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改进型ＣＬＯＲ桨尖旋翼气动特性试验研究及
数值分析

王博，招启军＊，赵国庆，徐国华
南京航空航天大学 直升机旋翼动力学国家级重点实验室，江苏 南京　２１００１６

摘　要：通过风洞试验及数值模拟对具有改进型ＣＬＯＲ（ＣＬＯＲ－Ⅱ）桨尖的旋翼悬停和前飞状态气动特性开展研究。在

ＣＬＯＲ桨尖旋翼试验及数值分析的基础上，考虑旋翼非定常流场特点，兼顾旋翼悬停和前飞气动性能，对旋翼桨叶的气

动外形进行了改进，主要包括采用多种翼型优化配置以综合改善旋翼前行侧压缩性及后行侧桨叶失速特性，并考虑旋翼

前飞状态对其桨叶动力学特性的需求，重新设计了桨尖前后缘的外形。在风洞中分别对３种旋翼进行多种状态条件下

的试验研究，为从流动细节上获得不同桨尖旋翼的气动特性差别，采用计算流体力学（ＣＦＤ）方法对试验状态进行了数值

模拟对比。对更高转速状态进行模拟，结果表明相对于其他两种旋翼，ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋翼在改善跨声速特性和提高失速

迎角等方面具有明显优势，而且综合提高了旋翼悬停和前飞气动性能。
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　　直升机飞行时所需的升力和机动力主要来源
于旋翼［１］，因此高性能的旋翼是现代直升机的重
要标志和核心技术。随着旋翼设计、材料和制造
技术的提高，目前世界上装备生产的直升机已经
部分或者全面地抛弃了传统直升机旋翼的矩形、
线性扭转和简单翼型配置的设计方案［２－５］。为改
善旋翼气动性能，国内外进行了大量的试验［６－８］和
理论研究［９－１１］。研究表明虽然由于“桨尖损失”效
应，桨尖并非旋翼升力的主要产生部位，但其外形
对旋翼的升力分布及扭矩有着重要影响［１］，因此
旋翼桨尖气动外形一直是直升机旋翼技术研究的

重点和难点。
桨尖气动外形最直接的影响在于旋翼桨尖脱

出的强烈桨尖涡和前飞时桨尖部位的激波现象，
前者对旋翼入流有诱导作用，因此会对桨叶升力

分布产生显著影响；后者导致的阻力发散会急剧
增加旋翼扭矩从而限制旋翼的飞行包线。早期的
研究主要采用试验方法［６］和传统理论模型［９，１２］，
如动量理论、叶素理论和涡流理论等。然而这些
方法在对激波及桨涡干扰（ＢＶＩ）等复杂的非定常
流动现象进行分析时显示出不足，因此关于桨尖
外形对旋翼气动特性影响的机理研究并不充分，
甚至部分研究结论存在分歧［３，７］。目前，随着计
算流体力学（ＣＦＤ）方法的快速发展，采用高精度
数值方法分析设计高性能旋翼桨尖已经成为新的

研究热点［１３］。
英国采用试验与数值模拟技术相结合的方法

设计出ＢＥＲＰ（Ｂｒｉｔｉｓｈ　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　Ｒｏｔｏｒ　Ｐｒｏ－
ｇｒａｍｍｅ）系列桨尖（装配该旋翼的直升机创造并
保持了直升机飞行速度的世界纪录）［７］，其中最新
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的ＢＥＲＰ　ＩＶ桨尖已经在最新的ＥＨ１０１上使用，
据报道，其悬停功率降低了５％，巡航功率降低了

１０％～１５％。美国将已有的 ＵＨ－６０“黑鹰”直升
机进行技术改造，特别是对主旋翼气动外形进行
了重新设计［１４］，推出了最新一代的 ＵＨ－６０Ｍ，其
主要改进的内容为：增加桨叶宽度，在原有的后掠
桨尖外形上增加下反角，改进后的有效载荷增加
了５３２ｋｇ，有效提升了旋翼的气动性能。欧洲的
“虎”式直升机旋翼气动外形也设计了独特的前缘
抛物后掠桨尖。与国外研究进展相比，国内关于
桨尖气动外形的试验研究开展较晚，目前仍存在
较大差距，宋文萍等［１５］采用ＣＦＤ方法对旋翼桨
尖形状对气动噪声的影响进行了定量分析；林永
峰等［１６］在风洞中开展了抛物线后掠下反桨尖的气

动特性试验，获得了一些重要的结果；杨卫东和邓
景辉［１７］采用数值方法对具有后掠桨尖旋翼的气弹

稳定性进行研究，通过分析得到了一些有用的规
律；招启军和徐国华［１８］采用试验与数值仿真相结
合的方法针对具有非常规桨尖气动外形旋翼的悬

停性能开展研究，并自行设计了具有非常规气动外
形的ＣＬＯＲ（Ｃｈｉｎａ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ　ｏｆ　Ｒｏｔｏｒｃｒａｆｔ）桨尖
旋翼，获得了一些良好的结果，表明新型桨尖在提
高旋翼悬停气动性能方面具有明显效果。
尽管ＣＬＯＲ桨尖旋翼试验获得了一些有价

值的结果，但未进一步进行前飞状态下的试验。
本文在ＣＬＯＲ桨尖旋翼基础上，对其气动外形进
行了多处改进，在改善其动力学特性的同时保持
气动特性优点得到改进型 ＣＬＯＲ（ＣＬＯＲ－Ⅱ）。
在桨尖外形设计上，首先，对旋翼翼型进行调整，
采用多种不同厚度的翼型分布，以综合考虑压缩
性和失速特性的影响；其次，为改善前飞状态动力
学特性，对桨尖形状进行了重点设计，包括优化的
前掠与后掠组合以及尖部大后掠的设计方案，并
增加了配重。在试验方面，进行了前飞状态及悬
停状态气动特性试验。在计算验证方面，采用高
精度的ＣＦＤ方法对相应的旋翼试验状态及更高
速状态下的旋翼气动性能进行了模拟。

１　旋翼气动试验研究

１．１　试验模型

首先，由于前飞试验要求桨叶有更好的动力

学稳定特性，因此将桨尖最大前掠减小２９．７％，
将桨尖尖部后移量增加２０．３％，并且在前缘增加
配重，通过后移气动力中心、前移桨叶质心增加稳
定性；其次，为了减弱桨尖对气流的扰动，将桨尖
弦长减小１９．６％。考虑到桨叶不同半径位置相
对来流流动特点，对桨叶不同半径位置采用不同
的翼型组合配置，即根部到０．４Ｒ处采用 ＯＡ２１３
翼型，０．４１Ｒ～０．８０Ｒ处采用ＯＡ２０９翼型，０．８０Ｒ
处到桨尖采用ＯＡ２０６翼型，Ｒ为旋翼半径。图１
给出了ＣＬＯＲ桨尖与ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖平面外形的
对比，图中ｒ为径向位置，桨尖处ｒ＝Ｒ，根部ｒ＝
０，由于采用半径为无量纲长度，ＣＬＯＲ－Ⅱ的最大
前掠程度看起来与原型接近。最终设计了３副实
度相同（σ＝０．０３５）的试验模型旋翼，分别是矩形
桨尖旋翼Ｒｏｔｏｒ－１、后掠桨尖旋翼Ｒｏｔｏｒ－２（后掠起
始位置为０．９１Ｒ、后掠角为２０°）和非常规曲线前
后掠ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋翼Ｒｏｔｏｒ－３，基本参数如表１
所示。

图１　ＣＬＯＲ桨尖与ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖平面外形对比

Ｆｉｇ．１　Ｐｌａｎｅ　ｓｈａｐｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＣＬＯＲ　ｂｌａｄｅ－ｔｉｐ　ａｎｄ

ＣＬＯＲ－Ⅱｂｌａｄｅ－ｔｉｐ
　

表１　旋翼参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒｓ

Ｎａｍｅ
Ｒａｄｉｕｓ／
ｍｍ

Ａｉｒｆｏｉｌ
Ｓｈａｐｅ　ｏｆ
ｔｉｐ

Ａｖｅｒａｇｅ
ｃｈｏｒｄ／ｍｍ

Ｒｏｔｏｒ－１　 １　０１０ ＳＣ－１０９５ Ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　 ７２

Ｒｏｔｏｒ－２　 １　０１０ ＳＣ－１０９５ Ｓｗｅｐｔｂａｃｋ　 ７２

Ｒｏｔｏｒ－３　 １　０１０ ＯＡ２ｓｅｒｉｅｓ　ＣＬＯＲ－Ⅱ ７２

所有旋翼均由２片桨叶组成，负扭转为线性

－９°。加工完成的３副模型旋翼桨叶如图２所
示，从上至下分别为矩形桨尖桨叶、后掠桨尖桨叶
和ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖桨叶。
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图２　３种模型旋翼桨叶对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｍｏｄｅｌ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅｓ
　

１．２　试验装置和方法

模型旋翼悬停和前飞气动特性试验在南京航

空航天大学直升机旋翼动力学国家级重点实验室

２．４ｍ×３．４ｍ的回流风洞中进行，旋翼安装在

２ｍ模型旋翼试验台上，动力系统为５５ｋＷ 直流
电机，旋翼安装完成后其桨毂中心距地面３．２ｍ。
测量旋翼拉力的六分量天平和测量扭矩的扭矩天

平分别固定在旋翼试验台上。数据测量与处理流
程如图３所示，图４为旋翼试验台布置现场。

图３　测量与处理系统流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ａｎｄ　ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ　ｓｙｓｔｅｍ
　

图４　模型旋翼在旋翼台上的试验布置

Ｆｉｇ．４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｌａｙｏｕｔ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　ｒｏｔｏｒ　ｏｎ　ｒｏｔｏｒ　ｔｅｓｔ　ｒｉｇ

悬停和前飞试验时，旋翼的安装角φ０．７５ （也
称桨距角，即０．７５倍半径处翼型剖面与桨盘平面
的夹角）分别为３°，５°，７°，９°，转速分别为１　２００，

１　４００ｒ／ｍｉｎ，测量不同工作条件下的旋翼拉力和
扭矩，对比不同旋翼的气动特性。前飞试验前进
比μ分别为０．０４７，０．０９８，０．１５０。
试验中测量的拉力和扭矩需进行无量纲化处

理，即

ＣＴ ＝ Ｔ
１
２ρπＲ

２（ΩＲ）２
（１）

Ｃｌ ＝ Ｍ
１
２ρπＲ

２（ΩＲ）２　Ｒ
（２）

式中：ＣＴ 为旋翼拉力系数；Ｃｌ 为旋翼扭矩系数；

Ｔ为模型旋翼拉力；Ｍ 为模型旋翼扭矩；ρ为空
气密度；Ω为桨叶旋转角速度。

１．３　气动试验结果与分析

１．３．１　悬停状态

图５和图６分别给出了３副模型旋翼不同转
速ｎ下拉力系数和扭矩系数随桨距角变化的对
比。从图５中可看出，在两种转速下，所有旋翼的
拉力系数均随桨距角增加而提高。在同一桨距角
时，不同模型旋翼拉力系数不同，Ｒｏｔｏｒ－３拉力系
数最大，Ｒｏｔｏｒ－１次之，Ｒｏｔｏｒ－２最小。图６中的
扭矩系数变化趋势与拉力系数变化基本相同。

Ｒｏｔｏｒ－３相对于Ｒｏｔｏｒ－１、Ｒｏｔｏｒ－２的拉力系数和
扭矩系数增加主要是由于翼型及桨叶弦长分布的改

变。相对于Ｒｏｔｏｒ－１和Ｒｏｔｏｒ－２的翼型，一方面，Ｒｏ－
ｔｏｒ－３采用多种翼型分布，可以针对不同半径处旋
翼来流特点改善当地桨叶段气动特性；另一方面，
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图５　不同模型旋翼拉力系数随桨距角的变化

Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｔｈｒｕｓｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ

ｒｏｔｏｒｓ　ｖｓ　ｂｌａｄｅ　ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ
　

图６　不同模型旋翼扭矩系数随桨距角的变化

Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ｔｏｒｑｕｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ

ｒｏｔｏｒｓ　ｖｓ　ｂｌａｄｅ　ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ
　

尽管３副旋翼实度相同，但Ｒｏｔｏｒ－３的弦长分布
并不是均匀的，在旋翼产生主要升力的部位增加
了翼型剖面弦长，这有助于增强旋翼的拉力。
图７给出了悬停状态３副旋翼的扭矩系数

随拉力系数变化的对比。从图中可以看出，在
相同的旋翼拉力系数条件下，Ｒｏｔｏｒ－３的扭矩系

数最小，Ｒｏｔｏｒ－１次之，Ｒｏｔｏｒ－２最大。随着拉力
系数增加，Ｒｏｔｏｒ－３的优势逐步增强；Ｒｏｔｏｒ－２的
扭矩系数虽然在小拉力时大于 Ｒｏｔｏｒ－１，但随着
拉力增大或转速增加，其扭矩系数逐步接近并
低于Ｒｏｔｏｒ－１。这表明在低桨尖马赫数时，与常
规矩形桨叶相比，后掠桨尖旋翼没有性能优势，
但当转速提高并且在大桨距工作状态下，其逐
步体现出优点。对比图７（ａ）与图７（ｂ）还可以发
现，随着转速增加，Ｒｏｔｏｒ－３的性能优势有所
增加。

图７　悬停状态不同模型旋翼扭矩系数随拉力系数变化

的对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｏｒｑｕｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｓ　ｔｈｒｕｓｔ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｒｏｔｏｒｓ　ｉｎ　ｈｏｖｅｒ
　

１．３．２　前飞状态

与悬停试验相同，前飞时旋翼转速分别为

１　２００，１　４００ｒ／ｍｉｎ，桨距角φ０．７５分别为３°，５°，７°，

９°，对应的前进比μ分别为０．０４７，０．０９８，０．１５０。
图８给出了不同前进比下３副模型旋翼扭矩系数
随拉力系数变化的对比。从图中可看出，在相同
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前进比下，高转速旋翼的拉力系数较高，扭矩系数
较小，Ｒｏｔｏｒ－３的性能最优，随着前进比的增加，
优势逐步增大。相同拉力系数时，Ｒｏｔｏｒ－３扭矩
系数最小，在大拉力状态下扭矩系数比 Ｒｏｔｏｒ－１
小３％～７％。此外，随着前进比增加，所有旋翼的
拉力水平都有提高，但是扭矩水平却有所减小，表
明旋翼的需用功率减少，这是由于诱导功率逐渐
减少所致，与直升机的空气动力学理论分析结果
相符，同时也表明试验结果的可靠性。

图８　前飞状态不同模型旋翼扭矩系数随拉力系数变化

的对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｏｒｑｕｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｓ　ｔｈｒｕｓｔ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｒｏｔｏｒｓ　ｉｎ　ｆｏｒｗａｒｄ

ｆｌｉｇｈｔ
　

２　ＣＦＤ数值模拟与分析

２．１　数值模拟方法

为保证流场计算精度，采用基于Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ
方程的旋翼流场ＣＦＤ模拟方法编制计算程序。



　２４０　　 航　空　学　报 Ｆｅｂ．２５　２０１３Ｖｏｌ．３４Ｎｏ．２

由于在旋转坐标系中悬停流场可视为准定常流

场，因此采用以绝对物理参量为参数的守恒积分
形式Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程，即

ｄ
ｄｔ

Ｖ

ＷｄＶ＋
Ｓ

（Ｆ－Ｆｖ）·ｎｄＳ＝
Ｖ

ＲｄＶ （３）

式中：Ｗ、Ｆ、Ｆｖ和Ｒ分别为守恒变量、无黏通量、
黏性通量及科氏力引起的源项；Ｖ 和Ｓ 分别为体
积和面积。
控制方程式（３）的空间离散采用高精度的

Ｒｏｅ－ＭＵＳＣＬ（Ｍｏｎｏｔｏｎｉｃ　Ｕｐｗｉｎｄ　Ｓｃｈｅｍｅ　ｆｏｒ
Ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ　Ｌａｗｓ）计 算 格 式，为 防 止 Ｒｏｅ－
ＭＵＳＣＬ格式中可能产生非物理解，计算中采用
了 Ｈａｒｔｅｎ提出的熵修正方法［１９］。时间推进采用
五步显示Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ推进格式。采用隐式残值
光顺和当地时间步长等方法加速收敛过程。
根据黏性对流场的影响大小，将流场分为旋

翼网格与背景网格两部分。旋翼桨叶网格拓扑结
构为Ｃ－Ｏ型，采用该拓扑结构能保持良好的桨尖
形状，从而减小模拟结果的误差，其大小为１７７×
４９×８１（周向×法向×径向）。为准确模拟桨叶
表面的黏性作用，桨叶网格最内层厚度间距约为

１．０×１０－５ｃ（ｃ为桨叶平均弦长）。其中黏性计算
采用了一方程的Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ湍流模型［２０］。
背景网格为Ｏ－Ｈ型网格，大小为４６×１６１×１０１
（周向×法向×径向）。径向边界距离桨尖８Ｒ，
背景网格上边界距离旋翼８Ｒ，下边界距离Ｒｏｔｏｒ－
１０Ｒ。由于黏性影响较小，在背景网格区域可采
用Ｅｕｌｅｒ方程为控制方程。
考虑气体黏性，桨叶表面采用无滑移边界条

件。桨叶网格边界流场特性采用三线性插值方法
从背景网格计算得到。悬停流场在旋转坐标系下
具有对称性，因此采用选装对称边界条件后计算
旋翼流场的１／Ｎ（Ｎ 为桨叶片数）空间即可。下

边界上，以旋转中心为圆心、半径为Ｒ／槡２的圆内
边界速度ｗ＝Ｍａｔｉｐ Ｃ槡 Ｔ ，其他外边界速度均为指

向桨毂中心的入流，即Ｖｉｎ ＝－Ｍａｔｉｐ８ Ｃ槡 Ｔ
Ｒ
ｒ（ ）Ｆ

２
，

其中Ｍａｔｉｐ和ｒＦ 分别为桨尖马赫数及边界到桨毂
中心的距离。

２．２　数值结果分析

采用所建立的ＣＦＤ方法着重对３副旋翼的

悬停流场分别进行模拟，并对其气动特性进行对
比分析。图９为转速为１　４００ｒ／ｍｉｎ时的旋翼拉
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图９　拉力系数与扭矩系数的试验与计算结果对比

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｃａｌｃｕｌａｔｏｎ

ｆｏｒ　ｔｈｒｕｓｔ　ａｎｄ　ｔｏｒｑｕｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ
　

力系数和扭矩系数的试验与计算结果对比，从图
中可以看出，ＣＦＤ方法计算结果与试验值吻合较
好，表明所建立的计算方法可用于新型桨尖旋翼
的数值模拟。

由于采用缩比模型受到材料强度限制，无
法通过试验手段对ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋翼在更高桨
尖马赫数下的旋翼气动特性进行研究，因此采
用高精度ＣＦＤ方法对高桨尖马赫数下（实际桨
尖马赫数）的旋翼流场进行计算。作为验证，首
先采用所建立方法对ＵＨ－６０Ａ模型旋翼［２１］进行

计算，计算状态为：Ｍａｔｉｐ ＝０．６２８，φ０．７５ ＝９°。

图１０给出了 ＵＨ－６０Ａ模型旋翼不同半径处桨
叶表面压力系数计算值与试验值的对比，图中

ｘ／ｃ为展弦比，由图可见，计算所得到的桨叶表
面压力系数Ｃｐ 分布与试验值基本吻合，这表明
本文ＣＦＤ方法可以较好地模拟高转速情况下的
旋翼流场。

图１０　ＵＨ－６０Ａ模型旋翼桨叶表面压力系数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ＵＨ－
６０Ａｍｏｄｅｌ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ

　

参考ＵＨ－６０Ａ模型旋翼试验状态对３副旋
翼进行计算，工作状态为 Ｍａｔｉｐ ＝０．６２８。图１１
给出了３副旋翼悬停效率（ＦＭ）随拉力系数变化
的曲线，从图中可以看出，Ｒｏｔｏｒ－３气动性能明显
优于Ｒｏｔｏｒ－１和Ｒｏｔｏｒ－２，这与试验的趋势相符合。

图１１　不同模型旋翼悬停效率随拉力系数的分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｉｇｕｒｅ　ｏｆ　ｍｅｒｉｔ　ｖｓ　ｔｈｒｕｓｔ　ｃｏｅｆｆｉ－
ｃｉｅｎｔｓ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｒｏｔｏｒｓ
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图１２给出了φ０．７５＝９°状态下３副模型旋翼
桨叶上表面压力系数分布，从图中可以看出Ｒｏ－
ｔｏｒ－３的跨声速区域明显弱于Ｒｏｔｏｒ－２和Ｒｏｔｏｒ－１，
这有利于提高临界马赫数，减小跨声速临界流的
范围，减弱前行桨叶的激波等压缩性影响。

图１２　桨叶上表面压力系数分布

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｂｌａｄｅ　ｕｐｐｅｒ

ｓｕｒｆａｃｅｓ
　

２．３　ＣＬＯＲ桨尖与ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖对比

为比较ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋翼与ＣＬＯＲ桨尖旋翼
的区别，需研究桨叶平面形状与翼型改变对气动性
能的影响，采用ＣＦＤ方法分别计算了ＣＬＯＲ桨尖
旋翼（ＳＣ－１０９５翼型）、ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋翼及分别基
于ＯＡ２０９翼型和ＳＣ－１０９５翼型的ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋
翼的气动性能。计算状态为Ｍａｔｉｐ ＝０．６２８，φ０．７５
分别为３°，５°，７°，９°，计算对比结果如图１３所示。

图１３　ＣＬＯＲ及ＣＬＯＲ－Ⅱ系列旋翼悬停效率对比

Ｆｉｇ．１３　Ｆｉｇｕｒｅ　ｏｆ　ｍｅｒｉｔ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＣＬＯＲ　ａｎｄ　ＣＬＯＲ－Ⅱ
ｓｅｒｉｅｓ　ｒｏｔｏｒｓ

从图１３可以看出，相对于ＣＬＯＲ桨尖旋翼，

ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋翼的悬停效率有４％～５％的提
高；对应相同总距的拉力系数对比，在相同总距
下，ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋翼的拉力也有增加（向右偏
移）。当采用相同的ＳＣ－１０９５翼型时，ＣＬＯＲ－Ⅱ
桨叶在小拉力状态下与ＣＬＯＲ桨叶气动性能差
别较小，但随着拉力增加悬停效率出现改善，这表
明ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖平面形状的改进是合理的。同
时，通过对比 ＣＬＯＲ－Ⅱ （ＯＡ２０９）和 ＣＬＯＲ－Ⅱ
（ＳＣ－１０９５）旋翼，发现在计算范围内，ＯＡ２０９翼型
旋翼悬停效率略优于ＳＣ－１０９５翼型旋翼。通过进
一 步 对 比 可 以 看 出 采 用 组 合 翼 型 配 置 的

ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖性能明显优于采用ＯＡ２０９翼型配
置的ＣＬＯＲ桨尖，这表明翼型组合的选择有效。
图１４给出了Ｍａｔｉｐ ＝０．６６１、φ０．７５ ＝９°时，

ＣＬＯＲ和ＣＬＯＲ－Ⅱ系列旋翼的桨叶剖面压力系
数分布（ｒ／Ｒ＝０．９２０）。从图中可见，ＣＬＯＲ负
压峰值最高，采用ＳＣ－１０９５翼型的ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖
旋翼的负压峰值略低于ＣＬＯＲ，ＣＬＯＲ－Ⅱ和采用

ＯＡ２０９翼型的ＣＬＯＲ－Ⅱ负压区较弱，这表明采
用ＣＬＯＲ－Ⅱ平面形状可以在一定程度上减弱逆
压梯度，有利于提高失速迎角，并对桨叶表面激波
有一定的削弱效果。

图１４　ＣＬＯＲ及ＣＬＯＲ－Ⅱ系列旋翼压力系数分布对比
（ｒ／Ｒ＝０．９２０）

Ｆｉｇ．１４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ

ＣＬＯＲ　ａｎｄ　ＣＬＯＲ－Ⅱｓｅｒｉｅｓ　ｒｏｔｏｒ（ｒ／Ｒ＝０．９２０）
　

为进一步表明ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖平面形状对旋
翼性能改变的影响，图１５给出了采用ＳＣ－１０９５翼
型的ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋翼与ＣＬＯＲ桨尖旋翼桨叶

展向剖面升力的分布，图中ＣＬ 为不同位置翼型
剖面的升力系数，与图１３状态相同，采用参考弦
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长进行计算。从图１５可以看出，首先，ＣＬＯＲ－Ⅱ
桨尖旋翼的升力系数峰值分布向桨盘内侧有较大

幅度移动（从９２．５％移到８７．６％），这使得升力系
数峰值分布范围与桨叶最大弦长分布范围重合程

度更高，展向载荷分布更趋合理，并减弱了桨尖涡
的强度，有利于提高旋翼的悬停效率。另外，改进
型旋翼的最大升力系数也略大于原型，利于提高
升力。因此，相比于 ＣＬＯＲ，ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖平面
形状在改善旋翼气动特性方面具有更明显的

优势。

图１５　ＣＬＯＲ旋翼与ＣＬＯＲ－Ⅱ（ＳＣ－１０９５）旋翼升力系数

分布比较

Ｆｉｇ．１５　Ｌｉｆｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＣＬＯＲ

ｒｏｔｏｒ　ａｎｄ　ＣＬＯＲ－Ⅱ （ＳＣ－１０９５）ｒｏｔｏｒ
　

３　结　论

１）在悬停状态下，具有非常规气动外形和多
种翼型配置的ＣＬＯＲ－Ⅱ旋翼气动性能明显优于
后掠桨尖旋翼和矩形桨尖旋翼。后掠桨尖旋翼的
气动性能与矩形桨尖旋翼较接近，但随着拉力或
转速增加，后掠桨尖旋翼显示出更好的性能趋势。
计算结果也表明ＣＬＯＲ－Ⅱ旋翼气动性能明显优
于常规桨尖旋翼。

２）通过ＣＦＤ方法数值模拟ＣＬＯＲ桨尖旋翼
与ＣＬＯＲ－Ⅱ系列桨尖旋翼气动特性，表明在更高
转速状态下，ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖减弱桨叶激波强度的
能力更强，同时使得拉力延展向分布更趋合理，从
而改善了旋翼的气动特性。
通过与试验值对比，表明本文建立的ＣＦＤ方

法可有效地用于新型桨尖的流场数值分析。

ＣＬＯＲ－Ⅱ桨尖旋翼比ＣＬＯＲ桨尖旋翼设计更优，
其气动性能有了进一步提升，为该型旋翼将来的

实际应用奠定了基础。
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