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基于自由尾迹方法的电控旋翼气动特性分析

王 超 陆 洋

（南京航空航天大学直升机旋翼动力学重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：考虑了襟翼偏转对桨叶剖面有效迎角及旋翼尾迹结构的影响，建立了电控旋翼自由尾迹入流模型，并结合

电控旋翼带襟翼翼型气动力模型、桨叶挥舞运动模型、旋翼配平模型，建立了一种电控旋翼气动特性分析方法。

利用该方法，对某样例电控旋翼悬停和前飞状态的气动特性进行了计算，并将电控旋翼与常规旋翼的气动特性

进行了对比分析。结果表明，悬停时，配平所需的电控旋翼襟翼偏角幅值随拉力增加而增加；前飞时，电控旋翼后

行桨叶剖面迎角比常规旋翼更大，更可能发生失速。
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电控旋翼技术是２１世纪初提出的一项新概念

直升机技术。与常规旋翼操纵原理不同，电控旋翼

通过操纵襟翼的１Ω偏转实现桨叶变距，从而达到

旋翼操纵的目的，襟翼的结构参数和偏转角影响桨

叶气动特性和旋翼气动性能。近十年来，国内外学

者对电控旋翼气动特性进行了深入的研究。２００１

年美国ＮＡＳＡＡｍｅｓ中心的Ｏｒｍｉｓｔｏｎ首先采用刚

体桨叶模型，以二维准定常带襟翼翼型理论为基础

研究了电控旋翼的可行性［１］
。Ｋａｍａｎ公司基于

ＫＭＡＸ直升机的基准桨叶制造出两种不同构型

的桨叶模型，并进行了吹风试验，用以研究电控旋

翼的气动特性，但研究重点集中在外伸式后缘襟翼

的气动特性，对嵌入式后缘襟翼研究较少
［２］
。

２００３～ ２０１０年，美 国 Ｍａｒｙｌａｎｄ大 学 的 Ｓｈｅｎ，

Ｆａｌｌｓ，Ｃｈｏｐｒａ等人建立了电控旋翼性能分析模

型，对电控旋翼的气动特性进行了深入的理论研



究，并得出一些有意义的结论
［３５］
。２００９年，宾夕法

尼亚州立大学的Ｂｌｕｍａｎ等人研究了可动平尾位置

对电控旋翼直升机配平特性的影响［６］
。理论研究表

明，电控旋翼可以实现直升机的飞行操纵，但对实

际襟翼操纵输入、作动功率需求的预估偏于乐观，

且未涉及电控旋翼入流特性的研究。国内，陆洋等

人建立了旋翼燉襟翼耦合配平方法
［７］
、带襟翼翼型

非定常气动力模型［８９］
，对电控旋翼的气动特性和

操纵特性进行了研究，但入流模型采用较简单的

Ｄｒｅｓｓ线性入流模型，给电控旋翼气动特性分析带

来误差，这是本文需要改进的重点内容。在旋翼入

流模型研究方面，常规旋翼目前多采用自由尾迹，

但对于电控旋翼，自由尾迹的分析很少，为此本文

将采用常规旋翼的自由尾迹模型，结合襟翼偏转对

尾迹的干扰影响，建立基于自由尾迹的电控旋翼气

动性能及旋翼操纵需求分析方法，并以某基准旋翼

为例，将其改进为电控旋翼，进行风洞配平计算。将

电控旋翼与基准旋翼的入流特性进行了对比分析，

得到了电控旋翼尾迹分布情况，总结出配平所需的

襟翼偏角随拉力系数的变化规律以及桨叶预安装

角变化对电控旋翼气动特性的影响。

 电控旋翼自由尾迹建模

在用于常规旋翼自由尾迹分析的 Ｂａｇａｉ模

型［１０］基础上，添加襟翼偏转对电控旋翼桨叶剖面

有效迎角及桨叶尾迹结构的影响，建立电控旋翼自

由尾迹入流模型，进一步给出了电控旋翼尾迹收敛

判定方法，并结合襟翼操纵与桨叶变距关系进行旋

翼风洞配平。

 电控旋翼桨叶环量分布

气动力模型选用ＷｅｉｓｓｉｎｇｅｒＬ模型，将桨叶径

向等分为爫个微段，且假设微段内部环量及升力

分布均匀，但相邻两微段环量及升力不同，附着涡

位于桨叶１燉４弦线处，控制点位于桨叶３燉４弦线处，

不同强度的涡从桨叶后缘逸出，构成旋翼的尾迹，

近尾迹逸出角度固定，即Δ犼牕＝３０°。结合叶素理论

得到的桨叶气动力分布，利用式（１）可计算得到桨

叶的环量分布

｛┙－ ┒－ ┓｝熸＝ ┑ （１）

式中：┑代表桨叶操纵输入、远处来流和远尾迹对

桨叶剖面速度的影响矩阵；┒，┓分别代表附着涡、

近尾迹影响系数矩阵［１０］
。

对于电控旋翼而言，桨叶剖面有效迎角需考虑

襟翼偏转的影响，包括基本翼型部分和带襟翼部

分。按式（２）计算

犜ｅｆｆ＝ 犜＋
１

π
（爴１０－ 牓爴２１）犠 （２）

式中：系数爴１０，牓，爴２１为与襟翼弦向位置、襟翼移轴

补偿有关的常数［７］
。

由于襟翼的周期偏转，会使得襟翼径向内、外

侧边缘与主桨叶之间产生缝隙，该缝隙会对旋翼流

场产生扰动，在襟翼边缘逸出两个尾迹涡线。因此，

认为每片桨叶上的远尾迹涡线均包括３部分：襟翼

内侧边缘涡、襟翼外侧边缘涡和桨尖涡，前两个远

尾迹环量大小根据相邻两涡元环量差值确定，桨尖

涡环量取桨叶环量径向分布的最大值减去襟翼边

缘两个远尾迹涡的贡献，桨尖涡逸出位置由式（３）

确定。

牨牅＝
（牰ｍａｘ－ 牰牏＋１）牨ｍａｘ＋ （牰牏＋１－ 牰牏＋２）牨牏＋１＋ … ＋ 牰牏ｍａｘ牨牏ｍａｘ

牰ｍａｘ

（３）

式中：牰牏为第牏个涡元环量；牨牏为对应涡元的径向

位置。

 尾迹控制及收敛判定

随着旋翼的旋转，桨叶后缘逸出螺旋形尾迹，

要利用ＢＳ定律计算旋翼附近的诱导速度，须先计

算旋翼尾迹的涡线形状。旋翼流场涡线控制方程如

式（４）所示

┼（犼，犢）

犼
＋
┼（犼，犢）

犢
＝
１

犓
┦（┼（犼，犢）） （４）

式中：┼为流场中涡线节点的位置矢量；┦为流场

中涡线节点的速度矢量。

基于初步计算得到的旋翼流场，本文采用一种

半隐式预估校正法计算旋翼的尾迹几何结构，根据

式（５，６）可求得旋翼尾迹的变化。

预估步

牜
牕
牓，牑＝ 牜

牕
牓－１，牑－１＋ （牜

牕
牓，牑－１－ 牜

牕
牓－１，牑）

Δ犼－ Δ犢

槏 槕Δ犼＋ Δ犢
＋

２

犓

Δ犼Δ犢

槏 槕槏Δ犼＋ Δ犢
┦∞ ＋

１

４
（┦ｉｎｄ（┼

牕－１
牓－１，牑－１）＋ ┦ｉｎｄ（┼

牕－１
牓－１，牑）＋

┦ｉｎｄ（┼
牕－１
牓，牑－１）＋ ┦ｉｎｄ（┼

牕－１
牓，牑）） （５）

校正步

牜
牕
牓，牑＝ 牜

牕
牓－１，牑－１＋ （牜

牕
牓，牑－１－ 牜

牕
牓－１，牑）

Δ犼－ Δ犢

槏 槕Δ犼＋ Δ犢
＋

２

犓

Δ犼Δ犢

槏 槕槏Δ犼＋ Δ犢
┦∞ ＋

１

４
（┦ｉｎｄ（┼牓－１，牑－１）＋

┦ｉｎｄ（┼牓－１，牑）＋ ┦ｉｎｄ（┼牓，牑－１）＋ ┦ｉｎｄ（┼牓，牑 槕）） （６）

尾迹收敛准则如式（７）所示
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ＲＭＳ＝
１

牓ｍａｘ牑ｍａｘ ∑
牓ｍａｘ

犼：牓＝１
∑
牑ｍａｘ

犢：牑＝１

（┼
牕
牓，牑－ ┼

牕－１
牓，牑）槡

２
（７）

当尾迹收敛准则满足给定的精度范围时，即说

明得到收敛的尾迹几何形状。由于襟翼内外侧边缘

逸出两条小的尾涡，且各尾迹线相互干扰，需对 ３

条尾迹线均进行收敛判定。其中，涡核模型采用

Ｂａｇａｉ等人给出的基于尾迹实验的涡核修正模

型［１０］
。

 襟翼偏角与桨叶变距关系

根据文献［７］，对于刚体桨叶铰接式电控旋翼，

若不考虑桨叶挥扭耦合，且认为桨叶质心、焦心、弹

性中心三心合一，均在１燉４轴线上，则可将桨叶当

量变距｛犤０，犤１爞，犤１爳｝写成以襟翼偏角｛犠０，犠１爞，犠１爳｝为

输入的表达式，如式（８）所示。其中：爞１，爞２，爞３为与

襟翼展向位置有关的常数；牑犤为桨根扭转刚度；爤牊

为桨叶对变距轴线的惯性矩；犤ｐｒｅ为桨叶预安装角。

犤０

犤１爞

犤

熿

燀

燄

燅１爳

＝

爟

爤牊犓
２
＋ 牑犤

１

３
爞３＋

１

２
犨
２
爞槏 槕１ ０

爟

爤牊犓
２
＋ 牑犤

１

２
犨爞２

０
爟

牑犤

爞３

３
＋
１

４
犨
２
爞槏 槕１ ０

爟

牑犤
犨爞２ ０

爟

牑犤

１

３
爞３＋

３

４
犨
２
爞槏 槕

熿

燀

燄

燅
１

犠０

犠１爞

犠

熿

燀

燄

燅１爳

＋

牑犤犤ｐｒｅ

爤牊犓
２
＋ 牑犤

＋
１

２
爠
２爞３

３
＋ 犨

２
爞槏 槕１

０

爠犨爞

熿

燀

燄

燅２

（８）

 旋翼配平

电控旋翼风洞配平程序与常规旋翼基本相同，

只是桨叶变距通过操纵襟翼实现，根据刚体桨叶挥

舞运动可得到操纵响应｛爞爴，犝１爞，犝１爳｝与襟翼操纵

输入｛犠０，犠１爞，犠１爳｝的关系。计算思路为：首先根据飞

行状态及目标值按照滑流理论计算得到操纵初值，

然后利用牛顿迭代法调整操纵输入，使得操纵响应

接近目标值。为保证稳定性，可引入修正因子，当响

应值与目标值之差小于某小量后，认为实现配平。

图１为基于自由尾迹的旋翼气动特性计算流程图。

本文以某常规旋翼为样例［７］
，将其改造为电控

旋 翼。其中：襟翼展长为 ０．７５ｍ，襟翼弦长为

０．０４４５ｍ，襟翼移轴补偿量为０．１，桨叶主要参数

见文献［７］。

图１ 电控旋翼配平计算流程图

 计算结果及分析

该部分基于上述电控旋翼自由尾迹模型，对某

样例电控旋翼悬停和前飞状态的气动特性进行了

计算，并将电控旋翼与常规旋翼的气动特性进行了

对比分析。其中，旋翼尾迹几何结构图采用桨毂坐

标系，桨毂中心为坐标原点，牨轴向后为正，牫轴向

上为正。

 桨叶径向涡环量分布

图２～３分别给出前进比犨为０１，拉力系数爞爴

为０．００８时常规旋翼和电控旋翼在０，９０，１８０，２７０°

图２ 常规旋翼附着涡环量分布

（犨＝０１，爞爴＝０００８）

图３ 电控旋翼附着涡环量分布

（犨＝０１，爞爴＝０００８，犤ｐｒｅ＝１５°）
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方位角处的附着涡环量径向分布。从图２中可以看

出，常规旋翼附着涡环量沿径向先是不断增加，并

在靠近桨尖处达到最大值，之后迅速减小，且在不

同的方位角处，附着涡环量分布不同。从图３中可

以看出，电控旋翼附着涡环量径向分布在带襟翼段

产生突变，此处附着涡环量突然下降，这是由于襟

翼后缘上偏，引起桨叶有效迎角降低所致。而增加

桨叶预安装角可改变环量分布，使带襟翼段环量增

加，从而提升电控旋翼气动特性。

 旋翼尾迹几何结构

图４～７为前进比为０１时电控旋翼和常规旋

翼的尾迹几何结构图。可以看出，由于尾迹与桨叶

的相互干扰，尾迹螺旋形结构发生畸变，前行桨叶

侧相对速度较大，桨叶向上卷起较明显。另外，通过

对比电控旋翼（图４，５）与常规旋翼（图６，７）的尾迹

几何结构发现，电控旋翼桨尖涡起点位置沿径向向

里移动，这是由于襟翼上偏引起桨叶附着涡环量降

低，从而使环量最大值位置沿径向向内移动。由于

图４ 电控旋翼尾迹俯视图

（犨＝０１，爞爴＝０００８，犤ｐｒｅ＝１５°）

图５ 电控旋翼尾迹后视图

（犨＝０１，爞爴＝０００８，犤ｐｒｅ＝１５°）

图６ 常规旋翼尾迹俯视图

（犨＝０１，爞爴＝０００８）

图７ 常规旋翼尾迹后视图

（犨＝０１，爞爴＝０００８）

桨尖涡与襟翼外侧边缘逸出涡径向位置接近，两者

相互干扰较严重，使得尾迹畸变严重。

 悬停状态桨叶迎角及襟翼偏角随拉力变化

图８～９为悬停时０７５爲处电控旋翼桨叶和常

规旋翼桨叶迎角的变化曲线及相应电控旋翼的襟

翼偏角变化曲线。选择桨叶预安装角１０，１５，２０，２５°

对比桨叶迎角及襟翼偏角变化情况。从图中可以看

出，若给定桨叶预安装角，随拉力系数增加，则配平

所需的电控旋翼桨叶迎角线性增加，所需的襟翼上

图８ 悬停时配平所需的桨叶迎角变化曲线
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图９ 悬停时配平所需的襟翼偏角变化曲线

偏角（上偏为负）线性增大；同一拉力系数条件下，

随桨叶预安装角增大，所需的配平桨叶迎角越小，

所需的襟翼上偏角越小。选择恰当的桨叶预安装

角，可使得桨叶迎角及襟翼偏角处于比较合理的分

布状态。

 前飞状态桨叶迎角及襟翼偏角变化

为对比电控旋翼与常规旋翼的桨叶迎角分布，

图１０给出了前进比为０１时计算得到的０７５爲处

桨叶迎角分布随方位角的变化曲线，并且给出桨叶

预安装角对桨叶迎角分布的影响。可以看出，两种

旋翼的迎角变化规律相似，但与常规旋翼相比，电

控旋翼桨叶迎角幅值更大，后行桨叶一侧更容易发

生失速，这是由于襟翼后缘上偏（为负）所致，襟翼

上偏会引起桨叶升力损失，增加翼型阻力。图１１为

前进比０１时，在不同的预安装角情况下，配平所

需的襟翼偏角随方位角的变化曲线。可以看出，通

过增加桨叶预安装角，可以降低桨叶迎角幅值及配

平所需的襟翼偏角。

 桨盘诱导速度分布

图１２～１３分别给出前进比０１时常规旋翼和

电控旋翼的桨盘诱导速度分布。可以看出，两种旋

翼桨盘诱导速度整体分布规律类似，具有明显的分

图１０ 前飞时配平所需的桨叶迎角变化曲线

（犨＝０１，爞爴＝０００８）

图１１ 前飞时配平所需的襟翼偏角变化曲线

（犨＝０１，爞爴＝０００８）

图１２ 常规旋翼桨盘诱导速度分布

（犨＝０１，爞爴＝０００８）

图１３ 电控旋翼桨盘诱导速度分布

（犨＝０１，爞爴＝０００８，犤ｐｒｅ＝１５°）

层结构，桨盘前部的诱导速度较小，桨盘后部的诱

导速度较大。但电控旋翼带襟翼段及桨盘横向诱导

速度分布较常规旋翼变化较大，这是因为襟翼周期

偏转引起桨叶附着涡环量分布发生变化，桨叶预安
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装角为１５°时襟翼一直处于上偏状态，使带襟翼段

附着涡环量降低，诱导速度值降低，在靠近 ９０°，

２７０°方位角处较明显。襟翼内、外侧逸出两条新的

尾迹与桨尖涡尾迹涡线产生相互干扰，使得远尾迹

几何结构发生改变，也会对诱导速度分布产生影

响。

 结 论

本文建立了基于自由尾迹方法的电控旋翼气

动特性分析模型，基于此进行了某样例电控旋翼的

气动特性分析，并与常规旋翼的气动特性进行了对

比，得到以下结论：

（１）襟翼偏转使得襟翼内、外侧边缘逸出尾迹，

引起桨叶径向环量分布发生变化，而且各尾迹之间

相互干扰使电控旋翼的尾迹结构比常规旋翼更加

复杂。

（２）由于后缘襟翼上偏产生很大的负升力贡

献，在相同的拉力水平及飞行状态下，电控旋翼的

桨叶剖面迎角大于常规旋翼，可以通过调整桨叶预

安装角达到降低配平所需襟翼偏角的目的。

（３）前飞时，受前方来流的影响，且后缘襟翼周

期偏转使得不同方位角处的气动环境差异增大，电

控旋翼桨盘诱导速度分布与常规旋翼有较大差别，

尤其是横向分布。
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