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一种新的尾迹┐地面干扰修正方法
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摘要：在使用涡尾迹方法对处于地面效应状态下的旋翼进行气动计算时，会出现由于部分涡丝运动至地面下方

而导致的尾迹迭代不易收敛、尾迹结构计算不够准确等问题。针对这一问题，基于空气的低速不可压理论，提出

了一种新的尾迹地面干扰修正办法。该方法与之前的方法相比，能将地面附近的涡丝修正到更准确的位置。算

例表明，引入该方法的计算模型，获得的尾迹位置总体精度提高，尾迹迭代的收敛速度也有所增加。
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地面效应（Ｉｎｇｒｏｕｎｄｅｆｆｅｃｔ，ＩＧＥ）是直升机的

一种特殊的飞行状态，在直升机起飞降落、武装直

升机贴地机动时均会出现。

在 ＩＧＥ状态下，旋翼尾迹受地面的影响会对

桨叶附近流场产生强烈的干扰作用，导致直升机附

近流场非常复杂、旋翼性能不规则变化，对直升机

的操纵性、稳定性造成不利的影响，使驾驶员的操

纵负担增加。

国内外近３０年来在旋翼空气动力学的理论建模

方面已取得巨大进展，对于多种旋翼气动干扰问题已

能够获得满足要求的计算结果。但是对ＩＧＥ状态下

旋翼流场的数值模拟仍存在许多尚未解决的问题，也

成为近年来国内外直升机界研究的热点之一［１４］
。

自由尾迹方法是一种计算速度较快、精度较高

且能够保证流场涡量守恒的旋翼空气动力学计算

模型。但由于该模型以Ｌａｇｒａｎｇｅ法描述流场，导致

将其用于旋翼 ＩＧＥ状态计算时，很容易出现部分

尾迹涡丝落入地面下方的“非物理”现象（地面不能

穿透）。这种由于时间和空间离散所导致的数值问

题会造成尾迹结构失真、尾迹迭代难以收敛，是自

由尾迹计算中必须解决的一个问题。

目前已有的文献中仅见到 Ｇｒｉｆｆｉｔｈｓ提出过一



种“等比例修正方法”
［１２］对这种尾迹地面干扰中

出现的“失真”问题进行修正解决。但该方法纯强制

性地将尾迹按比例压缩到地面上方，修正结果只能

在定常飞行状态下作为旋翼自由尾迹迭代的初始

尾迹使用。另外，在某些情况下也可以通过缩小计

算中的时间和空间离散步长来避免非物理现象，但

无法从根本上解决这一问题，而且还会大大增加自

由尾迹模型的计算量。

本文根据旋翼流场中低速气流“不可压缩”理

论，提出了一种新的尾迹地面干扰修正方法。该方

法仅对落入地面下方的尾迹涡元位置进行修正，能

够比较快速地得到地面效应中收敛的自由尾迹。将

计算得到的尾迹结构同实验进行对比，结果显示包

括地面附近涡丝在内的涡线上所有节点的位置都

能计算正确。

 计算模型

 自由尾迹模型

本文以升力面方法［４５］离散桨叶，以直涡元离

散桨尖涡，模型示意图如图 １所示。其中 犼表示桨

叶方位角，犢表示涡线节点的寿命角。

图 １ 桨叶升力面和桨尖涡线示意图

各自由尾迹节点随当地流场速度运动，其控制

方程为［６］

┼（犼，犢）

犼
＋
┼（犼，犢）

犢
＝
╀ｌｏｃ（┼（犼，犢），牠）

犓
（１）

采用五点中心差分对式（１１）进行离散，然后采

用收敛性较好的伪隐性预估修正算法（Ｐｓｅｕｄｏ

ｉｍｐｌｉｃｉｔｐｒｅｄｉｃｔｏｒａｎｄｃｏｒｒｅｃｔｏｒ，ＰＩＰＣ）
［７］对离散

方程进行迭代求解。

桨尖涡从桨叶拖出后，其中的涡量集中区域

——涡核的半径会随着涡丝的运动发展而不断变

化，这一变化主要由涡核中的分子动量扩散、湍流粘

性扩散和涡元伸缩效应决定。Ａｎａｎｔｈａｎ
［８］综合考虑

了这 ３种效应，总结出的涡核计算公式如下

牜牅（犢，犡）＝ 牜
２
０＋
４犜（１＋牃１Ｒｅ牤）犩

犓 ∫
犢

犢０

（１＋犡（犢））
－１

槡 ｄ犢

（２）

式中：牃１表示涡元的湍流粘性系数，取值见文献

［９］；犡（犢）表示涡元上 犢寿命角处 ｄ犢微段在 ｄ犢燉犓

时间段上发生的应变。

 地面模型

因为镜像法仅能对无限地面的干扰进行模拟，

本文以应用范围较广的面元法对地面进行建模。地

面离散网格以均布源面元作为其位势单元，单个面

元对空间点的诱导速度计算公式见文献［１０］，各面

元上源强度根据法向不可穿透条件解出［１］
。

为避免矩形网格影响尾迹产生“噪声”现象
［１］
，

本文采用呈环式分布的梯形面元网格对地面进行

离散［２］
，以旋翼桨毂为坐标原点，环式网格中心的

坐标按式（３）估算

牨ｍｉｄ＝ 牎燈
牤∞

牤牏

牪ｍｉｄ＝ ０

牫ｍｉｄ

烅

烄

烆 ＝－ 牎

（３）

式中：牎为旋翼高度；牤∞为直升机前飞速度；牤牏为旋

翼平均诱导速度，可根据目标 爞爴值求出
［１１］
。

 对“非物理”尾迹的修正

图 ２所示是 Ｇｒｉｆｆｉｔｈｓ提出的一种“等比例修

正法”
［１］
：当迭代中出现尾迹进入地面下方的情况

时，根据旋翼高度和旋翼相比涡线最低点高度的比

例，对所有尾迹节点的轴向坐标进行等比例压缩。

使尾迹再次整体处于地面上方，继续计算。

图 ２ 牎＝０５爲高度旋翼修正前与修正后的尾迹涡线图

但是这种“强制压缩”的方法没有理论依据，由

图 ２可见，经过地面强烈干扰的尾迹中部明显与其

他部分不协调。因此无法判别修正后的尾迹是否正

确，只能在旋翼定常飞行状态中将它用作初始尾迹

重新开始迭代。

由于旋翼流场是一种低速流场，因而其中的气

体行为可用不可压流理论进行解释，即流场速度 ╀

满足式（４）
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 燈╀＝ ０ （４）

据此，本文对于进入地面下方的尾迹采用了一

种“等体积法”进行修正。其原理如图 ３所示，假设

落入地面下方的涡线节点位于一个壁厚为小量 犠牜

的薄壁中空“圆管气团”上，“圆管”下底与地面重

合。参考动量——叶素理论
［１１］中将旋翼流场按径

向位置离散为一个个管状区域然后分别处理的做

法，本文将该节点对应的这个“圆管气团”视为一个

整体，随着该节点更加靠近地面，“圆管”的底面半

径也进一步扩大，但整个“气团”的体积不变，可以

据此求解圆管的新高度 牎ｎｅｗ。

这样，求解“气团”高度的问题就转变为求解

“气团”截面积的问题。鉴于地面源面元对其两侧对

称空间点的轴向诱导速度方向相反，但径向诱导速

度方向相同，如图 ４所示，本文模型认为进入地面

下方的尾迹节点的径向位置满足精度要求。

图 ３ “气团”等体积变形示意图

图 ４ 地面源面元对其上方和下方对称点

的诱导速度方向示意图

本文空间坐标系以桨毂中心为原点，悬停状态

下的“圆管气团”半径 牜可按式（５）直接计算。而在

前飞状态下，则按式（６）先对节点所在的尾迹第 牑

周涡线上所有节点的平面坐标计算平均值，认为它

是圆心，然后计算节点半径。

牜＝ 牨
２
＋ 牪槡 ２

（５）

牨０＝

∑牨牏
牑燈牕ｔｕｒｎ

牏＝（牑－１）燈牕ｔｕｒｎ＋１

牕ｔｕｒｎ

牪０＝

∑牪牏
牑燈牕ｔｕｒｎ

牏＝（牑－１）燈牕ｔｕｒｎ＋１

牕ｔｕｒｎ

牜＝ （牨－ 牨０）
２
＋ （牪－ 牪０）槡

烅

烄

烆 ２

（６）

由于“管状气团”的壁厚 犠牜是一个小量，其内

外表面气体质点的径向速度差可以忽略，因而假定

修正过程中 犠牜不变。

这样，根据体积守恒关系 犠牜·２π牜ｌａｓｔ·牎ｌａｓｔ＝

犠牜·２π牜ｏｒｉｇｉｎ·牎ｎｅｗ，就可以得到修正后的“气团”厚

度求解公式

牎ｎｅｗ＝
牎ｌａｓｔ燈牜ｌａｓｔ

牜ｏｒｉｇｉｎ

牫ｎｅｗ＝ 牎ｎｅｗ＋ 牫

烅

烄

烆 ｇｒｏｕｎｄ

（７）

式中：牎ｎｅｗ为修正后节点所在“气团”的高度；牎ｌａｓｔ和

牜ｌａｓｔ为上一步迭代结束时的“气团”厚度和半径；

牜ｏｒｉｇｉｎ为这一步迭代结束、但未修正时的“气团”半

径；牫ｇｒｏｕｎｄ为地面处的轴向坐标；牫ｎｅｗ为修正后的节

点轴向坐标。

 算例及结果分析

本文选用悬停飞行状态下的旋翼尾迹结构

作为算例与已有实验进行对比，以验证本文计算

模型。

Ｌｅｅ等人
［３］于 ２０１０年使用 ＰＩＶ方法，对有地

效悬停状态下的旋翼涡尾迹结构特别是在地面附

近的涡核位置进行了测量。本文以该实验为参考，

对引入“等体积修正法”的模型进行计算验证。

图５所示是旋翼高度牎＝１０爲时两种修正方
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图 ５ 两种修正方法对应尾迹结构对比

图 ６ 不使用尾迹修正和分别加入不同修正

方法的尾迹迭代收敛性对比

法对应的尾迹结构，图 ６所示是该高度下不使用尾

迹修正和使用两种修正方法时对应的自由尾迹迭

代收敛速度的对比，图 ７则是该高度下两种修正方

法对应的旋翼 ０°方位角处竖直截面上的等涡量图

与实验获得的相应截面上等涡量图的对比。

由图 ６，７可见，相比于等比例修正法，等体积

修正法收敛速度更快、获得的涡核位置更好，特别

是地面附近，等体积修正法对涡核位置的捕捉更为

精确。参考图 ６，这应该是由于等体积修正获得的

图 ７ 旋翼高度 牎＝１０爲时，不同修正方法计算得到的截面等涡量图与实验的对比

７９６第 ５期 陈仁良，等：一种新的尾迹地面干扰修正方法



尾迹涡丝的分布比较均匀，而等比例修正法则由于

不断“强制压缩”尾迹涡丝，造成涡丝在地面附近堆

积，导致获得的近地涡核位置不很准确。

由于本文模型计入了涡段拉伸引起的涡核半

径减小，却未能计入地表附面层对涡核的剪切作

用，因而得到的近地涡核涡量较为集中。但因为这

部分涡丝远离旋翼，因而其涡核半径的计算误差对

旋翼性能和旋翼流场的影响很小。

随后，又使用“等体积修正法”对 牎＝１５爲和

牎＝０５爲两种高度的有地效悬停状态流场进行计

算，得到旋翼 ０°方位角处竖直截面内的等涡量图，

该结果与实验的对比如图 ８所示。

可见，新方法对各种旋翼高度下的涡核位置的

计算都比较准确。

图 ８ 各种高度下，“等体积修正法”计算得到的截面等涡量图与实验的对比

 结束语

本文针对 ＩＧＥ状态下旋翼自由尾迹计算中容

易出现的涡丝运动到地面下方的情况，提出了一种

新的“等体积修正”方法。该方法基于低速流动不可

压理论，对不符合实际的尾迹涡丝进行及时的修

正。相比于之前的“等比例修正”法，使用“等体积修

正”方法的计算模型收敛性更好、得到的尾迹结构

更为合理、对旋翼尾迹位置的计算也得到了实验的

验证。
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