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旋翼模型悬停状态桨尖涡特性
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摘　 要： 直升机旋翼桨尖涡特性研究是直升机旋翼气动特性研究的关键要素，为提高对旋翼悬停状态桨尖涡特性的认识以及

准确掌握其流动机理，利用 Ｂｏ⁃１０５旋翼模型在 Φ５ ｍ立式风洞开口试验段进行了桨尖马赫数相似情况下的悬停试验，并采用

ＴＲ⁃ＰＩＶ流场测量系统对旋翼悬停状态下不同总距时的流场进行了精细化测量，得到了该副旋翼 ３２帧 ／圈的详细流场图像，并
运用更为合理的涡核中心判定、涡核流动数据提取以及涡核模型拟合方法对试验结果进行了精细化处理与分析，进一步揭示

了旋翼模型悬停状态下桨尖涡的演化发展过程．研究表明：高速 ＰＩＶ设备能准确捕捉旋翼悬停状态下的流场运动特征，有助于

旋翼流场的精细化研究；采用涡量加权平均的方法来计算涡核中心位置可以消除涡核中心平移速度的影响，进而更加准确地

定位涡核中心；采用环量分析的方法可以更加可靠地确定涡核尺寸和最大诱导速度，且分析结果显示随涡龄角的增加，涡核

半径缓慢增大、涡核最大诱导速度缓慢减小；在桨尖涡发展演化过程中，不同发展阶段具有不同的涡核模型 ｎ 参数．
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　 　 旋翼是直升机最重要的升力部件［１］，旋翼旋转

时桨叶的叶尖处于高动压区，桨叶载荷和旋翼系统

的总体性能高度地依赖于桨尖涡的强度和相对于旋

翼的位置［２－３］；桨－涡干扰（ＢＶＩ）是造成桨叶上局部

产生较大的非定常气动载荷，并导致旋翼振动水平

增加以及旋翼脉冲噪声产生的主要因素［４－７］ ．因而，
研究直升机旋翼桨叶的尾迹和桨尖涡的形成和演

化，对于提升旋翼的气动性能、降低直升机噪声和振

动具有重要的指导意义．

旋翼气动载荷预测的数学模型广泛地依赖于对

桨叶桨尖涡特性的经验性观测［８－９］ ．如：速度场和黏

性核尺寸的试验测量数据可以用于发展桨尖涡结构

的模型．反映旋涡流动的测量可促进旋翼尾迹数学

模型的进一步发展成熟［１０－１１］，并应用于先进桨叶的

设计，有助于消除诸如振动气动载荷和 ＢＶＩ 诱导旋

翼噪声等不利的旋涡诱导的旋翼气动现象．
目前，粒子图像测速仪（ＰＩＶ）测量方法在旋翼流

动测量中取得了广泛应用［１２－１５］，基本获得了试验条

件下旋翼的诱导速度分布、桨尖涡的形成发展过程

等．但是大多数试验的 ＰＩＶ 测量系统采样频率较低，
而且部分试验的桨尖马赫数偏小［１２］，不利于桨尖涡



特性的精细化分析；而且国内对于涡核中心判定、涡
核流动数据提取以及涡核模型拟合等少有提及．

本文针对上述问题，采用了 ＴＲ⁃ＰＩＶ技术［１６］作为

旋翼流场测量的研究工具，在桨尖马赫数相似的情况

下用高频粒子图像测速仪进行了桨尖涡精细化测量试

验，获得了悬停状态下旋翼桨尖涡生成和变化过程．同
时，本文还采用了更加精细合理的数据处理方法，从而

能更加准确地诠释旋翼悬停状态下的桨尖涡特性．

１　 试验简介

试验在中国空气动力研究与发展中心的 Φ５ ｍ
立式风洞的开口试验段中进行．直升机模型垂直升

降试 验 台［１７－１８］ （以 下 简 称 试 验 台 ） 额 定 转 速

２ １００ ｒ ／ ｍｉｎ，桨尖马赫数Ｍｔ为 ０．６４．旋翼模型直径为

２ ｍ，桨毂为无铰式结构，翼型为 ＮＡＣＡ２３０１２，矩形

桨尖，桨叶扭转角为－８°．图 １ 为旋翼模型在 Φ５ ｍ
立式风洞的试验照片．悬停试验采用定总距θ７和定

拉力系数的方式进行，采用旋翼方位角外触发同步

采集流场图像如图 ２ 所示．拍摄视场相对于旋翼的

位置如图 ３所示，图中阴影部分为拍摄视场，其左上

角为测量坐标的零点，该点相对于桨毂中心的位置

约为（－１ ２６０ ｍｍ，１２０ ｍｍ）．需要注意的是拍摄视场

中桨尖部分与模型示意图并未对齐，反映了桨叶在

气动载荷下的弹性变形．

图 １　 试验照片
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图 ２　 桨叶编号与触发采集方位角示意（俯视）
Ｆｉｇ． ２ 　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｂｌａｄｅ ｎｕｍｂｅｒ ａｎｄ ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ

ｔｒｉｇｇｅｒｉｎｇ ａｚｉｍｕｔｈ （ｔｏｐ ｖｉｅｗ）

试验中所采用的 ＴＲ⁃ＰＩＶ 相机分辨率为 １ ０２４
像素×１ ０２４像素，有效视场为 ３４０ ｍｍ×３４０ ｍｍ，采
集频率为 １ １２０ Ｈｚ，触发信号由旋翼轴轴端编码器

同步触发产生，旋翼模型旋转 ９０°能采集到 ８ 对图

像，使用 ＬＡＶＩＳＩＯＮ 公司的 ＤａＶｉｓ 软件进行数据后

处理．激光片光由双脉冲 Ｎｄ：ＹＡＧ激光器、导光臂和

片光头组成，其单脉冲最大能量为 ３０ ｍＪ，波长为

５２７ ｎｍ，光腰约在 ０．５～３．０ ｍ范围内连续可调．示踪

粒子由乙二醇与丙二醇的混合液蒸发产生［１３］，粒子

释放前经过粒子沉降室沉淀过滤掉大直径的示踪粒

子，促使示踪粒子的平均直径足够小，从而尽可能提

高示踪粒子的跟随性．

下洗流

图 ３　 拍摄视场相对于旋翼位置示意

Ｆｉｇ．３　 Ｓｋｅｔｃｈ ｍａｐ ｏｆ ｖｉｅｗｉｎｇ ｆｉｅｌｄ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｔｏ ｔｈｅ ｒｏｔｏｒ

２　 桨尖涡特性分析

旋翼悬停状态时其气动环境可认为是周期变化

的，故可用某一片桨叶旋转 ９０°方位角的流场特性

代表其他桨叶的流场特性，图 ４ 为旋翼悬停状态桨

叶不同方位角的涡量云图和速度矢量图（拉力系数

为 ０．０１，对应总距约为 ８°）．
由图 ４（ａ）可以看出，依据矢量箭头，可以初步

确定 ３ 片桨叶（１＃、２＃、３＃桨叶）的桨尖涡位置从上

往下依次约为 （ １７８ ｍｍ， － ８６ ｍｍ）、 （ ２４６ ｍｍ，
－１３７ ｍｍ）、（３０１ ｍｍ，－２５６ ｍｍ），且三者的涡龄角

依次为 １１．２５°、１０１．２５°、１９１．２５°，桨尖涡呈现向下向

里的运动规律；结合其他 ７幅不同方位角的流场图，
可以看出，同一个桨尖涡随着涡龄角的增加，逐渐向

下向里移动，直至耗散；同时，在 ψ ＝ ９０°时能明显看

到后 １片桨叶（３＃桨叶）的桨尖涡已基本耗散．但若

要从该试验得到准确的桨尖涡特性，还需对试验结

果进行精细化处理，包括精细化的涡核中心判定、涡
核流动数据提取以及涡核模型拟合等．
２．１　 桨尖涡的涡核中心（ＣＶ）

宏观上，旋翼桨尖涡是呈螺旋形的三维涡线，悬
停时桨尖涡系向旋翼下方移动．基于 ＰＩＶ 的桨尖涡

识别及定位的目的是在 ＰＩＶ 测量得到的平面速度

矢量中将与测量平面相交的桨尖涡涡核识别出来，
并确定其中心位置坐标．

从平面上的速度矢量中一般可以依据速度矢量

的旋转分布（矢量箭头或流线）识别漩涡．依据旋转

的速度矢量来辨别漩涡比较直观，但是当漩涡叠加

上迁移速度时其旋转中心位置会发生变化，典型如
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图 ５所示（拉力系数为 ０．０１，对应总距为 ８°），桨尖

涡有向旋翼下方迁移的速度，采用流线旋转中心定

位的中心实际距离真正的涡量中心有大约 ６．１ ｍｍ

的误差（大约是涡核半径的 １ ／ ４），因此不能采用速

度矢量旋转中心来确定涡核中心（ＣＶ）位置，而要采

用实践中更准确的涡量判据．
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图 ４　 旋翼悬停状态桨叶不同方位角的涡量云图和速度矢量图

Ｆｉｇ．４　 Ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｖｅｃｔｏｒ ｐｉｃｔｕｒｅ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｂｌａｄｅｓ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｅｌ ａｔ ｈｏｖｅｒｉｎｇ ｓｔａｔｕｓ
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(a)桨尖涡流线及涡量云图

(b)桨尖涡流线及涡量云图（局部放大）

图 ５　 漩涡叠加上迁移速度后其旋转中心位置与涡量中心

位置的差别

Ｆｉｇ．５　 Ｔｈｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｃｅｎｔｅｒ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｎｄ
ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｃｅｎｔｅｒ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｖｏｒｔｅｘ ｕｎｄｅｒ ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌ
ｖｅｌｏｃｉｔｙ

涡量的定义为 ω＝Ñ×Ｖ，其二元 ｚ 分量为

ωｚ ＝
ｄｖ
ｄｘ

－ ｄｕ
ｄｙ

．

　 　 涡核是涡量集中的区域，因而理想的涡核模型

是在涡核中心处涡量达到峰值，可根据涡量集中的

区域识别桨尖涡，使用涡量的极值判断涡核中心位

置．但是 ＰＩＶ测量结果中的涡量是离散化的，通过搜

寻各节点涡量中的最大值来判断涡核中心位置存在

离散误差．此外实际的涡核自身不稳定或者受到扰

动后可能存在变形，一般也不容易通过人工判读涡

核中心．因此一般采用加权平均公式来计算涡量中

心从而来定义涡核中心，对于二维问题，涡量中心采

用下式来确定［１９］：

ＣＶ ＝
∑ ｋ

（ωｚ） ｋ·（ｘｋ，ｙｋ）

∑ ｋ
（ωｚ） ｋ

，

式中 ｋ 为参与计算网格节点总数目．
２．１．１　 不同涡龄角相同拉力系数桨尖涡轨迹

图 ６为旋翼运行 １ ／ ４圈测量得到的瞬态桨尖涡

涡核位置构成的连续轨迹（拉力系数为 ０．０１），可以

看到 １＃、２＃桨叶的桨尖涡轨迹有良好的连续性，但

是 ２＃、３＃桨叶的桨尖涡轨迹有间断，这说明悬停旋

翼的流场其中存在着某些干扰因素使得各个叶片的

桨尖涡轨迹不是稳定重复性的，存在涡核随机跳动

（ｊｉｔｔｅｒ）现象．本文受限于样本数量还不充足，无法反

映涡核随机跳动的统计分析结果，这在未来的工作

中可以通过获取大样本数据库进行分析来完成．
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图 ６　 不同桨叶相同拉力系数桨尖涡轨迹测量值

Ｆｉｇ．６　 Ｂｌａｄｅ ｔｉｐ ｖｏｒｔｅｘ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｂｌａｄｅｓ ａｎｄ
ｓａｍｅ ｔｈｒｕｓｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

２．１．２　 不同总距相同方位角桨尖涡轨迹

图 ７为旋翼在方位角 １１．２５°时测量得到的不同

总距情况下的瞬态桨尖涡涡核位置，每条曲线有 ３个
点，从上往下分别为 １＃、２＃、３＃桨叶在该方位角情况下

对应的涡核位置．由图 ７ 可以明显看出，不同旋翼总

距时，其涡核位置层次清晰，有缓慢向右上方移动的

趋势；且随着旋翼总距增大，１＃桨叶涡核位置缓慢上

移，这主要由总距增大旋翼挥舞增大造成；而增大总距

情况下，桨尖涡收缩速度加剧，其下降速度亦加快．
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图 ７　 不同总距相同方位角桨尖涡位置测量值

Ｆｉｇ．７　 Ｂｌａｄｅ ｔｉｐ ｖｏｒｔｅｘ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ
ｐｉｔｃｈｅｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｓａｍｅ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅ

２．２　 桨尖涡涡核流动数据的提取

在实际的桨尖涡内部流动中，其漩涡结构是分

层的，主要分为 ３个区域：最内部的区域 １为分层的

层流流动；区域 ２为层流和湍流的混合区域；区域 ３
为完全发展的湍流区域［２０］ ．区域 １ 内的周向诱导速

度分布类似于刚体旋转运动，区域 ２为过渡区域，区
域 ３的周向诱导速度为符合 Ｂ－Ｓ定理的势流区域．
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由于桨尖涡测量结果的非周期性，直接将各时

刻的测量结果平均将会抹平桨尖涡特性，使涡核半

径增大而涡强度减小．图 ８［２０］为各种处理方法得到

的桨尖涡切向诱导速度，直接平均处理得出的桨尖

涡切向诱导速度峰值显著小于直接从瞬态测量中提

取的结果．为了得到具有统计意义的周期性结果，需
要对各瞬态的测量结果条件平均：将不同时刻的测

量结果以各自涡核中心为基准点进行平均，或从各

瞬态测量结果中提取涡核半径和涡强度平均．取周

向诱导速度最大的半径位置即为桨尖涡涡核半径．
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图 ８　 从条件平均、直接平均、瞬态结果中提取的诱导速度分布

Ｆｉｇ． ８ 　 Ｉｎｄｕｃｅｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｘｔｒａｃｔｅｄ ｆｒｏｍ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｌ ａｖｅｒａｇｅ，
ｄｉｒｅｃｔ ａｖｅｒａｇｅ， ａｎｄ ｔｒａｎｓｉｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔ

涡核中心确定后，将绕桨尖涡流动的速度矢量

减去涡核中心的速度矢量，可得到绕涡核中心的周

向诱导速度分布，简单地可以取 ０°、９０°、１８０°、２７０°
象限方向的周向诱导速度分布来获得涡核尺寸和最

大诱导速度［２０］，但是这种方法获得的涡核尺寸和最

大诱导速度不确定度较大．
因此采用基于环量分析的方法，来更加合理、可

靠地确定涡核尺寸和最大诱导速度参数．从涡量－环
量－诱导速度关系（详见图 ９）可知

Γ ＝ ∬ω·ｄＡ ＝ ∮ｖ·ｄｓ．
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图 ９　 典型取 １１．２５°涡龄角桨尖涡的涡量－环量－诱导速度关系

Ｆｉｇ．９　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ， ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ
ｉｎｄｕｃｅｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｘｔｒａｃｔｅｄ ｆｒｏｍ １１．２５° ｗａｋｅ ａｇｅ

因此通过涡量的面积积分可以获得不同积分半

径下的环量，以 １１．２５°涡龄角状态为例（拉力系数为

０．０１，对应总距为 ８°），图 １０（ａ）获得了环量沿径向分

布曲线，再根据下式就可以获得周向诱导速度随半径

的变化曲线，如图 １０（ｂ）曲线的极值点对应的就是涡

核半径 ｒｃ（０．０１８ ｍ）和最大诱导速度 ｖｃ（２１．６ ｍ ／ ｓ）．
ｖ ＝ Γ ／ ２πｒ．
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图 １０　 １１．２５°涡龄角状态下桨尖涡环量和诱导速度沿径向分布

Ｆｉｇ．１０ 　 Ｔｈｅ ｂｌａｄｅ ｔｉｐ ｖｏｒｔｅｘ ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｉｎｄｕｃｅｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｒａｄｉａｌ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｔ １１．２５° ｗａｋｅ
ａｇｅ ｓｔａｔｕｓ

图 １１、１２为旋翼运行 １ ／ ４圈测量得到的涡核最

大诱导速度和桨尖涡涡核半径的变化曲线．可以看

出涡核最大诱导速度随涡龄角有缓慢减小趋势，桨
尖涡涡核半径随涡龄角有缓慢增大趋势．这主要是

由于桨尖涡形成后，随着桨尖涡的发展和耗散，桨尖

涡环量逐渐减小，导致涡核最大诱导速度逐渐减小，
进而引起离心力减小，故涡核半径逐渐增大．而不同

涡龄角的涡核半径和诱导速度跳动可能与流场环境

的不稳定性有关．
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图 １１　 涡核最大诱导速度变化

Ｆｉｇ．１１　 Ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ｖｏｒｔｅｘ ｃｏｒｅ ｍａｘ ｉｎｄｕｃｅｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ
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图 １２　 涡核半径变化

Ｆｉｇ．１２　 Ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ｖｏｒｔｅｘ ｃｏｒｅ ｒａｄｉｕｓ

２．３　 桨尖涡的涡核模型

根据文献［１２］的研究，通用的 Ｖａｔｉｓｔａｓ 等［２２］涡

核模型计算诱导速度公式为

ｖ ＝ ｒΓ
２π （ ｒ２ｎ ＋ ｒ２ｎｃ ） １ ／ ｎ

，

式中 ｒｃ为涡核半径，对应于周向诱导速度最大的半

径位置．不同的 ｎ 值对应了不同的轴向诱导速度分

布，即不同的涡核模型，ｎ＝ １对应的是 Ｓｃｕｌｌｙ涡核模

型，ｎ＝ ２时近似于 Ｌａｍｂ⁃Ｏｓｅｅｎ涡核模型，ｎ ＝∞对应

的是 Ｒａｎｋｉｎｅ涡核模型．
图 １３为 １１．２５°涡龄角状态下拟合出的曲线，其

横纵坐标均进行了量纲一的处理， ｒ～ ＝ ｒ ／ ｒｃ，Γ ／ ２πｒ ＝
（Γ ／ ２πｒ） ／ ｖｃ ．根据诱导速度沿径向分布拟合出的 ｎ
约等于 １．６，说明此时的涡核介于 Ｓｃｕｌｌｙ 涡和 Ｌａｍｂ⁃
Ｏｓｅｅｎ涡之间，但更类似于 Ｌａｍｂ⁃Ｏｓｅｅｎ 涡（考虑 ｎ
变化对曲线形状的影响是非线性的）．
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图 １３　 １１．２５°涡龄角状态下拟合出的曲线

Ｆｉｇ．１３　 Ｆｉｔｔｉｎｇ ｃｕｒｖｅｓ ａｔ １１．２５° ｗａｋｅ ａｇｅ ｓｔａｔｕｓ
　 　 图 １４ 为旋翼运行 １ ／ ４ 圈测量得到的不同总距

时不同桨叶桨尖涡拟合出的桨尖涡模型 ｎ 值变化曲

线（其中，图 １４（ｃ）中涡龄角大于 ２１３．７５°的桨尖涡

已耗散掉或超出有效视场，故 ３＃桨叶的桨尖涡 ｎ 值

仅有前 ３ 个点）．不同总距时，桨尖涡模型 ｎ 值不为

定值，而呈现出不同幅度的波动情况．涡龄角为

１１．２５° ～９０．００°（１＃桨叶）和 １９１．２５° ～ ２５８．７５°（３＃桨
叶）时桨尖涡 ｎ 值波动幅度相对较大，而涡龄角为

１０１．２５° ～ １８０．００°（２＃桨叶）时 ｎ 值波动幅度相对较

小，表明桨尖涡在形成和耗散阶段其桨尖涡模型 ｎ
值不稳定，而在桨尖涡稳定存在阶段其桨尖涡 ｎ 值

相对稳定，这可能与桨尖涡生成和衰减阶段的不稳

定性有关．而且随着桨尖涡的发展，其 ｎ 值呈现出缓

慢减小的趋势，其桨尖涡模型向着 Ｓｃｕｌｌｙ 涡靠近．上
述分析结果对于旋翼尾迹方法中的涡核修正计算有

较大的参考意义．

2.5

2.0

1.4

1.0

0.5

0 50 100 150 200 250 300

1#桨叶
2#桨叶
3#桨叶

n
θ/(?)

2.5

2.0

1.5

1.0

0.5

0 50 100 150 200 250 300

1#桨叶
2#桨叶
3#桨叶

(a)θ7=6?

(b)θ7=8?
θ/(?)

n

2.5

2.0

1.5

1.0

0.5

0 50 100 150 200 250 300

1#桨叶
2#桨叶
3#桨叶

(c)θ7=10?
θ/(?)

n

图 １４　 不同总距时拟合出的 ｎ 值变化

Ｆｉｇ．１４　 Ｆｉｔｔｉｎｇ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｎ ｖａｌｕｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ θ７

３　 结　 论

１） ＴＲ⁃ＰＩＶ 设备采样频率远高于普通 ＰＩＶ 设

备，在 ０° ～９０°方位角能采集 ８ 对图像，有利于旋翼

悬停状态下流场的精细化处理和分析．
２）采用基于涡量加权平均的方法来计算涡核

·９２１·第 ４期 黄明其，等：旋翼模型悬停状态桨尖涡特性



中心位置可以消除涡核中心平移速度的影响，其结

果优于依据速度矢量的判读方法；并据此得到了不

同桨叶相同拉力系数和不同总距相同涡龄角的桨尖

涡轨迹特性．
３）采用基于环量分析的方法可以更加合理地

确定涡核尺寸和最大诱导速度，其结果优于依据周

向诱导速度分布来判读的方法．
４）桨尖涡发展演化过程中，桨尖涡涡核半径随

涡龄角有缓慢增大趋势，涡核最大诱导速度随涡龄

角有缓慢减小趋势．桨尖涡在不同发展阶段具有不

同的涡核模型 ｎ 参数，总体来说桨尖涡在初始和稳

定阶段更类似于 Ｌａｍｂ⁃Ｏｓｅｅｎ涡，在衰减阶段 ｎ 值减

小逐渐向 Ｓｃｕｌｌｙ 涡靠近．此外桨尖涡在不同发展阶

段 ｎ 的波动程度不同，可能与桨尖涡生成和衰减阶

段的不稳定性有关．
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