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基于嵌套网格的舰载直升机流场仿真

及风限图计算
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摘　　　要：为保证舰载直升机的安全，本文基于嵌套网格方法，针对ＣＧ４７提康德罗加级巡洋舰搭载 ＵＨ

６０“黑鹰”直升机的机舰组合进行了流场仿真。研究了此组合在不同风向角及风速下的着舰流场，并结合飞行

力学模型计算了直升机操纵量和姿态角。根据安全着舰判据，绘制了此组合的理论风限图。结果表明：滚转

角及周期变距操纵量均随来流速度增加，俯仰角则受到来流和舰上建筑的多重影响。风向角越小，最大着舰

速度越大，且总体左侧大于右侧。
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　　直升机以旋翼旋转作为飞行动力，相比于常

规的固定翼飞机，具有高度的灵活性，可以做出垂

直起降、悬停、低空低速飞行等动作，在海上执行

多种其他飞行器无法执行的任务。然而舰船飞行

甲板面积狭小，附近空域会受到海风、波浪、舰船

上层建筑紊流等因素的共同影响，导致舰载直升
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机起降条件差，飞行环境复杂，危险系数很大［１］。

因此，认真研究舰船飞行甲板附近的流场特性以

及流场对舰载直升机的影响，对指导舰载直升机

安全飞行具有很积极的意义。

１　研究背景与现状

自２０世纪６０年代起，针对舰载直升机在起

降区域流场特性的研究逐渐展开。在研究过程中

逐渐发展出三类主流研究方法：实船测量、风洞试

验和数值模拟。实船测量基本能完全再现舰载直

升机实际的使用场景，结果误差较小，真实可信，

有很强的参考价值。但需要大量的试验仪器和装

备的配合，耗费大量人力物力财力，成本居高不下

且有一定的危险性，可执行程度低，通常作为补充

验证。风洞试验在针对舰载直升机附近流场的研

究中应用广泛，其具有安全性高、适应性广的特点。

但是由于采用缩比模型，同时还有风洞壁面和测量

设备的影响，在试验结果上可能会有一定误差。随

着计算机技术以及性能的不断提升，数值模拟方法

被越来越多地应用在针对舰载直升机流场的研究

中。其成本低廉，可模拟各种不同的、复杂的应用

场景。在计算方法不断进步的今天，数值模拟的

计算精度也有大幅提升。数值模拟方法已经成为

舰载直升机流场研究中非常重要的一环。

国外针对舰载直升机流场研究起步较早，且

主要是针对飞行甲板处的流场研究。Ｊｏｈｎｓ等
［２］

利用可视化烟雾研究了ＤＤ９６３驱逐舰在风洞中

的流场形态，并观察到在舰船锐边产生的非定常

分离流动。Ｃｈｅｎｅｙ和Ｚａｎ等
［３４］提出了重要的简

化护卫舰模型（ＳＦＳ）和ＳＦＳ２，并针对其缩比模型

进行了一系列风洞试验，得到了甲板附近的流场

流态、平均速度及湍流强度等。Ｎａｃａｋｌｉ和Ｓｔａｒ

ｇｅｌ等
［５６］利用ＳＦＳ模型和四旋翼模型进行了风

洞试验，得到了旋翼与舰船之间相互干扰的数据。

Ｆｏｒｒｅｓｔ等
［７］，采用非结构网格的ＤＥＳ（ｄｅｔａｃｈｅｄ

ｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）方法，针对ＳＦＳ２模型和皇家海

军护卫舰Ｔ２３，在多种风场条件下，研究模拟了飞

行甲板上方的流场情况，并将模拟结果与风洞试

验及实船测量结果相对比，表明ＣＦＤ方法的结果

与试验结果基本相似，但在风向角较大时有一定

差异。Ｂｒｏｗｎｅｌｌ等
［８］针对 ＹＰ６７６型舰船，测量

了在０°和１５°右舷风下飞行甲板附近流场的速度

和雷诺应力。

早期的直升机／舰船耦合流场数值研究出于

简单的考虑，大多不考虑与舰载机的耦合（单向耦

合），即把孤立舰船的流场信息提取出来，再添加

到旋翼流场的计算当中，只考虑舰船航流场对直

升机流场的气动干扰。这样，飞行动力学和 ＣＦＤ

可以分开单独计算，避免复杂的建模要求，降低计

算成本。如Ｆｏｒｒｅｓｔ等
［９］将采用ＤＥＳ方法计算得

到的非定常舰船空气流场数据导入到ＦｌｉｇｈｔＬａｂ

飞行仿真软件里，分析“山猫”、“海鹰”舰载直升机

模型在ＤＩＰＥＳ（ｄｅｃｋｉｎｔｅｒｆａｃｅｐｉｌｏｔｅｆｆｏｒｔｓｃａｌｅ）

评定标准下的飞行员操纵环境和起降飞行包线。

Ｋｒｉ等
［１０］将时间精确计算的舰船航流场数据

集成到ＦｌｉｇｈｔＬａｂ模拟环境，记录在舰船航流场

单向作用下直升机模型在不同甲板位置处旋翼的

气动载荷变化曲线，从而分析旋翼的操纵性能和

潜在的飞行员工作载荷。但是通过与试验数据对

比可知，直升机的控制输入参数存在较大的差异，

这是由于没有考虑到直升机流场对舰船航流场的

反向作用。Ｒｏｐｅｒ等
［１１］在直升机舰面起降飞行

动力学模型的基础上采用六自由度飞行模拟器进

行驾驶员在环的直升机舰面起降飞行仿真，在仿

真中采用线性插值的方式计入稳态舰船尾流对直

升机飞行特性的影响，并通过驾驶员的主观评价

确定起降风限图。结果表明，虽然只考虑到稳态

舰船尾流的作用，但驾驶员在环飞行仿真能捕捉

到舰船前方来流的风速、风向变化和直升机操纵

行程限制对起降风限图的影响。

随着ＣＦＤ数值模拟技术的发展，双向耦合的

着舰域流场的数值研究工作逐渐开展。Ｔａｔｔｅｒ

ｓａｌｌ等
［１２］采用均匀的作用盘方法对舰船与舰载机

（直升机）旋翼、机身的交互稳态气流场进行研究。

英国利物浦大学的Ｃｒｏｚｏｎ等
［１３］利用ＣＦＤ方法

和作用盘方法研究了海王直升机主旋翼对加拿大

某型号巡逻护卫舰的着舰域流场的影响，并且着

重研究了旋翼处在前飞状态和靠近甲板悬停时候

的流场。并将动量源方法计算的耦合定常计算结

果与“单向耦合法”的计算结果进行对比，指出了

当直升机在近舰面空气流场操纵时，舰船流场和

旋翼尾流场之间会发生严重的耦合作用。

国内在舰船流场方面的研究起步较晚，不过

也取得了一定的成果。赵维义等［１４１５］应用粒子图

像测速技术（ＰＩＶ）针对某型护卫舰的缩比模型进

行了风洞试验，在不同风场的工况下研究了机库

门开合等对流场的影响，并且探讨说明了缩比模

型风洞试验的结果与舰船真实流场基本一致。陆

超等［１６］利用ＡＮＳＹＳＣＦＸ软件针对ｌａｎｄｉｎｇｈｅｌｉ

ｃｏｐｔｅｒａｓｓａｕｌｔ（ＬＨＡ）护卫舰缩比模型进行了不

７６１２
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同风向角的情况下的ＣＦＤ模拟，通过对比多个起

降点的风场模拟数据得出风向角对舰面空气流场

形态有较大影响的结论，并且越靠近上层建筑区

域气流变化越剧烈。宗昆等［１７］分别利用Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方程（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）湍流

模型）和ｍｏｎｏｔｏｎｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎ（ＭＩＬＥＳ）方法对ＳＦＳ２模型的舰船流场进行

ＣＦＤ模拟，并将结果与国外风洞试验结果相对

比，研究表明两种方法都能较为准确的模拟流场

信息，并且 ＭＩＬＥＳ方法对尾流场的模拟预测精

度较ＳＡ模型更高。

本文从ＣＦＤ数值模拟方法出发，跳出了以前

单纯模拟舰船飞行甲板附近流场，得到结果再分

析对舰载直升机影响的思路。利用嵌套网格方

法，直接将可模拟真实旋翼转动的直升机模型放

置在飞行甲板的起降区域，建立起直升机舰船的

耦合流场并进行模拟分析，得到舰载直升机的一

些飞行特性，可为舰载直升机的安全起降提供一

定的参考。

２　计算方法与模型

２１　流动控制方程

流动控制方程包括连续方程、动量方程和能

量方程，是在质量、动量及能量三大守恒定律上建

立起来的计算流体力学的基本方程。通常，对非

定常可压缩的流体，流动控制方程可表达为
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＋
（ρ狌犻）

狓犻
＝０ （１）
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＋
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２
狌２（ ）［ ］犻 ＝

狆
狋
＋


狓犼
狌犻τ犻犼＋λ

犜

狓（ ）
犼

（３）

式中ρ为流体密度，狌犻 为流体在犻方向的速度分

量，犳犻 为单位体积流体受到的体力，狆为流体压

强，犺为流体的焓，τ犻犼为应力张量的分量，犜 为流

体温度。

以ＮＳ方程作为主控方程在流动数值模拟

中占据了主要地位，但直接求解ＮＳ方程计算量

很大，非常困难。因此在对直升机舰船耦合流场

进行数值模拟时，本文使用求解雷诺平均ＮＳ方

程（ＲＡＮＳ）的方法。即把ＮＳ方程中的瞬态变量

分为平均量和脉动量两部分，可表达为

ψ犻 ＝
珔
ψ犻＋ψ′犻 （４）

式中ψ犻可表达为速度、能量、压力等各个变量。

将其代入前述控制方程，取平均值即可得到

可压缩流体流动的质量加权平均控制方程。

２２　湍流模型

湍流是典型的非线性随机过程，在数值模拟

中可选择的湍流模型有很多。考虑到重点关注的

对象为舰船飞行甲板附近的直升机，流体速度较

低，并带有真实旋翼转动，本文选用ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａ

ｔｉｏｎｇｒｏｕｐ（ＲＮＧ）犽ε模型
［１８］，以避免标准犽ε模

拟旋流和绕流时的缺陷。ＲＮＧ犽ε模型的输运

方程可表达为

犽方程

（ρ犽）

狋
＋
（ρ狌犼犽）

狓犼
＝

σ犽狌ｅｆｆ
犽

狓（ ）
犼

狓犼
＋

犌ｋ＋犌ｂ－ρε－犢ｍ＋犛犽 （５）

　　ε方程

（ρε）

狋
＋
（ρ狌犼ε）

狓犼
＝

σε狌ｅｆｆ
ε
狓（ ）

犼

狓犼
＋

犆１ε
ε
犽
（犌犽＋犆３ε犌犫）－犆２ερ

ε
２

犽
－犚ε＋犛ε （６）

式中犽和ε是两个基本变量，犌ｋ 是由平均速度梯

度引起的湍流动能犽的产生项，犌ｂ 是由浮力引起

的湍流动能犽的产生项，犢ｍ 代表了可压缩湍流中

的脉动扩张对整体湍流动能耗散率的贡献，犆１ε、

犆２ε和犆３ε是常数，σ犽 和σε 分别为犽 和ε的湍流

Ｐｒａｎｄｔｌ数，犛犽 和犛ε是用户定义的源项。

２３　嵌套网格方法

在先前的研究中，为了得到舰载直升机在飞

行甲板附近的飞行特性，往往采用两种方法：①先

单独分析孤立的舰船流场，再将飞行甲板附近的

流场数据提取出来，代入到直升机模型中进行分

析。②将舰载直升机的旋翼部分简化为固定的动

量源项，即作用盘，再一同分析直升机舰船的组

合模型。这两种方法可以提高效率，节省计算资

源，但存在一定的局限性，不能很好地刻画舰载直

升机周围流场的流动特点。为方便进行对旋翼

机身舰船一体化模型的数值模拟，可采用嵌套网

格技术。首先将计算区域分为若干个子区域，独

立生成网格，然后将有区域重叠嵌套部分的网格

之间设置重叠网格交界面，进行网格装配。本文

生成一套非结构的嵌套网格。整套网格主要包括

三部分：①代表旋翼桨叶的贴体网格，可随旋翼一

起进行转动；②代表直升机机身、舰船及其上部建
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筑等复杂外形的贴体网格，可静止不动也可根据

需要进行移动；③代表整体空间流场的背景网格，

并在直升机附近和飞行甲板上方等重点观测区域

进行了网格加密。

２４　飞行力学模型

建立一个完整准确的直升机动力学模型是对

其进行平衡特性计算、稳定性分析和操纵响应研

究的基础。本文以ＵＨ６０直升机为研究对象，其

总体布局为单旋翼带尾桨。本文将直升机主要气

动部件分为主旋翼、尾旋翼、机身、水平和垂直安

定面，采用各部件分别建模的方法，考虑各个部件

间存在的运动耦合和气动干扰，最终得到直升机

整体的非线性动力学模型。建模中使用到的气动

力数据采用风洞试验结果。

在分析直升机的基本运动学方程和动力学方

程时，为方便和简化直升机动力学方程的推导，假

定直升机为一刚体，做如下假设：①忽略直升机的

弹性振动及变形的影响；②假定地球固定于空间，

忽略地球自传与公转的影响；③假定直升机本身

的质量及质量分布保持不变；④假定直升机是左

右对称的。

在上述假定下，直升机的运动可以看成是６

个自由度的刚体运动，即包括质心沿３个轴的线

运动（航向的进退、升降和横向的左右侧飞）和３

个轴的转动（滚转、俯仰和偏航）。下面给出几个

主要部件的建模过程。

１）主旋翼气动模型

主旋翼是直升机最主要的操纵面，是直升机

的主升力面，也提供着直升机纵向、横向的操纵

力。在本文中，以叶素理论和旋翼升力线理论为

基础，推导建立旋翼各方向的力和力矩方程。

先给出旋翼翼尖轨迹平面运动学方程为

犪̈＋珦犇犪＋珦犓犪＝珟犳 （７）

其中犪＝（犪０，犪１，犫１）
Ｔ，列向量的各参数分别代表

挥舞角、后倒角和侧倒角。̈犪、犪分别为犪向量的

一阶和二阶导数，之后依据旋翼动量理论和叶素

理论，建立了积分格式的旋翼气动模型，推导得到

旋翼的拉力、侧向力、后向力以及三个方向上的力

矩（犜，犎，犢，犕，犔，犙）的计算公式。再进行坐标

系转换即可得到体轴系下的力和力矩的表达式。

２）尾桨旋翼气动模型

尾桨主要产生偏航力矩，为直升机提供航向

操纵力，且用来平衡主旋翼的反扭矩。尾桨的建

模与主旋翼建模大致相同，但由于尾桨角速度较

大，在考虑尾桨的挥舞运动时，这里假定其挥舞系

数稳定不变，其表达式如下：

犪１ｔｒ，ｃ＝
１

Δｔｒ，ｃ
·

犓１ｔｒ １＋
３

２μ
２
ｔｒ，（ ）ｃ 犳１ｔｒ，ｃ－ １＋

μ
２
ｔｒ，ｃ（ ）２ 犳２ｔｒ，［ ］ｃ （８）

犫１ｔｒ，ｃ＝

１

Δｔｒ，ｃ
犓１ｔｒ １＋

１

２μ
２
ｔｒ，（ ）ｃ 犳２ｔｒ，ｃ＋ １－

μ
２
ｔｒ，ｃ（ ）２ 犳１ｔｒ，［ ］ｃ

（９）

其中

Δｔｒ，ｃ＝１－
μ
４
ｔｒ，ｃ

４
＋犓

２
１ｔｒ １＋

μ
２
ｔｒ，ｃ（ ）２ １＋

３

２μ
２
ｔｒ，（ ）ｃ
（１０）

犳１ｔｒ，ｃ＝
４

３μ
ｔｒ，ｃα０ｔｒ－

１６

γｔｒΩｔｒ
ρｔｒ，ｃｗ－

狇ｔｒ，ｃｗ

Ωｔｒ
（１１）

犳２ｔｒ，ｃ＝
８

３
犓１ｔｒμｔｒ，ｃα０ｔｒ＋

１６狇ｔｒ，ｃｗ

γｔｒΩｔｒ
－

μｔｒ，ｃ
８

３
θ０ｔｒ＋２θｔｔｒ＋２λ（ ）ｔｒ －狆ｔｒ，ｃｗΩｔｒ （１２）

式中犓１ｔｒ为尾桨旋翼俯仰挥舞耦合系数，α０ｔｒ为尾

桨旋翼锥度角，γｔｒ为尾桨旋翼洛克数，θ０ｔｒ为尾桨

桨叶叶根安装角，θｔｔｒ为尾桨桨叶扭度，λｔｒ为尾桨

旋翼入流比。

尾桨旋翼的当地来流速度还需要考虑主旋翼

的下洗影响，其表达式如下：

狌ｔｒ＝狌ｂ

狏ｔｒ＝狏ｂ＋狆ｂ（犆ｗｌ，ｔｒ－犆ｗｌ，ｃｇ）－狉ｂ（犆ｓｔａ，ｔｒ－犆ｓｔａ，ｃｇ）

狑ｔｒ＝狑ｂ＋狇ｂ（犆ｓｔａ，ｔｒ－犆ｓｔａ，ｃｇ）＋狑犻，ｔｒ （１３）

式中犆ｓｔａ、犆ｗｌ分别为地面坐标系分量，ｃｇ表示直

升机质心，狑犻，ｔｒ即为主旋翼的下洗诱导速度，由风

洞数据插值得到。

３）机身气动模型

由于机身的形状不规则，目前并没有直接计

算机身气动力和力矩的理论公式，本文主要利用

直升机机身的大量风洞试验数据进行模拟，假定

机身产生的力和力矩是迎角和侧滑角的函数，最

后通过回归算法计算得到机身上的力和力矩。

首先定义机身处的迎角与侧滑角

αｆ＝θｗ ＝ｔａｎ
－１
狑ｆ

狌ｆ
（１４）

βｆ＝－ψｗ ＝ｔａｎ
－１ 狏ｆ

狌２ｆ＋狑
２

槡 ｆ

（１５）

其中机身的各速度分量为

狌ｆ＝狌ｂ

狏ｆ＝狏ｂ－狉ｂ（犆ｓｔａ，ｆ－犆ｓｔａ，ｃｇ）

狑ｆ＝狑ｂ＋狇ｂ（犆ｓｔａ，ｆ－犆ｓｔａ，ｃｇ）－狑犻，ｆ （１６）
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式中狑犻，ｆ是主旋翼对机身的诱导速度项。之后通

过对风洞数据的插值计算得到机身的力和力矩表

达式。

通过上述介绍的各部件建模，我们可以得到

各部件上的气动力和气动力矩，再加上全机的重

力载荷，忽略发动机产生的力矩，便可以通过叠加

合成得到全机上的合力和合力矩表达式。其全机

动力学方程为

犡

犢

熿

燀

燄

燅犣 ｒ

＝

犿

狌ｂ

狏ｂ

狑

熿

燀

燄

燅ｂ

＋

０ －狉ｂ 狇ｂ

狉ｂ ０ －狆ｂ

－狇ｂ 狆ｂ

熿

燀

燄

燅０

·

狌ｂ

狏ｂ

狑

熿

燀

燄

燅

烄

烆

烌

烎ｂ

（１７）

犔

犕

熿

燀

燄

燅犖 ｒ

＝犐ｂ·

狆ｂ

狇ｂ

狉

熿

燀

燄

燅ｂ

＋

０ －狉ｂ 狇ｂ

狉ｂ ０ －狆ｂ

－狇ｂ 狆ｂ

熿

燀

燄

燅０

·犐ｂ·

狆ｂ

狇ｂ

狉

熿

燀

燄

燅

烄

烆

烌

烎ｂ

（１８）

其中犐ｂ为直升机的惯性矩阵

犐ｂ＝

犐狓狓 ０ 犐狓狕

０ 犐狔狔 ０

犐狓狕 ０ 犐

熿

燀

燄

燅狕狕

（１９）

　　最后附加直升机姿态角和角速度间的关系

１ ０ －ｓｉｎθ

０ ｃｏｓ ｓｉｎｃｏｓθ

０ －ｓｉｎ ｃｏｓｓｉｎ

熿

燀

燄

燅θ

·



θ



熿

燀

燄

燅ψ

＝

狆ｂ

狇ｂ

狉

熿

燀

燄

燅ｂ

（２０）

　　在稳定飞行状态下，令直升机上的全部外力

和外力矩合成为零，采用牛顿迭代法对方程组进

行迭代求解，即可得到直升机在该状态下所需的

操纵量和姿态角。

２５　研究对象

本文采用美国ＣＧ４７Ｔｉｃｏｎｄｅｒｏｇａ级巡洋舰

搭载ＵＨ６０“黑鹰”直升机的模型进行计算分析。

主要参数见表１和表２。

采用前述的网格生成方法，利用 ＡＮＳＹＳ

ＩＣＥＭＣＦＤ软件，分别针对旋翼、直升机及舰船、

背景部分进行网格划分，效果如图１所示，其中飞

行甲板附近加密网格部分如图２所示。

表１　犆犌４７巡洋舰的主要参数

犜犪犫犾犲１　犕犪犻狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犆犌４７犮狉狌犻狊犲狉

参数 数值 参数 数值

舰长／ｍ １７３

型宽／ｍ １６．８

航速／（ｋｍ／ｈ） ６０．１９

最大吃水深度／ｍ １０．２

表２　犝犎６０直升机的主要参数

犜犪犫犾犲２　犕犪犻狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犝犎６０犺犲犾犻犮狅狆狋犲狉

参数 数值 参数 数值

总长度／ｍ １９．７６

机身长度／ｍ １５．２７

机身宽度／ｍ ２．３６

高度／ｍ ５．１３

总质量／ｋｇ ７４３８．９１

主旋翼半径／ｍ ８．１８

主旋翼桨叶数 ４

旋翼面积／ｍ２ ２１０

尾桨半径／ｍ １．６８

图１　舰载直升机整体网格

Ｆｉｇ．１　Ｇｌｏｂａｌｇｒｉｄｏｆｓｈｉｐｂｏｒｎｅｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

图２　飞行甲板附近加密网格

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｃｒｅａｓｅｄｄｅｎｓｉｔｙｇｒｉｄｎｅａｒｔｈｅｆｌｉｇｈｔｄｅｃｋ

２６　计算设置

流场仿真计算采用ＳＴＡＲＣＣＭ＋软件。计

算区域大小设置以舰长犾和型宽犮为依据。前部

长度为４犾，后部长度为６犾，左右宽分别为１０狑，高

度依据舰上建筑物的典型高度犺，设为１０犺。计算

域前方入口边界条件为速度入口，后方出口为压

力出口。上部为速度入口，左右均为对称面，考虑

到模型复杂程度，为简化计算量，下部即海平面为

无滑移壁面。直升机及舰船均为无滑移壁面。计

算方法是三维非定常隐式求解方法，湍流模型是

ＲＮＧ犽ε模型，流体模型是理想气体，时间离散

格式选为２阶精度。

０７１２



　第１０期 谭文渊等：基于嵌套网格的舰载直升机流场仿真及风限图计算

３　算例及结果分析

３１　验证算例

采用国际通用的简化护卫舰模型ＳＦＳ２进行

算例验证，ＳＦＳ２模型长为１３８．６８ｍ，宽为１３．７２

ｍ，高为１６．７６ｍ，具体造型如图３所示。建模分

析方法均采用前文所述的相同方法，模型网格如

图４所示。

图３　ＳＦＳ２护卫舰模型尺寸参数（单位：ｍ）
［１９］

Ｆｉｇ．３ＳＦＳ２ｆｒｉｇａｔｅｍｏｄｅｌｓｉｚｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（ｕｎｉｔ：ｍ）
［１９］

图４　ＳＦＳ２护卫舰模型网格

Ｆｉｇ．４　ＧｒｉｄｏｆＳＦＳ２ｆｒｉｇａｔｅｍｏｄｅｌ

　　以０°正前方来流速度为１５ｍ／ｓ为例，在舰艉

甲板长１／２处，机库高度处，设置一条两倍于甲板

宽度的横向观察线，线上布置一系列观察点，分别

取得各观察点的 犡、犢、犣 三向气流速度，与文

献［１４］中同条件下的风洞试验数据进行对比，结

果如图５所示，其中横轴代表当前观察点到甲板

对称面的距离狔与甲板宽度犫的比，纵轴代表当

前观察点某向分速度与远方来流入口速度狏１ 的

比。可以看出对于舰艉甲板附近的流场状态，数

值模拟方法和风洞试验的结果基本吻合，两种方

法各方向分速度比之差基本小于０．２，仅在速度狌

的个别点误差较大，但整体在可接受的范围内，可

图５　观察点三向速度试验值与计算值对比图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｅｓｔａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｅｄｖａｌｕｅｏｆ

ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｔｈｒｅｅｗａｙｓｐｅｅｄ

以用来探究直升机的着舰过程。

３２　舰载直升机算例

本文采用前述ＣＧ４７和 ＵＨ６０组合模型进

行多组计算，包括风向角αｗ 为０°、左右侧３０°、

６０°、９０°下的多组不同速度工况，并根据每个工况

下的气动力对舰载直升机进行飞行力学分析，得

到了不同工况下的舰载直升机周围流场情况、机

身姿态和操纵量情况。

３．２．１　流场情况

以风向角０°工况为例，图６绘制了风向角为

１７１２
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０°，来流速度为６０ｋｍ／ｈ工况舰船纵向对称面的

速度云图。图７绘制了风向角为０°，来流速度为

６０ｋｍ／ｈ工况不同视角下的等值涡量图，包括飞

行甲板附近视图和飞行甲板俯视视图，并以当地

速度进行着色。由图可见，利用嵌套网格方法处

理直升机，模拟真实的旋翼转动，可以较为准确地

捕捉到旋翼产生的桨尖涡及涡向后脱落发展的痕

迹。由于ＣＧ４７型舰船上层建筑复杂，远前方来

流首先要绕过上层建筑，速度降低，已经产生一定

的涡旋，使均匀来流变为乱流。再流动到飞行甲

图６　风向角为０°、来流速度为６０ｋｍ／ｈ对称面速度云图

Ｆｉｇ．６　Ｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｖｅｌｏｃｉｔｙｎｅｐｈｏｇｒａｍｕｎｄｅｒｗｉｎｄ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ０°ａｎｄｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙ６０ｋｍ／ｈ

图７　风向角为０°、来流速度为６０ｋｍ／ｈ涡量图

Ｆｉｇ．７　Ｖｏｒｔｅｘｎｅｐｈｏｇｒａｍｕｎｄｅｒｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

０°ａｎｄｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙ６０ｋｍ／ｈ

板区域受到直升机旋翼的作用，产生更大范围的

复杂涡旋。同时，直升机在这种乱流中悬停或降

落，都是非常危险的，困难程度远超在地面的情

况。因此，很有必要对舰载直升机的飞行力学特

性进行分析，了解直升机的操纵量和姿态角变化，

为安全飞行提供指导。

３．２．２　来流风速对直升机着舰的影响

采用前述方法，在 ＭＡＴＬＡＢ软件中搭建好

飞行力学模型，将不同工况下计算得到的舰载直

升机流场数据代入到飞行力学模型中，使用牛顿

迭代法进行配平，得到初步配平结果。再利用初

步配平结果对ＣＦＤ模型进行姿态修正，继续计算

得到修正后的流场数据再次进行配平。如此反复

耦合配平直到结果变化小于收敛条件，可求得直

升机在着舰过程中，受到各方向海风和舰船前部

建筑及甲板的共同影响下，稳定时的机身姿态和

操纵量。

在风向角为０°工况下，选取来流速度为５５、

６０、６５、７０ｋｍ／ｈ进行观察。在风向角左侧３０°工

况下，选取来流速度为６０、６５、７０、７５ｋｍ／ｈ进行观

察。图８给出了滚转角的变化情况，其中横轴代

表远前方来流速度，纵轴代表当前工况下配平滚

转角。由图可见，在同一风向角下，直升机的平衡

滚转角都有随速度逐渐增大的趋势，这对于需要

平稳降落的直升机是非常不利的。且曲线斜率也

随速度有所增加，这说明在大风速下直升机的滚

转姿态平衡会迅速恶化，导致安全事故。同样，图

９给出了俯仰角的变化情况。风向角不同时，平

衡俯仰角随速度产生了不同的变化趋势，这说明

图８　风向角为０°和左侧３０°工况配平滚转角

Ｆｉｇ．８　Ｔｒｉｍｍｉｎｇｒｏｌｌａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

０°ａｎｄｌｅｆｔ３０°

直升机在飞行甲板上方准备降落时，平衡姿态并

不和来流速度呈简单的线性关系，而是受到来流
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图９　风向角为０°和左侧３０°工况配平俯仰角

Ｆｉｇ．９　Ｔｒｉｍｍｉｎｇｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

０°ａｎｄｌｅｆｔ３０°

方向和舰上建筑的多重影响。

对于操纵量，同样选取前述工况，图１０～图

１２给出了不同风向角下直升机主要操纵量的变

化情况，其中横轴代表远前方来流速度，纵轴代表

图１０　风向角为０°和左侧３０°工况配平纵向周期变距

Ｆｉｇ．１０　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｃｙｃｌｅｐｉｔｃｈｕｎｄｅｒｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

ａｎｇｌｅ０°ａｎｄｌｅｆｔ３０°

图１１　风向角为０°和左侧３０°工况配平横向周期变距

Ｆｉｇ．１１　Ｌａｔｅｒａｌｃｙｃｌｅｐｉｔｃｈｕｎｄｅｒｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

０°ａｎｄｌｅｆｔ３０°

图１２　风向角为０°和左侧３０°工况配平总距

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅｐｉｔｃｈｕｎｄｅｒｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

０°ａｎｄｌｅｆｔ３０°

各个操纵量占设计最大值的百分比。由图可见，

纵向、横向周期变距操纵量在相同的风向角下，均

随速度的增加有所增长。这是因为随着速度增

加，直升机的机身姿态更加偏离基准位置，需要更

大的操纵量来维持姿态。但在飞行甲板附近时，

为了安全考虑，全机的载荷和垂向降落速度基本

不会发生很大变化，所以总距操纵量则是随速度

增加有所下降。

３．２．３　来流风向角对直升机着舰的影响

在相同速度下，对不同风向角的配平情况进

行对比。随着风向角增大，即侧风风速增加而正

面风速降低，直升机的姿态角有着显著变化。俯

仰角逐渐减小，而滚转角则逐渐增加且偏向来流

侧风的方向。这种趋势同时也反映在操纵量上，

纵向周期变距操纵量减小而横向周期变距的操纵

量增大。至于总距则是略微有所下降，主要还是

与风速有关。

总体来看，根据常见的直升机着舰安全准则，

各个操纵量虽然变化幅度不小，但都在安全裕度

之内。反而是滚转角和俯仰角容易超出安全限

制，成为影响直升机安全着舰的重要指标。

３３　理论风限图绘制

在各种海面环境、气象条件以及进场方式等

等状况下，某一具体直升机在某一舰船上起降时

的，不同风向下的最大速度，即安全边界即为舰载

直升机的风限图。这个风限图是综合反映机舰动

态配合安全性的参考标准。

综合直升机陆基操作规范和前人的研究经

验，确定ＣＧ４７巡洋舰搭载 ＵＨ６０直升机理论

风限图直升机安全着舰判据见表３。
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表３　直升机安全着舰判据

犜犪犫犾犲３　犎犲犾犻犮狅狆狋犲狉狊犪犳犲狋狔犾犪狀犱犻狀犵犮狉犻狋犲狉犻狅狀

变量 数值

滚转角／（°） ＜ ５

俯仰角／（°） ＜ ８

纵向操纵量／％ ＜８５

横向操纵量／％ ＜８５

总距推进量／％ ＜８５

脚蹬位移量／％ ＜８０

　　结合前述流场计算与飞行力学配平的方法，

依据表２中安全着舰判据，可分别求出不同风向

角下直升机可着舰作业的最大风速。将不同角度

的最大风速边界以极坐标的形式绘制出来，即可

得到理论风限图。针对本文选取的ＣＧ４７巡洋

舰搭载ＵＨ６０直升机这一机舰组合，理论风限图

如图１３。其中０°方向为舰船船头方向，风速单位

为ｋｍ／ｈ。

图１３　ＣＧ４７巡洋舰搭载ＵＨ６０直升机理论风限图

（单位：ｋｍ／ｈ）

Ｆｉｇ．１３　ＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｓａｆｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｅｎｖｅｌｏｐｅｏｆＣＧ４７

ｃｒｕｉｓｅｒｗｉｔｈＵＨ６０ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ（ｕｎｉｔ：ｋｍ／ｈ）

由图１３可见，同一机舰组合，在不同风向角

下的最大着舰风速差别较大，总的来说，来流风

向越靠近船头航向，最大着舰风速越大。侧向

风则会导致最大着舰风速快速减小。左右对比

来说，风限图并不对称。侧滑角绝对值相同的

情况下，左侧来流的最大着舰风速普遍大于右

侧，这与直升机的构型有关。ＵＨ６０直升机为

右旋旋翼，尾桨拉力向右，所以对左侧风的抵抗

能力较强。

４　结　论

本文基于嵌套网格方法，对ＣＧ４７巡洋舰搭

载ＵＨ６０直升机这一机舰组合的流场特性和飞

行力学特性进行了分析研究，并结合安全着舰判

据绘制了理论风限图，结果表明：

１）利用嵌套网格方法对舰载直升机进行数

值模拟，可以较为准确的刻画舰船尾流场和直升

机旋翼的相互作用。

２）在同一风向角下，直升机的平衡滚转角都

有随来流速度逐渐增大的趋势，平衡俯仰角并不

和来流速度呈简单的线性关系，而是受到来流方

向和舰上建筑的多重影响。纵向、横向周期变距

操纵量在相同的风向角下，均随速度的增加有所

增长。

３）在同一速度下，随着风向角增大，俯仰角

逐渐减小，而滚转角则逐渐增加且偏向来流侧风

的方向。这种趋势同时也反映在操纵量上，纵向

周期变距操纵量减小而横向周期变距的操纵量

增大。

４）绘制了ＣＧ４７巡洋舰搭载ＵＨ６０直升机

的理论风限图。风向角越小，最大着舰风速越大，

且总体左侧大于右侧。最大值出现在左侧风３０°

附近，约为７０ｋｍ／ｈ。
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