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摘要!针对直升机大机动实时飞行仿真的需求!提出了一种新的旋翼动态尾迹模型!并开展了初步的验证研究"

该模型采用涡环单元来表示旋翼尾迹涡系!每个涡环具有
C

个刚体运动自由度和
%

个半径伸展收缩自由度!可

描述大机动飞行中旋翼尾迹的拉伸#压缩#倾斜#弯曲等动态畸变行为!并给出桨盘或空间任意区域的旋翼尾迹

瞬态诱导速度分布"以悬停状态旋翼拉力和俯仰角速度阶跃突增为算例!通过与尾迹畸变增广的
E177DE575*6

动

态入流模型的对比分析!验证了本文模型的正确性和实时性!并得到了一些新的结论"

关键词!直升机$旋翼$机动飞行$尾迹$诱导速度$动态入流
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大机动飞行是直升机$尤其是攻击和侦察直升

机的重要飞行状态$开展直升机大机动飞行特性的

研究$对于直升机飞行品质*飞行载荷以及气动噪

声等的研究具有重要意义'大机动实时飞行仿真

是研究大机动飞行特性的有效手段$它不仅具备较

高的准确性$同时具备快速*实时的计算效率$满足



日常工程设计的需求'

与稳定和有限机动飞行状态相比$直升机在大

机动飞行过程中$操纵输入*运动速度*角速度以及

姿态存在快速*大幅的变化$不仅导致旋翼气动力*

桨叶运动存在非定常*非线性的特征$更重要的是$

还会诱导旋翼的尾迹涡系产生额外的拉伸*压缩*

倾斜*弯曲等动态畸变$严重影响旋翼桨盘入流分

布和各部件气流环境$改变直升机大机动飞行中的

动态响应特性'例如$机体俯仰滚转角运动诱导的

尾迹畸变已被证明是导致俯仰"滚转交叉耦合响应

+反号,问题的主要原因(

%DB

)

'

目前$在直升机机动飞行动力学建模中采用的

旋翼尾迹模型或入流模型主要有尾迹畸变增广的

动量理论(

B

)

*尾迹畸变增广的动态入流模型(

!D&

)以

及非定常自由尾迹模型(

FD%B

)

'其中$尾迹畸变增广

的
E177DE575*6

动态入流模型由于其模型简单$计

算效率高等优点而被广泛采用'然而$尾迹畸变增

广的动量或动态入流模型中$机体非定常运动诱导

的尾迹畸变采用预定的涡管尾迹模型描述$无法计

入尾迹自诱导引起的各种畸变'另外$在该类模型

中定义了尾迹弯曲系数
1

/&

$即尾迹畸变诱导的桨

盘入流梯度与机体俯仰滚转角运动直接诱导的桨

盘入流梯度之比$用于控制尾迹弯曲畸变与诱导入

流梯度之间的正比关系'但不同研究者通过理论

分析得到的
1

/&

不完全相同(

&

$

%%

$

%!

)

$另外文献(

%#

$

%!

)中分别通过理论和试验研究表明
1

/&

的大小随

旋翼拉力系数*俯仰滚转角速率等状态参数变化'

文献(

&

)中采用尾迹畸变增广的动态入流模型进行

飞行动力学建模$以
3XD&$

直升机俯仰滚转机动

飞行为算例$结果表明不同飞行状态需通过设置不

同大小的
1

/&

使得异轴响应计算结果与飞行试验

结果基本一致'因此尾迹畸变增广的动态入流模

型的通用性受到限制'文献(

%$

$

%#

)中的研究表

明$非定常自由尾迹模型能够较准确地捕捉机体非

定常运动诱导的尾迹畸变和尾迹自诱导畸变$正确

计算桨盘入流分布$但是在悬停和小速度飞行状态

非定常自由尾迹模型的数值稳定性和收敛性的鲁

棒性较差$并且其计算量相对较大$特别是难以实

现实时机动飞行仿真'

针对上述现状$本文提出一种既能模拟大机动

飞行中旋翼尾迹的拉伸*压缩*倾斜*弯曲等动态畸

变行为$又能满足实时仿真快速*高效需求的旋翼

动态尾迹模型'该模型采用具有
C

个刚体运动自

由度和
%

个半径伸展收缩自由度的涡环单元来表

示旋翼尾迹涡系$有效地简化了尾迹涡系运动描述

的复杂程度$并局部采用涡环对空间点诱导速度的

解析表达式来进行诱导速度场计算$极大地提高了

计算效率'最后$以悬停状态旋翼拉力和俯仰角速

度阶跃突增为算例$通过与尾迹畸变增广的
E177D

E575*6

动态入流模型的对比分析$验证了本文模型

的正确性和实时性'

:

!

旋翼动态涡环尾迹建模

:;:

!

物理模型

!!

本文在旋翼无限片桨叶假设的作用盘理论和

经典固定尾迹模型的基础上$只考虑旋翼尾迹中圆

柱涡系环量的水平分量$将圆柱涡系或涡管离散成

若干个带状涡环$其长度分别为
0

%

$

0

#

$

0

B

$-$

0

'

$设

涡管上涡强的线密度为
!

$则第
'

个涡带的涡量为

"

'Y

!

0

'

$然后将带状涡环简化为一个集中涡环$如图

%

所示'当带状涡环长度
0

'

较小时$可较准确地模

拟圆柱涡系在桨盘平面的诱导速度场'

图
%

!

尾迹物理模型简化示意图
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动态涡环尾迹建模

为描述大机动飞行中尾迹的动态畸变$需建立

尾迹涡环的生成*运动和涡核半径的变化模型'由

于涉及涡环的运动$因此首先建立基于涡环中心的

坐标系
34

3

,

3

!

3

和旋翼桨毂不旋转坐标系

34,!

'

旋翼桨毂坐标系原点在桨毂中心$

4,

在桨毂

平面内$

4

轴在直升机纵向对称剖面内指向机头

反方向$

!

轴垂直
4,

平面向上$

,

轴方向由右手

法则确定'涡环坐标系原点位于涡环中心$

4

3

,

3

平面在涡环平面内'

!

3

轴垂直
4

3

,

3

平面向上'

定义涡环相对于桨毂坐标系的滚转和俯仰姿态角

分别为
#

5

和
#

6

$则涡环坐标系到旋翼桨毂坐标系

的转换关系为

4

,

"

#

$

%

!

7

:(6

#

6

61+

#

5

61+

#

6

61+

#

6

:(6

#

5

$ :(6

#

5

8

61+

#

5

8

61+

#

6

61+

#

5

:(6

#

6

:(6

#

5

:(6

#

"

#

$

%

6

4

3

,

3

!

"

#

$

%

3

#

%

&

!!

#

%

&涡环运动模型

涡环具有
C

个刚体运动自由度和
%

个半径伸

展收缩自由度$其中刚体运动包括
B

个线运动和俯

B%#

第
#

期
! !!!!

赵糰宁$等!一种新的旋翼动态尾迹模型研究



仰滚转
#

个角运动$涡环线运动由涡环中心点在桨

毂坐标系内的位置坐标#

5

$

6

$

9

&和线运动速度

#

5:

$

6

:

$

9:

&描述$角运动由涡环相对于桨毂坐标

系的俯仰角
#

6

和滚转角
#

5

以及俯仰滚转角速率

#

6

:

$

#

5

:

描述$涡环半径伸展收缩自由度由涡环半径

;

及其伸展收缩速率
;:

描述'第
(

个涡环运动状态

量向量可以表示为
!

(

Y

(

5

(

$

6(

$

9

(

$

;

(

$

#

5(

$

#

6

(

)

S

$整

个旋翼尾迹运动状态量向量可以写为
!Y

(

!

S

%

$-$

!

S

(

$-$

!

S

<

)

S

$其中
<

为涡环个数'第
(

个涡环运

动方程可以表示为

J!

(

J=

7

"

(

#

!

&

>

#

(

#

"

"

$

!

(

& #

#

&

式中!

"

(

Y

(

?

(

5

$

?

(

6

$

?

(

9

$

?

(

;

$

?

(

#

5

$

?

(

#

6

)

S为尾迹自诱导的

涡环运动速度%

#

(

#

"

"

$

!

(

&为旋翼线运动和角运动

诱导的相对运动速度%旋翼运动速度和角速度列向

量为
"

"

Y

(

?

"

$

@

"

$

A

"

$

B"

$

C"

$

;

"

)

S

'

#

#

&旋翼涡环的生成

由前文描述可知$涡环本质上是由离散的带状

涡环简化得到$而旋翼单位时间拖出的带状涡环长

度与环量可以写成

0

7"

=

#

@

$

>

A

"

& #

B

&

"7"

=

!

#

@

$

>

A

"

& #

!

&

式中!

@

$

为当前桨盘平面的平均诱导速度%

"

=

为时

间步长%

!

为旋翼圆柱涡系涡强水平分量'将旋翼

单位时间拖出的带状涡带集中为新的涡环$就得到

新涡环#

(Y%

&的状态量
!

%

'

#

B

&涡环尾迹诱导的运动速度确定方法

首先将第
(

个涡环按等方位角确定
D

个节

点$然后计算所有涡环对第
(

个涡环上所有节点处

的诱导速度'对于涡环的线运动速度
?

(

5

$

?

(

6

$

?

(

9

由

D

个节点的速度平均值确定'为了确定
?

(

;

$

?

(

#

5

和

?

(

#

6

$将
D

个节点的诱导速度转换到第
(

个涡环的

当地坐标系$

?

(

;

即为
D

个节点上涡环径向速度平

均值$而对于
?

(

#

5

及
?

(

#

6

$则先利用刚体角运动速度

分布的特点$由
D

个节点上的垂向运动速度分布$

通过最小二乘法确定其涡环坐标系下的俯仰滚转

角速率$再转换为涡环俯仰滚转姿态角变化率

?

(

#

5

$

?

(

#

6

'

#

!

&涡环涡核模型

本文采用文献(

%C

)提供的涡核半径扩散公式$

第
(

个涡环涡核半径随时间的变化为

;

(

E

7

;

#

$

>

!

$%&

(

"槡 =

#

C

&

式中!

;

$

为初始涡核半径%

$

Y%F#C&!

为
@655+

常

数%

%

为空气运动黏性系数%相对等效黏性系数
&

Y

%[#

%

/&

4

$其中
#

%

为湍流黏性扩散系数$

/&

4

为涡

雷诺数'

:;=

!

快速涡环诱导速度计算方法

采用
#

种方式实现涡环对任意点诱导速度的

计算'第一种涡环按等方位角离散为若干个直涡

段$通过直涡段对空间一点诱导速度叠加来计算涡

环的诱导速度'该方法具有解析表达式$可方便地

引入涡核修正$但计算量相对较大'第二种方法利

用涡环对空间任一点的解析表达式计算空间诱导

速度'对于当地涡环坐标系
34

3

,

3

!

3

$任取一点

D

极坐标为#

'

D

$

#

D

$

!

D

&$涡环半径为
'

G

$则涡环

对点
D

的垂向与径向诱导速度分别为
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8

'

#

G

&

#

.

%

>

.

#

&

B

"

#

I

B

#

#

#

$

J

&& #

&

&

H

;

78

"

0

!

"

#

'

D

#

8

!

.

%

>

.槡 #

I

%

#

#

#

$

J

&

>

!.

%

#

.

%

>

.

#

&

B

"

#

I

B

#

#

#

$

J

&& #

F

&

式中!

.

%

Y

'

#

G

[0

#

9

[

'

#

D

%

.

#

Y#

'

G

'

D

%

0

9

Y!

D

%

J

#

Y

#.

#

"#

.

%

[.

#

&%

I

%

为第一类完全椭圆积分%

I

B

为第三类完全椭圆积分'由式#

&

$

F

&可知$只需建

立模数
J

的椭圆积分表$即可通过查表计算空间任

一点诱导速度$提高诱导速度计算效率'由于推导

出的积分公式很难引入涡核半径$因此综合第一和

第二种方式计算空间任一点诱导速度$以保证精度

和效率'

<

!

算例及初步验证

为了在算例分析中与尾迹畸变增广的
E177D

E575*6

动态入流模型进行初步对比验证$首先简单

介绍该模型'

E177DE575*6

动态入流模型假设旋翼

桨盘诱导入流分布为

(

#

&

;

$

)

&

7(

$

>(

%E

&

;:(6

)

>(

%K

&

;61+

)

#

"

&

式中!

(

$

为平均诱导入流系数%

(

%K

为横向诱导入流

梯度系数%

(

%E

为纵向诱导入流梯度系数'其增广

后的入流方程可以表示为(

&

)

$

(

$

L

(

%K

(

%

"

#

$

%

E

>

%&

8

%

(

$

(

%K

(

%

"

#

$

%

E

7

.

M

8

.

*

8

.

"

#

$

%

D

#

\

&

式中!

$

为显在质量矩阵%

%

为质量流量参数矩

阵%

.

M

为气动拉力系数%

.

*

为气动滚转力矩系数%

.

D

为气动俯仰力矩系数%

&Y&

]

[1

/&

"

&

为尾迹弯

曲增广后的入流增益矩阵$其中$

&

]为
E177DE575*6

动态入流模型的原始增益矩阵$

"

&

为入流
D

尾迹畸

!%#
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变耦合矩阵$

"

&

与尾迹倾斜参数
4

$尾迹横向和

纵向弯曲曲率
*

K

$

*

E

$尾涡间距参数
%

相关'为了

描述尾迹动态畸变过程$该模型引入了如下一阶惯

性环节

!

4

L

%

*

E

*

"

#

$

%

K

>

4

%

*

E

*

"

#

$

%

K

7

4

%

*

E

*

"

#

$

%

K

C

K

#

%$

&

式中!

!

为时间常数矩阵'其具体细节可以参见文

献(

!

$

&

)'为了将本文模型计算结果与上述模型进

行对比$利用式#

"

&将本文模型计算的桨盘诱导入

流分布通过最小二乘法识别出
(

$

$

(

%E

$

(

%K

'本文以

V@D%$C

直升机旋翼为例$其主要的参数为!半径

!F\!I

$旋翼转速
!$*,J

"

6

$桨叶弦长
$F#FI

$桨叶

片数为
B

片'

<;:

!

悬停状态算例

首先计算稳定悬停状态以验证本文模型的收

敛性和桨盘平均诱导入流系数
(

$

计算准确性'图

#

给出了悬停状态尾迹几何形状及其收敛过程$拉

力系数
.

M

为
$=$$&

'图
#

#

,

&为尾迹的几何形状'

图
#

!

悬停尾迹几何形状及其收敛过程

Z1

2

=#

!

X(45*1+

2

O,P5

2

5(I57*

8

,+J176:(+D

45*

2

5+:5

>

*(:566

图
#

#

R

&中均方根值#

T((7I5,+6

^

),*5

$

T_G

&是

旋翼尾迹涡环状态量在前后两个旋转周期内的残

差'可见$涡环尾迹呈向下收缩状态$与真实情况

相符%

T_G

最后收敛趋近于
$

$表明尾迹几何形状

已经收敛于周期稳态解'

表
%

给出了悬停状态不同拉力系数涡环尾迹

模型中桨盘平均诱导入流系数
(

$

'计算结果与动

态入流模型结果的对比'可见$该拉力变化范围

内$涡环尾迹模型计算结果略大于动态入流模型'

表
:

!

悬停状态平均诱导速度入流系数
"

>

计算结果对比

?.7;:

!

@&/

A

.,08&'&B/).'0'$#1)$0'B5&*1&)BB010)'"0'

C&D),8".")

.

M

(

$

本文模型 动态入流模型

相对偏

差"
`

$F$$&$ $F$C"!" $F$C!FF &FFFB"

$F$$"$ $F$&F#F $F$&B#C &FBCCF

$F$%$$ $F$F!B\ $F$F$F% CF\&"$

$F$%#$ $F$"%"$ $F$FF!& CF&$#\

<;<

!

悬停状态拉力系数突增算例

!!

为验证本文模型对于平均诱导入流系数动态

响应特性计算的正确性$以悬停状态拉力系数阶跃

突增为算例#拉力系数在第
%6

由
$F$$&

突增至

$F$$"

&$进行对比验证'图
B

#

,

&给出了
(

$

动态响

应时间历程计算结果的对比'由图可知$稳态及瞬

态响应过程中两者基本一致'图
B

#

R

$

5

&给出了

该过程本文模型计算的尾迹几何形状动态响应

过程'

<;=

!

悬停状态旋翼俯仰角速度突增算例

为验证本文模型对于机动飞行状态桨盘诱导

入流梯度动态响应特性计算的正确性$以悬停状态

旋翼俯仰角速度阶跃突增为算例$进行对比验证'

图
!

#

,

$

:

&给出了拉力系数
.

M

Y$F$$&

$第
%6

突

增抬头角速率
C

分别为
%$

$

#$

$

B$a

"

6

$至第
B6

时$

纵向诱导入流梯度系数
(

%E

动态响应计算结果的对

比'在计算中$旋翼的拉力系数保持不变$气动俯

仰力矩保持为
$

'

由图
!

#

,

$

:

&可知$本文模型的计算结果与取

不同
1

/&

大小的动态入流模型的稳态响应幅值基

本一致'时间常数也基本一致%纵向诱导入流系数

变化相对旋翼俯仰角运动存在延迟特性$动态入流

理论认为该特性是由空气附加惯性造成$并引入一

阶惯性环节来描述'对于本算例的
B

个俯仰角速

率$俯仰角速率越大$所对应的
1

/&

值越大$在
%

$

%FC

之间$与相关理论推导结果较为接近'图
!

#

J

&

C%#

第
#

期
! !!!!
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图
B

!

悬停状态拉力突增平均诱导速度及尾迹几何形状

动态响应过程

Z1

2

=B

!

?

8

+,I1: *56

>

(+656 (. I5,+ 1+J):5J 1+.-(O

:(5..1:15+7,+J O,P5

2

5(I57*

8

J)*1+

2

7L*)67

*,I

>

1+

2

)

>

(.L(45*1+

2

*(7(*

给出了第
%6

突增#抬头角速度
B$a

"

6

&至第
B6

$拉

力系数
.

M

分别等于
$=$$!

$

$=$$&

$

$=$$"

时的纵

向诱导入流梯度系数
(

%E

的动态正响应历程'由图

!

#

J

&可知$在相同俯仰角速率下$

1

/&

值随拉力系

数增加而增加$拉力系数越大$涡环尾迹模型计算

的
(

%E

动态响应变化规律越平滑$其变化曲线越接

近于动态入流模型$当拉力系数较小时$动态入流

模型用一阶惯性环节来表示尾迹畸变的动态过程$

并不一定准确'图
C

给出了悬停状态$

.

M

Y

$F$$&

$旋翼在第
%6

突增俯仰角速度#抬头速率

B$a

"

6

&至第
B6

时的尾迹几何形状动态响应'由

图可以看出$尾迹存在明显的拉伸*弯曲等畸变'

<;E

!

计算效率分析

以悬停状态拉力系数突增为例$在装有
A+75-

图
!

!

纵向诱导入流系数对比

Z1

2

=!

!

U(I

>

,*16(+(.-(+

2

17)J1+,-1+J):5J1+.-(O:(5..1:15+7

U(*5

#

S_

&

1FD#&$$

$

B=!bV

处理器*

!bV

内存的

个人计算机上$对涡环尾迹模型进行时间步进计

算$其中步长约为
$F$C#B&6

$而
UE3

计算每一时

间步长平均耗时约为
$F$!"6

'可见$涡环尾迹模

型在机动飞行状态状态计算效率较高$基本可以满

足实时仿真的要求'

&%#

南
!
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图
C

!

悬停状态突增
B$a

"

6

俯仰角速率尾迹几何形状动

态响应过程

Z1

2

=C

!

?

8

+,I1:*56

>

(+65(.O,P5

2

5(I57*

8

J)*1+

2

B$a

"

6

>

17:L,+

2

)-,*45-(:17

8

*,I

>

1+

2

)

>

:(+J171(+(.,

L(45*1+

2

*(7(*

=

!

结
!!

论

#

%

&本文提出了一种新的旋翼动态尾迹模型$

该模型采用
&

自由度涡环单元来表示旋翼尾迹涡

系$可描述机动飞行中旋翼尾迹动态畸变行为$具

有应用于实时飞行仿真的潜力'通过与其他理论

模型的对比分析$验证了本模型的正确性'

#

#

&通过与尾迹畸变增广的动态入流模型对

比分析表明$旋翼尾迹在俯仰角速度突增时存在明

显的拉伸*弯曲等畸变$拉力系数与俯仰突增角速

度大小均会对尾迹畸变参数
1

/&

产生影响$对于动

态入流模型不同状态应取不同
1

/&

值$而本文不需

要人为设置该参数$具有更好的通用性'
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