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0 引言
直升机有着固定翼飞机不可比拟

的优越性，能够在各种复杂环境和条

件下完成多项任务。但是直升机的飞

行高度多处于低空，一旦进入低温和

液态水含量较高的恶劣气象环境就有

积冰的危险。积冰对直升机的旋翼影

响最大，翼型积冰破坏了原有的空气

动力特性，使得升力降低阻力增大，

燃油消耗也随之增加。不均匀的积冰

以及随着桨叶旋转附着冰在离心力作

用下脱落，都会使旋翼重心位置发生

变化，破坏旋翼平衡，还伴随着较大

的振动，导致直升机操作困难、安全

性变差。所以，研究旋翼桨叶结冰有

着重要意义。

西科斯基公司从事直升机结冰研究

以及防冰系统的研发已超过 57 年，进行

了直升机真实结冰气象的飞行试验，旋

翼和翼型全尺寸模型以及缩比例模型的

风洞试验等 [1]。“黑鹰”、CH-47、贝

尔 214/412、法国“超级美洲豹”等机

型都进行了结冰试验，积累了不少数

据。总的来看，直升机积冰问题研究

主要有四种方法：第一，真实自然条

件下的结冰飞行试验；第二，模拟结

冰飞行试验；第三，结冰数值模拟计

算；第四，冰风洞实验。本研究基于

冰风洞试验建立的翼型结冰计算公式，

建立了“黑鹰”直升机悬停和前飞气动

模型，进而将翼型结冰后的模型加入气

动模型之中，通过不停迭代配平，最

终求解出结冰后“黑鹰”直升机的飞

行性能变化， 既可以避免翼型结冰数值

模拟计算带来的复杂性，能够正确预测

翼型结冰后的气动特性，又可以对直升

机旋翼结冰后性能影响做出定量和定性

的分析，具有一定的研究意义。

1 结冰模型计算
1.1 翼型结冰特性

大量冰风洞试验表明，旋翼桨叶翼

型表面的结冰形状主要有楔型冰 (rime)

和槽型冰（glaze）两种类型，也可能

是两种冰形的混合形状 [2]，这主要是

受翼型所处来流马赫数、水分子含量

以及当地迎角等的影响。另外，由于

受到旋翼旋转等气动加热因素的影响，

桨叶的某些区域是不会结冰的。桨叶翼

型结冰与否可以通过下式判断 [3] ：

TC=273.15/(1+0.2rMa2)+0.33(α-

6)-273.15                                            (1)

式中，Ma为来流马赫数，α为当地

桨叶翼型迎角， r为复温因子。

旋翼结冰对“黑鹰”直升机飞行性能

影响分析

摘　要:基于西科斯基公司翼型冰风洞结冰试验推导的公式，建立了“黑鹰”直升机旋翼翼型结冰模型，计算了结冰后翼型

气动特性变化；在此基础上建立了直升机悬停和前飞计算模型，结合旋翼翼型结冰情况，分析了旋翼结冰后飞行性能的变化

和影响。计算证明建立的结冰模型正确，可以用于预测直升机结冰后的飞行性能。
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TC为结冰的起始温度，当TS≥TC时

（TS为环境温度），桨叶表面不结冰；当 

TS＜TC时，桨叶开始结冰。即外界环境

必须提供一个比TC要低的温度桨叶才

会结冰，否则在高速飞行下桨叶与空气

在压缩附面层摩擦，使得桨叶表面温度

升高，达不到结冰零点，此时不会结冰。

楔形冰的结冰起始温度要比槽型冰低，

其结冰起始温度判据为： 图1　桨叶结冰的典型形状
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图2　NACA0012翼型结冰前后升力系数变化

桨叶片数 4 翼型 SC1094R8,SC1095R8

预扭角 -18° 弦长 0.5276m

旋翼实度 0.0821 旋翼转速 26.47rad/s

桨叶半径 8.18m 挥舞铰外伸量 0.3843m

飞行高度 1000m 任务起飞重量 7484kg

表1  “黑鹰”直升机旋翼参数

槽型冰的阻力系数增加值为：

             

                                                     (7)

混合冰的阻力系数增加值为：

4/)2)(( −−∆−∆+∆=∆ Srimerimeglazerimemix TTCdCdCdCd          
                                                              (8)

以上各式中，KL、KL1、KD、KD1 为

冰风洞试验系数，Cdnoice 是未结冰前翼

型的阻力系数，ROC 为翼型相对前缘半

径。为了验证结冰模型的正确性，本研

究计算了 NACA0012 翼型在 Ma=0.39、

LWC=0.48g/m3、环境温度为 TS=-10℃、

Trime=(224.79W2-326.25W+35.59)Ma2   

               -83.05W2-57.73W+26.38Ma   (2)

式中，W为液态水含量。当环境温度

TS在TC和Trime范围之间，主要以槽型冰为

主；TS小于Trime时，主要以楔形冰为主； TS

在Trime±2℃温度附近，则会产生两种冰形

的混合。桨叶结冰的不同冰形如图1所示。

1.2 翼型结冰后的升阻变化计算

翼型结冰后升阻特性变化受到下

列结冰参数的影响。首先是水滴撞击的

惯性系数K；其次受到积聚参数Ac的影

响，Ac表征在结冰时间t内桨叶翼型弦

长上垂直于来流方向上的结冰厚度；最

后，还受到翼型剖面总的水滴收集率E

的影响[2][6]。考虑到桨叶表面附着冰的

脱落和气动加热蒸发的影响，对结冰时

间t做如下修正：

tC=t/e 0.00139×t                                                          (3)

当结冰时间大于 600s 时，t 的表

达式为：

tC=260+49.77（lnt-6.379）       (4)

不同冰形对翼型升阻特性的影响

也可以通过工程算法表示。三种结冰

外形下翼型的升力系数减少量可以用

下式表示：

∆Cl=[-0.1335K0t(α+2+0.00555KL1)]

(α-6)2)]×KL×W●tc
●SCA                     (5)

式中， SCA =(c/0.1524)0.2/(c/0.1524)1.2

楔形冰的阻力系数增加值为：

10/)6(]7.1175ln158.0[ +×+⋅⋅+=∆ αSCAEAcc
KCdCd noicerime       

(6)

楔形冰　　　            　　槽型冰　　　　　　　　    　混合冰

10/)6(]7.1175ln158.0[ +×+⋅⋅+=∆ αSCAEAcc
KCdCd noicerime

表 1 给出了“黑鹰”直升机旋翼

的主要参数。图 3 所示为悬停状态拉

力系数、扭矩系数的计算值与试验值

的对比，可以看出计算结果和试验值

吻合较好。图 4 表征的是主旋翼功率

随前飞速度的影响，从计算结果可以

看出，均匀入流模型在计算前飞小速

度时准确度不够，随着速度增加，计

算结果和试验值比较准确。

3 结冰对飞行性能的影响
在建立“黑鹰”直升机气动模型

并验证其正确性后，将结冰模型与“黑

结冰时间 t=60s 情况下，结

冰前后升力系数的变化对

比，如图 2 所示。

2 “黑鹰”直升机气动

模型验证
本研究的主要根据是

改进的动量理论和叶素理

论，悬停状态考虑叶尖损

失并加入尾流旋转影响，

前飞采用均匀入流模型，

将桨叶沿着径向和周向分

成若干微段，计算每个微

段上桨叶翼型的迎角和来

流马赫数，通过迭代方法

配平直升机的总距和周期

变距，进而求解旋翼总的

拉力和功率。

4/)2)(( −−∆−∆+∆=∆ Srimerimeglazerimemix TTCdCdCdCd

SCAtW
ROCMaK

tKKCd

c
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鹰”直升机飞行性能计算模型结合起

来，首先计算桨叶不同径向剖面上翼

型的来流速度和迎角，进而求解出当

地翼型的升力系数和阻力系数，代入

结冰模型计算出翼型结冰后升阻特性

的变化，最终结冰后翼型的升力系数

和阻力系数分别为：

CL=Cl+∆Cl

CD=Cd+∆Cd                             
 (9)

此时，由于翼型升阻特性变化必

然影响旋翼的诱导速度、旋翼拉力和

扭矩，应对气动模型进行迭代处理，

最终求解出稳定的结冰模型和结冰后

旋翼桨叶的气动性能。

3.1 结冰对悬停的影响

对于悬停状态来说，旋翼处于定

常状态，桨叶不同半径位置处的来流

速度和迎角都是稳定的，结冰模型的

计算比较简单。以表2中结冰环境为例，

研究旋翼结冰对悬停和前飞性能影响。

表 3 给出了“黑鹰”直升机结冰

前后悬停状态一些主要性能参数的变

化。从中可以看出，桨叶结冰后主旋

翼性能变差，升力系数的减少使旋翼

为提供同等拉力而必须增加总距；翼

型阻力系数的变大使扭矩同样增大，

阻力的增加对旋翼性能影响更大，直

接导致悬停效率急剧降低。

3.2 结冰对前飞性能的影响

直升机前飞状态的结冰环境比较复

杂。首先，旋翼桨叶不同剖面处的来流

和迎角都是随着方位角变化而进行交变

的，即旋翼始终处于非定常气动环境下，

利用上述结冰判据很难预测结冰形状和

翼型结冰后的升阻变化。根据文献 [3]

提供的方法，首先将桨叶沿径向和周向

升机在前进比 μ=0.27 时桨叶的结冰对前

飞性能的影响和变化。图 5 和图 6 是旋

翼桨盘上方迎角在结冰前后的分布情况，

后行桨叶桨根空白区域为反流区，中心

部分为桨毂区域。结冰前后迎角变化最

大的区域在后行桨叶 270°附近，桨叶

迎角成扩大趋势，这也是结冰导致的翼

型特性变差的原因，升力系数的减少使

得直升机在保持高度不变的前提下，桨

盘上方不同剖面处的迎角呈现整体增大

趋势，以此提供足够大的升力来保持飞

行高度不变。旋翼结冰后飞行阻力增加，

为了保持原来的飞行速度，桨盘前倾角

必然加大，通过计算可知桨盘前倾角由

9.386°增加到 10.39°。

为了进一步了解结冰参数对旋

翼结冰影响的严重程度，观察某个参
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分解成若干微段，计算不同径向

位置上桨叶的来流马赫数和迎

角，在旋转一周的方位角上取来

流马赫数和迎角的平均值，由此

代入结冰模型，计算此时翼型上

结冰后升阻变化，通过迭代配平

结冰后旋翼桨叶的总距和周期变

距，进而计算出整片桨叶结冰后

的拉力和扭矩。

同样，根据表 2 中设定的

旋翼结冰环境，计算“黑鹰”直
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图3　悬停状态CQ/σ 随载荷CT/σ变化关系        图4　主旋翼功率随飞行速度变化

表2　直升机结冰环境设定

图5　旋翼结冰前桨盘平面迎角分布       　    图6　旋翼结冰后桨盘平面迎角分布
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鹰”直升机飞行性能计算模型结合起

来，首先计算桨叶不同径向剖面上翼

型的来流速度和迎角，进而求解出当

地翼型的升力系数和阻力系数，代入

结冰模型计算出翼型结冰后升阻特性

的变化，最终结冰后翼型的升力系数

和阻力系数分别为：

CL=Cl+∆Cl

CD=Cd+∆Cd                             
 (9)

此时，由于翼型升阻特性变化必

然影响旋翼的诱导速度、旋翼拉力和
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最终求解出稳定的结冰模型和结冰后
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速度和迎角都是稳定的，结冰模型的

计算比较简单。以表2中结冰环境为例，

研究旋翼结冰对悬停和前飞性能影响。

表 3 给出了“黑鹰”直升机结冰

前后悬停状态一些主要性能参数的变

化。从中可以看出，桨叶结冰后主旋

翼性能变差，升力系数的减少使旋翼

为提供同等拉力而必须增加总距；翼

型阻力系数的变大使扭矩同样增大，

阻力的增加对旋翼性能影响更大，直

接导致悬停效率急剧降低。

3.2 结冰对前飞性能的影响

直升机前飞状态的结冰环境比较复
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翼型结冰后的升阻变化。根据文献 [3]

提供的方法，首先将桨叶沿径向和周向
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趋势，以此提供足够大的升力来保持飞

行高度不变。旋翼结冰后飞行阻力增加，

为了保持原来的飞行速度，桨盘前倾角

必然加大，通过计算可知桨盘前倾角由

9.386°增加到 10.39°。

为了进一步了解结冰参数对旋
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代入结冰模型，计算此时翼型上

结冰后升阻变化，通过迭代配平

结冰后旋翼桨叶的总距和周期变

距，进而计算出整片桨叶结冰后

的拉力和扭矩。

同样，根据表 2 中设定的
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数变量随结冰时间的变化，从而分析

不同变量对结冰影响的严重程度。以

表 2 为结冰环境基础，计算在前进比

μ=0.27 时主旋翼结冰后功率的增量。

为了进行直观对比，将功率增加量以

百分比表示，即

unice

uniceice

P
pPP −

=∆  

Pice 为结冰后的功率，Punice 为

结冰前的功率值。

图 7、图 8 和图 9 分别显

示了环境温度、水分子含量和

有效平均水滴直径三个结冰参

数对结冰后旋翼需用功率的影

响程度。由图 7 看出环境温度

对旋翼功率损失影响比较明

显，随着环境温度的降低旋翼

功率损失减小，这与文献 [7]

所述一致。这是因为，由上述

结冰特性可知低温情况下以楔

形冰为主，这种冰附着力差且

表面相对光滑，对旋翼气动性

能的影响相对较小；随着温度

升高，结冰形状以槽型冰为主，

这种冰附着力强不易去除，对

旋翼气动性能的影响最大。图

8 和图 9 显示了水分子含量和

平均水滴直径对旋翼气动性能

的影响，水滴直径变化对功率

影响相对比较平缓，水分子含

量变化的影响波动比较大，但

是这两者对功率变化的影响都

较为严重。

4 总结
本文在建立旋翼翼型结冰

的数值计算模型后，对“黑鹰”

直升机气动性能进行了计算，

计算结果与试验值能很好地吻

合。在加入结冰模型后，分析

了“黑鹰”直升机旋翼结冰后

悬停和前飞性能，并且对不同结冰参数

的影响程度进行了对比分析。通过本次

计算，建立了一种研究直升机旋翼结冰

对飞行性能影响的计算方法，该方法同

样也适用于其他直升机的结冰研究，可

进行定量和定性分析，具有一定的工程

适应性。                                                   

图7　环境温度变化对结冰后功率增量影响

图8　水分子含量变化对结冰后功率增量影响

图9　平均水分子直径变化对结冰后功率增量影响
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不同变量对结冰影响的严重程度。以

表 2 为结冰环境基础，计算在前进比

μ=0.27 时主旋翼结冰后功率的增量。

为了进行直观对比，将功率增加量以

百分比表示，即

unice

uniceice

P
pPP −

=∆  

Pice 为结冰后的功率，Punice 为

结冰前的功率值。

图 7、图 8 和图 9 分别显

示了环境温度、水分子含量和

有效平均水滴直径三个结冰参

数对结冰后旋翼需用功率的影

响程度。由图 7 看出环境温度

对旋翼功率损失影响比较明

显，随着环境温度的降低旋翼

功率损失减小，这与文献 [7]

所述一致。这是因为，由上述

结冰特性可知低温情况下以楔

形冰为主，这种冰附着力差且

表面相对光滑，对旋翼气动性

能的影响相对较小；随着温度

升高，结冰形状以槽型冰为主，

这种冰附着力强不易去除，对

旋翼气动性能的影响最大。图

8 和图 9 显示了水分子含量和

平均水滴直径对旋翼气动性能

的影响，水滴直径变化对功率

影响相对比较平缓，水分子含

量变化的影响波动比较大，但

是这两者对功率变化的影响都

较为严重。

4 总结
本文在建立旋翼翼型结冰

的数值计算模型后，对“黑鹰”

直升机气动性能进行了计算，

计算结果与试验值能很好地吻

合。在加入结冰模型后，分析

了“黑鹰”直升机旋翼结冰后

悬停和前飞性能，并且对不同结冰参数

的影响程度进行了对比分析。通过本次

计算，建立了一种研究直升机旋翼结冰

对飞行性能影响的计算方法，该方法同

样也适用于其他直升机的结冰研究，可

进行定量和定性分析，具有一定的工程

适应性。                                                   

图7　环境温度变化对结冰后功率增量影响

图8　水分子含量变化对结冰后功率增量影响

图9　平均水分子直径变化对结冰后功率增量影响
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