
􀅰机械制造􀅰
机械制造与自动化

Ｍａｃｈｉｎｅ Ｂｕｉｌｄｉｎｇ ＆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ
２０２４ 年 ８ 月

第 ５３ 卷第 ４ 期

第一作者简介:徐猛(１９９９—)ꎬ男ꎬ河北沧州人ꎬ硕士研究生ꎬ研究方向为叶轮机械气动设计ꎬ１１５６２５１５１７＠ ｑｑ.ｃｏｍꎮ

ＤＯＩ:１０.１９３４４ / ｊ. ｃｎｋｉ. ｉｓｓｎ１６７１－５２７６.２０２４.０４.０１４

翼型加厚对桨扇性能的影响研究

徐猛ꎬ李博ꎬ邱宇宸ꎬ姜东晨ꎬ许尹

(南京航空航天大学 能源与动力学院ꎬ江苏 南京 ２１００１６)

摘　 要:为研究翼型加厚对桨扇性能的影响ꎬ通过两种不同的加厚方式对桨扇翼型进行加厚ꎬ采用 ＮＵＭＥＣＡ 软件对加厚

前后的对转桨扇进行三维流场数值模拟ꎬ对比加厚前后对转桨扇的性能变化ꎮ 结果表明:在同一飞行状态下ꎬ无论是翼

型整体加厚ꎬ还是只改变翼型最大厚度ꎬ对转桨扇的性能都会下降ꎻ相比于整体加厚ꎬ只改变最大厚度则性能下降得更

多ꎻ在不同来流攻角条件下ꎬ攻角越大ꎬ加厚前后的对转桨扇性能差值越大ꎮ
关键词:对转桨扇ꎻ开式转子ꎻ翼型加厚ꎻ气动性能ꎻ数值模拟
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０　 引言

在空气动力学领域ꎬ飞机机翼平行于飞行器

对称面或垂直于前缘的剖面形状ꎬ 叫做 “ 翼

型” [１]ꎮ 随着航空飞行器的发展ꎬ翼型的概念也

被推广到螺旋桨、直升机旋翼等旋转机械上[２]ꎮ
２０ 世纪中期超临界翼型原理[３] 的发现促使高速

螺旋桨翼型快速发展[４]ꎮ 美国刘易斯研究中心提

出了“桨扇” 的概念ꎬＮＡＳＡ 在此基础上研制出

ＳＲ[５]高速螺旋桨翼型ꎬ随后汉密尔顿基于 ＳＲ－３
单桨扇设计出了 ＣＲＰ 系列对转桨扇[６－８]ꎮ ２０２２
年袁培博等[９]研究了转桨扇的直径等设计参数对

其性能的影响ꎮ 现如今通过先进的 ＣＦＤ 数值模

拟软件可以得到性能最优的螺旋桨型面ꎬ但由于

结构强度的限制ꎬ实际应用中往往不得不对螺旋

桨翼型进行加厚操作ꎮ
国内外对翼型加厚开展过一些工作ꎬＹＵ 等[１０]

使用厚度比为翼型弦长 ４％~２０％的ＮＡＣＡ 翼型ꎬ研
究了翼型厚度对推力的影响ꎮ 结果表明对于厚度

比大于 ９.０％的翼型ꎬ压力在推力的产生中起主导

作用ꎬ黏性力几乎可以忽略不计ꎮ ＫＥＬＬＯＧＧ 等[１１]

在不同雷诺数下研究了翼型厚度对气动效率的影

响ꎮ 结果表明:在层流条件下ꎬ１２％厚翼型与 ２％
厚翼型之间的气动效率相差 ９％ꎻ在湍流条件下ꎬ
两者之间相差 ２２％ꎮ ＡＳＨＲＡＦ 等[１２] 通过数值计

算研究了翼型厚度对推力和推进效率的影响ꎮ 结

果表明:对于对称翼型ꎬ在雷诺数为 ２ 万时ꎬ增加

翼型 厚 度 有 利 于 提 高 推 力 和 推 进 效 率ꎮ
ＢＯＵＲＩＳＬＩ 等[１３]使用遗传算法来优化 ＮＡＣＡ 翼型

厚度函数使升阻系数最大化ꎮ ＭＡＲＫＳ 等[１４] 在中

等雷诺数低速条件下采用建模方法预测了翼型厚

度对机翼自噪声的影响ꎬ研究发现翼型厚度的增

加会导致整体声级的提高ꎬ在低迎角时提高幅度

最大ꎮ 国内方面ꎬ张佳伟[１５] 通过增加风力机翼型

厚度ꎬ研究了不同攻角时翼型加厚前后的性能变

化ꎮ 结果表明ꎬ在大攻角时增加翼型厚度可以扩

大翼型的失速范围ꎮ 刘雄等[１６] 以 ＦＦＡ－Ｗ３ 翼型

族为研究对象ꎬ发现适当增加后缘厚度对气动性
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能的影响不大ꎮ 高超等[１７] 选用了 ３ 种不同厚度

的翼型ꎬ分析了翼型相对厚度对翼型升阻力系数

等性能参数的影响ꎮ 结果表明:在小攻角时ꎬ增大

翼型厚度会使翼型的升阻力系数减小ꎮ 任旺

等[１８]对变后缘厚度翼型进行了 ＬＥＳ 数值模拟ꎬ分
析了后缘厚度变化对噪声影响的机理ꎮ

由上文不难看出ꎬ国外对于翼型厚度的研究

大多集中在二维翼型或机翼的厚度对气动性能和

噪声的影响ꎮ 国内方面的研究以风力机叶片翼型

厚度对气动性能的影响居多ꎮ 关于翼型加厚对桨

扇推进效率等性能参数的影响国内外都很少提

及ꎬ本文通过对一种对转桨扇的翼型整体加厚和

只改变最大厚度两种加厚方式ꎬ分析了翼型厚度

对桨扇气动性能的影响ꎮ

１　 研究对象及计算方法

１.１　 物理模型

本文研究对象为一种前后级叶片均为 ８ 叶的

对转桨扇ꎮ 桨扇型面参考 ＵＣＴ[１９] 的 ＳＲ－３ 对转

桨扇设计ꎬ自桨扇叶根至叶尖选取了 ２１ 个截面ꎬ
每个截面选取不同的弦长和厚度ꎬ表 １ 为桨扇的

主要设计参数ꎮ 图 １ 为对转桨扇的物理模型(其
中黄色为前桨、紫色为后桨)ꎬ前后级功率比为

５ ∶ ４ꎬ前桨桨距角 ６０.４°、后桨桨距角 ５５.３° (本刊

黑白印刷ꎬ相关疑问咨询作者)ꎮ

表 １　 桨扇主要设计参数

参数 数值

叶尖半径 / ｍ ２.２

轮毂半径 / ｍ ０.５２８

进距比 ３.４６

轮毂比 ０.２４

前后级叶片数 ８

设计点转速 / ( ｒ / ｍｉｎ) ８５０

图 １　 对转桨扇的物理模型

１.２　 计算方法

本文采用 ＮＵＭＥＣＡ 的 ＦＩＮＥ / Ｔｕｒｂｏ 求解器进

行数值计算ꎮ 湍流模型采用 Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ(Ｓ－

Ａ)模型ꎮ 在设置边界条件时ꎬ桨扇和轮毂均采用

无滑移壁面条件ꎬ对转桨扇旋转速度为设计点的速

度ꎬ沿来流方向看ꎬ前桨顺时针旋转ꎬ后桨逆时针旋

转ꎮ 计算状态选取 Ｈ＝１０ ｋｍꎬＰ０ ＝２６ ４９９.９ Ｐａꎬ温度

Ｔ０ ＝２２３.２５ＫꎬＭａ＝０.７２ꎮ

１.３　 网格无关性验证

网格划分均采用 ＮＵＭＥＣＡ 公司的网格生成

器 ＡｕｔｏＧｒｉｄ５ 生成ꎬ远场网格和对转桨扇叶片网格

如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 对转桨扇网格示意图

为了避免网格的疏密程度对仿真结果产生干

扰ꎬ对数值模型进行网格敏感性分析(图 ３)ꎮ 图

中 Ｆ 代表螺旋桨拉力ꎬＮꎻＭｚ 代表螺旋桨转距ꎬ
Ｎｍꎮ 从图 ３ 可以看出ꎬ当网格量增加到 １ ２００ 万

后ꎬ继续增大网格数量对计算结果的影响较小ꎮ
为了减少计算资源和时间ꎬ本文所有的计算网格

采用 １ ２００ 万ꎮ
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图 ３　 网格敏感性验证

２　 计算结果及分析

对于翼型整体加厚和只改变翼型最大厚度这

两种加厚方式ꎬ分别选取了 ３ 组不同的翼型厚度ꎬ
５ 个不同的桨扇转速以及 ５ 个来流攻角ꎬ共 １５０ 个

状态点ꎬ分析翼型加厚对桨扇性能的影响规律ꎮ

２.１　 翼型整体加厚

气动 设 计 的 桨 扇 型 面 尾 缘 最 小 厚 度 为
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０.１４ ｍｍꎬ缩比为试验模型大小后桨尖尾缘最小

厚度０.０１ ｍｍꎮ 从桨扇结构强度和材料刚度多方

面综合考虑ꎬ需要对桨扇型面进行加厚处理ꎬ使对

转桨扇全尺寸模型满足强度要求ꎬ全尺寸模型加

厚前后数据对比如表 ２ 所示ꎮ

表 ２　 不同厚度翼型参数对比

名称 偏移量 δ / ｍｍ 尾缘厚度
θ / ｍｍ

翼型厚度变化量 / ％ 翼型弦长变化量 / ％

叶根 叶中 叶尖 叶根 叶中 叶尖

初始型面 ０.００ ０.１４ — — — — — —

第一次加厚 ０.８０ １.７４ １.３５ ８.５９ ２２.５４ ０.１８ ０.１５ ０.４０

第二次加厚 ３.４５ ７.０２ ５.８３ ３７.０６ ９７.３０ ０.８０ ０.６３ １.７５

　 　 １)整体加厚参数对比

加厚操作在三维造型软件 ＣＡＴＩＡ 中使用偏

移翼型型线的方法完成ꎬ这种加厚方式不仅改变

翼型整体厚度ꎬ翼型的弦长也发生变化ꎮ 加厚桨

扇翼型对比如图 ４ 所示ꎬ其中红色为初始翼型ꎬ蓝
色为偏移之后的翼型ꎮ

��5�

�/	5�

图 ４　 翼型加厚前后对比

２)整体加厚对桨扇气动性能的影响

对整体加厚前后的 ３ 组对转桨扇进行数值模

拟ꎬ计算结果列于表 ３ꎮ 图 ５ 为 ０°攻角时对转桨

扇的性能参数随进距比的变化曲线ꎮ 从图 ５(ａ)可
知ꎬ随着翼型的加厚ꎬ桨扇的拉力系数逐渐减小ꎬ
并且进距比越大这种减小趋势越明显ꎮ 以Ｊ＝ ３.０９
为例ꎬ桨扇的两次加厚拉力系数分别下降０.１９％、
０.８７％ꎻＪ＝ ３.７９ 时ꎬ桨扇的两次加厚拉力系数分别

下降４.０６％、８.４０％ꎮ 这是因为进距比大意味着桨

扇转速小ꎬ相同来流条件下加厚的桨扇迎角更小ꎬ
导致产生的拉力减小ꎮ 由图 ５(ｂ)可知ꎬ大进距比

时翼型加厚对功率系数的影响不大ꎬ小进距比时

翼型加厚功率系数略有上升ꎮ 由图 ５( ｃ)可以看

出 ３ 种厚度的桨扇推进效率都是随着进距比的增

大ꎬ呈现先增大后减小的趋势ꎬ并且在设计进距比

Ｊ＝ ３.４６ 处取得最高效率ꎮ 进距比较小时ꎬ翼型加

厚推进效率下降较小ꎬ随着进距比增大ꎬ翼型加厚

之后的推进效率 η 下降幅度逐渐变大ꎮ 初始型面

和偏移量 δ ＝ ３.４５ ｍｍ 的对转桨扇型面相比ꎬＪ ＝
３.０９时 η 下降 １.８８ 个百分点ꎬＪ＝ ３.７９ 时效率 η 下

降 ４.６７ 个百分点ꎮ

表 ３　 不同厚度桨扇计算结果

进距比 Ｊ
δ＝ ０ ｍｍ δ＝ ０.８０ ｍｍ δ＝ ３.４５ ｍｍ

ＣＴ ＣＰ η ＣＴ ＣＰ η ＣＴ ＣＰ η

３.７９ ０.３７ １.７７ ７９.０９ ０.３５ １.７２ ７７.８８ ０.３４ １.７３ ７４.４２

３.６７ ０.４９ ２.１６ ８２.８３ ０.４７ ２.１３ ８２.０３ ０.４６ ２.１５ ７９.５３

３.４６ ０.７０ ２.８６ ８４.７１ ０.６９ ２.８５ ８４.２３ ０.６９ ２.９０ ８２.４２

３.２６ ０.８８ ３.４６ ８３.５０ ０.８８ ３.４６ ８３.１１ ０.８８ ３.５１ ８１.４４

３.０９ １.０３ ３.９２ ８１.２０ １.０３ ３.９３ ８０.８６ １.０２ ３.９８ ７９.３２

　 　 ３)整体加厚对桨扇攻角性能的影响

图 ６ 为 １０ ｋｍ 高空、来流马赫数为 ０.７２、攻角

分别为 ０°、２°、４°、６°、８° 时对转桨扇推进效率随

进距比变化曲线ꎮ 不难看出ꎬ对于同一厚度的对

转桨扇ꎬ随着来流攻角的增加ꎬ桨扇的效率逐渐下

降ꎬ以设计点进距比 Ｊ ＝ ３.４６ 为例ꎬ对于性能最好

的初始型面ꎬ随攻角增加推进效率 η 依次下降

０.６８个百分点、０.７６ 个百分点、１.５０ 个百分点、２.３
个百分点ꎻ同时随着攻角的增加ꎬ加厚型面与初始

型面推进效率的差值也随之增加ꎮ 以 Ｊ ＝ ３.７９ 为

􀅰８７􀅰



􀅰机械制造􀅰 徐猛ꎬ等􀅰翼型加厚对桨扇性能的影响研究

例ꎬ２°攻角时ꎬ偏移量 δ＝ ３.４５ ｍｍ的对转桨扇型面

推进效率 η 与初始型面相比下降 ５.０６ 个百分点ꎬ
４°攻角时推进效率下降 ５.５２ 个百分点ꎬ６°攻角时

推进效率下降 ６.０１ 个百分点ꎬ８°攻角时推进效率

下降 ６.５１ 个百分点ꎮ 这是因为随着攻角的增加ꎬ
桨扇的迎角逐渐减小ꎬ并且在大攻角时加厚对转

桨扇的后桨叶尖处更容易出现负迎角ꎬ产生局部

负拉力ꎬ导致推进效率急剧下降ꎮ
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图 ５　 ０° 攻角下整体加厚桨扇性能随进距比变化
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图 ６　 不同攻角下桨扇效率变化

　 　 图 ７ 为设计点对转桨扇在 ０° 来流攻角下的

表面压力分布云图ꎮ 蓝色为低压区ꎬ红色为高

压区ꎮ

������1B� ������ ������ ������ ������ ������ ������ ������ ������ ������ ������

图 ７　 对转桨扇表面压力分布图

选取偏移量 δ ＝ ３.４５ ｍｍ 的对转桨扇型面在

相对叶高 ０.７５ 处做切面ꎬ图 ８ 为 Ｊ ＝ ３.７９ 时 ０.７５
叶高截面处不同攻角下的压力分布云图ꎮ 从图中

可以看出随着来流攻角的增加ꎬ前桨拉力有增大

的趋势ꎮ 这是由于水平方向速度分量的减小导致

前桨的迎角变大ꎬ所以前桨的拉力有小幅度的增

加ꎬ但同时也影响到了后桨的流场分布ꎬ加厚对转

桨扇型面的后桨前缘处在 ２°攻角时已经产生了

局部的负压区ꎬ随着来流攻角的增加ꎬ负压区越来

越大ꎬ导致对转桨扇的推进效率迅速下降ꎮ
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图 ８　 ０.７５ 叶高截面压力分布
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２.２　 改变翼型最大厚度

利用螺旋桨型面生成程序ꎬ改变翼型的最大

厚度ꎬ这种加厚方式与偏移型线的区别在于翼型

的弦长保持不变ꎬ以初始型面的最大厚度 ｔ 为基

准ꎬ分别将最大厚度改为 １.２５ｔ 和 １.５０ｔꎬ对比分析

对转桨扇 ３ 种不同最大厚度下的性能变化规律ꎮ
图 ９ 为翼型加厚前后对比图ꎮ

�

�
�

�����t
���������t
��������t

图 ９　 不同厚度比翼型

１)最大厚度对桨扇气动性能的影响

在 １０ ｋｍ 高空、０.７２ 来流马赫数条件下ꎬ对 ３

组不同最大厚度的对转桨扇进行数值模拟计算ꎬ
计算结果如表 ４ 所示ꎮ

图 １０ 为 ０° 攻角时不同最大厚度对转桨扇的

性能参数随进距比的变化曲线ꎮ 由图 １０ 可知ꎬ不
同最大厚度对转桨扇的拉力系数和功率系数都随

着进距比的增大逐渐减小ꎮ 在同一进距比下ꎬ随
着翼型最大厚度的增加ꎬ拉力系数和功率系数呈

现等比例减小的趋势ꎮ 这是由于改变翼型的最大

厚度时弦长保持不变ꎬ加厚的翼型与原翼型不再

相似ꎬ不能在同一来流状态下保持最佳的性能ꎮ
此外ꎬ３ 组最大厚度对转桨扇的推进效率随着进

距比的增加都呈现先增大后减小的趋势ꎮ 对于最

大厚度１.２５ｔ和 １.５０ｔ 的对转桨扇来说ꎬ虽然翼型不

再与初始型面翼型相似ꎬ但桨扇的桨叶角没有发

生变化ꎬ所以依然能在设计进距比点取得最高

效率ꎮ

表 ４　 不同最大厚度桨扇计算结果

进距比 Ｊ
最大厚度 ｔ 最大厚度 １.２５ｔ 最大厚度 １.５０ｔ

ＣＴ ＣＰ η ＣＴ ＣＰ η ＣＴ ＣＰ η

３.７９ ０.３８ １.７９ ７９.６９ ０.３５ １.７０ ７７.４３ ０.３１ １.５８ ７３.６１

３.６７ ０.５０ ２.２１ ８３.３５ ０.４７ ２.１１ ８１.７３ ０.４３ １.９９ ７９.０６

３.４６ ０.７３ ２.９５ ８５.１２ ０.６９ ２.８６ ８４.１０ ０.６５ ２.７３ ８２.３４

３.２６ ０.９２ ３.６０ ８３.８３ ０.８８ ３.４９ ８２.８７ ０.８３ ３.３２ ８１.３４

３.０９ １.０８ ４.１０ ８１.４４ １.０３ ３.９７ ８０.５８ ０.９６ ３.７７ ７９.２４
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图 １０　 ０° 攻角不同最大厚度对转桨扇性能

　 　 ２)最大厚度对桨扇攻角性能的影响

对于 ３ 组不同最大厚度的对转桨扇ꎬ在 Ｈ ＝
１０ ｋｍ、Ｐ０ ＝ ２６ ４９９.９ Ｐａ、温度Ｔ０ ＝ ２２３.２５２ Ｋ、Ｍａ ＝
０.７２ 来流条件下ꎬ选取飞行攻角 ０°、２°、４°、６°、８°ꎬ
对比分析不同攻角下对转桨扇的性能参数随进距

比的变化规律ꎮ 图 １１ 为 ３ 组不同最大厚度的对

转桨扇在来流攻角由 ０° ~ ８°时ꎬ对转桨扇的推进

效率随进距比的变化曲线ꎮ 由图可知ꎬ随着进距

比的增加ꎬ推进效率一直保持先增大后减小的趋

势ꎮ 当 ８° 攻角时ꎬ１.５０ｔ 最大厚度的对转桨扇最

高效率点开始向进距比小的方向偏移ꎮ 这是由于

攻角增加ꎬ来流速度在轴向的分量减小ꎬ导致此时

桨扇每个截面处的速度三角形与设计点产生偏

差ꎬ所以最高效率点对应的进距比发生变化ꎮ 另
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外在同一进距比下ꎬ不同最大厚度的对转桨扇推

进效率都会随着飞行攻角的增大逐渐下降ꎮ 以

１.２５ｔ最大厚度的对转桨扇在进距比 Ｊ ＝ ３.４６为例ꎬ
２° 飞行攻角时推进效率 η ＝ ８３.３８％ꎬ４°攻角时推

进效率 η ＝ ８２. ５５％ꎬ ６° 攻角时推进效率 η ＝
８１.６５％ꎬ８° 攻角时推进效率 η ＝ ８０.７２％ꎻ并且随

着进距比的增加ꎬ不同攻角下加厚前后的对转桨

扇效率差值越来越大ꎮ 以进距比 Ｊ＝ ３.７９ 为例ꎬ２°
攻角时 １.５０ｔ 最大厚度的对转桨扇相比于初始 ｔ

最大厚度的对转桨扇推进效率下降 ７.１ 个百分

点ꎬ４° 攻角时推进效率下降 ８.１ 个百分点ꎬ６° 攻角

时推进效率下降 １０.３ 个百分点ꎬ８° 攻角时推进效

率下降 １２.４ 个百分点ꎮ 由此可见ꎬ改变最大厚度相

比于整体加厚性能下降更多ꎮ
图 １２ 为 ３ 种不同最大厚度的桨扇翼型附近

流线图ꎬ可以发现气流绕流良好ꎬ改变翼型最大厚

度没有造成气流分离ꎮ
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图 １１　 不同攻角下最大厚度对桨扇效率影响
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图 １２　 不同最大厚度桨扇 ０.７５ 叶高处流线图

３　 结语

针对两种不同的翼型加厚方式对桨扇气动特

性的影响做了数值仿真研究ꎬ结论如下:
１)对于偏移翼型型线整体加厚的桨扇翼型ꎬ

加厚之后对转桨扇的拉力系数在小进距比时小幅

下降ꎬ大进距比时下降幅度增大ꎬ功率系数基本保

持不变ꎻ推进效率下降明显ꎬ并且进距比越大效率

下降越多ꎮ 随着来流攻角的增大ꎬ加厚前后对转

桨扇的效率差值也变大ꎻ
２)对于弦长不变ꎬ只改变翼型最大厚度的加

厚方式ꎬ翼型加厚对转桨扇的拉力系数和功率系

数等比例下降ꎮ 在 ０° 攻角时推进效率依然能在

设计进距比点取得最大值ꎬ但随着来流攻角增大

到 ８° 时ꎬ最高效率点向进距比减小方向移动ꎻ
３)两种翼型加厚方式下对转桨扇的气动性能

均会变差ꎬ但只改变最大厚度与整体加厚相比推

进效率会多下降 ４~６ 个百分点ꎬ因此实际应用时

建议采用型线偏移加厚的方式ꎮ
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