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螺旋桨安装效应对无人机气动特性影响

史文博，李　杰

（西北工业大学 航空学院，西安７１００７２）

摘　　　要：为解决某型飞翼布局无人机（ＵＡＶ）带动力构型风洞试验最大升阻比相对无动力状态大幅下降

的问题，采用计算流体动力学（ＣＦＤ）方法对无人机无动力与带动力构型进行了数值模拟，数值模拟结果分别

与无动力以及带动力风洞试验数据吻合良好，在此基础上深入研究了螺旋桨安装效应对无人机气动特性的

影响。结果表明：推力螺旋桨与机身之间气动干扰产生的低压区致使阻力增加，从而导致飞机最大升阻比相

比无动力状态下降了３０．７％。针对无人机在推力螺旋桨影响下出现的最大升阻比下降问题，采用增大螺旋

桨与机身之间距离的方法可以有效地消除机身后部出现的低压区，减小了阻力，提升了无人机最大升阻比。

桨毂拉长方案在８°和９°迎角下最大升阻比分别提升了１７．３％和１５．４％。
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　　无人机不仅能完成有人飞机的常规任务，还

能够完成有人飞机难以胜任的危险、枯燥长航时

侦查、洞穴探险以及特种攻击等特殊任务［１３］。在

过去的几十年里，很多国家致力于飞翼布局无人

机的研究［４５］。飞翼布局的无人机与传统布局的

无人机相比，飞翼布局取消了传统布局的垂尾和

平尾，有足够的内部空间容纳发动机，机载设备，

燃油以及起落架。因此，飞翼布局的飞机具有高

气动效率、良好的隐身特性以及高的内部空间利

用率等优点。

以螺旋桨为动力的无人机具有耗油率小、起

飞滑跑距离短、爬升速度大等性能。但是螺旋桨

的安装效应会对飞机的气动性能产生一定的影

响［６８］，螺旋桨的安装效应主要体现在桨叶和机体

之间的气动干扰［９］。安装在机头以及机翼前方的

拉力螺旋桨产生的滑流将会穿过飞机机身、机翼，

从而对飞机的气动特性产生影响［１０１１］。对于采用

推进式布局的无人机，虽然机体不会浸入到滑流

区，但由于螺旋桨存在对上游的流动扰动，其仍然

会对飞机的气动特性产生不可忽视的影响［１２１３］。

因此，在飞机的设计中，研究分析螺旋桨的安装效

应则显得尤为重要。目前，计算流体力学（ＣＦＤ）

已经成为研究螺旋桨安装效应的一种重要手段。

相比于风洞试验，ＣＦＤ具有低成本和短时间

周期等优势。国外Ｙｉｎ和Ｓｔｕｅｒｍｅｒ
［１４］采用ＣＦＤ

技术对推力螺旋桨桨叶气动力以及噪声进行了研

究。Ｍａｒｑｕｅｚ等
［１５］针对对转开式转子进行了数

值模拟计算分析，主要研究了飞机起飞状态下不

同迎角时前后转子桨叶之间的气动干扰。Ｃｈｏｉ

等［１６］采用激励盘法对推进式微型无人机气动特

性尽了分析研究。但上述文献中关于推力螺旋桨

安装效应的机理和其对于飞机气动特性的影响分

析还有待进一步丰富。目前国内针对拉力螺旋桨

的研究比较多［１７２１］，对于推力螺旋桨安装效应的

研究还相对较少，相关机理分析尚不完善。为了

进一步了解推力螺旋桨安装效应对飞机气动特性

的影响，本文对以推力螺旋桨为动力的某型飞翼

布局无人机进行了数值模拟研究，并与风洞试验

结果进行对比，数值模拟结果与试验结果吻合良

好。在此基础上进行了螺旋桨安装效应的机理研

究，并提出了改善安装效应不利影响的方法。

１　计算方法

数值模拟采用 ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄ

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）计算，其控制方程在直角坐标系下

的积分形式可写为



狋
Ω

犙ｄΩ＋
犛

犉·ｄ犛＝
犛

犉ｖ·ｄ犛

其中犙＝［ρ　ρ狌　ρ狏　ρ狑　ρ犲］
Ｔ 为守恒向量，狌，

狏，狑代表狓，狔，狕方向的速度分量，ρ、犲分别代表

密度、总能量。Ω为控制体体积，犛为控制体＋表

面矢量，犉和犉ｖ为通过表面犛的无黏通量和黏性

通量。无黏项的离散采用 ３ 阶迎风 ＭＵＳＣＬ

（ｍｏｎｏｔｏｎｉｃｕｐｓｔｒｅａｍｃｅｎｔｅｒｅｄｓｃｈｅｍｅｆｏｒｃｏｎ

ｓｅｒｖａｔｉｏｎｌａｗ）插值的Ｒｏｅ格式，黏性项采用中心

差分格式离散，选用ＳＡ（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）湍流

模型。为了提高非定常数值模拟的时间离散精

度，可以采用 ＬＵＳＧＳ（ｌｏｗｅｒｕｐｐｅｒｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ）双时间法进行时间推进
［１７］。

２　无人机地面风洞试验

２１　风洞试验模型

某型飞翼布局无人机地面风洞试验是在国内

ＦＬ１２风洞中进行的。ＦＬ１２风洞是一座回流式

低速风洞，试验段尺寸为４．０ｍ×３．０ｍ。风洞试

验分为两部分：不带螺旋桨的无动力构型试验和

带螺旋桨的带动力构型试验。无动力和带动力构

型如图１所示。

图１　风洞试验模型

Ｆｉｇ．１　Ｌａｙｏｕｔｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

无人机展长为７．２ｍ，高为１．１３６ｍ，中央体

长度为２．２１８ｍ，前缘后掠角为２４．５°。风洞试验

模型采用１∶２．６缩比模型。无人机带动力构型

是在无动力构型的基础上，在机身后部安装一个

两叶推力桨，桨叶直径为０．３２ｍ，桨叶前缘距离

机身后部０．０１４４ｍ。无动力构型试验的主要作

为对照试验，其目的是获得不同迎角下飞机纵向

气动力特性曲线。带动力构型试验主要目的是获

２１６
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得不同迎角和推力系数下飞机纵向气动力特性曲

线（推力系数定义为犜ｃ＝
犜

狇狊
，其中犜 为螺旋桨产

生的推力，狇为飞行动压，狊为全机参考面积）。

两种构型的试验来流速度均为５０ｍ／ｓ，迎角变化

范围为－４°～２０°，试验雷诺数为１．６×１０
６。

２２　风洞试验结果分析

风洞试验结果如图２所示（图中犆ｌ为升力系

数，犆ｄ为阻力系数，α为飞机的迎角），犆ｌ／犆ｄ 为飞

机的升阻比，表１为无动力构型和带动力构型不

同推力系数下的最大升阻比。由图２可以看出无

动力构型的最大升阻比出现在迎角为８°时，而带

动力构型的最大升阻比出现在迎角为９°时。由

表１可以看出，当带动力构型推力系数犜ｃ＝０时，

最大升阻比为１９．４３８６，此时最大升阻比相比无

动力构型下降了７．５％。当推力系数犜ｃ＝０．０６

时，最大升阻比为１４．４３６３，相比无动力构型最大

升阻比下降了２３．８％。因此，螺旋桨的安装导致

了最大升阻比的下降，并且最大升阻比随着推力

系数的增大而减小。

图２　风洞试验结果

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｓｕｌｔｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

表１　不同工况下最大升阻比

犜犪犫犾犲１　犕犪狓犻犿狌犿犾犻犳狋犱狉犪犵狉犪狋犻狅犻狀犱犻犳犳犲狉犲狀狋

狅狆犲狉犪狋犻狀犵犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

无人机构型 最大升阻比

无动力构型 ２１．０１１５

带动力

构型

犜ｃ＝０ １９．４３８６

犜ｃ＝０．０２ １７．２１０４

犜ｃ＝０．０４ １５．８０１４

犜ｃ＝０．０６ １４．４３６３

３　数值模拟计算分析

为了验证数值模拟方法的准确性与可靠性，

对无人机无动力和带动力构型分别进行数值模拟

计算，并将数值模拟计算结果和风洞试验相关数

据进行对照。

３１　无动力构型计算分析

采用ＩＣＥＭＣＦＤ（ＩＣＥＭＣＦＤ为一款软件没

有中文或英文全称）划分多块结构网格，近壁面法

向首层网格高度取１０－５犮（犮为飞机平均气动弦

长），满足近壁面狔
＋
＜１，网格总量约为５００万，无

动力构型计算模型整体网格如图３所示。数值模

拟计算状态与风洞试验保持一致，自由来流马赫

数犕犪＝０．１５１４，雷诺数犚犲＝１．６×１０６，迎角变化

范围为－４°～２０°。数值模拟采用定常ＲＡＮＳ计

算，计算结果与风洞试验结果进行对比分析。

图３　无动力构型网格

Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｓｏｆｐｒｏｐｕｎｉｎｓｔａｌｌｅｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图４为风洞试验（Ｅｘｐ．）与计算（Ｃａｌ．）结果

曲线，其中图４（ａ）和图４（ｂ）分别为升力系数曲线

和升阻比曲线。由图４可以看出定常ＲＡＮＳ数值

模拟计算结果与无动力风洞试验结果吻合良好。

３２　带动力构型计算分析

基于动态搭接面技术，包含机身的静止域和

包含螺旋桨的旋转域的网格分别生成。带动力构

型采用ＩＣＥＭＣＦＤ划分多块结构网格，近壁面法

向首层网格高度取１０－５犮，满足近壁面狔
＋
＜１。
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图４　风洞试验与定常ＲＡＮＳ计算结果对比

（犕犪＝０．１５１４，犚犲＝１．６×１０６）

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｓｔｅａｄｙ

ＲＡＮＳｒｅｓｕｌｔｓ（犕犪＝０．１５１４，犚犲＝１．６×１０６）

带动力构型静止域网格数量约为５００万，旋转域

网格数量约为６００万，网格总量为１１００万，计算

模型整体网格如图５所示。带动力构型数值模拟

采用非定常ＲＡＮＳ计算，计算的空间离散格式采

用３阶ＲｏｅＭＵＳＣＬ格式，时间推进采用ＬＵＳＧＳ

双时间法，湍流模型选用ＳＡ模型，每个时间步长

内进行１０次牛顿子迭代，结合３层网格加速收敛

技术［２２２３］。螺旋桨每个旋转周期计算１４４０步，一

共计算１２个周期。针对飞机最大升阻比下降最大

的工况（推力系数犜ｃ＝０．０６），自由来流速度为５０

ｍ／ｓ，雷诺数为１６０万，迎角变化范围为０°～２０°。

图５　带动力构型网格

Ｆｉｇ．５　Ｇｒｉｄｓｏｆｐｒｏｐｉｎｓｔａｌｌｅｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图６为风洞试验与计算结果对比曲线，其中

图４（ａ）和图４（ｂ）分别为升力系数曲线和升阻比

曲线。由图６可以看出非定常ＲＡＮＳ数值模拟

计算结果与带动力风洞试验结果吻合良好，因此

所采用的非定常ＲＡＮＳ方法可以准确地用于分

析无人机的气动特性。

３３　结果分析

图７给出了无人机无动力和带动力构型在给

图６　风洞试验与非定常ＲＡＮＳ计算结果对比

（犜ｃ＝０．０６，犕犪＝０．１５１４，犚犲＝１．６×１０
６）

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄ

ｕｎｓｔｅａｄｙＲＡＮＳｒｅｓｕｌｔｓ（犜ｃ＝０．０６，

犕犪＝０．１５１４，犚犲＝１．６×１０６）

图７　无动力与带动力构型结果对比

（犕犪＝０．１５１４，犚犲＝１．６×１０６）

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｒｏｐｕｎｉｎｓｔａｌｌｅｄａｎｄ

ｐｒｏｐｉｎｓｔａｌｌｅｄｃａｓｅｓ（犕犪＝０．１５１４，犚犲＝１．６×１０
６）
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定工况下的风洞试验和数值模拟计算结果对比。

由图可以看出，数值模拟计算出现的升阻比下降

的现象与风洞试验中出现的相吻合。数值模拟得

出的带动力状态（犜ｃ＝０．０６）的最大升阻比相比

无动力状态下降了约３０．７％，无动力与带动力构

型的最大升阻比分别出现在迎角为８°和９°时，与

风洞试验一致。

４　最大升阻比下降原因分析

针对无人机带动力构型出现的升阻比下降的

问题，从无人机表面摩擦阻力和压力云图进行

分析。

４１　摩擦阻力分析

为了分析带动力构型最大升阻比下降的问题，

图８给出了相同工况下无动力和带动力构型的摩

擦阻力云图（犆ｆ为摩擦阻力系数）。由图８可以看

出，无动力和带动力构型的摩阻云图并无明显差

异，所以摩擦阻力不是导致升阻比下降的原因。

图８　摩擦阻力云图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｆｒｉｃｔｉｏｎａｌｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

４２　压力分布分析

图９为相同工况下无动力和带动力构型的表

图９　表面压力云图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

面压力分布云图，图中犆ｐ表示压力分布系数。可

以看出，带动力构型的机身后部出现了明显的蓝

色低压区，这是否是导致升阻比下降的原因需要

进一步分析。

图１０为螺旋桨一个旋转周期内不同相位角

时刻的压力云图和阻力系数图（Ψ 为相位角）。

由图１０（ａ）可以看出，相位角为３０°时，桨叶与机

身后部有较大的重合部分，此时出现大面积的低

压区并且伴随着相对较高的阻力系数。当桨叶旋

转至相位角为７５°和１２０°时，桨叶与机身重合部

分减少，低压区范围也大幅减少。这是因为旋转

的桨叶扫过飞机尾迹从而加速了机身后部的气

流，当地速度的增加将会导致压力的降低，从而导

致了低压区的出现。由于螺旋桨的安装位置距离

机身后部的距离较近，桨叶与机身之间狭窄空间

内的流场速度变化剧烈，桨叶与机身之间存在强

烈的气动干扰。在这种情况下，低压区的范围与

桨叶和机身重合面积有关，重合面积越大低压区

范围越大，重合面积越小低压区范围减弱。结合

图１０（ａ）和图１０（ｂ）可以看出，低压区范围越大则

飞机的阻力系数越大。

图１０　固定桨叶相位角时刻的压力云图和阻力系数

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｎｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎ

ｐｈａｓｅｌｏｃｋｅｄｂｌａｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓ
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为了进一步研究机身后部出现的低压区对于

飞机气动特性的影响，当桨叶旋转至相位角为

３０°和１２０°时沿着飞机展向特定占位截取截面压

力分布，图１１为截面压力分布的展向占位图，图

１２（ａ）和图１２（ｂ）分别为螺旋桨一个旋转周期内

桨叶不同相位角时刻特定展向占位的截面压力分

布（犡／犆为以当地弦长单位化后距离机翼前缘的

位置）。从图中可以看出，当桨叶位于３０°相位角

时，桨叶与机身重合面积较大，在占位Ｌ１和Ｒ１

处可以看到明显的负压增长，负压峰值均约为－４

（图中蓝线为带动力构型压力分布，黑线为无动力

构型压力分布）。由于桨叶的旋转Ｌ１和Ｒ１、Ｌ２

和Ｒ２处的压力分布呈现出明显的不对称性。Ｌ２

占位处的负压峰值增长至－４，同时伴随着小范围

的流动分离。带动力构型在 Ｒ２占位０．８～１．０

位置处，后缘出现了小的压力“鼓包”。当桨叶位

于１２０°相位角时，桨叶与机身重合面积较小，Ｌ１

和Ｒ１处的负压峰值分别为－１．５和－１，此时Ｌ１

和Ｒ１，Ｌ２和Ｒ２处的压力分布呈现出轻微的不对

称性。因此，从压力分布图可以看出，螺旋桨与机

身之间的气动干扰将会导致低压区的出现，同时

图１１　展向占位图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｓｐａｎｗｉｓｅｓｅｃｔｉｏｎｓ

图１２　固定桨叶相位角时刻截面压力分布

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｐｈａｓｅｌｏｃｋｅｄ

ｂｌａｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

增大了阻力，导致了飞机升阻比的下降。

５　飞机气动特性的改善

桨叶与机身之间存在剧烈的气动干扰，桨叶

与机身之间的气动干扰将会导致飞机气动特性变

差，这是因为螺旋桨和后机身距离过近导致螺旋

桨在旋转时会产生一个很大的压差阻力。因此，

在原有带动力构型的基础上，将螺旋桨的桨毂拉

长９ｃｍ，如图１３所示。

图１３　桨毂拉长

Ｆｉｇ．１３　Ｓｈａｆｔｅｘｔｅｎｓｉｏｎ

针对桨毂拉长的构型，数值模拟采用非定常

ＲＡＮＳ计算。由于无动力构型最大升阻比出现

在８°迎角时，而带动力构型的最大升阻比出现在

９°迎角，所以针对桨毂拉长的构型只计算推力系

数犜ｃ＝０．０６时，８°和９°两个迎角状态，其他计算

状态与风洞试验保持一致。图１４为桨毂拉长构

型与原始构型的数值模拟结果对比。可以看出，

桨毂拉长的构型在８°和９°迎角时，较之前带动力

构型相同迎角时分别提升最大升阻比１７．３％和

１５．４％（图中紫色方块所示）。
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图１４　３种构型计算结果对比

（犕犪＝０．１５１４，犚犲＝１．６×１０６）

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ（犕犪＝０．１５１４，犚犲＝１．６×１０
６）

图１５为桨毂拉长构型在９°迎角时，螺旋桨一

个旋转周期内不同相位角时刻的压力云图和阻力

系数图。由图１５可知，将螺旋桨桨毂拉长后，桨

叶与机身之间的气动干扰减弱很多。在３０°相位

图１５　固定桨叶相位角时刻的压力云图和阻力系数

（犜ｃ＝０．０６，α＝９°）

Ｆｉｇ．１５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｎｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎ

ｐｈａｓｅｌｏｃｋｅｄｂｌａｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓ（犜ｃ＝０．０６，α＝９°）

角时刻，桨叶与机身后部重合面积较大，但此时原

始构型出现的大范围低压区基本消除，同时伴随

着阻力系数的大幅降低，这是由于螺旋桨与机身

之间的距离增大，机身后部流场气流的速度减小，

压差减小的原因。在７５°和１２０°相位角时刻，机

身后部低压区几乎消失，阻力系数相比原始构型

进一步下降。

图１６是桨毂拉长构型在相同展向占位处截

面压力分布。可以看出，在３０°相位角时，Ｌ１和

Ｒ１处机身后部的负压峰值从－４下降到－１．４

（黑线，蓝线和红线分别为无动力构型，原始构型

以及桨毂拉长构型的压力分布）。Ｌ２处的负压峰

值由－４降为－１．２，伴随着流动分离的减弱。此

时，Ｒ２后缘处的压力鼓包收缩，当地流动分离状

图１６　固定桨叶相位角时刻截面压力分布

Ｆｉｇ．１６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｐｈａｓｅｌｏｃｋｅｄ

ｂｌａｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓ
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况有所改善。在１２０°相位角时，Ｌ１处的负压峰值

有所降低，其他占位处的压力分布基本变化不大。

６　结　论

本文针对某飞翼布局无人机带动力风洞试验

出现的升阻比下降的问题，采用ＣＦＤ方法对出现

的问题进行了分析研究，得出以下结论：

１）采用数值模拟方法对飞机无动力和带动

力构型的气动力进行了分析，计算结果与风洞试

验结果吻合良好，验证了该数值模拟方法的可行

性与准确性。

２）风洞试验与数值模拟计算均出现了无人

机在安装推力螺旋桨之后升阻比下降的现象，说

明螺旋桨的安装会对飞机的气动特性产生影响，

并且螺旋桨的推力系数越大升阻比下降的越多。

３）推力螺旋桨的安装效应主要体现在桨叶

与机身之间的气动干扰，这是由于桨叶扫过机身

尾迹加速了当地流场的气流速度，流场压力降低，

机身后部出现一个低压区，存在很大的压差阻力，

从而导致了飞机升阻比的下降。

４）机身后部出现的低压区的范围与桨叶和

机身的重合面积以及螺旋桨与机身之间的距离有

关。桨叶与机身重合面积越大，低压区范围越大，

则阻力越大；螺旋桨距离机身越近，气动干扰就会

更加剧烈，则低压区范围越大。

５）通过拉长桨毂可以有效改善飞机气动特

性，提高升阻比。拉长桨毂主要目的在于增大螺

旋桨与机身之间的距离，减小气动干扰的强度，消

除低压区，从而提高飞机升阻比。
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作 者 更 正

《航空动力学报》第３４卷第１２期（２０１９年１２月）的文章《双压电振子异步振动主动调制湍流边界

层流向涡减阻》（文章编号１０００８０５５（２０１９）１２２５３９１０），由于作者失误，将论文第二、第三和第四作者

的单位信息标号标错，正确的作者单位信息应该为：

白建侠１，２，姜　楠
２，３，唐湛棋２，崔晓通２

（１．天津大学 仁爱学院 数学教学部，天津３０１６３６；

２．天津大学 机械工程学院，天津３０００７２；

３．天津大学 机械工程学院 天津市现代工程力学重点实验室，天津３０００７２）

特此更正。

作者：白建侠
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