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共轴刚性旋翼桨毂中间轴涡流发生器设计与减阻研究

龙海斌 吴裕平 解 望
（中国直升机设计研究所，景德镇，333001）

摘要：为最大程度地降低共轴刚性旋翼桨毂的气动阻力，在其减阻设计方案中间轴处加装翼型截面的涡流分割

器。首先设计了不同展长、弦长、安装位置和数量的涡流发生器加装方案，之后采用求解N⁃S方程的方法计算和

分析了加装涡流发生器之后的桨毂阻力特性、表面压力和空间流动情况等。结果表明加装涡流发生器能使桨毂

减阻方案的阻力降低约 5%，弦长增大、涡流发生器位置向下桨毂方向移动有利于进一步降低阻力。研究结果可

为涡流发生器的应用和桨毂减阻设计提供一定的参考。
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Design and Drag Reduction Research on Vortex Generator of Coaxial Rigid

Rotor Hub Shaft Fairing

LONG Haibin，WU Yuping，XIE Wang
（China Helicopter Research and Development Institute，Jingdezhen，333001，China）

Abstract:In order to minimize the aerodynamic drag of coaxial rigid rotor hub，the airfoil cross⁃section vortex
generator installed on the shaft fairing. The vortex generator installation programs with different expansion
length，chord length，installation number and locations are designed，then calculate and analysis the drag
characteristics of coaxial twin hub by the method of solving N ⁃S equation. Finally，the surface pressure and
spatial flow are analyzed. The results show that vortex generator can reduce about 5% of the drag of coaxial
twin hub drag reduction program. The increment of chord length and the movement of vortex generator to
lower hub is conducive to further reduce the drag. The research results can provide a reference for the
application of vortex generator and the drag reduction design of rotor hub.
Key words: coaxial rigid rotor；hub；shaft；vortex generator；drag reduction

直升机桨毂表面结构复杂，有比较多的拉杆

等小部件，因此在前飞时阻力比较大。常规单旋

翼 直 升 机 桨 毂 阻 力 一 般 占 全 机 阻 力 的 20%~
30%，而共轴式直升机的桨毂阻力一般占到全机

阻力的 50%[1]。随着高速直升机的不断发展 [2]，对

减阻设计的需求日益增长，因此非常有必要对桨

毂进行减阻设计和研究。目前已经有很多研究机

构和公司对直升机桨毂进行了减阻设计，提出了

多种减阻设计方案 [3]。桨毂减阻研究的主要方法

有风洞试验和 CFD计算等。文献 [4⁃5]针对常规

单旋翼直升机桨毂进行了减阻设计，采用数值计

算得到了各减阻方案的气动阻力。文献 [6⁃7]采用

CFD方法分别对 3种共轴式桨毂减阻方案进行了

阻力特性计算，结果表明中间轴整流罩带后体的

减阻方案阻力最小。文献 [8]针对不同的共轴刚

性旋翼桨毂组合模型进行了吹风试验，结果表明
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对称光滑的桨毂是否旋转对阻力影响非常小，各

整流部件间的缝隙增大会使阻力增大。文献 [9]
针对 S⁃97直升机桨毂设计多种上下桨毂和中间

轴整流罩减阻方案，并通过风洞试验测量了气动

阻力。对旋翼桨毂中间轴进行减阻设计之后，虽

然减少了中间轴尾流区的气流分离，降低了气流

分离对上下桨毂的影响，但存在一定范围的仍然

存在小范围的气流分离。采用涡发生器、扰流片

等可以诱导产生有利的涡干扰，可以进一步推迟

共轴刚性旋翼桨毂和中间轴表面的气流分离，或

者改变分离尾流的轨迹，从而达到一定的减阻效

果。文献 [10]在 X⁃2共轴直升机带桨毂机身风洞

试验模型上加装了涡发生器，通过风洞试验发现

部分涡发生器可以降低阻力。通过调整截面为翼

型的涡流发生器的展长、弦长、安装位置和数量

等，探索大速度前飞时共轴刚性旋翼桨毂的涡流

控制减阻方法。

1 涡流发生器与计算模型

涡流发生器通常指的是安装在物体表面的凸

出物，通常截面为翼型，在飞机上应用比较多。涡

流发生器能够产生比较强的翼尖涡，高能量的翼尖

涡与其下游的低能量边界层流动混合，可以向边界

层注入新的涡流能量，从而使处于逆压梯度中的边

界层流动继续贴在物体表面流动而不至于出现流

动分离，从而达到控制流动和降低阻力的效果。涡

流发生器的外形通常为翼型截面的机翼形状 [11]。

涡流发生器在控制边界层流动和降低总阻力的同

时，本身也会产生型阻和涡阻，因此在涡流发生器

设计时要控制其厚度和长度等参数。厚度太大或

长度太长会对流场产生过大干扰，抵消涡分割器的

减阻效果。

在参照国外先进设计经验的基础上，采用NA⁃
CA0006翼型设计了一种应用于共轴刚性旋翼桨

毂中间轴的涡流发生器。共轴刚性旋翼桨毂减阻

方案的上下桨毂整流罩为椭圆旋成体，中间轴整流

罩为“瘦腰”的圆柱带后体形状，涡流发生器安装在

中间轴整流罩的中间靠尾缘位置，如图 1所示。通

过调整涡流发生器的展长、弦长、安装位置和数量

等 设 计 了 不 同 的 涡 流 发 生 器 方 案 。 在 弦 长 为

355 mm时，设计了 3种不同展长的涡流发生器，展

长为 600 mm时，设计了 3种不同弦长的涡流发生

器，如图 2所示。展长为 600 mm，弦长为 355 mm
的单个涡流发生器在不同的安装位置以及两个涡

流发生器在不同的安装位置。

2 计算网格与数值方法

目前在直升机桨毂减阻研究主要采用风洞试

验和 CFD计算两种得到来得到阻力特性。其中风

洞试验需要制作桨毂模型，花费的时间比较长，而

CFD计算方法可以快速计算得到桨毂以及各组成

部件的阻力值，同时对部分气动外形的优化改进也

非常方便。CFD计算方法目前已在大分离流动和

支线客机气动特性计算 [12⁃13]、曲面形栅格翼布局的

减阻效果和减阻机理研究 [14]等工程领域广泛应用。

同时在直升机桨毂和减阻方案的阻力计算也应用

比较多 [15⁃16]。在进行 CFD计算之前需要对流场进

行网格划分（图 3）。采用八叉树方法 (Octree)进行

网格划分，该方法首先划分体网格，然后生成面网

图 3 计算网格划分示意图

Fig.3 Computational grid

图 1 涡发生器安装位置

Fig.1 Installation position of vortex generator

图 2 尺寸变化示意图

Fig.2 Dimenison change
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格，适用于外形比较复杂的外形，不需要花费大量

的时间用于几何修补和面网格生成。同时对物面

和尾流区进行了加密处理。

流动控制的方程为 N⁃S方程，由于该方程并

不封闭，因此通常采用雷诺平均方法使其封闭并

进行数值求解。求解雷诺平均 N⁃S方程在工程领

域应用比较多，方法成熟，可靠性比较高。湍流模

型选用 S⁃A模型，该模型增加了一个附加的输运

方程
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式中：ν͂在近壁面以外的区域都等于湍流黏性 μt；Gv

为湍流黏性产生项；Y v 为湍流黏性耗散项；σ ν͂，Cb2

为常数；μ为分子黏性。

求解过程过程中采用基于密度的求解器，流量

项应用隐式 Roe⁃FDS格式，流量和黏性项选择二

阶迎风格式求解。流体域外边界设置为压强远场

边界条件，设置来流速度为 80 m/s，桨毂整流罩和

涡流发生器表面为光滑无热量交换的壁面边界

条件。

3 风洞试验验证

为了验证 CFD计算结果的准确性和可靠性，

选取了无涡流发生器和加装展长 800 mm涡流发

生器两种状态进行了风洞试验。CFD计算与风洞

试验结果对比分析如图 4所示。从图中可以看出：

CFD计算得到的阻力系数变化趋势与风洞试验结

果相同。CFD计算与风洞试验结果误差如表 1所
示，从表 1中可以看出两者的误差在 10%左右。

4 计算结果与分析

4. 1 展长的影响

某共轴刚性旋翼桨毂算例的涡流发生器布置

在中间轴尾缘附近，展长分别为 800，600，400 mm。

无涡流发生器和不同展长时的桨毂总迎风面积如

表 2所示。从表中可以看出，在中间轴尾缘附近加

装涡流发生器对桨毂迎风面积的影响比较小。共

轴刚性旋翼桨毂减阻方案总阻力系数和加装不同

展长涡流发生器时的减阻方案总阻力系数变化曲

线如图 5所示。从图中可以看出展长为 600 mm时

桨毂总阻力比较小，随着展长的增大或减小，桨毂

总阻力都有所增大，这是由于随着展长的不断增大，

迎风面积不断增大；而展长变短之后，涡流发生器对

流场的干扰能力有限。在 0°迎角时，加装 600 mm展

长的涡流发生器能使桨毂总阻力降低约 4.57%。

由于底座、上桨毂整流罩、中间轴整流罩和下

桨毂整流罩 4个部件的阻力占桨毂减阻方案总阻

力的 97%左右，因此对 0°迎角时这 4个部件阻力占

总阻力的百分比进行对比分析，如图 6所示。从图

中可以看出，加装涡流发生器和涡流发生器展长变

图 4 与风洞试验结果对比图

Fig.4 Comparison with wind tunnel results

表 1 CFD计算与风洞试验结果误差分析

Tab.1 Correlation analysis of CFD calculation and wind

tunnel test

迎角/(°)
无涡流

800 mm

-4
8.20
8.81

0
9.35
8.78

4
10.35
9.66

表 2 不同展长时的迎风面积（迎角 0

°）

Tab.2 Frontal area of different extensions at angle of at⁃

tack 0

°

展长

无涡流

800 mm

迎风面积/m2

0.656
0.664

展长/mm
600
400

迎风面积/m2

0.659
0.656

图 5 变展长时桨毂阻力系数变化图

Fig. 5 Hub drag coefficients varying with different
extensions
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化时，底座和中间轴整流罩的阻力变化比较小，但

是上下桨毂整流罩的阻力变化比较大。

桨毂减阻方案和加装不同展长的涡流发生器

时的桨毂尾缘表面压力分布如图 7所示。从图中

可以看出加装涡流发生器之后，桨毂中间轴整流罩

尾 缘 的 压 力 变 化 趋 势 比 较 平 缓 ，其 中 展 长 为

600 mm时的尾缘的压力分布变化最小，说明尾缘

压力分布越平均，桨毂气动阻力最小。涡流发生器

截面处的流线分布如图 8所示，从图中可以看出，

加装涡流发生器之后，气流流过中间轴整流罩最大

横截面处之后往内的收缩比较小，沿着原来的方向

一直向前流动。

图 6 各部件阻力占桨毂阻力系数百分比图

Fig.6 Percentage of each component’s drag to hub drag co⁃
efficients

图 7 加装涡流发生器前后表面压力变化

Fig.7 Comparison of surface pressure
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4. 2 弦长的影响

为了对比研究涡流发生器弦长变化对减阻效

果的影响，根据展长变化时的桨毂阻力计算结果，

在涡流发生器展长为 600 mm时，分别设计了 355,
266, 177.5 mm长度的 3种涡流发生器，其中 3种涡

流发生器前缘中心点的位置不变。弦长变化时的

共轴刚性旋翼桨毂减阻方案阻力系数变化曲线如

图 9所示。从图中可以看出，随着翼型弦长的不断

减小，桨毂阻力不断增大，在 0°迎角时，涡流发生器

弦长为 266 mm和 177.5 mm时桨毂阻力分别增大

6.37%和 6.54%。随着弦长的不断变短，沿着涡流

发生器表面的层流区域不断减小，因此桨毂阻力有

所增大。涡流发生器截面的流线图如图 10所示。

4. 3 安装位置的影响

涡流发生器的安装位置对桨毂减阻方案物面

周围的流动影响比较大，分别将展长为 600 mm、弦

长为 355 mm的涡流发生器移动到靠近尾缘的后

上方、后下方、正中间位置以及前缘位置，桨毂总阻

力系数如图 11所示。从图中可以看出，在 0°迎角

时涡流发生器位于靠近尾缘后下方时桨毂总阻力

最小，与后中位置相比降低 1.44%，而后上位置时

比后中增大 3.22%，说明涡流发生器在上下方向移

动时，桨毂阻力变化比较小。涡流发生器在正中和

前缘位置时分别比后中位置阻力增大 7.42% 和

7.88%，说明涡流发生器安装在尾缘处有利于降低

桨毂阻力。涡流发生器在不同位置时的流线图如

图 12所示。

图 8 展长变化时涡流发生器截面流线图

Fig.8 Flow streamlines on plane of vortex generator

图 9 不同弦长时的桨毂阻力系数

Fig. 9 Hub drag coefficients varying with different
chords

图 10 弦长变化时涡流发生器截面流线图

Fig.10 Flow streamlines on plane of vortex generator

图 11 安装位置变化时桨毂阻力系数图

Fig. 11 Hub drag coefficients of different installation
positions
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4. 4 安装数量的影响

安装单个涡流发生器对桨毂减阻方案周围的

流动影响比较小，对流动的控制也比较有限，尝试

采用安装多个涡流发生器的方式来进一步降低桨

毂减阻方案的阻力。双个涡流发生器发生器方式

是 4.3节中的后上和后下组合方案；双下移方案是

将双个涡流发生器方案中下方的涡流发生器往尾

流区移动了一段距离之后得到的。不同数量涡流

发生器时的阻力系数对比情况如图 13所示。从图

中可以看出双个涡流发生器的阻力最小，在 0°迎角

时阻力系数比单个涡流发生器时降低 4.04%。不

同数量的涡流发生器尾缘区域的表面压力分布如

图 14所示。

5 结 论

通过对风洞试验和 CFD计算进行对比分析，

之后采用 CFD方法进行阻力特性进行计算，包括

不同展长、弦长、安装位置和数量的涡流发生器，并

分析了各加装状态的表面压力和流线分布等，得出

如下结论：

（1）经过对某共轴刚性旋翼桨毂减阻方案加装

涡流发生器前后的风洞试验和 CFD计算结果进行

图 12 安装位置变化时的流线图

Fig.12 Flow streamlines of different installation positions

图 13 不同涡流发生器数量时的桨毂阻力系数

Fig. 13 Hub drag coefficients varying with different vortex
generator numbers

图 14 加装涡流发生器前后表面压力变化

Fig.14 Comparison of surface pressure
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对比分析，验证了 CFD计算方法的准确性和可靠

性。根据 CFD计算结果可以发现在共轴刚性旋翼

桨毂中间轴整流罩尾缘加装翼型截面的涡分割器

可以在一定程度上降低桨毂气动阻力。

（2）翼型截面涡流发生器的展长和弦长变化

对减阻效果有一定的影响。确定展长时需要综合

考虑对流场的控制效果和迎风面积的增长等因素，

在保证制造工艺能够实施的前提下应尽量增大涡

流发生器的弦长。

（3）改变涡流发生器安装位置或安装多个涡流

发生器可以增强减阻的效果，特别是在靠近下桨毂

整流罩的区域。
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