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直升机旋翼机身发动机耦合流场数值模拟
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摘　　　要 : 运用计算流体力学 (CFD)数值工具研究旋翼机身发动机空气动力干扰.通过生成多块贴体网

格 ,运用有限体积方法直接求解了不可压 N2S方程.分析了某直升机低速前飞时的流场性质 .首先对孤立机

身周围粘性流场进行数值模拟 ,然后运用作用盘模型分析了旋翼机身空气动力干扰对机身压力分布等方面

的影响 ;最后运用简单的发动机模型分析了发动机进出口对直升机流场的影响.
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Abstract : The rotor2f uselage2engine aerodynamic interactions were st udied using com2
p utational fluid dynamics numerical tools. The body2fit ted st ructural grid was generated

t hrough multi2block grid technique. The finite volume met hod was adopted and incompressi2
ble Navier2Stokes equation was solved. The flow field and performance of t he helicopter in

forward flight were analyzed. Firstly , t he accuracy of viscous simulation was investigated for

t he isolated f uselage configuration. Then , t he rotor2f uselage aerodynamic interactions using

t he act uator disk model were obtained by discussing the influence of rotor on f uselage pres2
sure dist ribution. Finally , t he effect of t he helicopter engine inlet and outlet was analyzed u2
sing a simplified engine model and the rotor2f uselage2engine interactions were obtained.
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　　直升机旋翼/机身/发动机的气动干扰对直升

机的性能、飞行品质、噪声、振动特性具有较大影

响[ 122 ] , 准确预估直升机的气动干扰 ,对直升机的

设计及维护具有重要意义.直升机的气动干扰以

前一般采用工程估算方法 ,随着旋翼尾迹理论的

发展 ,采用尾迹技术和机身面元法相结合 ,已经成

为预估直升机气动干扰的主要方法之一.近年来 ,

随着计算机和计算技术的发展 ,应用计算流体力

学方法研究直升机旋翼流场和直升机气动干扰的

技术 ,得到了较快的发展[324 ] .本文通过求解 N2S

方程 ,对直升机低速前飞的旋翼机身干扰和发动

机进口出口处流场进行了数值模拟 ,并对结果进

行了分析和研究 ,获得了全机流场分布和气动性

能参数.
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1　模型建立

　　在本文中 ,重点研究了直升机在低速前飞时

的空气动力学性能 ,采用流体动力学中最为常用

的有限体积法 ,网格类型为结构化多重贴体网格.

为了研究机身发动机进出口对流场性能的影响 ,

分别对旋翼、机身、发动机建立了简单的模型.用

作用盘模型处理旋翼已经被广泛使用[ 527 ] ,所以本

文同样采用作用盘模型 ,即用无限薄的圆盘代替

旋转的桨叶 ,圆盘上下表面动量和能量的变化等

效于旋翼对流场的作用.均匀的拉力分布等效于

旋翼平面上下表面的压力差.在本文中 ,作用盘定

义在内部网格边界面上 ,因此 ,此边界面必须等同

于旋翼扫过的平面.机身建模和网格划分是整个

建模过程的关键 ,首先通过 CAD 软件对直升机

进行实体建模 ,如图 1.

由于直升机外形复杂度高 ,生成单域贴体网

格非常困难 ,因此采用分区结构网格 ,网格总数大

约 180万 ,最内层网格厚度大约在 10 - 5 m 量级.

远场边界距离旋翼中心距离大约为 10 R ( R 为旋

翼半径) .分区网格的生成步骤如图 2.

由于只关心发动机进排气对流场的影响 ,因

此不需要模拟发动机内部的流场情况.只是将发

动机进口和出口当作边界条件来处理 ,给定一定

的参数即可 ,比如速度 ,流量 ,压强等等.如图 3.

进口边界设为速度进口边界 ,出口边界设定为

流量边界条件.由参考文献[ 8 ]可知进口速度 V =

40. 175 m/ s ,温度 T = 283. 15 K;出口流量 �m =

9. 486 kg/ s ,温度 T = 833 K,压强 p = 61 640. 7 Pa.

图 3　发动机模型示意图

Fig. 3　Sketch of the engine model

2　控制方程和湍流模型
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其中 - ρu′i u
′
j 称为雷诺应力 ,对于平均运动而言 ,

它具有表面力的效果 ,像分子粘性力一样作用在

湍流平均运动的微元体上.为了建立脉动关联量

与平均量之间的关系 ,使湍流平均运动方程组能

够封闭 ,提出了各种各样的湍流模型 , Spalart2
Allmaras模式是一种一方程模型.

　　Spalart2Allmaras模式

用 Spalart2Allmaras模式来求解一个有关涡

粘性的变量ν̂的方程为

μt =ρν̂fν1

式中

fν1 =
χ3

χ3 + C3
ν1

,其中χ≡
ν̂
ν

　　SA模式的方程是
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式中 d为到物面的最近距离.
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3　计算方法和边界条件

　　本文运用 FL U EN T2CFD 软件 ,计算采用了

直接求解三维粘性不可压 RANS方程 ,微分方程

的离散使用有限体积法 ,压力速度耦合迭代选用

著名的 SIMPL E方法 ,对流项和扩散项使用二阶

迎风差分格式离散.离散得到的代数方程组用高

斯2赛德尔迭代法求解.

在本文算例中 ,采用小扰动方法来处理无限远

物理边界 ,计算中直升机飞行高度为 H = 4 000 m ,

气体参数与该高度上气体手册数据保持一致 ,前

进比μ = 0 . 05 ,旋翼直径 D = 21 . 3 m ,转速ω =

20 . 096 rad/ s ,直升机起飞质量 M = 11 100 kg ,旋

翼安装角θ= 4 . 5°,来流迎角α = - 5°.

4　计算结果与分析

　　本文采用均匀作用盘理论 ,将分布均匀的旋

翼拉力等效为作用盘上下表面的压力差.计算中

采用的压差为

Δp =
M·g

π D
2

2

·cos (θ- α)
= 309 . 7 N ·m - 2

图 4展示了机身中截面 ( y/ R = 0)流线和压

强分布 ,可以很明显的看出孤立机身流线很平滑

地经过机身表面 ,旋翼的作用使得流场在机身周

围以及远离机身的地方与孤立机身情况有明显

的区别.旋翼产生的下洗速度 ,使来流产生明显的

图 4　y/ R = 0流线压强分布

Fig. 4　Streamlines and pressure dist ribution

in the centerline slice plane

偏转.在机身的影响下 ,机身下面由于附面层分

离 ,产生了两个涡.这两个涡随着来流慢慢与下洗

气流融合 ,最终消散 ,使得流场的性能发生很大的

变化.同时旋翼翼尖即作用盘边缘也会产生涡 ,并

随着来流拖向远场.随着速度方向的改变 ,压力分

布也改变了 ,孤立机身压力峰值出现在机身前端 ,

而有了旋翼之后压力峰值向后移动到进气道附

近 ,由于旋翼的下洗 ,使得机身上表面压力变大 ,
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产生较大的阻力 ,因而需要更大的旋翼拉力.与文

献[ 6 ]中孤立机身与旋翼机身中截面流线图进行

对比可以看出 ,本文的计算结果与之非常吻合.

对直升机流场的研究 ,必须要进行旋翼和机

身耦合研究 ,因为旋翼和机身存在相互的干扰和

影响.从计算结果中可以清晰地发现机身下方涡

的产生发展变化情况.图 5是垂直于 X 轴截面上

的涡形分布和流场演变 ,从中可以看到涡的产生

吸收融合的过程.图 5 (a)中机身底部两个涡非常

明显 ,在来流和旋翼下洗的影响下 ,涡向下运动并

开始相互融合吸收.同时在底部产生新的涡核 ,并

慢慢变大 (图 5 ( b) ) .随着涡慢慢变化 ,最初的两

对涡已经分别融合为一个 ,同时形成第三对涡 (图

5 (c) ) .再继续发展 ,第三对涡也明显能看见 ,而此

时前两对涡都已经相互吸收 (图 5 (d) ) .然后在尾

桨的地方又将生成一对涡 ,之前产生的涡都已经

陆续消失 (图 5 (e) ) .最终 ,当在为尾桨处产生的

一对涡消失的时候 ,流场又变得光滑 (图 5 (f) ) .

发动机进气和排气会对直升机周围的流场产

生巨大影响 ,如图 6和图 7在进气道入口处 ,由于

发动机的作用 ,发动机入口处空气流速增加 ,靠近

进气口流线汇聚也很明显.发动机入口处压强分

布与不考虑发动机时有明显区别.

　　发动机排出的高温高压气体 ,对发动机出口

图 5　涡生成变化图

Fig. 5　Evolvement of the whorl under the fuselage
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周围的流场和温度场都有很大的影响.如图 8 :排

气方向垂直于机身表面 ,与下洗速度和来流速度

几乎均成 90°角 ,这使得下洗速度和来流速度的

方向发生明显的变化 ,同时在排气口下方产生局

部回流 ,形成一个涡.从图 4可以看出排气流影响

机体下方的流场分布 ,发动机排气口后面的流场

与不考虑排气时有很大区别.如图 9 排出的高温

气体使得在出口处温度场存在较大的梯度 ,对机

身表面温度分布有较大影响.这在直升机结构设

计时起到很大作用.

旋翼机身发动机的相互干扰 ,对机身升力阻

力系数产生很大影响 ,表 1 分别给出了当前坐标

系下孤立机身、旋翼机身、旋翼机身发动机三种情

况下机身的升阻力系数大小情况.从表中可以看

出孤立机身情况的机身升阻力系数与其它两种情

况有很大区别 ,这主要是因为下洗气流的影响 ,使

得机身上下表面产生较大的压差.后两种情况差

别微小 ,升阻力系数旋翼机身情况稍大.如图 9～

图 10.压强在发动机出口和进口周围有差别 ,这

可能是导致升阻力系数不同的原因 ,图中压强为

相对值 (参考压强为 61 640. 7 Pa) .

表 1　机身升阻力系数

Table 1　Lift and drag coeff icients of fuselage

阻力系数 升力系数

孤立机身 0. 333 531 96 - 0. 084 235 8

机身 +旋翼 4. 164 52 - 5. 006 811 4

机身 +旋翼 +发动机 4. 013 924 6 - 4. 513 051 9
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本文最后将非均匀作用盘[9 ]引入计算 ,从而

得到比非均匀作用盘更真实的流场 ,非均匀作用

盘是通过直升机涡流理论和叶素理论计算出桨盘

表面的压力分布 ,将其作为源项加入到流场程序

中进行耦合求解 ,如图 11.可以看到非均匀作用

盘导致流场非均匀分布 , Y 正方向为直升机旋翼

前行侧 ,因此此方向上压力分布大一些 ,这与参考

文献[ 9 ]中结论有一定相似性.

5　结　论

　　通过对直升机旋翼机身发动机耦合流场的数

值模拟 ,我们可以发现流场在旋翼、机身和发动机

三者的相互作用之下是如何变化的.通过计算得

到了直升机发动机进气口和出气口的流场分布特

性 ,在定常不可压条件下 ,得出了流场的演变过程

并进行了分析.部分结果与参考文献基本吻合.

1) 旋翼下洗流的影响使得机身表面压强分

布存在明显变化 ,从而使得升阻力系数也变大 ,见

表 1.

2) 尽管发动机排气不直接产生推力 ,但发动

机进气出气对机身表面压强分布有一定影响 ,使

得升阻力系数变小 ,同时使得机身表面温度有大

幅度提高.

3) 均匀作用盘与非均匀作用盘对流场的影

响明显.非均匀作用盘使流场具有非对称性 ,较真

实地模拟了机身周围的流场分布.
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