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沉浮运动对翼型非定常气动力的影响

彭裕1, 虞志浩1∗, 江期凰2, 刘勇1

(1. 南京航空航天大学直升机动力学全国重点实验室, 南京 210016; 2. 中国直升机设计研究所, 景德镇 333001)

摘　 要　 采用计算流体力学的方法,建立了针对翼型动态失速数值模拟的数值计算模型,分析沉浮运动对翼型非定常气动力

的影响。 通过与 NACA0012 翼型的俯仰运动风洞实验数据进行比较,模型在轻度失速和深度失速状态下的模拟结果与试验

值吻合较好,验证了所提数值计算模型的准确性和可行性。 将 NACA23012 翼型的沉浮运动等效为俯仰运动,两种运动方式计

算得到的翼型升力特性很接近,但力矩特性差异明显,随着沉浮幅值和来流马赫数的增大,力矩特性差异进一步扩大。 增加

沉浮幅值,俯仰和沉浮运动气动力矩的阻尼作用明显增强,增大来流马赫数,力矩阻尼作用减小,并在马赫数为 0. 85 时出现力

矩发散现象。
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Impact of Plunging Motion on Airfoil Unsteady Aerodynamic Force
PENG Yu1, YU Zhi-hao1∗, JIANG Qi-huang2, LIU Yong1

(1. National Key Laboratory of Helicopter Dynamics, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China;
2. China Helicopter Research and Development Institute, Jingdezhen 333001, China)

[Abstract]　 A numerical calculation model for airfoil dynamic stall numerical simulation was established by computational fluid dy-
namics method, and the influence of plunging motion on airfoil unsteady aerodynamic force was analyzed. The simulation results were
compared to the pitching motion wind tunnel experimental data of NACA0012 airfoil, and the results of the model under mild stall and
deep stall conditions were in good agreement with the experimental values, which verified the accuracy and feasibility of the numerical
calculation model. The plunging motion of NACA23012 airfoil was equivalent to the pitching motion, the lift characteristics of airfoil
under the two motion modes are very close, but the moment characteristics are obviously different. With the increase of amplitude of
plunging motion and inflow Mach number, the difference of moment characteristics is further expanded. With the increase of amplitude
of plunging motion, the damping effect of aerodynamic moment of pitching and plunging motions is obviously enhanced, with the in-
crease of inflow Mach number, the damping effect is reduced, and the moment divergence occurs when the Mach number is 0. 85.
[Keywords]　 unsteady aerodynamic force; airfoil; dynamic stall; plunging motion; computational fluid dynamics

　 　 直升机旋翼桨叶存在挥舞运动、变距运动和摆

振运动,因其独特的工作方式,直升机旋翼始终处

在非常复杂的流场当中,承受交变气动载荷作用,
后行侧桨叶存在失速和反流区。 翼型在经历动态

失速过程中产生的非定常气动力将使翼型产生较

大振动。 研究桨叶上的动态失速特性对提高直升

机旋翼气动效率和旋翼气动弹性分析都非常

有利[1]。
针对翼型的动态失速问题,早期研究了俯仰和

沉浮的弹性振动对翼型失速迎角附近的气动力影

响,发现相比于定常条件下的翼型,考虑弹性变形

情况下翼型的失速将提前,为定常计算得到的失速

迎角要高于试飞试验结果的现象提供了一个思

路[2]。 随着计算流体动力学(computational fluid dy-
namics,CFD)数值模拟技术的发展,科研人员研究

了翼型气动参数对动态失速特性的影响[3-4],翼型

表面分离涡的分离和气流重新附着会随着俯仰振

幅的增大逐渐推迟,导致气动力迟滞现象明显增



投稿网址:www. stae. com. cn

强。 与此同时,抬头力矩峰值随俯仰振幅增大向前

移动,低头力矩向后移动,并伴随峰值突增现象。
为了提高动态失速计算精度,近几年提出了一种基

于转捩点位置的动态失速模型,通过使用梯度下降

法优化转捩点位置来计算非定常气动力,在小迎角

状态下的计算结果更加准确[5]。 由于直升机工作

环境始终伴随着俯仰运动和沉浮运动,翼型的非定

常气动特性不仅与翼型迎角变化有关,也受到沉浮

运动的影响,直升机旋翼桨叶的气动弹性分析中,采
用俯仰运动等效代替沉浮运动会造成一定的误差。
史志伟[6]研究了翼型运动方式对非定常气动特性的

影响,俯仰实验表明随着俯仰频率和幅值增大,升力

系数迟滞回线增大,来流风速会影响沉浮运动翼型的

表面压力分布。 通过对强迫沉浮运动和俯仰运动的

翼型流场进行分析,发现相比自然振动,沉浮和俯仰

运动都会导致升力系数发生明显变化,且沉浮频率和

俯仰振幅都会对气流分离产生影响[7]。 早期的沉浮

实验发现,随着沉浮运动频率的增大,最大升力系数

和失速迎角有减小的趋势[8]。 最近的风洞实验结果

表明,对于沉浮振荡翼型,频率越大,翼型上浮和下沉

时对应的升力系数差值越大[9]。
现运用 CFD 计算方法,采用重叠网格对翼型进

行 CFD 建模,通过对 NACA0012 翼型进行数值模拟

来验证气动模型的准确性。 并将 NACA23012 翼型

的沉浮运动转换为俯仰运动,分别计算两种运动方

式下的升力、力矩特性,对比两者差异。 在此基础

上,进一步研究沉浮幅值和来流马赫数对俯仰和沉

浮运动的影响。

1　 模型及理论方法

1. 1　 气动模型

翼型的非定常气动力模拟计算采用 Fluent 仿真

软件,首先要对翼型进行 CFD 建模,以 NACA0012
翼型为例,翼型形状以及具体尺寸如图 1 所示。

翼型绕 1 / 4 弦线处的变距中心进行俯仰运动,
俯仰运动过程通过用户自定义函数 ( user-defined
functions,UDF)来控制,翼型迎角变化规律表达式为

α 为翼型迎角; c 为翼型弦长

图 1　 NACA0012 翼型俯仰运动示意图

Fig. 1　 Pitching motion diagram of NACA0012 airfoil

　 　 α = α0 + α1sin(ωt) (1)
式(1)中: α0 为翼型初始迎角; α1 为俯仰振幅; ω 为

俯仰偏转频率。

k = ωc
2U (2)

式(2)中: k 为缩减频率; c为翼型弦长; U 为远前方

来流速度。
采用基于雷诺平均的 N-S 方程[10](RANS)数值

计算方法,控制方程为

∂
∂t∫

Ω

WdΩ + ∮
∂Ω

(FC FV)dS = 0 (3)

式(3)中:Ω 为需要计算流场的控制体; W 为守恒变

量; ∂Ω 为流体边界; FC 和 FV 分别为无黏和黏性通

量;dS 为流体边界上的面元。
控制方程的离散方法采用有限体积法,对于所

需要计算的控制体 Ω,表达式为

∂Wi,j,k

∂t = 1
Ωi,j,k

∑
NF

m = 1
(FC - FV)mΔSm (4)

式(4)中:ΔS 为控制体各个面的面积;NF为所需计

算控制体 Ωi,j,k 面的总个数。
控制方程采用 SST(切应力运输模型)形式的

k-ω湍流模型。
1. 2　 网格划分

采用重叠网格[11]划分方法对翼型建模,重叠网

格包括前景网格和背景网格。 如图 2、图 3 所示,翼
型周围的前景网格和远场的背景网格均采用结构

网格,为确保模拟精度,需要对翼型贴体网格进行

加密,并保证翼型边界处网格尺寸尽可能接近背景

网格尺寸,确保流场插值光滑,从而更好地进行信

息传递和交换。
边界条件设置是进行 Fluent 仿真求解的关键,

使用压力远场边界条件模拟无穷远处来流,其中来

流马赫数和静态条件可根据计算状态设置,重叠边

界设置为 overset,前后方远场边界约为弦长 19 倍,
翼型网格数为 377 12,重叠网格总数为 217 712,第
一层贴体网格高度为 5 × 10 - 6,贴体网格高度增长

图 2　 翼型重叠网格划分示意图

Fig. 2　 Overlapping grid division diagram of airfoil
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图 3　 翼型贴体网格示意图

Fig. 3　 Body-fitted grid diagram of airfoil

率为 1. 2 倍。 动网格设置通过使用 UDF 来控制网

格进行俯仰运动。 背景网格与翼型网格虽然在空

间上重叠,但是相互独立,在重叠网格运动过程中,
背景网格不动,翼型网格相对背景网格转动,重叠

网格部分通过相互插值、挖洞等方法完成各个子区

域间的数据交换。

2　 计算方法验证

2. 1　 俯仰运动计算验证

为了验证 CFD 模型计算方法的准确性,对比模

型计算结果和风洞试验结果,使用上述建模方法对

文献[12]中的 NACA0012 翼型进行模拟,分别计算

轻度失速和深度失速状态下的升力系数和力矩

系数。
轻度失速状态:初始迎角 α0 = 4. 94° ,振幅

α1 = 5° ,远前方来流速度 U = 0. 301Ma ,缩减频率

k = 0. 099 ,翼型俯仰运动状态表达式为

α = 4. 94° + 5°sin(33. 22t) (5)
计算得到的升力系数 CL 和力矩系数 CM 结果与

试验值对比如图 4、图 5 所示。 可知,在轻度失速条件

下,CFD 模型的翼型升力系数和力矩系数计算值与风

洞实验结果拟合程度较高,能够较好地描述翼型非定

常气动力在轻度失速状态下随迎角的变化。
对于深度失速状态:初始迎角 α0 = 14. 84° ,振

图 4　 轻度失速升力系数变化规律

Fig. 4　 Variation of lift coefficient in mild stall

幅 α1 = 9. 87° ,远前方来流速度 U = 0. 28Ma ,缩减

频率 k = 0. 097 ,此时俯仰运动规律表示为

α = 14. 84° + 9. 87°sin(30. 28t) (6)
深度失速条件下,翼型的升力系数和力矩系数

计算值随迎角变化与试验值整体吻合较好,如图 6
所示,当迎角大于 20. 2°时,翼型开始失速,升力系

数快速下降,CFD 计算值与试验值吻合变差。 如

图 7所示,失速前力矩系数与试验值吻合程度较好,

图 5　 轻度失速力矩系数变化规律

Fig. 5　 Variation of pitching moment coefficient in mild stall

图 6　 深度失速升力系数变化规律

Fig. 6　 Variation of lift coefficient in deep stall

图 7　 深度失速力矩系数变化规律

Fig. 7　 Variation of pitching moment coefficient in deep stall
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进入失速区后,力矩系数峰值与试验值略有差别,
但总体上能够拟合出力矩的曲线特征。

从轻度失速和深度失速的仿真结果可知,CFD 模

型计算的翼型非定常气动力与风洞试验值吻合程度较

好,能够正确预测翼型做小幅振荡和大幅振荡时的非

定常气动特性,验证了 CFD 模型计算方法的准确性。
2. 2　 沉浮运动计算验证

为了确保沉浮运动数值模拟结果的准确性,对
文献[13]中的 NACA0012 翼型进行沉浮运动验证,
计算沉浮振荡翼型的法向力系数。 文献中翼型弦

长为 1 m,来流马赫数 Ma = 0. 8,缩减频率 k = 0. 8,
翼型沉浮运动表达式为

H = 0. 2sin(163. 2t) (7)
式(7)中:H 为每个时刻的沉浮位移,沉浮幅值为

0. 2 m。
将沉浮运动规律编写成 UDF 后导入 Fluent 中

进行计算,法向力系数 Cn 的计算结果与文献值的对

比如图 8 所示,可以看出,模型的计算结果与文献值

的吻合程度很高,CFD 模型对沉浮运动翼型的气动

力计算准确。
为了验证模型对沉浮运动翼型的升力和力矩

特性 计 算 的 准 确 性, 进 一 步 对 文 献 [14] 中 的

NACA0012翼型建模计算。 其中翼型弦长为 1 m 来

流马赫数 Ma = 0. 755,缩减频率 k = 0. 081 4,沉浮幅

值为 0. 1 m。 沉浮运动表达式为

H = 0. 1sin(41. 79t) (8)
计算收敛后,取出一个周期中升力系数和力矩

系数关于时间历程变化的结果,与文献值进行对比

验证,结果如图 9、图 10 所示。
由图 10 可知,沉浮运动数值模拟结果对翼型升

力系数吻合程度很高,对力矩系数的吻合稍差,但
总体能够满足计算要求。

从两种验证结果可知,在不同幅值和频率下,
CFD 模型对沉浮运动翼型的气动力计算结果均与

图 8　 法向力系数变化规律

Fig. 8　 Variation of normal force coefficient

图 9　 升力系数随时间变化

Fig. 9　 Lift coefficient variation with time history

图 10　 力矩系数随时间变化

Fig. 10　 Pitching moment coefficient variation with time history

文献[13]吻合较好,能够准确预测翼型沉浮运动的

非定常气动力,验证了模型的正确性。

3　 俯仰沉浮运动对比分析

直升机旋翼工作时兼具俯仰运动和沉浮运动,
来流速度已知时,俯仰运动和沉浮运动在某种程度

上是可以转换的,为对比这两种翼型运动方式所产

生的 非 定 常 气 动 力 差 异, 对 BO105 旋 翼 的

NACA23012翼型进行建模,翼型弦长为 0. 3m,选择

前飞时的桨叶剖面进行计算。
一般来说,桨叶挥舞运动的幅值与旋翼预锥角

βp有关,一般为 [ - βp,βp] 。 桨叶主要产生升力的

剖面在 0. 75R 附近,因此对 0. 75R 剖面处的翼型进

行模拟计算,沉浮运动的表达式可以描述为

H = - hsin(ωt) (9)
h = 0. 75Rsinβp (10)

式中:h 为沉浮幅值;旋翼转速 ω = 425 r / min =
44. 5 rad / s;旋翼半径 R = 4. 91 m;预锥角 βp = 2. 5°。

将翼型沉浮运动等效为俯仰运动后俯仰变化

规律可表示为

94122025,25(5) 彭裕,等:沉浮运动对翼型非定常气动力的影响
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α = α0 - arctan ( H
·

U ) (11)

式(11)中:来流速度 U = 0. 48Ma。 因此,0. 75R 剖

面处翼型沉浮运动表达式为

H = - 0. 16sin(44. 5t) (12)
俯仰运动表达式为

α = 2. 48 - arctan[0. 043 4cos(44. 5t)] (13)
分别将两种运动规律编写为 UDF,计算升力系

数和力矩系数,结果如图 11、图 12 所示,从升力系

数对比图(图 11)可以看出,将沉浮运动等效为俯仰

运动时,两种振荡方式下翼型产生的升力几乎一

致。 从力矩系数对比图(图 12)可知两种运动产生

的力矩差异明显,俯仰运动时,力矩回线为环形,而
沉浮运动时力矩回线呈“8”字形。

为了进一步研究俯仰运动和沉浮运动的力矩

特性差异,分析这种差异对直升机带来的影响。 将

沉浮运动转换为俯仰运动,分别改变沉浮运动的幅

值和来流马赫数,改变沉浮幅值后两种运动规律表

达式如表 1、表 2 所示。

图 11　 俯仰和沉浮运动的升力系数对比

Fig. 11　 Comparison of lift coefficients between
pitching and plunging motions

图 12　 俯仰和沉浮运动的力矩系数对比

Fig. 12　 Comparison of moment coefficients
between pitching and plunging motions

　 　 力矩系数的计算结果如图 13、图 14 所示。 在

图 13 中,4 个沉浮幅值状态下俯仰运动的力矩回线

方向均为 1—4,是一个逆时针环形,随着沉浮幅值

的增加,回线面积增大。 沿着回线作积分,可知逆

时针回线围成的面积为负值,即翼型气动力矩作负

功,对翼型运动起阻尼效果,使振荡衰减。 在图 14
中,沉浮运动的力矩的回线均为 1—6 的方向,呈一

个“8”字形,左回线为顺时针,右回线为逆时针。 在

左回线部分,气动力矩做正功,气动力矩给翼型充

当负阻尼作用,促使振荡扩散,右回线部分则相反。
此外,随着沉浮幅值的增加,逆时针回线的占比逐

渐增大。 因此,增加沉浮幅值能够增强俯仰运动和

沉浮运动力矩的阻尼作用。 力矩系数的这种差异

对于直升机桨叶气动弹性分析影响较大。 细长桨

叶的弹性扭转以及操纵线系刚度使得桨距受气动

力矩的影响不能忽略,此外桨叶变距方向的阻尼较

弱,“8”字形的力矩回线显著削弱了气动力矩的阻

尼作用,会对桨叶振动计算产生明显的影响。
关于翼型不同的运动方式造成的力矩差异,主

表 1　 沉浮运动规律

Table 1　 Plunging motion law
沉浮幅值 / m 沉浮运动表达式

0. 08 H = - 0. 08sin(44. 5t)
0. 16 H = - 0. 16sin(44. 5t)
0. 2 H = - 0. 2sin(44. 5t)
0. 32 H = - 0. 32sin(44. 5t)

表 2　 俯仰运动规律

Table 2　 Pitching motion law
沉浮幅值 / m 俯仰运动表达式

0. 08 α = 1. 24 ° - arctan[0. 021 7cos(44. 5t)]
0. 16 α = 2. 48 ° - arctan[0. 043 4cos(44. 5t)]
0. 2 α = 3. 12 ° - arctan[0. 086 8cos(44. 5t)]
0. 32 α = 4. 96 ° - arctan[0. 043 4cos(44. 5t)]

图 13　 不同沉浮幅值下俯仰运动力矩系数对比

Fig. 13　 Comparison of pitching motion moment
coefficients under different plunging amplitudes
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要原因为:翼型的俯仰力矩是关于 1 / 4 弦线的变距

中心计算的,而变距中心两侧的翼型面积差别大,
相比与俯仰运动,翼型做上下沉浮运动时,垂向速

度导致两侧的动压差距变大,因此加大了力矩的变

化量,所以加大沉浮幅值会使翼型在经过平衡点处

的垂向速度进一步增大,导致力矩差异也进一步

放大。
改变来流马赫数后两种运动规律表达式如

表 3、表 4 所示。
采用 CFD 模型的计算结果如图 15、图 16 所示,

在俯仰运动图中,力矩回线依然均为逆时针,随着

来流马赫数增加,回线面积逐渐减小,说明增加来

流速度会削落翼型俯仰运动力矩的阻尼效果。 从

沉浮运动图可知,力矩回线的特征与改变沉浮幅值

时相同,“8”字形方向也一致。 随来流速度的增加,
逆时针回线的占比逐渐减小,当 Ma = 0. 7 时,逆时

针回线几乎消失。 所以来流速度的增加会使翼型

的负阻尼增大,与俯仰运动结果一致。 此外,当 Ma =

图 14　 不同沉浮幅值下沉浮运动力矩系数对比

Fig. 14　 Comparison of plunging motion moment
coefficients under different plunging amplitudes

表 3　 沉浮运动规律

Table 3　 Plunging motion law
来流马赫数 沉浮运动表达式

0. 36 H = - 0. 16sin(44. 5t)
0. 48 H = - 0. 16sin(44. 5t)
0. 6 H = - 0. 16sin(44. 5t)
0. 7 H = - 0. 16sin(44. 5t)
0. 85 H = - 0. 16sin(44. 5t)

表 4　 俯仰运动规律

Table 4　 Pitching motion law
来流马赫数 俯仰运动表达式

0. 36 α = 3. 33 ° - arctan[0. 058 2cos(44. 5t)]
0. 48 α = 2. 48 ° - arctan[0. 043 4cos(44. 5t)]
0. 6 α = 2 ° - arctan[0. 034 9cos(44. 5t)]
0. 7 α = 1. 71 ° - arctan[0. 029 9cos(44. 5t)]
0. 85 α = 1. 49 ° - arctan[0. 024 6cos(44. 5t)]

图 15　 变来流马赫数下俯仰运动力矩系数对比

Fig. 15　 Comparison of pitching motion moment
coefficients with variable inflow Mach number

图 16　 变来流马赫数下沉浮运动力矩系数对比

Fig. 16　 Comparison of plunging motion moment
coefficients with variable inflow Mach number

0. 85 时,出现了力矩发散现象。 气动力矩突增,此
时力矩回线完全变成顺时针的环形。

从以上结果可知,同一状态下沉浮运动和俯仰

运动的气动力矩差异很大,并且随着沉浮幅值和来

流马赫数的增加,力矩差异将进一步增大。 在直升

机前飞状态下,桨叶外段的沉浮幅值和来流马赫数

大于内段,沉浮运动的占比增加,此时沉浮运动和

俯仰运动的力矩差异很大,此外,如果出现“8”字形

力矩的负阻尼面积大于正阻尼面积,则很可能发生

桨叶失速颤振。 因此,过去采用俯仰运动代替沉浮

运动计算非定常气动力是不合理的,沉浮运动对翼

型非定常气动力的影响不能被忽略。

4　 结论

(1)建立的翼型非定常气动力计算模型可以正

确计算非定常气动力,失速状态升力、力矩特性计

算结果与实验值吻合度较高。
(2)将翼型的沉浮运动等效为俯仰运动后,计

算获得的升力特性接近,力矩特性差异明显,增大
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沉浮幅值和来流马赫数会放大这种差异,旋翼桨叶

气动力计算不适合采用俯仰近似沉浮。
(3)随着沉浮幅值的增加,翼型的俯仰和沉浮

运动的力矩阻尼作用显著增强,随着来流马赫数增

加,力矩阻尼作用削落,并出现力矩发散现象。
(4)俯仰和沉浮运动带来的气动力差异为后续

直升机旋翼气动力计算是否采用俯仰等效沉浮提

供了一些参考。
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