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微型旋翼悬停状态气动性能分析方法
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（南京航空航天大学直升机旋翼动力学重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：为了了解微型直升机工作时相关的气动知识，建立了一套微型旋翼悬停状态气动性能分析方法。该方法包

含了低雷诺数下微型旋翼桨叶翼型的二维气动特性分析的ＣＦＤ技术和旋翼气动特性分析的动量燉叶素理论。对

影响微型旋翼悬停性能的因素做了初步分析，合适的翼型弯曲、桨叶尖削等，有助于提高微型旋翼的最大悬停效

率。文中还对分析的部分结果进行了试验验证。
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微型旋翼飞行器因具有独特的垂直起降、空中

悬停和低速飞行能力，特别适合空间狭小等特殊环

境下完成任务，近年来受到各国研究机构的重视。

但因微型旋翼尺寸小、速度低，使得微型旋翼工作

在低雷诺数的气动环境下，空气的粘性所产生的影

响相对较大，更易发生翼型层流分离及翼尖涡等现

象，严重影响了微型旋翼的性能，常规的旋翼气动

性能分析方法已经不能准确预测微型旋翼的气动

特性。因此，需要改进或建立一套新方法，以适应微

型旋翼的气动特性分析。微型旋翼气动性能分析的

关键是低雷诺数的问题，而低雷诺数主要影响的是

翼型的气动特性，因此，微型旋翼气动特性计算可



分为两部分：（１）低雷诺数下微型旋翼桨叶翼型的

气动特性计算；（２）微型旋翼气动性能的计算。为能

快速精确估算微型旋翼的悬停性能，本文低雷诺数

下微型旋翼翼型气动特性的计算采用ＣＦＤ方法，

而微型旋翼气动特性的计算则采用传统的动量燉叶

素理论，本方法的优点是：计算方法成熟，精度高，

计算量小，避免了旋翼全流场ＮＳ方程数值求解的

湍流模型选取难、数值计算稳定性差，及嵌套网格

挖洞插值计算工作量巨大等不利因素，得到许多研

究人员的采用［１６］
。

 微型旋翼翼型的低雷诺数气动特

性计算分析

 计算分析方法

低雷诺数下翼型气动特性的ＣＦＤ计算控制方

程为一般曲面坐标系下的二维定常不可压雷诺平

均ＮＳ方程。湍流模型采用ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型，

压力速度耦合采用 ＳＩＭＰＬＥ算法
［１，３］
。Ｓｐａｌａｒｔ

Ａｌｌｍａｒａｓ模型是一种低雷诺数模型，专门用于求

解航空领域的壁面限制流动，对于受逆压梯度作用

的边界层流动有很好的模拟效果，并能求解一定的

分离流动。动量方程、能量方程、湍流粘度均采用二

阶迎风格式耗散。

计算采用双曲线方程生成的Ｃ型网格，如图１所

示。采用此种方法生成网格在壁面区域的网格单元正

交性好，能够较好地模拟边界层流动。网格的法线方

向距离翼型壁面为０００００１倍弦长，网格密度为２５７

×１０９，其中翼型表面分布１６０个节点并在前缘与后

缘区域适当加密，尾流分布５０个节点。计算外边界为

翼型的１５倍弦长。入口边界给定速度，出口边界给定

大气压强，翼型壁面条件为无滑移边界条件。

图１ 翼型表面网格

微型旋翼翼型一般工作在爲牉＜１５００００的范

围之下，为说明数值模拟的有效性，首先计算了

ＣｌａｒｋＹ翼型在爲牉＝１０００００的气动特性，图２显

示出的翼型上表面速度矢量说明了计算能够较好

地模拟壁面附近的边界层流动。计算结果与实验

值［７］进行了比较。从图３中可以看出，计算结果在

低迎角下与实验结果吻合较好。

图２ ＣｌａｒｙＹ翼型上表面速度矢量

图３ 本文对ＣｌａｒｋＹ在爲牉＝１０００００条件下计算的升

阻特性值与文献实验值对比

 翼型在低雷诺数下的气动特性分析

图 ４，５为 在 不 同 雷 诺 数 下 ＣｌａｒｋＹ 及

ＮＡＣＡ００１２翼型的升力系数及升阻比。由图看出，

随着雷诺数的降低，翼型的升力系数减小，升阻比

降低。这种现象主要是由翼型边界层流动特点所决

定的：低雷诺数下，绕翼型的边界层流动粘性效应

显著，边界层厚度与特征尺寸相比常常达到了一个

不容忽视的程度，流动主要趋于层流特征，稳定性

差，易发生分离，分离后的附面层发生转捩，并发展

为湍流，如果湍流能够克服逆压梯度会发生流动再

附，在分离点和再附点间的区域形成一个分离泡。

随着雷诺数的降低，分离气泡的增长会使翼型的气

动性能急剧下降，主要是升阻比的降低。分离泡的

大小主要依赖于来流参数和翼型形状。
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图４ 不同雷诺数下ＣｌａｒｋＹ翼型的升力系数及升阻比

随迎角的变化曲线

图５ 不同雷诺数下ＮＡＣＡ００１２翼型的升力系数及升

阻比随迎角的变化曲线

常规翼型在低雷诺数下的气动特性急剧降低，

说明了低雷诺数下应用的翼型几何特征应与常规

翼型有较大区别。与微型旋翼尺度相近的鸟类在空

中可以自由翱翔，而鸟类的翅膀通常具有较小的厚

度 比。Ｌａｉｔｏｎｅ
［８］利 用 风 洞 试 验 研 究 比 较 了

ＮＡＣＡ００１２正、反装翼型，薄平板及薄圆弧剖面翼

型在低雷诺数下的气动特性，产生升力的大小依次

为薄圆弧翼型、平板翼型、ＮＡＣＡ００１２反装翼型、

ＮＡＣＡ００１２翼型。作者将薄圆弧翼型在低雷诺数

下获得较好气动特性的现象归因于其具有较尖的

前缘，并引用了Ｐｒａｎｄｔｌ对薄平板的低雷诺数流场

的水洞流动显示实验结果的解释：与常规翼型上表

面大的前缘涡及大面积的气流分离不同，薄板上表

面悬浮着不断脱落的小涡，这些小涡很大程度上减

小了气流分离的发生。Ｍｕｌｌｅｒ
［９］对一系列的薄圆弧

翼型及薄平板翼型的低雷诺数气动特性进行了实

验研究，结果表明在低雷诺数下，薄圆弧翼型相对

于平板产生更大的升力及升阻比，更适合于微型飞

行器的应用。

由于薄圆弧翼型具有加工简单，低雷诺数气动

性能较好的优点，因此本文对微型旋翼悬停气动性

能的计算中，选定了图６所示的８％弯度、２５％厚

度薄圆弧翼型作为旋翼翼型，并对此翼型在低雷诺

数下的气动特性进行了计算。图７为该翼型在不同

雷诺数下的升、阻力系数随迎角的变化曲线。

图６ ８％弯度、２５％厚度薄圆弧翼型几何形状示意图

结果表明略去大迎角下的计算误差，薄圆弧翼

型在低雷诺数下具有较高的气动性能，适合作为微

型旋翼翼型。

 微型旋翼悬停气动性能计算

 计算模型

根据旋翼悬停状态下的动量理论［１０］
，如图８所

示，距离桨盘中心为牜，宽度为ｄ牜的环带桨盘的拉

力增量Δ爴为

Δ爴＝ ４犱π牤
２
１牜Δ牜 （１）

式中：犱为空气密度，牤１为诱导速度。

同样，根据叶素理论，得到拉力增量为

Δ爴＝ 牄
犱

２
（犓牜）

２
牃犤－

牤１

槏 槕犓牜牅Δ牜 （２）

式中：牄为桨叶片数，牃为翼型升力线斜率，犓为旋

翼转速，犤为桨叶安装角，牅为桨叶弦长。
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图７ ８％弯度，２５％厚度椭圆前缘圆弧翼型在不同雷

诺数下的升阻力系数随迎角的变化曲线

图８ 旋翼环带的几何形状

令两方程相等，整理得求任意半径牜处的诱导速度

的方程

牤１＝

－
犓

２
牃牅牄＋

犓

２槏 槕牃牅牄
２

＋ ８π牄犓
２

槡 牜牃犤牅

８π
（３）

利用式（３），通过桨叶上牜站位处翼型的升力

线斜率牃，桨叶安装角犤，叶弦值牅即可确定此处的

桨盘平面上的诱导速度牤１，进一步可求得当地入流

角及迎角犜

犜＝ 犤－ ａｒｃｔａｎ
牤１

犓牜
（４）

根据翼型的迎角，结合翼型升阻特性结果，即

可由旋翼单位长度的拉力及扭矩载荷，求出旋翼的

拉力和扭矩，或拉力系数爞爴和功率系数牔爦。理想

悬停时的拉力系数爞爴ｉｄｅａｌ为

爞爴ｉｄｅａｌ＝∫
１

牨０

ｄ爞爴

ｄ
牜

爲

ｄ
牜

爲
（５）

式中爲为旋翼半径。计入桨尖损失因数爜后

爞爴＝ 爞爴ｉｄｅａｌ－∫
１

爜

ｄ爞爴

ｄ
牜

爲

ｄ
牜

爲
（６）

爜＝ １－
２爞槡 爴ｉｄｅａｌ

牄
（７）

旋翼的型阻功率扭矩系数牔爦０为

牔爦０＝∫
１

０

ｄ牔爦０

ｄ
牜

爲

ｄ
牜

爲
（８）

诱导功率系数牔爦牏为

牔爦牏＝∫
爜

牨０

ｄ牔爦牏

ｄ
牜

爲

ｄ
牜

爲
（９）

总的扭矩系数牔爦为

牔爦 ＝ 牔爦０＋ 牔爦牏 （１０）

 微型旋翼悬停性能分析

微型旋翼悬停性能计算可以分为旋翼在不同

总距、不同转速下的拉力和扭矩计算，以及旋翼的

悬停效率计算。旋翼悬停效率（爡爩）定义为理想功

率损耗与实际的功率损耗之比，即

爡爩＝
１

２
燈
爞爴

３燉２

牔爦
（１１）

这是一个衡量旋翼气动性能的重要参数之一。

微型旋翼悬停状态气动特性计算程序框图如

图９所示。

图９ 计算程序流程图

输入旋翼的几何参数、工作状态和空气特征数

据，就可计算微型旋翼的气动特性。为了与试验结果

作比较，本文选用了目前微型直升机旋翼常用的４

种桨叶进行计算，并给出了计算和试验结果的对比。
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 试验验证

微型旋翼悬停状态气动特性计算的试验验证

分两个方面：（１）验证不同总距不同转速下的旋翼

拉力和扭矩；（２）旋翼的悬停效率。为此，研制了专

门用于测量微型旋翼拉力和扭矩的微型旋翼试验

台和相关的测量设备。

 微型旋翼试验装置

微型旋翼尺寸较小，单个旋翼产生的升力有

限。共轴双旋翼结构具有升力系统效率高，尺寸紧

凑的优点，已发展为微型旋翼飞行器的主要结构形

式之一。由于试验装置既能测量单旋翼气动特性，

又能测量共轴双旋翼系统的气动特性，因此研制了

如图１０所示的微型共轴双旋翼气动特性试验台。

试验台由共轴双旋翼驱动系统、测量系统、底座、辅

助系统４部分构成，测量精度，拉力和扭矩误差小

于２％，转速小于１％。

图１０ 微型旋翼气动特性实验台

 微型旋翼试验模型

试验和计算所用的４种桨叶均为无扭转梯形

桨叶，外形如图１１所示。

图１１ 试验用旋翼桨叶模型平面外形

桨叶Ａ和桨叶Ｄ的翼型为ＮＡＣＡ００１４对称翼型，

桨叶Ｂ和桨叶Ｃ的剖面翼型为薄圆弧翼型，与前文

翼型算例相同。桨叶Ａ的半径最小，为１０ｃｍ，桨叶

Ｂ的半径为１１８ｃｍ，桨叶Ｃ，Ｄ的半径为１３ｃｍ。

 试验结果与计算结果比较

为验证所建立的微型旋翼悬停状态气动特性

分析方法，试验首先测量了桨叶Ａ在安装角分别为

６，９，１１°时，旋翼拉力及扭矩随转速的变化关系，如

图１２所示。

图１２ 桨叶Ａ拉力、扭矩随转速的变化（安装角６°）

从图中曲线的对比看出，微型旋翼拉力和扭矩

的计算结果与试验结果吻合得较好，验证了所建模

型和计算方法的可行性。

试验验证的第二步，测量了４种桨叶的旋翼在

３０００ｒ燉ｍｉｎ的转速下，不同安装角下的拉力及扭

矩，以比较它们的悬停效率。其结果如图１３所示，

图中标注点为各旋翼的试验值，曲线为计算值。

从图中看出，桨叶剖面为薄圆弧翼型的旋翼Ｂ

和旋翼Ｃ具有较高的悬停效率。其原因是，与其他

两种旋翼相比，旋翼Ｂ，Ｃ的桨叶剖面翼型在低雷诺

数下具有较高的升阻比，而且桨叶的平面形状具有

相对较大的根梢比。
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图１３ 各旋翼悬停状态效率的计算与试验值比较

 结 论

本文利用低雷诺数下翼型气动特性的ＣＦＤ技

术与旋翼气动特性分析的动量－叶素理论，建立了

一套经试验验证的微型旋翼悬停气动性能的计算

方法。对微型旋翼悬停状态的气动性能进行了分析

研究，得出以下结论。

（１）在低雷诺数下，翼型的气动性能下降。表

现在随着雷诺数的降低，翼型的升力及升阻比下

降，体现了低雷诺数下粘性作用增强的效果。

（２）低雷诺数下，翼型的几何形状对气动特性

的影响与正常雷诺数下有较大差别，合适的圆弧翼

型能在低雷诺数下产生较大的升力，比较适合于微

型旋翼使用。

（３）与常规旋翼一样，桨叶平面形状也影响微

型旋翼的悬停性能，合适的尖削能提高微型旋翼的

悬停效率。

（４）经与试验数据比较分析，本文建立的方法

可用于研究微型旋翼悬停状态的气动特性问题。
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