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基于非光滑表面的直升机尾舱门减阻技术

王之良，陈平剑，胡 偶
（中国直升机设计研究所，景德镇，333001）

摘要：为了研究凹坑形非光滑表面的减阻效果与流动控制机理，将半球形凹坑单元布置在直升机尾舱门外表面。

采用基于 k ⁃ω剪切应力输运模型（k ⁃ω shear ⁃stress ⁃ transport，k ⁃ω SST）的计算流体力学（Computational fluid
dynamics，CFD）方法，对比分析了非光滑表面机身和光滑表面机身的阻力特性、后体局部流场和表面压力分布。

根据凹坑单元内局部流场和压力分布的分析结果，得到了凹坑形非光滑表面的减阻机理：凹坑单元内形成的低

速漩涡，能够延缓机身后体流动分离；半球形的凹坑造型和基本恒定的压力分布，可减小对阻力直接做出贡献的

低压区面积，两者的共同作用降低了直升机阻力。
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Helicopter Backdoor Drag Reduction Technology Based on Non‑smooth

Surface

WANG Zhiliang，CHEN Pingjian，HU Ou
（China Helicopter Research and Development Institute，Jingdezhen，333001，China）

Abstract: In order to study the effect and the flow control mechanism of the dimple non-smooth surface，
hemispherical dimple units were arranged in the out surface of the backdoor. The method of computational
fluid dynamics（CFD）numerical simulation based on k-ω shear-stress-transport（k-ω SST）model was used
to comparatively analyze the resistance characteristic，local flow field of after-body and pressure distribution
of the smooth and non-smooth fuselage. According to the analysis of the local flow field and pressure
distribution of the dimple，the drag reduction mechanism was obtained that the low vortex in the dimple was
able to delay flow separation and the hemispherical dimple and pressure distribution of approximately
constant could reduce the area of low pressure related to drag，the results of both were reducing the fuselage
drag.
Key words: flow control；drag reduction；dimple；non-smooth surface；helicopter

仿生学研究发现生物经过亿万年的进化，形成

了适应自身生存环境的体表结构，其表面阻力非常

小，这种具有减阻效果的表面结构是一种有效的减

阻装置，不会给使用体带来附加设备或额外能量消

耗及空间占用，仅依靠直接改变壁面形状就可以起

到很好的减阻效果。Ren[1]，Tian[2]，Ding[3]，杨歌 [4]，

杨易 [5]，谢金法 [6]等学者先后在各自的专业领域开

展了凹坑形非光滑表面减阻特性研究，研究结果均

表明基于仿生学非光滑表面的流动控制技术可有

效地改善应用体的阻力特性。

对于直升机来说，设计定型以后，机身气动外

形已经确定，难以进行大范围的改进设计，尤其是

对于一些正在服役的直升机来说，通过降低机身

阻力，提升飞行性能难度更大。直升机机身阻力
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主要由压差阻力与黏性阻力构成。压差阻力一般

是由机身气动外形造成的流动分离决定的，特别

是对于一些带有尾舱门的运输型直升机来说，由

于尾舱门处气动外形坡度变化较大，气流极易在

此处出现分离，从而产生较大的气动阻力。因此，

如果能够采用某些易于实现的技术手段，在不破

坏直升机整体气动外形的情况下有效地对流动分

离进行控制，消除或延缓流动分离，从而降低直升

机的气动阻力，对于直升机工程设计来说是具有

十分重要意义的。

国内外学者对飞行器阻力与流场数值模拟

及试验方法开展了一系列相关研究。邓枫 [7]和

Yang[8]等分别对激波控制鼓包的减阻机理进行

了研究，胡偶等 [9]采用 SST⁃DDES模型模拟了三

角翼大迎角低速绕流问题，于彦则等 [10]研究了涡

发生器对大型飞机后体的流动控制及减阻机理，

武宁等 [11]开展了大型扁平后体飞机的减阻增稳

技术研究，薛飞 [12]针对飞行器机翼的增升减阻技

术进行了研究，徐嘉等 [13]采用 k⁃ω SST模型对轴

对称式喷气飞机后体进行了减阻优化设计，谭惠

丰等 [14]分析了三角形微沟槽飞艇蒙皮表面的流

场特性，易海明等 [15]应用实验方法对平流层飞艇

气纵向气动特性和减阻进行了研究，王建杰等 [16]

对粗糙壁面湍流研究现状开展了综述性研究，

Roberto等 [17]利用试验方法研究了配备涡发生器

的某直升机流场特性及减阻效果，Gibertini等 [18]

利用基于涡发生器的流动控制技术进行了直升

机减阻研究。

目前，国内关于直升机被动减阻技术研究较

少，在工程应用方面尚属空白。因此，本文利用基

于 k⁃ω SST湍流模型计算流体力学方法，结合仿生

学原理，开展凹坑形非光滑表面对直升机后体的流

动控制及减阻机理研究。

1 数值方法

1. 1 控制方程与数值解法

积分形式的可压缩非定常 Navier ⁃Stokes方
程为

∂
∂t ∭

V

UdV+ ∬
S

( )F c - F v ⋅ nds= ∭
V

HdV（1）

式中：U为守恒变量，Fc为无黏通量，Fv为黏性通

量，H为轴对称几何源项，具体形式见文献[19]。
采用基于格心的限体积法求解方程（1），对流

项离散使用三阶MUSCL[19]数值格式，计算出控制

体界面的物理量，利用控制体界面处的物理量，采

用 AUSM⁃PW通量技术 [20]，计算出单位时间内通

过控制体边界的流通量，而后利用积分型的守恒方

程，计算出下一个时间步控制体内物理量的平均

值。黏性项采用 Jameson中心差分方法离散，时间

推进采用三阶三步 TVD 型 Runge ⁃Kutta显式方

法，具体见文献[19]。
1. 2 湍流模型

Menter[21]提出的 k‑ω 剪切应力输运模型（以

下简称 SST k‑ω湍流模型），其通过混合函数 F1，
将 k⁃ε模型和 k‑ω 模型结合起来，能够充分发挥

k⁃ε模型对自由流和 k⁃ω模型对壁面受限流动的

处理优势。2003年，Menter等 [22]对原始的湍流模

型 进 行 了 改 进（简 称 为 SST k⁃ω—2003 湍 流 模

型），改进后该模型描述如下
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其中

Pk=min ( P,10β * ρkω )

μt=
ρa1 k

max ( a1ω,SF 2 )
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Sij=
1
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式中：k为湍动能；ω为湍流耗散率；μt为湍流黏性

系数；其他参数的具体形式见参考文献[21⁃22]。
1. 3 数值方法验证

为了便于验证基于上述湍流模型的数值方法，

首先采用与风洞试验状态完全一致的整机模型来

进行仿真计算，该模型尾舱门处具有一定坡度角，

带有平尾，垂尾，主、尾桨毂，部分桨叶，浮筒和起落

架等部件，见图 1。
计算结果（图 2）表明，通过 SST k⁃ω—2003湍

流模型得到的直升机的阻力系数（Cd）变化趋势与

风洞试验数据是一致的，并且当机身迎角（α）在

-10°~10°范围内时，各个计算状态计算的误差是

基本恒定的，且均小于 5%。因此，应用 SST k⁃ω—
2003湍流模型在小迎角范围内评估直升机阻力在

工程上是可行的，且结果是可信的。鉴于上述原

因，后续章节中将把机身迎角设定在-10°~10°内
开展流场计算分析。
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2 计算模型

2. 1 网格模型

本文采用运动嵌套网格技术[23]模拟旋翼运动，

旋翼网格与机身网格可以分开处理，即可以单独划

分旋翼网格与包含机身的背景网格，其中背景网格

包含机身、浮筒和起落架等部件，机身附近采用结构

化网格创建边界层，边界层以外采用非结构化网格

填充，空间网格约为 1 300万，模型示意见图 3。为了

排除机身上其他部件尾迹对机身后体流场的干扰，

进一步研究凹坑非光滑表面减阻机理，第二套网格

模型仅保留了孤立机身，采用全结构化网格进行空

间离散，离散后体网格约为 1 200万，网格拓扑结构

见图 4。同时为保证计算结果精度，将两套网格壁面

Y+值严格控制在 0与 1之间，以确保壁面第一层网格

置于黏性子层之内，壁面Y+值分布情况见图 5。

2. 2 非光滑区域处理

非光滑区域采用半球形凹坑单元与光滑表面

交错相连的方式构成，凹坑单元以矩形阵列方式分

布，布置在直升机尾舱门处，靠近机腹平面与尾舱

门连接处一侧。凹坑半径 R与非光滑区域边界层

厚度（δ）相关，即需要保证凹坑深度小于当地边界

层厚度，建议 R的大小取值为 0.6δ~0.8δ，此处 R
为 0.6δ，δ计算方法见式（4）与（5）。其他主要考虑

的几何尺寸，凹坑直径 D为 2R，纵、横向间距 L建

议取值为 3R~4R，此处 L为 4R，详细布置与效果

图见图 6。
δ (l) = 0.035l Re (l) 1 7 （4）

Re (l) = Vl ν （5）
式中：δ为边界层厚度；l为相当平板长度；Re为雷

诺数；V为来流速度；ν为运动黏性系数。

3 计算结果

3. 1 整机模型

图 7给出了特定巡航速度下，计算模型全机

各部件的阻力系数。从图中可以看出，相较于光

滑模型，非光滑表面模型全机总阻力有所降低，降

低比例约为 5.5%。从阻力构成角度来看，两个模

型的机身阻力占比均大于 50%，是贡献阻力最多

的部件。在计算模型包含的部件中，机身阻力降

低幅度最大，其余各部件阻力几乎未发生变化，这

说明非光滑表面结构能够有效地减小机身阻力，

图 1 物理模型

Fig.1 Physical model

图 2 阻力特性曲线

Fig.2 Curves of resistance characteristic

图 5 Y+分布

Fig.5 Distribution of Y plus

图 6 非光滑表面

Fig.6 Non⁃smooth surface

图 3 整机网格

Fig.3 Grids of full fuselage

图 4 孤立机身网格

Fig.4 Grids of single fuselage
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但这种作用仅限于机身，并未对其他部件产生

作用。

图 8中给出了非光滑表面模型的全局流场，流

场主要由旋翼尾迹、起落架和浮筒尾迹以及机身尾

舱门处局部流场构成。从计算结果可以看出，由于

直升机前飞速度较大，旋翼尾迹几乎与尾梁平行，

对尾舱门处局部流场的影响很小。起落架尾迹对

尾舱门流场分布造成了一定干扰，但仅限于尾舱门

左右两侧，未影响凹坑形非光滑表面布置的核心

区域。

鉴于上述分析，为了进一步研究非光滑表面结

构的减阻机理，将在后续章节中开展孤立机身模型

研究，给出非光滑表面处的局部流场。

3. 2 孤立机身模型

（1）减阻效果

为了展现出非光滑表面结构的减阻效果，分别

计算了特定巡航速度下，机身迎角（α）位于-10°~
10°区间范围内的，经简化后的光滑孤立机身模型

和在机身尾舱门处安装凹坑形非光滑表面装置的

孤立机身模型，图 9给出了阻力系数对比和减阻百

分比。计算结果表明，当 α位于-10°~-8°范围内

时，非光滑表面没有起到减阻效果，甚至出现了负

作用，导致阻力有所增大；当 α位于-8°~10°范围

内时，随着机身抬头角度增加，非光滑表面机身模

型阻力降低的程度愈加明显，在 α=10°时达到最

大，减阻比例最大可达到 22.7%。这是因为随着机

身低头迎角的增大，来流与尾舱门表面的夹角逐渐

加大，尾舱门表面的分离点逐渐前移，非光滑表面

远离了压差阻力的主要贡献区域，没有发挥作用；

而当机身抬头迎角逐渐增大时，来流与尾舱门表面

的夹角逐渐减小，分离点后移，逐步靠近非光滑表

面，直至进入非光滑表面区域内，此时非光滑表面

的减阻作用得到了完全体现。

（2）流场分析

图 10和图 11分别对比了光滑表面和非光滑表

面机身迎角 α=0°时的尾舱门处的局部流线和压力

分布。对比结果表明，凹坑形非光滑表面装置促使

流场分离点向后偏移，分离点后移导致低压区域面

积有所减小。由于尾舱门处曲面法线方向与直升

机航向的夹角较大，导致曲面的压应力在航向方向

上的分量（压差阻力）也较大，因此，低压区域的面

积直接影响压差阻力大小，即分离点后移可降低压

差阻力。

图 7 阻力构成

Fig.7 Component of drag

图 8 流场示意

Fig.8 Schematic of flow field

图 9 阻力系数与减阻百分比

Fig.9 Drag coefficient and percent drag on drag

图 10 局部流线

Fig.10 Local streamline
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3. 3 减阻机理分析

图 12展示了迎角 α=0°时机身纵向剖面的局

部 2D流线。图 13（a）给出了低压区内某一凹坑单

元表面压力分布云图，图 13（b）给出了低压区内某

3个凹坑单元：A单元、B单元和 C单元的纵向剖面

压力分布曲线。

由图 13（b）可知，凹坑内部形成了低速旋转的

旋涡，当气流从上游流向凹坑时，凹坑内部的低速

旋转气流与凹坑外部的高速气流形成了气⁃气接触

的“涡垫效应”[5]。“涡垫效应”具有类似于“滚动轴

承”的作用，使来流在旋涡上流动，不与非光滑表面

区域内凹坑部分的壁面直接接触，处于分离点前的

部分凹坑单元能够直接减小局部区域的摩擦阻力，

即降低了来流克服摩擦阻力所需要的动量，较光滑

表面模型而言，提升了其抵抗逆压梯度能力，致使

分离点后移，延缓了流动分离，减小了气流分离后

形成的低压区，从而减小了压差阻力。

图 13给出了凹坑单元表面的压力分离情况，

从中可以看出凹坑表面压力分布均匀，不存在大的

压力梯度。由于凹坑为轴对称的半球形曲面，对于

单独一个完整的凹坑单元来说，作用在曲面上各点

的压力能够相互抵消，致使合力对阻力的贡献很

小，低压区域内凹坑单元数量越多，对阻力做出直

接贡献的有效低压区面积将越小，由于直升机尾舱

门处存在坡度角，导致此种作用随着机身抬头迎角

的增大而愈发明显，图 9（b）给出的计算结果证明

了这一点。本算例中全部凹坑单元总面积约占尾

舱门处面积的 16.7%，产生的压差阻力占尾舱门处

阻力的 5.1%左右。因此，无论是在分离点前，还

是在分离点后设置凹坑单元，只要保证凹坑单元置

于低压区域内，都相当于直接减小低压区面积，从

而实现降低阻力的目标。

4 结 论

本文采用建立的基于 SST k⁃ω—2003湍流模

型的数值方法，研究了凹坑形仿生非光滑表面的减

阻机理。研究结果表明，矩形排列的凹坑形仿生非

光滑表面能够在凹坑内部产生低速旋转的旋涡，形

成“涡垫效应”，“涡垫效应”具有延缓流动分离的作

用；同时布置在低压区域内的半球形凹坑单元可以

直接减少对阻力做出主要贡献的低压区面积。正

是这两个因素的共同作用，使凹坑形非光滑表面具

有了降低直升机阻力的能力，在一定的机身迎角范

围内，这种能力随着机身抬头迎角的加大而变强，

只要善加利用，就能够直接降低直升机阻力，从而

提升飞行性能。
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