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基于黏性涡粒子尾迹模型的高速
直升机配平特性分析
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摘 要：刚性旋翼高速直升机旋翼间复杂的尾迹干扰作用会影响其配平特性。针对这一问题，本文采用黏性涡粒子方法来

精确计算上下旋翼复杂尾迹流场下的诱导速度，桨叶环量则采用涡面元法进行求解，两种方法耦合建立了尾迹模型。基于

此尾迹模型进行高速直升机飞行动力学建模，包括结合刚性旋翼挥舞运动模型和变距操纵模型的旋翼尾迹气动力建模、机

身以及平/垂尾气动力建模。同时与风洞试验结果对比，先验证了旋翼气动力模型的准确性，在此基础上，以XH-59A直升

机为研究对象，计算得到了0~80m/s速度下的配平特性结果，与飞行试验数据对比良好，验证了飞行动力学模型的有效性。

最后分析了悬停及低速前飞时旋翼间尾迹流场干扰对全机配平特性的影响。
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刚性旋翼高速直升机既充分保留了直升机的技术特

点，又兼具突出的机动性能和高速性能，是当今高速直升机

研究的热点之一[1]。其主要特点在于下旋翼几乎完全处于

上旋翼的尾迹流场中，导致两者尾迹在运动过程中存在严

重的相互干扰现象[2]，严重影响着其气动特性。而刚性旋

翼高速直升机的配平特性与上下旋翼气动特性密切相关，

所以要基于共轴刚性旋翼气动特性来开展其飞行动力学特

性分析，首要前提就是准确捕捉双旋翼复杂的流场尾迹来

计算旋翼间的气动干扰。

传统的动态入流等入流模型用在旋翼尾迹计算方面存

在精度不高且不能准确捕捉尾迹畸变效应等问题[3-4]。而

基于运动嵌套网格和求解雷诺平均 Navier-Stokes 方程的

计算流体力学方法虽然能对旋翼复杂尾迹流场进行模

拟[5-6]，且准确度高，但数值耗散较大、计算成本高及耗时长

等问题导致该方法并不适合飞行动力学计算。因此，如何

在刚性旋翼高速直升机飞行动力学模型中较快且准确地捕

捉旋翼尾迹几何形状以及预测旋翼诱导入流分布是其发展

中亟须解决的问题。

国内外对于上下旋翼相互作用的尾迹流场对刚性旋翼

高速直升机飞行动力学特性的影响已有一定研究。文献

[7]~[9]整理了大量有关刚性旋翼高速直升机飞行动力学特

性的风洞试验和飞行试验数据，研究得到一系列经验参数

来模拟刚性旋翼高速直升机上下旋翼尾迹流场特性，但该

经验系数并不具有通用性，只适用于某一相对应的机型。

文献[10]~[12]通过捕捉上下旋翼的尾迹畸变效应建立了相

应的共轴旋翼入流模型，但该模型只适用于悬停下的飞行

动力学特性计算。近年来，有研究学者[13-14]通过采用拉格

朗日体系求解涡量-速度形式的 Navier-Stokes 方程而发展

的黏性涡粒子方法可模拟旋翼尾迹流场的黏性流动，且精

确度高，也避免了数值耗散等问题。目前，国内大多采用传

统尾迹方法和计算流体力学（CFD）方法[15]进行共轴刚性旋

翼尾迹流场的研究，而基于黏性涡粒子尾迹模型的共轴旋

翼流场数值分析方法的研究不是很多，为准确模拟共轴旋

翼间复杂的尾迹流场相互作用，减小对经验参数的依赖，本

文利用黏性涡粒子方法捕捉共轴刚性旋翼流场特性，为旋

翼间尾迹流场干扰下的刚性旋翼高速直升机飞行动力学特

性分析开辟新的途径。

对此，本文进行基于黏性涡粒子尾迹模型的高速直升

机飞行动力学建模，其中包括旋翼气动力建模、机身建模以

及平/垂尾建模。同时结合风洞试验数据，验证了基于黏性
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涡粒子尾迹模型的旋翼气动力模型的准确性，在此基础上，

对比 XH-59A 飞行试验数据验证了飞行动力学模型的有效

性。最后，基于尾迹模型计算的结果，分析了旋翼间尾迹流

场干扰对配平特性的影响。

1 高速直升机飞行动力学模型
1.1 旋翼气动力模型

1.1.1 黏性涡粒子离散模型

本文基于黏性涡粒子离散模型[14]来描述共轴刚性旋翼

尾迹。对于不可压的有黏性流动的旋翼尾迹涡，其 Navier-

Stokes 方程可用涡量-速度形式表示，即

∂ω
∂t + u ⋅ ∇ω = ∇u ⋅ ω + ν∇2ω （1）

式中，ω为涡量；u为当地速度；ν为动力黏度。

在拉格朗日描述体系下，将上述连续的涡量场离散涡

粒化，此时空间某一点在时刻 t的涡量近似表示为

ωh (x,t ) = ∑
p = 1

N

αp ( t )ςε[ x - xp ( t ) ] （2）

式中，N为离散涡粒子数，xP表示第 p个涡粒子的空间位置，

αP 为对应涡粒子的涡量值，ςε (x) 为截断函数，ε为光滑

参数。

平滑化函数离散后的涡量场通过毕奥-萨伐尔定律求

得诱导速度为

u ind = ∑
p = 1

N

ε̂-1 ∇G (R ) × αP （3）

式中，
ε̂ = ε2 + ε2

p

2 为对称光滑参数，
R = || x - xp

ε̂
，G ( R ) 为

格林函数，其表达式依截断函数 ςε (x) 而定，本文模型采用

了高斯分布函数。

由此，控制方程（1）的离散形式可转化为

dxp ( t )
dt = u (xp, t ) = u∞ + u ind （4）

dαpdt = αp ⋅ ∇u (xp, t ) + ν∇2αp （5）

式（4）中，u∞ 为来流速度；而式（5）中等号右边第 1 项为

拉伸项，第 2 项为黏性扩散项。为了满足求解精度的需要，

并且改善收敛性和稳定性，对控制方程（4）和（5）采用二阶

Adams 显隐式组合的预测校正时间推进格式。

拉伸项中速度梯度采用梯度的转置代替梯度方法格式

转化以保证环量的守恒性，其具体表达形式如下。

|

|
|
||
|dαpdt ST

= [∇u (xp,t) ]T
[αP ] （6）

式中，下标 ST 拉伸项的缩写，[∇u ]表示元素为 ( ∂ul∂xk ) l,k 的

矩阵。

黏性扩散项的模拟则应用了粒子强度交换法（PSE），

以获得更高的精确度。该方法的核心思想是用一个积分算

子代替 Laplace 算子以适用于 Lagrange 求解体系，即

|

|
|
||
|dαpdt VDT

= νε̂-2 ∑
q ∈ Pi

(xp - xq )ηε̂( )Vpαq - Vqαp （7）

式中，下标 VDT 为黏性扩散项的缩写，V为涡粒子体积，

ηε̂ = 2ςε。
1.1.2 共轴刚性旋翼尾迹气动力模型

与单旋翼带尾桨直升机尾迹流场相比，刚性旋翼高速

直升机上下旋翼相互作用的尾迹流场干扰更为复杂。上下

旋翼的诱导速度不仅受到各自旋翼尾迹涡的直接影响，还

受到各自变化的尾迹涡扩散运动的间接影响，两种影响相

互耦合，使得准确模拟共轴旋翼尾迹流场成为一个关键难

点。本文基于上述黏性涡粒子离散模型，结合采用涡面元

方法[16]构建桨叶模型，建立了可计算畸变尾迹的旋翼尾迹

模型。其中旋翼桨叶由沿展向和弦向若干个附着涡面元来

表示，桨叶后缘脱出的尾随涡面元则用库塔涡面元来表示。

为避免涡面元方法带来的数值奇异性，用黏性涡粒子等效

代替桨叶脱出的库塔涡面元，建立库塔涡面元与尾迹涡粒

子之间的耦合计算方法，以实现旋翼尾迹的精确模拟，如图

1 所示。

基于上述尾迹耦合计算方法来建立共轴旋翼尾迹模

型。尾迹模型的基本计算流程如图 2 所示。

首先进行上下旋翼尾迹涡量场初始化，随着桨叶方位
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图 1　基于耦合方法的旋翼桨叶尾迹模型

Fig.1　Rotor wake model based on coupling method
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角时间步进，计算得到尾迹场内任意空间一点的诱导速度，

直至计算满足诱导速度收敛条件输出相应飞行状态下的尾

迹结果，然后进行上下旋翼气动力计算。在时间步进过程

中，上下旋翼桨叶面元环量和脱出的尾迹涡粒子与另外一

副旋翼桨叶面元环量及脱出的尾迹涡粒子会相互影响，进

而影响上下旋翼桨盘诱导速度分布，其中虚线表示上下旋

翼尾迹流场相互作用下耦合项的计算流程。

基于该尾迹模型，以及文献[17]中的等效挥舞运动模

型和变距操纵模型，共同建立了共轴旋翼尾迹气动力模型，

旋翼载荷计算直接参见文献[17]，求得 Tw,Sw,Hw,Lw,Mw,Nw，

分别为旋翼拉力、侧向力、后向力、俯仰力矩、滚转力矩及偏

航力矩。上下旋翼气动力求解方法一致，上旋翼采用的是

左手坐标系，需要进行坐标转换，转换公式为

é
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（8）
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1.1.3 共轴旋翼尾迹气动力模型验证

为验证上述建立的共轴旋翼尾迹气动力模型的准确

性，采用参考文献[18]中风洞试验数据进行对比验证。该

风洞试验中采用的是两片桨叶的共轴旋翼，桨叶平面形状

为矩形，翼型为 NACA23012，旋翼半径 R=1.25m，上下旋翼

间距 h=0.105m，旋翼试度 σ=0.046，旋翼转速Ω=600r/min。

选取和文献风洞试验一致的悬停（μ = 0）和小速度前飞（μ =
0.15）两种状态，由于这两种状态下旋翼间尾迹流场干扰作

用比较复杂，因此适用于本文模型气动力特性计算精度的

验证。根据该文献风洞试验要求，上下旋翼扭矩系数须相

等，因此模型计算中也设定上下旋翼扭矩保持平衡。计算

得到的结果如图 3 所示，进行了上下旋翼在两种状态下所

产生的升力系数随扭矩系数变化的曲线比对。

由图 3 的结果可以看出，计算结果与风洞试验数据比

对较好，说明该模型能够准确考虑共轴旋翼尾迹流场干扰

作用进行气动力特性计算，即可以将其运用到高速直升机
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图 2　尾迹气动模型计算流程

Fig.2　Calculation flow chart of wake aerodynamic model
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图 3　计算结果与风洞试验数据对比

Fig.3　Comparison of calculation results with wind tunnel test
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飞行动力学模型中。

1.2 机身气动力模型

设机身气动中心坐标为 F (xF,yF,zF )，机身质心速度为

u,v,w，则机身气动中心处的当地速度可表示为
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w + yF p - xFq

+ é

ë
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ê
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û
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úu iF
v iF
w iF

（10）

式中，u iF,v iF,w iF 为旋翼尾迹在机身气动中心处的诱导速度，

由黏性涡粒子尾迹模型计算得到。机身当地动压、气动迎

角和侧滑角分别为

qF = 1
2 ρ (u2F + v2F + w2F ) （11）

αF = arctan wF
uF

（12）

βF =arc sin vF
u2F +v2F +w2F

（13）

根据气动迎角和侧滑角，参考机身风洞吹风试验数据，

可 以 得 到 机 身 的 三 向 力 系 数 (CLF,CDF,CYF ) 和 力 矩 系 数

(CRF,CMF,CNF )，可得机身给定状态下的气动力和力矩。
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式中，SF 为机身迎风面积；lF 为机身长度。

1.3 平/垂尾气动力模型

平/垂尾建模与机身建模相似，不同在于平尾的气动迎

角要考虑平尾安装角α0HT，垂尾的侧滑角要考虑垂尾安装

角 β0VT。平尾和垂尾的升/阻力系数 (CLHT,CDHT,CLVT,CDVT )
可分别根据当地迎角和侧滑角，利用翼型查表法得到。通

过坐标转换，可以得到平尾和垂尾在机体坐标系下的气动

力和力矩。
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式中，SHT 为平尾面积，SVT 为垂尾面积，qHT 和qVT 分别为平尾

和垂尾的当地动压，THT - F 和TVT - F 为坐标转换矩阵。

2 高速直升机配平
叠加上述各个部件的三个方向的气动力和力矩，得到

全机合力和合力矩，进行直升机稳定飞行配平，平衡条件需

满足各加速度为零，得全机的平衡方程为
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式中，X, Y, Z以及 L, M, N分别为直升机所受到的气动力和

力矩；m为全机质量；θ为机体俯仰角；ϕ为机体滚转角；g为

重力加速度。

对于给定的飞行状态代入相应的计算初值后，通过旋

翼气动力模型计算收敛后得到旋翼在该飞行状态下的气动

力和力矩，然后叠加机身、平/垂尾产生的气动力和力矩得

到直升机所受到的气动力和力矩，若不满足平衡方程，则可

以通过牛顿迭代法得到更精确的飞行状态值代入继续计

算，直至直升机所受到的气动力和力矩满足平衡方程，满足

则输出配平结果完成配平。

3 模型验证与配平特性分析
3.1 模型验证

为了验证建立的高速直升机飞行动力学模型的有效

性，以 XH-59A 纯直升机飞行模式为例，划分了其全机气动

计算网格模型，如图 4 所示。

进行不同速度范围内考虑尾迹干扰作用和不考虑尾迹

干扰作用（不考虑图 2 中虚线耦合部分）的配平计算，并与

飞行试验数据[19]进行对比验证，机身部分的吹风数据也取

自参考文献[19]，结果如图 5 所示。该直升机的基本参数

见表 1。

从尾迹气动干扰作用下的配平计算结果与飞行试验数

据对比可以看出，本文建立的飞行动力学模型能够很好地

进行旋翼间尾迹流场相互作用下的全机配平特性计算。

3.2 尾迹和入流对配平特性的影响

针对共轴旋翼尾迹干扰作用对高速直升机配平特性的
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影响，选取了 XH-59A 纯直升机模式下悬停、20m/s 前飞和

40m/s 前飞三个飞行状态，得到配平后的上下旋翼桨尖涡尾

迹几何形状以及 0°~180°桨盘位置的连续诱导速度分布，来

开展飞行动力学模型验证中配平结果的定性分析，如图 6

和图 7 所示，图中 R 为桨叶半径，-1.0 表示 180°方位角桨尖

位置，1.0 表示 0°方位角桨尖位置。

如图 6（a）所示，在悬停状态下，上旋翼尾迹涡直接进到

下旋翼尾迹涡当中，上下旋翼桨盘附近的下洗在尾迹涡的

作用下有所增加，使得上下旋翼桨叶有效迎角减小，产生的

升力减小，配平时需要提高总距来维持升力平衡，如图 5（a）

所示，尾迹干扰作用下的总距（实线）较不考虑尾迹干扰作

用下的总距（虚线）有所增加。从图 7（a）可以看出，下旋翼

0°~180°桨盘位置的诱导速度明显大于上旋翼在该位置处

的诱导速度，导致上下旋翼产生的扭矩不等，所以在进行尾

迹气动干扰作用下悬停状态配平时，就需要额外的差动总

距来调节上下旋翼扭矩平衡；同样地，对比图 6（b）和图 6

图 4　XH-59A 全机网格模型

Fig.4　XH-59A grid model

表1 XH-59A刚性旋翼高速直升机参数

Table1 Parameters of XH-59A coaxial rigid rotor helicopter

参数名

全机质量/kg

主旋翼半径/m

主旋翼桨叶片数

桨叶弦长/m

桨叶扭转/（°）

桨叶翼型

旋翼转速/（rad/s）

旋翼预锥角/（°）

轴倾角/（°）

桨叶一阶挥舞频率

桨叶挥舞惯量/（kg·m2）

平尾面积/m2

垂尾面积/m2

参数值

5500

5.49

3*2

0.29

-10
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36.1

3

3
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图 5　配平结果对比

Fig.5　Comparison between trim results
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（c）不同小速度前飞状态下的尾迹几何形状可以发现，随着

速度的增加，尾迹倾斜角增大，上下旋翼间的尾迹干扰作用

减弱，在进行尾迹干扰作用下小速度前飞状态配平时，所需

要的额外差动总距配平量也随速度的增加慢慢趋近于零，

如图 5（d）实线变化趋势所示。

图 6（b）和图 7（b）显示直升机以 20m/s 速度前飞时，由

于尾迹气动干扰作用，上旋翼的尾迹涡主要影响下旋翼桨

盘后缘 0°方位角附近的尾迹涡，明显增大下旋翼在该处附

近的诱导速度，减小了这一区域的旋翼拉力，导致下旋翼主

要产生额外抬头方向的桨毂力矩，即对机体产生俯仰方向

的抬头力矩，相较于未考虑尾迹气动干扰作用，该抬头力矩

2
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图 6　不同速度下的旋翼尾迹几何形状

Fig.6　Shape of wake with different speeds
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Fig.7　Distribution of inflow between 0°~180° of upper

and lower rotor with different speeds       

43



航空科学技术 May 25 2023 Vol. 34 No.05

增加了配平所需的纵向周期变距；但对比图 6（b）和图 6（c）

及图 7（b）和图 7（c），直升机速度由 20m/s 增至 40m/s，随着

尾迹倾斜角的增加，上旋翼尾迹涡在桨盘后缘 0°方位角处

附近对下旋翼在该处尾迹涡的影响降低，使得下旋翼主要

产生额外抬头方向的桨毂力矩减小，减少了这一速度阶段

内配平所需的纵向周期变距，所以在悬停和低速前飞时，如

图 5（b）所示，纵向周期变距配平量在小-中速度段呈先减

小后增大然后再减小的变化趋势。

4 结论
本文建立了高速直升机飞行动力学模型，进行了基于

黏性涡粒子尾迹模型的旋翼气动力建模、机身建模以及平/

垂尾建模。其中验证了旋翼气动力模型能够准确计算上下

旋翼间尾迹流场干扰作用下的气动力，在此基础上，进一步

开展了飞行动力学模型配平验证，最后分析了旋翼尾迹流

场干扰对配平特性的影响。

（1）本文基于黏性涡粒子尾迹模型构建了刚性旋翼高

速直升机飞行动力学模型，并验证了其有效性，可以用于分

析飞行动力学特性。

（2）在悬停和低速前飞时，旋翼间尾迹气动干扰会导致

刚性旋翼高速直升机总距和差动总距配平量较高。随着前

飞速度的增加，尾迹干扰影响逐渐降低，差动总距在中-高

速阶段也逐渐趋近于 0。

（3）旋翼间尾迹气动干扰同样会影响刚性旋翼高速直

升机前飞时的纵向周期变距，在小-中速度段出现了先减小

后增大然后再减小的现象。
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Trim Characteristics Analysis on High-speed Helicopter Using Viscous Vortex 
Particles Wake Model

Xu　Chuan， Liu　Zhangwen， Lu　Ke， Wang　Zhengzhong

Science and Technology on Rotorcraft Aeromechanics Laboratory，China Helicopter Research and Development 

Institute，Jingdezhen 333001，China

Abstract: The flight dynamics characteristics of the rigid rotor high-speed helicopter are affected by the complex wake 

interference of the rotor. To overcome this problem, this paper utilizes the viscous vortex particles method to calculate 

the induced velocity of the coaxial rotor interference flow field and builds corresponding wake model. The circulation of 

the blade attached vortex and new vortex are calculated by using vortex panel method. In this paper, the aerodynamic 

model of the coaxial rotor is built by the viscous vortex particle wake model, the equivalent flapping motion and the 

pitch control motion. The accuracy of the model is assessed by a comparison with wind tunnel experimental data. 

Based on this, the flight dynamics model of the rigid rotor high-speed helicopter flight is built with fuselage model and 

horizontal/vertical tail model. Trim characteristics of XH-59A helicopter are analyzed, and flight dynamics model is 

verified by the flight test data. Finally, the influence of aerodynamic interference between upper and lower rotor in trim 

characteristics during hover and low-speed forward flight is analyzed.

Key Words: helicopter; viscous vortex particle; rotor wake; flight dynamics; trim characteristics
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