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基于运动嵌套网格的直升机旋翼 /机身 /平尾干扰流场

模拟分析

张天毅， 徐国华， 史勇杰， 胡志远
（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： 基于运动嵌套网格方法建立了一套针对直升机旋翼/机身/平尾非定常干扰流场的数值模拟方法，并通过

ROBIN 机身和 Caradonna & Tung 旋翼算例进行了验证。应用该方法计算了悬停和前飞状态下直⁃9 直升机旋

翼/机身/平尾干扰流场，并与孤立旋翼、孤立机身流场的数值模拟结果进行了对比，分析了不同前飞速度下的旋

翼/机身/平尾非定常气动干扰规律。计算结果表明，机身对旋翼诱导速度的干扰具有很强的方向性，并且会导

致旋翼桨尖涡涡管畸变，引起旋翼拉力系数波动峰峰值增加；在旋翼下洗流作用下，机身/平尾表面呈现出复杂

的非定常压力分布；随前进比增大，旋翼尾流远离平尾区域，气动干扰显著减弱。
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Abstract:A numerical simulation method based on the moving-embedded grid method is developed to analyze 
the aerodynamic interaction between the rotor， fuselage， and horizontal tail. The validity of this method has 
been established by comparing the results with ROBIN fuselage and Caradonna & Tung rotor test cases. 
Subsequently， this method is applied to calculate the interaction flow field between the rotor， fuselage， and 
horizontal tail of the Z-9 helicopter during hover and forward flight. The results are then compared with 
numerical simulations conducted for isolated rotor and fuselage flow fields. The law of unsteady rotor/
fuselage/horizontal tail interaction at various forward flight speeds is analyzed. The results indicate that the 
fuselage induces strong directional interference with the rotor induced velocity， leading to the tip vortex tube 
distortion and an increase in the peak-to-peak value of the rotor thrust coefficient. In the presence of rotor 
downwash， the fuselage and horizontal tail experience a complex and unsteady pressure distribution. As the 
advance ratio increases， the rotor wake moves away from the horizontal tail， resulting in a significant 
reduction in aerodynamic interaction.
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直升机旋翼与机身之间距离较近，旋翼的下洗

流会与机身和平尾发生比较严重的非定常气动干

扰，导致直升机飞行时出现全机振动载荷增加、低

速前飞过渡阶段纵向稳定性差以及操纵品质下降

等问题［1］。当代和下一代的直升机均朝着总体布

局更紧凑、桨盘载荷更大、灵活性和机动性更高的

方向发展，从而导致旋翼/机身/平尾间出现更强的

气动干扰。在直升机设计初期准确预估旋翼/机
身/平尾气动干扰导致的机身/平尾非定常载荷可

以减少后期设计方案的修改，缩短研发周期。因此

进行直升机旋翼/机身/平尾非定常气动干扰的研

究有着重要意义。

针对直升机旋翼/机身间气动干扰问题，国内

外已经开展了许多研究，主要是采用风洞试验方

法［2⁃3］、涡流理论方法［4］和计算流体力学（Computa⁃
tional fluid dynamics，CFD）方法［5⁃6］。模型风洞试

验一般采用缩比模型，受风洞尺寸限制和洞臂、支

架等干扰，难以还原真实直升机流场，且试验周期

较长；涡流理论方法较为成熟，计算量小，但不适合

用于分析黏性影响较大或存在流动分离的旋翼/机
身/平尾干扰流场。而 CFD 方法从描述流体运动

本质的 Navier⁃Stokes（N⁃S）方程出发，可以很好地

捕捉到旋翼尾迹［7］。根据流场特征的不同又发展

了不同的数值计算方法，如动量源 CFD 方法［8⁃10］、

运动嵌套网格方法［11⁃13］和自适应网格方法［14⁃15］等。

基于动量源方法的简化模型采用作用盘来模拟旋

翼的下洗效应，提高了计算效率，但也因此无法准

确捕捉非定常干扰流场的细节特征。运动嵌套网

格方法采用真实桨叶模型，能够有效地模拟桨叶附

近的干扰流场，随着计算机技术的发展，其在直升

机旋翼/机身干扰流场的研究中得到了广泛应用。

2004 年，Ruffin 等［16］采用结构嵌套网格和 Euler 方
程分析了“Georgia Tech”旋翼/机身干扰流场，机

身上的定常和非定常表面压力分布得到了很好的

预测。2009 年，Takayama 等［17］则采用混合网格计

算了 ROBIN 机身周围的定常/非定常干扰流场。

国内针对直升机旋翼/机身干扰流场的研究起步较

晚，2007 年，江雄等［18］采用结构嵌套网格方法模拟

了旋翼尾涡系统与机身发生干扰的整个非定常过

程。2009 年，叶靓等［19］采用非结构嵌套网格和雷

诺平均 N⁃S 方程对旋翼/机身干扰流场进行了模

拟，其结果表明嵌套网格系统适合于旋翼非定常流

场的求解并且能够捕捉具有较小前飞速度时的桨

尖涡干扰效应。2021 年，靳鹏等［20］采用结构嵌套

网格方法和 CFD/FW⁃H 计算模型开展了直升机

机身干扰状态下的旋翼气动和噪声特性研究。

目前有关直升机气动干扰的研究大多数围绕

旋翼/机身来开展，但关于旋翼/机身/平尾干扰的

研究开展较少，对全机条件下的流动预测没有系统

性的计算。鉴于此，本文针对直⁃9 直升机，采用流

场计算软件构建了一套基于运动嵌套网格方法的

直升机旋翼/机身/平尾非定常干扰流场的数值计

算模型，结合直⁃9 直升机的特点，生成流场网格，然

后深入地进行了悬停和不同前飞状态下旋翼/机
身/平尾干扰流场的数值模拟，对比了旋翼下洗流

场、机身/平尾表面非定常压力分布以及气动力分

布特性，对旋翼/机身/平尾气动干扰现象和流动机

理进行了分析。

1 数值计算方法

1. 1　控制方程

直升机旋翼/机身/平尾干扰流场十分复杂，在

悬停和低速前飞情况下，旋翼桨尖涡撞击机身，会

引起强烈的气动干扰，改变流场特性；在中高速前

飞情况下，旋翼前行侧桨尖速度大于 0.6 马赫，桨

叶表面可能出现激波，旋翼流场不具备垂直飞行时

的旋转对称性。因此，在惯性坐标系下进行 CFD
计算，采用三维非定常可压缩雷诺平均 N⁃S 方程作

为主控方程，其守恒积分形式为

∂
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式中：定义旋翼绝对速度 q= [ u，v，w ] T
，牵连角速

度 qω = [ uω，vω，w ω ] T
，ρ、p、e、h 分别表示流体单元

的密度、压强、内能和焓能，τ 为黏性应力，Θ 为黏性

力和热传导对单元的功，ix、iy、iz分别表示 3 个方向

的单位矢量。

采用单方程 Spalart⁃Allmaras（S⁃A）模型来模

拟旋翼湍流。将每个求解变量 ϕ 分解为其平均值

535



第 56 卷南  京  航  空  航  天  大  学  学  报

ϕ̄ 和波动分量 ϕ′后，插入 N⁃S 方程并取一段时间的

平均，得到
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式中：⊗ 表示张量积，
-
V为平均速度，

-
p 为平均压

力，I为单位张量，
-
T为平均黏性应力张量，

-
E 为单

位质量的平均总能量，
-
q为平均热通量，ΤRANS 为应

力张量，作为额外项出现在动量和能量传输方程

中，定义如下
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式中 k为湍流动能。

在 S⁃A 湍流模型中，采用 Boussinesq 近似将应

力张量建模为平均流量的函数

ΤRANS = 2μ t s- 2
3 ( μ t ∇ ⋅ V̄ ) I （5）

式中：μ t 为湍流黏度，s为平均应变率张量。

1. 2　数值方法

直升机前飞流场呈现出复杂的非定常特性，即

使是悬停状态下，旋翼/机身/平尾干扰流场也是非

定常的。本文采用双时间方法进行时间离散，来模

拟流场的非定常变化过程。无黏通量的计算采用

Roe 格式［21］，黏性通量的计算采用二阶迎风格式以

减小非物理耗散影响，提高计算精度。采用耦合式

求解器，耦合方程组通过二阶隐式时间积分格式同

时对连续方程、动量方程和能量方程进行求解。

1. 3　运动嵌套网格方法

本文涉及有关旋翼/机身/平尾组合体的直升

机全流场计算，采用文献［22］提出的笛卡尔网格

自适应精细化方法，从初始的均匀笛卡尔网格中切

割实体，根据模型表面曲率和流场特性对局部网格

进行细化，得到理想的非均匀笛卡尔网格。

为了实现旋翼、机身和平尾网格间的流场信息

交换，采用了运动嵌套网格方法，在该方法中，洞边

界生成和贡献单元搜索［23］是两个非常重要的步

骤。本文采用较为常用的 Hole Map［23⁃25］方法对

初始网格进行挖洞，这种方法自动化程度较高且

存储需求量小，具有较高的计算效率。贡献单元

的搜寻采用文献［26］提出的伪贡献单元搜寻法

（Pseudo⁃searching scheme of donor element，PS⁃
DE），这种方法对网格的拓扑性没有要求，还避免

了在搜寻贡献单元过程中需要单独处理的奇异线

（面）问题，且无需人工生成类似 Inverse Map［24］的

辅助网格，大大提高了自动化程度。针对在贡献单

元上被标记的插值点，使用非守恒三线性插值方法

进行插值。由于直⁃9 直升机结构紧凑，旋翼与机身

及垂尾的间距很小，为了确保贡献单元的成功搜

索，在桨叶和机身附近的背景网格区域进行网格加

密处理。

图 1 给出了本文用于旋翼/机身/平尾干扰计

算研究的网格系统示意图，其中网格总量约为 800
万，单片桨叶重叠网格数量约为 105 万。另外，用

于对比分析的孤立旋翼算例和孤立机身算例流场

网格总量分别为 640 万和 300 万。

1. 4　算例验证

1. 4. 1　ROBIN 机身算例计算

为了验证本文计算方法的有效性，首先使用直

升机旋翼/机身干扰领域常用的 ROBIN 机身［27］进

行算例计算，计算了来流速度为 0.3 马赫、机身迎

角为-5°条件下的机身前飞流场。图 2 给出了机

身头部、凸台头部、凸台中间和尾梁截面处，机身表

面压力系数 Cp 计算值与试验值的对比，两者吻合

较好，其中，L 为机身长度。

图 1 旋翼/机身/平尾组合流场网格系统示意图

Fig.1 Schematic of grid system of rotor/fuselage/horizon⁃
tal tail combined flow field
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1. 4. 2　Caradonna & Tung 旋翼算例计算

计算使用了有大量试验数据可供对比的 Cara⁃
donna & Tung 旋翼，该旋翼桨叶片数为 2，采用

NACA0012 翼 型 ，半 径 R 为 1.14 m，弦 长 c 为

0.19 m，无尖削和负扭转［28］。计算得到的桨叶剖面

压力系数 Cp分布与试验值基本吻合，如图 3 所示，

验证了本文建立的数值计算方法的正确性。

2 计算结果与分析

本文分别计算了悬停和前进比 μ 为 0.075、
0.150、0.300 四个飞行状态下的直⁃9 直升机旋翼/
机身/平尾干扰流场和相同条件下的孤立机身流场

与孤立旋翼流场，流场计算基本参数如表 1 所示。

2. 1　旋翼/机身/平尾干扰涡量场

图 4 给出了悬停和不同前飞速度下旋翼/机
身/平尾干扰流场涡量等值面，可以把图中涡量较

为集中的区域分为 3 个方面：（1）桨叶和机身边界

图 4 旋翼/机身/平尾干扰流场涡量等值面

Fig.4 Vortex iso⁃surface of rotor/fuselage/horizontal tail 
interaction flow field

图 2 机身表面压力系数计算值与试验值的对比

Fig.2 Comparison of pressure coefficient on the fuselage 
surface between calculated value and test data

图 3 Caradonna & Tung旋翼桨叶剖面压力系数分布（Ma=
0.612，总距 8°）

Fig.3 Pressure coefficient distribution on Caradonna & 
Tung rotor blade section (Ma=0.612, Total pitch an⁃
gle=8°)

表 1 流场计算基本参数

旋翼转速
Ω/（r·min-1）

350

桨尖
马赫数

0.63

桨尖速度/
（ m·s-1）

218.63

总距
θ0/（°）

5

来流角
β*/（°）

0
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层区域；（2）旋翼尾迹区；（3）桨尖拖出的集中涡。

可以看出在悬停和小速度前飞（μ=0.075）状态下，

旋翼桨尖涡涡管发生了明显畸变，尤其是在旋翼尾

迹的后侧，这是由于大部分机身都处于旋翼尾迹范

围内，机身阻塞了桨尖涡的下移。随着前飞速度增

大，旋翼尾迹向桨盘平面倾斜，与机身的干扰面积

减小。在前进比 μ>0.150 时，还捕捉到了旋翼前

行侧较为显著的桨⁃涡干扰（Blade vortex interac⁃
tion，BVI）。

为了更清楚地体现机身和平尾对旋翼涡流场

特性的影响，图 5 给出了不同前飞速度下平尾截面

处涡量矢量的 X 方向分量分布情况。从机身后方

看去，在桨盘边缘，存在两个符号相反的主旋涡，为

桨叶尖端拖出的桨尖涡，在前行侧涡量下移地比后

行侧快。特别值得注意的是，在悬停和小速度前飞

状态，桨盘中部左侧的桨根涡与平尾和平尾外侧的

垂直端板发生了撞击，产生了复杂的气动干扰现

象。前飞速度增大，使得桨根涡能够顺利地向后运

动，逐渐向上远离平尾和垂直端板，气动干扰减弱。

2. 2　旋翼/机身/平尾干扰速度场

直升机前飞时，桨盘流入比 λ1会呈现出桨盘前

侧小、桨盘后侧大，前行侧大、后行侧小的分布特

点，如图 6 所示。随着前飞速度增大，上洗流分布

的区域会向桨盘后侧扩展，这使得桨盘前缘处出现

了向上入流的情况，符合物理实际。

机身的存在会在一定程度上改变旋翼的入流

情况。图 7 给出了方位角 Ψ=0°和 180°处桨盘平面

诱导速度随前飞速度的变化。旋翼 Ψ=0°方位的

诱导速度为下洗速度，对 Ψ=180°方位的诱导速度

为上洗速度，这种干扰随着前飞速度的增大而

增强。

图 5 有/无机身和平尾干扰下旋翼流场涡量矢量的 X 分量

（Ψ=0°，X/R=0.84）
Fig.5 X⁃component of the vorticity vector in the rotor flow 

field with/without fuselage and horizontal tail interac⁃
tion (Ψ=0°，X/R=0.84)

图 6 中速前飞状态下的桨盘流入比 λ1分布（μ=0.300，
Ψ=0°）

Fig.6 Distribution of rotor disk inflow ratio in mid⁃speed 
forward flight (μ=0.300，Ψ=0°)
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图 8 给出了前进比为 0.300 时，机身在 r/R=
0.3、0.57、0.7 三个桨叶剖面处诱导速度随方位角

的变化。可以看到旋翼 Ψ=0°方位的诱导速度影

响最大，其次是 180°方位。随着方位角偏离机身纵

向对称面，诱导速度干扰迅速减小，在 Ψ =90°和
270°方位，机身几乎不对旋翼产生附加的诱速干

扰。另外，机身的存在对桨尖区域的旋翼诱导速度

影响较小，干扰区域主要集中在桨叶中段和内侧，

这说明了机身对旋翼诱导速度的干扰具有很强的

方向性，且与机身的外形特征有关。

2. 3　旋翼/机身/平尾干扰下的压力分布

图 9 为机身纵向对称面压力分布和流线图，在

低速前飞状态，桨盘下方流线与机身上表面几乎垂

直，这说明机身完全处于旋翼下洗流的作用范围

内，随着前飞速度增大，旋翼尾迹向上倾斜程度更

大，旋翼下洗流作用区域逐渐向机身后侧移动。旋

翼下洗流对机身的影响可以从不同前飞速度下组

合流场中机身表面的压力分布情况看出，如图 10
所示。

为了进一步研究旋翼对机身的非定常干扰，在

机身头部、机身前段、尾梁、平尾上下表面、垂尾侧

面以及涵道尾桨上表面设置了 7 个非定常压力系

图 7 方位角 Ψ =0°和 Ψ =180°处桨盘平面诱导速度随前

飞速度的变化

Fig.7 Variation of rotor disc induced velocity with forward 
flight speed at azimuth angles Ψ=0° and Ψ=180°

图 9 机身纵向对称面压力分布和流线图

Fig.9 Pressure distribution and streamlines along the 
fuselage longitudinal symmetry plane

图 8 机身对旋翼诱导速度的干扰随方位角的变化（μ=0.300）
Fig.8 Variation of fuselage interaction on rotor induced ve⁃

locity with azimuthal angle (μ=0.300)
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数监测点。其中监测点 1、2、3、6 分别位于机身纵

向轮廓线 X/L=0.05、0.18、0.70、0.84 处，平尾监测

点 4、5 位于 X/L=0.78、Z/L=0.1 处，垂尾监测点 7
位于 X/L=0.95、Y/L=-0.025 处。图 11 是监测

点分布示意图。

图 12（a）给出了典型的桨叶通过效应引起的

机身表面非定常压力系数分布。观察到在 3 个不

同的前飞状态下，机身表面压力系数呈现出 4/rev
的 周 期 性 分 布 ，峰 值 位 于 桨 叶 方 位 角 Ψ =
kπ/2( k = 0，1，2，3) 处。由于机身头部监测点 1 位

于旋翼尾迹区域外，认为此时由桨叶附着涡引起的

非定常压强占旋翼对机身干扰压强的主要部分。

图 11 机身表面非定常压力系数监测点

Fig.11 Unsteady pressure coefficient monitors on the fuse⁃
lage surface

图 10 存在旋翼时机身表面压力系数分布

Fig.10 Pressure coefficient distribution on the fuselage sur⁃
face in the presence of a rotor
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在图 12（b~f）中除了桨叶通过效应引起的压

力 系 数 主 峰 外 ，还 存 在 偏 离 桨 叶 方 位 角 Ψ =
kπ/2( k = 0，1，2，3) 位置的次峰，这些次峰同样有

着 4/rev 的周期性分布，考虑是由旋翼桨尖涡引起

的。图 12(g)中还显示了桨尖涡对垂尾的干扰效

应，在前进比为 0.075 时尤为明显，此时旋翼尾迹

与垂尾前缘夹角最大，桨尖涡与垂尾侧面产生了较

长时间的相互作用。

表 2 给出了机身表面非定常压力系数峰峰值。

在机身表面，监测点 1 与监测点 3 距离桨叶的垂直

位置相近，但通过对比发现，随着前飞速度增大，头

部监测点 1 的压力峰峰值却要小于尾梁监测点 3，

这是由于来流速度增大，导致旋翼尾迹倾斜角增

大，使尾迹向后远离机身头部。

监测点 2 位于桨叶根部下方，受桨叶通过效应

影响小，压力峰峰值低。监测点 6 位于桨尖正下

方，距离桨盘平面最近，因此压力峰峰值最大，即使

在中速前飞状态也受到较大程度的桨叶通过效应

和桨尖涡撞击的影响。

2. 4　旋翼/机身/平尾干扰下的气动力分布

2. 4. 1　旋翼气动力分布

图 13 直观地给出了不同前飞速度下机身对单

片桨叶拉力的干扰程度 ΔCT。在悬停状态，旋翼下

洗流受到机身纵向的阻塞作用，导致方位角 Ψ=0°
和 Ψ =180°附近诱导速度减小，桨叶剖面迎角增

加，从而使方位角 Ψ=0°和 Ψ=180°处桨叶拉力增

加。在前飞状态，Ψ=0°方位桨叶的诱导速度逐渐

转变为下洗，使该方位旋翼诱导速度增加，桨叶剖

面迎角减小，桨叶拉力减小。Ψ=180°方位桨叶的

诱导速度仍为上洗，使桨叶拉力增加。

随着前飞速度增大，机身对旋翼诱导速度的干

扰增大，Ψ=0°和 Ψ=180°方位单片桨叶拉力变化

也更为显著。由于当方位角偏离机身纵向对称面

时，机身对旋翼诱导速度的干扰迅速减小，因此在

Ψ=90°和 Ψ=270°方位附近机身几乎不影响桨叶

拉力。

图 14 给出了前进比为 0.15 状态下旋翼拉力系

数 CT随方位角的变化曲线。当桨叶经过机身纵向

平面时，机身阻塞旋翼下洗流场的扩展，产生了上

洗的干扰诱导速度，导致旋翼拉力增大，形成了“类

地面效应”。桨叶转过方位角 Ψ=30°后，机身不再

阻塞旋翼下洗流场，旋翼拉力减小。相较于孤立旋

翼，机身干扰下的旋翼拉力系数峰峰值增大了

37.4%，最大拉力增大了 0.75%。旋翼所受到的 4/
rev 干扰气动力又会通过桨毂传递给机身，增加机

身垂向振动载荷。

图 12 存在旋翼时机身表面非定常压力系数分布

Fig.12 Unsteady pressure coefficient distribution on the 
fuselage surface in the presence of a rotor

表 2 机身表面非定常压力系数峰峰值

Table 2 Peak‑to‑peak values of unsteady pressure coef‑
ficient on the fuselage surface

μ=0.075
监测点

1
2
3
4
5
6
7

峰峰值

1.280
0.469
1.265
1.192
0.853
1.835
0.704

μ=0.150
监测点

1
2
3
4
5
6
7

峰峰值

0.340
0.167
0.426
0.397
0.317
0.734
0.323

μ=0.300
监测点

1
2
3
4
5
6
7

峰峰值

0.098
0.056
0.143
0.158
0.085
0.307
0.072

图 13 机身对单片桨叶拉力的干扰

Fig.13 Interaction of fuselage on the thrust of the single 
blade
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2. 4. 2　机身气动力分布

机身和平尾的存在，对于悬停和小速度前飞状

态下直升机旋翼的下洗流形成了严重的阻塞效

应。旋翼下洗流的冲击，会使机身受到周期性的非

定常气动干扰，形成“垂直增重”效应，减弱直升机

负载能力，同时还会增大全机的振动水平，在悬停

状态下，旋翼作用在机身上的额外垂向载荷约占

直⁃9 直升机最大起飞重量的 4.5%。

图 15 和图 16 分别给出了旋翼干扰下的机身升

力系数 CLf和阻力系数 CDf曲线。在低速前飞状态，

机身受旋翼下洗效应影响最为严重，并且桨尖涡在

向后移动的过程中会被机身不断挤压，导致机身阻

力增加。随着前飞速度增大，旋翼对机身气动特性

的影响迅速减弱。

2. 4. 3　平尾气动力分布

一般直升机的设计目标是从悬停状态起飞稳

定过渡到中速前飞状态，平尾为直升机纵向稳定性

做出了重要贡献。图 17 给出了平尾下洗载荷 L 随

前飞速度的变化曲线，可以看到机身受到的下洗载

荷随着前进比的增大而增加，其中平尾的下洗载荷

占了一半以上，主要原因在于：（1）直⁃9 直升机配备

了反装的前置低平尾，随着前飞速度增大产生抬头

力矩；（2）旋翼/平尾非定常气动干扰引起平尾下洗

载荷增加。

从图 18 中可以看到在悬停状态下，平尾完全

处于方位角 Ψ=0°的桨尖涡下行范围内，桨尖涡冲

击平尾，产生了严重畸变。前进比 μ=0.075 时，0°
方位桨尖涡向后移动，此时平尾主要受桨根涡干

扰。前进比 μ=0.150 时，180°方位桨尖涡开始撞击

平尾下表面。前进比 μ=0.300 时，平尾主要受到

来流速度影响，受旋翼尾迹影响较小。

图 16 旋翼干扰下的机身阻力系数

Fig.16 Drag coefficient of fuselage with rotor interaction

图 15 旋翼干扰下的机身升力系数

Fig.15 Lift coefficient of fuselage with rotor interaction

图 14 旋翼拉力系数随方位角变化（μ=0.150）
Fig.14 Variation of rotor thrust coefficient with azimuthal 

angle (μ=0.150)

图 17 平尾下洗载荷在机身（全机）下洗载荷中的占比

Fig.17 Proportion of horizontal tail downwash load in the 
airframe downwash load

图 18 前行侧平尾截面（Z=0.1L）的涡量分布

Fig.18 Vorticity distribution at the horizontal tail section in 
the advancing side (Z=0.1L)
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图 19 给出了干扰状态下两侧平尾的升力系

数，均呈现出 4/rev 的周期性波动。随着前飞速度

增大，旋翼尾迹从垂直撞击平尾上表面到倾斜撞击

平尾上下表面再到远离平尾，平尾升力系数绝对值

逐渐减小。由于前飞时旋翼前行侧和后行侧相对

气流速度不对称，导致前行侧平尾下洗载荷大于后

行侧平尾，干扰更为显著。但整体来说，前进比

μ >0.150 时，旋翼/平尾气动干扰较弱。在旋翼尾

迹的干扰下，平尾也会产生额外的气动载荷，尤其

是在低速飞行状态下，这对需要经常进行低速机动

的军用直升机的飞行力学纵向稳定性提出了更高

的要求。

3 结   论

本文构建了一个基于运动嵌套网格方法的直

升机旋翼/机身/平尾间气动干扰分析的 CFD 方

法，针对直⁃9 直升机旋翼/机身/平尾非定常干扰流

场进行了计算分析，得到以下结论：

（1） 本文的数值方法能够有效地捕捉到机身/
平尾对旋翼尾迹的干扰流场特征，正确地模拟旋翼

悬停和前飞流场。

（2） 机身对旋翼诱导速度的干扰具有很强的

方向性，且与机身的外形特征有关，当方位角偏离

机身纵向对称面时，诱导速度干扰迅速减小。

（3） 机身的存在会导致旋翼桨尖涡涡管畸变，

引起旋翼拉力系数波动峰峰值增加，旋翼/机身干

扰流场的模拟分析有利于进行旋翼气动载荷特性

研究。受桨叶通过效应和旋翼桨尖涡的干扰影响，

机身表面呈现出非定常压力分布，减弱直升机的负

载能力，同时会导致较为严重的机体振动问题。

（4） 旋翼/平尾流场的计算结果表明，随着前

进比增大，平尾升力系数绝对值减小，气动干扰减

弱，并且前行侧平尾下洗载荷更大，可为直升机飞

行力学纵向稳定性的研究提供参考。
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