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摘　 要：针对直升机前飞时后行侧桨叶的动态失速现象，将目前已有的动态前缘下垂的流动控制方法

应用于三维尺度的前飞状态旋翼流动控制中，建立了基于动态前缘下垂的提升旋翼气动性能的数值

模拟方法。 以跷跷板式旋翼为研究对象，使用运动嵌套网格方法及基于径向基函数的网格变形技术，
积分形式的雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程为主控方程。 探究了桨叶 ｒ ／ Ｒ＝０．７５～１ 处的前缘动态下垂对前进比为

０．３ 时的旋翼气动特性的影响。 研究发现，在后行侧使用动态前缘下垂可以有效抑制桨尖附近分离涡

的生成和发展，对提升旋翼的升力系数和剖面法向力系数、降低扭矩系数，从而提升旋翼的等效升阻

比有显著作用。 在一定的范围内，随着前缘下垂幅值的增加，控制效果更好。
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　 　 直升机在前飞过程中，旋翼前行侧和后行侧的

相对气流速度不同，拉力分布不均匀，由此引起的周

期性运动容易导致后行桨叶由于迎角过大产生气流

分离而失速［１］。 在大速度前飞时，旋翼后行侧的失

速不仅限制了直升机飞行速度提高，而且失速过程

中桨叶上表面的涡不断生成和耗散脱落，会引发升

力突降等问题，严重危害直升机飞行安全。 因此，提
升直升机前飞时的旋翼气动特性已成为直升机气动

领域的研究热点。
国内外针对直升机旋翼动态失速及提升前飞性

能的研究由来已久。 对于二维翼型，Ｓａｈｉｎ 等［２］ 通

过数值计算发现，使用变前缘外形的方法可以有效

抑制低马赫数下二维翼型动态失速涡的发展，从而

有效提升气动特性。 对于前缘弹性下垂变形的研

究，Ｂａｉｎ 等［３］ 使用了 ２ 种网格变形方法，表明动态

前缘下垂（ｖａｒｉａｂｌｅ ｄｒｏｏｐ ｌｅａｄｉｎｇ ｅｄｇｅ ，ＶＤＬＥ）可以

有效 维 持 翼 型 表 面 气 流 的 附 着 状 态。 Ｃｈａｎ⁃
ｄｒａｓｅｋｈａｒａ［４］针对 ＶＤＬＥ 导致的升力系数整体偏低

的现象，提出采用格尼襟翼来提升整体的升力。 对

于提升三维旋翼前飞性能的研究，Ｊｏｈｎｓｏｎ 等［５］对前

飞旋翼的不同桨叶外形进行了优化设计，旨在约束

升阻比以及阻力发散的条件下，提高升力系数，减小

阻力系数。 经过对比发现，经过优化后的桨叶表面

分布的升力系数有所提高，桨尖涡明显缩小且更加

集中。 Ｇｅｉｓｓｌｅｒ 等［６］ 对全尺寸桨叶的前缘 １０％ ｃ 下

垂进行了试验和数值计算研究，结果表明使用

ＶＤＬＥ 可以有效提升升力系数，对气动特性有明显

改善。 此外，协同射流［７⁃８］、合成射流［９⁃１１］、涡流发生

器［１２］、改变桨叶气动外形［１３］ 等方法也被用于主动

流动控制以及提升直升机旋翼气动特性等研究。 目

前使用动态前缘下垂进行流动控制的研究大部分针

对二维翼型，对使用 ＶＤＬＥ 提升三维旋翼气动特性

的研究仍较为欠缺。
综上所述，本文针对后行侧桨叶采用动态前缘

下垂方法，开展了不同前缘下垂幅值对提升中等前

进比的三维旋翼前飞气动特性性能的研究。 使用雷

诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程，运用运动嵌套网格及基于径向基

函数（ ｒａｄｉａｌ ｂａｓｉｓ ｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ） ［１３］ 的网格变形技

术，对不同角度的动态前缘下垂开展旋翼的气动参

数及桨叶表面涡结构的发展的参数化研究。
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１　 数值模拟方法

１．１　 流场控制方程

为了捕捉非定常流场的涡流动特性，本文采用

可压缩的 ｎａｖｉｅｒ⁃ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ⁃Ｓ）方程作为流场求解的

控制方程，建立如下 Ｎ⁃Ｓ 方程。
∂
∂ｔ∬ΩＷｄΩ ＋ ∬

∂Ω

（Ｆｃ － Ｆｖ）ｄＳ ＝ ０ （１）

式中：Ｗ为守恒变量；Ω和 Ｓ分别为控制体体积和表

面；Ｆｃ，Ｆｖ 分别为对流通量和黏性通量。 空间离散

采用 Ｒｏｅ 通量差分分裂格式，时间推进采用隐式［１５］

方法，湍流模型使用 ＳＳＴ⁃ｋω。 本文在数值模拟过程

中不考虑旋翼轴前倾，设定旋翼升力系数 ＣＬ、扭矩

系数 ＣＱ、等效升阻比 ＣＬ ／ Ｄｅ 以及剖面法向力系数 Ｃｎ

分别如下

ＣＬ ＝ Ｌ
ρπＲ２（ΩＲ） ２ （２）

ＣＱ ＝ Ｑ
ρπＲ２（ΩＲ） ２Ｒ

（３）

ＣＬ ／ Ｄｅ ＝
Ｌ

Ｄ － Ｑ ／ μ
（４）

Ｃｎ ＝
ＦＮ

１
２
ρａ２ｃ

（５）

式中： Ｌ，Ｑ，Ｄ 分别为旋翼升力、扭矩以及水平方向

阻力；μ 为前进比；ＦＮ 为桨叶剖面的法向力；ａ 为声

速；ｃ 为弦长。
１．２　 运动嵌套网格及网格变形技术

本文使用的运动嵌套网格系统包含背景网格和

围绕旋翼的贴体网格。 该方法在桨叶网格区域与背

景网格的重叠交界面处通过洞单元识别、贡献单元

搜索等，对背景网格的相应区域进行挖洞，如图 １
所示。

图 １　 运动嵌套网格示意图

在桨叶网格绕旋翼轴旋转运动过程中，重叠区

域随着桨叶网格的运动不断更新。 为实现桨叶网格

区域与背景网格的信息传递，本文通过距离加权法

对邻近网格单元进行插值。
设定动态前缘的运动规律为 δ ＝ δ ０ ＋ δｍｓｉｎ·

（２ｋ∗ｋｔ），δ 为翼型前缘瞬时下垂角，δ ０ 和 δｍ 分别为

基准状态下前缘的下垂角和偏转幅值，ｋ 为翼型振

荡减缩频率，ｋ∗ 为相对于 ｋ 的无量纲频率。 本文研

究的前缘下垂范围，主要针对桨叶展向 ０．７５Ｒ ～ Ｒ，
弦向位置为前缘 ２５％ｃ部分，如图 ２所示。 为避免由

于前缘下垂而导致桨叶表面在过渡部分出现折角等

突变，本文在 ＶＤＬＥ 与基准桨叶的连接处，设置 ２％ｃ
的区域作为网格变形的过渡部分。

图 ２　 桨叶前缘下垂范围示意图

本文采用网格变形方法来实现指定前缘的动态

下垂运动。 变形使用控制点位移为区域生成一个插

值场，然后使用该插值场将网格节点平移到新位置。
变形算法根据边界位移重新分布网格节点，使网格

可以进行非刚性变形。 网格变形使用 ＲＢＦ 插值方

法，使用控制点及其指定的位移创建方程，其中每个

控制节点 ｉ 的已知位移 ｄ′ｉ 展开为如下方程

ｄ′ｉ ＝ ∑
Ｎ

ｊ ＝ １
ｆｂ，ｊ（ ｒｉｊ）λ ｊ ＋ ａ （６）

式中： ｆｂ，ｊ（ ｒｉｊ） 是形状的径向基本函数；ｒｉｊ 为２个节点

之间的距离幅值；λ ｊ 为展开系数；Ｎ为控制节点的数

量；ａ 为常数矢量。
１．３　 算例验证

为验证本文计算方法的有效性，首先对已有试

验数据的 ＳＡ３４９ ／ ２ 旋翼的前飞状态进行算例验证。
该旋翼采用 ３ 片矩形桨叶。 ＯＡ２０９ 翼型、线性负扭

转。 旋翼半径 Ｒ＝ ５．２５ ｍ，弦长 ０．３５ ｍ，桨尖马赫数

为 ０． ６２６，前进比为 ０． ２６ 时，旋翼周期变距为 θ ＝
８．４２°－２．１４°ｓｉｎψ＋１．２５°ｃｏｓψ。 计算得到 ｒ ／ Ｒ ＝ ０．９７
剖面在不同方位角处的 Ｃｐ 与试验值［１６］ 的对比如图

３ 所示。 从图中可以看出，本文计算得到的旋翼表

·９６６·
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面 Ｃｐ 值与试验值均吻合良好。 表明本文建立的计

算方法能够有效进行三维旋翼前飞状态的模拟。

图 ３　 ｒ ／ Ｒ＝ ０．９７ 处 Ｃｐ 验证结果图

图 ４ 进一步给出了 ７Ａ 旋翼悬停状态 Ｍｔｉｐ ＝
０．６１７时的拉力系数与试验值［１７］ 的对比。 该旋翼采

用 ４ 片矩形桨叶，由 ＯＡ２０９ 和 ＯＡ２１３ 翼型分段配置

而成，具有分段线性负扭转。 图中可见，本文使用的

计算方法能够对旋翼拉力系数进行较为精确的

模拟。

图 ４　 ７Ａ 旋翼拉力系数验证图

对于动态前缘下垂的算例验证，本文选用已有

试验数据的 ＶＲ⁃１２ 翼型，来流 Ｍａ ＝ ０．４，翼型振荡规

律为 α＝ １０°＋１０°ｓｉｎ（２ｋｔ），ｋ ＝ ０．１，旋转中心为距前

缘 １ ／ ４ｃ 处，动态前缘的偏转规律为 δ ＝ １０° ＋１０° ｓｉｎ
（２ｋ∗ｋｔ），其中 ｋ∗ ＝ １。 计算得到气动参数 Ｃ ｌ，Ｃｄ 与

试验值、文献计算值［１８］ 对比如图 ５ 所示。 图中可

见，本文的计算值相对文献计算参考值而言，与试验

值更为接近，表明本文使用的网格变形方法可以有

效模拟翼型前缘动态下垂的真实流场状态。

图 ５　 ＶＲ⁃１２ 翼型气动参数验证图

２　 ＶＤＬＥ 对三维旋翼的影响分析

针对三维旋翼的研究，为了综合考虑计算成本，
本文选用 ２ 片矩形桨叶，翼型采用 ＯＡ２０９，旋翼半径

Ｒ＝ ２．１ ｍ，弦长 ｃ ＝ ０．２ ｍ，线性负扭转为－４．８° ／ ｍ。
计算状态：桨尖马赫数为 ０．６４７；前进比为 ０．３。 经过

配平得到相应的周期变距 θ ＝ １２．５°－６．３°ｓｉｎψ＋１．１°
ｃｏｓψ。 本文分别针对前缘下垂幅值 δｍ 为 ５°，８°，１０°
进行研究，ｋ∗均取 ２，以防止由于较大的前缘下垂启

停加速度而给桨叶带来振动等不利影响。 当前缘下

垂时，该部分的相对迎角减小，为避免迎角较小的前

行侧桨叶由于前缘下垂而造成一定的升力损失，本
文仅对后行侧桨叶设置前缘下垂的运动。 前缘下垂

规律随方位角的变化如图 ６ 所示。 图 ７ 给出了基准

状态桨叶与前缘下垂角为 １０°时桨叶前缘的对比

图。 使用 ＲＢＦ 网格变形方法使前缘下垂 １０°后，桨

·０７６·
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叶表面网格仍排列有序，接缝处没有出现较大的不

平整，与实际的桨叶前缘下垂情况较为符合。

图 ６　 动态前缘下垂规律

图 ７　 桨叶前缘下垂前后对比图

图 ８ 给出了不同前缘下垂幅值下旋翼气动特性

参数随方位角变化的对比图。 使用 ＶＤＬＥ 后，旋翼

升力系数 ＣＬ 在不同方位角处均有一定提升。 本文

主要针对 ２ 片桨叶，可见在 ２４０° ～３６０°方位角之间，
使用 ＶＤＬＥ 可以有效提升旋翼升力，在 ２７７°方位角

时升力提升达 ５．５％。 随着前缘下垂幅值增加，升力

仅在 ３３０°方位角附近有进一步提升。 使用 ＶＤＬＥ
之后，旋翼扭矩系数相对基准状态明显降低。 随着

下垂幅值的增加，扭矩系数仍有一定的降低，在 Ψ ＝
２４０°附近的 ＣＱ 降幅相比于基准状态最大可达

１８％，但在 １８０°方位角附近，δｍ ＝ １０°时旋翼扭矩反

而超过基准状态。 结合图 ６ 分析可知，这是由于 δｍ
＝ １０°时，前缘下垂的角加速度最大，相同方位角下

瞬时 δ 也最大。 而 １８０°方位角附近的桨叶迎角较

小，此时一定的前缘下垂反而容易引起阻力增加。
从等效升阻比可以看出，使用 ＶＤＬＥ 后，后行侧桨叶

的等效升阻比得到了明显提升，这是旋翼升力增加

和扭矩显著降低综合作用的结果。 与基准状态相

比，ＣＬ ／ Ｄｅ在 ２５０°方位角附近提升约 １５．５％，但随着

ＶＤＬＥ 的下垂幅值 δｍ 的增加，等效升阻比并没有持

续显著增加，δｍ 为 ８°和 １０°时的等效升阻比区别并

不明显。

图 ８　 旋翼气动特性对比图

　 　 使用 Ｑ 准则计算得到的桨尖附近瞬时速度等

值涡量图如图 ９ 所示。 图中可见，基准状态的桨叶

除了离散的桨尖涡外，桨叶上表面还附着有较多的

涡。 随着方位角从 ２７０°增加到 ３００°，涡的体积增大

并逐渐从上表面分离和耗散。 当前缘下垂后，虽然

２７０°方位角时桨叶上表面在 ０．８Ｒ 内侧仍存在分离

涡，但 ０．８Ｒ ～ Ｒ 处桨叶上表面涡的数量显著减少。
在 ３００°方位角时，０．８Ｒ 以内的涡在展向流的作用下

向桨尖方向偏移，使 ０．８Ｒ 剖面的后缘附近出现较为

明显的分离涡。 随着前缘下垂角的增大，桨叶表面

的涡体积及数量略有减少，但差异并不明显，这与图

８ 中气动参数的结论一致。 相对于基准状态，前缘

下垂后 ０．９Ｒ 附近没有出现较大的分离涡，表明桨尖

附近前缘下垂能够有效抑制桨尖上表面附近分离涡

的生成，对改善后行侧桨叶的流场状态有明显效果。
为了更加直观地描述桨叶上表面涡的分布及发

展过程，图 １０ 给出了 ０．８Ｒ 剖面处不同方位角的流

线图。 结合图 ９ 可知，Ψ ＝ ２７０°时，基准状态下该剖

面气流从前缘附近即开始分离，上表面几乎完全处

于气流分离状态，而后该涡耗散脱落，在 Ψ ＝ ３００°时
生成新的涡结构，该涡结构同样是从该剖面前缘分

离而来。 当 ＶＤＬＥ 下垂幅值 δｍ ＝ ５°时，该剖面尾缘

·１７６·
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图 ９　 不同前缘下垂角的桨尖附近等值涡量图

处均存在失速涡。 Ψ＝ ３００°时较大的失速涡为 ０．８Ｒ
内侧的前缘分离涡向下游衍生发展而来。 从 Ψ ＝
３００°时位于后缘附近的尺寸明显减小的涡可以看

出，ＶＤＬＥ 幅值 δｍ ＝ １０°对 ０．８Ｒ 内侧的失速涡有更好

的控制效果，综合表明一定的前缘下垂可以有效抑

制桨尖附近前缘分离涡的生成。

图 １０　 ｒ ／ Ｒ＝ ０．８ 处截面的速度流线图

桨叶 ０．８Ｒ 与 ０．９Ｒ 剖面的法向力系数 Ｃｎ 在后

行侧的分布如图 １１ 所示。 在 ０． ８Ｒ 处使用 ＶＤＬＥ
后，Ｃｎ 的最低点从 ２７０°方位角附近延迟到 ２８５°附
近，其系数波动的方位角跨度有所减小。 较小的下

垂幅值如 δｍ ＝ ５°即可明显缩小 Ｃｎ 波动的横向方位
角跨度。 当 δｍ ＝ １０°，其在 ２７０° ～ ３３０°方位角之间的

纵向振荡幅度有效减小 ６６． ３％。 虽然使用 ＶＤＬＥ
后，该剖面处仍有因气流分离而引起的系数 Ｃｎ 波

动，但波动的幅值和跨度均有明显减小。 ＶＤＬＥ 在

０．９Ｒ 剖面的改善效果更为明显，Ｃｎ 在后行侧振荡的

横向跨度随 Ψ＝ ２８０°附近的第一波谷的消失而缩小

近 ３０°。 随着 δｍ 的增大，Ｃｎ 系数整体提升，Ψ＝ ２８０°
附近 δｍ ＝ ５°，８°时的 Ｃｎ 分别提升 ２２．７％以及４４．８％。
但 δｍ 为 ８°和 １０°时的区别并不明显。 结合上文分

析可知，这是由于前缘下垂后，该剖面前缘附近并没

有发生气流分离，其扰动主要来源于桨叶 ０．８Ｒ 剖面

内侧的前缘分离涡随展向流向下游发展而来，因此

影响并不明显。

图 １１　 截面法向力系数对比图

３　 结　 论

本文结合运动嵌套网格方法和基于 ＲＢＦ 的网

格变形技术，将动态前缘下垂方法应用于三维前飞

旋翼后行侧的流动控制中。 针对 μ ＝ ０．３ 的前飞状

态，开展了动态前缘下垂幅值对旋翼气动特性的参

数化研究。 通过对旋翼气动特性、桨尖附近等值涡

量图、桨叶剖面流线图等分析，得到以下结论：
１） 动态前缘下垂可以有效提升旋翼的升力系

数，减小扭矩系数，使得旋翼等效升阻比最大可增加

·２７６·
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１５．５％，从而有效提升旋翼的气动特性。 在一定范

围内，随着前缘下垂幅值 δｍ 的增加，气动特性进一

步提升。
２） 基准状态下，后行桨叶上表面会出现分离

涡，严重影响旋翼的气动特性。 当桨尖附近前缘下

垂后，０．８Ｒ 剖面到桨尖附近的失速涡数量和尺寸明

显减少，流场状态有明显改善。

３） 动态前缘下垂可以有效减小后行桨叶桨尖

附近剖面法向力系数的横向振荡跨度和振荡幅值，
表明该剖面处的涡数量和强度有所减小。 此外，一
定范围内，随着前缘下垂幅值的增加，靠近桨尖附近

的剖面（ ｒ ／ Ｒ＝ ０．９）法向力系数整体有所提升，表明

使用 ＶＤＬＥ 后桨尖附近气动特性提升明显。
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