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涵道尾桨的CFD 模拟与验证

于子文, 曹义华
(北京航空航天大学 航空科学与工程学院,北京 100083)

摘要: 采用CFD (计算流体力学)方法分析在悬停和侧飞时直升机涵道尾桨的流场与性能。在轴对称的圆柱坐

标系中,用有限容积法和S IM PL E (压力耦合方程的半隐式法)算法求解定常不可压的湍流N 2S 方程。在分析
中,旋转的螺桨被描绘成沿螺桨桨叶展向分布的、与本地流动参数相关的、时间平均的动量源项,通过在N 2S
方程中加入此动量源项来替代螺桨对流体的作用。计算方法还包括涵道壁的阶梯型近似,原始变量的交错网

格, k2Ε湍流模型和涵道壁上的壁面函数法等措施。涵道尾桨的流场分析和性能预测同实验测量数据的良好

的一致性表明,这种CFD 方法可以有效的分析涵道尾桨的具体设计问题。
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Abstract: T he flow field and perfo rm ance of a helicop ter ducted ta il ro to r in hovering

and sidew ard fligh t w ere analyzed u sing CFD (Compu ta t ional F lu id D ynam ic) techn ique. A t

first the genera l govern ing equat ion s of tu rbu len t f low around ducted ta il ro to rs w ere set up ,

and then direct ly so lved by fin ite vo lum e app roach and S IM PL E (Sem i2Imp licit M ethod fo r

P ressu re2L inked Equat ion s) app roach in an ax isymm etric coo rd inate system. T he sp inn ing

fan w as rep resen ted as t im e2averaged mom en tum sou rce term s dist ribu ted along the span of

the fan w ith funct ional rela t ion sh ip to the local f low condit ion s in N 2S equat ion s. T he calcu la2
t ion m ethod also included a sta ir2step rep resen ta t ion of the sh roud, staggered grid system , the

k2Ε tu rbu lence model and w all funct ion m ethod on the sh roud. T he calcu la ted resu lts of f low

field and perfo rm ance co rrela t ion show good agreem en t w ith the m easu red data. T herefo re, it

is concluded that the num erica l sim u la t ion techn ique is p roved to be feasib le fo r analyzing de2
sign issues of ducted ta il ro to r.

Key words: aero space p ropu lsion system ; ducted ta il ro to r; tu rbu len t f low ;

num erica l sim u la t ion; mom en tum sou rce term ; w all funct ion

　　与孤立尾桨相比,直升机涵道尾桨具有更好

的空气动力特性, 更高的安全性, 以及更小的尺

寸,所以其在世界范围内得到了广泛的应用。涵道

尾桨由于涵道的存在,其滑流形式发生了很大的



变化。涵道尾桨除螺桨桨叶产生拉力外,涵道上还

产生附加拉力。涵道上的拉力由涵道入口处的逆

压所产生,最大可达总拉力的50% [1 ]。为了确定涵

道尾桨的流场,总拉力及其在螺桨桨叶和涵道上

的分配关系,本文采用的了一种新的数值模拟方

法。

在涵道尾桨的流场中存在桨- 涡干扰和壁-

涡干扰等复杂的流动现象,应把它看作湍流流动

问题。随着计算机和计算技术的飞速发展,用数值

模拟方法来研究湍流流动已形成一股极有势头的

潮流。在湍流流动的数值计算方法中,常用的是涡

粘性模式法。本文采用K 2Ε两方程湍流模型[2 ] ,并

在涵道壁上进行壁面函数法处理,通过K (湍流脉

动动能)方程和Ε(湍流能量耗散率)方程来确定湍

流粘性系数Λt。

在涵道尾桨的计算分析中,理想的做法是绕

着每一片螺桨桨叶生成旋转的高密度的贴体网

格,在此网格系统之下求解N 2S方程;但由于流动

中同时存在叶片边界层,螺桨尾迹等尺度很不相

同的区域,这样分析将超出当前的求解能力范围。

使用尾迹模型来求解也是不合理的,因为尾迹结

构会随着飞行条件和桨叶结构的改变而变化。解

决此困难的方法是对螺桨桨叶进行建模。可以根

据螺桨的工作特性建模[3 ] ,也可以用升力线理论

或布涡理论来建模[4 ] ,而用桨叶元理论来描述桨

叶载荷分布[5, 6 ]是一种更精确的建模方法。本文就

是采用第三种建模方法,把桨叶对流体的作用通

过在N 2S方程中加入动量源项 (分布的载荷)来替

代。在建模中,不把桨叶看成物面,舍去求解桨叶

附近 (如桨叶边界层)的详细流动。这样整个流动

就不存在桨叶边界层那样的小尺度区域了,可将

大量的网格点用于计算涵道尾桨的尾迹[7 ]。

目前,存在一些研究涵道尾桨的文章,但大部

分研究都只是通过工程方法来分析其性能问题,

只有少数的文章采用CFD 方法对其流场和性能

进行研究。而且,这些早期的研究也仅限于层流的

分析[8 ]。因此,这种状况需要改善。本文就是对涵

道尾桨湍流场数值模拟的一个探索性研究。

1　控制方程

　　选用柱坐标系 (z , r, Η) ,该坐标系固定在涵道

尾桨的中心, z , r, Η分别是螺桨的轴向,径向和周

向。最终所讨论的涵道尾桨流场的控制微分方程

是定常不可压、轴对称、湍流流动的N 2S方程:

　　连续方程:
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　　Η向动量方程:
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　　湍流脉动动能K 方程:
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　　湍流能量耗散率Ε方程:
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其中:
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Λe = Λ + Λt (8)

式中: v z , v r 和v Η是速度矢量V abs在3个方向上的分

量,而 p , Θ, Λ, ΛtΛe 和分别为流场的静压,密度,分

子粘性系数,湍流粘性系数和总粘性系数,而源项

S
′
z 和S
′
Η表示螺桨赋予流场z 和Η方向上的单位体

积的、时间平均的气动力。由于附加了K 2Ε两方程
模型, 所以在这一方程组中引入了 4 个系数 (c1,

c2, cΛ, cD )及2个常数 (Ρk , ΡΕ)。

采用有限容积法对控制微分方程进行离散,

而对得到的离散化方程,采用AD I(交替方向隐式

迭代)法进行求解[9 ]。在此计算分析中,使用S IM 2
PL E 算法求解流场原始变量, 即速度矢量V abs和

静压p。而这些变量也只是在涵道尾桨的轴对称

平面内,即 z 2r平面上解出。本文采用交错网格,

把速度v z 和v r以及剩下的所有变量,包括速度v Η、

压力p、湍流脉动动能K、湍流的能量耗散率Ε,分

别存储于3套不同的网格系统上。

2　计算方法

2. 1　壁面函数

　　高R e (雷诺数)数模型K 2Ε,适用于计算离开

壁面一定距离的湍流区域的流场。而在与壁面相

邻接的粘性次层内,湍流R e数很低。所以当采用

高R e数K 2Ε模型来计算涵道尾桨的流场时,对于

涵道壁附近的区域,需采用壁面函数法来处理[2 ]。

也就是说,离开涵道壁一定距离的湍流区域采用

高R e数K 2Ε模型,而在粘性次层内不布置任何节

点,把第一个与涵道壁相邻的节点布置在主湍流

区域内。壁面函数法能节省内存与计算时间,在工

程湍流计算中应用较广。

采用高R e数的K 2Ε模型及壁面函数法时,涵

道尾桨边界条件的确定方法如下:

(1) 进口边界

给定进口边界上的流动参数,湍流动能和湍

流耗散率可采用经验公式间接估算。

(2) 出口边界

采用坐标局部单向化方式处理,各变量沿出

口方向的粘性系数皆设定为零。

(3) 中心线

采用对称性边界条件,各变量的法向导数为

零。

(4) 涵道壁面

采用无滑移边界条件,靠近壁面处要用壁面

函数法加以处理。

2. 2　动量源项

　　涵道尾桨的桨叶在绕 z 轴旋转时,传递给流

入的流体气团一定的动量。也就是说,对每一个流

体气团,旋转桨叶的影响改变了它们的动量。在本

研究中,这种流体动量的改变,通过引入动量源项

S Η, S z 到离散化方程中来模拟,其表示为:

S Η = S Η(C l, C d , Α,V abs, 8 , r, Υ, z , t, b, Θ,B )

S z = S z (C l, C d , Α,V abs, 8 , r, Υ, z , t, b, Θ,B )

(9)

　　这里: C l 和C d 是涵道尾桨桨叶翼型的升力系

数和阻力系数,是迎角的函数; Α是桨叶叶片与相
对速度矢量V rel之间的迎角; V abs是在某一瞬间桨

叶位置 (z , r, Η, t)上流体的绝对速度; b是桨叶弦

长; B 是桨叶片数; 8 为螺桨转速; Υ为桨叶桨距
角。这样就可以把旋转的螺桨理想化为沿叶片展

长离散分布的动量源项[7 ]。

桨叶 z、Η向气动力系数C z、C Η可由桨叶翼型

的升力系数C l 和阻力系数C d 获得:

C z = C d sin Β - C lco s Β

C Η = C d co s Β + C l sin Β
(10)

其中: Β是相对速度矢量V rel同 r2Η平面之间的夹
角,即入流角。

由此得出在指定桨叶剖面上随时间变化的源
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项为:

sΗ = C Η
1
2

V 2
relbΘ

sz = C z
1
2

V 2
relbΘ

(11)

　　现在此源项求出的是在螺桨叶片上产生的气

动力,而螺桨叶片作用在流体控制体上的力正是

此力的反作用力。另外,此源项是在桨叶剖面固定

在某网格点时计算得出的。而实际上,螺桨是不停

的旋转的,桨叶在不同时刻处于不同的位置,其对

流场某点的作用力只是在其经过该点时才存在。

要求的远场尾迹是桨叶作用的时均结果,因而把

桨叶过某点时的气动力平均在一个周期内,转化

为不随时间变化的动量源加于该点就可以了。所

以最后得出具有B 片桨叶的螺桨作用在流体控制

体上的按时间平均的源项是:

S Η =
B
2Π (- sΗ)

S z =
B
2Π (- sz )

(12)

　　最后,需要说明一下,在前面部分所介绍的S
′
Η

和S
′
z ,就是指单位体积的动量源项S Η和S z。

3　算例分析

3. 1　涵道尾桨建模

　　本文把某典型直升机的涵道尾桨作为计算讨

论的对象,图1就是其简化后的模型示意图,此模

型简化成轴对称结构以减少网格的生成而成为二

维问题。

图 1　涵道尾桨简化的模型示意图

F ig. 1　M odel of ducted ta il ro to r

计算采用正交结构网格,对除螺桨桨叶之外

的所有固体区域,把其控制体按零速度隔开。而对

于涵道壁上的非正交平面 (B 2C 面) ,要增加网格

密度且进行阶梯型近似。网格在临近螺桨和涵道

处加密,而在远离螺桨和涵道时则变粗。最初使用

两个 (56×63)和 (70×109)的网格对相同的涵道

尾桨进行计算。采用这两种网格得到的结果基本

一致, 所以为了节省计算时间, 大部分计算采用

(56×63)网格。

3. 2　结果分析

3. 2. 1　悬　停

　　悬停是提供升力的旋翼没有空速时的飞行状

态,此时,它既没有垂直速度,也没有水平速度。下

面将从流场分析和性能预测两个方面对悬停状态

的涵道尾桨进行分析。

(1) 流场分析

在图 2 中描绘了悬停时 25°总距角的涵道尾

桨的流场流线。螺桨的尾迹沿着涵道一直延伸至

无穷远,桨毂后有一个流动的分离,出现一个小回

流区。这与参考文献[ 8 ]的结果相类似。

图 2　悬停时 25°总距角的尾桨的流场流线

F ig. 2　Hover stream lines w ith 25°of

co llect ive p itch

(2) 性能预测

在涵道尾桨的设计中,最重要的就是计算其

提供的拉力。图3中描绘了涵道尾桨的螺桨拉力

随桨叶总距角的变化曲线,并与参考文献[ 8 ]中的

计算结果作了比较。图中所示的拉力完全是由螺
桨产生的,不包括涵道壁或桨毂产生的拉力。为求

出螺桨产生的拉力需要单独考虑螺桨的平衡。如

图所示,在大部分的总距角范围内,本文计算结果

与参考文献[ 8 ]的结果是相同的。但在总距角达到

一定角度后,螺桨的拉力会下降。这是由于大的总

距角会导致迎角增加、翼型失速而最终使拉力下

降。

悬停时在涵道尾桨的涵道上产生的拉力是非

常大的,这主要是由涵道入口处的逆压产生的。在

图4中把本文分析所得的涵道壁表面的静压分布

与参考文献[ 8 ]中的结果进行了比较。C pV T ip压力

系数按如下公式确定:
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C pV T ip =
p - p∞

1
2

Θ(V T ip ) 2
(13)

图 3　悬停时涵道尾桨的螺桨拉力

F ig. 3　Fan T h rust in Hover

　　如图所示,此压力系数从涵道壁上表面外侧

点A 开始,作为涵道壁表面轨迹S 的函数进行描

述。图示曲线表明气流在涵道壁上表面 (A 2B )具

有少许的逆压,而在进气缘 (B 2C )逆压迅速增加,

这种迅速上升的逆压一直延伸到桨叶区域 (C 2
D ) ,然后在螺桨下游 (D 2E )逐渐还原为空气静压

直至气流排出。此曲线趋势与参考文献[ 8 ]的结果

相类似。但与参考文献[ 8 ]中的“分析”相比,本文

所预测的压力系数在涵道壁上表面 (A 2B )具有更

少的逆压,而在进气缘 (B 2C )则有更多的逆压,这

更接近于参考文献[ 8 ]中的“风洞测试数据”。

图 5 描绘了悬停时桨叶总距角从 25°增加到

35°后,升力系数径向分布的变化。从图 5中可以

看到,升力系数在根部和尖部比较大,随着总距角

的不断增大,在桨叶的尖部和根部将出现失速。如

图所示,桨叶根部的升力系数超过静态升力系数

图 4　悬停时涵道尾桨涵道壁表面的静压分布

F ig. 4　Sh roud sta t ic p ressure distribu tion

in hover

图 5　悬停时尾桨桨叶升力系数的径向分布

F ig. 5　Fan blade section lift coefficien t radia l

distribu tion in hover

的两倍,这将导致桨叶阻力和动量损失的增加。

此计算分析只用到了桨叶翼型剖面的二维气动特

性,由于桨叶数目是有限的,且桨叶上下表面间的
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压力差诱导产生径向流,所以在螺桨桨叶上具有

三维效应。而在桨尖区域的三维效应则会使其升

力系数C l 值下降,而延迟失速到高的总距角。

3. 2. 2　侧　飞

　　 (1) 流场分析

在图6中描绘了直升机以1215 m ös速度右侧

飞时,总距角为35°的涵道尾桨的流场流线图。在

涵道壁和桨毂的下游侧面流动明显是分离的。桨

毂附近的流场表明,流动的分离是从螺桨的上游

开始的,而当分离的尾迹移向涵道壁时,这种流动

的分离更加明显了。这些旋涡就是在涵道尾桨出

口处的所见的排气流的扭曲。

图 6　右侧飞时 35°总距角的涵道尾桨的

流场流线图

F ig. 6　Stream lines in righ t sidew ard fligh t w ith

35°of co llect ive p itch

图 7　右侧飞时尾桨涵道壁表面的静压分布

F ig. 7　Sh roud sta t ic p ressure distribu tion in righ t

sidew ard fligh t

(2) 性能预测

右侧飞时在涵道尾桨的涵道上产生的拉力也

是很大的,也主要是由在涵道入口处的逆压产生

的。在图7中描绘了直升机以1215 m ös速度右侧

飞时, 总距角为 35°的尾桨涵道壁表面的静压分

布。如图所示,压力系数从涵道壁上表面外侧点A

开始,作为涵道壁表面轨迹S 的函数进行描述。此

曲线的趋势走向与悬停时的图 4相类似。但右侧

飞相对于悬停来说, 气流在涵道壁上表面 (A 2B )

具有少许的正压。

4　结　论

　　这种CFD 分析方法,除了需要知道螺桨桨叶

的一些动力特性参数之外,不需要任何经验的考

虑,是一种很完备的方法。它可以用一个简单的程

序来解决涵道尾桨的流场分析和性能预测问题。

在此计算中,流场分析和性能预测同实验测量数

据的良好的一致性表明,此程序可以作为一个分

析工具有效的进行涵道尾桨的设计参数的研究,

对于一般的设计意图,这种方法的准确度是可以

接受的。但目前还有很多的后续工作,包括分析解

决在桨叶根部和尖部流动的不稳定性与不连续

性,改进具有延迟失速效应的螺桨桨叶数据,另外

也要对旋涡作用显著的左侧飞情况给予关注。
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