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变距旋翼无人机悬停气动性能分析与试验

摘　要：新型旋翼气囊复合动力无人飞行器在总体设计方案的基础上，应用了变距旋翼技术。本文以参考旋翼模型为研

究对象，利用Spalart-Allmaras湍流模型，采用三维Navier-Stokes方程，并通过数值模拟研究不同旋翼翼型的转速、桨距角在

悬停状态下的气动特性。经过对比拉力系数、扭矩系数以及悬停效率，得到马刀型旋翼在6000r/min，桨叶角12°具有最

大的悬停效率，并且计算结果与试验结果吻合良好。为旋翼气囊无人飞行器的整体优化以及工程应用提供了参考依据。
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新型旋翼气囊复合动力无人机，是一种低空低速、高效低

耗、性能稳定、维护性好的飞行器。这种飞行器不仅能够实现

重载、长航时飞行，而且具有结构简单、安全性好的特点，是基

于旋翼技术与静升力相结合的低空混合飞行器。可主要用军

事侦察、公安消防、航空摄影、地质调查、环境评估、核能源泄

露探测等方面[1]。

该无人机在总体设计上采用了变距旋翼技术。变距旋翼

可以根据不同的飞行状态，通过改变桨距角，使之获得最佳

桨叶迎角，从而提高电机工作效率。本文利用CFD计算软件

根据变距旋翼无人机的设计要求，在相同转速下对不同翼型

进行对比分析；选定翼型后，在悬停状态下分别对不同转速、

不同桨叶角的拉力系数、扭矩系数以及悬停效率进行对比。

最终得到在悬停状态下，该马刀型旋翼的最佳桨距角。然后

通过地面测试试验来进一步检验数值模拟的正确性。

1 变距旋翼控制方程
1.1 控制方程

 对变距旋翼进行黏性流动数值模拟，流动控制方程采用

纳维-斯托克斯（Navier-Stokes）方程[2]，如式（1）所示。
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式中：u，v，w为流体速度；P为压强；ρ为密度； f x， fy， fz为单

位质量的彻体力；μ为黏性系数。

1.2 湍流模型 

湍流模型采用Spalart-Allmaras模型[3]，如式（2）所示。S-A

模型属于涡黏性模型，这类模型的前提是应用Boussinesq假

设。S-A模型相对于两方程模型计算量小、稳定性好，计算网格

在壁面的加密程度与零方程模型量级相同。
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式（2）左端分别为时间导数项和对流项，右端分别为生成

项、扩散项和耗散项。                                                                                   

变量 ~v与涡黏系数μt有关：
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方程中的其他常数值分别如下：
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2 数值计算模型的建立
2.1 旋翼三维模型建立

应用CATIA软件工具绘制出参考旋翼模型，如图1所示，

该旋翼模型有2片桨叶，直径为285mm，展弦比为4.3，旋翼实

度为δ=0.14，总距角范围为φ=0˚～18˚。旋翼桨叶平面形状为

无负扭转的马刀型。马刀型旋翼抗扭（变形）性能高，旋翼根部

旋转速度低，产生的阻力矩小；桨尖部翼弦减小后，尖部旋转

速度高，产生的阻力矩明显减小，对发动机造成的负荷降低。

另外，旋翼翼尖的几何形状对减小旋翼翼尖的诱导阻力，改善

旋翼效能也非常重要[4]。利用ProfiliV2翼型软件进行分析，选

定NACA0010、NACA0012、NACA0014、NACA0018四种翼型

在同转速不同桨距角下进行对比。

2.2 网格划分及边界条件

该旋翼模型计算域包括外流场计算域和旋转计算域。外流

场计算域为除去旋转计算域的圆柱体；旋转计算域为旋翼近距

区域，如图2所示。该模型采用非结构四面体网格，然后从外流

图1  参考旋翼三维模型

Fig.1  The 3D model of reference rotor

场至旋翼区域，网格逐渐加密，最终生成网格数约为96万个。

将三维旋翼网格导入FLUENT中，由于旋翼计算域为相

对旋转区域，则采用多参考系(MRF)。在计算域中同时存在运

动区域和静止区域或者存在多个静止、可动区域时，FLUENT

可以采用的模型包括MRF模型（多参考系)、混合平面模型和

滑动网格模型。其中MRF模型和混合平面模型用于定常流动

的计算，而MRF模型更简单更具经济性[5]。将旋翼表面定义为

壁面；设置旋转域转速为6000r/min。对近壁区域，采用标准壁

面函数进行处理，其他参数采用默认设置；入口和出口边界条

件定义为压力入口和压力出口。设置迭代步为10000步，当残

差小于0.0001时停止计算，输出结果。

 

2.3 计算结果对比分析

为选取更加适合旋翼气囊无人飞行器在悬停状态

下的旋翼，模拟了在转速为6000r/min下，桨距角分别为

6˚,8˚,10˚,12˚,14˚,16˚,18˚时。旋翼拉力系数、扭矩系数以及悬停

效率的变化关系，如图3、图4、图5所示。

从图3中曲线的对比可以看出，随着桨距角增大，四种

翼型的拉力系数和扭矩系数逐渐递增。但在悬停效率方面，

NACA0010在桨距角12˚时，具有比其他三种翼型更高的悬停

效率。而且还可以看出更薄的翼型在小拉力状态下具有更高

的悬停效率。表1为四种翼型转速为6000r/min，桨距角为12˚时

图2  旋翼总体计算域网格

Fig.2  Rotor computational domain grid

图3  不同翼型拉力系数随桨距角度的变化

Fig.3  Tension coefficient along with pitch angle changes 
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会为该复合动力无人飞行器提供较高的悬停效率。

3 试验验证
3.1试验装置

拉力、扭矩地面试验平台如图9所示，由螺旋桨拉力控制

显示仪、扭矩扭力传感器、机架、辅助系统4部分组成。其测量

精度小于0.3%，拉力量程0~20kg，扭矩量程0~10N•m，灵敏度

2.083m/s，测量误差小于3%。

 3.2旋翼试验模型

试验和计算均采用翼型为NACA0010，长度为135mm无

扭转马刀型桨叶，外形如图10所示。

3.3 试验结果与计算结果比较

图8  NACA0010翼型悬停效率随桨距角度的变化

Fig.8  Hover efficiency along with pitch angle changes 

                   of NACA0010 airfoil

  图9  螺旋桨地面拉力、扭矩实验平台

 Fig.9  Propeller ground tension,torque experimental platform

图10  试验用的马刀型桨叶

Fig.10   Experiment with the saber blade
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和扭矩的试验值略大于计算值，这是由于数值计算方法不能

较为准确地模拟出旋翼流场的复杂扰流，但数值绝对误差小

于仪器测量误差3%，可以认为试验结果与计算结果基本吻

合，验证了数值模拟和计算方法的可行性。如果对计算结果进

行修正，可以减小误差并更接近试验结果。

4 结论
 本文主要通过数值模拟与拉力、扭矩试验，分析了马刀

型旋翼在悬停状态下的气动特性，并验证了最佳桨距角和最

佳悬停效率的正确性。对旋翼气囊无人飞行器旋翼结构设计

具有一定的指导作用。在前人研究和模拟结果的基础上得到

以下结论：

（1） 旋翼越薄，旋翼悬停性能就越好。适当的选择薄的翼

型，可以有效地提高在悬停状态下的拉力、扭矩以及悬停效率；

（2） 经与试验数据对比分析，悬停状态下该马刀型旋翼在

转速6000r/min，桨叶角为12°时具有最高的悬停效率。     
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