第 i条尾涡线上的第 j 个

位置点。( 4)在近涡区,把轴向分成若干等分,假设每等分的轴向距离为△Z,△Z 在自由尾涡

分析的过程中保持不变。△Z的选取应使直线涡段相连后能够很好地模拟桨叶后拖出的尾涡

的作用。设螺旋桨的前进速度为 V∞ ,旋转角速度为 #。第 i条涡线上第 j - 1个位置点在轴向

推进△Z 所需的时间可以用△t= △Z/ ( V ∞+ V Z
i , j - 1)求得。于是经过△t时间后新的位置点为

r i, j= r i, j- 1+ V r
i , j - 1
△t , �i, j= �i, j - 1+ ( # + V�

i , j- 1
/ r i, j- 1 ) ( 180△t / ) , Z i, j= Z i, j - 1+ △Z。用上四式

得到了新的尾涡系的几何位置。( 5)基于新的几何位置,重复步骤( 3)到( 4)的计算,直到尾涡系

的几何位置与前一次迭代的结果相差很小为止。( 6)根据上一步得到的尾涡系的几何位置用升

力线理论求出新的环量分布,重复步骤( 3)到( 5)的计算, 直到环量分布收敛为止。( 7)由桨叶上

的环量分布和尾涡系的几何位置求出螺旋桨的拉力系数 CT、功率系数 CP、效率系数 ∃。
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4　计算结果与分析

　　本文用自由尾涡分析方法对 4桨叶的运七 200B螺旋桨在不同进距比下的尾涡几何形状

图 2　尾涡几何形状的计算结果

以及性能进行了计算。图 2给出了桨叶角%0= 20°,进距比 J= 0. 2

时其中一个桨叶后的尾涡。图 3和图 4(○自由尾涡分析,—实验

结果, △不考虑尾涡收缩)分别给出了桨叶角 %0= 20°时螺旋桨在

不同进距比下的拉力系数和功率系数的计算结果与实验结果,并

同不考虑尾涡收缩时的螺旋桨性能计算结果进行了比较。从图中

可以看出,如果不考虑螺旋桨尾涡的收缩, 在进距比不是太小的情

况下计算所得的性能结果与实验结果符合较好, 但在进距比较小

时的重载情况下计算结果与实验结果有很大的误差。采用自由尾

涡分析方法考虑尾涡收缩后,计算结果在所有进距比下都与实验

结果符合较好。

图 3　拉力系数曲线 图 4　功率系数曲线
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of inner convection within the multihole is the main f act or to make the w all temperature being low-

er.

Key words　Combust ion　Cooling　Flame tubes

APPLICATION OF DIACTUATOR DISC THEORY
TO AERODYNAMIC COMPUTATION OF AXIAL- FLOW FAN

WITH SKEWED- SWEPT ROTOR BLADES
Zhong Fangyuan, Wang Jianming, Cai Na, Li Zhong

(Dept . of Power Machinery Engineering, Shanghai Jiaotong University , Shanghai　200030)

ABSTRACT　　　　 In order t o spread the advanced t echnot ogy of aeropropfan, skew ed-

sw ept rotor blades are applied t o axial f low fan and compressor. T he diactuart or disc theory model

is adopt ed t o calculat e the main f low of the skewed-swept rot or blades in such a manner, as all

blades forces aff ect on the f irs t actuat or disc, but the radial forces of blades vanish abrupt ly on the

second actuat or disc. T hen the radial dist ribution of t he boundary layer thickness ( w ake

thickness ) on the out let surface of the rotor blade is taken as aerodynamic and aeroacoust ic charac-

teris tic vect ors . T he ef fects of t he secondary flow, endwall boundary layer, blades rot at ion and

skewed-swept regularit y ( mainly radial forces of blades) are corrected according to plane cascade

test ing s tatist ical curves . In addit ion, the result s of four calculations demonstrate the ef fect s of the

second actuator disc, radial f orce and correct ed outlet f low angle on magnitudes of t he calculation

results separately. T he aerodynamic and acoust ic tests show a good agreement of t he calculat ion re-

sult s w it h test dat a.

Key words　Blades　Blade f orces　Aerodynamic computations　Diactuat or disc theory

PROPELLER PERFORMANCE PREDICTION
WITH FREE WAKE ANALYSIS METHOD

Chen Zemin and Pan Jieyuan

( 5th Dept. , Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　 The calculations of propeller performance at dif ferent advance ratios

have been eompleted with the free w ake analysis method. T he wake is divided into near and f ar re-

gions . In the case of heavy load when the advance rat io of propeller is small, the cont ract ion of w ake

has large ef fect on the performance of the propeller. T he free wake analysis method t akes the w ake

cont raction int o account . According to lift ing lines for t he blade loading dis tribut ion, propeller per-

formance calculat ed show s a good agreement with experimental data.

Key words　Aircraft propellers　T railing vort ex　L if t line theory　Performance analysis

HIGH- SPEED CAMERA MEASUREMENT OF A GAS- SOLID
TWO- PHASE FLOW IN AN AXIAL- FLOW FAN

Wang Yunliang, Xu Zhong, Miao Yongmiao

(Dep t. of Power, Xi′an Jiaotong University , Xi′an　710049)

ABSTRACT　　　　A high-speed camera is used to measure the motion charact erist ics of

particles in an axial-flow f an. In the experiment the measurements of the motion charact erist ics of

the part icles are carried out on three circular surfaces . T he employed particles are 1mm diameter

foamed plast ic spheres. From phot o processing some valuable conclus ions are draw n as following:

( 1) In the impeller channel, the concentration of the part icles nearby the pressure side is higher,

while the suct ion side is low er. And there is an area where no part icle ex is ts . ( 2) T he traject ories

of the part icles approach to st raight lines. Some part icles collide with the pressure s ide and rebound
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