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旋翼翼型非定常来流动态失速力矩及阻尼特性研究

高 远， 赵国庆， 井思梦， 招启军， 陆 凡
（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： 动态失速现象严重制约了直升机的飞行性能，文中为揭示非定常来流状态下气动力矩及阻尼特性变化的

机理，采用有限体积方法、运动嵌套网格技术、Roe⁃MUSCL 格式和 S⁃A 湍流模型构建旋翼翼型非定常流场数值

模拟方法。在此基础上，对 SC1095 翼型及其变形翼型在定常/非定常来流⁃变迎角状态下的非定常气动特性进

行数值模拟。对比分析计算结果发现：动态失速涡（Dynamic stall vortex，DSV）的形成与对流是造成力矩失速的

主要原因；后缘涡（Trailing edge vortex，TEV）导致 DSV 从翼型表面抬起是引起低头力矩系数峰值的主要因素；

在本文的研究范围内，定常来流状态下翼型失速方式为前缘失速，非定常来流状态下受气动外形影响翼型失速

方式存在前缘失速和后缘失速，其 DSV 的对流速度及强度显著小于定常来流状态，而各自来流状态下不同外形

翼型 DSV 的对流速度差异较小。在定常、非定常来流状态下，翼型弯度、厚度和前缘半径的变化会引起力矩发

散相位角、负阻尼相位角范围、低头力矩系数峰值及其相位角有规律地增大或减小。在不同来流状态下，翼型弯

度、厚度和前缘半径的变化对 DSV 形成及其演化过程的影响规律不同。
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Abstract: Dynamic stall significantly limits the flight performance of helicopters. To reveal the mechanism 
behind the variations in aerodynamic moments and damping characteristics under unsteady freestream， a 
numerical simulation method for the unsteady flow field around rotor airfoils is developed using the finite 
volume method， moving⁃embedded grid， Roe⁃MUSCL scheme， and S⁃A turbulence model. Based on this 
approach， numerical simulations are conducted on the unsteady aerodynamic characteristics of the SC1095 
airfoil and its modified airfoils under steady/unsteady freestream and angle⁃of⁃attack conditions. Comparative 
analysis of the results shows that the formation and convection of the dynamic stall vortex （DSV） are the 
primary causes of moment stall. The trailing edge vortex （TEV） causing the DSV to lift off from the airfoil 
surface is the main factor contributing to the peak of the negative pitching moment coefficient. Within the 
scope of this paper， under steady freestream conditions， the airfoil exhibits leading⁃edge stall characteristics， 
while under unsteady freestream conditions， the stall pattern of the airfoil is influenced by its aerodynamic 
shape， leading to both leading⁃edge and trailing⁃edge stall behavior. The convective velocity and strength of 
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DSV are significantly lower under unsteady freestream conditions compared to steady freestream conditions， 
although the differences in DSV convective velocity between airfoils of varying shapes are relatively small 
under both freestream conditions. Changes in airfoil camber， thickness， and leading⁃edge radius lead to 
regular increases or decreases in the phase angle of moment divergence， the range of negative damping phase 
angles， the peak value of nose⁃down moment coefficient， and its phase angle. The influence of changes in 
airfoil camber， thickness， and leading⁃edge radius on the formation and evolution of DSVs differs under 
steady and unsteady freestream conditions.
Key words: rotor airfoil； unsteady freestream； dynamic stall； pitching moment； aerodynamic damping

当直升机前飞速度较大时，后行侧桨叶部分剖

面的迎角会超过失速迎角，引起动态失速，进而导

致旋翼拉力突降、扭矩和振动陡增。动态失速现象

严重制约了旋翼的气动性能，限制了直升机的飞行

包线［1］。翼型是旋翼桨叶的“基因”，翼型的动态失

速特性在一定程度上决定了旋翼的动态失速特性，

因此旋翼翼型的动态失速机理是旋翼空气动力学

领域持续关注的热点问题之一［2］。

目前，旋翼翼型动态失速特性研究大多针对定

常来流条件下的俯仰振荡翼型开展［3⁃5］。Bowles［6］

通过风洞试验开展了压缩性对定常来流下翼型动

态失速气动阻尼的影响研究，研究发现，在轻度和

深度失速状态下，翼型吸力面激波是造成瞬态负阻

尼的主要因素。井思梦等［7］研究了定常来流下翼

型外形对动态失速气动力二次峰值的影响，研究发

现，翼型外形参数的变化会引起动态失速过程中动

态失速涡和后缘涡的变化，使得气动力二次峰值增

量有规律地增加或减小，二次峰值相位有规律地前

移或后移。然而，旋翼翼型动态失速通常发生在直

升机高速前飞或机动飞行状态，此时，桨叶剖面翼

型面临着随时间变化的相对来流速度。研究表明，

定来流条件下的翼型动态失速特性与旋翼环境下

的翼型动态失速特性存在一定差异［8］。因此，已有

研究人员针对变来流条件下的旋翼翼型动态失速

特性开展了研究。

Favier 等［9⁃10］在风洞定常来流中通过翼型前后

平移模拟相对速度的变化，研究了非定常速度及相

位差对气动载荷的影响，结果表明，来流速度和翼

型迎角同相振荡时，周期平均气动力系数高于定常

来流状态。Gharali 等［11］通过非定常边界入流速度

研究了俯仰振荡的 NACA0012 翼型在定常来流和

非定常来流下的气动特性，并对无量纲马赫数振幅

和相位差对翼型动态特性的影响进行了分析。结

果表明，非定常来流速度和相位差的变化对翼型流

场结构和气动载荷具有明显的影响。Hird 等［12⁃13］

在俄亥俄州立大学（OSU）6×22 英寸非定常跨音

速风洞中研究了 SSC⁃A09 翼型的动态失速特性，

研究结果表明，与定常来流中翼型俯仰振荡情况相

比，来流速度和翼型迎角反相振荡时的升力线斜率

和失速迎角增加，同相振荡时则减小。王清等［14⁃15］

通过翼型运动来模拟旋翼翼型相对来流速度的变

化，研究了变速度⁃变迎角耦合状态下的旋翼翼型

气动特性。研究表明：与定来流状态相比，非定常

来流下的动态失速特性更贴近于旋翼的动态失速

特性，且涡量变化相对于定来流状态更加平缓。

上述研究主要是针对来流参数和运动参数对

翼型非定常来流动态失速特性和定常来流阻尼特

性的影响，而针对旋翼翼型的几何外形参数，如厚

度、弯度和前缘半径等对翼型非定常来流动态失速

力矩和阻尼特性影响的研究较少。因此，本文构建

了适用于非定常来流下俯仰振荡翼型流场求解的

数值模拟方法，以探究翼型外形几何参数对翼型动

态失速力矩和阻尼特性的影响规律。

1 旋翼翼型动态失速数值模拟方法

1. 1　运动嵌套网格方法

本文采用运动嵌套网格方法，通过翼型网格平

移实现非定常来流。通过求解椭圆形 Poisson 方程

生成绕翼型的 C 形结构网格，背景网格采用笛卡尔

网格，并对背景网格与翼型网格的重叠区域进行加

密。分别采用“扰动衍射”方法［16］和 Inverse⁃Map
方法［17］进行挖洞和贡献单元搜索。图 1 给出了运

动嵌套网格示意图，图中 c表示翼型弦长。

1. 2　流动控制方程及求解

本文采用可压非定常雷诺平均 Navier⁃Stokes
方程作为流动控制方程，其守恒积分形式为

图 1 运动嵌套网格示意图

Fig.1 Sketch of moving⁃embedded grid method
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式中：ρ、p、E、H 分别表示控制体的密度、压强、单

位质量的总能和总焓；u、v 分别为绝对速度矢量 V

在 x 和 y 方向的分量；Vω 为网格速度矢量；Ix、Iy 分

别为 x 和 y 方向的单位矢量；τij 为黏性应力；Θ i 为黏

性应力和热传导做功项。采用 CLORNS 求解器［18］

求 解 流 场 控 制 方 程 ，无 黏 通 量 离 散 采 用

Roe⁃MUSCL 格式；时间推进采用双时间法，其中

伪时间推进采用隐式 LU⁃SGS 格式；湍流黏性系数

的计算采用 S⁃A 湍流模型。

1. 3　旋翼气动环境分析

受旋翼旋转运动及直升机前飞运动的影响，旋

翼桨叶特定剖面处的相对来流速度可表示为

Ma = Mam + Ma a sin ( ωt ) （3）
式中：Mam 为旋翼旋转引起的平均马赫数，Ma a 为直

升机前飞引起的马赫数振幅，ω为旋翼旋转角速度。

本文模拟分析的翼型均绕 1/4 弦线做简谐俯

仰运动，旋翼翼型迎角变化规律为

α = αm - α a sin ( ωt - Δφ ) （4）
式中：αm 为平均迎角，α a 为迎角振幅，相位角 φ =
ωt - Δφ，Δφ 为翼型迎角变化与来流马赫数变化之

间的相位延迟。

本文选取旋翼在前进比 μ = 0.225 状态下，桨

尖马赫数 Ma tip = 0.6，旋翼总距为 8°，纵向周期变距

为-8°，配置无扭转矩形桨叶，桨叶展弦比为 15，对
应 0.75R 剖面翼型的工况［19］为 α = 8° - 8° sin ( ωt )，
Ma = 0.45 + 0.135sin ( ωt )，k = 0.044，Re = 3.5 ×
106。其中来流马赫数和翼型迎角以相同的频率变

化，相位差 Δφ = 0° 表示翼型迎角最小时来流马赫

数最大，相位差 Δφ ∈ ( 0°，180°) 时表示最小翼型迎

角对应的相位角滞后于最大来流马赫数对应的相

位角。图 2 给出了不同相位延迟下翼型迎角变化

与来流马赫数变化之间的关系。

1. 4　算例验证及网格无关性验证

为了验证本文建立的 CFD 方法对非定常来流

翼型动态失速特性模拟的精度，针对 SSC⁃A09 翼

型的典型动态失速状态进行了数值模拟，此计算状

态 的 来 流 马 赫 数 变 化 规 律 为 Ma = 0.4 +
0.08sin ( ωt )，翼型迎角变化规律为 α = 8.5° - 13.0° ⋅
sin ( ωt - Δφ )，Δφ = -13.3°，缩减频率为 0.05，雷
诺数为 3.0×106。

由于引入湍流模型进行 RANS 类数值模拟，

当翼型网格达到一定密度后，其计算结果变化不

大，继续加密也无法获得更精确的解，需要做网格

无关性验证。因此，在保证 y+满足求解边界层的

需求下，生成了 3 套不同尺寸的翼型网格，网格具

体信息在表 1 中给出。图 3 为 3 套网格升力系数的

计算值与试验值［11］的对比。从图中可以看出，计

算结果与试验值相比存在一定的偏差，这主要是因

为文献［11］中的试验结果受三维展向流和风洞阻

图 2 不同相位延迟下的翼型迎角与来流马赫数变化对比

Fig.2 Comparison of angle of attack and freestream Mach 
number variations under different phase delays for an 
airfoil

表 1 用于网格无关性验证的网格信息

Table 1 Grid information used for grid independence 
verification

网格

疏网格

中网格

密网格

翼型网格数

275×73
347×94

425×111

翼型表面布点

197
249
307

图 3 翼型气动力系数计算值与试验值对比

Fig.3 Comparison of aerodynamic force coefficients 
between calculated results and test data
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塞效应的影响，以及试验风洞对时变速度的控制精

度不足。总体而言，CFD 方法可以有效模拟非定

常来流条件下俯仰翼型的气动特性，并且 3 套网格

的计算结果基本重合。为了获得更为细节的流场

流动，在下文的数值模拟分析中均采用与此算例密

网格相同的生成参数。

2 非定常来流状态力矩及阻尼特性

分析

通常以气动阻尼来衡量气动力对气动弹性系

统稳定性的影响。周期平均气动阻尼系数 Ξ cycle
［20］

表明动态失速现象可能导致失速颤振等气动弹性

不稳定现象，其定义为

Ξ cycle = - 1
πα2

a
∮Cm dα （5）

式中 Cm 为俯仰力矩系数。

图 4 给出了翼型力矩系数随迎角振荡变化曲

线，沿回线作积分，逆时针回线所围面积∮Cm dα <

0，翼型气动力矩做负功，即振荡运动的这一阶段具

有正阻尼，使振荡衰减；而顺时针回线所围面积

∮Cm dα > 0，气动力矩作正功，振荡有负阻尼，促使

振荡发散。

由于俯仰力矩系数随迎角振荡变化曲线只能

描述翼型运动子范围内的净阻尼，无法确定翼型在

振荡过程中是否经历负气动阻尼，因此，本文采用

瞬时气动阻尼系数（无量纲）［21］，其定义为

Ξ ( t ) = - 1
α a
(~C m cos ( ωt )- Cm sin ( ωt )) =

      - A Cm ( t )
α a

sin ψ ( t ) （6）

式 中 ： A Cm ( t )= C 2
m +~

C
2

m ， ψ ( t )=

arctan ( α ⋅~C m - ᾶ ⋅ Cm

α ⋅ Cm + ᾶ ⋅~C m
)，~C m、ᾶ 分别由 Cm、α 的 Hil⁃

bert变换得到。

图 5 为俯仰力矩系数及对应的瞬时气动阻尼

系数。从图 4 中可以看出，俯仰振荡翼型的 Cm ~α
曲线存在顺时针负阻尼回线，其周期平均阻尼系数

Ξ cycle = 0.090 > 0，而瞬时气动阻尼系数在相位角

136°~243°内为负。由此可见，在分析俯仰力矩对

失速颤振问题的影响时，需综合考虑周期平均气动

阻尼系数和瞬时气动阻尼系数。

图 6 和图 7 分别给出了翼型运动周期内翼型表

面压强系数、摩擦因数分布云图及对应的力矩系

数，其中压强系数云图中，虚线圈起来的区域表示

超临界流动区域；摩擦因数云图则使用虚线圈出了

摩擦因数为负的流动分离区域。结合图 5 可以看

出，翼型上仰期间，翼型吸力侧前缘附近出现局部

超音速区域，在该区域内吸力峰值增加，加剧了逆

压梯度，引起层流分离泡的形成和向上游传播，即

存在激波诱导分离。在特定迎角处，翼型前缘吸力

图 6 翼型表面压强系数分布云图及对应的力矩系数

Fig.6 Contour plot of pressure coefficient distribution on 
the airfoil surface and the corresponding pitching mo⁃
ment coefficient

图 7 翼型表面摩擦因数分布云图及对应的力矩系数

Fig.7 Contour plot of skin friction coefficient distribution 
on the airfoil surface and the corresponding pitching 
moment coefficient

图 4 俯仰力矩系数环线及其对应的气动阻尼

Fig.4 Pitching moment coefficient loops and the corre⁃
sponding aerodynamic damping

图 5 俯仰周期内的力矩系数及瞬时气动阻尼系数

Fig.5 Pitching moment coefficient during a pitching cycle 
and time⁃resolved aerodynamic damping coefficient
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峰值下降，形成 DSV，DSV 的对流导致翼型压力中

心向翼型后缘移动，出现力矩发散（力矩失速），

DSV 对流至翼型 1/4 弦线附近时，阻尼系数达到最

小值，随后 DSV 继续向翼型后缘对流，气动阻尼开

始增加。随着迎角进一步增加，TEV 形成并与

DSV 相互作用，促使 DSV 从翼型表面抬起并脱

落，导致翼型出现动态失速（升力失速），低头力矩

系数达到峰值，并出现正的瞬时气动阻尼。

3 翼型外形参数影响分析

3. 1　翼型外形参数化方法

本文选用 PARSEC［22］参数化方法对 SC1095
翼型进行参数化调整，由于 SC1095 翼型的最大厚

度位置、最大弯度位置、上翼面最大厚度位置及下

翼面最大厚度位置均相同，因此在采用 PARSEC
方法改变其最大厚度和最大弯度时不会对其最大

厚度位置及最大弯度位置产生影响。保证翼型最

大厚度位置不变，对最大厚度位置前的翼型外形进

行修形，最大厚度位置后的翼型外形采用上下翼面

厚度变化比例进行修形。选取对翼型静、动态气动

载荷和流动特性影响显著的翼型几何外形参数，如

最大弯度、最大厚度和前缘半径，分别设计了 3 类

新翼型，每一类包括 5 种不同变形量的翼型。本文

中采用 fc、ft和 fr分别表示翼型最大弯度、最大厚度

和前缘半径的比例系数，例如 fc=1.2 表示该翼型

最大弯度为基准翼型最大弯度的 1.2 倍，fc=1.0 表

示基准翼型。本文研究的不同最大弯度、不同最大

厚度及不同前缘半径的翼型几何外形分别如图 8、
9、10 所示。

3. 2　翼型弯度影响分析

图 11 和图 12 分别给出了不同弯度翼型在定

常、非定常来流状态下力矩系数及阻尼系数对比。

从图中可以看出，在力矩发散前，不同来流状态下

翼型俯仰力矩系数先减小后增大，翼型弯度越大，

俯仰力矩系数越小，非定常来流状态下俯仰力矩

系数变化较剧烈，而不同弯度翼型的阻尼系数差

图 8 不同弯度翼型外形对比

Fig.8 Comparison of airfoil geometries with different 
cambers

图 9 不同厚度翼型外形对比

Fig.9 Comparison of airfoil geometries with different 
thicknesses

图 10 不同前缘半径翼型外形对比

Fig.10 Comparison of airfoil geometries with different 
leading edge radii

图 11 不同弯度翼型在两种来流状态下力矩系数对比

Fig.11 Comparison of pitching moment coefficients of air⁃
foils with different cambers under two freestream 
conditions
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异较小。在定常、非定常来流状态下，翼型弯度越

大，力矩发散相位角越大，负阻尼相位角范围越

大，低头力矩系数峰值越大，对应的峰值相位角

越大。

图 13 和图 14 分别给出了 2 种来流状态下局部

相位角范围内不同弯度翼型表面压强系数、摩擦因

数分布云图及对应的力矩系数。从图中可以明显

观察到，在定常、非定常来流状态下翼型失速方式

均为前缘失速，翼型弯度增大对 DSV 的产生及演

化、TEV 的产生起到推迟作用，导致低头力矩系数

峰值相位角越大，同时翼型弯度越大，DSV 的强度

越大，导致低头力矩系数峰值越大。在非定常来流

条件下，DSV 的对流速度与强度明显低于定常来

流条件。同时，在 DSV 的演化过程中，翼型后缘出

现了分离涡，导致翼型表面分离区域相较于定常来

流状态有所增大。

3. 3　翼型厚度影响分析

图 15 和图 16 分别给出了不同厚度翼型在定

图 12 不同弯度翼型在两种来流状态下阻尼系数对比

Fig.12 Comparison of time⁃resolved aerodynamic damping 
coefficients of airfoils with different cambers under 
two freestream conditions

图 14 两种来流状态下局部相位角范围内不同弯度翼型

表面摩擦因数分布云图及对应的力矩系数

Fig.14 Contour plots of skin friction coefficient distribution 
at local phase angles and corresponding pitching mo⁃
ment coefficients for airfoils with different cambers 
under two freestream conditions

图 13 两种来流状态下局部相位角范围内不同弯度翼型

表面压强分布云图及对应的力矩系数

Fig.13 Contour plots of pressure coefficient distribution at 
local phase angles and corresponding pitching mo⁃
ment coefficients for airfoils with different cambers 
under two freestream conditions

图 15 不同厚度翼型在两种来流状态下力矩系数对比

Fig.15 Comparison of pitching moment coefficients of air⁃
foils with different thicknesses under two freestream 
conditions
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常、非定常来流状态下力矩系数及阻尼系数对比。

从图中可以看出，在力矩发散前，不同来流状态下

俯仰力矩系数先减小后增大，非定常来流状态下俯

仰力矩系数变化较剧烈，而不同厚度翼型的俯仰力

矩系数和阻尼系数差异较小。在定常、非定常来流

状态下，翼型厚度越大，力矩发散相位角越大，低头

力矩系数峰值相位角越大，负阻尼相位角范围越

大。在定常来流状态下，翼型厚度越大，低头力矩

系数峰值越大；而在非定常来流状态下，翼型厚度

越大，低头力矩系数峰值越小。

图 17 和图 18 分别给出了两种来流状态下局部

相位角范围内不同厚度翼型表面压强系数、摩擦因

数分布云图及对应的力矩系数。从图中可以明显

观察到，在定常状态下翼型失速方式均为前缘失

速，而非定常来流状态下在 f t ∈ [ 0.84，1.08] 范围

内，翼型的失速形式均表现为前缘失速，而对于

ft = 1.16 的翼型，失速主导机制为后缘分离。在定

常、非定常来流状态下，翼型厚度增大对 DSV 的产

生及演化、TEV 的产生起到推迟作用，导致低头力

矩系数峰值相位角越大，定常来流状态下翼型厚度

越大，DSV 的强度越大，导致低头力矩系数峰值越

大；非定常来流状态下翼型厚度越大，DSV 的强度

越小，导致低头力矩系数峰值越小。相较于定常来

流，非定常来流状态下 DSV 的对流速度和强度明

显降低。此外，在 DSV 的演变过程中，翼型后缘形

成分离涡，翼型表面的分离区域比定常来流下的范

围更大。

3. 4　翼型前缘半径影响分析

图 19 和图 20 分别给出了 2 种来流状态下局部

图 16 不同厚度翼型在两种来流状态下阻尼系数对比

Fig.16 Comparison of time⁃resolved aerodynamic damping 
coefficients of airfoils with different thicknesses un⁃
der two freestream conditions

图 17 两种来流状态下局部相位角范围内不同厚度翼型

表面压强系数分布云图及对应的力矩系数

Fig.17 Contour plots of pressure coefficient distribution at 
local phase angles and corresponding pitching 
moment coefficients for airfoils with different thick⁃
nesses under two freestream conditions

图 18 两种来流状态下局部相位角范围内不同厚度翼型

表面摩擦因数分布云图及对应的力矩系数

Fig.18 Contour plots of skin friction coefficient distribution 
at local phase angles and corresponding pitching mo⁃
ment coefficients for airfoils with different thickness⁃
es under two freestream conditions
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相位角范围内不同前缘半径翼型表面压强系数、摩

擦因数分布云图及对应的力矩系数。从图中可以

看出，在力矩发散前，不同来流状态下俯仰力矩系

数先减小后增大，非定常来流状态下俯仰力矩系

数变化较剧烈，而不同前缘半径翼型的俯仰力矩

系数和阻尼系数差异较小。在定常来流状态下，

翼型前缘半径越大，力矩发散相位角越小，负阻尼

相位角范围越小，低头力矩系数峰值越小，对应的

峰值相位角越小；在非定常来流状态下，翼型前缘

半径越大，力矩发散相位角越大，负阻尼相位角范

围越大，低头力矩系数峰值越小，对应的峰值相位

角越大。

图 21 和图 22 分别给出了 2 种来流状态下局

部相位角范围内不同前缘半径翼型表面压强系

数、摩擦因数分布云图及对应的力矩系数。从图

中可以明显观察到，在定常、非定常来流状态下翼

型失速方式均为前缘失速。在定常状态下翼型前

缘半径增大对 DSV 的产生及演化、TEV 的产生

起到促进作用，导致低头力矩系数峰值相位角越

小；而非定常来流状态下翼型前缘半径增大对

DSV 的产生及演化、TEV 的产生起到推迟作用，

导致低头力矩系数峰值相位角越大。在定常、非

定常来流状态下，翼型前缘半径越大，DSV 的强

度越小，翼型前缘半径越大，低头力矩系数峰值越

小。在非定常来流状态下，DSV 的对流速度及强

度显著小于定常来流状态，同时 DSV 演化的过程

中翼型后缘存在分离涡，翼型表面分离区域相对

定常来流状态较大。

图 21 两种来流状态下局部相位角范围内不同前缘半径

翼型表面压强系数分布云图及对应的力矩系数

Fig.21 Contour plots of pressure coefficient distribution at 
local phase angles and corresponding pitching mo⁃
ment coefficients for airfoils with different leading 
edge radii under two freestream conditions

图 19 不同前缘半径翼型在两种来流状态下力矩系数

对比

Fig.19 Comparison of pitching moment coefficients of 
airfoils with different leading edge radii under two 
freestream conditions

图 20 不同前缘半径翼型在两种来流状态下阻尼系数

对比

Fig.20 Comparison of time⁃resolved aerodynamic damping 
coefficients of airfoils with different leading edge 
radii under two freestream conditions
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4 结   论

本文构建了非定常来流状态旋翼翼型非定常

气动特性数值模拟方法。在此基础上，通过模拟

SC1095 翼型在定常/非定常来流⁃变迎角耦合状态

下的气动特性，分析了翼型外形参数对定常、非定

常来流状态下气动力矩及阻尼特性的影响。主要

结论如下：

（1）DSV 的产生及对流是造成力矩发散的主

要原因，TEV 导致 DSV 从翼型表面抬起是引起低

头力矩系数峰值的主要因素。

（2）在研究范围内，定常来流状态下翼型失速

方式为前缘失速，而非定常来流状态下不同弯度和

前缘半径翼型失速方式为前缘失速，而厚度的增大

会导致翼型失速机制由后缘分离主导，非定常来流

状态下 DSV 的对流速度及强度显著小于定常来流

状态下，而各自来流状态下不同外形翼型 DSV 的

对流速度差异较小。

（3）定常来流状态下，旋翼翼型弯度和厚度越

大、前缘半径越小，力矩发散相位角越大，负阻尼相

位角范围越大，低头力矩系数峰值越大，其峰值相

位角越大；非定常来流状态下，旋翼翼型弯度、厚度

和前缘半径越大，力矩发散相位角越大，负阻尼相

位角范围越大，低头力矩系数峰值相位角越大，旋

翼翼型弯度越大、厚度和前缘半径越小，低头力矩

系数峰值越大。
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