
主要内容

(1)
 

旋翼飞行器空气动力学的基本概念。
(2)

 

旋翼的几何参数和工作原理。
(3)

 

旋翼动量理论的基础知识。
(4)

 

旋翼叶素理论的基础知识。
(5)

 

旋翼经典涡流理论的基础知识。
(6)

 

旋翼现代涡流理论的基础知识。
(7)

 

旋翼CFD理论的基础知识。

5.1　旋翼飞行器空气动力学的基本概念

多旋翼无人机,也称为多旋翼无人驾驶直升机,是旋翼飞行器家庭中的一员,其空气动

力学属于旋翼飞行器空气动力学范畴。在各类飞行器、各类运动以及各种介质中,空气动力

学或流体力学的普遍方程(连续方程、动量方程和能量方程)与基本解法是相通的。

5.1.1 空气动力学的基本概念  
1.

 

空气动力学的定义

  空气动力学来源于流体力学。流体力学是物理学的一个重要分支,它主要研究流体本

身的静止状态和运动状态,以及流体和固体界壁间有相对运动时的相互作用和流动的规律。
流体动力学研究的是流体运动时的运动规律和作用力的规律。

空气动力学主要研究物体和空气之间有相对运动时,即物体在空气中运动时,空气的运

动规律及作用力所服从的规律,具体包括气体做相对运动情况下的受力特性、气体流动规律



136  

和伴随发生的物理、化学变化。传统意义上的空气动力学指的都是飞行器的空气动力学。

2.
 

空气动力学的研究方法和基本问题

(1)
 

空气动力学研究方法。空气动力学的研究分理论和实验两个方面。理论和实验研

究两者彼此密切结合,相辅相成。理论研究所依据的一般原理有:
 

运动学方面,遵循质量守

恒定律;
 

动力学方面,遵循牛顿第二定律;
 

能量转换和传递方面,遵循能量守恒定律;
 

热力

学方面,遵循热力学第一定律和第二定律;
 

介质属性方面,遵循相应的气体状态方程和黏

性、导热性的变化规律等。
(2)

 

空气动力学研究的基本问题。在空气动力学研究工作中,一般关注以下基本的空

气流动问题:
 

①
 

旋涡与分离流;
 

②
 

激波与边界层;
 

③
 

非定常气动力与动态失速;
 

④
 

湍流现象与描述。

5.1.2 旋翼飞行器空气动力学的定义、内容和工具  
飞行器是指以某种方式连接在一起的变形体的任意组合所构成的任意一种飞行的物体。

例如,步枪弹丸是最简单的一种飞行器,固定机翼飞机和旋翼飞行器则是较为复杂的飞行器。

1.
 

旋翼飞行器空气动力学的定义

旋翼飞行器空气动力学是研究旋翼飞行器(主要是它的旋翼)与周围空气有相对运动时

所产生的空气动力的一门科学,它将空气动力学的普遍原理应用到旋翼飞行器这一个特定

研究对象上。
旋翼飞行器(如多旋翼无人机)是飞行器大家庭中的一员,旋翼飞行器空气动力学隶属

空气动力学的研究范围。旋翼飞行器最主要的部件是旋翼,它是旋翼飞行器上产生升力的

主要部件,同时也可为旋翼飞行器提供推进力和操纵力。因而旋翼飞行器空气动力学就是

阐明旋翼飞行器(主要是旋翼)与周围空气相互作用的空气动力现象,研究旋翼飞行器在不

同飞行状态下的气动载荷,以及估算旋翼飞行器飞行性能和分析旋翼飞行器飞行品质的一

门学科。

2.
 

旋翼飞行器空气动力学研究的内容

旋翼飞行器空气动力学研究的内容主要有以下几方面。
(1)

 

基本理论方面。阐明旋翼与周围空气相互作用的空气动力现象、流动现象、流场分

布等,分析空气流动时旋翼桨叶的受力情况,以便对桨叶的几何外形进行改造,改善旋翼的

气动特性,提高旋翼飞行器的性能,增进飞行品质。
(2)

 

性能计算方面。在理论和实验的基础上,分析主要构造参数对旋翼性能乃至飞行

性能的影响,建立旋翼飞行器的空气动力计算方法,为旋翼飞行器设计所用。
(3)

 

飞行力学方面。性能计算,如速度、高度、航程和燃油消耗量的定量计算;
 

飞行动

力学正解技术以及飞行动力学逆解技术(即由给定的飞行轨迹求解所需的操纵规律等)。
(4)

 

飞行品质方面。研究整架旋翼飞行器的平衡问题及其对操纵动作及推力与功率变

化的反应;
 

分析旋翼飞行器在各种飞行状态下的稳定性及操纵性,包括对大气紊流的反应

及如何控制的问题等。



137  

3.
 

旋翼飞行器空气动力学的研究工具

旋翼飞行器空气动力学的研究工具主要有三类。
(1)

 

解析工具。旋翼飞行器空气动力学所用的解析工具与流体力学的其他分支所用的

解析工具基本相同,即应用数学方法,在一组规定的具体边界条件或初始条件下,去求解气

体所遵循的微分方程。
(2)

 

计算工具。采用现代高速电子计算机对旋翼飞行器空气动力环境进行数值模拟,
把流动情况解算出来,并把作用在旋翼飞行器上的各种气动力都计算出来。

(3)
 

实验工具。旋翼飞行器空气动力学的实验工具一般是专用的,包括适应大气飞行

中大多数情况的风洞和激波管、探测设备和仪表,其中主要是为测力及压强、温度、加速度、
角速度所用的电子设备和电子仪表等。

5.2　旋翼的几何参数和工作原理

旋翼飞行器是利用旋翼转动产生升力的飞行器,旋翼由数片桨叶及一个桨毂组成,旋翼

的桨叶一边绕轴旋转,一边做直线运动,旋翼空气动力现象非常复杂。旋翼几何参数与旋翼

飞行器的空气动力学特性有关,它直接影响到旋翼飞行器的飞行性能,包括飞行速度、航程、
载重、升限以及稳定性、操控性等。

5.2.1 旋翼的功用和几何参数  
1.

 

旋翼的功用

  旋翼是旋翼飞行器的关键部件,它的主要功能如下:
 

(1)
 

产生向上的力(习惯上叫拉力)以克服全机重量,类似于机翼的作用;
 

(2)
 

产生向前的水平分力使旋翼飞行器前进,类似于推进器的作用;
 

(3)
 

产生其他分力及力矩使多旋翼飞行器保持平衡或进行机动飞行。

2.
 

旋翼的直径D 和半径R
(1)

 

直径(D)。旋翼旋转时,叶尖所画圆圈的直径叫做旋翼直径D。
直径是影响旋翼性能的重要参数之一,一般情况下,旋翼直径增大,拉力增大,效率随之

提高。所以在结构允许的情况下应尽量选择直径较大的旋翼。此外还要注意桨尖气流速度

不应过大,否则会出现激波,导致效率降低。
(2)

 

半径(R)。叶尖离桨毂中心的距离称为旋翼半径R,R=D/2。任一桨叶剖面距离

桨毂中心的半径则表示为r,在桨叶上r=0.7R 处的剖面的空气动力特性很有代表性,叫作

特征剖面,r即为特征剖面半径。此外,旋翼旋转起来桨叶所掠过的面积为桨盘面积πR2

(平方米),也叫扫掠面积(如图5-1所示)。

3.
 

旋翼桨叶宽度b和尖梢比ηye

桨叶剖面的弦长就是该半径处的桨叶宽度,用b表示。图5-2表示出4种平面形状的

桨叶。对于矩形桨叶,宽度沿径向不变;
 

对于梯形桨叶或其他桨叶,b沿径向改变。常用桨

叶尖梢比ηye 表征桨叶宽度的变化,其定义为叶根宽度与叶尖宽度之比,一般ηye=1~3。在

实际情况中,由于叶根及叶尖部分形状特殊,一般按延伸办法来处理。
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图5-1 旋翼的直径和半径 图5-2 不同形状的旋翼桨叶平面图

4.
 

旋翼桨叶数目k
桨叶数目(k)是一个旋翼具有的桨叶数量。桨叶数目在旋翼设计中也是一个非常重要

的指标,它直接影响旋翼的气动特性和效率。一般旋翼的拉力系数和功率系数与它的桨叶

数目成正比,随着旋翼吸收功率的增大,桨叶的数目也在增加,由早期的双叶桨,增加到四叶

桨、六叶桨和八叶桨等。微型及轻小型旋翼飞行器的旋翼大多采用结构简单的双叶桨,只是

在旋翼直径受到限制时才采用增加桨叶数目的方法使旋翼与发动机获得良好的配合。增加

桨叶数目必须考虑下列两个方面的问题。
(1)

 

增加桨叶数目k会降低旋翼的效率。这是因为当旋翼旋转时,对于包围桨叶的扰

流,数目多的桨叶要比数目小的桨叶大。
(2)

 

旋翼的质量要增加。一般每增加一片桨叶,旋翼的相对质量增大23%~25%。

5.
 

旋翼实度σ
各片桨叶实占面积与整个桨盘面积之比叫作旋翼实度,以希腊字母σ表示。若k 为桨

叶片数,则

σ=
k∫bdr
πR2 ≈

kb7
πR

(5-1)

  对于矩形桨叶,有

σ=
kb
πR

(5-2)

  旋翼实度σ数值一般是0.04~0.11。

6.
 

桨叶剖面安装角φ和桨叶扭度Δφ
桨叶剖面的形状就是翼型。任意半径处桨叶剖面(翼型)的安装角指翼型弦线相对于构

造旋转平面之倾角。这个角度在旋翼空气动力学中具有特别重要的意义。一般来说,φ 角

是沿径向变化的。由于常用旋翼的桨叶剖面安装角多呈线性变化,因此引入桨叶“扭度”

Δφ=φ1-φ0 (5-3)
即叶尖安装角与叶根安装角之差,通常Δφ=-5°~-10°。于是,任意半径处桨叶剖面的安

装角
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φ=φ0+Δφ
r
R =φ1+Δφ

r
R -1  (5-4)

或

φ=φ7+Δφ
r
R -0.7  (5-5)

式中,φ7 称为整片桨叶的安装角,或称为桨叶的桨距。虽然在构造上安装角沿径向的分布

规律是固定的,但是整片桨叶仍可绕其本身轴在一定范围内转动,也就是说,各个剖面的安

装角可以同时增加或减小某个角度。这时,无须分别说明不同剖面的安装角为多少,只要指

出其中之一,其他剖面的安装角可以立即推得,因为它们之间的相对变化是固定的。通常取

r-=0.7处特征剖面的安装角φ7 为基准。而且,为了区别桨叶剖面(翼型)安装角,φ7 称为

整片桨叶的安装角,或称为桨叶的桨距。桨距一词是从几何螺旋线的螺距这个概念借鉴过

来的。桨距已经失去了原来的意义,现在这个术语用来作为桨叶的安装角的代词。每片桨

叶的桨距在旋转一圈时也可能是周期变化的,对于整具旋翼来说,各片桨叶在不同方位处的

桨距可能彼此不同。这样,又有总距一词,用来说明旋翼各片桨叶的平均桨距。

7.
 

旋翼转速n和角速度Ω
旋翼转速一般以每分钟旋转的圈数为单位,而角速度以每秒转过的弧长为单位。两者

的关系为

Ω=
πn
30

(5-6)

  旋翼转速的提高将要受到叶尖速度的限制,以避免叶尖出现过大的空气压缩效应。目

前旋翼的叶尖速度为ΩR=180~220m/s,大约相当于叶尖Ma 数的0.55~0.6倍。

5.2.2 旋翼参数的无因次化  
旋翼参数无因次化的目的是便于把几何尺寸不同及工作条件不同的旋翼特性进行比

较,或把旋翼模型的实验结果应用到实物上。无因次化的基础是相似理论。在处理旋翼问

题时,以R 作为长度的基准尺度,以πR2 作为面积的基准尺度,以ΩR 作为速度的基准

尺度。
(1)

 

桨叶剖面所在的相对半径为

r- =r/R (5-7)

  (2)
 

桨叶的相对宽度为

b- =b/R (5-8)

  (3)
 

旋翼运动的无因次化速度为
􀭺V0=V0/ΩR (5-9)

  (4)
 

旋翼拉力系数CT、扭矩系数mk、功率系数CP 的无因次化分别为

CT=T ρ
2
Ω2R2·πR2 (5-10)

CP=mk=Mk
ρ
2
Ω2R2·πR2·R=P ρ

2
Ω2R2·πR2·ΩR (5-11)

式中,ρ为空气密度;
 

T 为拉力;
 

Mk 为旋翼反扭矩;
 

P 为旋翼功率。
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5.2.3 旋翼的工作原理  
1.

 

旋翼的工作环境和桨叶运动

  为了说明旋翼工作原理,考察一下旋翼的轴向直线运动,这相当于旋翼飞行器垂直飞行

时旋翼的情况,可以把螺旋桨看成是一个一面旋转一面前进的机翼进行讨论。
设一旋翼,桨叶片数为k,以恒定角速度Ω 绕轴旋转,并以速度V0 沿旋转轴做直线运

动。如果在想象中用一中心轴线与旋翼轴重合,而半径为r的圆柱面把桨叶截开,并将这圆

柱面展开成平面,就得到桨叶剖面。既然这时桨叶包括旋转运动和直线运动,对于桨叶剖面

来说,应有周向速度(等于Ωr)和垂直于旋转平面的速度(等于V0),而合速度是两者的矢量

和。用不同半径的圆柱面所截出来的各个桨叶剖面,它们的合速度大小不同,方向也不相

同。如果再考虑到由于桨叶运动所激起的附加气流速度(诱导速度),那么桨叶各剖面与空

气之间的相对速度情况更加不同。与机翼相比较,这就是桨叶的工作条件复杂,对它的分析

比较困难的原因。
但从能量观点来看,旋翼不过是一具“能量转换器”,有下列两种转换方式。
(1)

 

把发动机的能量转变成有效功,如旋翼飞行器的上升状态;
 

(2)
 

把发动机的能量转变成气流的动能,如旋翼飞行器的悬停状态。
假定螺旋桨的轴向速度为V0,其拉力为T,而所消耗的功率为P,那么,在第一种情况

中,效率定义为η=TV0/P,对于正常情况来说,0<η<1。
注意:

 

每个旋翼的工作效率是不一样的,需要逐个进行分析计算。

2.
 

旋翼和桨叶的相对气流

在旋翼飞行器前飞时,旋翼的远处来流方向与旋翼轴不平行,而是斜向吹来,旋翼处于

斜流状态。现设定坐标系是旋翼构造轴系,坐标原点O 在旋翼中心。竖轴YS 沿旋翼的构

造旋转轴向上为正。纵轴XS 指向前方,与速度V0 在构造旋转平面(S-S 平面)的投影重

合。右旋旋翼的横轴ZS 按右手规则确定;
 

左旋旋翼ZS 轴则按左手规则确定ZS 轴的方

向,因而ZS 轴总是位于桨叶向前方旋转的半圆内。
设旋翼飞行器的飞行速度为V0,或者相对来说,速度为V0 的来流(未扰动气流)从一定

方向吹向旋翼。按照与飞机机翼类似的方式,把来流V0 与旋翼的构造旋转平面(S-S 平

面)之间的夹角αs 定义为旋翼构造迎角。把相对气流速度V0 分解为沿XS 轴与沿YS 轴两

个方向的分量,并将它们除以桨尖旋转速度ΩR,便得到表征旋翼工作状态的两个重要的速

度系数。
(1)

 

平行于构造旋转平面(S-S 平面)的速度系数μ 称为前进比,且

μ=
V0cosαs

ΩR
(5-12)

  (2)
 

垂直于构造旋转平面的速度系数λ0 称为轴向来流系数,或称为流入比,且

λ0=
V0sinαs
ΩR

(5-13)

  在悬停飞行时,由于V0=0,μ 及β皆为0,此时αs 没有意义;
 

在垂直下降状态,V0 自下

而上流向旋翼,αs 及λ0 为正值;
 

而垂直上升时,αs 及λ0 为负值。在前飞状态,飞行速度越

大,μ 值越大。迎角αs 随飞行状态也有变化。一般来说,只有在下降中αs 及λ0 才可能为正
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值。在爬高及常用的平飞状态,旋翼处于负迎角下工作,即来流从斜上方吹向旋翼,λ0 为负

值。通常,平飞时旋翼迎角αs≈-5°~-10°,而普通固定翼飞机的机翼一般处于小的正迎

角状态下。
前飞速度造成旋翼旋转平面上左右两边的相对气流速度不对称。在前行桨叶区域桨叶

逆风旋转,相对气流速度当然比顺风旋转的后行桨叶要大些,相对方向也有不同。旋翼飞行

器的前飞速度越大,旋翼旋转平面上相对气流的不对称程度也就越大。

3.
 

旋翼桨叶的挥舞运动

旋翼桨叶如果固接在旋转轴上,前飞时由于旋转平面上气流的不对称,必然引起左右两

边的拉力不对称,前行桨叶拉力大,后行桨叶拉力小,因而形成侧倾力矩使旋翼飞行器倾转。
前飞速度越大,侧倾力矩也越大,如无有效措施,旋翼飞行器将难以前飞。另外,由于桨叶像

一根很长的悬臂梁,分布的空气动力载荷引起很大的根部弯矩,而且这种弯矩随着周向气流

速度的周期变化而相应地改变。桨叶在大的交变弯矩作用下容易发生疲劳损坏。铰接式旋

翼消除了上述障碍,桨叶根部通过挥舞铰与旋转轴相连,桨叶可以绕挥舞铰做上下挥舞运

动。桨叶在挥舞运动中偏离S-S 平面向上抬起的角度称为桨叶挥舞角β。桨叶挥舞运动所

在的平面称为挥舞平面,挥舞平面与S-S 平面相垂直。
旋翼飞行器在稳定悬停状态时,桨叶的周向相对气流速度不随方位角变化。在旋转时

各片桨叶应抬起相同的角度,该角度的大小取决于挥舞平面内桨叶拉力、重力和离心力三者

对挥舞铰力矩的平衡。拉力使桨叶上扬,重力使桨叶下垂,而不论桨叶是处在上扬(β>0)
或下垂(β<0)位置,离心力总是企图把它拉回到S-S 平面上(β=0)。由于重力远小于升

力,因此它对挥舞角的影响通常忽略不计。
在垂直飞行状态,虽然桨叶因上扬脱离了S-S 平面,桨尖面平行于S-S 平面,这种均匀

挥舞并不影响桨叶空气动力的对称性。旋翼飞行器前飞时旋翼处于斜流状态,桨叶的相对

气流及空气动力沿方位角周期变化,致使桨叶在旋转中又有周期挥舞运动,可观察到此时旋

翼锥体(或叶尖平面)大致向侧后方有些倾倒。无论如何,挥舞角β 可以写为傅里叶级数

形式:
 

β=a0-a1cosψ-b1sinψ-a2cos2ψ-b2sin2ψ (5-14)
式中,a0 是挥舞角β中不随方位角改变的常数部分,在悬停状态,β=a0。

由于桨叶做周期挥舞运动,因此在挥舞平面内,除拉力、重力和离心力之外,还有挥舞惯

性力。这些力对挥舞铰的力矩之和应为0,经过简化处理,可推导得到桨叶挥舞运动的近似

微分方程:
 

d2β
dψ2+β=

1
Ω2Iye

MT (5-15)

4.
 

旋翼桨叶的摆振运动

旋翼桨叶做挥舞运动时,桨叶重心距旋转轴的距离不断变化,它对旋转轴的相对速度

(沿径向)为

Vr=
d
dt
(rGcosβ)=-rG

dβ
dtsinβ

(5-16)

  由理论力学可知,旋转着的质量对旋转轴有相对运动时会受到科氏力的作用。设桨叶

质量为Gye/g,旋转角速度为Ω,经简化推导得到一片桨叶科氏力的表达式为
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Fgs=2
Gye

g
rGΩ2 a0a1sinψ-a0b1cosψ-

a2
1-b21
2 sin2ψ+a1b1cos2ψ  (5-17)

  可见,挥舞运动引起的科氏力是周期交变力,而且一阶挥舞运动会引起二阶的科氏力。
根据实际例子的计算,发现一片桨叶的科氏力的最大幅值竟高达桨叶自重的7倍以上,会在

旋转平面内造成很大的交变弯矩,对桨叶结构的寿命非常不利。另外,桨叶在旋转平面内的

空气动力阻力也造成根部弯矩,前飞时气动阻力同样随方位角变化,不过它所造成的弯矩交

变部分比科氏力的交变弯矩小得多。

5.3　旋翼动量理论的基础知识

根据牛顿定律,旋翼拍击空气并将空气推向下方,空气加给旋翼的反作用力就是旋翼产

生的拉力。动量理论以气流通过桨盘的动量和能量变化作为依据。把总的气流速度与总的

旋翼拉力和功率联系起来,是流体力学中的基本守恒定律(质量守恒、动量守恒和能量守恒)
在旋翼上的应用。

5.3.1 垂直飞行的动量理论  
1.

 

旋翼动量理论的原理

  旋翼动量理论将旋翼看成一个前进的桨叶片数无限多的桨盘,空气流连续地通过桨盘,
在桨盘上产生的拉力分布是均匀的,即桨盘的气流速度在桨盘处各点为一常数。桨盘的前

图5-3 气流连续通过桨盘的流动情况

后存在压差,但桨盘前后的轴向速度是相等的(不考

虑桨盘的厚度)。桨盘上无扭矩,通过桨盘的气流无

旋转。此外,为了求解方便,进一步假定气体为理想

不可压缩流体。在动量理论中,气流连续通过桨盘的

流动情况如图5-3所示。
旋翼动量理论的基本原理是依据动量守恒定律,

建立旋翼拉力与流过旋翼桨盘的质量流量和远处尾

迹中的诱导速度的关系。实质上,旋翼动量理论是牛

顿定律在旋翼上的应用。把旋翼简单地看作作用盘,
它拍击空气并将空气推向下方,而空气加给旋翼的反

作用力就是旋翼产生的拉力。根据牛顿第二定律,该力正比于通过旋翼的空气质量流量和

空气加速度的乘积。为了计算空气的流量和速度变化,要用到关于流体运动的质量守恒定

律、动量定理和能量守恒定律。能量守恒定律把远处尾迹中的诱导速度与旋翼桨盘处的诱

导速度联系起来,质量守恒定律则给出了流过旋翼桨盘的质量流量,三者相结合便能得出旋

翼桨盘处的诱导速度与旋翼拉力和功率的关系。

2.
 

垂直上升状态

旋翼飞行器的垂直飞行含有相对于旋翼的轴流状态,这就意味着旋翼具有轴对称性,它
表明流过旋翼的气流速度和桨叶上的载荷都与旋翼桨叶的方位角无关。因而,这种轴对称

性大大简化了旋翼空气动力学。考虑旋翼飞行器垂直上升状态下的均匀载荷旋翼作用盘模

型,如图5-3所示。旋翼作用盘位于中间截面,模型的边界截面位于上下两端。在上游远处
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截面(S0),气流速度V0 就是旋翼飞行器垂直上升的速度;
 

在桨盘处的中间截面(S1)和下游

远处截面(S2),气流速度分别增加至V1 和V2,图5-3中的v1 和v2 为当地气流诱导速度。
诱导速度指由于某种作用在均匀流场内或静止空气中所引起的速度增量(包括大小和方向

的改变)。由于旋翼的轴对称性,作用盘模型整个侧面上压强的水平横向分量自相平衡,而
轴向分量构成的总压力与边界截面所承受的总压力互相平衡。此外,由于假设气流无黏性,
因此边界截面上无切向力,仅受法向力。

1)
 

旋翼升力系数CT 和功率系数CP 的计算

根据动量定理,旋翼作用盘模型内流体动量的变化率在大小和方向上等于旋翼作用在

该流体上的外力。根据旋翼气流应用定常条件下的能量守恒定律,因为气流上顶面(S0)与
下底面(S2)压力所做的功互相抵消,而侧壁压强与流速垂直,功为零。所以,气流的动能变

化所需的能量完全来自旋翼。旋翼所消耗的功率P 可由气流的动能变化率确定:

P=m· 12V
2
2-
1
2V

2
0  (5-18)

式中,m· 为单位时间内流过任意截面的空气质量,称为空气质量流量。旋翼付出的功率P
应为

P=TV1=TV0+Tv1 (5-19)
 

  旋翼功率等于旋翼拉力与桨盘处的气流速度V1 的乘积。在动量理论中,这个功率还

可以分成两部分:
 

一是拉力与运动速度V0 的乘积,称为“有效功率”;
 

二是拉力与桨盘处诱

导速度v1 的乘积,称为“诱导功率”,纯为损失。以ρπR2(ΩR)2 对T、P 无量纲化,进一步

得到旋翼拉力系数CT 的表达式和功率系数CP 的表达式:

CT=2(􀭺V0+v-1)v-1 (5-20)

CP=2(􀭺V0+v-1)2v-1 (5-21)

  2)
 

旋翼效率η计算

按照定义,效率是有效功率与全部消耗功率之比。如果把效率公式都写成无因次公

式,有

η=
CT
􀭺V0

CP
=
􀭺V0

􀭺V1

(5-22)

图5-4 涡环状态的旋翼气流示意图

3.
 

垂直下降状态

旋翼动量理论分析的关键是要采用合适的旋翼作用盘模型。当旋翼飞行器垂直下降飞

行时,来流速度朝上,气流速度递减。这是气流向下动量的一个有效增量,也是气流向上运

动时产生向上拉力的原因。远处下游尾迹在旋翼的上方,旋翼诱导速度与相对气流方向相反,
两股反向气流相遇形成紊乱的旋涡。此时如图5-3所

示的旋翼作用盘模型不再适用。
1)

 

涡环状态

如图5-4所示,当旋翼飞行器低速下降时,靠近桨

盘的逆行环流和它上方的非定常紊流开始出现。
此时,由于空气流动状态的改变是平缓的,旋翼

附近并没有急剧的流动变化,故动量理论结果在进入

涡环状态的某个范围内仍然适用。但是,当下降速度
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超过大约V0=vh/2时,靠近桨盘处的气流也变得极不稳定和湍动。向上的自由流使桨尖

涡螺旋线堆积在桨盘的下方,形成涡环。旋翼旋转一周,涡环累积着强度,直到这种流动突

然崩溃,涡环破裂并离开桨盘平面为止。整个流场是非定常的,涡环周期性地逸散并且升入

旋翼上方的气流中。这种状态下的旋翼承受着高水平的振动,易失去控制,且此时的需用功

率对垂直速度非常不敏感。在此状态下旋翼动量理论失效。

2)
 

紊流状态

旋翼处于垂直下降状态,当功率为负时,出现紊流状态,如图5-5(b)所示。在这种状态

下,气流仍然会有高水平的紊流,但是,因为桨盘处的速度向上,所以穿过旋翼的环流少了很

多。旋翼承受着由于紊流造成的某些颠簸,但一点也不像涡环状态那样剧烈振动。平衡的

图5-5 紊流状态的旋翼气流示意图

自转通常出现于紊流状态,旋翼飞行器发动机

停车时的下降会处于这种状态。此时,旋翼功

率为零,虽然理论上(名义上)不存在穿过桨盘

的气流,|V0|-v1=0(见图5-5(a)中的理想自

转)。但实际上有大量的环流和紊流。这种气

流情况类似于圆盘的气流情况(没有穿过该圆

盘的气流,在它上方有紊流尾迹)。据此可估

算旋翼飞行器的垂直下降率。
把该平衡自转时的旋翼假设为一个不透气的圆形平板,其拉力就是它的迎风阻力,因此

拉力系数CT 可写为

CT=
1
2CD|􀭺V0|2 (5-23)

式中,CD 为阻力系数。对于理想情况下平衡的自转,旋翼拉力系数与悬停情况一致,CT=

2v-2h。

5.3.2 前飞时的动量理论  
当旋翼飞行器以一定水平分速向前飞行时,旋翼桨盘为了给旋翼飞行器提供推进力而

图5-6 平飞状态下的均匀载荷

旋翼作用盘模型

向前倾斜,此时,整个旋翼处于一段斜吹的气流中。在运用旋翼动量理论分析时,可以把该

段气流看作一股理想流体斜向流过桨盘来处理。为简化处理,宏观上认为流过旋翼的这段

流体具有轴对称性,气流速度和桨叶上的载荷均与旋翼的方位角无关。

1.
 

平飞状态

旋翼飞行器平飞状态下的均匀载荷旋翼作用盘模型如图5-6所示。旋翼作用盘位于S1
截面,模型的边界截面位于上游远处S0 截面和下游

远处S2 截面。在S0 截面,气流速度V0 在大小上等

于旋翼飞行器定直平飞的速度,与平飞速度方向相

反;
 

在S1 截面和S2 截面,气流速度分别增加至V1

和V2,图5-6中的v1和v2为当地气流诱导速度;
 

α1
和α2 分别为来流速度V0 在S1 截面和S2 截面的夹

角,其中α1 就是旋翼桨盘迎角(此种流动情况下定

义为正)。与垂直上升状态的作用盘模型分析情况
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基本一致,由于流过旋翼的气流的轴对称性,作用盘模型整个侧面上压强的法向分量自相平

衡,而轴向分量构成的总压力与边界截面所承受的总压力互相平衡。此外边界截面同样无

切向力,仅受法向力。
根据动量定理,旋翼拉力为

T=-m·(V2-V0)=-m·v2 (5-24)

  根据质量守恒定律依然可以确定流过作用盘模型任意截面的流体质量流量m· 为常数。
气流穿过旋翼作用盘模型时,总是垂直穿过以旋翼直径为直径的一个圆。这样,流过模型的

质量流量可以写为

m·=ρπR2V1 (5-25)
式中,ρ为空气密度。根据能量守恒定律,得到旋翼拉力系数和功率系数表达式:

CT=2􀭺V1v-1 (5-26)

CP=2(􀭺V0sinα1+v-1)􀭺V1v-1 (5-27)

2.
 

爬升和下滑状态

旋翼飞行器爬升状态下的均匀载荷旋翼作用盘模型与上升状态下的模型基本一致,此
时旋翼桨盘的来流速度V0 与惯性水平面构成一个夹角α0。实际上这个夹角α0 就是旋翼

飞行器的爬升角。此种状态下的动量理论分析方法与平飞状态无异,平飞状态中推导的一

系列结论对于爬升状态而言都是适用的。值得注意的是,平飞状态的爬升率与诱导功率无

关,仅仅取决于旋翼飞行器的剩余功率。
旋翼飞行器沿向下倾斜的轨迹所做的飞行,叫作下滑。从基于垂直下降状态的分析结

果不难看出,旋翼飞行器的下滑状态随下滑率的增大而可能由正常工作状态转至涡环状态、
紊流状态。与垂直飞行状态不同的是,在下滑状态中,旋翼飞行器带有一定的前飞速度。从

理论上来说,用动量理论分析下滑状态时,其分析方法与垂直状态基本一致。

5.4　旋翼叶素理论的基础知识

由动量理论确定的理想效率仅考虑了旋翼的轴向效应,而未考虑旋翼的旋转效应,因此

并不完全符合旋翼的实际气流特征。为了能够合理模拟桨叶绕流,叶素理论将桨叶分为有

限个微小段(称为叶素),然后计算每一个叶素上的气动力,最后沿径向求和得到桨叶上的总

气动力。

5.4.1 垂直飞行的叶素理论  
1.

 

旋翼拉力和功率的一般表达式

  旋翼飞行器垂直飞行时旋翼叶素理论下的桨叶剖面如图5-7所示,选取坐标系Oxyz
为旋翼叶素坐标系。叶素平面垂直于桨叶变距轴线,坐标原点O 位于叶素平面与桨叶变距

轴线的交点处。z轴与变距轴线重合,指向叶尖;
 

x 轴平行于构造旋转平面,指向叶素的旋

转方向;
 

y 轴指向上方。α*为桨叶剖面的气动迎角,β*为桨叶剖面的来流角,φ 为桨叶剖面

安装角,W 为桨叶剖面的相对气流合速度。
从图5-7可知:

 

流向桨叶翼型的相对气流合速度为W,因此,作用在翼型上的空气动力
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图5-7 垂直飞行时旋翼桨叶剖面坐标示意图

包括升力和阻力,分别为

dy=
1
2CyρW2bdr (5-28)

dx=
1
2CxρW2bdr (5-29)

式中,Cy 为翼型升力系数;
 

Cx 为型阻系数。翼型升力dy 与W 相垂直,指向上。型阻dx
沿W 方向,指向后。dy 和dx 的合力以dR 表示(如图5-7所示)。

气动合力dR 沿旋翼旋转轴的分力称翼型拉力;
 

dR 在构造旋转平面的分力dQ 为翼型

旋转阻力,逆于旋转方向为正。注意到翼型升力dy 和拉力dT 之间的夹角为来流角β*,翼
型旋转阻力dQ 乘以半径r即为翼型扭矩dM,乘以rΩ 即为翼型所消耗的功率dP。总和各

个翼型的拉力和功率,就是整片桨叶的拉力和功率。κ为旋翼桨叶的叶端损失系数,旋翼的

k片桨叶加起来便得到整个旋翼的拉力和功率。写成无因次形式为

CT=κk
π∫

1

0
Cyr-2b

-dr- (5-30)

mk=
k
π∫

1

0
Cxr-3b-dr-+

k
π∫

r-1

r-0
Cyr-3β*b-dr- (5-31)

  对于升力来说,要考虑桨叶的叶端损失。另外,一般来说,旋翼桨叶β*角度小于10°,故
推导计算公式时可近似认为cosβ*=1,sinβ*=β*,从而得出拉力系数和功率系数分别为

CT=
T

1
2ρπR

2(ΩR)2
(5-32)

mk=
75N

1
2ρπR

2(ΩR)3
(5-33)

式中,N 为功率,单位是马力。

2.
 

矩形桨叶旋翼的拉力和功率

1)
 

矩形桨叶的拉力系数

在旋翼飞行器的旋翼中,矩形桨叶是用得最多的。对于矩形桨叶,b=常数,KT 是拉力

修正系数,表示拉力沿桨叶分布的不均匀程度。对于线性扭转的常用矩形桨叶,KT≈0.96。
由此得出矩形桨叶旋翼拉力公式为
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CT

σ =
k
3KTCy7 (5-34)

式中,Cy7 是桨叶特征剖面的升力系数;
 

k 为桨叶片数;
 

CT/σ 表示单位桨叶面积的拉力系

数,在旋翼设计的参数选择中要用到。一般来说,旋翼拉力系数值为0.01~0.02。

2)
 

矩形桨叶型阻功率系数

在矩形桨叶的情况下,假设以桨叶特征剖面的型阻系数Cx7 表征各个桨叶的剖面型阻

系数,同时用一修正系数KP 来考虑型阻分布不均匀对旋翼型阻功率带来的影响,因此

mKx =σ∫
1

0
Cxr-3dr- =σ∫

1

0
KPCx7r-3dr- =

1
4KPσCx7 (5-35)

式中,KP 称为型阻功率修正系数,其值与桨叶几何形状有关。对于常用的矩形桨叶,KP≈1。
梯形桨叶的KP 值比矩形桨叶的小。表5-1列出了KP 与桨叶根梢比ηye 的近似关系。

表5-1 KP 与桨叶根梢比ηye 的近似关系

ηye 1 2 3 4

KP 1.0 0.94 0.91 0.88

3)
 

有效功率系数

mKyx =∫
r-1

r-0
Cyr-2􀭺V0dr- =CT

􀭺V0 (5-36)

  4)
 

诱导功率系数

先假设诱导速度沿桨盘均匀分布为常数,Cy 用特征剖面的Cy7 代替。为了考虑实际

上的诱导速度非均匀分布的影响,引入一个诱导功率修正系数J,其量值由下面章节

确定。

mKi=σ∫
r-1

r-0
Cyr-2v-*dr- =JCTv-1 (5-37)

  总结起来,矩形桨叶的旋翼需用功率为

mK =
1
4KPσCx7+CT

􀭺V0+JCTv-1 (5-38)

  对于悬停状态,此时没有有效功率,因而

mK =
1
4KPσCx7+JCTv-10 (5-39)

  比较以上两式,似乎垂直爬升状态的需用功率总是大于悬停状态,差值即有效功率。但

实际并非如此,一方面,爬升时通过旋翼的空气流量比悬停时大,因而诱导速度减小,即
v1<v10;

 

另一方面,V0 增大了滑流速度,使各片桨叶的尾迹和尾桨的尾迹较快地远离桨盘

平面,从而减小了桨叶之间的干扰,缓和了桨盘平面上速度分布的不均匀性。上述原因导致

诱导功率减小。

3.
 

儒氏旋翼

儒可夫斯基曾经证明当诱导速度沿桨盘均匀分布时,诱导功率最小。若要保持诱导速

度沿桨叶半径不变(称为儒氏条件),需使桨叶速度环量沿半径不变,即

Cyb
-r- =Cy7b

-
7(0.7)=常数 (5-40)
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实际上,此数为两倍翼型环量。由此,拉力系数可以积分出来。

CT=kσCy7
0.7
2

(5-41)

式中σ是以相对半径为0.7处桨叶特征剖面的相对宽度代入的。在矩形桨叶条件下,则

φ=α* +β* =
0.7Cy7

α∞r-
+
􀭺V0+v-1

r-
(5-42)

式中,φ、α*、β*分别为矩形桨叶儒氏旋翼的安装角、来流角、迎角。
在使用矩形桨叶的情况下,儒氏旋翼的桨叶安装角φ 与半径r成反比。φ 在叶根处大,

桨尖处小,负扭转是很急剧的。飞行状态不同,儒氏旋翼桨叶的扭转规律也不相同。虽然从

气动上说,对某一设计状态而言,儒氏旋翼是性能最好的旋翼,即拉力一定时,所需功率最

小,或功率一定时拉力最大。不过,由于儒氏桨叶的几何扭转过于急剧,会造成工艺制造上

的不便,以及桨叶的刚度降低,容易发生弯曲和扭转变形。所以,通常不采用桨叶最佳扭转,
而采用简单线性规律扭转。

5.4.2 前飞时的叶素理论  
1.

 

前飞时旋翼桨叶叶素的工作环境

  旋翼飞行器在前飞时,旋翼一方面要提供升力以平衡全机的重量,另一方面要提供向前

的推进力以平衡旋翼和机身的气动阻力。前飞时旋翼桨叶的叶素理论旨在建立桨叶几何参

数同它的空气动力之间的关系,与垂直飞行状态不同,旋翼诱导速度不是假定为均匀分布,
而是采用由涡流理论给出的傅氏级数形式表达式,它比均匀分布假定更真实地反映了诱导

速度沿半径及方位角的变化。对于旋翼气动性能分析,诱导速度取到一阶谐波已够精确,即

v1=v0(r)+v1c(r)cosψ+v1s(r)sinψ (5-43)

  前飞时旋翼桨叶的叶素理论同垂直飞行时的叶素理论一样,首先分析桨叶剖面的相对

流动,进而确定叶素上的基元力,然后通过积分得出桨叶及旋翼的空气动力。为了分析桨叶

剖面的相对气流、迎角变化和它的工作特性,假定桨叶为中心铰式,而且不考虑摆振运动。
取径向位置为r的一个剖面,各速度皆是已化为无因次的相对量(除以ΩR),由图5-7可写

出速度沿剖面坐标系各轴的分量为
􀮄Wx=r-+μsinψ (5-44)

􀮄Wz=μcosψ-(v-1-λ0)β (5-45)

􀮄Wy= v-0-λ0-
1
2μa1  cos2ψ+ -

1
2μb1  sin2ψ (5-46)

式中,μ 为旋翼前进比;
 

λ0 为旋翼流入比;
 

β为桨叶挥舞角;
 

ψ 为桨叶方位角。
考虑到桨叶几何扭转带来的安装角φ 的变化和诱导速度v1 的不均匀分布,桨叶在旋转

一周过程中剖面迎角的变化是相当复杂的。即使同一剖面,在不同方位角处的迎角也不同,
亦即在旋转中剖面迎角发生周期变化,变化幅度在10°以上。

桨盘平面上的剖面迎角分布很不均匀,后行桨叶一侧迎角大,容易发生气流分离。
桨叶挥舞是造成迎角变化大的主要原因。迎角与速度相匹配,消除了倾翻力矩。不仅迎

角,剖面的相对气流速度也是周期变化的。用速度对声速的比值马赫数 Ma表示,前行桨

叶 Ma值大,后行桨叶 Ma 值小。随着μ 值的增加,剖面迎角和 Ma 值的变化幅度都会
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增大。

2.
 

前飞时旋翼桨叶叶素的空气动力

取桨叶上径向位置为r,宽度为dr的叶素,叶素的空气动力在旋翼的构造轴系中的投

影,构成了旋翼的基元力。旋翼空气动力在桨毂中心分解为:
 

基元拉力dTs
 沿旋翼轴向上;

 

基元后向力dHs 垂直于旋翼轴顺风向后;
 

基元侧向力dSs 指向方位角90°方向;
 

基元反扭

矩dMk 与旋转方向相反。

dTs=dTcosβ (5-47)

dHs=dQsinψ-dTsinβcosψ (5-48)

dSs=-dQcosψ-dTsinβsinψ (5-49)

dMk=dQrcosβ (5-50)

  将基元拉力沿桨叶积分,并取其对方位角的平均值,再乘以桨叶片数即得到整个旋翼产

生的拉力。考虑旋翼桨叶叶端损失系数κ≈0.91~0.94,桨盘载荷较大者取较小值。求解

无因次的拉力系数时,利用定积分公式对ψ 积分后得到

CT=κk
πa∞∫

1

0
[φ7]r-2+

1
2μ

2  -(v-0-λ0)r--
1
2v

-
1sμ+θ2μr-  b-dr- (5-51)

  可以看出,挥舞运动对于拉力系数没有影响。旋翼飞行器旋翼无周期变距,对于矩形桨

叶,桨叶宽度为常数,或者对于有尖削的桨叶近似地取b-=b-7,又假定诱导速度直线分布,即
自前向后直线增大,线性扭转Δφ 对拉力系数影响很小,则拉力系数公式简化为

CT=
1
3κσa∞ (φ7-Ka0)1+

3
2μ

2  +32λ1􀭠
􀭡

􀪁􀪁 􀭤
􀭥

􀪁􀪁 (5-52)

  通常CT 已预先确定,需要计算φ7,由式(5-52)得到

φ7=
3CT

κσa∞
-
3
2λ1  1+

3
2μ

2  􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁 +Ka0 (5-53)

  用同样的方法,可得到后向力CH、侧向力CS,在此不再赘述。
旋翼的扭矩公式虽然可以像推导拉力公式那样经过二重积分来导出,但是在有了拉力、

纵向力和侧向力的表达式之后,能够用比较简洁的推导过程得到。基元功率系数为

dmk=􀮄Wd􀭿X +v-1dCT+(-λ0)dCT+􀭺VβdCT-μdCH (5-54)
经推导和简化,最后旋翼的功率系数(扭矩系数)为

mk=
1
4σCx7KP0(1+5μ2)+CTv-dxJ0(1+3μ2)+CT(-λ0)-CHμ (5-55)

5.5　旋翼经典涡流理论的基础知识

由于动量理论是根据整个气流的运动特性描述旋翼桨盘的作用,无法涉及旋翼的几何

形状;
 

叶素理论虽然从桨叶剖面的受力情况分析问题,建立了旋翼几何特性、运动特性与其

空气动力的关系,可用于旋翼设计,但不能确定各叶素处的诱导速度;
 

旋翼涡流理论则可以

求得旋翼周围任意点处的诱导速度,从而能够确定在叶素上的诸力,最后算出旋翼的拉力和

功率。
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5.5.1 垂直飞行的经典涡流理论  
1.

 

旋翼涡流理论的基本假设

  从理论空气动力学的观点来看,旋翼对周围空气的作用,就相当于某一涡系在起作用。
旋翼的每片桨叶可用一条附着涡及很多由桨叶后缘逸出的,顺流而延伸到无限远的涡

来代替,作以下基本假设:
 

(1)
 

空气是无黏性、不可压缩的气体;
 

(2)
 

气流是定常的(相当于无限多片桨叶);
 

(3)
 

桨叶环量沿半径不变(只在桨尖有尾涡逸出);
 

(4)
 

不计径向诱导速度和周向诱导速度对涡线延伸方向的影响;
 

图5-8 在轴向气流中旋翼的

涡系示意图

(5)
 

轴向诱导速度对涡线延伸方向的影响,用桨盘处的

等效诱导速度来代表。
2.

 

轴向气流中旋翼涡系

在轴向气流中旋翼的涡系如图5-8所示,桨盘上均匀分

布着无限多但强度无限小的附着涡,在每片桨叶后缘,又有由

大量自由涡形成的螺旋涡面逸出,形成一个由螺旋线所编织

的圆柱,称为旋翼的固定涡系。轴向气流中,旋翼涡系由三部

分构成。
(1)

 

附着涡盘。旋翼有k 片桨叶,每片桨叶环量为Γ,假
设kΓ 的总环量均匀分布在桨盘上,即在桨盘上有无限多、强
度无限小的附着涡。桨盘平面上,中心角为dθ的微元中,附
着环量为(kΓ/2π)dθ。

(2)
 

桨尖涡的圆柱面。在叶尖处,每个微元附着涡转换成一条桨尖涡顺流逸出,它与桨

盘圆周形成的螺旋线角度为arctan(V1/Ωρ),全部螺旋线桨尖涡形成圆筒形涡面。
(3)

 

中央涡束。中央涡束在叶根处,附着涡汇集成环量为kΓ 的中央涡束沿轴进入。
已知在流场内存在着一根或多根涡线时,它或它们对其周围流体质点所激起的诱导速

度在理想情况下可按毕奥-萨伐尔定律确定。假定有一根环量为Γ 的涡线,涡线上某一微段

ds在某点 M处所激起的微元诱导速度为

dv=
Γ
4π
ds×l
l3

(5-56)

式中,l表示涡线微段ds到M点的距离,这一诱导速度的方向按矢量法则来规定,诱导速度

在直角坐标轴系中的分量可由下列各式写出:

dvx=
Γ
4πl3

(lzdsy-lydsz) (5-57)

dvy=
Γ
4πl3

(lxdsz-lzdsx) (5-58)

dvz=
Γ
4πl3

(lydsx-lxdsy) (5-59)

3.
 

轴向(y向)诱导速度

螺线自由涡所构成圆柱涡面上任一点A处的涡元对桨盘面上点M0 所激起的微元轴向
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诱导速度为

dvy=
kΓdθ
8π2

cos(ϕ-θ)l0ds0
(l20+y2)3/2

(5-60)

式中,l0 表示点A与点 M0 之间的距离。
求圆柱涡面所激起的轴向诱导速度,先沿圆柱面的母线(平行于圆柱轴的直线)积分,因

为沿此线的各个微元涡的强度及方向都相同。再沿θ积分,可得整个圆柱涡面对 M0 点所

激起的轴向诱导速度。圆柱涡面在桨盘平面处轴向诱导速度分量vψ 在圆柱涡面以内为零,
在圆柱涡面以外方向相逆于桨叶旋转方向,且随远离圆柱涡面而减小。考虑到所有的同心

圆柱涡面的贡献,沿整个半径进行积分,经简化处理,得到轴向诱导速度为

vy=-
kΩ
4πV1

Γ*(r) (5-61)

式中,Γ*(r)为当地的桨叶环量。可以看出,在变环量的情况下,所有的圆柱涡面(也就是整

个涡系)在桨盘上点 M0 处所激起的轴向诱导速度只与该点所在处的桨叶环量有关。
同理可推导出在桨盘平面的r处的轴向诱导速度(指向桨叶旋转方向)为

vψ=
k
4πrΓ

*(r) (5-62)

4.
 

拉力公式

在涡流理论中,升力是借助于环量来处理的。根据儒可夫斯基定理,用系数来表示桨叶

剖面当地的环量Γ*

Γ* =
1
2Cyw-b

-≈
1
2Cyr-b

- (5-63)

  如果Γ*沿r为一常数,即在所谓“儒氏旋翼”的情况下,那么,令Γ*=Γ7(以特征剖面

的值来表示),容易得出

CT=kκ
πΓ

-
7 (5-64)

Γ
-
dx=∫

1

0
Γ
-*r-dr-∫

1

0
r-dr- (5-65)

式中,Γ
-
dx 为等效环量。

在叶素理论中,已得到拉力系统的公式,修正系数KT 并未给出,此处由涡流理论导出。
为了分析方便起见,把CT 写成另一形式,用桨叶上特征剖面处的值来表示

CT=κk
πΓ

-
7∫
1

0
2

Γ
-*

Γ
-
7  r-dr- =κ

κb-7
π  Cy7KT/3 (5-66)

式中,KT 叫作拉力修正系数。

KT=3×0.7∫
1

0

Γ
-*

Γ
-
7  r-dr- =3∫

1

0

b-Cy

b-7Cy7

r-2dr- (5-67)

  在儒氏旋翼的情况下,KT=3×0.7÷2=1.05,若环量沿径向按三角形分布,则KT=1。

5.
 

功率公式

根据桨叶叶素的速度关系和受力关系,得出旋翼需用功率的表达式为

mk=mkx+mkyx+mki (5-68)
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式中,第一项表示型阻功率;
 

第二项表示有效功率;
 

第三项表示诱导功率。
第一项为

mkx=
kb-7
π  Cx7Kp/4 (5-69)

式中,Kp 为型阻功率修正系数,其定义是

Kp=∫
1

0

b-

b-7  Cx

Cx7  r-3dr-∫1

0
r-3dr- (5-70)

如果b=b7,则Cx≈Cx7,Kp≈1。但在一般情况下,Kp 与Cx(r)及b(r)有关。
第二项为

mkyx=CT
􀭺V0 (5-71)

  第三项中含有诱导速度。在涡流理论中利用诱导速度与环量的关系式,把它代入,得到

mki=CTv-dxJ (5-72)
式中,J 称为诱导功率修正系数,有

J=∫
1

0

Γ*

Γdx  
2

2r-dr- (5-73)

  当Γ*=Γ7 时,在儒氏旋翼的情况下,J
 

=1。但在一般情况下,J 与Γ*(r)的分布

有关。

5.5.2 前飞时的经典涡流理论  
1.

 

旋翼广义涡流理论的基本假设

  在固定涡系中桨叶以附着涡来代替,而尾随涡即纵向自由涡,在不同的飞行状态下的涡

流图像不同,在悬停时,旋翼尾迹近似为一轴向涡柱,在小速度平飞时近似为一斜向涡柱,在
大速度平飞时近似为一平面涡系。有了旋翼尾迹的涡系模型,在桨叶分化为无限多片的处

理下,利用毕奥-萨伐尔定律,可得空间任意点的诱导速度时均值。最初,人们考虑环量沿桨

叶半径为常值,这样,只从叶尖处拖出螺线尾随涡,即纵向自由涡(亦即螺旋自由涡);
 

之后,
有人又考虑到环量沿桨叶半径是不均匀的,Γ=Γ(r),于是从桨叶不同半径处拖出许多不同

的螺线尾随涡;
 

最后,在广义上,再考虑到环量沿桨盘方位角也是不均匀的,Γ=Γ(r,ψ),那
么当桨叶运动时,还要在不同方位处逸出射线形状的脱体涡,即横向自由涡,而横向自由涡

与纵向自由涡构成网格的斜向螺旋涡面,如图5-9所示。

图5-9 前飞时的旋翼固定涡系模型



153  

在广义的固定涡系旋翼理论中,为了便于分析而又不致歪曲基本物理图像,作出如下四

点假设。
(1)

 

气流是定常的,即分化装叶为无限多片,附着涡满布于桨盘平面。
(2)

 

涡系没有收缩,自由涡尾迹不随时间发生变化,是固定的。
(3)

 

附加旋转影响不计。
(4)

 

涡系延伸方向按桨盘平面处的某一气流合速度方向来考虑:
 

V1=V0+vdx或α=
(-α0)+ε,其中,ε为V 相对于V0 的夹角。

在一般情况下,旋翼尾迹涡系既不在一平面内,环量分布也不是与方位角无关。1961年,
王适存创立了旋翼广义涡流理论,由此能够确定旋翼在任何定常飞行状态空间任意点的诱

导速度。

2.
 

旋翼桨盘平面上的诱导速度

桨盘平面上附着涡面的环量分布用傅氏级数表示:
 

Γ
-
*(r-,ψ)=Γ

-
0(r-)+Γ

-
1c(r-)cosψ+Γ

-
1s(r-)sinψ+… (5-74)

  由于实际公式既长又烦琐,因此在运算处理中,诱导速度只取一阶谐波,而且认为诱导

速度是由同阶环量及前阶环量所激起的,根据王适存广义涡流理论,有

v-0=v-00=
k
4π􀭺V1

Γ
-
0 (5-75)

v-1c=v-01c+v-1c1c=
k
4π􀭺V1 

-cosα1
1+sinα1

􀭠
􀭡

􀪁
􀪁∫

r-

0
∂Γ

-
0

∂ρ-

ρ-

r-  
2

F
3
2
,1
2
,2,ρ

-2

r-2  dρ-

  +∫
1

r-

∂Γ
-
0

∂ρ-

r-

ρ-  F 3
2
,1
2
,2,r

-2

ρ-2  dρ-􀭤
􀭥

􀪁
􀪁 +

2sinα1
1+sinα1

Γ
-
1c (5-76)

v-1s=v-01s+v-1s1s=
k
4π􀭺V1

cosα1
1+sinα1

2􀭺V1

r-  Γ-0+ 2
1+sinα1

Γ
-
1s  (5-77)

式中,F 为超几何函数,定义为

F(α,b,d,z)=1+∑
k=1

(a)k(b)k
(d)kk!

zk (5-78)

  可以看出,在悬停时或轴向气流中,以上这些公式就简化为一个零阶的公式。

3.
 

拉力系数

沿旋翼桨盘的环量分布以及升力分布是复杂的,为了便于旋翼飞行器空气动力性能估

算,可以通过桨叶的挥舞条件,辅以适当的假设近似地处理。所谓挥舞条件,对于铰接式的

桨叶来说,取一阶挥舞系数为限。如果对Γ
-* 也以一阶谐波为限,那么代入挥舞条件式中,

经简化处理得

Γ
-*(r-,ψ)≈Γ

-
7
(r--μ)
(0.7-μ)

1-
5
3μr

-sinψ
􀭠
􀭡

􀪁􀪁 􀭤
􀭥

􀪁􀪁 (5-79)

  再把上式关系转到Cy 上,得到

Cy(r-,ψ)=
2Γ

-*

b-􀮄W *
(5-80)

  对于矩形桨叶,半径位置为0.7处的Cy 为
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Cy(0.7,ψ)≈Cy7

1-
7
6μsinψ  

1+ μ
0.7sinψ  

(5-81)

4.
 

需用功率修正系数

旋翼飞行器在前飞状态的需用功率系数,正如叶素理论中所推导出的,由4个部分

组成:
 

mk=mkx+mki+CT(-λ0)-CHμ (5-82)

  其中,第一项型阻功率系数为

mkx=
1
4σCx7KP (5-83)

式中型阻功率修正系数KP=KP0(1+5μ2),其中KP0 为悬停时的型阻功率修正系数。
第二项诱导功率修正系数为

mki=CTv-dxJ (5-84)

式中诱导功率修正系数J=J0(1+3μ2),其中J0 为悬停时的诱导功率修正系数。

5.6　旋翼现代涡流理论的基础知识

旋翼经典涡流理论以固定涡系模型为基础,不能分析诱导速度随时间的变化,也不能计

入桨叶之间的气动干扰和涡系形状的畸变,计算得出的诱导速度不够精确。针对这一缺点,
旋翼现代涡流理论以自由涡系随时间变化的模型为基础,计入尾流速度的不均匀性,大大提

高了旋翼空气动力计算精度。

5.6.1 悬停时旋翼自由尾迹分析  
自由尾迹分析法认为旋翼的尾涡系按照当地速度延伸,允许涡线自由地移动,并计入桨

叶片数的影响,包括随时间变化的桨叶间干扰和旋转中桨叶位置的变化,最后得到形状畸变

的涡系。按照流场速度分布确定涡系的几何形状,因而能够给出较为真实的诱导速度分布

及瞬时值。由自由涡面不承力条件,通过逐次迭代,确定所有站点的位置和速度,从而得到

自由尾迹的形状和流场诱导速度分布。由于描述涡元运动的微分方程是强非线性的,因此

需要采用数值方法进行求解。

1.
 

圆弧曲涡元模型

尾迹计算中基本而重要的一步就是求解涡线对指定点的诱导速度。在数值计算中,涡
线由一组离散涡点给出,每相邻两点规定为一个涡元(涡段)。传统的旋翼尾迹分析中,一直

采用直线涡元作为基本涡元,但直线涡元不能计及涡线实际的弯曲,从而对于螺旋、畸变的

复杂旋翼尾迹不能给出很好的精度。采用曲涡元除可计入涡线实际的弯曲,使用更长的涡

元等优点外,还允许在涡线附近点进行较准确的诱导速度计算,这对于小速度飞行时的旋翼

尾迹特别重要。
曲涡元及其在自由尾迹中的应用,目前仍处于发展阶段。迄今只有两种曲涡元模型:

 

一是Bliss等提出的抛物拱弧,这是尾迹分析的基本涡元;
 

二是由楼武疆提出并由徐国华加
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以改进的圆弧曲涡元。前者利用抛物线方程求得诱导速度的近似解析公式,但缺点是在涡

元生成方面较为复杂,且当在涡元近点进行计算时需将区间分成三个子区间;
 

而后者将涡

元的诱导速度计算设法表达为标准的不完全椭圆积分,并找出了椭圆积分的近似公式,从而

使圆弧曲涡元既具有解析公式又具有生成较为灵活的优点,优于抛物拱弧涡元,可更为有效

地应用于旋翼自由尾迹的计算。
考虑一个有限长度的圆弧线涡元,点A(xA,yA,zA)是该涡元的起点,点B(xB,yB,zB)

是终点。设涡元具有常值环量Γe,圆弧半径为r,如图5-10所示。图5-10中涡元位于坐标

系的xy 平面,M(xm,ym,zm)是要计算诱导速度的点。
圆弧曲涡元的诱导速度由毕奥-萨伐尔定律确定:

v=∫
1

0

Γe

4π
ds×l
l3

(5-85)

2.
 

自由尾迹分析方法

采用随桨叶旋转的坐标系,如图5-11所示,图5-11中坐标系与参考桨叶固连,x 轴沿桨

叶变距轴线指向外。z轴与x 轴相垂直,位于旋转平面内。y 轴与xz平面垂直,指向上。

图5-10 圆弧曲涡元诱导速度计算示意图 图5-11 悬停时的桨叶旋转涡系

悬停尾迹具有轴对称的特点,若引入柱坐标(r(ϕ),ϕ,y(ϕ))来表示尾迹点的位置则更

为方便,如图5-11所示。那么,以直角坐标系表示的尾迹点可表达为

x=r(ϕ)cosϕ

y=y(ϕ)

z=r(ϕ)sinϕ

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁 (5-86)

式中,ϕ 是尾迹角。对于畸变的尾迹,不同的ϕ 角对应不同的r 和y 值,若保持r 为常数,

y=kϕ(k=常数),则上式给出非畸变的尾迹形状。
在悬停旋翼尾迹分析中,桨叶的气动模型采用二阶升力线模型,即各片桨叶用四分之一

弦线位置的附着涡来代替,控制点取在四分之三弦线点处。桨叶由展向附着涡和弦向附着

涡组成的附着涡面(线)表示。由于桨叶附着环量的展向变化,在桨叶的后缘有许多尾随涡

线拖出,以当地速度向下游延伸。因此,将自由尾迹的涡线沿桨叶展向顺序放置,即采用所

谓的全展自由尾迹分析方法。
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自由尾迹计算的时间强烈依赖涡元长度的选取和自由尾迹的周数。为减少计算时

间,依据尾迹对桨盘处诱导速度贡献的大小,将整个尾迹区分为近尾迹区和远尾迹区。
近尾迹靠近桨盘,既是最易畸变的部分,也是对旋翼性能影响较为敏感的区域,所以需

认真划分和细致处理。在近尾迹区,使尾迹完全自由,即在每次迭代中尾迹点的诱导

速度都重新确定;
 

在远尾迹区,尾迹采用等螺距和等半径的预定形状,并与近尾迹光滑

连接。

5.6.2 前飞时旋翼自由尾迹分析  
1.

 

自由尾迹计算的基本步骤

  与悬停相比,前飞时的自由尾迹计算更复杂。前飞时自由尾迹的求解方法大多数采用

时间步进方式进行,与桨叶旋转时的方位步进相协调。该方式最具代表意义的例子是

Landgrebe发展的尾迹相容法和Sadler的“启动过程”。前者假设初始尾迹和环量分布,通
过在桨叶旋转的每个时间步长内不断求解涡系新的位置和形状,直到取得与尾迹环量相容

的解。这一方法事实上已成为目前多数前飞自由尾迹分析的基础,并得到不断改进和发展;
 

而后者由类似旋翼的启动过程来产生自由尾迹,尾迹求解从旋翼静止启动开始,其计算量可

能更大。
这里,采用圆弧曲涡元和类似Landgrebe时间步进的方式建立一个前飞旋翼全展自由

尾迹分析模型。采用的远尾迹模型与悬停时的不同,远尾迹的涡线形状依据自由尾迹确定。
这种远尾迹模型能较好地保证尾迹的光滑过渡和形状的相似性。

自由尾迹的计算包括两个基本步骤:
 

(1)
 

计算涡元的诱导速度;
 

(2)
 

在给定的时间步长内更新尾迹。

2.
 

前飞时自由尾迹的分析方法

旋翼的各片桨叶由四分之一弦线位置的附着涡代替,尾涡从桨叶拖出,以当地速度向下

游移动。依据尾迹对桨盘入流贡献的大小,将整个尾迹区分为近尾迹和远尾迹两部分,近尾

迹上连桨叶,下接远尾迹,在尾迹求解中是完全自由的;
 

而远尾迹与近尾迹相连,向下游延

伸,其形状依据近尾迹形状确定。设前飞速度为V0,旋翼桨盘平面迎角为-αs,则前飞速度

为V0,有

V0=-V0cos(-αs)is-V0sin(-αs)js (5-87)

  计算诱导速度时,将尾迹涡线离散为若干有限长度的圆弧曲涡元。首先求出每一涡元

对节点的诱导速度,然后确定各条涡线的全部涡元对该点的诱导速度,最后将所有桨叶的全

部涡线的贡献相加就得到该节点总的诱导速度。桨叶的附着环量的计算在旋翼桨盘不同径

向和方位角位置的各离散点上进行,因为前飞尾迹解是周期的,所以各离散方位点要覆盖桨

叶完整的一周,即

ψl =l·Δψ (l=1,2,…,NA) (5-88)

式中,NA 是桨叶的方位角步长数,且有Δψ=2π/NA。

设在t时刻桨叶当前方位位置为ψ,考虑一尾迹角为ϕk 的涡元。当桨叶以Ω 旋转角速

度转过Δψ 角后,对应的时间变化为Δt=Δψ/Ω。尾迹的更新按下式进行:



157  

Δx=[vxi-V0cos(-αs)]
Δψ
Ω

Δy=[vyi-V0sin(-αs)]
Δψ
Ω

Δz=vzi
Δψ
Ω

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(5-89)

  此式在给定初始尾迹后,便可对整个尾迹进行迭代计算了。在每个时间步长(保持常

数)内,重复地计算涡元的诱导速度,并更新尾迹,直到所有方位的尾迹均达到收敛,则得出

所需的自由尾迹。就整个尾迹而言,每当桨叶旋转一个增量,相应地在尾迹开始处会增加一

个节点和一段涡元。为保持尾涡元的总数不增加,需相应地舍弃最后一个涡元和最后一个

尾迹点。尾迹的长度包括近尾迹和远尾迹的长度。显然,尾迹所取长度越长,计算精度越

高,但同时涡元的数量亦随尾迹周数的增加而迅速增大,计算时间也大量增加。通常截取2
倍旋翼直径的尾迹长度即可满足尾迹计算的要求。

3.
 

旋翼尾迹涡系的等环量线数值描述

旋翼尾迹的分析包括尾迹结构的描述以及尾迹形状的求解。第一方面的工作通常都采

用涡网格方式来描述旋翼的尾迹。在这种传统的描述方式里,涡量被分解为尾随涡量与脱

体涡量。这种分解固然遵守涡强守恒定律,并与旋翼问题求解的方位步进方式相协调,但从

它提供的尾迹图像上却几乎看不出尾迹结构信息,如涡量分布的集中与否、涡系卷绕等,难
以从中了解尾迹的物理特征。

图5-12 典型的等环量线尾迹示意图

针对这一问题,1987年Bliss等发表了用等

环量涡线描述随桨叶载荷变化的尾迹涡系的报

告。涡线放置在等强度线上,每条涡线的环量

为常数,任两条等强度线间包含的环量相同。
这样的一组涡线在尾涡面上布置的疏密程度与

走向便提供了尾涡面涡量场分布的直观图像

(如图5-12所示)。用等环量线描述尾迹结构,
由于直接依据于涡量场,要比涡网格描述方式

自然、合理;
 

而且尾迹离散化后,由于等环量线

自动计入脱体与尾随涡量,涡元的数目可减少一半。这种新描述方式曾用于大速度前飞旋

翼的尾迹模拟,不仅使研究人员就大速度飞行尾迹结构取得了一些新认识,而且在载荷预测

上也取得了令人鼓舞的成功,体现出这一描述方式在尾迹描述与计算中的优点和潜力。
等环量线定义为放置在尾涡面涡量场上的、代表其周围一支涡管的涡线。其特点如下。
(1)

 

沿每一条等环量线上不同的点,虽然是在不同的时刻生成(从桨叶上拖出)的,但却

有相同的附着环量。这实际上是亥姆霍兹定理规定的,它要求桨叶附着涡量与尾迹涡量连

续过渡(如图5-12所示)。若把桨叶取为升力线,则升力线强度就等于贯入升力线的尾迹涡

量总和。假如从桨叶根部到桨叶展向某点为止共有N 条等环量线进入到升力线,等环量线

强度为ΔΓ,则该点的桨叶附着环量为ΔΓ·N。反之,给定环量分布与ΔΓ,可逐个分割得

到ΔΓ 的倍分点(环量应为ΔΓ 的整数倍),进而可得出等环量线与附着涡线的连接点,也就

是等环量线生成点。
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(2)
 

由于环量分布随方位角变化,相应的等环量线生成点的展向位置也随方位角变化。
在很多情况下环量分布并不是已知的,所以等环量线的生成点也不是可以预先确定的。等

环量线生成点与环量分布间的协调往往需要一个迭代过程。
(3)

 

当桨叶最大附着环量增加或减少时,新添的涡段只能跨过最大环量线(最大环量点

在不同方位时的连线),形成一端封闭的等环量线(回线)。

4.
 

桨叶升力面涡格法分析

在升力面涡格法中,桨叶用涡面代表,并在整个翼面满足边界条件,能较为充分地考虑

附着涡面各元素及其与尾迹之间的相互作用,因此升力面理论可改进发生在桨尖或桨叶与

尾涡靠近相遇情况下的大变化诱速和载荷的计算。由于桨叶的旋转和尾迹自身的诱导以及

桨叶尾迹的相互干扰,尾迹具有螺旋、畸变、卷绕的特征,为了与升力面理论匹配,尾迹也必

须相应地采用较为精确的模型(如图5-13所示)。

图5-13 旋翼自由涡系模型示意图

运用自由尾迹分析技术,采用离散涡元来表示尾迹,其核心问题是尾迹涡元的空间位置

(即尾迹几何形状)和涡强的确定以及尾迹诱导速度的计算,主要包括以下几个方面。

1)
 

旋翼桨叶涡系模型

采用升力面理论来建立桨叶涡系模型,用一阶升力面(也即二阶升力线)来模拟桨叶,在
计算精度上已明显高于升力线代替桨叶建立的模型。将升力面布置为与桨叶中弧面重合,
将环量沿展向连续变化近似为阶梯的环量分布,在弦向也用离散的附着涡代替弦向连续分

布的涡线,在每条附着涡的两端拖出自由涡,沿着来流方向伸向无穷远。其具体做法是:
 

首

先将中弧面沿展向分成Nr个桨叶微段,桨叶微段间的分界线相互平行。然后将桨叶微段

沿弦向的分界线等分为 Nc 段,并沿展向连接相应的等分点,这样桨叶中弧面就被划分为

Nr×Nc 个网格,每个网格的4个节点构成了四边形面元。这样,整个桨叶基本平面用有限

个微小面元,即离散马蹄涡系代替,称为涡格法。

2)
 

旋翼尾迹模型

前飞时从桨叶不同半径处逸出许多不同的尾随涡,即纵向自由涡。与此同时,由于桨叶
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环量随时间变化,从桨叶不同方位处还会逸出射线状的脱体涡,即横向自由涡。纵向自由涡

与横向自由涡构成网格状的斜向螺旋涡面,从桨叶后缘拖入尾迹中。就整个尾迹而言,当桨

叶旋转一个增量,相应地在尾迹开始处会增加一个节点和一段涡元,为保持尾涡元的总数不

增加,需相应地舍弃最后一个涡元和最后一个尾迹点。所以尾迹是有时间步长(Δt)的,将
尾迹生成时刻到当前时刻这段时间内桨叶扫过的方位角度定义为尾迹步长角。旋翼尾迹模

型主要有以下四个特点。
(1)

 

在旋翼桨尖处,尾迹涡环量大,涡量集中度高,在整个旋翼流场中起着主导作用。
(2)

 

升力面绕流场满足库塔条件,即升力面后缘处的涡强为零。
(3)

 

离桨叶后缘较近的尾迹称为近尾迹,其尾迹步长角在30°以内。在该区域内,桨尖

涡处于卷起过程中,尾迹仍保持涡片的形式,采用涡格的形式来表示。
(4)

 

旋翼远尾迹是指尾迹步长角大于30°的尾迹,桨尖涡采用单根涡丝来表示,是完全

自由的尾迹。
尾迹的长度包括近尾迹和远尾迹的长度。显然,尾迹所取长度越长,计算精度越高,但

同时涡元的数量亦随尾迹周数的增加而迅速增大,从而计算工作量和时间也大量增加。实

际上,就尾迹对桨叶入流作用而言,尾迹在离桨盘稍远的地方,其作用已越来越小,影响可忽

略不计。特别是对于前飞状态,由于自由流作用,尾迹向后移动较悬停快得多,因此,多数自

由尾迹分析都采用有限长度的尾迹模型,这在物理上也是正确的。

3)
 

旋翼桨尖涡模型

在旋翼自由涡系模型中,远尾迹涡丝是由近尾迹涡片卷起形成的,其卷起过程相当复

杂。为便于分析,主要利用在自由尾流分析中广泛采用的 Vatistas涡来模拟桨尖涡。

Vatistas涡量分布函数主要基于理想流体涡量运动的三个不变量(涡量、涡心和涡矩)守恒

定理,用来确定初始桨尖涡的环量、展向位置和涡核大小。经过复杂的推导与分析,发现卷

起后涡管的环量应等于附着涡环量的峰值。

5.7　旋翼CFD理论基础知识

计算流体动力学是基于计算机技术的一种数值计算工具,用于求解流体的流动和传热

问题。它是流体力学的一个分支,是近代流体力学、数值数学和计算机科学结合的产物,是
一门具有强大生命力的边缘科学。它以电子计算机为工具,应用各种离散化的数学方法,对
流体力学的各类问题进行数值实验、计算机模拟和分析研究,以解决各种实际问题。计算流

体动力学采用离散方程解决空气动力学中的流体力学问题,包括求解固定几何形状空间内

的流体的动量、热量和质量方程以及相关的其他方程,并通过计算机模拟获得流体在特定条

件下的有关数据。

5.7.1 计算流体动力学的定义和特点  
1.

 

计算流体动力学的定义

  计算流体动力学(Computational
 

Fluid
 

Dynamics,CFD)是建立在流体力学与数值计算

方法基础上的独立的新型学科,通过计算机数值计算和图像显示的方法,在时间和空间上定

量描述流场的数值解,从而达到辅助物理问题研究的目的。它兼有理论性和实践性的双重
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特点,建立了理论和方法,为现代科学中许多复杂的流动和传热问题提供了有效的计算

技术。
计算流体动力学是通过计算机数值计算和图像显示,对包含流体流动和热传导等相关

物理现象的系统所做的分析。它的基本思想是:
 

把原来在时间域及空间域上连续的物理量

的场,如速度场和压力场,用一系列有限个离散点上的变量值来代替,通过一定的原则和方

式建立关于这些离散点上场变量之间关系的代数方程组,然后用数值计算求解代数方程组,
获得场变量的近似值。

图5-14 流体力学三个支柱

手段示意图

2.
 

CFD方法的特点

CFD方法和传统的理论分析方法、实验测量方法构成

了解决流体力学问题的三个支柱手段(如图5-14所示)。
三者相互之间并不独立,而是相辅相成的,组成了研究流体

力学问题的完整体系。
理论分析方法的优点在于所得结果具有普遍性,各种

影响因素清晰可见,是指导实验研究和验证数值计算方法

的理论基础,但是它往往要求对计算进行抽象和简化,才可

能得出理论解。对于非线性情况,只有少数流体能给出解析结果。
实验测量方法所得到的实验结果真实可信,它是理论分析和数值方法的基础,其重要性

不容低估。然而,实验往往受到模型尺寸、流场流动、人身安全和测量精度的限制,有时可能

很难通过实验的方法得到满意的结果。

CFD方法恰好克服了前面两种方法的弱点。在计算机上实现一个特定的计算,就好像

在计算机上做一个物理实验。近30年来,计算机及计算技术发展很快,使得许多过去不能

求解的空气动力学问题现在可以用数值方法求解了。Anderson在1995年出版了一本专著

《计算流体动力学:
 

基础理论及其应用》,全面论述了CFD方法的发展、理论、方法及应用。

CFD有多种计算方法,其中主要有差分法、有限元法和有限体积法。计算流体动力学是多

领域交叉的学科,涉及计算机科学、流体力学、偏微分方程的数学理论、计算几何学、数值分

析等学科。这些学科的交叉融合、相互促进和支持也推动着这些学科的深入发展。CFD方

法的优势主要有:
 

(1)
  

可以更细致地分析、研究流体的流动、物质和能量的传递等过程;
 

(2)
  

可以容易地改变实验条件和参数,以获取大量在传统实验中很难得到的信息资料;
 

(3)
  

研究、设计全程所花的时间大大减少;
 

(4)
  

可以方便地用于无法实现具体测量的场合,如高温和危险的环境;
 

(5)
  

根据模拟数据,可以全方位地控制过程和优化设计。

5.7.2 旋翼流场的控制方程  
旋翼的流场和气动性能对旋翼飞行器的性能、飞行品质、噪声、振动特性具有重要的影

响,采用计算流体力学方法准确地计算旋翼的流场和性能是旋翼飞行器空气动力学的一个

重要发展方向。流体的运动满足质量守恒、动量守恒和能量守恒的规律。在牛顿流体范围

内,这些规律可以用Navier-Stokes方程描述。按照求解流场的控制方程,旋翼流场计算的

CFD方法实质上是求解Navier-Stokes方程。
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1.
 

质量守恒方程(连续方程)
任何流体问题都必须满足质量守恒定律。该定律可表达为:

 

单位时间内流体微元体中

质量的增加,等于同一时间间隔内流入该微元的净质量。按照这一定律,可以得出质量守恒

方程

∂ρ
∂t+

∂(ρu)
∂t +

∂(ρv)
∂t +

∂(ρw)
∂t =0 (5-90)

式中,ρ是密度;
 

t是时间;
 

u 是速度矢量;
 

u、v、w 是速度矢量在x、y、z方向的分量。
若流体不可压,则密度ρ是常数,式(5-90)变为

∂u
∂x+

∂v
∂y+

∂w
∂z =0 (5-91)

2.
 

动量守恒方程

动量守恒定律也是任何流体系统都必须满足的基本定律。该定律可表达为:
 

微元体中

流体的动量对时间的变化率等于外界作用在该微元体上的各种力之和。该定律实际上是牛

顿第二定律。按照这一定律,可以导出x、y、z三个方向的动量守恒方程

∂(ρu)
∂t +div(ρuu)=-

∂p
∂x+

∂τxx
∂x +

∂τyx
∂y +

∂τzx
∂z +Fx (5-92)

∂(ρv)
∂t +div(ρv􀱆)=-

∂p
∂y+

∂τxy
∂x +

∂τyy
∂y +

∂τzy
∂z +Fy (5-93)

∂(ρw)
∂t +div(ρww)=-

∂p
∂z+

∂τxz
∂x +

∂τyz
∂y +

∂τzz
∂z +Fz (5-94)

式中,p 是流体微元上的压力;
 

τxx、τxy 和τxz是因分子黏性作用而产生的作用在微元体表面

上的黏性应力的分量;
 

Fx、Fy 和Fz是微元体上的体力。上式是对任何类型的流体均成立

的动量守恒方程。对于牛顿流体,黏性应力与流体的变形率成正比,有变形后的表达式,这
里就不写了。

3.
 

能量守恒方程

能量守恒定律可以表达为:
 

微元体中能量的增加等于进入微元体的净热流量加上体力

与面力对微元体所做的功。该定律实际上是热力学第一定律。其表达式如下:

∂(ρT)
∂t +div(ρuT)=div

k
Cp
gradT  +ST (5-95)

  该式可写成展开形式:

 ∂
(ρT)
∂t +

∂(ρuT)
∂x +

∂(ρvT)
∂y +

∂(ρwT)
∂z

=
∂
∂x

k
Cp

∂T
∂x  + ∂∂y k

Cp

∂T
∂y  +∂∂z k

Cp

∂T
∂z  +ST (5-96)

式中,Cp 为比热容;
 

T 为温度;
 

k为流体的传热系数;
 

ST 为黏性耗散项。需要注意的是虽

然能量方程是流体流动与传热问题的基本控制方程,但对于不可压流动,若热交换量很小以

至可以忽略,可以不考虑能量守恒方程。

4.
 

N-S方程

根据达兰贝尔原理(作用于一个物体的外力与动力的反作用之和等于零)列出流体微团

在质量力和表面力作用下的平衡方程,考虑流体微团在流动中变形的问题,经过进一步的推
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导,得到不可压缩黏性流体的运动微分方程如下:

dux

dt =X -
1
ρ
∂p
∂x+v

∂2ux

∂x2 +
∂2ux

∂y2 +
∂2ux

∂z2  
duy

dt =Y-
1
ρ
∂p
∂y+v

∂2uy

∂x2 +
∂2uy

∂y2 +
∂2uy

∂z2  (5-97)

duz

dt =Z-
1
ρ
∂p
∂z+v

∂2uz

∂x2 +
∂2uz

∂y2 +
∂2uz

∂z2  

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

  此式由法国人L.Navier和英国人G.Stokes先后提出,称为纳维尔-斯托克斯方程,简
称N-S方程。由N-S方程忽略黏性可得到Euler方程。

5.
 

控制方程的选择形式

对流项采用离散的形式来表示的控制方程,称为控制方程的守恒形式。从微元体的角

度,控制方程的守恒形式与非守恒形式是等价的,都是物理的守恒定律的数学表示。但是数

值计算是对有限大小的计算单元进行的,对有限大小的计算体积,两种形式的控制方程则有

不同的特性。讨论控制方程守恒形式与非守恒形式的目的在于:
 

不论节点布置的疏密程度

如何,根据控制方程导出的离散方程都具有对任意大小容积守恒的特性。凡是从守恒形式

的控制方程出发,采用控制容积积分法导出的离散方程,可以保证具有守恒特性,即控制方

程的守恒形式与非守恒形式在数学的角度上是完全等价的。
一般而言,非守恒形式的控制方程便于对所生成的离散方程进行理论上的分析,常用于

有限元法;
 

守恒形式的控制方程更能保持物理量守恒的性质,为算法设计和编程计算提供

方便,因为其控制方程可以用下面这个通用方程来表示:

∂U
∂t+

∂F
∂x+

∂G
∂y+

∂H
∂z =J (5-98)

式中,列向量F、G、H 称为通量项,J 代表源项(当体积力可忽略时等于零),列向量U 称为

解向量。在CFD方法中要考虑边界条件,无论是黏性流还是无黏流,根据问题的不同,有多

种边界条件,而边界条件是否合理往往也是数值模拟计算成败的关键。

5.7.3 控制方程的离散化方法  
对于一个封闭形式的数学表达式,无论是微分形式还是积分形式,若在一个区域里连

续,则总是有无穷多个值。离散化的实质就是用一个相似的表达式来近似它,但是这个近似

表达式只在区域内有限多个离散点或控制体上取值。

1.
 

有限差分方法

有限差分方法(Finite
 

Difference
 

Method,FDM)是计算机数值模拟最早采用的方法,至
今仍被广泛运用。该方法将求解域划分为差分网格,用有限个网格节点代替连续的求解域。
有限差分法用Taylor(泰勒)级数展开等方法,把控制方程中的导数用网格节点上的函数值

的差商代替进行离散,从而建立以网格节点上的值为未知数的代数方程组。该方法是一种

直接将微分问题变为代数问题的近似数值解法,数学概念直观、表达简单,是发展较早且比

较成熟的数值方法,较多用于求解双曲型和抛物型问题。用它求解所需边界条件复杂,尤其

是求解椭圆型问题不如有限元法或有限体积法方便。
有限差分格式从格式的精度来划分,有一阶格式、二阶格式和高阶格式;

 

从差分的空间
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形式来考虑,可分为中心格式和迎风格式。考虑时间因子的影响,差分格式还可以分为显格

式、隐格式、显隐交替格式等。目前常见的差分格式主要是上述几种形式的组合,不同的组

合构成不同的差分格式。差分方法主要适用于有结构网格,网格的步长一般根据实际地形

的情况和柯朗稳定条件来决定。
构造差分的方法有多种形式,目前主要采用的是泰勒级数展开方法。其基本的差分表

达式主要有一阶向前差分、一阶向后差分、一阶中心差分和二阶中心差分等。其中前两种格

式为一阶计算精度,后两种格式为二阶计算精度。通过对时间和空间这几种不同差分格式

的组合,可以组合成不同的差分计算格式。

2.
 

有限元方法

有限元方法(Finite
 

Element
 

Method,FEM)的基础是变分原理和加权余量法,其基本

求解思想是把计算域划分为有限个互不重叠的单元,在每个单元内,选择一些合适的节点作

为求解函数的插值点,将微分方程中的变量改写成由各变量或其导数的节点值与所选用的

插值函数组成的线性表达式,借助变分原理或加权余量法,将微分方程离散求解。采用不同

的权函数和插值函数形式,便构成不同的有限元方法。
有限元方法最早应用于结构力学,后来随着计算机的发展,逐渐用于流体力学的数值模

拟。在有限元方法中,把计算域离散剖分为有限个互不重叠且相互连接的单元,在每个单元

内选择基函数,用单元基函数的线性组合来逼近单元中的真解。整个计算域上总体的基函

数可以看作是由每个单元基函数组成的,则整个计算域内的解可以看作是由所有单元上的

近似解构成的。
在数值模拟中,常见的有限元计算方法是由变分法和加权余量法发展而来的里兹法和

伽辽金法、最小二乘法等。根据所采用的权函数和插值函数的不同,有限元方法也分为多种

计算格式。从权函数的选择来划分,有配置法、矩量法、最小二乘法和伽辽金法;
 

从计算单

元网格的形状来划分,有三角形网格、四边形网格和多边形网格;
 

从插值函数的精度来划

分,又分为线性插值函数和高次插值函数等。
不同的组合同样构成不同的有限元计算格式。对于权函数,伽辽金法是将权函数取为

逼近函数中的基函数;
 

最小二乘法是令权函数等于余量本身,而内积的极小值对待求系数

的平方误差最小;
 

在配置法中,先在计算域内选取N 个配置点,令近似解在选定的 N 个配

置点上严格满足微分方程,即在配置点上令方程余量为0。插值函数一般由不同次幂的多

项式组成,但也有采用三角函数或指数函数组成的乘积表示,最常用的是多项式插值函数。
有限元插值函数分两类:

 

一类只要求插值多项式本身在插值点取已知值,称为拉格朗日多

项式插值;
 

另一类不仅要求插值多项式本身,还要求它的导数值在插值点取已知值,称为哈

密特多项式插值。单元坐标有笛卡尔直角坐标系和无因次自然坐标、有对称和不对称等。
常采用的无因次坐标是一种局部坐标系,它的定义取决于单元的几何形状,一维看作长度

比,二维看作面积比,三维看作体积比。在二维有限元中,三角形单元应用最早,近来四边形

等参元的应用也越来越广。对于二维三角形和四边形单元,常采用的插值函数为有拉格朗

日插值直角坐标系中的线性插值函数及二阶或更高阶插值函数、面积坐标系中的线性插值

函数、二阶或更高阶插值函数等。
对于有限元方法,其基本思路和解题步骤可归纳如下。
(1)

 

建立积分方程。根据变分原理或方程余量与权函数正交化原理,建立与微分方程
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初值问题等价的积分表达式,这是有限元法的出发点。
(2)

 

区域单元剖分。根据求解区域的形状及实际问题的物理特点,将区域划分为若干

相互连接、不重叠的单元。区域单元划分是采用有限元方法的前期准备工作,这部分工作量

比较大,除了给计算单元和节点进行编号和确定相互之间的关系外,还要表示节点的位置坐

标,同时还需要列出自然边界和本质边界的节点序号和相应的边界值。
(3)

 

确定单元基函数。根据单元中的节点数目及对近似解精度的要求,选择满足一定

插值条件的插值函数作为单元基函数。有限元方法中的基函数是在单元中选取的,由于各

单元具有规则的几何形状,在选取基函数时可遵循一定的法则。
(4)

 

单元分析。将各单元中的求解函数用单元基函数的线性组合表达式进行逼近;
 

再

将近似函数代入积分方程,并对单元区域进行积分,可获得含有待定系数(即单元中各节点

的参数值)的代数方程组,称为单元有限元方程。
(5)

 

总体合成。在得出单元有限元方程之后,将区域中所有单元有限元方程按一定法

则进行累加,形成总体有限元方程。
(6)

 

边界条件的处理。一般边界条件有三种形式,分为本质边界条件(狄利克雷边界条

件)、自然边界条件(黎曼边界条件)、混合边界条件(柯西边界条件)。自然边界条件一般在

积分表达式中可自动得到满足。本质边界条件和混合边界条件需按一定法则对总体有限元

方程进行修正满足。
(7)

 

解有限元方程。根据边界条件修正的总体有限元方程组,是含所有待定未知量的

封闭方程组,采用适当的数值计算方法求解,可求得各节点的函数值。有限元法对椭圆形问

题有很好的适应性。目前商用CFD软件中FIDAP采用的是有限元法。

3.
 

有限体积法

有限体积法(Finite
 

Volume
 

Method,FVM)又称为控制体积法。其基本思路如下。
(1)

 

将计算区域划分为一系列不重复的控制体积,并使每个网格点周围有一个控制

体积。
(2)

 

将待解的微分方程对每一个控制体积积分,便得出一组离散方程。其中的未知数

是网格点上的因变量的数值。为了求出控制体积的积分,必须假定值在网格点之间的变化

规律,即假设值的分段分布的分布剖面。
从积分区域的选取方法来看,有限体积法属于加权剩余法中的子区域法;

 

从未知解的

近似方法来看,有限体积法属于采用局部近似的离散方法。有限体积法的基本思路易于理

解,并能得出直接的物理解释。离散方程的物理意义,就是因变量在有限大小的控制体积中

的守恒原理,如同微分方程表示因变量在无限小的控制体积中的守恒原理一样。有限体积

法得出的离散方程要求因变量的积分守恒使任意一组控制体积都得到满足,整个计算区域

自然也得到满足。这是有限体积法的优点。有一些离散方法,如有限差分法,仅当网格极其

细密时,离散方程才满足积分守恒;
 

而有限体积法即使在粗网格情况下也显示出准确的积

分守恒。
就离散方法而言,有限体积法可视作有限元法和有限差分法的中间物。有限元法必须

假定值在网格点之间的变化规律(即插值函数),并将其作为近似解;
 

有限差分法只考虑网

格点上的数值而不考虑值在网格点之间如何变化。有限体积法只寻求网格点的节点值,这
与有限差分法相类似;

 

但有限体积法在寻求控制体积的积分时,必须假定值在网格点之
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间的分布,这又与有限元法相类似。在有限体积法中,插值函数只用于计算控制体积的

积分,得出离散方程之后,便可忘掉插值函数;
 

如果需要的话,可以对微分方程中不同的

项采取不同的插值函数。就离散方法而言,有限体积法可视作有限元法和有限差分法的

中间产物。
除了以上三种最常用的离散方法以外,还有边界元法、格子-玻尔兹曼方法、谱方法和

多重网格方法等常用的离散方法,但由于篇幅有限,在此不再进行介绍和讨论。

本章小结　

多旋翼无人机,也称为多旋翼无人直升机,是旋翼飞行器家族中的一员,其空气动力学

属于旋翼飞行器空气动力学范畴,主要研究多旋翼无人机的旋翼与周围空气有相对运动时

所产生的空气动力。研究的内容主要有四方面。一是基本理论方面:
 

阐明旋翼与周围空气

相互作用的空气动力现象、流动现象、流场分布等,分析空气流动时旋翼桨叶的受力情况,以
便对桨叶的几何外形进行改造,来改善旋翼的气动特性,提高旋翼飞行器的性能,增进飞行

品质。二是性能计算方面:
 

在理论和试验的基础上,分析主要构造参数对飞行性能的影响,
建立旋翼飞行器的空气动力计算方法,为旋翼飞行器设计所用。三是飞行力学方面:

 

分析

研究整体的平衡、稳定性和飞行品质问题。四是飞行品质方面:
 

研究整架旋翼飞行器的平

衡问题及其对操纵动作及推力与功率变化的反应;
 

分析旋翼飞行器在各种飞行状态下的稳

定性及操纵性包括对大气紊流的反应及如何控制的问题等。
本章重点讨论了旋翼三大经典理论、现代涡流理论和CFD理论的基本概念和内容。旋

翼动量理论是牛顿定律在旋翼上的应用,其基本原理是依据动量守恒定律,建立旋翼拉力与

流过旋翼桨盘的质量流量和远处尾迹中的诱导速度的关系。旋翼动量理论仅处理气流轴向

流动,而叶素理论处理的是作用在桨叶上的气动力,把桨叶看成由无限个桨叶微段(即叶素)
组成。考查每个叶素的运动、受力情况,并找出叶素的几何特性、运动特性和空气动力特性

之间的关系。然后,对一片桨叶进而对整个旋翼进行积分,得到旋翼拉力和功率的公式。由

于动量理论只是根据整个气流的运动特性描述旋翼桨盘的作用,无法涉及旋翼的几何形状;
 

而叶素理论虽然从桨叶剖面的受力情况分析问题,但又不能解决沿半径的诱导速度分布。
为了克服这些不足,产生了涡流理论。经典涡流理论包括桨盘涡系模型和桨叶涡系模型,前
者旋翼被假设为具有无限片桨叶的桨盘,尾迹涡线连续地、规整地布置在圆柱涡面上;

 

后者

则由有限片桨叶后拖出的螺旋涡线组成,按来流速度和等效诱导入流确定其延伸方向的刚

性尾迹。旋翼经典涡流理论以固定涡系模型为基础,不能分析诱导速度随时间的变化,也不

能计入桨叶之间的气动干扰和涡系形状的畸变,计算得出的诱导速度不够精确。针对固定

涡系存在的缺点,旋翼现代涡流理论以自由涡系模型为基础,计入尾流速度的不均匀性,从
而大大提高旋翼空气动力计算精度。计算流体动力学(CFD)是建立在流体力学与数值计

算方法基础上的独立的新型学科,通过计算机数值计算和图像显示的方法,在时间和空

间上定量描述流场的数值解,从而达到对物理问题研究的目的。它兼有理论性和实践性

的双重特点,建立了理论和方法,为现代科学中许多复杂的流动和传热问题提供了有效

的计算技术。
本章的重点是学习旋翼的功用、旋翼数量和分布位置、飞行姿态与飞行状态的对应关
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系、旋翼工作效率和结构形式、旋翼的几何参数和工作原理;
 

了解和熟悉旋翼的动量理论、
叶素理论、经典涡流理论、现代涡流理论和CFD(计算流体动力学)的基本概念和内容,包括

它们各自的假设条件和坐标系统,以及它们在旋翼飞行器处于不同飞行状态(垂直飞行及前

飞)下的工作原理、计算公式和数学处理方法等。

习题　

1.
 

什么是空气动力学? 它们各有什么特点? 阐述空气动力学的研究方法和基本问题。

2.
 

简述旋翼飞行器空气动力学的定义、研究的内容和工具。

3.
 

旋翼主要的几何参数有哪些? 旋翼的参数无因次化的目的是什么?

4.
 

旋翼桨叶发生挥舞运动和摆振运动的原因是什么?

5.
 

论述垂直飞行时旋翼动量理论与前飞时旋翼叶素理论的差别。

6.
 

简述旋翼叶素理论的基本概念和内容。

7.
 

什么是儒氏旋翼? 它有什么优缺点?

8.
 

垂直飞行和前飞时的叶素理论模型有哪些区别?

9.
 

简述垂直飞行时旋翼经典涡流理论模型的结构和基本假设的内容。

10.
 

简述前飞时旋翼经典涡流理论模型的结构和基本假设的内容。

11.
 

用涡系来代表旋翼,两者在什么方面的作用是等价的?

12.
 

如果型阻功率保持不变,什么状态总的需用功率最大? 什么状态总的需用功率

最小?

13.
 

简述旋翼现代涡流理论的基本概念和内容,它与经典涡流理论有什么区别?

14.
 

简述旋翼现代涡流理论中前飞时自由尾迹分析方法。

15.
 

如何用升力面涡格法进行附着涡面各元素及尾迹划分。

16.
 

什么是CFD方法? 它有什么特点?

17.
 

说明流体运动的质量守恒、动量守恒、能量守恒和N-S方程的含义。

18.
 

列举三种最常用的控制方程离散化方法,并说明如何应用来求解N-S方程。


