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基于 CFD方法的舰载直升机着舰风限图计算

左清宇， 徐国华， 史勇杰
（南京航空航天大学直升机动力学全国重点实验室，南京  210016）

摘要： 本文建立了一种基于 Navier⁃Stokes 方程的直升机着舰流场计算方法，可应用于着舰区域旋翼/机身/尾桨

气动力的计算。该方法采用隐式耦合的求解方式，以双时间方法进行推进来模拟直升机着舰过程中着舰域的流

场特性。为提高计算效率，旋翼和尾桨采用动量源模型来计算其在流场中的作用。在使用该计算方法的同时，

本文采取多项式拟合的方式修正直升机非线性飞行动力学模型的计算结果，以此实现复杂流场中的直升机配平

计算。应用所建立的方法，文中以 UH⁃60A 直升机和 SFS2 舰船为研究对象，进行了单机的耦合 CFD 方法的全

机配平分析，验证了配平方法的可行性。然后引入了直升机安全着舰判据，利用耦合 CFD 的配平方法和安全着

舰判据，计算了该机/舰组合的理论着舰风限图。
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Shipborne Helicopter Operational Limits Calculation Based on CFD Method
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（National Key Laboratory of Helicopter Aeromechanics， Nanjing University of Aeronautics & Astronautics， 
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Abstract:A helicopter landing flow field calculation method based on Navier Stokes equations is established， 
which can be applied to the calculation of aerodynamic forces on the rotor， fuselage and tail rotor in the 
landing area. The method uses a cut-body grid for meshing， an implicit coupling solver and a dual-time 
scheme to simulate the flow field during the landing process. To improve the computational efficiency， the 
main rotor and tail rotor are modeled as momentum sources in the flow field. The method also employs a 
polynomial fitting technique to correct the results of the nonlinear flight dynamics model of the helicopter and 
achieve trim calculations in complex flow fields. The method is applied to the UH-60A helicopter and the 
SFS2 ship as case studies. First， a single-helicopter trim analysis coupled CFD method is performed to verify 
its validity. Then， the helicopter safe landing criteria are introduced and used to calculate the theoretical ship 
helicopter operational limitation for this helicopter/ship combination.
Key words: helicopter aerodynamics； shipborne helicopter； flight dynamics； trimming analysis； ship 

helicopter operational limitation

近年来，直升机的应用领域日渐广泛，舰载直

升机可以在海面上完成反潜、救生、补给、预警等多

种任务。但当舰载直升机在舰船上起降时，气流舰

船上层建筑产生的紊流与直升机旋翼产生的下洗

流耦合对直升机的安全起降产生了很大的影响。

从 20 世纪 60 年代开始，西方国家开始进行机/舰动

态配合飞行试验［1］，探索在不同环境条件、不同进

场方式下，直升机在对应舰船上起降时不同方向下

的最大安全风速包络线，称为风限图。目前确定风

限图的一般流程是：首先通过模拟计算得到理论风
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限图，然后通过试飞对其进行进一步验证，最后确

定最终风限图［2］。

随着 CFD 技术的发展，国外在利用 CFD 方法

计算理论风限图方面已进行了很多探索。文献［3］
使用 FLUENT 软件计算了 SFS2 舰船的流场数

据，将其导入到 FLIGHTLAB 飞行模拟环境中，得

到了理论风限图，并与实际试飞结果进行了对比，

两者吻合良好。文献［4］通过非定常 CFD 方法得

到舰船流场，结合神经网络将流场的变化与飞行员

工作载荷相联系，成功计算了 SH ⁃60B 直升机在

Type23 舰船上的风限图。文献［5］则使用非定常

CFD 方法计算了舰船艉流，使用线性叠加的方式

耦合到飞行力学模型中进行配平。文献［6⁃7］则在

和使用 CFD 计算舰船艉流并线性叠加到飞行力学

模型的配平方法的基础上研究了直升机舰面起降

的飞行特性并计算了理论风限图。文献［8］则利用

该线性叠加方法探究了舰艉流场主动控制对直升

机配平操纵的影响。然而上述方法都只考虑了“单

向耦合”，忽略了直升机与舰船之间的相互干扰关

系。文献［9］则提出了一种利用 CFD 计算修正飞

行动力学模型的配平方法，但在着舰流场中 CFD
计算结果与飞行动力学计算结果之差随操纵量变

化较大导致收敛速度较慢。

鉴于此，本文以 UH⁃60A 直升机和 SFS2 舰船

为算例，采用动量源方法直接计算直升机旋翼/尾
桨/机身在着舰流场中的气动力，结合飞行动力学

模型对直升机着舰飞行状态进行配平，在使用

CFD 结果修正飞行动力学模型时采用多项式拟合

的方法，最终结合直升机安全着舰判据计算得到特

定机/舰组合的理论着舰风限图。

1 旋翼/尾桨/机身气动力计算

1. 1　网格划分

考虑到计算资源的限制和计算精度，选取

10L × 5L × 3L（L 为 SFS2 船体长度）的长方体区

域作为计算域。整个计算域使用切割体网格，其数

据结构简单、通量计算便捷，减少计算资源花费的

同时保证了计算精度。同时，旋翼、机身、舰船表面

以及舰船尾流和旋翼下洗流区域均进行了加密，整

个计算域网格总数为 380 万个，如图 1 所示。

1. 2　计算方法

本文采用忽略体积力和体积热、含动量源项的

三维 N⁃S 方程作为主控方程，即

∂W
∂t

+ ∂F
∂x

+ ∂G
∂y

+ ∂H
∂z

= J （1）

式中：W为守恒变量；F、G、H分别为 x、y、z 轴 3 个

方向的通量；J为动量源项。

考虑到计算精度和计算效率，本文选用 k⁃ϵ 湍

流模型［10］，使用隐式耦合的求解方式，采用二阶迎

风格式进行空间离散，以双时间方法进行推进。机

身表面和舰船表面使用无滑移边界条件，海面使用

滑移边界条件，远场使用无反射边界条件。旋翼和

尾桨均使用动量源方法［11］进行简化。

动量源方法将旋翼/尾桨简化成无限薄的作用

盘，桨叶对气流的作用被等效为时间平均的动量源

项添加到控制方程的右侧，即为 J。将桨叶按展向

划分成许多微段，根据该微段桨叶安装角、来流角、

来流速度、翼型升阻特性等即可得到该微段产生的

升力和阻力，将 N 片旋转一周的时间内对某一位

置气流的作用力取平均，即可得到动量源项 J。

1. 3　SFS2舰船流场算例验证

为了验证着舰流场计算方法的有效性，选用孤

立 SFS2 船 体 作 为 验 证 算 例 ，设 置 来 流 速 度 为

12 m/s，风向角为 0°。选取距离舰尾长度分别为

25%、75% 飞行甲板长度，距离甲板高 2.4 英尺处

的无量纲 x 方向速度绘制曲线图并与实验值［12］进

行对比，如图 2 所示。

图 2 飞行甲板上不同截面 x 方向速度分布

Fig.2 Velocity distribution in the x⁃direction of different 
cross⁃sections on the flight deck

图 1 舰船附近网格示意图

Fig.1 Unstructured grids near the ship
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从图 2 中可以看出，计算结果与实验值总体上

吻合得较好，误差可能来源于风洞试验采用了 1∶8.5
的缩比模型，导致雷诺数与 CFD 计算不同造成的。

1. 4　动量源方法算例验证

为了验证动量源方法的有效性，采用 ROBIN
机身的桨叶作为算例，采用半径为 4R、高为 6R 的

圆柱体作为计算域，为了与实验结果更加接近，计

算域底面采用壁面边界条件，其他面采用对称表面

边界条件，设置桨盘加密区和下洗流加密区，网格

总数为 145 万个。

图 3计算了桨盘下方距离桨盘 0.215R和 0.325R
处的动压大小，并与实验值［13］进行了对比。可以

看出桨盘下方动压计算结果基本呈轴对称分布，符

合悬停情况下的分布特征，与实验值略有误差但总

体趋势保持一致，可以认为动量源方法是有效的。

2 耦合 CFD计算的直升机配平方法

2. 1　直升机配平模型的建立

当直升机稳定飞行时，由平衡条件得到配平方

程组
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∑Fx - mg sin ϑ = 0

∑Fy - mg cos ϑ cos γ = 0

∑Fz + mg cos ϑ sin γ = 0

∑M x = 0

∑M y = 0

∑M z = 0

（2）

式中：Fx、M x、Fy、M y、Fz、M z 分别为直升机体轴系

下 x、y、z 轴方向气动力和气动力矩；ϑ、γ 分别为机

身的俯仰角和侧倾角；m 为全机总质量；g 为重力

加速度。

旋翼和尾桨的气动力利用动量理论和叶素理

论求出，其余部件气动力应用经验公式求解［14］。

2. 2　飞行动力学模型与 CFD模型耦合方法

由于 CFD 方法计算量过大，若在每次配平迭

代过程中均利用 CFD 方法计算直升机气动力将消

耗大量时间，不具备工程实用性；而利用 CFD 方法

计算结果对飞行动力学方法进行修正，利用修正后

的气动力进行配平计算可以节省大量计算时间。

冯德利等［9］提出了一种直接使用 CFD 方法与飞行

动力学模型计算得到的气动力差值进行修正的耦

合方法，其具体方式如下

F n + 1
ITER = F n + 1

O +( F n
CFD - F n

O ) （3）
式中：上标 n 为迭代次数；FCFD 和 FO 分别为 CFD 模

型和飞行动力学模型所求出的气动力。

在该方法中假设 CFD 方法与飞行动力学模型

计算得到的气动力差值近似为常数，而实际上该差

值会随着工况改变而改变，导致需要反复迭代才能

收敛到最终配平结果，故本文提出一种新的耦合方

式如下

F ITER = FO + ΔF ( x ) （4）
式中修正量 ΔF ( x )是以操纵量 x 为自变量的函数，

以旋翼气动力为例
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（5）

式中：A0 为总距角；A1 为横向周期变距角；B1 为纵

向周期变距角。

对 ΔF rotor 函数的自变量和因变量进行相关性

分析，两变量间相关系数的绝对值越接近 0 表示两

者相关性越弱，越接近于 1 表示相关性越强，当相

关性系数大于 0 时表示两变量正相关，反之则负相

关，结果如图 4 所示。

图 4 ΔF rotor 自变量与因变量相关性分析

Fig.4 Correlation analysis between ΔF rotor and control 
inputs

图 3 桨盘下方不同高度动压分布

Fig.3 Dynamic pressure under the rotor
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从图 4 中可以看出 ΔF rotor
x 、ΔF rotor

y 、ΔF rotor
z 分别

与 B1、A1、A0 强相关，而与其他变量相关性较弱。

为了减少计算量，假设 ΔF rotor
x 、ΔF rotor

y 、ΔF rotor
z 分别只

受 B1、A1、A0 影响，纵制 UH⁃60A 在着舰流场中以

30、60、100 和 200 km/h 这 4 种速度前进时旋翼上

各气动力修正量随对应操纵量变化曲线，如图 5 所

示，气动力均已无因次化。由图 5 可见气动力修正

量并非常量，其中后向力系数差值 ΔCH 与侧向力

系数差值 ΔCS 近似线性变化，而拉力系数差值 ΔCT

则表现出了明显的非线性特征。

利用多项式拟合求解 ΔF rotor 函数，设

ΔF̂ rotor = ∑
i = 0

n

kn xi （6）

由于 CFD 计算耗时较大，应尽可能减少拟

合时需要的采样点数目和多项式次数。对多项

式拟合中的次数 n 对拟合不同气动力修正量的

效果进行探究，为尽可能减少计算量，当多项式

次数取 n 时，在操纵杆允许范围内均布 n 个采样

点，利用最小二乘法拟合多项式。得到各气动力

修正量在不同次数 n 下的决定系数如表 1 所示。

可见当 n = 3 时各气动力修正量均获得了较好的

拟合效果。

完整的耦合 CFD 方法的直升机配平方法流程

如图 6 所示。

2. 3　耦合 CFD配平方法验证

为了验证本文所建立的耦合 CFD 的直升机配

平方法的有效性，计算 UH⁃60A 直升机在不同前飞

速度下的配平变量（总距杆操纵量 δ col，横向周期变

距 δ lat，纵向周期变距 δ lon，及脚蹬操作量 δped），并与

实验值［15］进行对比，如图 7 所示。从图 7 中可以看

出耦合 CFD 方法的配平结果在中高速飞行时与实

验值吻合良好，但在低速飞行时仍有一定误差。但

相较于飞行动力学模型，耦合 CFD 配平方法的结

果与实验值吻合得更好，验证了耦合 CFD 配平方

法的可行性。

为了验证多项式拟合方法相比于差值法对配

平收敛速度的提升，分别对来流速度为 80 km/h，来
流风向为-30°、0°、30°的着舰流场中的 UH⁃60 直

升机进行了配平计算，图 8 给出了本文方法与文献

［9］方法耦合配平的收敛情况对比曲线。图中横坐

标为迭代的步数，纵坐标为各操纵量的平均值在此

次配平结果与最终配平结果中的差值。由图 8 可

以看出，本文建立的基于的多项式拟合的耦合方法

的收敛速度更快，尤其是当来流方向为-30°时差

值法较不稳定，这可能是由于该工况下 ΔF rotor 的变

化较为剧烈，而多项式方法在第一次迭代后能够更

快速地收敛。同时，多项式拟合方法在迭代次数<

图 5 气动力修正量随操纵量变化曲线

Fig.5 Influence of control inputs on aerodynamic force corrections

表 1 各气动力修正量拟合决定系数

Table 1 Coefficients of determination of aerodynamic 
force corrections

次数 n

1
2
3
4

ΔF rotor
x

0.977 6
0.999 6
0.998 3
0.998 0

ΔF rotor
y

0.998 4
0.998 5
0.999 0
0.999 4

ΔF rotor
z

0.582 1
0.800 8
0.975 7
0.984 8

图 6 本文耦合 CFD 方法的直升机配平方法流程图

Fig.6 Flowchart of helicopter trim method coupled with 
CFD method in this paper
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3 时由于没有足够的数据进行拟合，会退化为差值

法，故前两步迭代两种方法的残差相同。

3 舰载直升机风限图计算

3. 1　理论风限图计算方法

通过第 2 部分建立的耦合 CFD 计算的直升机

配平方法，可以考虑在着舰复杂流场的情况下进行

配平计算，在此基础上引入如表 2 所示的基于操纵

余量的直升机安全着舰判据，即可计算出特定机/
舰组合的理论着舰风限图，减少试飞带来的巨大人

力物力消耗。

基于该安全着舰判据，计算理论风限图的具体

步骤如下：

（1） 给定初始风向角 0°，初始风速 10 km/h；
（2） 通过耦合 CFD 计算的直升机配平方法对

该工况下直升机进行配平，判断其是否满足安全着

舰判据；

（3） 如果满足，则将风速提高 10 km/h，然后重

复步骤（2），否则上一次计算的风速即为该风向角

下最大安全风速；

（4） 将风向角增大 15°，重复步骤（2，3），直至

计算完成。

3. 2　UH⁃60A/SFS2组合理论风限图计算

应用 3.1 节建立的理论风限图计算方法，针对

表 2 直升机安全着舰判据

Table 2 Criterion for safe landing of helicopters

参数

总距杆操纵量 δ col

横向周期变距 δ lat

纵向周期变距 δ lon

脚蹬操作量 δped

俯仰角 ϑ

侧倾角 γ

判据

15% ≤ δ col ≤ 85%
15% ≤ δ lat ≤ 85%
15% ≤ δ lon ≤ 85%
15% ≤ δped ≤ 85%

| ϑ |≤ 5°

| γ |≤ 4°

图 7 UH-60A 直升机水平前飞各配平变量

Fig.7 Trim variables during horizontal forward flight of helicopter UH⁃60A

图 8 不同耦合方法残差曲线

Fig.8 Residual curves of different coupling methods
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UH⁃60A 直升机和 SFS2 舰船组合进行了计算，得

到理论风限图，并与文献［7］结果进行了对比，如图

9 所示，R 表示左侧，G 表示右侧。

与文献［7］中的计算结果相比，本文得到的风

限图变化趋势与其基本相同，但在最大允许风速上

存在一些差异，这可能是由于配平方法不同或所选

着舰位置不同引起的，验证了本文建立的风限图计

算方法的有效性。同时从图 9 中可以看出，风限图

并不是对称的，这表明直升机抗不同方向侧风的能

力是不同的，这也与文献［16］中的结论一致。

4 结　　论

本文建立了一种基于 Navier⁃Stokes 方程的直

升机着舰流场及风限图计算方法，并进行了算例验

证计算，得到以下结论：

（1） 耦合 CFD 计算的直升机配平方法可以有

效地应用于直升机前飞状态下的配平分析。

（2） 使用三次多项式拟合气动力系数可以在

拟合精度和计算量中取得平衡。

（3） 直升机抗不同方向侧风能力不同，本文结

果显示右旋直升机抗左侧风能力较强。

（4） 本文建立的直升机着舰理论风限图计算

模型可以有效考量着舰流域复杂的流动特性，为安

全着舰提供参考。
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