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直升机旋翼动态失速研究新进展

井思梦， 招启军， 杨柳青， 高 远， 赵国庆
（南京航空航天大学直升机动力学全国重点实验室，南京  210016）

摘要： 半个多世纪以来，旋翼动态失速始终是直升机空气动力学领域的研究热点与难点。通过持续深入的探索，

研究人员在旋翼动态失速的测量与预测、流动机理认知、流动控制以及快速建模等方面取得了重大进展。本文

首先介绍了动态失速试验测量与数值分析技术的发展情况，总结了当前技术水平，并剖析了这两类技术未来的

发展方向。接着，从旋翼翼型、有限翼展机翼和旋翼等多个层面，系统梳理了动态失速机理的研究进展，对现有

研究进行总结与分析，指出了当前研究存在的不足与难点。然后，阐述了旋翼动态失速流动控制方法的研究现

状，对比了主动与被动流动控制各自的优缺点及发展潜力。最后，介绍了旋翼动态失速半经验模型的发展，特别

指出近年来迅猛发展的人工智能技术，为半经验模型降低对试验数据的依赖、提升预测精度与效率带来了新契

机。模态分解、数据驱动与机器学习等先进分析技术，为直升机旋翼动态失速研究注入了新活力，推动了相关研

究的发展。可以预见，人工智能技术将在未来旋翼动态失速研究中发挥重要作用。
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Abstract: For over half a century， rotor dynamic stall has remained a key research focus and challenge in 
helicopter aerodynamics. Through persistent and in-depth exploration， researchers have achieved significant 
progress in measurement and prediction of rotor dynamic stall， understanding of flow mechanisms， flow 
control， and rapid modeling. This paper first reviews the development of experimental measurement 
techniques and numerical analysis methods for dynamic stall， summarizes current technical capabilities， and 
analyzes future directions for these two technologies. Subsequently， the research progress in dynamic stall 
mechanisms is systematically examined at multiple levels including rotor airfoils， finite wings， and rotors， 
with critical analysis and summarization of existing studies that clearly identifies current research limitations 
and challenges. The paper then elaborates on the current status of rotor dynamic stall flow control methods， 
comparing the respective advantages， disadvantages， and development potential of active versus passive flow 
control approaches. Finally， the evolution of semi-empirical dynamic stall models is discussed， particularly 
highlighting how the rapidly advancing artificial intelligence technology in recent years has created new 
opportunities for reducing reliance on experimental data while improving prediction accuracy and efficiency in 
semi-empirical models. Advanced analysis techniques such as modal decomposition， data-driven approaches， 
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and machine learning have injected new vitality into the research on the dynamic stall of helicopter rotors， 
promoting the development of related research. It is foreseeable that artificial intelligence technology will play 
a crucial role in future studies of rotor dynamic stall.
Key words: dynamic stall； airfoil； finite wing； rotor； flow control； semi-empirical model； artificial 

intelligence

对于常规单旋翼直升机，旋翼动态失速是制约

其最大飞行速度和机动性能的关键因素之一［1］。

这一非定常流动现象源于旋翼系统的独特运行方

式，在直升机高速前飞或大过载机动过程中，非对

称来流环境、周期变距控制以及气弹耦合作用导致

桨叶气动迎角超越临界值，引发动态失速。从图 1［2］

能够看出，当旋翼遭遇动态失速，桨叶气动载荷产

生剧烈变化。这种变化最终导致拉力下降、扭矩和

振动增加。因此，旋翼动态失速研究一直是直升机

空气动力学领域的核心课题。

试验和计算流体动力学（Computational fluid 
dynamics， CFD）方法是探索旋翼动态失速机理的

主要手段。其中，飞行和风洞试验能够提供真实可

靠的气动载荷和流场等数据，同时受限于安全考

量、试验设施的局限性及高昂的成本等多重因素，

可探索的工况范围和可获取的试验数据相对有

限。与此相比，CFD 方法展现了更高的灵活性，它

具备全面模拟气动载荷和流场信息能力，但计算精

度和效率高度依赖于网格、数值格式、湍流模型等，

目前采用的 CFD 方法仍无法完全准确反映旋翼动

态失速流动。此外，旋翼流场中复杂的流动现象相

互交织，给理解其背后的物理机制带来了挑战，主

要包括：（1）同一桨叶上的气动环境沿径向差异显

著，从桨根处的不可压缩流到桨尖处的跨声速流；

（2）当直升机高速前飞时，旋翼流场中不仅存在动

态失速流动，还可能出现反流、激波及其引发的气

流分离；（3）桨叶旋转产生的复杂桨尖涡系和尾迹

流动，可能导致桨/涡干扰（Blade ‑ vortex interac‑
tion， BVI）和涡/涡干扰等气动干扰现象；（4）细长

柔性的桨叶在特定飞行状态下可能会遇到强烈的

气/弹耦合问题。鉴于此，在研究动态失速机理时，

研究人员集中于相对纯粹的旋翼翼型动态失速，这

极大地促进了对该现象的理解。同时，为了更全面

地认识复杂气动现象下的三维动态失速，有限翼展

机翼和旋翼动态失速也成为了研究的重点。

开展旋翼动态失速研究的最终目标是实现动

态失速的有效控制，突破其对直升机性能的限制。

在进行动态失速机理探索的同时，许多研究人员针

对旋翼动态失速控制也进行了大量研究。旋翼动

态失速控制本质上属于流动控制范畴，根据流动控

制是否需要额外输入能量，可将控制方法分为主动

流动控制和被动流动控制两类。被动流动控制方

法无法进行实时调整，只能实现特定工况的气动性

能改善，目前的研究和工程应用已接近旋翼理论性

能极限。主动流动控制则能够根据使用需求实时

调整控制参数，由于主动流动控制机制复杂、在旋

翼上添加额外控制设备也较为困难，因此现阶段旋

翼主动流动控制的实际使用仍然较少。尽管如此，

主动流动控制具备极大的发展潜力和应用价值，随

着研究的深入和工业技术的发展，主动流动控制技

术有望实现直升机性能的重大突破。

尽管试验和 CFD 方法能够提供高精度的动态

失速非定常载荷数据，但这些方法成本高昂且效率

低下，无法满足工程应用中的快速使用需求。因

此，在旋翼气动载荷预测和设计过程中，高效的半

经验动态失速模型依然不可或缺。这类模型基于

图 1 UH-60A直升机编号 11029总距拉起飞行试验状态的旋翼桨盘失速区域与气动载荷分布（Rev 14, μ=0.341， nz=2.09）[2]

Fig.1 Rotor stall map and section airload of UH‑60A during pull‑up flight test numbered 11029（Rev 14, μ=0.341， nz=2.09）[2]
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对动态失速过程关键流动现象的理解，通过简化物

理表征的方式使用线性或非线性方程组实现快速

气动力预测，在旋翼气动载荷预测和设计中展现出

巨大优势。近年来，人工智能技术的发展也为动态

失速模型的革新注入了新活力。

本文首先介绍了动态失速试验测量与数值分

析技术的发展。紧接着，从翼型、有限翼展机翼以

及旋翼等多个维度，系统梳理了动态失速机理的研

究进展。随后，阐述了动态失速流动控制方法和半

经验模型的研究现状。最后，对旋翼动态失速研究

进行了总结，并对未来发展方向提出了若干思考与

建议。

1 动态失速试验测量与数值分析

技术

试验测量与数值分析是研究动态失速的主要

手段。在过去几十年间，这两类方法均取得了长足

进步。在试验领域，Gardner 等［3］对多种与动态失

速研究相关的试验技术进行了系统概述。其中包

含基于传感器的压力和热通量测量方法。在流场

测量技术方面，介绍了从早期的干涉纹影测量到如

今的背景导向纹影（Background oriented schlieren， 
BOS）技术，以及基于粒子图像测速（Particle im ‑
age velocimetry， PIV）衍生出的一系列技术，如显

微粒子成像测速（Micro PIV）、层析粒子图像测速

（Tomo PIV）、拉格朗日粒子追踪测速（Shake the 
box， STB）等。此外，该文献还对差分红外热成像

（Differential infrared thermography， DIT），以及用

于压力和温度测量的压敏涂料（Pressure sensitive 
paint， PSP）和 温 敏 涂 料（Temperature sensitive 
paint， TSP）等表面测量技术进行了综述。表 1 给

出了典型测量技术及其在动态失速研究中的应用

情况［4］。除了测量仪器不断革新，风洞和试验台体

也有显著发展。例如，非定常来流风洞的建成［5‑8］、

使模型进行周期性平移的试验台架［9‑10］等，这些设

备使得试验模型的相对来流速度实现非定常变化，

为旋翼环境的动态失速研究提供了更有利的试验

条件。试验测量为动态失速研究提供了可靠的数

据基础，但同时该方法不可避免地受限于成本、试

验技术以及安全考量等因素，且只能覆盖有限

工况。

在数值分析领域，求解 Navier‑Stokes 方程的

高保真计算方法在解决动态失速问题方面也取得

了显著的进展。随着并行计算设施与技术的不断

完善，如今已能够在上千个处理器上对更大规模的

网格进行计算，为数值模拟提供了更强大的运算支

持。自 1997 年 Spalart 等［11］提出脱体涡模拟（De‑
tached eddy simulation， DES）方法以来，以该方法

为代表的混合 RANS‑LES（Reynolds‑averaged Na‑
vier ‑Stokes ‑Large eddy simulation）方法开启了快

速的发展进程，并在动态失速问题的研究中获得了

较多应用［12‑15］。与此同时，大涡模拟方法凭借其更

高的湍流解析精度，也在持续取得突破。Visbal

等［16‑19］自 21 世纪初就已应用隐式大涡模拟（Implic‑
it large eddy simulation， ILES）方法针对翼型动态

失速问题展开深入研究。近年来，他们成功实现了

雷诺数达 1×106、计算网格量接近 108 的翼型动态

失速问题的模拟分析，显著推动了 LES 方法的发

展及其在翼型动态失速问题中的应用。对于气/弹
耦合的旋翼动态失速这类更为复杂的问题，基于高

分辨率 CFD 的气/弹耦合分析技术也取得了显著

进步。美国国家航空航天局（National Aeronautics 
and Space Administration，NASA）［20‑22］、法国国家

航空航天研究中心（Office National D'études Et De 
Recherches Aérospatiales， ONERA）［23‑24］、德 国 航

表 1 试验测量技术在动态失速研究中的应用 [4]

Table 1 Application of measurement techniques to dynamic stall[4]

测量方法

压力传感器

热膜

PIV（2 components）
Micro PIV

Tomo PIV and STB
PSP/TSP

BOS
DIT（转捩测量）

DIT（失速探测）

翼型

√
√
√
√
×
√
√
√
√

有限翼展机翼

√
√
√
×
×
×
·

√
×

实验室中的旋翼

√
×
√
×
√
·

·

√
√

风洞中的旋翼

√
·

√
×
×
·

·

·

×

飞行试验

√
×
·

×
×
×
·

·

×
注：√： 应用于动态失速；×： 未应用；·： 应用于其他流动。
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空 航 天 中 心（Deutsches Zentrum für Luft ‑ und 
Raumfahrt， DLR）［15， 25］等研究机构均开发了 CFD/
CSD 耦合分析代码，并将其应用于旋翼动态失速

特性的分析之中。研究人员发现，不同的耦合求解

器计算得到的气动弹性结果存在显著差异［26］，未

来仍需进一步研发优化耦合求解方法。此外，当前

大涡模拟和直接数值模拟方法在高雷诺数动态失

速问题的研究应用中因计算成本与效率的限制而

面临较大困难，但随着计算机技术、数值格式以及

存储技术的迅猛发展，运用更高分辨率的 CFD 方

法来解决此类问题指日可待。

无论是试验方法还是数值分析方法，都在朝着

实现更高空间和时间分辨率的方向持续发展，在此

过程中催生了众多新方法。此外，在对试验和数值

仿真所获数据的处理上，借助包含模态分解方

法［27‑29］在内的统计分析手段进行数据分析，增进了

人们对湍流和分离流的理解。并且，这方面的探索

仍在不断推进，尤其是在动态失速的周期间差异问

题研究中，分析方法已拓展至机器学习和数据驱动

方法的应用领域［30‑33］。Ramasamy 等［30］以 VR12 和

SC1094R8 翼型的试验数据为基础，运用聚类方法

针对动态失速气动载荷的周期间差异开展了研

究。在研究过程中，作者首先剖析了已有聚类分析

方法在用于动态失速周期间差异研究时的优缺

点。基于这一分析，他们提出了更具优势的基于本

征正交分解的聚类方法，并运用该方法对试验数据

作了进一步分析。分析结果显示，多周期离散数据

存在分叉现象，如图 2 所示［30］，且该现象与轻/深度

失速、前/后缘失速、动态失速涡的有无以及分离点

位置等物理现象紧密相关。与之形成对比的是，传

统的相位平均方法会掩盖这些物理现象，进而影响

分析结果。Lennie 等［33］依托 NACA0018 翼型的动

态失速试验数据，采用基于动态时间规整的聚类和

多维尺度变换方法，探究了动态失速的周期间差

异。研究发现，这种差异主要源于各周期中涡脱落

行为的不同，其中二次涡和三次涡的差异表现得最

为显著。此外，作者借助卷积神经网络，从压强试

验数据中识别出涡核位置，进而获取涡输运速度，

并针对周期间涡输运速度的差异展开了分析。

Kou 等［31］与 Taira 等［32］分别对数据驱动技术及网络

分析技术的相关应用进行了综述，这些技术不仅在

动态失速研究领域得到应用，还为流体力学其他研

究领域的发展注入了新动力，推动了相关研究的

进步。

2 旋翼翼型孤立动态失速现象研究

2. 1　定常来流旋翼翼型动态失速研究

20 世纪 80 年代，McCroskey 等［34‑36］测量了多

个旋翼翼型在俯仰振荡状态下的表面压强，覆盖了

较大范围的马赫数、迎角和减缩频率工况，获得了

丰富的翼型气动试验数据，这些数据广泛应用于动

态失速模型的研究和 CFD 方法的验证。综合以往

的研究发现［37‑41］，McCroskey［42］总结了动态失速现

象的主要物理特征——动态失速涡（Dynamic stall 
vortex， DSV）脱落。

DSV 是旋翼翼型动态失速过程中的特征流动

结 构 ，众 多 研 究 人 员 致 力 于 揭 示 其 演 化 机 制 。

Mulleners 等［43］的试验研究以及 Visbal 等［16‑17］的大

涡模拟研究均指出，DSV 的形成源于剪切层内小

尺度涡之间的强烈黏性相互作用，导致剪切层卷起

并聚集形成 DSV，如图 3 所示。通过应用 ILES 方

法，Visbal 等不仅细致分析了 DSV 形成前的边界

层分离现象［16‑17］，还深入探讨了翼型前缘形状［44］、

厚度［45］及压缩性［19］对这一过程的影响规律。研究

表明，在翼型前缘吸力峰塌陷之前，会经历层流分

离泡（Laminar separation bubble， LSB）的形成、收

图 2 翼型动态失速状态气动载荷周期间差异聚类分析 [30]

Fig.2 Cluster analysis of cycle‑to‑cycle variations in airloads during airfoil dynamic stall[30]
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缩直至破裂的过程。增加前缘半径或采用下垂设

计能够改善逆压梯度，从而推迟 LSB 的破裂和动

态失速的发生。随着翼型厚度的增加，边界层分离

模式从单纯的 LSB 破裂逐渐转变为 LSB 与尾缘气

流分离相互干扰；而提高压缩性则会导致 LSB 提

前破裂，加速动态失速的发生。图 4 展示了不同厚

度翼型在动态失速过程中的 LSB 和 DSV 行为［45］。

此外，在较高马赫数条件下，由于强压缩效应，

DSV 呈现出扁椭圆形态［19， 46］，区别于低马赫数下

的饱满紧凑结构。关于 DSV 的输运速度，已有研

究［37， 47‑52］显 示 DSV 沿 翼 型 弦 向 的 速 度 分 布 在

0.3U∞至 0.7U∞之间。值得注意的是，DSV 输运速

度受到多种因素的影响，采用的涡识别方法也可能

对测量结果产生影响。例如，可以通过观察烟流图

像，利用基于欧拉法或拉格朗日法识别流场涡结

构，或者依据局部低压区的弦向位置来确定 DSV
的位置。这种多样性表明，在研究中选择合适的识

别方法对于准确理解 DSV 行为至关重要。

研究人员利用流动显示技术，对翼型在动态失

速 周 期 内 的 流 动 演 化 获 得 了 宏 观 层 面 的 理

解［38， 43， 53‑55］，并据此将动态失速过程细分为多个发

展阶段，尽管不同研究的具体划分略有差异，但总

体上可归纳为 5 个阶段：（1）附着流动（Attached 

图 4 不同厚度翼型动态失速过程的 LSB 和 DSV 行为 [45]

Fig.4 Behavior of LSB and DSV for airfoils with different 
thicknesses during dynamic stall[45]

图 3 DSV 形成过程 [43]

Fig.3 Process of DSV formation[43]
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flow），（2）失速发展（Stall development），（3）失速

发 生（Stall onset），（4）完 全 失 速（Fully stalled），

（5）流动再附（Flow reattachment），如图 5 所示［43］。

2013 年，Mulleners 和 Raffel［43］运用先进的高时间

分辨率粒子图像测速技术（Time resolved particle 
image velocimetry， TR‑PIV），深入分析了各阶段

的流动结构，并进一步将失速发展阶段细分为了 2
个子阶段：初始不稳定阶段和第二不稳定阶段，后

者亦被称为 DSV 形成阶段。

旋翼翼型动态失速包含多种类型，McCros‑
key［42］根据动态失速过程中气流分离区域的尺度，

将其划分为轻度失速和深度失速两类，如图 6 所

示［55］。当上翼面出现与翼型厚度相仿尺度的气流

分离时，此时，翼型遭遇轻度失速；而当上翼面形成

DSV 并伴随显著的气动力迟滞效应，且气流分离

区域尺寸接近翼型弦长时，则视为深度失速。然

而，这种分类方式属于定性描述，二者之间的界限

并不明确，也未深入探讨背后的物理机制。针对这

一问题，Mulleners 和 Raffel［55］通过详细分析失速发

生阶段的流动特征，并依据失速发生相对于翼型达

到最大迎角的时间顺序，对轻度失速和深度失速进

行了量化区分：若动态失速发生于振荡翼型达到最

大迎角之前，则表明其具有深度失速特性；反之，如

果在达到最大迎角前改变振荡方向，则表现为轻度

动态失速特性。此外，根据动态失速的发展过程，

还可将翼型动态失速进一步划分为尾缘失速和前

缘失速［37， 56‑57］。厚翼型或低频振荡的薄翼型通常

经历尾缘失速，即气流分离首先从尾缘开始，随着

翼型运动逐渐扩展至前缘，导致失速过程中的气动

力变化相对平缓。与之相反，前缘失速多见于薄翼

型、拥有尖锐前缘的翼型或处于低雷诺数条件下的

厚翼型，此时气流分离迅速从前缘发生并向后扩

展，造成更为剧烈的气动力变化。

上述研究均在定常来流状态下开展，清晰地揭

示了旋翼翼型动态失速类型、发展阶段、各阶段的

标志性气动事件以及 DSV 的演化过程，显著推动

了对动态失速机理的认识。同时，旋翼翼型动态失

速特性受到多种因素的影响，杨鹤森等［58］对具体

影响因素和规律进行了系统回顾，本文不再赘述。

2. 2　非定常来流旋翼翼型动态失速研究

当直升机前飞时，前飞速度和旋转速度的叠加

使得桨叶剖面的相对来流速度呈现周期性变化。

对此，一些学者针对非定常来流工况下的翼型动态

失速载荷进行了试验和数值模拟研究。受到试验

条 件 的 限 制 ，这 类 研 究 工 作 相 对 较 少 。 Favier
等［9‑10］通过周期性平移翼型模型与变距运动耦合方

法，模拟来流的周期性变化和迎角变化，测量了翼

型的气动力（矩），结果表明非定常速度及来流与迎

角之间的相位差对翼型动态失速气动特性的影响

较大。Pierce 等［5］在低速风洞中通过导流叶片旋转

实现自由来流速度大小的变化，试验段截面为边长

42 inch 的正方形，在不同导流叶片阻塞度与旋转

频率的组合下，当平均风速处于 12~68 ft/s 时，该

风洞可产生频率在 0.5~2 Hz 间变化的气流，且变

化幅值占平均风速的 4%~70%。基于此，作者对

不同非定常来流频率和翼型迎角振荡频率状态进

行了试验研究，结果表明，非定常速度对翼型在静

态失速迎角附近进行俯仰振荡时的力矩具有显著

影 响 。 俄 亥 俄 州 立 大 学 基 于 类 似 的 装 置 在

6 inch×22 inch 跨声速风洞中实现了来流速度的非

定常变化［6］，如图 7 所示。该风洞的风速控制频率

上限为 25 Hz，但它具有低通滤波器的特性，其

-3 dB 截止频率约为 8 Hz。在风速振荡频率足够

低时，风洞能使马赫数在 0.44~0.65 的范围内变

图 6 翼型轻度失速和深度失速气流分离区域 [55]

Fig.6 Flow separation regions of airfoil in light and deep 
stall regimes[55]

图 5 翼型动态失速发展过程 [43]

Fig.5 Developing process of airfoil dynamic stall[43]
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化。基于此风洞，Gompertz 等［59］以及 Hird 等［60‑61］

分别对 S805 和 SSC‑A09 翼型的气动力（矩）和压

力分布进行了测量，着重分析了非定常来流对气动

载荷的影响：与定常来流状态相比，非定常来流状

态下来流速度与翼型迎角反相振荡时升力线斜率

和失速迎角增加，同相振荡时则减小。以色列理工

学院的 Greenblatt 等［7］研发了试验段截面尺寸为

1 m×0.6 m 的非定常风洞（图 8），该风洞属于低风

速风洞，风速不超过 20 m/s。在平均风速较低的

情况下，通过调节风机和百叶窗的频率，风速可在

平均风速的 0.5~2.0 倍范围内变化，且变化频率最

高达到了 15.5 Hz。使用该型风洞，Medina 等［62］对

变速度 ‑变迎角状态的 NACA0018 翼型的气动力

和流场特性进行了试验研究，结果表明：来流速度

的增加有可能延缓动态失速的发生；相反，来流速

度的减小可能促进动态失速。试验还发现，迎角与

变来流的相位差对于动态失速涡的脱落具有重要

影响。国内于 20 世纪 90 年代建成首座卧式非定

常回流风洞（图 9）［8］，该风洞试验段截面尺寸为

1.5 m×1.0 m，分为开口和闭口两种，分别能实现

30 m/s 和 60 m/s 的最大风速。根据公开的试验数

据，该风洞风速振幅最高可达平均风速的 0.352
倍，风速变化频率最高为 1.0 Hz。史志伟［8］使用该

风洞测量了翼型在变来流速度状态下的气动载

荷。结果发现，由于来流风速脉动的影响，耦合运

动下的最大升力系数与升力系数迟滞回线面积均

大于定来流速度情形。

目前国内外开展的变来流速度状态翼型动态

失速试验主要针对风力机翼型或机翼翼型的工作

条件，并且受变速度风洞技术的限制，目前的非定

常风洞的脉动速度幅值无法满足直升机的前飞速

度需求。国内的变速度风洞的风速变化频率也仅

在 1 Hz 左右。在此背景下，CFD 方法展现出独特

的优势，不仅适用于高来流速度和大脉动比条件，

还能够灵活调整研究参数。Gharali 等［63］使用 An‑
sys Fluent 12.1 软件计算分析了非定常来流与翼型

振荡运动之间的相位差对 NACA0012 翼型气动载

荷及流场特性的影响。研究发现，较小的相位差

（0~π/2）相比于单一俯仰振荡工况，显著提升了翼

型升力和阻力；而较大的相位差（>π/2）则会导致

气动载荷减小。无论是从 π/2 减小相位差，还是从

π/2 增加相位差，都会增加涡结构的发展时间。

Al‑Jaburi 等［64］梳理了他人之前开展的有关非定常

来流工况下的翼型动态失速的试验和数值研究，在

此基础上，采用 Ansys Fluent 软件计算分析了典型

非定常来流工况的翼型动态失速特性，并与定常来

流 的 计 算 结 果 进 行 了 对 比 。 Wang 等［65］采 用

URANS 方法，通过模拟翼型平移来实现相对来流

速度的变化，研究了非定常来流条件下旋翼翼型的

动态失速气动特性。结果显示，与定常来流相比，

非定常来流速度条件下的动态失速特性更接近于

旋翼桨叶剖面的实际动态失速行为；同时，在非定

常来流下，DSV 的涡量变化相比定常来流更加平

稳。现有研究中，无论是试验还是数值模拟，针对

变来流条件下的翼型动态失速问题，通常通过两类

方法实现非定常流动模拟：自由来流的非定常变化

图 9 南京航空航天大学非定常风洞 [8]

Fig.9 Unsteady wind tunnel at the Nanjing University of 
Aeronautics and Astronautics[8]

图 7 俄亥俄州立大学跨声速非定常风洞 [6]

Fig.7 Transonic unsteady wind tunnel at the Ohio State 
University[6]

图 8 以色列理工学院的非定常风洞 [7]

Fig.8 Unsteady wind tunnel at the Technion‑Israel Insti‑
tute of Technology[7]
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和翼型周期平移运动。然而，两种方式并非完全等

效，采用哪种方式更加贴近旋翼桨叶剖面的工作条

件尚不明确。

3 翼尖涡干扰下的有限翼展机翼动

态失速研究

作为介于旋翼翼型和旋翼之间的过渡案例，有

限翼展机翼能够在翼尖涡的影响下产生三维动态

失速流动，这对于深入理解旋翼动态失速现象尤为

关键。表 2 总结了为数不多的与机翼动态失速相

关的试验研究，包括研究人员、试验模型、试验内容

以及试验工况等［66‑74］。图 10 展示了用于研究有限

翼展机翼动态失速的几种试验模型，包括矩形、双

掠桨尖以及抛物线后掠形状，这些都是典型的旋翼

桨叶平面外形［72，74‑75］。

在翼尖涡的干扰下，动态失速涡的形态发生了

显著变化。试验和数值研究发现，机翼流场中

DSV 在演化过程中变形为 Ω 涡（也称为 Π‑Ω 涡、弓

形涡、马蹄涡）［67， 69， 76‑79］，如图 11 所示。对于小展弦

比机翼，流场中只存在一个失速单元，当 Ω 涡从机

翼表面脱落进入尾迹区时，两个涡腿逐渐向中部移

动然后联结形成环形涡（图 11（f））。而对于大展弦

比机翼，流场中则存在多个失速单元（图 12）［80‑81］，

Hammer 等［81］运用 ILES 方法发现失速单元数目随

展弦比增加而增加，且大展弦比机翼流场中的 Ω 涡

由于受到尾缘涡的强烈干扰不再形成显著的环形

涡结构。Visbal 等［79］研究了机翼后掠角度对动态

失速的影响（图 13），发现在矩形机翼流场中，仅观

察到一个对称分布于中间展向剖面的动态失速涡，

而后掠机翼流场中则观察到了两个动态失速涡，分

别位于对称面的两侧。此外，随着后掠角的增大，

动态失速涡的位置向机翼外侧移动。风洞试验中

无扭转机翼（如图 10 中的 ONERA 机翼）的动态失

速涡最先形成于固支端，因而与风洞壁面发生强烈

干扰，为准确进行数值模拟分析，必须考虑风洞壁

面的影响，因而计算网格量较大［82］。对此，有些研

究人员采取了正扭转、多段翼型配置的机翼模

型［75， 80］，如图 10 中的 Möwe 机翼和 Merz机翼，在此

情况下，动态失速涡初始形成位置向机翼外侧移

动，使试验模型的动态失速特性可以忽略风洞壁面

的影响，从而更容易实现数值计算［74］。Merz 等［80］

指出，翼尖涡对气动载荷的影响主要体现在两个方

面：（1）在附着流动阶段，翼尖区域的升力减小、压

差阻力增加；（2）对于失速阶段，翼尖涡阻碍了机

翼外侧区域动态失速涡的输运，从而使相关区域的

升力保持在较高水平。

表 2 与有限翼展机翼动态失速相关的试验研究

Table 2 Experimental studies related to dynamic stall of finite wings

编号

1

2

3

4

5

6

7

研究人员

Piziali［66］

Schreck 和 Helin［67］

Tang 和 Dowell［68］

Coton 和 Galbraith［69］

Berton 等［70‑71］

Pape 等［72］

Merz等［73‑74］

试验模型

NACA 0015 机翼

NACA 0015 机翼

NACA 0012 机翼

NACA 0015 机翼

NACA 0012 尖削机翼

ONEAR 机翼

Merz机翼

试验内容

表面测压

表面测压
流动显示

表面测压

表面测压

速度型测量

表面测压
速度场测量

表面测压
速度场测量

试验工况

Ma=0.278
Re=2.0×106

Ma=0.03
Re=6.9×104

Ma=0.06~0.082
Re=0.52×106

Ma=0.1
Re=1.5×106

Ma=0.01~0.3
Re=3×106~6×106

Ma=0.16
Re=0.5×106~1.0×106

Ma=0.16
Re=9×105

图 10 若干有限翼展机翼动态失速试验模型

Fig.10 Several test models for the dynamic stall of finite 
wings

212



第 2 期 井思梦，等：直升机旋翼动态失速研究新进展

4 复杂流动现象耦合的旋翼动态失

速研究

迄今，关于直升机旋翼动态失速的飞行试验研

究较少，目前公开的文献中包含图 14 所示的 UH‑
60A 直升机和 Bluecopter 验证机相关飞行试验。

20 世纪 80 年代，NASA 和美国陆军联合开展了

UH‑60A 直升机飞行试验（图 14（a）［2］），在编号为

9017 的高海拔水平前飞状态（前进比 μ = 0.237，
拉力系数 CT/σ = 0.1325）和编号为 11029 的拉起

机动状态（载荷因子高达 2.12g），观察到了旋翼动

态失速现象，如图 15 所示［2］。9017 水平飞行状态

的失速区域集中在桨盘平面第三和第四象限，而

11029 拉起机动状态在 4 个象限均观察到了失速现

象。以 11029 状态为例，动态失速现象不仅引起了

剧烈的气动载荷变化（图 1），还导致了较高的铰链

力矩和挥舞弯矩，对旋翼结构强度提出了更高要

求，若结构设计不合理，可能导致结构损坏，危及飞

行安全。空客直升机公司（原欧洲直升机公司）开

展的 Bluecopter 验证机的飞行试验（图 14（b）［25］），

在高速左转弯状态（右旋旋翼，μ = 0.35，CT/σ = 
0.145，下 降 角 9°）也 观 察 到 了 旋 翼 动 态 失 速 现

象［83］。该直升机仅配备了用于测量飞行姿态、速

度、铰链力矩和旋翼拉力的设备，桨叶上并未安装

压力传感器，所以未能获取桨叶剖面的气动载荷。

相关数值研究［83］重点聚焦于分析 CFD/CSD 耦合

求解器的预测精度，同时对桨叶弹性扭转对动态失

速特性的影响展开了初步探讨。飞行试验能够提

供真实飞行环境下的动态失速气动、结构和振动载

荷等数据，但受限于飞行安全、测试设备和高昂的

成本等因素，只能覆盖有限的飞行工况，且难以用

于动态失速机理研究。

图 12 展弦比对动态失速涡结构的影响 [81]

Fig.12 Effects of aspect ratio on DSV structure[81]

图 11 翼尖涡干扰下的动态失速涡结构

Fig.11 DSV structure interacted by wing‑tip vortices

图 13 后掠角对动态失速涡结构的影响 [79]

Fig.13 Effects of swept angle on DSV structure[79]
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相较于飞行试验，旋翼风洞试验能够采用更多

种类的测量技术。图 16 呈现了一些具有代表性的

旋翼风洞试验研究案例，包括 DLR 进行的 7AD 模

型旋翼 PIV 试验［84］及轴流状态旋翼风洞试验［85‑86］、

ONERA 实 施 的 7A 和 7AD 模 型 旋 翼 风 洞 试

验［23‑24， 87‑89］、NASA 与美国陆军合作完成的全尺寸

UH‑60A 直升机旋翼风洞试验［21‑22， 90‑93］，以及佐治

亚理工学院开展的跷跷板式旋翼风洞试验［94‑96］。

DLR 在德 ‑荷风洞群的大型低速风洞中对

7AD 模型旋翼开展了 PIV 试验［84］。试验测量了前

进比 μ = 0.42 状态桨叶在 272.3°方位角处若干径

向剖面的流场，在 0.5R 和 0.6R 径向剖面观察到了

紧凑的大尺度动态失速涡结构，该涡结构由剪切层

不稳定性导致的众多小尺度涡结构组成，这与旋翼

翼型动态失速的研究结论一致。同时，研究还发现

旋翼的旋转运动对动态失速涡的形成与输运具有

稳定作用。此外，DLR［85］对轴流状态旋翼的动态

失速特性开展了试验研究，旋翼由 2 片桨叶构成，

半径为 0.65 m，桨叶展弦比为 7.1。在桨距操纵为

16.9°±6.2°的动态失速状态，桨叶由弹性变形引起

的扭转角约为 0.55°，桨尖位移约为 0.4 倍弦长。试

图 16　旋翼动态失速风洞试验研究

Fig.16　Wind tunnel tests on rotor dynamic stall

图 14 直升机飞行试验

Fig.14 Helicopter flight tests

图 15 UH-60A 直升机旋翼桨盘失速区域 [2]

Fig.15 Rotor stall map of UH-60A helicopter[2]
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验采用压力传感器和 PIV 设备测量了多个剖面的

压力载荷和流场，发现桨叶上的气流分离最先在

0.8R 剖面触发，随后向两侧扩展，分离区域高度最

大可达 0.4 倍弦长。DLR［86］还对一副具有双掠桨

尖的旋翼开展了轴流状态试验研究，该旋翼由 4 片

桨 叶 构 成 ，半 径 为 0.652 m，展 弦 比 为 7.5。 在

27°±6°的桨距操纵下，桨叶上观察到了动态失速

现象，桨叶法向力呈现迟滞特征。

ONERA 在 S1MA 跨声速风洞中对 7A 和 7AD
模型旋翼开展了试验测量［87‑88］。旋翼桨叶上安装

了 116 个压力传感器，分布在 0.5R、0.7R、0.825R、

0.915R 和 0.975R 这 5 个剖面上，获得了丰富的压

力载荷和剖面气动力数据。试验工况覆盖了 0.3~
0.5 范 围 的 前 进 比 、0.05~0.10 范 围 的 拉 力 系 数

（CT/σ）和 3 个桨尖马赫数（Matip = 0.617， 0.646， 
0.676）。在中等前进比（μ ≈0.3）和大拉力系数

（CT/σ≈0.1）状态，7A 模型旋翼后行桨叶剖面气动

力呈现出法向力骤减、低头力矩陡增等特征，表明

旋翼桨叶遭遇了动态失速［23‑24］，试验并未对旋翼动

态失速流动开展深入分析。

继 UH‑60A 直升机飞行试验后，NASA 和美国

陆军合作于 2010 年完成了全尺寸 UH‑60A 直升机

旋翼的风洞试验［90］。试验旨在测量无法从飞行试

验中获得的特殊数据，包括旋翼气动力和力矩、桨

毂载荷、桨叶位移与形变，并且运用 PIV 和纹影技

术测量了旋翼尾迹。此外，试验还涵盖了超出常规

飞行包线的状态，如高速、大拉力和旋翼降转速状

态，为深入研究旋翼气动特性与预测模型的验证提

供 了 试 验 依 据 。 目 前 ，只 公 开 了 少 量 试 验 数

据［21‑22， 91‑93］，主要包括桨叶剖面法向力和力矩等。

佐治亚理工学院［94‑96］针对跷跷板式旋翼动态

失速特性开展了风洞试验研究，旋翼半径为 0.622 m，

桨叶展弦比为 3.49。研究人员运用 PIV 技术测量

了前进比 μ= 0.33、桨叶操纵为 10°±5°状态后行侧

桨叶的动态失速流场，重点分析了径向流动特性，

发现了桨叶表面附近径向射流层的存在和动态失

速涡的周期间差异。研究指出径向流对动态失速

涡的强度具有稳定作用，使不同周期的动态失速涡

强度相近。上述试验中，特定条件下均观察到了旋

翼动态失速现象，并利用动态测压或 PIV 技术从宏

观角度对气动载荷及流场变化特征进行了分析。

针对旋翼动态失速的数值模拟研究主要围绕

一系列试验模型进行，涉及的研究对象包括 UH‑
60A 直升机旋翼［20‑22， 91‑93， 97］、7A 模型旋翼［23‑24， 98］、

Bluecopter 旋翼［15］、轴流状态模型旋翼［25， 86］和单片

桨叶模型旋翼［99］等。鉴于旋翼显著的弹性变形特

性，许多数值模拟研究集中于开发旋翼气动/弹性

耦合分析代码及其模拟效果评估上。例如马里兰

大学［97］基于 RANS 求解器 TURNS 和综合分析代

码 UMARC，开发了一套 CFD/CSD 松耦合分析代

码 ；NASA 艾 姆 斯 研 究 中 心［20‑22］将 CFD 求 解 器

OVERFLOW 与综合分析代码 CAMRAD 结合使

用 ；NASA 兰 利 研 究 中 心［91］则 建 立 了 FUN3D/
CAMRAD 耦合分析代码。Letzgus 等［25］对比了采

用结构网格的 FLOWer 求解器与基于混合非结构

网格的 TAU 求解器在模拟轴流状态旋翼动态失

速 特 性 方 面 的 表 现 。 此 外 ，佐 治 亚 理 工 学 院 、

ONERA 和美国陆军等机构［93， 98］合作进行了研究

工作，比较了不同分析代码对 7A 模型旋翼和 UH‑
60A 直升机旋翼气动性能预测的效果，并初步探讨

了 BVI 在动态失速发展过程中发挥的作用。这些

研究为理解旋翼动态失速现象提供了重要的理论

基础和技术支持。

相比之下，针对旋翼动态失速机理的数值研究

相对较少，且由于复杂流动干扰的存在，分析往往

不 够 深 入 。 Letzgus 等［15］采 用 FLOWer/CAM ‑
RAD Ⅱ松耦合分析代码对 Bluecopter 直升机旋翼

在高速转弯状态的动态失速特性开展了模拟分

析。旋翼流场中观察到了多个动态失速事件，集中

在桨盘平面第三和第四象限，其中第三象限的动态

失速由 BVI导致，如图 17 所示［15］。Bluecopter 旋翼

桨叶采用独特的双掠设计，前掠和后掠转折处的顶

点延缓了动态失速涡沿桨叶径向由内向外的移

动。此外，旋翼流场还观察到了大规模气流分离、

BVI 和激波诱导分离等复杂非定常流动。Richez
等［23‑24］采 用 elsA/HOST 耦 合 分 析 代 码 对 μ = 
0.288~0.315、CT/σ = 0.1 状态 7A 模型旋翼的动态

失速特性开展了研究，并探讨了旋翼转速的影响。

研究显示，随着旋翼转速的降低，失速程度增加，同

时观察到了尾缘失速、前缘失速及激波诱导分离等

多种现象。在最低转速条件下，还发现了由 BVI
引 发 的 二 次 失 速 现 象（见 图 18［24］）。 Ruan 和

Hajek［99］采用 TAU 求解器对单片旋转变距桨叶的

动态失速特性进行了数值模拟（旋翼半径 R = 0.8 
m，拉力 T = 900 N，μ = 0.2），分析了桨叶上动态

失速涡结构的演变及其与桨尖涡的相互作用。特

别地，在锥形前缘涡结构内部观察到了类似涌动海

浪的结构，该结构随桨叶旋转逐渐向桨叶外侧及后

缘迁移。国内方面，赵国庆等［100］和 Wang 等［101］采

用 CFD 方法对旋翼动态失速特性进行了分析，通

过对比等效工况下翼型的动态失速特性，探讨了三

维效应对动态失速特性的影响。这些研究为理解

旋 翼 动 态 失 速 的 复 杂 流 动 机 制 提 供 了 宝 贵 的

见解。
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5 旋翼动态失速流动控制研究

为突破因旋翼动态失速问题所导致的飞行性

能限制，研究人员从两个主要方向展开了探索：一

是研发非常规构型，从根源上规避旋翼动态失速问

题；二是对气流进行控制，以此抑制动态失速现象

的发生。在非常规构型研发领域，研究人员创新性

地提出了前行桨叶概念（Advancing blade concept，
ABC）以及升力偏置（Lift offset，LOS）旋翼设计。

这些设计理念旨在充分挖掘前行桨叶的升力性能

优势，通过巧妙的力学布局为后行桨叶减轻负载，

从原理上规避动态失速的出现。在此背景下，图

19 中所示的共轴刚性旋翼直升机与复合升力构型

直升机应运而生［102‑103］。其中，共轴刚性旋翼直升

机历经多代型号的持续改进与发展，技术相对成

熟；而复合升力构型直升机的相关研究与实际应用

仍处于探索阶段。

在流动控制领域，近年来众多研究人员对该领

域相关研究展开了系统综述，具体内容如表 3 所

示［4，58，104‑108］，充分彰显了流动控制作为研究热点问

题所蕴含的巨大发展潜力。根据在流动控制过程

中是否消耗能量，可将流动控制划分为主动流动控

制和被动流动控制两类。被动流动控制方法主要

涵盖了气动外形的优化设计、在气动表面增设扰流

板、涡流发生器等机械结构；或是模仿鲸鱼鳍的独

特外形，设计具有锯齿状或正弦函数前缘的翼型，

如图 20 所示［109‑112］。这类被动流动控制方法具有

稳定可靠的显著优势，能够精准地提升某些特定工

况下的性能表现。然而，其灵活性相对欠佳，并且

目前在性能提升方面已趋近理论极限。

主动流动控制方法丰富多样，涵盖合成射流、

协同射流、等离子体、吹气等技术。从广义上讲，旋

翼变体技术（例如变弦长、变弯度、变下垂前缘、后

缘小翼、变直径、变扭转等）同样属于主动流动控制

的范畴。图 21 展示了若干典型的动态失速主动流

动控制方法［113‑117］。与被动流动控制方法不同，主

动流动控制方法能够根据旋翼的实时工作状态以

及气流环境的动态变化，灵活且及时地调整控制参

数。凭借这一特性，它能够突破被动流动控制在性

图 17 Bluecopter直升机旋翼动态失速数值研究 [15]

Fig.17 Numerical study on dynamic stall of Bluecopter 
rotor[15]

图 19 规避旋翼动态失速的非常规构型直升机

Fig.19 Unconventional helicopters designed to avoid rotor 
dynamic stall

图 18 低转速时 7A 旋翼桨盘分离区域、桨/涡干扰位置与

流场结构 [24]

Fig.18 Separation regions on the rotor disk, BVI loca‑
tions, and flowfield structure of 7A rotor at low ro‑
tational speeds[24]
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能提升方面的局限，展现出更为卓越的控制效果，

因而具备极大的应用潜力。随着主动流动控制技

术的持续发展，目前在失速探测、深入理解失速过

程以及为翼型设计提供有效指导等方面已经取得

了积极进展。然而，需要注意的是，当前主动流动

控制研究仍以理论层面为主，在实际工程应用中遭

遇诸多严峻挑战：其一，要通过主动流动控制使流

图 20 若干典型的动态失速被动流动控制方法

Fig.20 Several typical passive flow control methods for dy‑
namic stall

表 3 动态失速流动控制的研究综述和专著

Table 3 Reviews and monographs on flow control of dy⁃
namic stall

出版年份

2018

2019

2020

2020

2022

2023

2023

文献

文献［104］

文献［105］

文献［58］

文献［106］

文献［107］

文献［108］

文献［4］

流动控制方法

旋翼变体技术（专著）

吹气控制

主动和被动流动控制（等离子体
控制为主）

主动和被动流动控制（专著，包含
旋翼变体技术）

协同射流控制

主动和被动流动控制

主动和被动流动控制

图 21 若干典型的动态失速主动流动控制方法

Fig.21 Several typical active flow control methods for dy‑
namic stall

217



第 57 卷南京航空航天大学学报（自 然 科 学 版）

场产生显著变化，通常需要消耗大量能量；其二，主

动流动控制要求实时且精准地进行调控，控制机制

极为复杂；其三，控制机构与旋翼系统的集成难度

大，必须确保系统在桨叶高速旋转、承受巨大离心

力以及复杂交变载荷的情况下，依旧能够稳定可靠

地运行。截至目前，针对桨叶的主动流动控制方法

尚未在量产直升机上得以实际应用。

6 半经验动态失速模型的研究

在直升机工程应用领域，研究人员通常采用半

经验动态失速模型来快速预测旋翼气动载荷以及

进行初步的旋翼外形设计。这类模型通过构建线

性或非线性方程组，重现动态失速试验中观测到的

物理现象，从而有效计算动态气动载荷。半经验动

态失速模型通常包含多个通过静态和动态试验数

据导出的经验参数，能够在特定条件下较为准确地

反映翼型的非定常气动特性。

自 20 世纪七八十年代以来，基于旋翼翼型动

态失速的理论与试验研究，研究人员发展了多种半

经验翼型动态失速模型，如 Boeing‑Vertol模型［118］、

Leishman‑Beddoes 模型［119］及 ONERA 模型［120］等。

其中，由 Leishman 与 Beddoes［119］合作提出的 Leish‑
man‑Beddoes 动态失速模型（L‑B 模型）包含附着流

模块、分离流模块和涡载荷模块，其参数基于翼型

在静态和动态条件下的大量试验数据获得，具有明

确的物理意义。L‑B 模型能够高效而准确地模拟

翼型在经历动态失速过程中的气动载荷，因此得到

了广泛应用。本节重点介绍 L‑B 模型的发展历程。

原始的L‑B模型基于Theodorsen［121］、Sears［122‑123］

和 Küssner［124］等经典非定常气动理论发展而来。

在此基础上，Beddoes 于 1993 年提出了第三代 L‑B
模型［125］。经过数十年的发展，研究人员针对不同

应用场景对 L‑B 模型进行了适应性改进，从而衍生

出多种动态失速模型。总体而言，这些改进模型可

以分为 4 类［126］，每一类都有其代表性模型：嵌入

OpenFast 代码中的 Aerodyn 模型［127］、嵌入 Bladed
代码中的 IAG 模型［128‑129］、嵌入 HAWC2 代码中的

RISØ 模 型［130］以 及 嵌 入 NA 代 码 中 的 Sheng 模

型［131］，如图 22 所示。例如，Wang 等［132］在 L‑B 模型

的基础上引入了后缘涡模型，提升了该模型在计算

旋翼翼型动态失速气动载荷时的精度，其改进属于

IAG 模型一类。Melani 等［126］系统地回顾了 L‑B 模

型的建立过程，详细讨论了关键参数的识别与校

正，并全面综述了 L‑B 模型的发展演变，为相关研

究人员在应用 L‑B 模型进行校准及开发新型动态

失速模型方面提供了重要参考。

随着风能领域的快速发展，L‑B 模型的应用范

围逐渐从直升机行业扩展至风力发电机领域。针

对风力机翼型的独特形状和流动特性，研究人员对

L‑B 模型进行了多项改进。在上述 4 类改进模型

中，Sheng 模型［133‑136］基于 Niven 等［137］的研究工作，

引入了新的动态失速判据，是专为风力机翼型应用

（低马赫数）而发展的一类动态失速模型。此外，

Boutet 等［138］为小型无人机开发了适应低马赫数和

低雷诺数条件的 L‑B 改进模型。Santos 等［139］则为

低马赫数条件下弹性机翼和旋翼的应用场景开发

了改进型 L‑B 模型。国内方面，Huang 等［140］通过

引入 Sheng 模型对 L‑B 模型的失速起始模块进行

了修正。Li等［141］结合涡脱落和后缘流动分离引起

的非定常效应，并考虑边界层滞后和压力滞后效

图 22 Leishman-Beddoes动态失速模型的发展演变 [126]

Fig.22 Evolution of Leishman-Beddoes dynamic stall model[126]
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应，建立了一种能够描述附着流和后缘分离流的动

态失速模型。Ge 等［142］提出了一种针对粗糙表面

翼型的改进动态失速模型。考虑到动态失速的实

际三维发生环境，Tang 等［68］测量分析了翼尖涡干

扰下的动态失速特性，基于此对 ONERA 模型进行

了改进，使其适用于三维流动工况。吕超等［143‑144］

基于 L‑B 模型框架发展了三维动态失速模型。这

些研究成果不仅丰富了半经验动态失速模型的理

论体系，也为模型的进一步发展和完善提供了重要

的理论依据和技术支持。

尽管半经验模型在旋翼气动载荷预测和设计

应用中展现出显著优势，但其使用仍面临两大挑

战：（1）对于每一个特定翼型，模型中的经验参数需

要基于广泛马赫数范围内的试验数据进行校准；

（2）当面对缺乏试验数据的翼型或运行状态时，这

类模型难以确保预测的准确性。因此，半经验模型

的应用受到严格的试验数据要求限制，普适性较

低。近年来，随着人工智能技术的迅猛发展，越来

越多的研究人员尝试利用其来开发动态失速快速

预测方法，以减少对试验数据的依赖并提升模型的

泛化能力。实际上，早在 20 世纪末，研究人员就已

经开始探索使用递归神经网络模拟动态失速的非

定常效应［145］。Shi 等［146］提出了一种数据与知识融

合的方法，改进了 L‑B 模型在风力机翼型上的应

用，旨在提高预测精度和模型的泛化能力。Mo‑
hamed 等［147］则基于试验数据和双向长短时记忆网

络构建了一个新的非稳态气动载荷预测模型，适用

于风力机翼型，展示了深度学习在动态失速建模中

的潜力。此外，Wang 等［148］结合低保真线性动态导

数模型与高保真试验数据，通过模糊神经网络补偿

非线性部分，建立了一个多保真度建模框架。这种

方法不仅降低了对试验数据的依赖，还有效提高了

动态失速预测的精度。Zheng 等［149］采用物理信息

神 经 网 络 （Physics‑informed neural network， 
PINN）对 Goman‑Khrabrov 动态失速模型［150］进行

了改进，在保留模型简洁性的同时，消除了非物理

误差，显著提升了预测精度。这些研究显示，借助

人工智能技术有望解决传统半经验模型面临的局

限性，为动态失速现象的理解和预测提供了全新的

视角和技术手段。

7 总结与展望

本文从试验测量与数值分析方法、流动机理、

流动控制以及半经验模型等多个维度，系统梳理了

旋翼动态失速的相关研究进展。通过深入剖析当

前研究工作，对未来旋翼动态失速的研究方向提出

了若干思考与建议，旨在为相关领域的研究人员提

供全面的研究概览。

（1）在动态失速领域，试验测量与数值分析技

术均取得了显著进展。然而，目前针对旋翼可实施

的测量方法以及相关研究数量依然有限。与此同

时，数值分析在旋翼气弹/耦合、动态失速的模拟分

析方面，仍存在较大的提升空间。未来，应充分融

合这两类方法的互补优势，为开展覆盖全工况的旋

翼动态失速研究，提供可靠的技术支撑。

（2）基于旋翼翼型的试验与数值模拟，研究已

揭示了动态失速类型、多阶段演化规律及关键参数

影响机制，但非定常来流条件下的动态失速机理仍

面临双重挑战：试验层面，现有设备难以复现旋翼

真实工况的非定常流场特性；理论层面，自由来流

扰动与翼型主动运动的模拟方法等效性存疑。未

来需优先建立面向旋翼的非定常来流测量和模拟

方法，在此基础上，进一步开展非定常来流状态的

动态失速机理研究。

（3）在有限翼展机翼和旋翼动态失速研究中，

研究人员已对翼尖涡干扰下动态失速涡的发展，以

及复杂气动环境中旋翼动态失速模式形成宏观认

知。但相比旋翼翼型研究，机翼和旋翼动态失速特

性的探究较少且分析不够深入。机翼与旋翼动态

失速流场涉及多种流动现象耦合，建立有效分析方

法、深入挖掘数据特征，是该领域未来研究的关键

挑战与重点方向，其中数据驱动和机器学习技术将

发挥重要作用。

（4）主动流动控制技术不仅具有控制动态失速

的能力，在全面提升直升机旋翼性能方面更展现出

巨大的应用潜力。然而，目前主动流动控制技术在

实际工程应用中尚未取得实质性突破，迫切需要大

力开展控制机制研究以及控制系统集成试验。此

外，为了实现对动态失速的及时探测，利用流场传

感技术深入开展实时预测研究也极为必要。

（5）随着工程应用场景的不断扩展，半经验动

态失速模型已经从直升机旋翼领域成功拓展至风

力机、无人机等多个应用领域，并逐步融合了数据

驱动方法与机器学习技术，旨在减少对试验数据的

依赖，向更高精度和智能化的建模方式转型。未

来，该模型的核心目标是平衡计算效率与预测精

度，同时向三维化、多物理场耦合以及数据与物理

规律深度融合的方向发展。
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