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倾转旋翼机涡环状态数值模拟及数学建模

王军杰,陈仁良,王志瑾,裴诗源
(直升机旋翼动力学国家级重点实验室(南京航空航天大学),南京 210016)

摘　 要: 倾转旋翼机垂直下降或斜下降过程中包含极为危险的涡环状态,为掌握涡环状态下其气动载荷、流场变化规律,建立

涡环边界数学模型,为相应飞行仿真和飞行试验提供数学模型。 采用基于滑移网格技术的 CFD 方法模拟了倾转旋翼机的涡

环状态,研究了倾转旋翼机垂直下降飞行时涡环状态流场、力和力矩的演变规律,提出了倾转旋翼机涡环边界计算方法,并得

出了涡环边界解析表达式。 结果表明:与直升机涡环状态的主要区别为,倾转旋翼机的机翼降低了单个旋翼涡环状态的影

响,但倾转旋翼机旋翼分布的对称性,提高了飞行器滚转力矩失衡的风险;倾转旋翼机垂直下降速率 vH / vh 为 0. 9 左右时,会
进入成熟的涡环状态,旋翼拉力损失最大,为 18% ;倾转旋翼机垂直下降时的涡环状态对应的下降速率为 0. 583≤vH / vh≤
1. 516,风险一方面来源于倾转旋翼机左、右两部分旋翼拉力不对称导致倾覆,一方面来源于倾转旋翼机旋翼拉力损失过大导

致坠毁;根据涡环状态危险程度,建立了垂直下降和斜下降状态的涡环边界数学模型。 结果可为倾转旋翼机的设计和安全飞

行提供下降速度规避依据。
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Numerical simulation and mathematical modeling of vortex ring state
of Tiltrotor aircraft

WANG Junjie, CHEN Renliang, WANG Zhijin, PEI Shiyuan

(National Key Laboratory of Rotorcraft Aeromechanics(Nanjing University of Aeronautics
and Astronautics), Nanjing 210016, China)

Abstract: The vertical and oblique descend states of Tiltrotor involve extremely dangerous vortex ring state
(VRS). To master the aerodynamic load and flow field changes of Tiltrotor in the VRS, the vortex ring boundary
mathematical model was established, targeted for corresponding flight simulation and flight test. The CFD method
based on slip grid technology was implemented to simulate the VRS of the Tiltrotor, the evolution of the flow field,
force and moment of the VRS during the vertical descent flight of the Tiltrotor, with the calculation method of the
VRS boundary proposed and the analytical expression of the risk zone of the VRS presented. The results show that
the wing of the Tiltrotor reduces the influence of the VRS of single rotor, yet the symmetry of the Tiltrotor rotor
increases the risk of unbalanced rolling moments; the Tiltrotor tends to enter the mature VRS when the descent rate
vH / vh is 0. 9, with the rotor-lift loss reaching the maximum value of 18% . Given that the descent rate corresponding
to the VRS is 0. 583≤vH / vh≤1. 516 during the vertical descent state, risk may arise from the overturning caused
by the unbalanced lift of the left and right rotors of the Tiltrotor, and from the crash caused by the excessive rotor-
lift loss of the Tiltrotor. In view of the dangerous degree of VRS, the vortex ring boundary mathematical models of
vertical and oblique descent states are attempted, providing a basis for the design and safe flight of the Tiltrotor.
Keywords: Tiltrotor aircraft; computational fluid dynamics; vortex ring state; vortex ring boundary; aerodynamic
interference
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　 　 旋翼类飞行器在高下降速度和接近垂直下降角

度下降时,会陷入称为涡环状态(VRS)的高度不稳

定和湍流的飞行状态,升力、扭矩、俯仰和滚转力矩

均发生不规则变化,使飞行器振动,极易导致飞行器

坠毁[1]。 倾转旋翼机有左、右两副旋翼,在下降过

程中两副旋翼均可能遭遇涡环问题,不仅存在类似



直升机旋翼拉力降低导致坠毁的问题,而且也存在

因涡环状态导致旋翼两边拉力不对称、滚转力矩失

衡而倾覆的问题,更需要重视其飞行安全。 美国的

倾转旋翼机 V-22 的几次坠机事故与涡环状态的影

响相关,因为倾转旋翼机在下降过程中,对称的旋翼

的涡环产生非对称破碎,倾转旋翼机滚转力矩失衡

而侧翻。 基于此,研究倾转旋翼机的涡环状态特性,
了解其涡环状态时流场的演变规律,制定准确的倾

转旋翼机的涡环边界,对倾转旋翼机的设计和安全

飞行具有重要意义。
Stack[2]在水洞中模拟了旋翼涡环状态的流场,

Green 等[3]通过 PIV 试验研究了涡环状态的流场变

化,该类文献通过试验研究揭示了涡环状态的演变

规律。 Johnson[4]使用风洞和飞行试验数据,给出了

基于动量理论的旋翼的涡环模型。 Wolkovitch[5] 提

出利用动量理论结合试验数据预测涡环边界的方

法,制定了 Wolkovitch 判据。 Peter 等[6] 引入了动态

入流理论,重新计算了涡环状态的边界,并制定

Peter 判据。 辛宏等[7] 对直升机垂直下降涡环状态

进行了实验研究,并制定了高 /辛判据涡环边界模

型。 Brown 等[8]使用涡量传输模型对在涡环状态附

近和涡环状态内运行的旋翼的涡流尾流进行了高分

辨率计算模拟,模拟了涡环的运动规律。 Prasad
等[9]提出了环形涡流理论模型,可用于实时仿真。
黄明其等[10]通过试验,研究了直升机旋翼的涡环特

性,并给出了参数对涡环特性的影响。 Betzina[11] 采

用试验方法研究了倾转旋翼机进入涡环状态时的气

动特性,主要集中在旋翼力和扭矩的变化。 Takii
等[12]采用 CFD 方法研究了倾转旋翼机的涡环状态

时涡量的变化细节,表现了倾转旋翼机涡环状态流

场的复杂性。 但该类研究仍存在不足:一方面,机翼

干扰对旋翼涡环状态的影响较大,相关研究较少采

用数值模拟方法,难以模拟倾转旋翼机涡环状态的

演变细节和非定常流场;另一方面,相关涡环边界模

型均以直升机为主,而关于倾转旋翼机的涡环边界

模型在国内外文献中较少。
针对上述问题,采用基于非结构滑移网格技术

生成围绕旋翼和机翼的高质量网格,建立一套考虑

机翼对旋翼涡环状态干扰的数值模拟方法,分析垂

直下降状态下倾转旋翼机的涡环状态的演化过程以

及旋翼受力和扭矩的变化规律,建立垂直和斜下降状

态下倾转旋翼机的涡环边界模型,并制定改出策略。

1　 计算方法

1. 1　 几何模型

研究的倾转旋翼机构型如图 1(a),倾转旋翼机

下降时旋翼的涡环状态干扰主要来源于机翼与旋翼

之间干扰,机身对旋翼涡环状态影响较小,为了研究

方便,忽略机身;为了提高计算效率,采用对称的方

式,对模型进行简化,如图 1(b),主要参数见表 1。

图 1　 研究对象

Fig. 1　 Research model

表 1　 倾转旋翼机简化计算模型主要参数

Tab.1　 Parameters of the simplified calculation model of the Tiltrotor

旋翼半径 / m 桨叶片数 / 片 旋翼负扭 / (°)
旋翼等效

弦长 / m
旋翼翼型

0. 58 3 30 0. 058 NACA0012

机翼展长 / m 机翼弦长 / m
机翼安装

角 / (°)
机翼根梢比 机翼翼型

2. 2 0. 3 3 1 EPPLER748

1. 2　 网格划分

根据倾转旋翼机存在“旋翼运动,机翼静止”的
特点,采用非结构滑移网格技术处理旋翼网格运动

的问题,将计算域划分为包含旋翼的动域和包含机

翼的静域。 倾转旋翼机的旋翼、机翼附面层网格采

用棱柱体网格生成,其他部分网格采用非结构网格。
为了确认网格无关性,考虑了黏性效应的影响,

分别分析了旋翼第 1 层边界层网格的高度和网格密

度对计算结果的影响。
参考旋翼的弦长,研究的倾转旋翼机的旋翼处

的雷诺数处于 105 ~ 106 范围,雷诺数较低,边界层

具有较为复杂的流动结构。 需要适当的边界层网格

来更好地模拟边界层内的黏性相互作用以及在进入

涡环状态期间发生的复杂流动结构。 在网格独立性

验证中,边界层网格采用逐步加密的方式,第 1 层边

界层网格的网格高度( d1 )分别设置为 0. 000 10,
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0. 000 05,0. 000 03,0. 000 01 m,增长率设置为 1. 1,
总层数为 15。 表 2 展示了不同网格高度对计算结

果的影响,d1 = 0. 000 03 m 的网格高度可以满足计

算要求。
在研究网格密度对计算结果的影响中,分别对

动域、静域、整体加密的方式生成网格。 网格节点总

数分别为 1 000 万、1 300 万、2 000 万和 800 万。 网

格密度对计算结果的影响见表 3。 考虑到计算的准

确性和经济性,选用 1 300 万个网格节点计算模型

的气动性能。

表 2　 旋翼第 1 层网格高度对旋翼拉力的影响

Tab. 2　 Lift coefficient of the rotor with different heights of the
first boundary layer

第 1 层网格高度 d1 / m 拉力系数 迭代相对误差 / %

0. 000 10 0. 014 75 初值

0. 000 05 0. 014 53 1. 49

0. 000 03 0. 014 44 0. 62

0. 000 01 0. 014 40 0. 28

表 3　 网格密度对计算结果的影响

Tab. 3　 Influence of grid density on calculation results

网格数量 / 万 拉力系数 迭代相对误差 / %

1 000 0. 014 30 初值

1 300 (动域加密) 0. 014 44 0. 98

2 000(整体加密) 0. 014 52 0. 07

800(整体稀化) 0. 013 81 4. 89

网格无关性验证表明,1 300 万个节点、第 1 层

边界层网格高度为 0. 000 03 m 的计算网格可以满

足计算精度要求。 倾转旋翼机的网格如图 2 所示。

图 2　 网格示意图

Fig. 2　 Grid diagram

1. 3　 控制方程

计算的旋翼转速为 2 400 r / min,Ma > 0. 3,飞行

器处于低雷诺数环境,考虑黏性影响,考虑压缩性影

响。 控制方程为雷诺平均 Navier-Stokes(N-S)方程,
守恒形式为

∂
∂t∫ΩWdΩ + ∫

∂Ω
(Fc - Fv)ds = ∫

Ω
QdΩ (1)

式中:Q 为源项,Ω 为控制体单元体积,dΩ 为控制体

表面单元面积,ds 为微元面积。
守恒变量 W 表达式为

W = [ρ ρu ρv ρw ρE] T (2)
式中:ρ 为密度,E 为单位质量的总能量,u、v、w 为绝

对速度在坐标系的分量。
对流通量 Fc 的表达式为

Fc =

ρV
ρuV + nxp
ρvV + nyp
ρwV + nzp

ρHV

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(3)

式中:p 为流体静压,单位质量总焓 H = E + p / ρ,面
上法向速度 V = V·n = nxu + nyv + nzw 和单元表面

法矢量 n = [nx ny nz] T。

黏性通量 Fv 表达式为
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Fv =

0
nxτxx + nyτxy + nzτxz

nxτyx + nyτyy + nzτyz

nxτzx + nyτzy + nzτzz

nxΘx + nyΘy + nzΘz

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(4)

式中:τij为黏性张量分量,μ 为分子黏性,k 为热传导

系数,Θ 为黏性和热传导相关项。
1. 4　 湍流模型

倾转旋翼机的旋翼具有相对较低的雷诺数,为
了准确模拟旋翼的桨尖涡和尾流,选用 k-ω SST
(shear stress transport)湍流模型[13],k-ω 模型能准确

模拟湍流边界层底层流动,k-ε 模型稳定性较好,对
存在复杂流动和可压缩流动适应性较好。 k-ω SST
湍流模型能准确模拟倾转旋翼机的边界层流动和涡

环状态时的非定常流场。 湍流模型对旋翼气动流场

特性的影响主要表现在对边界层流场的模拟,直接

关系到拉力和扭矩的计算精度,使用 k-ω SST 湍流

模型计算的边界层流速分布如图 3 所示,沿旋翼壁

面法线方向速度从 0 m / s 增长到 80 m / s(此处旋翼

相对速度),变化趋势符合边界层理论,可验证采用

SST 湍流模型的合理性。

图 3　 旋翼边界层流速分布

Fig. 3　 Boundary layer velocity distribution

1. 5　 求解方法

求解 Navier-Stokes 方程的数值方法在空间和时

间上单独离散。 本文采用有限体积法进行空间离

散,空间对流项离散采用近似 Riemann 求解器的

Roe 格式。 为了提高求解非定常流场的效率,采用

双时间隐式 LU-SGS 迭代法进行时间离散[14]。
1. 6　 方法验证

建立的数值模拟方法的准确性通过文献[15]
进行验证。 Kolaei 等[15] 进行了旋翼垂直下降时的

风洞试验,具体试验细节详见文献[15]。 试验几何

模型采用 T-motor 18. 0 ×6. 1 的旋翼,直径为 0. 457 2m,
采用 DAVISSM 翼型,弦长和扭转角分布如图 4 所示。

图 4　 T-motor 18. 0 ×6. 1 旋翼弦长和扭转角分布

Fig.4　 Rotor chord and twist angle distribution of T-motor 18.0 ×6.1

根据网络划分中的网格设置方法生成网格,网
格总数约 600 万,网格图如图 5 所示。 旋翼转速设

置为 3 000 r / min。

图 5　 验证模型的网格

Fig. 5　 Grid of verification model

旋翼的拉力系数 CT和功率系数 CP分别由 CFD
计算值换算,换算公式为:

CT = 2T
ρA(ωR) 2 (5)

CP = 2Q
ρAR(ωR) 2 (6)

式中:T 为 CFD 计算旋翼拉力,N;Q 为 CFD 计算旋

翼扭矩,N·m;ρ 为空气密度;A 为旋翼桨盘面积,m2。
CFD 的计算结果与文献中的实验值对比如图 6

所示。 从图 6 中可以看出,旋翼在下降速度较小和

下降速度较大时,拉力和功率的误差均较小,但在下
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降速度为 6 m / s 时,误差较大,此时可判断旋翼处于

涡环状态,总体来说,拉力系数误差最大值在 5%以

内,功率系数误差最大值在 20% 以内。 一方面,误
差来源于旋翼在涡环状态时的流动结构复杂,仿真

难度大。 另一方面,误差来源于试验几何模型和

CFD 计算时网格无法准确捕捉流场。 总体来说,本
文建立的 CFD 方法适用于倾转旋翼机涡环状态的

计算。

图 6　 计算方法验证

Fig. 6　 Method validation

2　 倾转旋翼机垂直下降状态气动变化

倾转旋翼机悬停时,旋翼转速为 2 400 r / min,
总距为 14°,单个旋翼拉力 TH 为 199 N。 根据动量

定理,旋翼悬停时的诱导速度 vh 为

vh = TH / 2ρA (7)
算出诱导速度 vh 大小为 8. 577 m / s。

图 7 为倾转旋翼机以不同下降速度 vH(垂直下

降速度)垂直下降时的流线图,其中红色线为旋翼

和机翼。 由图 7(a)、7(b)可看出,倾转旋翼机下降

率(vH / vh)较小,旋翼诱导速度远大于旋翼下降速

度,仍然能卷起较大的环状涡,但环状涡离桨盘平面

下方和桨尖均较远,环状涡体积较大,涡的强度不

大,对倾转旋翼机的气动性能影响有限,旋翼力与扭

矩的波动不大。 此时,旋翼的桨尖涡的自诱导速度

大于桨盘平面下降速度,大部分桨尖涡仍然能向下

运动直到耗散。 旋翼形成的涡环离桨盘平面较远,
诱导速度占主导优势,但仍存在下方旋翼尾迹绕流

到旋翼上方,造成旋翼上方的入流场逐渐不连续,形
成颠簸等非定常现象,主要表现是旋翼气动力和力

矩出现脉动,机体出现轻微的振动,随着下降速度的

增大,非定常特性会更加明显。 在 vh = 3 m / s 时

(vH / vh = 0. 350)时,可看到涡环上部靠近桨盘平面,
说明倾转旋翼机此时开始进入涡环状态早期,此时

旋翼周围的气流紊乱不太严重,对旋翼升力和扭矩

影响不大。
由图 7(d)可看出,vh = 7 m / s( vH / vh = 0. 816)

时,旋翼进入涡环状态中期。 此时,涡环的涡核半径

不断增大,但环状涡体积逐渐减小,涡环的强度增

大。 随着倾转旋翼机下降率的增大,自由流和诱导

速度共同作用,使得旋翼桨尖涡和尾迹聚集在旋翼

下方,向旋翼周围输运,形成靠近桨盘平面外围的环

状涡流结构,桨盘上方形成回流区[16]。 当倾转旋翼

机下降率继续增加时,旋翼卷吸周围的桨尖涡的涡

量而增加其环量,涡环体积继续缩小并逐步靠近桨

盘平面,涡环强度继续增大,进入成熟的涡环状态。
如图 8 所示,旋翼周围不断形成大尺度涡结构和涡

环结构的内在不稳定性,涡结构被不断切割和破碎;
同时机翼位于旋翼下方,旋翼产生的桨尖涡和尾迹

会冲击机翼,旋翼由于部分阻塞效应也增加了旋翼

的部分性能,综合影响导致旋翼和机翼周围流场的

极不稳定,使得旋翼拉力和扭矩剧烈波动,如图 9 所

示。 图 10 为下降速度为 7 m / s 时桨盘垂直截面 Z
轴方向速度云图,由于机翼对气流的阻塞效应,使得

每个旋翼所处的涡环不完整,机翼上方集聚的桨尖

涡仍能向周围耗散,这降低了涡环的破坏作用。 倾

转旋翼机左、右两边均有旋翼,2 个旋翼均有明显的

拉力损失,同时 2 个旋翼拉力不规律脉动也足以导

致倾转旋翼机坠毁。 此时,采取提高总距角的方式,
会使得涡环状态更加恶化,周围气流环境更加紊乱,
不规律脉动现象进一步明显。

随着下降率的增加,旋翼进入涡环状态后期,可
见图 7(e)、7( f)、7(g),此时,自由来流对旋翼尾流

的挤压作用逐渐增加,环流主要集中在桨盘平面上

方,环流的体积也逐渐增大,涡环的强度逐渐减弱。
但环流仍包裹着桨盘平面,旋翼仍然存在拉力损失,
倾转旋翼机仍处于危险状态。 图 7 ( g) 可以看出

vh = 13 m / s 时即将离开涡环状态,聚集的桨尖涡穿

过桨盘平面,输送至桨盘平面的上方,此时,旋翼向

上的自由流速度大于旋翼诱导速度,旋翼进入紊流
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状态,仍存在桨尖涡与旋翼的碰撞、桨尖涡之间的自

干扰,气流仍存在部分高水平的扰动,但扰动远小于

涡环状态。 自由来流占主导地位,倾转旋翼机的环

状涡已移到旋翼上方,但旋翼下方的入流场仍不

连续。

图 7　 倾转旋翼机流场流线图

Fig. 7　 Flow diagram of the Tiltrotor flow field

　 　 由图 7(h)可看出当 vh = 15 m / s 时,此时自由

来流远大于诱导速度,气流从下方穿过桨盘平面,旋
翼入流场扰动较少,变得基本连续稳定,倾转旋翼机

进入了较为稳定的风车状态。 向上的自由流可带动

倾转旋翼机的旋翼旋转,此时可关闭发动机,通过调

整旋翼总距角,实现自转着陆。

图 8　 涡量图(vH =7 m / s)
Fig. 8　 Vorticity diagram(vH = 7m / s)
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图 9　 旋翼拉力非定常计算结果(vH =7 m / s)
Fig. 9　 Rotor lift calculation results(vH = 7 m / s)

图 10　 截面流线图和速度云图(vH =7 m / s)
Fig.10　 Flow diagram and speed cloud of cross section(vH =7 m/ s)

从图 11(a)中可以看出,倾转旋翼机下降时的

总体趋势为:随着倾转旋翼机下降率( vH / vh)的增

大,旋翼拉力平均值“先减小后增加”,分别对应的

涡环状态和风车状态。 倾转旋翼机在下降速率为

0. 900左右时,进入成熟的涡环状态,拉力损失最大,

达到 18% ,此时的拉力脉动幅度也达到最大,如图 9
所示,因为被环流所占据的桨盘外缘部分无法有效

地产生升力,使拉力平均值减小,而整个旋翼被一个

不稳定的大气团所包围,周围流场极不均匀稳定,其
大气团的胀大和破裂造成拉力和扭矩脉动,会引起

飞行器的颠簸或坠毁,跟前文的非定常现象相对应,
此时对应的流线图为图 7(d)。 之后,随着下降速度

的增大,涡环输送到桨盘平面上面,旋翼拉力呈现缓

慢递增状态,但仍伴随着脉动。 图 11(b)为各个旋

翼需用功率与下降速度之间的关系,可以看出扭矩

呈现“先减小、后增大、再减小”的趋势。 “先减小、
后增大”趋势与旋翼拉力的变化趋势一致。 之后进

入风车状态,自由来流自下而上穿过旋翼,给旋翼提

供能量,需用扭矩减小。 在下降速率为 0. 933 时,功
率最小,也就是“功率沉陷”,此时对应的是成熟的

涡环状态。 将图 7 与图 11 对比分析,可看到当拉力

损失大于 4%时,旋翼处于涡环状态,此时下降速率

约为 0. 583≤vH / vh≤1. 516;当拉力损失大于 10%
时,旋翼处于成熟的涡环状态,主要在涡环状态的中

后期,下降速率约为 0. 816≤vH / vh≤1. 283。

图 11　 旋翼拉力与扭矩的变化规律

Fig. 11　 Variation law of the lift and torque of the rotor
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　 　 为了建立更通用的涡环边界模型,根据倾转旋

翼机的涡环的破坏程度,将涡环边界定义为中风险

区域和高风险区域。 中风险区域主要为涡环状态的

早期,倾转旋翼机的主要风险为左、右两边旋翼拉力

脉动,使得滚转力矩不对称,从而倾覆;高风险区域

主要为涡环状态的中后期,倾转旋翼机的主要风险

不仅为左、右两边旋翼拉力脉动,使得滚转力矩不对

称而倾覆,而且飞行器旋翼拉力损失过大导致坠毁。
根据本文倾转旋翼机垂直下降时的涡环状态流场演

变规律,现定义涡环状态中风险区旋翼拉力的变化

范围为

4%≤ ΔT
Thover

< 10% (8)

定义涡环状态高风险区旋翼拉力变化范围为

ΔT
Thover

≥10% (9)

3　 倾转旋翼机涡环边界建模

上文建立了垂直下降时倾转旋翼机的涡环边

界,但没考虑斜下降时的涡环边界,本文采用动量定

理和 CFD 方法建立倾转旋翼机全飞行状态下的涡

环边界。 虽然动量定理在涡环状态和紊流状态不完

全适用,但通过动量定理仍可能找到涡环状态的边

界。 现定义‖Vtv‖为桨尖涡的逸出速度,定义 εcr为

桨尖涡的临界速度。 通过以下标准定义了临界区域:
‖Vtv‖≤εcr (10)

根据 Wolkovitch 入流模型,速度关系如图 12 所

示,Vs 为桨盘平面内气流的速度,桨尖涡的逸出速

度 Vtv为

Vtv = vH jbd + (vi / 2 + vz)kbd (11)
式中:vH、vz 分别为桨盘平面的水平速度和垂向速

度,vi 为桨盘平面的诱导速度,jbd、kbd分别为与桨盘

平面平行和垂直的单位向量。 假设倾转旋翼机下降

时周期变距为零。

图 12　 斜下降时的叶尖涡速度关系

Fig. 12　 Tip vortex velocities in oblique descent

由式(10)、(11)可得

‖Vtv‖ = V2
tvH + V2

tvZ ≤εcr (12)

式中,VtvH = vH,VtvZ = vi / 2 + vZ。
设Ⅰ和Ⅱ为两个以相同速度离开旋翼,但分别

在平行和垂直方向运动的桨尖涡。 经过一段时间 t,
他们将移动距离 d。 而从图 13 可以看出,桨尖涡 I
仍然与叶盘接触,会与旋翼形成干扰,而桨尖涡Ⅱ则

不再与桨盘平面接触,但桨尖涡会与机翼接触。 为

提高该模型的准确性,考虑非对称效应,在水平方向

速度上加入修正系数 k1,考虑机翼的干扰,在垂直

方向诱导速度上加入修正系数 k2,即

(vH / k1) 2 + (k2vi / 2 + vZ) 2 ≤􀆠cr (13)
式中 k1≥1、 k2≥1,可通过将这个模型与 CFD 计算

数据进行拟合得到。

图 13　 桨尖涡在不同方向上的运动

Fig. 13　 Motion of the tip vortex in different directions

为了满足式(13),需要具备以下约束条件:
VtvH≤􀆠H
Vtvz≤􀆠z{ , 􀆠z≤􀆠H (14)

式中:􀆠H = k1􀆠z,􀆠z = 􀆠cr,􀆠z、􀆠H 分别为垂直和水平的

临界桨尖涡速度。
运用动量理论来表达诱导速度与自由来流速度

之间的关系:

vi v2H + (vi + vZ) 2 = v2H (15)
旋翼悬停时的诱导速度 vh 由式(7)给出。

定义 􀆠 为

􀆠 = (vH / k1) 2 + (k2vi / 2 + vZ) 2 (16)
对倾转旋翼机斜下降时的气动载荷进行了

CFD 计算,根据旋翼拉力变化值与悬停时拉力比值

ΔT / Th 的大小,设定 4%为中风险区分界线,10% 为

高风险区分界线,散点图如图 14 所示。 根据数值进

行拟合,计算得 k1 = 4. 00,k2 = 1. 25,εcr = 1. 4 是涡

环状态高风险线(红线),εcr = 2. 0 是涡环状态中风

险线(绿线),并根据涡环边界数学模型建立涡环边

界曲线,如图 14 所示,对比可知,涡环边界数学模型

能准确展现倾转旋翼机下降时的涡环边界。
当 倾 转 旋 翼 机 处 于 涡 环 中 风 险 区, 即

(vH / k1) 2 + (k2vi / 2 + vZ) 2 ≤1. 4,可采取提总距操

纵杆、前推杆加速和增加倾转角方式改出。 当倾转

旋 翼 机 处 于 涡 环 状 态 高 风 险 区 时, 即
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(vH / k1) 2 + (k2vi / 2 + vZ) 2 ≤2. 0,可采用前推杆加

速、增加倾转角和自转下滑 3 种方式改出涡环状态。
不适应采取侧飞的方式改出涡环状态,因为侧飞会

进一步加剧左、右两边旋翼气流的不平衡。

图 14　 涡环风险边界曲线

Fig. 14　 Vortex ring state domains

4　 结　 论

1)采用基于非结构滑移网格技术生成围绕旋

翼和机翼的高质量网格,发展了一套适用于倾转旋

翼机,考虑机翼对旋翼涡环状态干扰的数值模拟方

法,并将计算结果与文献结果进行了对比,能有效模

拟倾转旋翼机下降状态的流场及气动载荷的演变。
2)倾转旋翼机随着垂直下降速度 vh 的增大,依

次会进入涡环状态、湍流状态和风车状态,涡环状态

拉力损失较大,易导致坠毁,在下降速率 vH / vh 为

0. 900时,旋翼拉力损失最大,为 18% 。 倾转旋翼机

的机翼降低了单个旋翼涡环状态的影响,但倾转旋

翼机旋翼分布的对称性,提高了飞行器滚转力矩失衡

的风险,涡环状态对应的下降速率为 0. 583≤vH / vh≤
1. 516,风险一方面来源于倾转旋翼机左、右两部分

旋翼拉力不对称导致倾覆,一方面来源于倾转旋翼

机旋翼拉力损失过大导致坠毁。
3)根据涡环破坏程度,建立了倾转旋翼机垂直

下降和斜下降工况时的涡环边界通用数学模型。 当

倾 转 旋 翼 机 处 于 涡 环 中 风 险 区, 即

(vH / k1) 2 + (k2vi / 2 + vZ) 2 ≤1. 4,可采取提总距操

纵杆、前推杆加速和增加倾转角方式改出。 当倾转

旋 翼 机 处 于 涡 环 状 态 高 风 险 区 时, 即

(vH / k1) 2 + (k2vi / 2 + vZ) 2 ≤2. 0,可采用前推杆加

速、增加倾转角和自转下滑 3 种方式改出涡环状态。
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