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无人直升机变距尾桨的仿真模型

验证
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摘 要：本文以一架无人直升机的电动变距尾桨为基础，建立关于尾桨升力计算的仿真模型，并对特定工况下采用不同湍流

模型的计算结果进行对比分析；在此基础上，选择最佳的湍流模型进行不同桨距下尾桨的数值模拟，得到尾桨升力随桨距变

化的曲线；最后将升力曲线与试验数据作对比，验证尾桨仿真模型的可靠性。
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由于无人直升机具有独特的飞行性能与使用价值，其

结合了无人机的低成本、高机动性与直升机的垂直起降、空

中悬停等众多优点，因此日益受到人们的关注。无论是在

军用方面还是民用方面，无人直升机都有广泛的应用前景，

其发展方兴未艾。

对于带尾桨的无人直升机，尾桨的设计对于机身的稳

定性起着关键的作用。目前大多数无人直升机均采用桨距

一定的变转速尾桨，学者们也大多数针对这一类尾桨进行

研究，宋日晓等[1]用理论计算对定距尾桨气动特性进行分

析，并通过试验验证获得了气动规律；樊枫等[2]采用CFD方

法对直升机旋翼与尾桨气动干扰问题进行了数值计算研

究。而对于无人机上转速一定的变距尾桨则研究较少，类

似的变距尾桨仿真研究也多集中在风力机和船舶等

领域[3,4]。

因此，本文拟对一架无人直升机的电动变距尾桨建立数

值仿真模型进行计算，并通过试验数据验证模型的可靠性。

变距尾桨的几何模型使用 CATIA 建立，网格的生成使用

ANSYS ICEM，最后使用CFD软件 FLUENT进行求解[5~8]。

试验数据来源于尾桨升力测试平台的升力试验，使用传感器

测量尾桨的升力和力矩，测试平台模型如图1所示。

1 模型与算法

1.1 几何模型

由于初始状态下变距尾桨的桨毂和桨夹的结构较为复

图1 尾桨升力测试平台模型

Fig.1 Propeller lift-testing platform model
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杂，对桨叶升力的影响也很小，因此本文先对其进行适当的

简化，简化后变距尾桨的几何模型如图2所示。

流场的计算域如图3所示，为直径与高度皆为7m的圆

柱体。计算域的中心设有一个旋转域，旋转域为包含变距

尾桨模型在内的小圆柱体，直径为 1m，高度为 0.25m，用于

后续滑移网格的设置。

1.2 网格模型

1.2.1 网格划分

尾桨与计算域均采用非结构网格划分而成，其中尾桨

表面网格尺寸为 0.002m，尾桨网格效果如图 4所示。为了

提高流场复杂区域的计算精度的同时减少整体的计算量，

本文对尾桨附近旋转域的网格进行加密，同时适当地加大

了外流场的网格尺寸，最终的网格效果如图5所示，网格总

数约为130万。

1.2.2 网格无关性验证

由于变距尾桨模型的曲面较为复杂，要较好地模拟其

外形则需要较小的网格尺寸，但是网格尺寸过小会导致网

格数变大，计算量随之增大。因此本文需要通过网格无关

性验证来确定一个合适的网格尺寸。

根据实际划分网格的经验，当尾桨表面的网格尺寸大

于 0.002m时，表面网格不能很好地模拟出尾桨曲面；当网

格尺寸小于 0.001m时，总网格数会增大至 1000万以上，对

于目前的计算设备来说会消耗大量的时间。因此这里取尾

桨表面网格尺寸分别为0.002m和0.001m，观察在同一工况

下（桨距为 6°）计算达到稳定时尾桨升力的差值（见表 1）。

当网格尺寸减小时，若所监测的物理量变化小于 1%，则可

以认为原网格尺寸已经满足网格无关性要求。

由表 1数据可知，尾桨表面网格尺寸取 0.002m即可满

足网格无关性要求。

1.2.3 滑移网格

由于本文模拟的是变距尾桨的高速旋转，属于瞬态运

动，因此需要用到FLUENT中的滑移网格技术来模拟旋转

运动。滑移网格实际上是相邻两个域交界面处网格发生相

对位移，两个域之间的数值传递由定义的交界面来完成。

图2 变距尾桨模型

Fig.2 Variable pitch propeller model

图3 计算域模型

Fig.3 Computational field model

图4 尾桨网格模型

Fig.4 Propeller mesh model

图5 计算域网格分布

Fig.5 Computational field mesh model

表1 不同网格尺寸的计算结果对比

Table 1 Comparison of calculation result under

different mesh sizes

项目

网格尺寸0.002

网格尺寸0.001

升力/N

80.02

79.77

升力变化/%

—

-0.31

31
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这里通过定义旋转域的转动让内部的尾桨随之转动，从而

模拟出尾桨的旋转运动。

1.3 湍流模型

目前湍流数值模拟方法分支较多，其中用途广泛且适用

于本文算例的有k-ε模型和Reynolds应力方程模型(RSM)。

k-ε 模型分为 Standard k-ε 模型、RNG k-ε 模型和

Realizable k-ε模型，均通过在连续性方程和Navier-Stokes

方程的基础上引入关于湍动能 k和湍流耗散率ε的方程所

组成。其中Standard k-ε模型是典型的 k-ε模型，在科研和

工程领域有广泛的应用，但是在处理高旋流和弯曲流线流

动时会产生一定的失真。作为Standard k-ε模型的改进模

型，RNG k-ε模型通过湍动黏度的修正，考虑了平均流动中

的旋转和旋流，Realizable k-ε模型则是引入与旋转和曲率

相关的内容，都很好地解决了高旋流和弯曲流线流动的

问题。

Reynolds应力方程模型通过直接构建表示Reynolds应

力的方程，同时与时均连续方程、Reynolds方程和标量∅的

输运方程联立求解进行湍流计算，其中∅为Reynolds平均

法中的时间变量。与 k-ε模型相比，Reynolds应力方程包

含更多的物理量，能考虑一些各向异性效应，但同时也意味

着求解量大，在某些方面效果也未必更好。

对于本次数值模拟，本文将使用上述的 4种湍流模型

分别进行计算。同时值得一提的是，以上的湍流模型均为

高雷诺数的模型，而近壁面处流体的流动几乎为层流，因此

在近壁面处需要配合壁面函数法使用，将近壁面处的物理

量与湍流区内的未知量用一组半经验的公式联系起来。

1.4 边界条件

本文初始条件设定为尾桨以 4750r/min的转速在静止

的空气流场中旋转，空气视为不可压缩气体，尾桨视为刚

体。因此设置旋转域转速为4750r/min，旋转域与计算域交

界处均配对为交界面；尾桨边界为运动壁面，随旋转域运

动；计算域上方为压力进口，下方为压力出口，压力均设置

为一个大气压，侧面设为固壁面。

1.5 算法

本文使用FLUENT求解器进行求解，其中控制方程的

离散方法使用有限体积法，离散后的控制方程求解方法使

用 SIMPLE 算法，压力插值方法选择用于高旋流的

PRESTO!法。SIMPLE算法是一种求解压力耦合方程组的

半隐式方法，以交错网格为基础采用“猜测-修正”的过程来

计算压力场，主要用于不可压流场的求解。

2 计算与分析
计算使用FLUENT求解器进行。对于高速旋转运动，

为提高求解精度，时间步长一般取转速倒数的1/10以下，每

步迭代次数10~30次。本文每个工况的计算均取时间步长

为0.0002s，每步迭代20次，总时长为0.04s。

2.1 特定工况下湍流模型对比

本节对尾桨桨距为6°的工况进行4种湍流模型的数值

模拟，把计算结果与试验数据进行对比，见表2。

表 1中，第一组试验的平均转速更接近数值模拟的设

定转速，而第二组试验转速偏大导致升力值偏大，可不作为

参考。对比 4 种湍流模型可以发现，RNG k-ε模型和

Reynolds应力方程模型下的仿真结果相似，与试验值也更

接近，考虑到尾桨模型的简化以及试验误差，可以认为误差

在合理的范围之内；其次是Realizable k-ε模型，仿真结果

最差的是Standard k-ε模型，与试验值相差12.6%。

4种湍流模型在数值模拟中的流线图如图 6所示。由

图可知，运用4种湍流模型的流场都大致相似，在尾桨的左

右两边都分别出现较为明显的三个涡流，流线的走向基本

一致；在Standard k-ε模型中，左右两侧位于中间的涡流相

对较小而下面的涡流相对较大；RNG k-ε模型的流线显得

比较粗糙，除此之外与Reynolds应力方程模型基本一致；

Realizable k-ε模型在右侧三个涡流上方还有几条涡线。

2.2 RNG k-ε模型下升力曲线验证

本节选择RNG k-ε模型对尾桨在不同桨距下的工况进

行数值模拟，并结合试验数据对计算结果进行验证。其中

选取桨距为-10°、-6°、-4°、-2°、2°、6°和 10°共 7个工况，计

算所得升力随桨距变化的曲线如图7所示。

由图 7可以观察到，尾桨各个桨距下的升力计算值与

试验值都比较接近，升力随桨距变化的趋势也与试验数据

基本一致，尤其是第一组试验值与计算结果相比，升力曲线

在低桨距的工况下（小于6°）基本吻合，数值模拟效果较好。

表2 不同湍流模型下计算结果对比

Table 2 Comparison of calculation result under different

turbulence models

第一组试验数据

第二组试验数据

Standard k-ε模型

RNG k-ε模型

Realizable k-ε模型

Reynolds应力方程模型

升力/N

85.9

90.4

75.1

80.0

77.1

79.8

转速/（r/min）

4767

4834

4750

4750

4750

4750
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图6 流线图

Fig.6 Stream line

虽然第二组试验数据与计算结果相比普遍偏大，但是通过

观察转速曲线可以发现升力偏大的原因是由于转速普遍较

大，因此在这种情况下只要升力变化趋势是基本一致的，仍

然可以认为尾桨升力计算的结果是可靠的。

然而，数值模拟所得的升力曲线在高桨距的工况下（大

于或等于6°）一致性开始变差，计算值与试验值相比出现了

较为明显的偏小；另一方面，通过观察转速曲线可以发现第

一组试验在桨距为10°的工况下转速下降，升力值理应随之

下降，但实际上仍大于计算值。此现象说明该数值模型在

描述尾桨高桨距运动时会出现一定程度的失真，原因可能

是在数值模拟中没有设置与测试平台相关的边界条件来模

拟实际的试验环境，需要以此为基础对数值模型进行改善

才能进一步验证模型的可靠性。

3 结论
本文通过对无人直升机变距尾桨的数值模拟得到了其

在不同湍流模型和桨距下的气动特征，基于试验数据对 4

种湍流模型的模拟效果进行了对比，同时对数值模型进行

了验证，得出以下结论：

（1）针对变距尾桨的高速旋转模拟，湍流模型采用

RNG k-ε模型和Reynolds应力方程模型能得到更理想的计

算结果。

（2）基于RNG k-ε模型的变距尾桨数值模型在低桨距

工况下（小于6°）与试验数据一致性较好，模拟效果较佳；而

在高桨距工况下（大于或等于6°）会出现失真，升力值偏小。
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Abstract: This paper builds a numerical simulation model of variable pitch electric tail rotor for lift calculation, based

on a specific UAV, and the compared analysis of the numerical simulation consequences under different turbulence

model are performed. Afterwards, the best turbulence model was chosen to run numerical simulations under different

pitch and obtain the data of lift value varying with pitch. At last, the comparison between calculation value and

experiment value determines the reliability of the numerical simulation model.
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