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大机动飞行时旋翼翼型的动态失速模型

刘 勇 陈 琨 张呈林

（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：基于ＢｅｄｄｏｅｓＬｅｉｓｈｍａｎ（ＢＬ）动态失速模型，对前缘涡的分离条件和位置进行了修正，并采用了量纲为一

的时间参数对前缘涡的累积和涡的移动在时间尺度上做更合理的建模，建立了涡位置和涡增量的关系，另外，改

进了气流的再附着条件。算例表明采用修正后的ＢＬ动态失速模型，能够有效地改善低马赫数下垂直力系数和

力矩系数突变的临界点和峰值，而且改进了一般修正模型对气流再附着段的判断，有助于提高直升机在大机动

飞行时旋翼大交变载荷的计算准确性。
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直升机在飞行过程中，由于来流速度的影响，

旋翼在后行桨叶上会产生大迎角引起的失速区，前

行桨叶上会出现激波诱导前缘分离而引起的失速

区。由于旋翼桨叶翼型剖面迎角随方位角发生周期

性的变化，所以旋翼是处于非定常的气动环境中，

一旦旋翼在飞行过程中产生了失速区域，桨叶以及

自动倾斜器上就可能会因为桨叶剖面的动态失速

特性而出现很高的交变振动载荷，很大程度上限制

了旋翼负载能力以及直升机高速状态的包线范围。

深入地了解动态失速特性有利于研究如何提高旋

翼性能，更精确地预测旋翼气动力，或进行旋翼初

始设计和失速颤振计算。旋翼前飞时的失速区如图

１所示
［１］
。

国内外关于二维翼型的动态失速理论一直在

不断地发展，应用领域也在不断地扩展，从直升机

旋翼气动力计算到风力机叶轮性能和载荷计算等

等。其中ＢｅｄｄｏｅｓＬｅｉｓｈｍａｎ动态失速模型由于模

型形式简洁，计算精度高被广泛应用于直升机旋

翼的气动力计算中［１２］
，Ｂｅｄｄｏｅｓ和Ｌｅｉｓｈｍａｎ经过

不断地修改和完善，使得ＢＬ模型能够完整地模拟

翼型动态失速，包括前缘分离发生、前缘涡的产生、

涡的累积、涡的移动到彻底气流分离，然后气流再

附着这一整个动态过程。不过此模型在马赫数为

０．３～０．８这个范围时计算效果最好，即适用于直

升机正常飞行时，旋翼一般的气动环境，当直升机

在做较大机动动作的时候，旋翼桨叶剖面前缘涡的



图１ 旋翼失速区示意图

发生时间推迟，其产生的诱导升力累积速度较快，

累积量较大，旋翼上则表现为产生更大的交变载

荷，这时使用原始的ＢＬ模型计算动态失速将无法

准确预测到桨叶上可能出现的极大的载荷。如图２

所示的ＮＡＳＡ燉ＡｒｍｙＮＨ６０Ａ气动载荷飞行试验

中出现的两个动态失速的飞行状态［３］
，可以发现在

水平中速前飞时（对应编号：飞行９０１７）旋翼就已经

发生动态失速，不过旋翼桨叶剖面基本还是处于Ｂ

Ｌ模型参数可用范围内，但是当大机动飞行（对应

编号：飞行１１０２９）时，旋翼上的载荷变化趋势与中

速水平前飞时类似，可是旋翼失速区的马赫数普遍

较低，在编号为飞行 １１０２９的拉起机动中，前进比

从０３４９降到０２９６，当直升机前进比最低为０．２９６

时，即使是旋翼后行桨叶剖面７０％位置处的来流马

赫数也只有０２３左右，而这个时候是旋翼后行桨

叶非定常动态失速最强烈的时候，旋翼上的载荷峰

图２ 高高度平飞（飞行９０１７）和拉起机动（飞行１１０２９）

实测对比

值也变得相当的大，这和低马赫数动态失速的特性

是吻合的，即有必要对ＢＬ模型进行扩展修正，能

够更好地预测旋翼上可能出现的高载荷区。

为了修正低速动态失速模型，Ｓｈｅｎｇ等人对动

态失速状态下翼型剖面的各个气动参数列出图表

进行详细分析［４５］
，从中提取出翼型动态失速的临

界点。还有其他研究者就此问题在原始模型基础上

提出了各自的失速判定准则，如Ｅｖａｎｓ和Ｍｏｒｔ的

ＥＭ 准则，还有Ｎｉｖｅｎ等人
［６］论文中使用Ｂｅｄｄｏｅｓ

模型的爴牘时间常数和ＥＭ 的结合准则，国内也有

相关研究，谭剑锋在ＢＬ模型的基础上进一步推迟

涡升力［７］
，模拟低速动态失速过程。本文在ＢＬＢ模

型的基础上，结合ＥＭ 准则和Ｓｈｅｎｇ等人的失速

判据，更新了原ＢＬ模型的失速判断，并进一步改

进了前缘涡增量模型，达到较好的计算效果。

 动态失速模型的适用范围扩展修正

首先简单介绍ＢＬ动态失速模型
［８］
，当非定常

气动垂直力（爞′爫＞爞爫１）时，前缘分离开始，前缘涡

开始移动其诱导升力开始不断地累积，直到完全分

离。涡升力累积量用爞牤牕表示为

爞牤牕＝ 爞
爞
爫牕
（１－ 爦爫牕） （１）

其中

爦爫牕＝ （１＋ 牊″槡 牕）
２
燉４ （２）

在涡升力爞
牤
爫不断以上述增量累积的同时，总

的积累的涡升力以指数函数衰减，相应的递推算法

为

爞
牤
爫牕
＝ 爞

牤
爫牕－１
ｅｘｐ－

Δ爳

爴槏 槕牤 ＋

（爞牤牕－ 爞牤牕－１）ｅｘｐ－
Δ爳

２爴槏 槕牤 （３）

式（３）表明：升力的变化率不大的时候，涡升力

的积累和衰减量相差也不大，当升力变化率趋近于

零的时候，翼型特性就和静态非定常失速时一样。

涡升力在一边积累的同时，其升力中心还在一

边沿着翼型的弦向向流动方向移动，这个过程一直

持续，直到涡移动到后缘，最后离开翼型表面。

当马赫数在０３～０８的时候，原ＢＬ模型能

够很好地模拟动态失速过程，但是当马赫数较低的

时候，对于失速点发生的时间，以及失速后翼型能

达到的最大法向力系数和实验数据有较大的误差。

本文在不修改原模型动态失速判断准则的前

提下，从以下３个方面来构造新的低马赫数下动态

失速模型。
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 修正分离点判断条件和位置

在ＢＬ模型的前缘分离条件中，提出了用翼型

法向力系数是否超过临界值爞爫１来判断是否进入前

缘分离，分离临界值爞爫１随马赫数变化，ＢＬ模型中

给出了这个参数在０３～０８的值，详见图３的马赫

数０３～０８段数据。

Ｅｖａｎｓ和 Ｍｏｒｔ将分离临界值向低马赫数延

伸，见图３马赫数小于０３段数据。

图３ 低速修正过的法向力系数临界值

对于位置修正，Ｓｈｅｎｇ等人做了大量实验，得

出了一系列翼型的低马赫数分离点数据，并修正成

为适合ＢＬ模型中使用的参数。

根据Ｓｈｅｎｇ等人给出的马赫数为０１２时的静

态失速迎角犜牆牞０，首先修正低马赫数下分离点计算

公式，当发生前缘分离后采用新的静态失速迎角

犜牆牞０，没有发生失速的时候或者气流重新附着的时

候，分离点计算仍然采用爩牃＝０３时候的静态失

速迎角犜１，改进后的分离点计算公式如下

牊＝
１－ ０３ｅｘｐ｛（犜－ 犜１）燉爳１｝

００４＋ ０６６ｅｘｐ｛（犜１－ 犜）燉爳２
烅
烄

烆 ｝

犜≤ 犜１

犜＞ 犜１

（４）

当爞′爫＞爞爫１时

犜１＝ 犜牆牞０

此时进入气流分离阶段，前缘涡升力爞牤牕开始

累积并移动。

 涡累积公式的修正

ＢＬ模型模拟动态失速的关键就在于对于前

缘涡的位置和涡增量的模拟，从原模型的核心入手

来修正模型是本文工作的质心。

图４为动态失速时翼型前缘涡增大和移动过

程的示意流线图。

由于涡升力的移动和累积速度和来流马赫数

有密切的关系，所以ＢＬ模型中的累积公式在低马

赫数下不再适用，试验证明，同较高来流马赫数相

比，一般翼型在低马赫数下，达到气流前缘分离时

图４ 动态失速不同时刻的流线图

迎角较大，前缘涡强度增加，升力累积效应更为突

出，垂直力能够产生更大的峰值。

由于低马赫数影响了前缘涡的强度和移动，那

么必须对前缘涡的累积和移动在原模型的时间尺

度上进一步的修正，式（４）已经就涡的移动位置做

了修正，为了让前缘涡累积效应增大，将原涡累积

式（１）与量纲为一的时间参数犳牤联系起来，即用涡

的位置来决定涡的增量，这样就可以在准确的位置

条件下计算出涡的强度，这样法向力和力矩峰值和

相位都能得到修正，原累积公式修改如下

爞牤牕＝ 爞
爞
爫牕
（１－ 爦爫牕）犳牤燉牔牤爴牤牓 （５）

式中爴牤牓为涡从前缘移动到尾缘量纲为一的时间，

其值由实验决定。量纲为一的时间犳牤在原来模型中

是用来记录涡移动时间的，当犳牤＝０的时候，前缘涡

产生并开始移动，当犳牤＝爴牤牓的时候，涡到达后缘。这

样一来，涡的强度和移动速度和位置联系起来，当

马赫数小于 ０３的时候，将涡的累积公式改为式

（５），不同的马赫数通过调节牔牤的值，就能使涡的

移动位置和峰值的对应达到比较好的效果。总的积

累涡升力仍然同时以指数函数衰减，相应的递推算

法仍然采用式（３）。

 翼面气流再附着判断

在低马赫数时，使用了新的分离判断迎角犜牆牞０，

可以准确地预测气流从附着到分离状态的开始，但

是对于在动态失速状态下，翼型表面气流从分离到

重新附着，如果仍然使用犜牆牞０作为判断气流附着的

条件，将与实验结果产生较大的偏离，对目前几种

动态失速模型进行对比，不难发现，ＢＬ模型虽然

对升力过冲预测稍有不足，但是在下行段还是相当

准确的，力矩大小和相位上也与实验值较为接近，

所以在气流重新附着段仍然采用ＢＬ模型中的参

数，使用马赫数０３时的犜来判定气流重新附着时
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刻，分离点模型也仍然采用原模型的公式。

于是在计算时首先对来流马赫数进行判断：如

果爩牃≥０３，则保持模型不变，进行正常动态失速

计算。如果爩牃＜０３，采用扩展模型进行计算，这样

就与原模型结合起来，将动态失速模型使用范围向

低速段扩展，使得模型能够用于直升机大机动飞行

时的旋翼翼型剖面的气动环境。

上述基于ＢＬ模型修正后的三段式动态失速

模型，突出了翼型低速动态失速特性，特别是改善

了垂直力系数和力矩系数突变的临界点和峰值，将

动态失速计算可用范围扩展到低马赫数范围，为计

算直升机在高速或大机动飞行时旋翼的大交变载

荷提供了较完善的计算方法。

 算例及分析

算例一［９］
：翼型ＮＡＣＡ００１２，

犜＝ １５°＋ １０°ｓｉｎ犽牠，爩牃＝ ０．１２，牑＝ ０．１２４

从图５中可以看到在低马赫数下，新模型
［４５］

已经能够很好地滞后垂直力，并且峰值基本和实验

值吻合，所以其新模型在模拟动态气流分离前和分

离后的一段时间内是可靠的，不过因为分离条件的

改变，虽然在开始分离段准确地捕捉到了动态特

性，但是重新附着段却和实验值有些出入，甚至不

如 ＢＬ原模型。本文的模型在总结了原模型和

Ｓｈｅｎｇ等人提出的新分离条件，通过可调节的涡移

动的量纲为一的时间参数犳牤，可以准确地表现出失

速分离的开始和分离的整个过程，并且在迎角减小

后气流的重新附着段更为接近实验值。

图 ６是力矩系数随迎角的变化，修正模型以

后，前缘涡开始累积并移动的时刻比ＢＬ模型更

为准确，低头力矩的幅值也随着升力系数的突增和

涡的后移变大。

图 ５ ＮＡＣＡ００１２牑＝０１２４，犜＝１５°＋１０°ｓｉｎ犽牠，爩牃＝

０１２翼型垂直力系数随迎角的变化曲线

图 ６ ＮＡＣＡ００１２牑＝０１２４，犜＝１５°＋１０°ｓｉｎ犽牠，爩牃＝

０１２翼型力矩系数随迎角的变化曲线

量纲为一的时间参数犳牤是气流从开始分离到

重新附着的时间历程，通过和实验值的对比，调节

这个参数，便可以控制涡升力的移动及成长。

算例二［９］
：翼型ＮＡＣＡ００１２

犜＝ １５°＋ １０°ｓｉｎ犽牠，爩牃＝ ０．１２，牑＝ ０．０７５

当缩减频率牑由０１２４降低到００７５的时候，

由图７看出气流非定常程度减弱，前缘分离较早发

生，涡升力的累积效应也随之降低，产生的最大低

头力矩系数也相应减小（图８）。

图 ７ ＮＡＣＡ００１２牑＝００７５，犜＝１５°＋１０°ｓｉｎ犽牠，爩牃＝

０１２翼型垂直力系数随迎角的变化曲线

Ｓｈｅｎｇ等人给出了一些低速翼型的动态入流

的参数，见表１。依据这些参数，可以计算其他翼型

的动态失速特性。

算例三［６］
：翼型Ｓ８０１

犜＝ １５°＋ １０°ｓｉｎ犽牠，爩牃＝ ０．１２，牑＝ ０．０８５

从图９～１０可见，修正模型对于不同的翼型计

算值与实验值比较吻合，当给出了合适的翼型动态

失速模型参数，就能比较好地模拟翼型动态失速特
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图 ８ ＮＡＣＡ００１２牑＝００７５，犜＝１５°＋１０°ｓｉｎ犽牠，爩牃＝

０１２翼型力矩系数随迎角的变化曲线

表 



的动态失速模型参数

参数 Ｓ８０１ 参数 Ｓ ８０１

爞牓牃 ０．１１５ 牑２ ０．０９

牃０ －４．５４ 牑３ ０．２５

爞牔０ －０．０１ 牑４ ０．６

爞牆０ ０．０３ 牃牆牞０ １７．６

牑０ －０．１ 爴牤牓 ８

牑１ －０．２ 爴牜 ６．２５

图９ Ｓ８０１牑＝００８５，犜＝１８°＋１０°ｓｉｎ犽牠，爩牃＝０１２翼型

垂直力系数随迎角的变化曲线

图１０ Ｓ８０１牑＝００８５，犜＝１８°＋１０°ｓｉｎ犽牠，爩牃＝０１２翼

型力矩系数随迎角的变化曲线

性，不过合适的参数需要大量的二维翼型动态失速

的试验。

 结 论

通过本文的模型修正，计算不同翼型不同缩减

频率下的二维翼型低速动态特性，并与实验值和Ｂ

Ｌ模型对比得出以下结论：

（１）在低马赫数下，原ＢＬ模型不足以精确地

模拟前缘涡移动和增长的速度，在计算翼型低马赫

数动态失速最大升力系数和力矩系数时与实验值

有较大偏差，本文在原模型的基础上修改了动态失

速发生条件和基于此条件下的涡增长模型，进一步

捕捉到翼型在处于动态失速状态时涡对升力和力

矩系数的贡献，特别是在大迎角失速的时候。

（２）缩减频率是衡量流场非定常程度的重要参

数，缩减频率减小，非定常程度弱，动态失速时前缘

涡的增长速度变得相对缓慢，增长幅度也相应减小。

（３）由于采用了可控参数牔牤模拟涡的移动和

增长，将动态失速的特性与前缘涡紧密的结合，让

修正后的模型适应更多的翼型和状态，在计算直升

机高速前飞或大机动飞行时，有效地扩展了动态失

速模型的使用范围，能够更精确地预测桨叶上由于

低马赫数失速产生的大交变载荷。
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