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一型逆时针主旋翼的双发直升机进气流场数值
仿真分析
杨    柳，刘    雨

（中国航空工业集团有限公司 中国飞行试验研究院，西安 710089）

摘　　　  要：    通过数值仿真方法模拟了一型逆时针主旋翼的双发直升机在稳定前飞、侧飞、悬停状态下的

流场，获取了不同飞行状态下的进气总压损失和进气温升。结果显示：稳定前飞时发动机进气面平均总压损

失随飞行速度增大而增大，最大约为 1.61%；侧飞时下游发动机进气道外侧区域存在较大的进气总压损失，且

下游发动机进气存在较大温升；同速度下右侧飞时下游发动机进气温升幅度更高，对发动机工作性能影响更

大；悬停状态下发动机进气面平均总压损失最大约为 1.14%。通过与该型直升机飞行数据对比，验证了数值

仿真结果的有效性。研究结果可以为国内同类型直升机试飞科目规划和发动机安装损失评估提供参考。
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Numerical simulation analysis of inlet flow field of anti-clockwise main ro-
tor helicopter with twin engine

YANG Liu， LIU Yu

（Chinese Flight Test Establishment，
Aviation Industry Corporation of China，Limited，Xi’an 710089，China）

Abstract:   The  flow  field  of  an  anti-clockwise  main  rotor  helicopter  with  two  engines  in  steady
forward flight, side flight and hovering was simulated by numerical simulation method, and the total inlet
pressure loss and inlet temperature rise under different flight states were obtained. The results showed that
the average total pressure loss of the engine intake surface increased with the increase of steady forward
flight speed, and the maximum was about 1.61%. During side flight, there was a large total pressure loss in
the outer  area  of  the  downstream engine inlet  and a  large air  temperature  rise  in  the  downstream engine
inlet.  At the same speed, the inlet temperature rise of the downstream engine was higher when flying on
the  right  wind,  which  had  greater  influence  on  the  engine  performance.  The  maximum  average  total
pressure  loss  of  the  engine  inlet  surface  was  about  1.14% under  the  hovering  state.  Compared  with  the
flight data of this helicopter, the effectiveness of the numerical simulation results was verified. The result
can provide a reference for domestic flight test subject planning and engine installation loss evaluation of
the same type of helicopter.

Keywords:   helicopter；steady forward flight；sideward flight；hovering；inlet total pressure loss

直升机以其机动灵活的特点在各领域得到了

广泛应用，相比固定翼飞机，直升机旋翼流场更

加复杂，旋翼旋转产生强烈的桨尖涡、尾迹流动

和下洗流，与发动机进气道及机身周围的流场相
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互干扰，导致发动机排气再吸入，造成发动机工

作不稳定[1]，此外，涡轴发动机受安装位置、排气

损失、进发匹配、装配工艺等因素影响，其输出功

率与发动机台架功率存在偏差，该部分功率损失

即为发动机的安装损失[2]。涡轴发动机作为直升

机的动力装置，在国军标和试航标准中对其抗畸

变能力和装机性能都提出了考核要求，为了评估

涡轴发动机安装损失，需要获得直升机在不同飞

行速度、姿态下的发动机进口压力、温度，进而获

取进气总压损失、进气温升等参数，但由于技术

和工程原因，飞行试验时在发动机进口加装进气

流场测量装置的危险性和费用均较高，目前在役

的发动机都仅在进口加装了一支铂电阻，无法获

取整个平面的进气压力、温度。

多年来，国内外在旋翼流场仿真方面取得了

很大进展。江雄等学者基于运动嵌套网格技术模

拟计算了旋翼/机身、旋翼 /地面干扰流场 [3-5]、地

面效应、悬停和前飞流场[6-7]。Rajagopalan等最早

提出以动量源项代替旋翼对流场的作用，进行了

从孤立旋翼到全机干扰流场的模拟[8-10]，随后，众

多学者先后采用动量源法对旋翼/地面流场、前飞、悬

停、侧飞状态下的流场特性等进行了数值仿真[11-13]。

徐威阳则采用多参考系方法（MRF, moving refer-
ence frame）研究了发动机安装位置、单发失效等

因素对直升机性能的影响[14]。

本文对一种逆时针主旋翼的双发直升机典型

飞行状态下的进气压力、温度流场进行了仿真，

获取发动机进口总压恢复系数、进气温升等参数，

为国内同类型直升机飞行科目规划和发动机安装

损失评估提供参考。 

1    仿真模型

某型双发直升机配装的发动机采用前输出涡

轮轴结构，进气道内部流场型面复杂，根据文献

[15]和进气道试验数据结果显示平均总压恢复系

数不低于 0.99，故本文采用的数值仿真模型对进

气道内部高度弯曲复杂的进气型面进行了简化，

并取消了动力输出轴鼓包，对数值仿真获取的进

气总压影响可以忽略不计。此外，简化了直升机

的桨毂、平尾、起落架等对流场影响较小的复杂

部件。将直升机数值仿真模型分为机身、主旋翼、

尾旋翼三部分，主旋翼安装角为 4°，主旋翼转速

为 258  r/min，俯视逆时针旋转 ，尾旋翼转速为

1 190 r/min，如图 1所示。

 

(a) 主视图

(b) 左视图

(c) 俯视图

图 1    数值仿真模型

Fig. 1    Numerical simulation model
  

2    仿真方法及边界条件
 

2.1   仿真方法选择

在直升机/发动机一体化流场数值仿真计算

中，由于旋翼旋转会产生强烈的下洗气流、卷起

桨尖涡、产生尾迹流动，对机身和发动机等部件

造成严重干扰，同时由于旋翼相对于机身其他部

分存在相对运动，给旋翼流场的数值计算带来

困难。

目前关于直升机旋翼干扰流场的 CFD（com-

putational fluid dynamics）模拟方法主要集中在嵌

套网格方法、动量源方法和多参考系模型法。其

中嵌套网格法将整个流场计算域划分为背景网格

和旋翼计算域前景网格两部分，在数值计算过程

中进行背景网格区域和前景网格区域的数据插值，

从而实现大幅度相对运动的流场计算，该方法需

要大量的计算资源。动量源法利用叶素理论，将

旋翼等效为一个作用盘，把旋翼对气流的作用等

效为时间平均的能量源项添加到控制方程中，这

样旋翼对气流的作用通过气流动量的变化来表征，

该方法需要的计算资源较少，但计算精度有限。

多参考系模型法在进行网格划分时，将流场分为

运动区域和静止区域，两个区域的相交面为网格
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交界面，给旋翼部分计算域指定旋转速度，而旋

翼计算域网格在计算过程中不会发生运动，该种

近似方法在直升机进气流场中可以提供可信的计

算结果，且需要的计算资源较少，因此本文选用

多参考系模型法计算直升机旋翼流场[16-17]。 

2.2   网格划分

多参考系模型法采用动态拼接网格（面搭接

网格），原理见图 2，其特点是将分区对接网格中

的点与点对接的限制取消，采用块分界上的网格

面直接相连，交互信息。由于切断各块网格之间

的连接线，因此对于局部进行加密的网格点就不

会传递到其他网格块中。各块之间独立生成网格，

降低了网格生成难度，且网格点的分布更加灵活，

更节省网格单元。
 
 

交界面

区域2区域1

1 2

图 2    拼接网格原理图

Fig. 2    Schematic diagram of splicing mesh
 

对于本文中的直升机/发动机一体化流场数

值仿真计算，将主旋翼和尾旋翼单独划分非结构

网格，再与机身部分计算域网格合并，在交界面

处采用 Fluent中的 interface面处理参数传递。远

场计算域长为 95.6 m，宽为 42.8 m，尾旋翼计算域

网格为 80万，主旋翼计算域网格为 250万，机身

计算域网格为 500万，网格总数量为 830万，见图 3。 

2.3   仿真方法校验

为验证多参考系模型法求解旋翼流场的准确

性，本文采用文献 [18]中试验所用的配置NACA0012

翼型的旋翼进行了一个孤立旋翼的流场模拟计算，

主要参数如表 1所示。

取径向 r/R分别为 0.56和 0.75的截面，对比

不同弦向长度 x/c的翼型截面上下翼面压差试验

值与仿真值，结果如图 4所示，可以看到模拟值与

试验值吻合较好，表明多参考系模型法可以用于

模拟旋翼流场。

 
 

表 1    旋翼模型主要参数

Table 1    Main parameters of rotor model

参数 数值 参数 数值

桨叶片数 2 旋翼半径/m 2.32

弦长/m 0.35 展弦比 5.25

旋翼转速/（rad/s） 52.72 俯仰角/（°） 8.9
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图 4    翼面压差对比图

Fig. 4    Comparison diagram of pressure difference on airfoil
  

2.4   边界条件及状态

根据经验和文献研究，飞行高度对飞机进气

总压损失影响可以忽略，因此选择 Hp=1 000 m时

不同速度稳定直线前飞、左侧飞、右侧飞、有/无
地效悬停作为典型机动姿态下直升机/发动机流

场计算的发动机工作参数输入，数值仿真状态点

及边界条件见表 2。其中，发动机不同状态下进

 

主视图

左视图

(c) 俯视图

图 3    网格

Fig. 3    Mesh

 

(a) 主视图

(b) 左视图

俯视图
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气流量、排气流量、温度是利用发动机稳态模型

计算得出。

图 5是数值仿真的边界条件设置，其中地面

为壁面边界条件，其余远场面均设置为压力远场

边界，用来模拟自由来流；进气道入口设置为压

力出口边界，采用发动机进气流量作为目标流量；

喷管出口设置为流量入口边界，给定排气流量和

排气总温。
 
 

42.8 m
95.6 m

18
 m进气道入口

边界条件: 压力出口

喷管出口
边界条件: 流量入口

计算域边界
边界条件: 压力远场或壁面

图 5    数值仿真边界条件类型

Fig. 5    Boundary condition types of numerical simulation
  

3    仿真结果及分析

计算发动机进口截面的进气总压损失系数

∆p和进气温升系数∆t，对比分析不同飞行速度、

不同飞行姿态对发动机进气的影响。其中：

∆p =
(
1− p∗1×0.99

p∗0

)
×100%

∆t =
(

t∗1− t∗0
t∗0

)
×100%

t∗0 p∗0
t∗1 p∗1

式中 、 是远前方来流总温和总压，0.99为前输

出轴式进气道总压恢复系数试验值[15]， 、 是进

气道入口气流总温和总压。 

3.1   稳定前飞流场分析

图 6为直升机以不同速度前飞时发动机入口

总压损失分布图，图 7为不同前飞速度时发动机

入口总压损失系数统计，可以看到随着直升机飞

行速度的增大，进气总压损失整体呈增大趋势，

最大为 1.61%。图 8为 Vi =260 km/h前飞状态进

气流线分布图，可以看到稳定平飞时旋翼下洗流

对左右发的进气影响有所差异，使得左右发进气

总压损失不同。
  

左发 右发

总压损失/%

0 0.22 0.44 0.67 0.89 1.11

(a) Vi=140 km/h

左发 右发

(b) Vi=160 km/h

左发 右发

(c) Vi=180 km/h

左发 右发

(d) Vi=200 km/h

左发 右发

(e) Vi=220 km/h

左发 右发

(f) Vi=260 km/h

1.33 1.56 1.78 2.00

图 6    不同速度稳定前飞时进气道总压损失分布（顺航向）

Fig. 6    Distribution of inlet total pressure loss during

steady forward flight at different speeds

（along course）

 

表 2    数值仿真状态点及边界条件

Table 2    State points and boundary condition of

numerical simulation

序号 姿态 Vi/
（km/h） Qinlet Qnozzle tnozzle

1

稳定前飞

140 0.65 0.65 t1
2 160 0.67 0.67 t2

3 180 0.70 0.70 t3

4 200 0.72 0.72 t4

5 220 0.79 0.79 t5

6 260 0.90 0.90 t6

7 左侧飞 80 0.65 0.65 t1

8 右侧飞 80 0.65 0.65 t1

9 无地效悬停 0 0.90 0.90 t6

10 有地效悬停 0 0.90 0.90 t6

注：Vi 为指示空速，Qinlet 为无量纲进气道流量，Qnozzle 为无量

　  纲喷管出口流量，tnozzle 为喷管出口总温。
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右发
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图 7    前飞状态下双发进气损失统计

Fig. 7    Statistic of engine intake loss in forward flight
 

 
 

总压
0.980
0.977
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0.970
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0.950

总温
1.00
0.92
0.84
0.77
0.69
0.61
0.53
0.46
0.38
0.30

总压
0.980
0.977
0.973
0.970
0.967
0.963
0.960
0.957
0.953
0.950

(a) 进气流线及总压变化

(b) 过桨盘流线及总温变化

(c) 直升机进气道流线主视图

图 8    Vi =260 km/h前飞状态进排气流线分布

Fig. 8    Inlet and exhaust streamline distribution in forward flight

when Vi =260 km/h
  

3.2   悬停流场分析

表 3为直升机无地效和有地效悬停状态下双

发进气损失与温升统计，图 9为悬停时发动机入

口总压损失分布，可以看到直升机左、右两侧进

气总压损失相差不大，最大约为 1.14%，并且两种

悬停状态下直升机进气气流穿过主旋翼桨盘时总

压均有所升高，说明在悬停状态下直升机主旋翼

对进气气流做功，略微增大了进气总压。图 10为

直升机悬停状态流线，可以看到无/有地效悬停时

发动机高温排气均在旋翼下洗流的作用下流向机

身下方，未出现高温气体进入进气道的现象。同

时从图 10（e）可以看到有地效悬停时旋翼下洗流

在机身下方形成了涡团，这也是有地效悬停时需

用功率较低的原因。
 
 

表 3    悬停状态下发动机进气损失与温升统计

Table 3    Statistic of engine intake loss and temperature rise

in hovering

工况
∆p/% ∆t/%

左发 右发 左发 右发

无地效悬停 1.14 1.11 0.33 0.16

有地效悬停 1.06 1.10 0.09 0.15

 
 

左发 右发

总压损失/%

0 0.22 0.44 0.67 0.89 1.11

(a) 无地效悬停

左发 右发

(b) 有地效悬停

1.33 1.56 1.78 2.00

图 9    悬停时进气道总压损失分布（顺航向）

Fig. 9    Distribution of inlet total pressure loss during hover

（along course）
  

3.3   侧飞流场分析

表 4是侧飞状态下直升机双发进气面平均总

压损失系数和面平均温升，可以看到左侧飞时右
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有地效悬停时进气流线及总压变化
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发进气存在较大总压损失，同时右发进气有一定

温升，而右侧飞时左发进气存在较大总压损失，

与此同时左发进气存在大幅温升。

图 11是侧飞时直升机进气总压损失分布，可

以看到当直升机左侧飞时右发进气面平均总压损

失高于左侧，同时左发外侧壁面附近有局部高总

压损失区域；右侧飞时左发进气面平均总压损失

高于右侧，但是右发外侧壁面附近有局部高总压

损失区域。

结合图 12侧飞时流线可以看到，在旋翼作用

下，左侧飞时右发动机入口附近存在旋涡状气流，

导致右发进气总压损失较大；右侧飞时左发动机

入口附近气流呈现偏折，未出现旋涡状气流，但

左发部分进气是从进气道后侧吸入，该部分气流

与旋翼诱导速度相反，加之进入发动机时存在弯

折分离，导致左发进气总压损失较大。此外，侧

飞时上游发动机进气存在接近 90°的侧滑角，因

 

总压

无地效悬停时进气流线及总压变化

(b) 无地效悬停时进、排气流线及总温变化

(c) 有地效悬停时进气流线及总压变化

(d) 有地效悬停时进、排气流线及总温变化

(e) 有地效悬停时机身中部平面流线
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图 10    悬停状态下进排气流线分布

Fig. 10    Inlet and exhaust streamline distribution in hovering

 

表 4    侧飞状态下双发进气损失与温升统计

Table 4    Statistic of engine intake loss and temperature rise

in sideward flight

工况
∆p/% ∆t/%

左发 右发 左发 右发

左侧飞 0.96 1.38 0.003 2.22

右侧飞 1.51 1.16 16.84 0.014

 

左发 右发

总压损失/%

0 0.39 0.78 1.17 1.56 1.94

(a) 左侧飞

左发 右发

(b) 右侧飞

2.33 2.72 3.11 3.50

图 11    侧飞时进气道总压损失分布（顺航向, Vi =80 km/h）

Fig. 11    Distribution of inlet total pressure loss during sideward

flight （along course, Vi =80 km/h）
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此在进气道外侧存在大的气流分离区，导致外侧

壁面附近进气总压损失较大。

图 13为侧飞时直升机温升分布，可以看到左

侧飞时直升机右侧进气道存在小幅温升，右侧飞

时直升机左侧进气道存在大幅温升。结合图 12

的侧飞时直升机进、排气流线及总温变化可以看

到，侧飞时进气温升主要来源于发动机高温尾气，

在尾旋翼、主旋翼和迎面冲刷气流的共同作用下，

发动机尾气偏向一侧，同时被旋翼下洗流裹挟进

入进气道。图 12（b）显示左侧飞时右发主要吸入

上游来的迎面气流，受高温尾气干扰较低。图 12（d）、
图 12（e）显示右侧飞时左发动机吸入部分从进气

道后侧而来的气流，该部分气流受左发动机高温

尾气影响较大，造成大幅的进气温升，因而该型

直升机在右侧飞时左发动机进气条件更为恶劣。
  

左发 右发

总温升高/%

0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5

(a) 左侧飞

左发 右发

(b) 右侧飞
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总温升高/%
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图 13    侧飞时进气道温升分布（顺航向，Vi =80 km/h）

Fig. 13    Distribution of temperature rise during sideward flight

（along course，Vi =80 km/h）
  

4    飞行数据验证

该型直升机在开展飞行试验时，进行了近地

面机动飞行，包含前飞、左侧飞、右侧飞和后飞科

目。其装配的涡轴发动机通过安装在蜗壳上的温

度传感器感受由涡流机匣上的一根引气管引入的

发动机进口空气。因此该温度不能代表发动机进

气截面的平均温度，但可以用来定性地对仿真结

果进行验证。

图 14为近地机动时发动机进气温度变化，其

中 Vg 为地速；β为航迹角和偏航角的插值，可表

征直升机的飞行状态，0°、−90°、90°和−180°分别

为前飞、左侧飞、右侧飞和后飞；Ngl、Ngr 分别为

左、右发燃气涡轮转速； t0 为直升机大气机测量

的气流总温； t1l 和 t1r 分别为左、右发进气温度；

∆t1l 和∆t1r 分别为左、右发进气温升。图中阶段①、

②、③、④分别对应左侧飞、右侧飞、前飞和后飞。

可以看到和左侧飞相比，右侧飞时左发进气温度
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图 12    侧飞状态下进排气流线分布（Vi =80 km/h）

Fig. 12    Inlet and exhaust streamline distribution in sideward

flight （Vi =80 km/h）
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相较右发存在大幅升高，可以定性地验证计算结

果的有效性。
 

5    结　论

本文对一型逆时针主旋翼的双发直升机不同

速度前飞、侧飞、悬停流场开展了数值仿真，并通

过与飞行数据的对比验证了数值仿真方法的有效

性。所得如下结论可以为后续直升机发动机试飞

科目规划和进气流场测量提供建议：

1） 前平飞时，发动机进气面平均总压损失随

飞行速度增大而增大，最大约为 1.61%。

2）  前平飞时，在迎面高速气流吹袭下，发动

机高温尾气不会在旋翼下洗流作用下进入发动机。

3） 在悬停状态下，发动机进气面平均总压损

失最大约为 1.14%。

4） 侧飞时，下游发动机进气道外侧区域存在

较大的进气总压损失，且下游发动机进气存在较

大温升，同速度下右侧飞时下游发动机进气温升

幅度更高，对发动机工作性能影响更大。

5） 同类型旋翼、进排气系统布局的直升机大

速度右侧飞时存在发动机不稳定工作风险，飞行

中应重点关注。

6）  对于此种主旋翼俯视逆时针旋转的直升

机，进/发相容性考核和装机性能试飞时测量耙应

安装在左侧进气道内。
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