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主动射流控制对直升机着舰飞行的影响分析
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摘　 要: 为改善直升机舰面起降过程中起降安全性ꎬ基于单向耦合策略建立了一套适用于直升机 / 舰船动态界面(ｄｙｎａｍｉｃ ｉｎ￣
ｔｅｒｆａｃｅ)研究的数值模拟方法ꎬ针对不同主动射流方案对侧风状态下直升机着舰过程中的影响进行了分析ꎮ 首先ꎬ采用分离涡

模拟(ＤＥＳ)方法获得不同射流方案下的艉流场数据ꎬ随后ꎬ将艉流场数据通过单向耦合的方式与直升机飞行动力学模型耦合ꎬ
得到直升机在着舰过程受到的气动载荷与操纵量变化ꎮ 从非定常载荷水平与操纵特性的角度ꎬ分析不同主动射流方案对舰

船艉流场的非定常特征的影响ꎮ 结果表明:射流装置安装在机库迎风侧水平边缘及垂直边缘均可以有效抑制直升机着舰过

程中的非定常载荷水平ꎮ 其中ꎬ垂直边缘射流方案能够实现舰艉流非定常特征与空间特征的解耦ꎬ保持直升机操纵余量不会

降低ꎻ水平边缘射流方案则会增大艉流场侧洗分量ꎬ降低脚蹬操纵余量ꎮ 而随着射流速度增加ꎬ垂直边缘射流方案控制效果

会不断降低ꎻ水平边缘射流方案控制效果会先增高后降低ꎮ
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　 　 直升机在舰船上的起降任务极具挑战性ꎮ 由于

气流经过舰船时ꎬ在钝体上层建筑及机库边缘发生

气流分离ꎬ产生的摆动剪切层与大尺度涡结构具有

明显的非定常特征[１ － ４]ꎬ对舰面起降中飞行员造成

了极大的工作载荷ꎮ 因此若对舰船艉流进行流动控

制ꎬ削弱其非定常特征ꎬ则可降低飞行员工作载荷、

改善直升机在甲板上的起降安全性ꎮ
流动控制分为被动控制与主动控制ꎮ 被动控制

方案技术相对简单ꎬ当前艉流场控制研究多集中于

此ꎮ 早期ꎬ研究人员主要通过大量实验研究被动控

制方案对艉流场的影响[５ － ７]ꎮ 而随着对舰船流场特

征认识的深入ꎬ研究者开始有针对性地制定被动控

制方案ꎮ Ｆｏｒｒｅｓｔ 等[８] 根据剪切层的形成机理ꎬ对侧

风状态下在机库垂直边缘加装不同形状导流板的多

种方案进行模拟对比ꎮ Ｓｈｉ 等[９] 则分析对比了不同

风向角下安装在不同位置的被动控制装置对于直升

机非定常载荷水平的影响ꎮ



然而被动控制方案大多无法应对实际情况进行

调整ꎮ 主动控制方案则通过射流的方式来改变流动

特征ꎬ射流速度可调ꎬ应对不同海况方面具有明显的

优势ꎮ 但由于其技术复杂ꎬ研究较少ꎮ 近年随着技

术的发展ꎬ 更多研究人员将目光转向此领域ꎮ
Ｓｈａｆｅｒ[１０]与 Ｍａｔｉａｓ￣Ｇａｒｃｉａ 等[１１] 在机库表面开孔对

舰艉流场注入气流ꎬ来达到削弱艉流场非定常特征、
减小回流区的目的ꎮ Ｇａｌｌａｓ 等[１２] 则在某简化舰船

模型机库四周安装定常射流装置进行风洞试验ꎬ研
究发现此射流方案在减小回流区的同时ꎬ也会造成

回流区边界湍流强度增大ꎮ 流动控制的实施对于改

善艉流品质具有很好的效果ꎬ然而至目前ꎬ主动控制

研究中仅针对孤立舰船流场变化ꎬ尚未涉及艉流场

控制对直升机着舰过程中非定常载荷以及操纵变化

的研究ꎮ
鉴于此ꎬ本文开展主动射流对直升机 /舰船动态

界面干扰特征影响研究ꎮ 首先ꎬ采用 ＤＥＳ 方法获得

舰船艉流场数据ꎬ然后建立适用于着舰研究的直升

机飞行动力学模型ꎬ构建 ＣＦＤ 方法与该模型间的数

据传递策略ꎬ形成一套直升机 /舰船动态界面数值分

析方法ꎮ 应用此方法ꎬ针对机库垂直边缘射流与水

平边缘射流两种主动控制方案下的机 /舰动态界面

进行数值模拟ꎬ在此基础上ꎬ进一步开展射流速度参

数变化对艉流场控制效果影响规律的研究ꎮ

１　 数值计算方法及验证

１. １　 舰艉流场模拟方法

本文采用 ＤＥＳ 方法对舰船流场进行数值模拟

以准确捕捉舰船艉流场中大尺度湍流涡结构的流动

特征ꎮ 该方法在近壁面边界层采用 ＳＳＴ ｋ￣ω 湍流模

型以提高对附面层内逆压梯度的求解精度ꎬ而大尺度

分离流动则采用大涡模拟(ＬＥＳ)方法进行模拟[１３]ꎮ
ＳＳＴ ｋ￣ω 湍流模型 ｋ 方程中ꎬ耗散项中的单位耗

散率为

ω ＝ ｆＤＥＳω (１)
其中 ｆＤＥＳ为 ＤＥＳ 方法中的系数ꎮ 有

ｆＤＥＳ ＝ ｍａｘ Ｌｔ
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式中:Ｌｔ 为湍流尺度参数ꎻＣＤＥＳ为常数ꎬ本文计算中

取 ０. ６１ꎻΔ ＝ ｍａｘ(ΔｘꎬΔｙꎬΔｚ)ꎬ为网格中心与相邻的

网格中心的最大距离ꎮ 当 ｆＤＥＳ ＝ １ 时ꎬ模型采用

ＳＳＴ ｋ￣ω模型进行求解ꎬ而当 ｆＤＥＳ > １ 时ꎬ模型则采用

ＬＥＳ 方法求解ꎮ
１. ２　 直升机 /舰船动态界面数值模拟方法

本文参考黑鹰直升机(ＵＨ￣６０Ａ)建立适用于着

舰飞行研究的直升机飞行力学模型[１４]ꎮ 其中ꎬ采用

Ｐｉｔｔ￣Ｐｅｔｅｒｓ 动态入流模型和叶素理论来计算旋翼桨

叶气动力ꎮ 而尾桨诱导速度与其拉力间的量化关系

则采用 Ｂａｉｌｅｙ 模型[１５]来建立ꎮ 桨叶挥舞运动方程为
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式中:Ｍβ 为桨叶质量静矩ꎬＩβ 为质量惯矩ꎬＫβ 为约

束弹簧刚度ꎬＭＴ为桨叶气动力矩ꎮ
直升机机体动力学方程为:

ｕ􀅰

ｖ􀅰

ｗ􀅰

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ １
ｍ

ＦＸ

ＦＹ

ＦＺ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

－ω∗

ｕ
ｖ
ｗ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(３)

ｐ
􀅰

ｑ
􀅰

ｒ􀅰

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ ＋ Ｉ － １

Ｌ
Ｍ
Ｎ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
－ Ｉ － １ω∗Ｉ

ｐ
ｑ
ｒ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(４)

式中:Ｉ、ω∗分别为惯性矩阵与角速度矩阵的叉乘矩

阵ꎬ如下:

Ｉ ＝

ＩＸＸ ０ － ＩＸＺ
０ ＩＹＹ ０

－ ＩＸＺ ０ ＩＺＺ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ω∗ ＝
０ － ｒ ｑ
ｒ ０ － ｑ
－ ｑ ｐ ０

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

联立桨叶挥舞运动方程与直升机刚体动力学方

程即可得到舰载直升机飞行动力学模型ꎮ 该模型共

１１ 个运动自由度ꎬ即机体的 ６ 个刚体自由度、１ 个桨

叶挥舞自由度、３ 个旋翼动态入流自由度以及 １ 个

尾桨动态入流自由度ꎮ
ＣＦＤ 与飞行力学模型之间采用“单向耦合”策

略ꎬ即仅考虑舰船艉流对直升机的影响ꎬ流场数据以

线性叠加的方式耦合到飞行力学模型中ꎮ 如图 １ 所

示ꎬ在飞行力学模型中ꎬ将旋翼和机体离散为若干气

动载荷计算点ꎮ 其中ꎬ每片桨叶上有 １０ 个气动计算

点ꎬ机身、平尾、垂尾、尾桨各一个ꎬ共 ４４ 个气动计算

点ꎮ 通过向各计算点导入流场数据ꎬ进而得出舰船

艉流对直升机的干扰ꎮ

图 １　 直升机气动载荷计算点分布示意
Ｆｉｇ. １　 Ｌｏｃａｔｉｏｎｓ ｏｆ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔｓ ｏｆ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

􀅰９６􀅰第 １２ 期 李光印ꎬ 等: 主动射流控制对直升机着舰飞行的影响分析



需要指出ꎬ本文 ＣＦＤ 计算得到的是非定常舰艉

流场ꎬ在进行直升机着舰操纵特性分析时需要对流

场数据进行时均化处理ꎻ而由于采用的是非结构网

格ꎬ进行直升机各部件气动中心插值计算时前ꎬ需要

将着舰区域的流场结果映射到结构网格中ꎮ
１. ３　 计算方法验证

以 ＵＨ￣６０Ａ 直升机为例ꎬ并与已有的飞行试验

数据[１６]进行对比ꎬ以验证建立的飞行动力学模型的

准确性ꎮ

图 ２ 给出了稳定飞行时直升机操纵量和姿态角

的对比结果ꎮ 其中ꎬ机体总质量为 ７ ２５７ ｋｇꎬ飞行高

度１ ６００ ｍꎮ 总体来说ꎬ计算结果与飞行试验吻合较

好ꎬ这表明本文建立的直升机飞行动力学模型是有

效的ꎮ 图 ２(ａ)中总距杆量和图 ２(ｂ)中横向操纵杆

量在小速度时计算与试验存在明显的误差ꎬ这是由

于该速度状态下存在较为严重的旋翼 /机体干扰ꎬ需
针对性发展非定常旋翼 /机体气动干扰模型ꎮ

图 ２　 ＵＨ￣６０Ａ 稳定飞行时本文配平计算结果与文献[１６]飞行试验数据的对比

Ｆｉｇ. ２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｒｉｍ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ａｎｄ ｆｌｉｇｈｔ ｔｅｓｔ ｄａｔａ ｉｎ Ｒｅｆ. [１６] ｆｏｒ ＵＨ￣６０Ａ ｕｎｄｅｒ ｓｔｅａｄｙ ｆｌｉｇｈｔ

　 　 随后ꎬ对 ＵＨ￣６０Ａ / ＳＦＳ２ 组合下的直升机气动

载荷进行计算ꎬ并与 Ｋääｒｉä 等[１７]的计算结果进行对

比ꎬ以验证直升机 /舰船动态界面数值分析方法的有

效性ꎮ 在文献[１３]中ꎬＳＦＳ２ 艉流场采用 ＤＥＳ 方法

求解ꎬ风向角 ０°ꎬ风速 ４０ ｋｔｓ(２０. ５８ ｍ / ｓ)ꎬ计算使用

ＦＬＵＥＮＴ 软件ꎮ 将计算时间为 ３０ ｓ 的艉流场数据导

入至 Ｆｌｉｇｈｔｌａｂ 软件中ꎬ得到直升机的气动力随时间

变化曲线ꎮ 此外ꎬ为了减少升力偏置的影响ꎬ直升机

预先在定常流场中进行配平ꎬ得到的总距、纵 /横向

周期变距分别为 １５. ２５°、２. ３６°和￣２. ５６°ꎬ在计算过

程中保持不变ꎮ 本文选择相同的设置方法ꎬ计算结

果如图 ３ 所示ꎬ本文计算得到的旋翼时均拉力系数

变化趋势与 Ｋääｒｉä 等[１７]的文中计算结果基本一致ꎮ
直升机在侧移过程中ꎬ旋翼拉力减小了 １０％ ꎬ这与

实际着舰飞行试验相符ꎮ
１. ４　 计算设置

本文 选 取 某 型 驱 逐 舰 简 化 模 型 ( 命 名 为

Ｍｏｄｉｆｉｅｄ ｓｉｍｐｌｅ ｆｒｉｇａｔｅ ｓｈａｐｅꎬＭＳＦＳ)与 ＵＨ￣６０Ａ 组合

开展主动射流对直升机 /舰船动态界面影响研究ꎮ
图 ４ 为 ＭＳＦＳ 简化模型示意图ꎬ几何参数见表 １ꎮ

图 ３　 直升机在不同侧移路径下旋翼拉力系数变化对比
Ｆｉｇ. ３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｒｏｔｏｒ ｔｈｒｕｓｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌａｔｅｒａｌ ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ ｐａｔｈｓ

图 ４　 舰船模型

Ｆｉｇ. ４　 Ｓｈｉｐ ｍｏｄｅｌ ｉｎ ｔｈｅ ｐａｐｅｒ
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表 １　 ＭＳＦＳ 舰船模型主要参数

Ｔａｂ. １　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ＭＳＦＳ ｍｏｄｅｌ

舰体长度

(Ｌｓ) / ｍ
甲板长度

(Ｌ) / ｍ
甲板宽度

(Ｂ) / ｍ
机库高度

(Ｈ) / ｍ

１５５. ７ ２４. ０ １８. ５ ６. ９２

　 　 本文采用的直升机着舰方式为标准海军着舰方
案[１７] ( ｓｔａｎｄａｒｄ Ｒｏｙａｌ Ｎａｖｙ ｌａｎｄｉｎｇ ａｐｐｒｏａｃｈ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ)ꎬ如图 ５ 所示ꎮ 典型着舰方式分为 ４ 个任
务科目单元:左舷减速跟进、横向侧移进场、甲板上
方悬停保持及垂直下降着舰ꎮ 其中ꎬ侧移进场阶段
受艉流场非定常干扰最为严重ꎬ因此本文将重点研
究侧移进场过程中机 /舰动态界面变化ꎮ

图 ５　 典型直升机着舰示意

Ｆｉｇ. ５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｓｔａｎｄａｒｄ ｒｏｙａｌ ｎａｖｙ ｌａｎｄｉｎｇ ａｐｐｒｏａｃｈ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ

为保证捕捉到侧移过程中足够的变化ꎬ假定直
升机侧移路径为 － １. ０Ｂ ~ ０ꎬ桨毂高度为 ０. ８５Ｈ 与
１. ２５Ｈꎬ将直升机移动路径离散为 ５ 个点ꎬ进行对比
分析ꎮ 基于以上要求ꎬ艉流场导出数据域大小为
１. ０Ｌ × ２. ０Ｂ × １. ８０Ｈ(如图 ６(ｂ)所示)ꎮ

图 ６　 直升机侧移路径示意
Ｆｉｇ. ６　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ ｐａｔｈ

舰船艉流场模拟采用商业软件 ＳＴＡＲ ＣＣＭ ＋ ꎮ
计算域大小设置为 １０Ｌ × ８Ｌ × ６Ｌꎬ边界层网格第 １
层厚度为 １. ５ × １０ － ２ｍꎬ以满足湍流模型的 ｙ ＋ 要求ꎮ
另外为捕捉艉流场中的湍流变化以及射流对艉流场

的影响ꎬ还需对甲板上方以及射流出口附近网格进

行局部加密ꎮ 最终生成网格数量为 ６. ８ × １０６ (如
图 ７所示)ꎮ 时间步长设置为 ０. ０１ ｓꎬ导出计算时间

为 ３０ ｓꎬ以充分包含艉流场的非定常信息ꎮ 入口及

出口边界设置为速度入口及压力出口条件ꎬ舰体为

无滑移壁面ꎬ海平面为滑移壁面条件ꎮ 由于直升机

在着舰时很少会遇到 ０° 风向角情况ꎬ因此参考

Ｈｏｄｇｅ 等[１８]的研究ꎬ侧风状态选择较为常见的右舷

３０°风向角ꎬ来流速度设置为 ２０ ｍ / ｓꎮ

图 ７　 网格划分示意

Ｆｉｇ. ７　 Ｍｅｓｈ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ

本文采用 Ｌｅｅ 等[１９ － ２０] 所提出的气动载荷分析

方法来评估非定常扰动对飞行员工作载荷的影响水

平ꎮ 在获得直升机各部件气动载荷时间历程数据

后ꎬ对其进行快速傅里叶变换获得功率谱密度曲线

(如图 ８ 所示)ꎬ该曲线在 ０. ２ ~ ２. ０ Ｈｚ 内积分值的

平方根(ｒｏｏｔ￣ｍｅａｎ￣ｓｑｕａｒｅ)即为非定常载荷水平ꎬ可
用于评估飞行员工作载荷ꎮ

图 ８　 非定常载荷水平计算示意

Ｆｉｇ. ８　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｕｎｓｔｅａｄｙ ｌｏａｄｉｎｇ ｌｅｖｅｌｓ
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２　 计算结果分析与讨论

孤立舰船情况下ꎬ侧风状态中机库迎风侧边缘

气流分离产生的剪切层是造成直升机载荷和姿态波

动的主要原因(如图 ９ 所示)ꎮ 在机库迎风侧边缘

安装主动射流装置ꎬ通过向流场中注入能量并与剪

切层产生作用ꎬ来达到改变艉流场涡结构ꎬ进而削弱

流场中非定常特征的目的ꎮ
本文选择在机库迎风侧垂直边缘及上方水平边

缘设置射流出口ꎬ两处射流装置宽度均为 １ / ７０Ｂꎬ距
离机库边缘为 １ / ７０Ｂꎬ射流方向垂直于射流边界(如
图 １０ 所示)ꎬ定常射流速度取 ２、４、６ ｍ / ｓꎬ分别为自

由来流速度的 １０％ 、２０％ 、３０％ ꎮ 从直升机非定常

　

载荷水平及操纵特性的角度ꎬ分析其对艉流场非定

常特征的削弱作用ꎮ

图 ９　 右舷 ３０°情况下孤立舰船情况等值涡量图( ｔ ＝３５ ｓ)
Ｆｉｇ. ９　 Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｄｉａｇｒａｍ ｆｏｒ ｉｓｏｌａｔｅｄ ｓｈｉｐ ｕｎｄｅｒ ３０°

ｓｔａｒｂｏａｒｄ ｗｉｎｄ( ｔ ＝ ３５ ｓ)

图 １０　 射流装置位置示意

Ｆｉｇ. １０　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｊｅｔ ｏｕｔｌｅｔｓ

２. １　 垂直边缘射流方案

图 １１ 给出了不同射流速度情况下直升机非定

常载荷水平的变化曲线ꎮ 可以看到ꎬ射流速度为

ｖｓ ＝ ２ ｍ / ｓ 时ꎬ垂直边缘射流方案对直升机非定常载

荷水平有显著的抑制作用ꎮ 在左舷附近( － ０. ７５≤
ｙ / Ｂ≤ －０. ５０)拉力 ＲＭＳ 值平均降幅达到了 ２６. ２％ꎮ
而当直升机侧移至 ｙ / Ｂ ＝ － ０. ２５ 时ꎬ滚转、俯仰及

偏航力矩 ＲＭＳ 值最大降幅均达到了 ２５％ 以上ꎮ 直

升机在甲板上方时ꎬ处于悬停保持阶段ꎬ滚转力矩

ＲＭＳ 值的下降可以有效降低直升机着舰时侧翻的

风险ꎬ而根据文献[２１]的研究ꎬ侧风状态下ꎬ脚蹬操

纵量的不断调整往往是造成飞行员工作载荷的主要

因素ꎬ故偏航力矩 ＲＭＳ 值的降低能够有效降低飞行

员脚蹬操纵的工作载荷ꎮ
随着射流速度增加ꎬ主动射流对直升机非定常

载荷水平的抑制能力逐渐减弱ꎮ 当射流速度上升至

ｖｓ ＝ ４ ｍ / ｓ 时ꎬ其对艉流场非定常特征抑制能力显著

降低ꎮ 侧移过程中俯仰力矩 ＲＭＳ 值降幅低于 ｖｓ ＝
２ ｍ / ｓ情况ꎬ而旋翼拉力、滚转及偏航力矩 ＲＭＳ 值仅

在左舷附近( － ０. ７５≤ｙ / Ｂ≤ －０. ５０)有一定程度降

低ꎬ在甲板区域内与基准情况差别不大ꎮ 而当射流

速度进一步上升至 ｖｓ ＝ ６ ｍ / ｓ 时ꎬ此状态下的主动射

流对升机非定常载荷水平抑制效果已不明显ꎮ 甚至在

甲板中心位置(ｙ / Ｂ ＝０)还会导致更高的力矩 ＲＭＳ 值ꎮ
为分析上述差异产生的原因ꎬ图 １２ 给出了不同

射流速度下甲板上方涡量分布ꎬ图 １２ 中可见ꎬ无射

流装置时ꎬ剪切层在甲板中部形成的涡尺度较大ꎮ
而安装射流装置后ꎬｖｓ ＝ ２ ｍ / ｓ 与 ｖｓ ＝ ４ ｍ / ｓ 情况下

剪切层中形成的涡尺度减小ꎬ强度降低ꎮ ｖｓ ＝ ６ ｍ / ｓ
情况下ꎬ涡尺度有重新增大的趋势ꎮ
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图 １１　 不同垂直边缘射流速度下直升机非定常载荷水平变化曲线

Ｆｉｇ. １１　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｕｎｓｔｅａｄｙ ｌｏａｄｉｎｇ ｌｅｖｅｌｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ ｊｅｔ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图 １２　 甲板上方各截面涡量分布云图( ｔ ＝３５ ｓ)
Ｆｉｇ. １２　 Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｅｃｔｉｏｎｓ ｏｎ ｄｅｃｋ ( ｔ ＝ ３５ ｓ)

　 　 图 １３ 给出了不同垂直边缘射流速度下旋翼桨

盘平面附近 ｚ / Ｈ ＝ ０. ８７ 平面横向湍流强度分布ꎬ同
时给出旋翼与尾桨在 ｙ / Ｂ ＝ － １. ００ 及 ｙ / Ｂ ＝ ０ 处位

置ꎮ 可以看到ꎬ射流速度 ｖｓ ＝ ２ ｍ / ｓ 抑制效果最好ꎮ
由机库迎风侧边缘摆动剪切层产生的横向湍流高强

度区的幅值与影响范围都有一定的程度的减小ꎬ尤
其是在舰船艉部ꎬ横向湍流强度有明显降低ꎮ 由此

造成直升机在甲板范围内(ｙ / Ｂ ＝ － ０. ２５)滚转及偏

航力矩 ＲＭＳ 值的大幅降低ꎮ 而黑鹰尾桨存在 ２０°倾
角ꎬ横向湍流强度的降低同样会导致直升机俯仰力

矩 ＲＭＳ 值的下降ꎮ 随着射流速度增至 ｖｓ ＝ ４ ｍ / ｓꎬ
甲板范围内( － ０. ５０≤ｙ / Ｂ≤０)横向湍流高强度区

幅值相比与 ｖｓ ＝ ２ ｍ / ｓ 有所增大ꎬ尤其在旋翼经过

的区域ꎬ因此在此范围内直升机滚转力矩 ＲＭＳ 值相

比基准情况降幅已不明显ꎮ 而当 ｖｓ ＝ ６ ｍ / ｓ 时ꎬ主
动射流对横向湍流强度分布削弱作用微乎其微ꎮ
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图 １３　 不同射流速度 ｚ / Ｈ ＝０. ８７ 平面横向湍流强度分布

Ｆｉｇ. １３　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｉｎ ｔｈｅ ｐｌａｎｅ ｏｆ ｚ / Ｈ ＝ ０. ８７ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

　 　 接下来关注射流方案对直升机着舰过程中平衡

特性的影响ꎮ 图 １４ 为直升机配平操纵量、姿态角与

需用功率变化曲线ꎮ 可以看到施加射流后ꎬ直升机

平衡特性与基准状态基本一致ꎮ 当直升机位于悬停

跟进位置(ｙ / Ｂ ＝ － １. ００)时ꎬ脚蹬量变化最大ꎬ但其

幅度也仅有 ３％ ꎮ 这意味着垂直边缘定常射流方案

在一定速度范围内可以有效抑制直升机着舰过程中

非定常载荷水平的同时而不会对操纵量产生明显的

负面影响ꎬ实现艉流场空间特性及非定常特性的

解耦ꎮ
图 １５ 给出了不同射流速度下桨盘附近平面 ｚ /

Ｈ ＝ ０. ８７ 的横向时均速度分布ꎮ 图 １５ 中可见垂直

边缘射流方案对艉流场时均速度分布并无显著影

响ꎮ 这很好验证了上面结论ꎬ与 Ｓｈａｆｅｒ[１０] 中实验得

到的结论相同ꎮ
２. ２　 水平边缘射流方案

接下来进一步来探究射流装置安装在机库上方

水平边缘方案对直升机非定常载荷水平的影响ꎮ 直

升机侧移进场高度为 １. ２５Ｈꎮ

图 １６ 给出了不同射流速度下直升机侧移过程

中非定常载荷水平变化示意图ꎮ 与垂直边缘射流情

况不同ꎬ射流速度 ｖＴ ＝ ４ ｍ / ｓ 时ꎬ其对直升机非定常

载荷水平抑制能力最好ꎮ 这说明水平边缘射流方案

中ꎬ主动控制效果与射流速度并非呈简单的线性关

系ꎮ 定量分析可知ꎬ ｖＴ ＝ ４ ｍ / ｓ 时ꎬ在甲板范围内

( － ０. ５０≤ｙ / Ｂ≤０)ꎬ偏航力矩 ＲＭＳ 值平均降幅达

到了 １２. ３％ ꎮ 在 ｙ / Ｂ ＝ － ０. ２５ 位置ꎬ旋翼拉力与俯

仰力矩 ＲＭＳ 值降幅达到了 １８. ８％与 ２２. ０％ ꎮ 而侧

向力与阻力 ＲＭＳ 值却与基准情况相当ꎮ 而当射流

速度为 ｖＴ ＝ ２ ｍ / ｓꎬ甲板外侧( －１. ００≤ｙ / Ｂ≤ －０. ５０)
滚转、俯仰及偏航力矩 ＲＭＳ 值相比基准情况均无降

低ꎬ而在甲板范围内ꎬ其平均降幅小于 ｖＴ ＝ ４ ｍ / ｓ 情

况ꎮ 当射流速度为 ｖＴ ＝ ６ ｍ / ｓ 时ꎬ旋翼拉力与俯仰

力矩 ＲＭＳ 值均高出基准情况ꎬ而滚转力矩与偏航力

矩 ＲＭＳ 值在甲板范围内依然存在一定程度降低ꎮ
总体来说ꎬ水平边缘射流方案能够较为有效地抑制

直升机在甲板范围内得非定常载荷水平ꎮ
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图 １４　 不同垂直边缘射流速度下直升机平衡特性变化曲线

Ｆｉｇ. １４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｔｒｉｍ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ ｊｅｔ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图 １５　 不同射流速度 ｚ / Ｈ ＝０. ８７ 平面横向时均速度分布

Ｆｉｇ. １５　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｔｉｍｅ￣ａｖｅｒａｇｅｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎ ｔｈｅ ｐｌａｎｅ ｏｆ ｚ / Ｈ ＝ ０. ８７ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ
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图 １６　 不同水平边缘射流速度下直升机非定常载荷水平变化曲线

Ｆｉｇ. １６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｕｎｓｔｅａｄｙ ｌｏａｄｉｎｇ ｌｅｖｅｌｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｓｅｃｏｎｄ ｊｅｔ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

　 　 图 １７、１８ 给出了不同水平边缘射流速度下机库

后方涡量分布与旋翼桨盘附近 ｚ / Ｈ ＝ １. ３０ 平面横向

湍流强度分布ꎮ 图中可见ꎬ与垂直射流方案相似ꎬ安
装射流装置后ꎬ艉流场中机库上方水平边缘分离出

的涡结构尺度减小ꎮ 船艉横向湍流强度幅值均有所

降低ꎬ由此导致直升机在 ｙ / Ｂ ＝ － ０. ２５ 位置ꎬ偏航

力矩 ＲＭＳ 值均有下降ꎮ 射流速度为 ｖＴ ＝ ２ ｍ / ｓ 时ꎬ
相比基准情况ꎬ甲板范围内( － ０. ５０≤ｙ / Ｂ≤０)湍流

高强度区幅值有所降低ꎮ 当速度增加至 ｖＴ ＝ ４ ｍ / ｓ
时ꎬ甲板区域的横向高强度湍流区的影响范围进一

步减小ꎬ但幅值略有提升ꎮ 这就导致此范围内两种

射流速度下滚转力矩 ＲＭＳ 值无明显差异ꎮ 而当射

流速度进一步提升时(ｖＴ ＝ ６ ｍ / ｓ)ꎬ横向湍流高强度

区幅值与影响范围进一步增加ꎬ滚转力矩 ＲＭＳ 值降

幅进一步减小ꎮ

图 １９ 继续给出了水平边缘射流方案对直升机

操纵量、姿态角与需用功率的影响ꎮ 施加射流后脚

蹬操纵量及尾桨需用功率发生较为明显的变化ꎮ
ｖＴ ＝４ ｍ / ｓ 情况下ꎬ当直升机移动至甲板中线位置

时ꎬ脚蹬操纵量相比基准情况降低了 １３. ２％ ꎬ操纵

余量降低削弱了驾驶员处理横向非定常扰动的能

力ꎮ 因此ꎬ水平边缘射流方案虽然能够抑制直升机

着舰的非定常载荷水平ꎬ但会降低其操纵余量ꎮ
图 ２０ 给出了不同水平边缘射流速度下旋翼桨

盘附近平面 ｚ / Ｈ ＝ １. ３０ 的横向时均速度分布ꎮ 可以

看到直升机位于甲板范围内时( － ０. ２５≤ｙ / Ｂ≤０)ꎬ
随着射流速度增大ꎬ尾桨路径上横向速度有较明显

的降低 (如图 ２０(ｃ)、图 ２０(ｄ)所示)ꎬ这使得尾桨

桨叶有效迎角减小ꎬ飞行员需要增大尾桨总距ꎬ因此

脚蹬操纵余量降低ꎬ而尾桨需用功率增加ꎮ
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图 １７　 甲板上方各截面涡量分布云图( ｔ ＝３５ ｓ)
Ｆｉｇ. １７　 Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

图 １８　 不同射流速度 ｚ / Ｈ ＝１. ３０ 平面横向湍流强度分布
Ｆｉｇ. １８　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｉｎ ｔｈｅ ｐｌａｎｅ ｏｆ ｚ / Ｈ ＝ １. ３０ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ
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图 １９　 不同水平边缘射流速度下直升机平衡特性变化曲线

Ｆｉｇ. １９　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｔｒｉｍ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｓｅｃｏｎｄ ｊｅｔ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图 ２０　 不同射流速度下 ｚ / Ｈ ＝１. ３０ 平面横向时均速度分布

Ｆｉｇ. ２０　 Ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｔｉｍｅ￣ａｖｅｒａｇｅｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎ ｔｈｅ ｐｌａｎｅ ｏｆ ｚ / Ｈ ＝ １. ３０ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｊｅｔ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ
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３　 结　 论

１)基于单向耦合策略ꎬ采用 ＤＥＳ 方法与飞行动

力学模型建立了一套适用于直升机 /舰船动态界面

的数值模拟方法ꎮ 应用此方法探究了主动射流方案

对直升机着舰过程中非定常载荷水平的抑制情况及

操纵特性的影响ꎮ
２)机库垂直边缘射流方案能够有效削弱机库

垂直边缘分离的摆动剪切层强度ꎬ显著降低直升机

侧移过程中非定常载荷水平得同时ꎬ对操纵特性影

响微乎其微ꎮ 然而随着射流速度增加ꎬ射流控制效

果逐渐降低ꎬ过高的射流速度甚至会使艉流场气动

环境恶化ꎮ
３)机库水平边缘射流方案对机库上方水平边

缘产生的分离涡强度展现了较好的削弱效果ꎮ 甲板

范围内直升机非定常载荷水平存在较为明显的降

低ꎮ 随射流速度增加ꎬ控制效果先增高而后降低ꎬ呈
现出复杂的非线性关系ꎮ 然而此方案会较为显著地

提高船艉部侧洗分量ꎬ使直升机脚蹬操纵余量降低ꎬ
滚转角增大ꎮ 这会对飞行员操纵产生不利影响ꎮ
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