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轴流状态对转螺旋桨气动性能高效预测方法
原    昕，招启军，赵国庆

（南京航空航天大学 直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京 210016）

摘　　　  要：    提出了一套适用于共轴对转螺旋桨轴流状态的高效气动性能预测方法。为消除大入流角状态

下小角度假设引入的误差，应用了精确的气动力分解模型与 Prandtl桨尖损失函数；根据对转系统的桨尖涡演

化规律，发展了轴流状态的尾迹叠加模型，构建了考虑前后桨之间轴向相互气动干扰和前桨对后桨的周向诱

导的干扰模式；进而建立起了基于入流角求解的共轴对转螺旋桨的气动性能预测方法。使用该方法计算了

对转螺旋桨在不同前飞速度下气动性能随前进比的变化，结果表明非失速段的拉力和功率消耗的预测结果

与试验值一致性良好，整体推进效率与试验值吻合。通过对孤立高速螺旋桨、共轴双旋翼以及对转螺旋桨

气动性能的评估，表明与采用小角度假设、忽略双桨间的部分干扰并基于入流比求解的常规气动模型相比，

该方法对共轴对转螺旋桨的拉力、功率消耗和推进效率的预测更可靠。
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Efficient aerodynamic prediction method of contra-rotating propellers in
axial flight
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（National Key Laboratory of Helicopter Aeromechanics，
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Abstract:   An  efficient  aerodynamic  prediction  method  applicable  for  contra-rotating  propellers  in
axial  flight  was  developed  based  on  Blade  Element  Momentum  Theory.  Firstly,  the  accurate
decomposition of aerodynamic forces and Prandtl tip loss were employed to eliminate errors introduced by
the small angle assumptions at high inflow angles. Secondly, based on the helical tip vortex evolution of
the  contra-rotating  system,  a  wake  superposition  model  was  developed,  and  the  interaction  pattern  was
built,  which  took  into  account  the  axial  aerodynamic  interactions  and  circumferential  aerodynamic
interference that the front propeller exerted on the rear propeller. Finally, the aerodynamic model of contra-
rotating propellers in axial flight was established based on inflow angle solutions. The method was applied
to predict the aerodynamic performance variation with advance ratio for a contra-rotating propeller under
different  flight  speeds.  The  calculated  thrust  and  power  in  non-stall  conditions  were  consistent  with  the
measurements,  and  the  whole  propulsive  efficiency  agreed  well  with  measurements.  Aerodynamic
prediction comparisons of the single propeller, the coaxial rotor and the contra-rotating propeller revealed
that the established model can provide more reasonable performance predictions including thrusts, powers
and efficiencies for contra-rotating propellers compared with conventional BEMT models, which assume
small  angles,  neglect  some  of  the  interactions  in  contra-rotating  system  and  rely  on  inflow  velocity
solutions.
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共轴对转螺旋桨由前后两副同轴反转的相同

或者相似的螺旋桨构成，与常规螺旋桨相比，其

推进系统中后桨的存在可以恢复前桨滑流中的部

分环量，因此推进效率更高，在给定尺寸下对转

螺旋桨能够比单螺旋桨提供更多的动力且燃油消

耗更低[1-2]。受原油价格影响以及运输类飞行器

的发展对经济适用、环境友好型的动力装置的需

求驱使，共轴对转螺旋桨推进系统凭借其燃油消

耗低、推进效率高的优势再度成为研究热点[3]。

20世纪上半叶起，NASA进行了一系列不同

尺寸、不同状态的孤立/对转螺旋桨的气动性能理

论分析、试验和气动外形设计研究 [1,4-5]。21世纪

以来新的试验手段和以 CFD为代表的数值模拟

方法也被用于对转螺旋桨的研究[6-8]。由于对转

螺旋桨的桨叶片数多、各部件相互干扰、气动环

境复杂，CFD数值模拟虽然精度高但是计算代价

很大，高效的气动模型方法仍然在工程应用研究

中拥有重要地位。

动 量—叶 素 方 法 （blade  element  momentum
theory，BEMT）由于建模简单高效且性能评估较

为可靠，被广泛应用于螺旋桨的气动性能评估中[9]。

Winarto[10] 建立了适用于孤立螺旋桨的 BEMT模

型，通过入流角求解气动力得到螺旋桨的气动性

能相关数据。Leishman等[11-12] 建立了适用于共轴

旋翼和螺旋桨系统轴流状态的 BEMT模型，模型

中忽略了后桨对前桨的气动干扰，前桨对后桨的

干扰通过尾迹收缩系数体现，然而其使用的尾迹

收缩参数无法与全工况匹配，且小角度假设在螺

旋桨桨叶可能经历的大入流角状态下时会失效。

Whitmore和 Merrill[13] 在传统螺旋桨的 BEMT方

法基础上取消小角度假设，考虑当地诱导阻力，

发展了单螺旋桨的非线性大角度 BEMT求解方

法，提高了对单螺旋桨大前进比状态气动性能的

预测精度。Stahlhut[14] 建立了改进的 BEMT模型，

采用大角度假设并考虑了边界环量限制和桨尖压

缩性影响等修正模型以适用于孤立单螺旋桨的高

速轴流状态，模型提高了螺旋桨拉力和功率消耗

的预测精度，但由于载荷预测对局部剖面迎角的

敏感性导致效率预测结果稍差。Khan和 Nahon[15]

基于 BEMT建立了适用于小型无人飞行器一般

前飞状态的螺旋桨气动模型。范中允等[16] 提出

了一种环量迭代修正法对 BEMT进行改进，使其

对极高和极低前进比的极端工况下的单螺旋桨的

气动性能也具有一定的预测能力。

综合来看，共轴对转螺旋桨的动量—叶素理

论研究不多，已有的主要研究中 [9,12] 忽略了后桨

对前桨的干扰以及桨叶周向的诱导损失，且主要

采用传统的小角度假设，对螺旋桨工况的覆盖面

不够广。本文建立的基于 BEMT的轴流状态共

轴对转桨气动模型，以损失系数的方式计入了周

向诱导功率损失，通过前桨与后桨的尾迹叠加考

虑了前后桨之间的相互气动干扰，并采用更适合

螺旋桨入流状态的广义大角度假设。气动模型通

过求解前后桨入流角的超越方程获得桨叶展向各

微元的入流角，再根据气动力关系可获得螺旋桨

的气动性能。建立的数学模型简单计算高效，与

试验测量结果的对比也具有良好的一致性，适用

于共轴对转螺旋桨轴流状态气动性能的快速评估。 

1    孤立螺旋桨气动建模

以共轴螺旋桨的前桨为例，每副螺旋桨的半

径为 R（单位为 m），旋转角速度为 Ω（单位 rad/s），
桨叶片数为 B，进行动量叶素理论的数值仿真方

法建模。 

1.1   动量理论

动量理论忽略螺旋桨叶片几何外形细节，将

螺旋桨理想化为作动盘。螺旋桨运动造成的气流

模式如图 1所示[17]。

气流从桨盘上游向下运动穿过桨盘流向下游，

流管直径持续收缩。流管上游横截面的流速为螺

旋桨前飞速度 V∞。气流向下游流动的过程中被

加速，最终在下游达到恒速 Vs。桨盘平面任一位

置上的流速 Ve 分解为垂直于桨盘的轴向速度 V0

和桨盘平面内的周向速度 We。当气流穿过桨盘

时将气流的静压作不连续处理，桨盘处气压从上
 

V∞
桨盘

V0

We

图 1    孤立螺旋桨流管[17]

Fig. 1    Streamtube of a single propeller[17]
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表面至下表面发生阶跃。根据空气动力学特性[18-19]，

对桨盘上、下方流管分别应用伯努利定理得到：

V0 =
1
2
（V∞+Vs） （1）

V∞ Vs V0

V∞

如果来流静止，即 为零，则有 =2 。来

流速度 不为零时，定义轴向入流系数 a：

a =（V0−V∞）
/
V∞

V0 = V∞（1+a） （2）

此时由螺旋桨桨盘诱导产生的轴向速度为：

aV∞ = V0−V∞ =
1
2
（Vs−V∞） （3）

将桨盘划分成多个宽度为∆r的细圆环，数量

足够多时即作为 dr的近似，如图 2所示。将动量

理论应用在径向位置为 r、面积为 2πrdr的圆环上。
  

dr

r

图 2    作动盘上圆环的划分

Fig. 2    A annulus on the actuator disc
 

圆环上的拉力为：

∆T = ρV02πr∆r（Vs−V∞） （4）

当圆环划分数量足够多时，可以得到：

dT
dr
= 4πρrV2

∞a（1+a） （5）

类似地，桨叶的诱导作用使得桨盘上气流周

向速度减少，将该减少量以周向速度的小分量

bΩr给出[10,20]。b为一个正的小量，代表了周向的

动量损失，因此该项与叶片的阻力和旋转叶片需

要的力矩有关。进一步地，周向的速度损失也与

入流角 ϕ的大小有关系。当 b值相当小的时候可

以忽略。根据 Houghton和 Carpenter[20]，周向速度

在桨盘前后的变化量为 2bΩr，该速度变化量与质

量流量的乘积即为周向的动量损失，从而得到圆

环扭矩 dQ和扭矩的径向分布为：

dQ = ρV（1+a）·2πrdr ·2bΩr · r
dQ
dr
= 4πρr3ΩV（1+a）b

（6）

考虑桨尖损失，使用大角度假设下的 Prandtl
桨尖损失函数 F计入桨尖影响[21]。

F =
2
π
arcos[exp（− f）]

f =
B
2

(
R− r

r sin ϕ

)
（7）

应用 Prantl桨尖损失模型分别对式（5）的拉

力分布和式（6）中的扭矩分布做出修正[13]:

dT
dr
= 4πρrKT V2a（1+a）

dQ
dr
= 4πρr3KPΩV（1+a）b （8）

其中

KT =
[
1−（1−F）cos ϕ

]
KP =

[
1−（1−F）sin ϕ

]
（9）

 

1.2   叶素理论

取径向位置 r处的叶素，该剖面翼型与桨盘

的夹角 θ即当地总距。叶素的入流情况和受力分

析如图 3所示。
  

升力

拉力

阻力 Ve

We

V0

α θ

Ω

图 3    叶素剖面来流和受力示意图

Fig. 3    Flow and force directions on a blade element
 

叶素的升阻力可以由以下公式得到：

∆L =
1
2
ρV2

e Clc∆r

∆D =
1
2
ρV2

e Cdc∆r
（10）

其中 c为剖面翼型弦长，Cl 和 Cd 分别为升阻力系

数，Ve 是流经剖面翼型的气流合速度。合速度的

轴向速度分量 V0 和周向速度 We 有以下关系:

V0 =（1+a）V∞ = Ve sin ϕ
We =（1−b）Ωr = Ve cos ϕ

V2
e = V2

0 +W2
e （11）

定义入流角 ϕ为：

tan ϕ =
V0

We
=
（1+a）V∞
（1−b）Ωr

（12）

那么该翼型剖面的迎角 α=θ−ϕ，如果叶片有

安装角 β，迎角 α=β+θ−ϕ。
升力系数 Cl 和阻力系数 Cd 是入流角和来流

合速度的函数。剖面翼型的阻力方向沿着来流方
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向，升力方向与其垂直。定义参数 γ：tan γ=Cd/Cl。

那么叶素上的合力可以表示为：

dFe =
√

dL2+dD2 =
1
2
ρV2

e Clcdr sec γ （13）

考虑到螺旋桨高速前飞状态下桨尖部分的入

流角会很大，传统动量—叶素理论模型采用的小

角度假设会造成较大的误差，因此采用大角度假

设进行气动力计算，大角度假设与传统动量-叶素

理论中多采用的小角度假设下的叶素项对比如

表 1所示。表中给出了 30°入流角时，小角度假设

和真实情况的大角度假设下示例翼型剖面拉力、

力矩的相对误差。
 
 

表 1    有无应用小角度假设下的叶素项对比

Table 1    Comparison of blade element terms with and

without small angle assumptions

性能
大角度假设
（真实情况）

小角度假设
30°入流角
示例误差/%

dT dLcos ϕ−dDsin ϕ dL 16.0

dQ （dLsin ϕ+dDcos ϕ）r （ϕdL+dD）r 4.9

ϕ arctan（V0/We） V0/We 10.3
 

那么当前叶素上的拉力 dT为：

dT = dLcos ϕ−dDsin ϕ =
B
2
ρV2

e cCl（cos ϕ− tanγ sin ϕ）dr
（14）

整理得到，拉力和扭矩的径向分布如下：

dT
dr
=

B
2

cρV2
e Cl sec γcos（ϕ+γ）

dQ
dr
=

B
2

cρV2
e Clr sec γ sin（ϕ+γ）

（15）
 

1.3   动量—叶素理论

根据两种理论得到的微元拉力和扭矩径向分

布式（8）和式（15）相等，得到以下公式：

B
2

cρV2
e Cl sec γcos（ϕ+γ）= 4πρrKT V0（V0−V∞）

B
2

cρV2
e Clr sec γ sin（ϕ+γ）= 4πρrKPV0bΩr

（16）

V∞

V0 Ve

定义 σ=Bc/（2πr），对于 为零即地面静止状

态的螺旋桨，取上式中的拉力等式，结合式（11）中
的速度关系 = sin ϕ，整理有：

σCl sec γcos（ϕ+γ）= 4KT sin ϕsin ϕ （17）

f（ϕ）由此定义函数 ：

f（ϕ）= 4KT sin ϕsin ϕ−σCl sec γcos（ϕ+γ）
（18）

f（ϕ）= 0方程 即为用于求解入流角的超越方

程，求解方法与前飞状态求解方法相同，将在文

中第 2.2节中进行讨论。

对于前飞状态，螺旋桨以速度 V∞前飞时拉力

公式如下：

1
4
σV2

e Cl sec γcos（ϕ+γ）= a（1+a）KT V2
∞ =

aKT V∞Ve sin ϕ （19）

根据文中第 1.1节入流系数 a和周向损失系

数 b的定义，可以将式（16）整理如下：

aKT V∞ =
σCl

4
sec γcosec ϕcos（ϕ+γ）Ve

bKPΩr =
σCl

4
sec γcosec ϕsin（ϕ+γ）Ve

（20）

根据式（11）中轴向速度分量的关系和上式中

的拉力等式有：

Ve sin ϕ = V∞+
σCl

4KT
sec γcosec ϕcos（ϕ+γ）Ve

（21）

F（ϕ）= V∞/Ve定义函数 ，有：

F（ϕ）= sin ϕ− σCl

4KT
sec γcosec ϕcos（ϕ+γ）（22）

同样地，将式（11）中周向速度分量的关系代

入式（16）的扭矩公式中可以得到：

Ve cos ϕ = Ωr− σCl

4KP
sec γcosec ϕsin（ϕ+γ）Ve

（23）

G（ϕ）= Ωr/Ve定义函数 ，则有：

G（ϕ）= cos ϕ+
σCl

4KP
sec γcosec ϕsin（ϕ+γ）（24）

Ve = V∞/F（ϕ）= Ωr/G（ϕ）
V∞ ·G（ϕ）= Ωr ·F（ϕ） g（ϕ）

根据速度关系 ，有

，定义函数 ：

g（ϕ）=
[
F（ϕ）·Ωr−G（ϕ）V∞

]
（25）

g（ϕ）= 0求解入流角 ϕ的超越方程 即可。ϕ

的值确定后，其他量可以相应获得：

Ve = V∞/F = Ωr/G

a = sin ϕ
/

F −1
b = 1− cos ϕ

/
G

（26）

Rroot

将桨叶划分为 N个叶素段，桨叶剖面从根切

处开始，则每个叶素的宽度为：

De =（R−Rroot）
/

N （27）

积分获得螺旋桨上的拉力 T和扭矩 Q：
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T =
Rw

rh

dT
dr

dr = ∆R ·
N∑

n=1

(
dT
dr

)
n

Q =
Rw

rh

dQ
dr

dr = ∆R ·
N∑

n=1

(
dQ
dr

)
n （28）

 

2    对转螺旋桨气动建模
 

2.1   前后桨干扰模型

前后两副螺旋桨之间存在干扰，需建立干扰

模型。由于共轴对转螺旋桨的轴流状态与共轴旋

翼类似，参考 Valkov[22] 建立的相互干扰的共轴旋

翼尾迹叠加模型并增加周向诱导速度项，建立共

轴对转螺旋桨的气动模型。该模型描述的入流示

意图如图 4所示。
 
 

Ωr(1−bf)

(Ωr+bfΩr)(1−br)

V∞

V∞+vf+vr′ V∞+vr+vf′

V∞+vr

前桨 后桨

rf rr

图 4    轴流状态尾迹叠加示意图

Fig. 4    Wake superposition in axial flight
 

共轴对转螺旋桨系统中，将桨盘处的入流分

解为轴向速度 V和周向速度 W，其中轴向的当地

入流包含了法向入流速度与诱导速度：

V（rf）= V∞+ vf（rf）+ vr
′（rf）

V（rr）= V∞+ vr（rr）+ vf
′（rr） （29）

vf vr

vr
′ vf

′

其中 、 分别为前桨和后桨自身产生的诱导速

度， 、 分别为前桨受到由后桨干扰产生的诱

导速度和后桨受到由前桨干扰产生的诱导速度。

变量中下标 f和 r分别表示前桨（front）和后桨（rear）。
孤立螺旋桨的尾迹特性可通过考虑螺旋桨尖

涡获得[22-24]。应用 Biot-Savart定律，诱导速度 v沿
着轴向近似发展规律为：

v（z,r）=
(
1+

z
√

R2+ z2

)
v（0）= ε（z,r）v（0）（30）

其中 r为径向位置，z距桨盘平面的距离，桨盘上

方为负，下方为正。

轴向入流方向的流线方程可以通过考虑穿过

螺旋桨流管的质量平衡得到。

对于孤立单螺旋桨，其流管截面半径 rs 随流

rs（z）管截面距桨盘距离 z的变化 可以通过质量

通量的连续性近似为：

rs（z）= rs（0）
√

V∞+ v
V∞+ε（z）v

（31）

rf

rr

对于共轴对转螺旋桨，如果考虑前后桨的相

互干扰，流经前桨径向位置 处的流管半径和流

经后桨径向位置 的流管半径分别可以表示为：

rf（z）=

√
V∞+ vf+ε（−d）vr

V∞+ε（d）vf+ε（z−d）vr
·

rf = γf（z）rf

rr（z）=

√
V∞+ vr+ε（d）vf

V∞+ε（z）vr+ε（z+d）vf
·

rr = γr（z）rr （32）

rf

rr

其中 z为流管至桨盘的垂向距离（ 中为至前桨

的距离， 中为至后桨的距离）。d为前后螺旋桨

的间距。

rf

rr

v′f（rr）

那么，经过前桨桨盘径向位置 处的气流发

展至后桨桨盘上时所处的位置，即受到前桨该处

干扰影响的后桨径向位置 及该处的干扰诱导速

度 为：

rr = rf（d）= rf

√
V∞+ vf+ε（−d）vr

V∞+ε（d）vf+ vr

vf
′（rr）= ε（d）· vf（rf） （33）

rr

rf

v′r（rf）

同样地，对于后桨桨盘径向位置 ， 受到其干

扰影响的前桨径向位置 及该处的干扰诱导速度

为：

rf = rr（−d）= rr

√
V∞+ vr+ε（d）vf

V∞+ε（−d）vr+ vf

vr
′（rf）= ε（−d）· vr（rr） （34）

对于共轴对转桨桨盘处的周向诱导速度，基

于文中第 1.1节孤立螺旋桨周向诱导速度 bΩr的
引入，根据简单动量理论中尾迹以恒速旋转的假

设，可以将周向当地入流表示为：

W（rf）= Ωrf（1−bf）

W（rr）=（Ωrr+bfΩrr）（1−br） （35）

bf br

bfΩ

其中 、 分别为前桨和后桨自身产生的周向诱

导速度与桨叶旋转速度的比值。后受到前桨尾迹

的周向诱导干扰角速度为 ，而且由于前后桨

旋转方向相反，该速度与后桨桨叶旋转产生的相

对气流方向一致，为后桨提供了环量补充，这也

是共轴对转桨系统效率高的主要原因之一。

这样就建立起了共轴对转螺旋桨系统的气动
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干扰模型。对于后桨桨盘位于前桨尾流区外的部

分则直接应用孤立螺旋桨气动模型。

与孤立螺旋桨相比，预测对转螺旋桨的挑战

在于，需要同时对前后桨的性能进行可靠预测。

由于存在前桨滑流对后桨的诱导干扰，并且对转

螺旋桨的工况通常速度更高，失速和压缩性影响

导致本质为二维模型的 BEMT方法对对转螺旋

桨的预测精度比孤立螺旋桨更加不足。 

2.2   气动模型的求解 

2.2.1    孤立螺旋桨求解

ϕf g（ϕf）

取对转桨的前桨作为孤立螺旋桨，入流角为

，那么式（25）的函数 整理为：

g（ϕf）=
(
HT ,f sin ϕf−ET ,f cos ϕf

)−
V∞
Ωr

(
HP,f cos ϕf+EP,f sin ϕf

) （36）

其中

HT ,f = sin（ϕf）+
σCd

4KT
, ET ,f =

σCl

4KT

HP,f = sin（ϕf）+
σCd

4KP
, EP,f =

σCl

4KP （37）

式中的 Cl 和 Cd 均由求解位置桨叶剖面的入流情

况确定。

0 < ϕf < π /2 g（0） g（π /2）
ϕf,left = 0 ϕf,right = π /2

从物理上可以确定 ， 和

的符号相反，所以求解时取 和

作为解的边界。初始条件如下：

ϕf,left = 0, gleft = g（0）
ϕf,right = π /2, gright = g（π /2） （38）

采用改进的试位法[10,25] 进行迭代求解，该方

法无需求导计算简单高效，而且可以保证方程收

敛。那么解的近似值可以通过以下公式求解：

ϕf,new = ϕf,left−
∆ϕ
∆g
·gleft

∆ϕ = ϕf,right−ϕf,left

∆g = gright−gleft （39）

ϕf,new gnew = g（ϕf,new）

gnew < ε

ϕf,new gnew ·gleft < 0

ϕright = ϕf,new gnew ·gright < 0 ϕleft = ϕf,new

通过更新的入流角 计算 ，

如果 （ε为设定的作为收敛标准的正值小

量）那么 就是方程的解。如果 ，则

；如果 ，则 。解

所在的范围得到更新，反复迭代至收敛。 

2.2.2    对转螺旋桨联立求解

V1

将对转螺旋桨的流管简化得到图 5的示意图。

图上标注的速度均为轴向的速度。对于前桨，桨

盘位置处的轴向速度为 ，后桨受前桨干扰的桨

V2

V3

盘范围的轴向速度为 ，不受前桨干扰的桨盘范

围的轴向速度为 。

V1 V（rf）

Vf,∞ = V∞+ vr
′（rf）

对转螺旋桨系统中，考虑后桨对前桨的干扰，

此时图 5的 即为式（29）中的 ，前桨入流

则变为前飞速度与后桨对前桨的轴向干扰速度的

叠加 ，那么式（16）中关于拉力的

等式变为：

B
2

cρV2
e Cl sec γcos（ϕf+γ）=

4πρrKT V1（V1−Vf,∞）
（40）

  

V1V∞ V2 Vs

V3

图 5    共轴对转螺旋桨轴向速度分布

Fig. 5    Axial velocity distribution of a contra rotating propeller
 

Vf,∞ ϕf g（ϕf）

Vf,∞

g（ϕf）= 0

同样地，入流系数定义中的 V∞也需要更换为

。对转桨系统中的前桨入流角 的函数

只需将式（36）中的 V∞均更换为 即可。入流角

依然通过求解超越方程 获得。

ϕr后桨入流角用 表示。根据是否受前桨尾流

干扰将后桨桨盘分为两部分，位于干扰区外的位

置求解同孤立单螺旋桨，但是需要先确定受干扰

区的面积，即要先求解受干扰区。

Vr,∞ =

V∞+ vf
′（rr）

Ωr = Ω（1+bf） ϕr

g（ϕr）= 0

后 桨 受 干 扰 区 内 的 轴 向 来 流 速 度

既包含螺旋桨前飞速度 V∞也包含了

气流经过前桨作用后增加的轴向速度；同时在周

向气流速度中将前桨的干扰合并到转速中考虑，

记为 。干扰区内后桨入流角 的超

越方程 的建立与前桨类似：

g（ϕr）=
(
HT ,f sin ϕr−ET ,r cos ϕr

)−
Vr,∞

Ωrr
(
HP,r cos ϕr+EP,r sin ϕr

) （41）

其中

HT ,r = sin（ϕr）+
σCd

4KT
, ET ,r =

σCl

4KT

HP,r = sin（ϕr）+
σCd

4KP
, EP,r =

σCl

4KP （42）

f（ϕf）= 0 f（ϕr）= 0

对于地面静止状态，只需要通过式（18）建立

前后桨叶的超越方程 和 求解

即可；对于轴流前飞状态，则需求解建立的前后
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g（ϕf）= 0 g（ϕr）= 0桨的超越方程 和 ，超越方程的

求解方法均为文中第 2.2.1节的改进试位法。以

下只给出前飞状态求解流程。考虑到前后桨的相

互干扰，根据文中第 2.1节建立的气动模型求解

相互干扰的前后桨位置的对应关系，对前桨和后

桨受干扰区进行联立求解。求解流程图如图 6所示。

求解的具体过程如下：

rf

ϕr

rf rr

rr ⩽ Rroot

1） 对于前桨 处微元，初次求解时作为孤立

螺旋桨处理，得到其入流角 及速度等其他信息。

假设后桨的初始诱导速度为 0 m/s，由式（33）可以

获得受到当前前桨 处微元干扰的后桨位置 ，如

果 则在根切内部，认为此时前桨计算完成，

后桨根切内不予计算。

rr > Rroot

g（ϕr）= 0

rr Vr,∞ = V∞+

vf
′（rr）

Ωr = Ω（1−bf）

ϕr

2） 如果 ，求解由式（41）建立的后桨叶

受干扰区内的入流角超越方程 ，得到后

桨位置 处的入流。注意入流速度

中包含前飞速度和上一步得到的前桨对后

桨的诱导干扰，转速 中包含了前桨

对后桨的周向诱导干扰。得到入流角 及入流速

rf rf ⩽ Rroot

rf

rr

度信息后，根据式（34）更新对应的前桨微元位置

。如果 则在根切内部，认为此时后桨计

算完成，否则回到步骤 1），重复求解，直至 与对

应的 均收敛。

rf rr

rf = rf+De

rf

3） 当前互相干扰的前桨 处微元与后桨 处

微元已经求解完毕，更新下一个前桨计算位置，

。回到步骤 1），循环求解下一个前桨微

元 及其对应的后桨位置。

4） 前桨求解完毕，后桨受干扰区也求解完毕。

求解后桨不受干扰的区域，求解同孤立螺旋桨。

5） 积分求解前后桨上的力和扭矩，计算效率

等信息。本文中计算的性能均转换为无量纲系数，

无量纲化公式如下。

CT =
T

ρπR2（ΩR）2

CP =
P

ρπR2（ΩR）3

η =
CT ·V∞
CPΩ （43）

 

 

否是

后桨干扰v′r(rf)(初始为0)
解超越方程g(ϕf)=0

解得入流角ϕf

当前微元诱导速度vf

由前后桨气动干扰模型，
得到后桨受干扰位置rr、

干扰速度v′f(rr)

计算下一个微元

当前前桨微元
径向位置rf

前桨对后桨的干扰

后桨微元
径向位置rr

初始前桨干扰v′f(rr)
解超越方程g(ϕr)=0

前
后
桨
气
动
干
扰
模
型

后桨对前桨的干扰 解得入流角ϕr

当前微元诱导速度vr

由前后桨气动干扰模型，
得到前桨受干扰位置rf,new、

干扰速度v′r(rf,new)

前桨微元计算
微元宽度为ΔDe

更新当前rf

螺旋桨相互干扰部分
求解完毕：整个前桨，

rr内部的后桨桨盘

rr以外的后桨桨盘按孤立
螺旋桨求解

完整螺旋桨求解完成
由入流角与气动力关系

得到螺旋桨性能

rf=rf+ΔDe

rf=rf,new

判断收敛：
|rf−rf,new|<ε？

rr=rf√ V∞+vf+ε(−d)vr

V∞+ε(d)vf+vr

vf′(rr)=ε(d)·vf(rf)

rf=rf√ V∞+vr+ε(d)vf

V∞+ε(−d)vr+vf

vr′(rf)=ε(−d)·vr(rr)

图 6    共轴对转螺旋桨求解流程图

Fig. 6    Calculation flow chart of a contra rotating propeller
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3    螺旋桨气动性能评估建模
 

3.1   二维翼型气动数据

气动模型中桨叶剖面二维翼型的气动力数据

通过 CFD方法计算得到，且雷诺数等状态参数设

置根据螺旋桨剖面状态计算。采用 CLORNS[26]

软件，选用基于 S-A湍流模型、Roe-MUSCL格式。

求解时，每个径向位置剖面的气动数据是来流速

度、迎角和径向位置的函数，由输入数据插值获取。

采用 NACA 16-009翼型的试验数据对二维

翼型 CFD方法进行验证。图 7中给出了计算值

与试验值的对比，其中图 7（a）为 0.45马赫数、雷

诺数为 1.35×106 状态下的气动力极曲线[27]；图 7（b）
为马赫数Ma=0.686，迎角 α=2°的压强系数分布[28]。

两个算例速度与雷诺数状态均与下文计算的螺旋

桨剖面翼型状态相当。可见，本文采用的 CFD方

法对翼型的气动性能的评估与试验结果吻合较好，

能够为对转螺旋桨提供可靠的气动模型输入。
  

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
1.2

0.8

0.4

0

−0.4

−0.8

−1.2

Ma=0.686, α=2°
试验值
计算值

C
P

x/c

(b) 压强系数分布

0.035
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0.025

0.020

0.015

0.010

0.005

0

C
d

−0.2 −0.1 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7
Cl

(a) 极曲线

Ma=0.45
试验值
计算值

图 7    NACA 16-009翼型气动力计算结果与试验对比

Fig. 7    Comparison of calculated and measured aerodynamic

characteristics of NACA 16-009 airfoil
  

3.2   孤立单螺旋桨

使用 NASA的三桨叶高速螺旋桨进行方法验

证[29]，状态为给定转速和总距，测量不同风速下螺

旋桨的气动性能。该孤立螺旋桨的桨叶为矩形桨

叶，直径为 2.971 8 m（9.75 ft），配置 NACA 16系列

对称翼型，翼型厚度从桨根到桨尖减小。

使用本文建立的气动模型及求解方法评估该

孤立螺旋桨在转速为 1 600 r/min下的气动性能。

该螺旋桨的拉力系数、功率系数及效率与试验值

的对比分别如图 8～图 10所示。图中同时给出

了文献 [9]的计算结果。可见，当前高速状态下，

本文计算评估的螺旋桨性能与试验值一致性较好，

证明本文建立的方法评估孤立螺旋桨气动性能具

有可靠性。与文献 [9]建立的方法相比，本文方

法对螺旋桨效率的评估更准确。

同一总距下，拉力随前飞速度增加几乎是线

性减小。随着速度增加，总功率消耗中以型阻功

率为主。随着总距和前飞速度增加，即图中右上

区域，桨叶一开始处于失速状态，虽然桨叶产生

 

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

0.02

0.04

0.06

0.08

0.10

0.12

总距增加C
T 
/σ

V∞/(ΩR)

试验测量值 计算值 文献[9]计算值

图 8    螺旋桨拉力随前飞速度变化曲线

Fig. 8    Thrust coefficient of the propeller as a function of

forward speed ratio

 

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9

0.02

0.04

0.06

0.08

0.10

总距增加

试验测量值 计算值 文献[9]计算值

C
Q
/σ

V∞/(ΩR)

图 9    螺旋桨功率系数随前飞速度变化曲线

Fig. 9    Power coefficient of the propeller as a function of

forward speed ratio
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部分拉力但是消耗更高的功率。受剖面翼型气动

性能输入的限制，气动模型对该部分的预测精度

稍差。原因主要是该区域对应状态下，桨叶尖部

剖面处于大迎角、强压缩的三维非线性状态，目

前的气动输入难以准确评估失速时的气动性能。 

3.3   共轴旋翼/对转螺旋桨 

3.3.1    共轴旋翼悬停状态

由于缺乏对转螺旋桨的地面静止状态试验数

据，使用 Harrington共轴旋翼 1（HC1）的悬停试验

数据[30] 验证本文建立方法对地面静止状态的预测。

HC1每副旋翼有两片线性尖削桨叶，配置 NACA
对称翼型，翼型厚度从根部到尖部减小，无扭转，

半径 R为 3.81 m，两副旋翼间距为 0.187R。试验

状态为偏航力矩配平状态。图 11给出了偏航力

矩已配平的悬停状态下 HC1旋翼 CT-CQ 变化曲

线的计算值与试验测量值对比，可以看出本文建

立的气动模型评估结果与试验一致性良好。
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图 11    HC1悬停状态气动性能计算值与试验值对比

Fig. 11    Comparison of calculated results with measurements of

HC1 in hover 

3.3.2    对转螺旋桨前飞状态

使用高亚声速前飞、大桨叶角下测量的

NACA 3-（3）（05）-05八桨叶共轴对转螺旋桨的试

验数据[31] 验证本文建立的对转螺旋桨性能预测

方法。该螺旋桨半径 R为 0.455 m，转轴半径为

0.36R。前后两副螺旋桨间距为 1/3R，两副螺旋桨

的桨叶扭转略有不同，螺旋桨具体几何特征如

图 12所示。c表示桨叶剖面翼型弦长， t表示桨

叶剖面最大厚度，D为螺旋桨半径。试验状态为

固定风速下，给定总距后调整转速测量不同前进

比下的性能。

Jf

βf βr

图 13给出了不同前飞速度下，该共轴对转螺

旋桨的拉力和功率随前桨前进比 变化曲线的对

比，图 14给出了相应状态的推进效率。 、 分

别表示前桨和后桨的桨叶角。拉力系数和功率系

数均转换为公制单位下的无量纲系数。螺旋桨前

进比，又称进距比，定义如下：

J =
V∞
nD

（44）

其中 V∞为螺旋桨前飞速度，单位为 m/s，n为螺旋

桨转速，单位为 r/s。固定前飞速度下，前进比越

大即转速越低。

固定前飞速度时，同一总距下对转螺旋桨的

拉力随前进比增加而减小；总距越大产生的拉力

越大。整体来看，本文建立的共轴对转螺旋桨气

动模型对算例中同一总距下大前进比状态（即，前

飞速度固定，转速较小）的性能评估与试验一致

性更好。由于剖面载荷的预测对当地迎角十分敏

感，而且大总距、小前进比时螺旋桨处于失速状

态（图 13左上区域），当前气动模型无法对该部分

 

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0
η

总距
增加

试验测量值 计算值 文献[9]计算值

V∞/(ΩR)

图 10    螺旋桨推进效率随前飞速度变化曲线

Fig. 10    Propulsive efficiency of the propeller as a function of

forward speed ratio
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图 12    NACA 3-（3）（05）-05对转螺旋桨外形曲线

Fig. 12    Blade-form curves for NACA 3-（3）（05）-05 
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进行可靠预测。同时，对马赫数为 0.53风速下的

预测精度略高于对马赫数为 0.35风速下的预测。

图 14效率的预测结果与试验一致性良好，整体略

低于低于测量值。

图 15给出了来流马赫数为 0.53、前桨总距

75°、后桨总距 73°时前后桨叶各自的功率系数随

前进比变化曲线。可以看出，后桨功率消耗一开

始大于前桨功率消耗，随前进比增加前桨的功率

消耗份额逐渐增加并超过后桨。螺旋桨的推进效

率在两者功率消耗相当的交叉点附近最高，这与

试验结果一致[31]。
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图 15    给定状态下前后桨功率系数随前进比变化曲线

Fig. 15    Variations of the front and rear propellers with advance

ratio under fixed conditions
  

4    结　论

本文基于动量—叶素理论，在孤立螺旋桨建

模的基础上，通过前桨和后桨尾迹叠加建立起轴

流状态共轴对转螺旋桨的气动预测模型。使用该

模型分别评估了孤立螺旋桨与共轴对转螺旋桨的

气动性能并与试验结果进行对比，得到以下
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图 13    对转螺旋拉力系数和功率系数随前进比变化

Fig. 13    Thrust and power coefficients of the contra-rotating

propeller as a function of advance ratio

 

βf=65°

βr=63.3°

试验测量值 计算值

试验测量值 计算值

βf=75°

βr=73°

R

η

前桨前进比Jf (Ma=0.35)

βf=60°

βr=58.5°

βf=70°

βr=68.2°

(a) 状态

4 6 8 10 12 14 16 18
0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

1.2

η

0.75R

前桨前进比Jf (Ma=0.53)

βf=70°

βr=78.2°

βf=75°

βr=73°

βf=80°

βr=77.8°

βf=65°

βr=63.3°

(b) 状态2

图 14    对转螺旋效率随前进比变化

Fig. 14    Propulsive efficiencies of the contra-rotating propeller

as a function of advance ratio
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结论：

1）  气动模型考虑大入流角情况采用更贴合

实际的大角度假设求解气动力，结合由 CFD计算

得到的翼型剖面性能输入，最终计算结果与试验

测量的一致性良好，而且对于推进效率的评估较

为准确。

2）  气动模型中计入了前后桨之间的轴向相

互气动干扰和前桨对后桨的周向气动干扰，体现

了共轴对转螺旋桨系统中环量恢复带来效率优势

的特征。受制于模型的二维特征，模型欠缺对失

速状态等的非线性区的预测能力，但整体上对共

轴对转螺旋桨的气动性能预测具备可靠性。

3） 建立气动模型的计算效率高，主要计算代

价为二维剖面翼型的气动性能计算，因此适用于

螺旋桨性能的快速评估，特别是对于桨叶片数较

多的共轴对转螺旋桨的性能评估能够大大降低时

间成本。
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