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摘 要院 本文基于雷诺平均纳维-斯托克斯渊RANS袁Reynolds-averaged Navier-Stokes冤方程和多重参考坐标系渊MRF袁
multiple reference frame冤袁研究大桨尖间隙下涵道共轴双旋翼悬停性能改进的方法遥首先袁开展无沟槽涵道
在不同桨尖间隙下的气动性能分析袁研究结果表明袁桨尖间隙增加会导致悬停性能下降遥其次袁设计方形尧圆
形尧V形尧梯形及逆梯形 5种沟槽构型并分析其对悬停效率的影响袁结果表明袁桨尖位置及沟槽构型是影响
悬停效率的关键因素袁当桨尖深入沟槽内部尧桨尖间隙扩大至 5倍初始值时袁悬停效率基本保持稳定曰圆形
沟槽构型表现更优袁在桨尖间隙为 2倍初始值时袁其悬停效率可提升 11.1%遥本文可为涵道共轴双旋翼在放
宽装配容差条件下实现气动性能优化提供有效路径遥
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Investigation of the effect and improvement of blade tip clearance on the hovering
performance of ducted coaxial twin rotors
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Abstract: This article studied the methods for improving the hovering performance of ducted coaxial rotors under conditions
of large blade tip clearance, based on the Reynolds-averaged Navier-Stokes (RANS) equations and multiple ref鄄
erence frame (MRF). Firstly, an aerodynamic performance analysis was conducted on the non-grooved duct under
different blade tip clearances. The research results show that an increase in blade tip clearance leads to a de鄄
crease in hovering performance. Secondly, five types of groove configurations including square, circular, V -
shaped, trapezoidal, and inverse trapezoidal were designed to analyse their effect on hovering efficiency. The re鄄
sults show that the tip position and the groove configuration are the key factors affecting hovering efficiency.
When the tip penetrats deeply into the groove and the blade tip clearance is increased to five times the initial val鄄
ue, the hovering efficiency remained basically stable. The circular groove configuration delivers the best perfor鄄
mance, with its hovering efficiency improved by 11.1% when the blade tip clearance is twice its initial value. This
study can provide an effective approach for optimizing the aerodynamic performance of ducted coaxial twin rotors
under loose assembly tolerance conditions.
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近年来，小型旋翼飞行器凭借其操控灵活性、垂

直起降及悬停能力，被广泛应用于农业作业、侦察救

援和空中测绘等领域。与传统旋翼布局相比，涵道旋

翼是以圆环形涵道包裹旋翼的新型旋翼，涵道结构不

仅能提高推进效率、提供额外升力、减少桨尖涡引起

的能量损失，还具有降低噪声、提升安全性的作用 [1]。

涵道共轴双旋翼在涵道旋翼基础上，采用无需尾桨的

双旋翼反向旋转结构，有效抵消了单旋翼产生的反扭

矩，提升了涵道旋翼构型的紧凑性与推进效率，使其

具有较大的应用和研究价值[2-4]。

国内外学者针对涵道旋翼开展了广泛研究，文献

[5-6]通过试验的方法研究了涵道唇口形状、扩张角和
涵道长度等涵道外形参数变量对涵道旋翼推力及悬

停效率的影响。文献[7]采用稳态和非稳态的数值模拟
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方法对圆形涵道和方形涵道的气动特性分别进行了

研究，发现方形涵道拐角区域易发生流动分离，导致

其系统效率低于圆形涵道。文献[8]通过稳态数值模拟
方法研究涵道双旋翼系统中旋翼间距和涵道扩散角

对拉力和悬停效率的影响，发现扩散角是影响悬停效

率和拉力的主要因素，且扩散角为 0毅时气动性能有较
大的提升。文献[9]对涵道单旋翼系统的升阻特性进行
了试验研究，结果表明较小的涵道高度可以减弱来流

对旋翼的影响，并适用于低速和悬停状态的飞行器。

文献[10]提出基于叶素动量理论与计算流体力学（CFD，
computational fluid dynamics）逆向动态耦合的桨叶设计
方法。文献[11]采用 CFD方法对涵道旋翼的流动机理
展开研究，探讨了旋翼旋转速度、来流速度以及涵道

径弦比等参数对其产生的影响。

在涵道旋翼的桨尖间隙研究中，文献[12]通过实
验研究，强调桨尖间隙对拉力的影响。文献[13]利用数
值模拟方法，研究桨尖间隙对悬停状态下涵道旋翼气

动性能的影响，发现随着桨尖间隙增大到 1.1%，涵道
拉力在总拉力中的比值下降 10%。文献[14]研究了悬
停状态下桨尖间隙对涵道旋翼流场与气动性能的影

响规律，发现间隙增大对桨尖涡的约束作用减弱、扰

动增强，导致涵道旋翼系统的拉力下降和性能恶化。

文献[15]通过沟槽涵道构型解决了涵道单旋翼大桨
尖间隙下悬停效率下降的问题。

上述研究表明，涵道旋翼的气动性能受到涵道外

形参数、旋翼参数及二者相对位置的影响，其中桨尖

间隙是影响其气动效率的关键因素之一，桨尖间隙的

增大会降低涵道拉力在涵道共轴双旋翼系统（简称系

统）总拉力中的占比，导致系统悬停效率下降。涵道

共轴双旋翼结构紧凑，对旋翼加工与装配精度提出更

高要求，较小的桨尖间隙将显著增加系统的制造复杂

性与成本。现有研究只观察到涵道共轴双旋翼的悬停

效率因桨尖间隙增加而下降的现象，但针对该问题的

改进方法相对缺乏。

为此，本文提出在涵道共轴双旋翼内壁引入特定

几何构型的沟槽结构，旨在改善桨尖区域的流动特

性，降低大桨尖间隙对悬停效率的不利影响，并通过

数值模拟，深入研究不同沟槽构型参数对涵道共轴双

旋翼悬停效率的影响。

1 数值模拟方法及验证

1.1 数值模拟方法

本文基于雷诺平均纳维-斯托克斯（RANS，Rey-

nolds-averaged Navier-Stokes）方程和多重参考坐标系
（MRF，multiple reference frame），利用 ANSYS Fluent仿
真软件对系统开展数值模拟。MRF方法收敛性较好、
适用于准稳态旋转问题，相比于非定常模拟方法，该

方法在有效保留主要流动特征的基础上，显著提升了

计算效率，被广泛应用于旋翼、螺旋桨和涡轮机械等

典型旋转机械领域的数值模拟研究中，且在共轴旋翼

结构的相关研究中也取得了良好的效果[16]。将 MRF方
法应用于涵道共轴旋翼模型时，其核心思想是将计算

域分成 2个子域，分别包含涵道静止部件的静止域和
旋翼的旋转域[17]。旋转坐标系在旋转域内求解流体控

制方程，静态坐标系在静止域中求解流体控制方程。

2个相邻的移动区域之间没有相对运动，用于计算的
网格仍然是固定的。本文初始模型采用非结构化网格

进行离散处理，如图 1所示，以更好地适应复杂几何
边界，并可在关键区域（如桨尖、涵道壁面附近）进行

局部加密，提升计算精度。

本文湍流模型采用重整化群（RNG，renormaliza原
tion group）k-着湍流模型以增强对旋转流动的适应性，
同时启用旋流主导流（swirl dominated flow）选项以提
高低雷诺数条件下的预测精度。近壁区处理采用标准

壁面函数方法，以平衡计算精度与效率。静止域圆柱长

度和直径分别为涵道外径的 12倍和 8倍，进出口边界
条件分别设置为速度入口与压力出口，壁面满足无滑

移条件，边界条件设置如图 2所示，其中 D为涵道外径。

图 1 涵道共轴双旋翼网格

Fig.1 Mesh of ducted coaxial twin rotors
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图 2 边界条件设置
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1.2 数值模拟方法验证

为验证本文数值模拟方法的可靠性，并为后续研

究奠定基础，本节选取美国国家航空航天局涵道单螺

旋桨风洞试验模型进行 CFD计算[18-19]，并将计算结果

与试验数据进行对比。选取转速 8 000 r/min、入口流
速30.226 m/s、迎角 琢 = 0毅和前进比 J = 0.595的工况，
边界条件设置与图 2所示一致，模型网格划分方法与
图1所示一致。相关参数的试验值及计算值如表 1所
示，旋翼拉力与扭矩的相对误差均小于 7%，表明所采
用的 MRF数值模拟方法具有可接受精度。

2 初始模型、工况和坐标系及定义

涵道共轴双旋翼初始模型如图 3 所示。为研究
其桨尖间隙对悬停效率的影响，本文将桨尖间隙 驻定
义为涵道内半径 dduct/2 与旋翼半径 R 之差，即 驻 =
dduct - 2R

2 。初始模型的基本参数如表 2和表 3所示。

为统一后续仿真分析，在上旋翼桨毂中心建立坐标

系，上旋翼桨毂中心定义为原点：X 轴正向指向模型叶
片所在方位，Y 轴正向沿模型纵向自涵道扩压器指向
涵道唇口（与来流方向相反），Z轴依据右手定则自 XY
平面垂直向上。

本文采用悬停工况，在海拔高度为 0 km、转速为
6 000 r/min与 0毅攻角下，围绕桨尖与涵道内壁间隙的
变化，研究其对涵道旋翼气动性能的影响。

为评估不同涵道结构对共轴双旋翼悬停气动性

能的影响，本文采用悬停效率这一常见的性能指标来

表征系统在拉力输出与功率消耗之间的能量利用特

性[20]。广义悬停效率 HFM的计算公式可表示为

HFM = Pi

P （1）

Pi =
T

3/2

total

4籽A姨
（2）

CT = Ttotal/籽A赘2R2 （3）
CP = P/籽A赘3R3 （4）

式中：Pi为理想状态下维持悬停所需的最小功率；P为
实际功率；Ttotal为涵道共轴双旋翼总拉力；籽为空气密
度；A 为桨盘面积；赘 为旋翼角速度；CT为总拉力系

数；CP为旋翼功率系数。

为评估网格密度对仿真结果收敛性与可靠性的

影响，基于初始模型和 MRF方法，对比分析了低、中、
高 3种密度网格，计算结果如表 4所示。结果表明：低
密度网格误差较大；中、高密度网格的总拉力与扭矩

差异较小，但高密度网格计算耗时显著增加。综合考

虑精度与效率，本文选用中等密度网格进行计算。

3 无沟槽涵道的桨尖间隙敏感性及气动性能

为明确涵道共轴双旋翼在不同桨尖间隙下的气

动特性变化规律，并为后续研究提供量化基准，为沟

槽改进设计提供针对性依据，首先基于初始模型，计

算分析无沟槽涵道在 2、3、4、5、6 mm桨尖间隙下悬停

表 1 试验值和计算值对比

Tab.1 Comparison between experimental values and calculated

values

图 3 涵道共轴双旋翼初始模型

Fig.3 Initial model of ducted coaxial twin rotors

参数 试验值
旋翼拉力/N 64.70
旋翼扭矩/（N·m） 04.581
旋翼拉力占比/% 73

计算值
62.45
04.868
82.28

相对误差/%
3.48
6.27

12.71

截面 Z=0YX

Z

参数 设置

翼型 Original
涵道高度/mm 262
涵道内径/mm 385
涵道外径/mm 466
桨尖间隙/mm 2

参数 设置

翼型 NACA6412
桨盘半径/mm 190.5
平均弦长/mm 25.1
桨叶数量/片 3
负扭角/（毅） 25

表 2 旋翼参数

Tab.2 Rotor parameters

表 3 涵道参数

Tab.3 Duct parameters

表 4 网格无关性验证

Tab.4 Mesh independence verification

网格密度 网格数量/（104个） 总拉力/N 总扭矩/（N·m）

低密度 606 58.92 0.159

中等密度 1 011 61.51 0.101

高密度 1 395 61.52 0.103
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图 5 不同桨尖间隙下的轴向压力云图

Fig.5 Axial pressure contour plots under different blade tip clearances
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状态的气动性能，并且对桨尖间隙影响悬停效率的规

律进行分析。

图 4展示了系统各部件的拉力系数和悬停效率
随桨尖间隙的变化。由图 4可知，在桨尖间隙从 2 mm
增大到 6 mm的过程中，系统的总拉力系数和悬停效
率均出现显著下降。在桨尖间隙较小时（2 mm），涵道
内壁与旋翼间的诱导作用较强，系统的悬停效率较

高；而随着桨尖间隙增大，尤其在达到 6 mm时，悬停
效率下降约 13.18%。这表明较小的桨尖间隙有利于
提升气动效率。

图 5呈现了不同桨尖间隙下，涵道 Z = 0 时截面
的压力云图。由图 5可知，在桨尖间隙较小时，涵道内
壁上游至扩散段形成明显的负压区，而在唇口前缘区

域，诱导吸力显著；随着桨尖间隙增大，该区域的负压

范围明显缩小，压力梯度减弱，涵道对旋翼的诱导作

用逐步减弱。当桨尖间隙为 6 mm时，涵道拉力明显下

降，悬停效率大幅降低，表明减小桨尖间隙有助于提

升气动效率，但会增加制造和装配的难度，尤其在微

小间隙条件下，容易出现旋翼叶尖与涵道内壁的干涉

现象。此外，随着桨尖间隙不断增加，涵道外壁的压力

分布云图几乎相同。

图 6为无沟槽涵道的涡量分布图。从图 6可以看
出，初始桨尖间隙下，叶尖泄漏涡沿涵道内壁向下发

展并保持集中，尾迹紧凑，下旋翼入流较均匀；而在 3
倍桨尖间隙下，泄漏涡提前脱离内壁并部分外溢，下

旋翼入流紊乱，涵道收缩作用减弱，此时下旋翼叶尖

涡与上旋翼尾迹在出口处干扰加剧，导致整体气动性

能受损。

综上所述，桨尖间隙对涵道共轴双旋翼的气动

性能具有显著影响，是关键影响因素之一，随着桨尖

间隙的增大，上下旋翼之间的相互干扰加剧，导致流

场的不稳定性增加，从而影响悬停效率。因此，需要

针对较大桨尖间隙下的系统气动效率改进方法进行

探究。

4 沟槽涵道构型对悬停效率的影响

沟槽构型在初始模型基础上进行修改，在旋翼桨

尖对应位置的涵道内壁面设置沟槽，沟槽几何参数包

图 4 拉力系数和悬停效率随桨尖间隙变化

Fig.4 Variation of thrust coefficient and hovering efficiency with

blade tip clearance
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图 6 涡量分布图（无沟槽涵道）

Fig.6 Vorticity distribution map (non-grooved duct)
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图 7 有沟槽涵道共轴双旋翼模型

Fig.7 Grooved ducted coaxial twin rotors model
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括高度和深度，桨尖在沟槽内的位置决定了实际桨尖

间隙。沟槽构型的网格划分方法与初始模型一致。本

文设计了 5种沟槽构型进行对比研究，如图 7 所示，
分别为方形、圆形、V形、梯形和逆梯形。

不同沟槽构型参数如表 5所示，对于方形和圆形
这 2类沟槽构型，分别设置了多组沟槽高度、沟槽深
度和桨尖间隙组合参数（深度变化时，桨尖位置不变

将导致桨尖间隙改变），并在不同桨尖间隙下进行仿

真对比，以评估其结构参数对悬停效率的影响规律。

4.1 方形沟槽构型对悬停效率的影响

由表 5可知，方形沟槽构型的不同参数组合中，G1、
G2、G3仅改变桨尖间隙；G4和 G5在 G2的基础上不
改变桨尖位置和沟槽高度，仅改变沟槽深度；G6在
G2的基础上仅改变沟槽高度。

图 8 展示了方形沟槽构型中不同参数组合对拉
力系数和悬停效率的影响。当旋翼深入沟槽时，随着

桨尖间隙从 2 mm增加到 10 mm，涵道拉力系数、总拉
力系数和悬停效率呈现先增后减的趋势。当桨尖间

隙小于 7 mm时，总拉力系数增长幅度小于涵道拉力
系数和悬停效率的增长幅度，这是由于上下两旋翼的

拉力系数分别呈现出快速下降的趋势，涵道拉力系数

显著增加，其在总拉力系数中占比上升，抵消了上下

旋翼拉力的下降，导致悬停效率提升。随着桨尖间隙

进一步增大，旋翼的拉力增加，但不能抵消涵道拉力

下降的影响，导致悬停效率下降。当沟槽深度变化时，

上下旋翼的拉力系数波动较小，悬停效率基本保持不

变。但当沟槽高度增大时，总拉力系数和涵道拉力系

数下降，悬停效率随之下降。

图 9 展示了方形沟槽构型中不同参数组合下的
轴向速度流线与桨尖流动情况。由图 9可知，方形沟
槽槽口锐边引发内壁过渡的突变与局部分离涡，使涵

道吸力区在下游退化；泄漏流在锐边偏折，削弱下旋

翼入流的均匀性。旋翼深入沟槽且桨尖间隙过小时，

桨尖涡受壁面干扰、诱导能力下降并产生局部紊流，

悬停效率降低；桨尖间隙过大时，桨尖涡外移，沟槽内

的抑制作用衰减，能量耗散增大、总拉力下降，规律与

无沟槽时相近。当沟槽深度减小时，桨尖尾迹向外偏

移，但仍可与涵道吸力区形成有效耦合，悬停效率降

低较少。随着沟槽深度的增加，桨尖间隙有所增加，但

桨尖所处位置相对于涵道唇口诱导区并未发生改变，

仍在主诱导区路径上，所以悬停效率也基本不变。当

沟槽高度增加时，沟槽抑制桨尖涡的能力降低，部分

旋涡结构向外泄散，涵道拉力贡献明显下降，从而造

成整个系统悬停效率下降。由此可见，方形沟槽的效

率提升受限，根源在于锐边诱发的附面层分离与高涡

量集中破坏了泄漏流的稳定输运，仅靠调整沟槽深度

或高度难以实现对桨尖泄漏流的有效控制。

表 5 不同沟槽构型参数

Tab.5 Parameters of different groove configurations

形状
沟槽构型
编号

沟槽尺寸/mm
深度 高度 桨尖间隙

方形 G1 10 10 2
G2 10 10 7
G3 10 10 10
G4 5 10 2
G5 13 10 10
G6 10 14 7

圆形 G7 10 10 7
G8 10 10 10
G9 5 10 4
G10 13 10 10
G11 10 14 7

V形 G12 10 10 7
梯形 G13 10 10 7
逆梯形 G14 10 10 7

图 8 方形沟槽构型的拉力系数和悬停效率

Fig.8 Thrust coefficient and hovering efficiency of square groove

configuration
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图 9 方形沟槽构型的轴向速度流线与桨尖流动

Fig.9 Axial velocity streamlines and blade tip flow of square groove

configuration

4.2 圆形沟槽构型对悬停效率的影响

圆形沟槽构型的不同参数组合包括 G7~G11，具
体参数如表 5所示，构型 G7与 G2、G8与 G3、G10与
G5、G11与 G6都是从方形改为圆形，构型 G9在 G7的

基础上减小了桨尖间隙和沟槽深度。

圆形沟槽构型中不同参数组合对拉力系数和悬

停效率的影响如图 10所示，圆形沟槽在深度、高度、
桨尖间隙变化后，其气动变化规律与方形沟槽中气动

变化规律趋势一致，且 G9的悬停效率高于 G7的悬停
效率。

图 11 进一步揭示了圆形沟槽构型的流动特性，
该构型在唇口与内壁间形成平滑过渡曲面，使桨尖泄

漏流的径向动量得到渐进释放，从而减弱了泄漏流

对涵道吸力区的侵蚀。涵道内壁低压区保持连续稳

定，尾迹在扩散段内收束性良好，下旋翼入流剪切显

著减弱。

因此，圆形沟槽的优势是通过动量缓释和涡流稳

定实现了对桨尖泄漏流的有效控制。这一机理保证了

在大桨尖间隙条件下涵道吸力区的完整性，从而维持

了较高的悬停效率。

图 12为圆形沟槽桨尖间隙为初始间隙的 2倍时
的涡量分布图，与图 6（a）对比分析可以发现，其叶尖
泄漏涡沿涵道内壁向下发展仍保持集中，上下两旋翼

之间的干扰减少，下旋翼入流较均匀，说明圆形沟槽

的设计在更大的间隙下能够有效改善气流分布，减少

涡量造成的损失。

4.3 多种沟槽构型对悬停效率的影响对比

在 G2 的基础上，改变沟槽构型，其中 G12 为 V
形沟槽，G13为梯形沟槽，G14为逆梯形沟槽。对 V形、
梯形、逆梯形等其他沟槽构型进行仿真分析，其轴向

速度流线与桨尖流动情况如图 13所示。由图 13可知，
V形沟槽呈现出“前高后低，逐渐收缩”的几何特征，
更有利于在涵道唇口形成较为稳定的负压区，可有

效引导桨尖涡在涵道内壁运动，因而悬停效率增加；

梯形沟槽为“上窄下宽”结构，导致桨尖尾迹在进入涵

图 10 圆形沟槽构型的拉力系数和悬停效率

Fig.10 Thrust coefficient and hovering efficiency of circular groove

configuration
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图 11 圆形沟槽构型的轴向速度流线与桨尖流动

Fig.11 Axial velocity streamlines and blade tip flow of circular groove

configuration

图 12 圆形沟槽构型的涡量分布图

Fig.12 Vorticity distribution plot of circular groove configuration
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图 14 多种沟槽构型的拉力系数和悬停效率

Fig.14 Thrust coefficient and hovering efficiency of various groove

configurations
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道初段时受阻于收缩的沟槽内壁斜面，造成尾迹逸

散，涵道唇口负压增大，旋翼对于涵道内壁的诱导作

用降低导致悬停效率下降；逆梯形与梯形形状相反，

桨尖涡在经过桨尖后能较早进入涵道吸力区，所以

其悬停效率接近于 V形。

不同沟槽构型的拉力系数和悬停效率如图 14所
示。由图 14可知，V形和逆梯形的悬停效率比方形悬
停效率略高或略低，而梯形悬停效率明显低于方形沟

槽。G9的悬停效率相比无沟槽涵道共轴双旋翼提升
了11.1%，而其桨尖间隙（4 mm）为无沟槽桨尖间隙
（2 mm）的 2倍。
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图 13 其他沟槽构型的轴向速度流线与桨尖流动

Fig.13 Axial velocity streamlines and blade tip flow of other groove

configurations
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综上所述，桨尖间隙、沟槽构型及沟槽高度是影

响涵道共轴双旋翼悬停性能的关键因素。研究发现，

桨尖间隙对悬停效率存在临界效应：即桨尖间隙过小

易诱导桨尖涡耗散；桨尖间隙过大则使涵道吸力区

缩小，导致悬停效率下降，可通过沟槽设计缓解上述

问题，在大间隙条件下依然保持较高悬停效率。与单

旋翼不同，共轴双旋翼的下旋翼对尾迹更敏感，沟槽

不仅削弱了桨尖泄漏流，还改善了下旋翼入流环境，

因而展现出更强的性能改善潜力。该结果可为涵道的

设计制造与工程应用提供重要参考。

5 结语

本文针对涵道共轴双旋翼系统在桨尖间隙增大

下悬停效率显著下降的问题，引入并研究了一种通过

改进涵道沟槽构型提升其气动性能的方法。通过对比

分析无沟槽与多种沟槽构型的气动性能，得出以下

结论。

（1）桨尖间隙是影响涵道共轴双旋翼悬停效率的
敏感几何参数。在无沟槽基准构型下，桨尖间隙增大

将削弱涵道对桨尖涡的约束，桨尖涡更易脱离内壁并

外溢，导致涵道内壁近壁负压吸力区减弱，同时增强

了上下旋翼尾迹耦合干扰，从而引起悬停效率降低。计

算结果表明，当桨尖间隙增至初始值的 3 倍时，悬停
效率下降 13.18%。
（2）沟槽构型可在较大桨尖间隙条件下有效抑制

悬停效率衰减。其作用机理在于沟槽可改变桨尖附近

的近壁压力梯度，对桨尖涡的演化产生约束与引导作

用，减弱桨尖涡外溢及其与下旋翼端区流动的耦合干

扰，从而改善下旋翼入流环境并提升系统悬停效率，

因此，沟槽设计在共轴双旋翼系统中具有更高的应用

潜力和针对性。

（3）沟槽构型与关键几何参数对系统悬停效率存
在较大影响。在多种沟槽构型对比中，圆形沟槽在 2
倍初始间隙时，系统悬停效率提升了 11.1%，表明通过
优化沟槽构型的几何参数，可在提高结构制造容差的

同时实现悬停效率提升。但是沟槽改进效果对沟槽构

型与关键几何参数具有显著敏感性，存在“抑制泄漏

外溢”和“维持涵道吸力区”之间的平衡关系，后续需

结合更多工况进行参数优化，并辅以非定常高保真计

算或试验验证，以找到最优沟槽构型。
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