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0 引 言
倾转旋翼机兼具直升机的低速机

动性能和固定翼机的高速巡航性能，具

有场地要求低、机动性好、巡航速度

高、航程远等优点，是未来直升机的重

要发展方向。倾转旋翼机的技术特点带

来了复杂的气动、结构、动力学以及飞

行控制等设计技术问题。气动设计技术

作为飞行器设计的基础是必须首先解决

的关键技术。

针对倾转旋翼机气动设计技术，

国外已开展多年的理论和试验研究。

在试验研究方面，开展了大量的缩比

模型风洞试验，并且进行了全尺寸试

验和飞行试验，构建了详实的试验数

据库；在理论研究方面，通过改进直

升机气动设计方法，并发展计算流体

力学(CFD)等先进设计分析方法，用

于计算和分析倾转旋翼机的气动性能

和气动干扰等问题，形成倾转旋翼机

气动设计技术。多年的理论和试验研

究在提升倾转旋翼机飞行性能的同

时，安全性、舒适性和经济性也得到

提升[1-4]。

本文针对倾转旋翼机气动设计技
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摘　要: 针对倾转旋翼机气动技术进行了研究，包括过渡状态旋翼动态尾迹和非定常气动特性研究、过渡状态
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证了方法的有效性。
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术进行了研究，内容包括过渡状态旋

翼动态尾迹和非定常气动特性研究、

过渡状态旋翼/机翼气动干扰特性研究

以及倾转旋翼机模型初步风洞试验。

1 过渡状态旋翼动态尾迹和非

定常气动特性研究
过渡状态下倾转旋翼非定常气动

特性是倾转旋翼飞行器设计技术研究

的难点之一。目前可用于倾转旋翼气

动特性计算的方法主要包括旋翼计算

流体力学(CFD)方法、自由尾迹方法

以及动态入流方法等。计算流体力学

(CFD)方法虽然是一种精确的求解流

场问题的方法，但是要能够有效捕捉

旋翼流场的细节特征，尤其是旋翼尾

迹涡的特征，需要极大的计算量和计

算时间；自由尾迹方法虽没有CFD的

求解精度高，但是由于其计算量小，

所以一直是旋翼气动特性研究的主要

方法之一；动态入流理论基于涡管模

型，不仅具有良好的计算精度，而且

相对于自由尾迹模型和CFD方法，具

有更好的计算效率并且适合于瞬态过

程的计算[5]。

1.1 理论分析方法

1) 广义动态尾迹模型

广义动态尾迹理论（GDWT）是

一种适合于旋翼非定常气动分析的理

论，由气流的连续方程和动量方程出

发推导控制方程。通过将压力分布与

诱导入流分布相关联获得需要的诱导

入流状态控制方程，并在状态空间中

求解入流控制方程得到关键的入流状

态变量[6-8]。

广义动态尾迹理论的控制方程一

般表达形式为：

Φ=+ −∗ ][][ 1 wLwM                      (1)
其中，M和L分别表示垂直于桨盘平面

的法向诱导速度分量及其时间导数的

线性算子，w表示非定常诱导速度， Φ

表示压力函数。

通过在椭圆坐标系下求解压力

函数的拉普拉斯方程可得到用勒让德

函数和超越函数表达的级数形式的压

力函数，该函数给出了桨盘上的压力

分布。垂直于旋翼平面的诱导速度分

布也可以表示为任意谐波次数和任意

阶次径向型函数组成的级数形式表达

式。将级数形式的压力分布函数和诱
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导速度分布函数代入到控制方程中，

可以得到压力系数和入流系数的关系

方程：

                                                     (2)

其中， ( ) ( )r r
j jt tα β 表示入流系数，

ms
n

mc
n ττ 表示与载荷相关的力函数,[M] 、

[L]分别为质量矩阵和入流增益矩阵，

[V]为与流动参数相关的矩阵。矩阵

[M] 、[L]和[V]的具体表达式在文献[2]

中给出。力函数
ms
n

mc
n ττ 和

ms
n

mc
n ττ 通过桨叶载荷

进行计算，给出方程的边界条件。

在给定旋翼总距、纵向和横向周

期变距后，桨叶载荷可用升力线理论

确定。定义 q
iL 为作用在第q片桨叶的第

i个单元的气动力，ψq为第q片桨叶的方

位角，可得到力函数与桨叶载荷之间

的关系式：
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其中B为桨叶片数。

2) 过渡状态旋翼尾迹弯曲模型

旋翼倾转过渡过程中，倾转自由

度的引入将使旋翼尾迹发生弯曲变形，

从而引起旋翼入流的附加变化，如图1

所示。尾迹弯曲产生了旋翼沿桨盘的纵

向入流和横向入流扰动，入流的改变导

致旋翼的离轴挥舞响应相位发生改变，

从而使旋翼产生附加的俯仰和滚转力

矩。计算分析时在入流模型中引入尾迹

弯曲对诱导入流的影响。

应用环量沿展向非均匀分布的涡

系理论建立任意飞行状态下的入流模

型，并对广义动态尾迹增广矩阵进行处

理。旋翼尾迹通过从桨根到桨盘边缘脱

出的无限个同心涡管表示，附着环量的

径向变化决定每个涡管的强度。旋翼的

尾迹效应通过弯曲涡管模型建立的旋翼

轴向入流分量与尾迹弯曲曲率之间的关

系引入方程，表达式为[9]：
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0

c
c
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其中,
 

Re
0

c
c

v K
v
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为轴向入流的时均项， κc为尾

迹曲率，KRe为尾迹曲率参数。

在原广义动态尾迹模型基础上考

虑尾迹弯曲影响，将原方程中的L矩阵

增广为任意机动飞行状态下的矩阵。

扩展后的L矩阵可以表示为：
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ReL L C K V
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[[ ] ]           (5)
3) 旋翼配平分析与入流求解方法

在求解入流方程（2）的过程中，入

流状态的变化将改变桨叶剖面升力、影

响桨叶挥舞角和旋翼拉力，而桨叶的挥

舞运动和旋翼拉力的改变也将影响桨

叶的入流，因此入流的计算与配平分析

是一个反复迭代求解的过程。诱导速度

的确定需要将桨叶气动力模型、挥舞动

力学方程以及配平方程耦合在一起进

行迭代计算。

计算桨叶载荷和配平过程均需要

进行挥舞运动计算，因此首先建立旋

翼挥舞运动方程。桨叶坐标系中，对于

刚性桨叶，忽略桨叶重力影响，在挥舞

铰处受到的作用力矩有气动力矩、离

心力矩、挥舞惯性力矩、弹性铰约束力

矩以及非环量升力力矩。在多桨叶坐

标系中以矩阵形式给出挥舞动力学方

程表示为:

                                                     (6)

其中，a0、a1、b1和ad分别为旋翼的锥

度角、纵向和横向周期挥舞系数以及

不同挥舞模态，[Mβ]为惯性矩阵，[Cβ] 

为阻尼矩阵，[Kβ]为刚度矩阵，[ρ] 为

激振力。

为计算操纵量θ0、θ1c、θ1s，需要

进行旋翼平衡分析。通过预先给定操

纵状态，直接积分旋翼微分方程组，

并在积分过程中不断对操纵量进行修

正，直到所有控制变量达到设定的限

制条件。用于旋翼配平的控制方程可

表示为：

[ ] {}{ } [ ][ ]{ }iiiiii BAc ∆=+ θθ
 

            (7)

其中，ci为时间常数，[Ai]为总距和周

期变距增益矩阵，[Bi]为与挥舞相关的

耦合矩阵，{θi}为操纵量矢量，{∆i} 是

期望值与计算差值确定的残值矢量。

1.2 方法验证及分析

1)算例验证

通过文献[10]中NASA完成的模型

旋翼试验结果对所建立的计算方法进

行了验证，包括时均入流和瞬时入流

两种状态下的桨盘诱导速度分布。

时均入流对比结果如图2所示，其

中桨盘横向为垂直来流方向，桨盘纵

向为来流方向。从图中可以看出，试
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图1　倾转旋翼过渡状态尾迹弯曲示意图
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迹曲率，KRe为尾迹曲率参数。
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3) 旋翼配平分析与入流求解方法
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其中，ci为时间常数，[Ai]为总距和周
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图1　倾转旋翼过渡状态尾迹弯曲示意图
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验测量的诱导速度沿桨盘横

向分布，在前行侧和后行侧

均是桨叶中部大而桨尖和桨

根区小，前行侧桨叶的诱导

速度峰值出现在0.4R附近，

后行侧桨叶的诱导速度峰值

出现在0.7R附近，计算结果

能够预测这种变化趋势，与

试验结果吻合较好。对于诱

导速度沿纵向的分布，除了

桨根区附近有所偏差外，计

算值与试验结果基本一致。

瞬时入流对比结果如

图3所示。计算了在桨盘固

定点处的诱导速度随时间的

变化（去除诱导速度平均

值），周向位置分别为ψ=0°

和ψ=180°，径向位置与试

验测量点相对应。从图中可

以看出，在桨盘固定点处试

验测量的诱导速度随时间变

化呈现出周期性的锯齿形波

形，且波峰数与桨叶片数相

对应。理论计算结果捕捉到

了诱导速度的峰值及波形，

计算结果与试验结果具有很

好的一致性。

2) 倾转旋翼过渡状态气

动特性分析

通过本文建立的分析方

法，计算和分析了倾转过渡

状态对旋翼入流及气动特性

的影响。分别分析了倾转旋

翼倾转角按余弦规律和线性

规律变化时，旋翼拉力、挥

舞角度和旋翼弯矩的响应情

况， 见图4～图6。分析结果

表明：有前飞速度时，旋翼

拉力和挥舞锥度角在倾转过

程中逐渐变小，并且倾转角
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按余弦和线性倾转规律变化所对应的拉力和

挥舞锥度角响应差别不大；倾转过程中对应

的桨叶挥舞瞬态响应初始时刻就有较大挥舞

振荡运动，但无论是余弦规律变化还是线性

规律变化，都经历了一个先增加然后减小的

响应过程；旋翼倾转时，俯仰力矩的瞬态变

化出现较大的振荡，按余弦规律倾转较线性

规律倾转俯仰力矩变化更大。

   

2 过渡状态旋翼/机翼气动干扰特

性研究
倾转旋翼机旋翼/机翼/机身之间存在严

重的气动干扰，对其操纵性、稳定性、噪声和

动力学稳定性等方面产生不利的影响，因此

倾转旋翼机气动干扰分析技术是倾转旋翼机

设计技术中的重要内容。目前倾转旋翼机气

动干扰的分析方法主要有两类：自由尾迹方

法和CFD方法。自由尾迹法通常与面元法相结

合，旋翼流场及气动性能通过自由尾迹法计

算，机翼通过面元法离散，经过迭代计算得到

旋翼/机翼相互的气动干扰影响；CFD方法在

计算气动性能和气动干扰方面的应用较广， 

将旋翼和机翼流场划分为空间网格，通过求

解完全或简化的N-S方程计算旋翼/机翼的

耦合的流场，计算精度较高[11-12]。

本文利用C F D方法对倾转旋翼机过

渡状态旋翼 /机翼 /机身气动干扰特性进行

了研究。采用动量源法模拟旋翼，通过

Jameson中心差分格式以及基于“伪贡献

单元”技术的嵌套网格技术进行数值离

散。 并且以V-22倾转旋翼机为算例分析了

倾转旋翼机悬停和过渡状态旋翼/机翼/机身

的气动干扰特性。

2.1 理论分析方法

                  a. ψ=0°,r/R=0.9                                 b. ψ=180°,r/R=0.9 

图3　桨盘瞬态入流计算方法验证
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立包含动量源项的N-S方程流场求

解方法。

由于旋翼下洗流场的速度不

高，将整个流场看作不可压有黏流

动。将坐标系定义在惯性系上，以

绝对物理量为参数的守恒积分形式

的雷诺平均N-S方程为控制方程：
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其中, kji
→→→
分别为X,Y,Z三个方

向的单位矢量,n
→为面的法向矢量。 

E为粘性通量。W为守恒变量，F、
G、H为通量，分别表示为
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式中，ρ，P，H和E分别是空气密

度，压强，单位体积的总焓和单位

体积的总能,Sx、Sy、Sz是动量源项。

2) 数值离散方法

对控制方程的数值离散包括空

间离散和时间离散。通过有限体积

方法对控制方程进行空间离散，然

后对得到的半离散方程按时间步长

推进从而得到精确解。将空间计算

域划分为有限个互不重叠的四面体

单元，并将积分守恒方程应用于每

个单元，由于各个单元的体积不随

时间变化，所以可将控制方程改写

为：

              a. 倾转角按余弦规律变化                                            　  b.  倾转角按线性规律变化

图5　过渡状态桨叶挥舞角随时间的变化（μ=0.075）

         　　　a.  倾转角按余弦规律变化                                          b.  倾转角按线性规律变化

图6　过渡状态俯仰力矩随倾转时间的变化（μ=0.075）
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                            a.  倾转角按余弦规律变化                                        b.  倾转角按线性规律变化

图4　过渡状态旋翼拉力随时间的变化（μ=0.075）

1) 控制方程

气动干扰计算不需要精确捕捉桨叶

附近的流动细节，为了减少计算旋翼流

场的网格数量和网格的复杂性，把桨叶

对气流的作用以动量源的形式代表，把

周期性的流动通过时间平均的办法转化

为“准定常”流动。通过结合旋翼桨叶

的运动方式、几何特征及气动特性，建
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立包含动量源项的N-S方程流场求

解方法。

由于旋翼下洗流场的速度不

高，将整个流场看作不可压有黏流

动。将坐标系定义在惯性系上，以

绝对物理量为参数的守恒积分形式

的雷诺平均N-S方程为控制方程：

∫ ∫Ω
=⋅−+++Ω

∂
∂

S
0S)( dnkHjGiFWd

t
E→ → → →

                                                       

                                                

(8)

其中, kji
→→→
分别为X,Y,Z三个方

向的单位矢量,n
→为面的法向矢量。 

E为粘性通量。W为守恒变量，F、
G、H为通量，分别表示为
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式中，ρ，P，H和E分别是空气密

度，压强，单位体积的总焓和单位

体积的总能,Sx、Sy、Sz是动量源项。

2) 数值离散方法

对控制方程的数值离散包括空

间离散和时间离散。通过有限体积

方法对控制方程进行空间离散，然

后对得到的半离散方程按时间步长

推进从而得到精确解。将空间计算

域划分为有限个互不重叠的四面体

单元，并将积分守恒方程应用于每

个单元，由于各个单元的体积不随

时间变化，所以可将控制方程改写

为：

              a. 倾转角按余弦规律变化                                            　  b.  倾转角按线性规律变化

图5　过渡状态桨叶挥舞角随时间的变化（μ=0.075）

         　　　a.  倾转角按余弦规律变化                                          b.  倾转角按线性规律变化

图6　过渡状态俯仰力矩随倾转时间的变化（μ=0.075）
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                            a.  倾转角按余弦规律变化                                        b.  倾转角按线性规律变化

图4　过渡状态旋翼拉力随时间的变化（μ=0.075）

1) 控制方程

气动干扰计算不需要精确捕捉桨叶

附近的流动细节，为了减少计算旋翼流

场的网格数量和网格的复杂性，把桨叶

对气流的作用以动量源的形式代表，把

周期性的流动通过时间平均的办法转化

为“准定常”流动。通过结合旋翼桨叶

的运动方式、几何特征及气动特性，建
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采用中心格式的有限体积法，把

守恒通量的控制点设在单元体中心上，

可以得到每个空间单元的守恒变量方

程。中心格式是不包含耗散项的，所以

计算中的离散误差、循环误差等都不会

衰减，最后的定常解可能会出现振荡。

为了减少振荡，在方程中添加人工黏性

项，采用二阶和四阶耗散项。

控制方程对时间的积分采用显式

的五步Runge-Kutta格式来完成，由于

对于定常解时间的精确并不重要，所

以选择此格式只是因为它的稳定和衰

减的特性。为了减少计算时间，只在

第一步时计算耗散项D，然后在接下

来的各步中D是一个常值。

3) 动量源项计算及添加

使用动量源法模拟旋翼需要通过

叶素理论求解桨叶微段的升阻力，这

需要在桨叶剖面坐标系中计算。而把

桨叶某处微段对气流的作用力平均在

一个旋转周期内，又需要在桨盘直角

坐标系中计算。所以，需要把计算域

坐标系最终转化为桨叶剖面坐标系。

选取旋翼任意方位角半径r处的桨叶

剖面，将计算域直角坐标系下的流场

速度，转化为桨叶剖面坐标系下的速

度，根据翼型特性计算半径r处翼型升

力及阻力。由此可以计算动量源项。

桨盘上动量源项可以通过下式计算：

其中，b为桨叶片数，
 ( )

2
S b F

φ
π
∆

= −
→→

为桨叶经过

动量源项对应的网格所需时间与旋转

周期的比例， ( )
2

S b F
φ
π
∆

= −
→→
是直角坐标系下桨叶

微段所受的空气作用力。

动量源的计算流程如图7所示。

在保证旋翼流场本质属性和节省

计算资源的前提下，为了有效进行过

渡状态的旋翼模拟，研究中建立了一

种新的动量源项添加方法。该方法预

先生成一个由点构成的虚拟桨盘来模

拟真实桨盘。桨盘上点的位置和密度

可以进行调节以满足计算精度和计算

资源的要求。虚拟桨盘在计算域内的

坐标值与真实桨盘相同，且过渡状态

时随桨盘同步倾转。动量源项的计算

以该桨盘上的点为单位，随后将计算

所得每一个虚拟桨盘点的动量源项赋

给点所在的网格单元中。需要注意的

是，虚拟桨盘点的划分密度必须要足

够大使得桨盘处每一个网格单元都至

少包含一个虚拟点，否则该方法不能

真实的模拟桨盘对周围气流的作用。

2.2 算例及分析

1) 悬停状态倾转旋翼机气动干扰

分析

以0.658缩比的V-22倾转旋翼机模

型作为算例验证本文的计算方法[13]，计

算网格采用非结构网格。悬停状态的网

格范围取为18m×21.6m×18m，整个流

场网格由1256267个单元构成。考虑到

计算精度和计算资源的要求，对背景网

格进行了不同的加密，远场网格略为稀

疏。采用的计算网格如图8所示。

通过计算得到了悬停状态倾转旋

图7　动量源项的计算过程
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图8　悬停状
态计算网格
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翼机机身表面流场和空间流场，机翼

剖面的压力分布以及旋翼拉力系数与

功率系数对应关系，并且与试验值进

行了对比。悬停状态计算得到的机身

表面气流流线分布(图9)。图10为垂直

于桨盘、通过两桨盘中心横向剖面处

的速度矢量分布的局部放大图。从图
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图11　悬停状态机翼不同剖面压力系数分布
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图13　旋翼拉力系数随倾转角度的变化

图12　过渡状态计算网格
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图9　悬停状态机身表面流线分布        图10　流场剖面的速度矢量分布局部放大图

中可以看出悬停状态旋翼/机翼/机身干

扰流场的气流分布情况，特别是沿翼

展方向机翼上方下洗气流的分布。两

桨盘内侧的下洗流由于受到机翼及机

身的干扰，气流在机翼和机身处出现

横向移动。尤其在机身上方，两边的

气流沿机翼向内运动在此相遇，然后

相互卷起向上流动，向上卷起的气流

在超过桨盘平面高度以后，在桨盘的

吸附作用下，又向下流过桨盘平面，

前后便形成了一个循环气流。形成倾

转旋翼机悬停流场最显著的特点——

“喷泉效应”。

　　图11中给出了悬停状态机翼距桨

毂中心0.5R和0.9R剖面处的压力系数

分布，并与试验值进行了对比。其中

压力系数 为机翼表面压力与大气压之

差除以桨盘载荷的无量纲值。文献中

给出的实验结果考虑了机翼的前缘襟

翼并忽略了襟翼上的压力，即忽略了

x/c>0.75的部分。可以看出在能进行

比较的范围内（大约是0<x/c<0.7），

本文的计算值与实验值吻合得较好。

机翼0.5R和0.9R剖面处机翼上表面压

力系数分布差别较大，这是因为机翼

展向位置不同，旋翼的下洗作用也不

同，越靠近桨毂中心的机翼剖面受到

旋翼的下洗作用越大。

2) 过渡状态倾转旋翼机气动干扰

分析

非定常过渡状态的计算由于耗费

计算资源较大，为保证模型计算精度

并降低对计算资源的要求，只对半机

身及其流场进行网格划分。为提高计

算的精度，对过渡过程桨盘运动扫掠

到的范围进行了网格加密，过渡网格

范围取为16.2m×36m×32.4m，考虑
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展方向机翼上方下洗气流的分布。两

桨盘内侧的下洗流由于受到机翼及机

身的干扰，气流在机翼和机身处出现

横向移动。尤其在机身上方，两边的

气流沿机翼向内运动在此相遇，然后

相互卷起向上流动，向上卷起的气流

在超过桨盘平面高度以后，在桨盘的

吸附作用下，又向下流过桨盘平面，

前后便形成了一个循环气流。形成倾

转旋翼机悬停流场最显著的特点——

“喷泉效应”。

　　图11中给出了悬停状态机翼距桨

毂中心0.5R和0.9R剖面处的压力系数

分布，并与试验值进行了对比。其中

压力系数 为机翼表面压力与大气压之

差除以桨盘载荷的无量纲值。文献中

给出的实验结果考虑了机翼的前缘襟

翼并忽略了襟翼上的压力，即忽略了

x/c>0.75的部分。可以看出在能进行

比较的范围内（大约是0<x/c<0.7），

本文的计算值与实验值吻合得较好。

机翼0.5R和0.9R剖面处机翼上表面压

力系数分布差别较大，这是因为机翼

展向位置不同，旋翼的下洗作用也不

同，越靠近桨毂中心的机翼剖面受到

旋翼的下洗作用越大。

2) 过渡状态倾转旋翼机气动干扰

分析

非定常过渡状态的计算由于耗费

计算资源较大，为保证模型计算精度

并降低对计算资源的要求，只对半机

身及其流场进行网格划分。为提高计

算的精度，对过渡过程桨盘运动扫掠

到的范围进行了网格加密，过渡网格

范围取为16.2m×36m×32.4m，考虑
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3 倾转旋翼机模型风洞试验
倾转旋翼机风洞试验是气动设计

的基础，研究中开展了悬停状态、直升

机状态、过渡状态和前飞状态的倾转旋

翼机旋翼/机翼气动干扰风洞试验。试

验采用了倾转旋翼专用试验台，可以实

现旋翼轴以任意角速度在给定角度的

定位倾转。

3.1 试验模型

采用半展倾转旋翼机模型进行风

洞试验，试验模型包括倾转旋翼模型

桨叶、万向铰式模型桨毂、外段可倾

转的机翼模型以及机身模型。模型桨

叶为全复合材料结构，采用模压成形

工艺制造， 模型直径为2.2m。机翼模

型和机身模型均采用实木结构。机翼

模型长度为1.5m，弦长为0.6m。各部

件模型在风洞中的安装如图15所示。

3.2 试验结果

通过试验结果分析了不同状态下

旋翼/机翼的气动干扰特性，包括悬停

状态、直升机状态、过渡状态和前飞

状态。并且通过与本文建立的分析方

法得到的计算结果进行对比，进一步

验证了计算分析方法。对比结果见图

16～图17，从图中可以看出理论计算

结果与试验结果基本吻合，表明研究

建立的分析方法能够用于倾转旋翼飞

行器旋翼/机翼的气动干扰分析。

4 研究结论
本文对倾转旋翼机的气动设计技

术进行了研究，通过研究得到以下结

论：

1）本文建立的过渡状态旋翼动态

尾迹和非定常气动特性以及旋翼/机翼

气动干扰特性的分析方法能够用于倾

转旋翼机的气动分析。

2）本文开展了初步的倾转旋翼机

气动试验研究，测量参数及试验状态较

a. 过渡角0°                                                                b. 过渡角30°

         

c. 过渡角60°                                                               d. 过渡角90°

图15　试验模型在风洞中安装

图14　不同过渡角机身表面压力系数分布

力系数逐渐减小。这主要是因为随着旋

翼的倾转，各片桨叶的迎角随之减小，

在旋翼转速、前飞速度以及旋翼总距等

其他条件不变的情况下，各片桨叶产生

的升力随迎角的减小而减小，从而使旋

翼拉力也相应随之减小。

图14所示为过渡过程中，旋翼位

于不同过渡角时机身表面压力系数分

布图。可以看出随着倾转角的增大，整

个机身上表面压力系数降低。其中机

翼上表面压力系数降低最为明显，而

且前缘出现了低压区，这与文献中描

述的现象是一致的。机翼前缘低压区

的出现是旋翼下洗流对机翼影响的结

果，这一低压区随着倾转角的增加而

增大，表明旋翼下洗流对机翼的作用

也随着倾转角的增加而增大。这一低

压区逐渐增大了机翼的正升力面积，

提高机翼的升力。

到计算精度和计算资源的要求，对背

景网格进行了不同的加密，远场网格

略为稀疏，单元数量为230万，如图12

所示。

通过对过渡状态的计算分析，研究

倾转角度对旋翼拉力系数的影响、过渡

状态旋翼/机翼/机身的干扰情况以及过

渡状态机身表面压力的分布情况。图13

为旋翼拉力系数随倾转角度的变化，可

以看出随着倾转角度的增加，旋翼的拉
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转的机翼模型以及机身模型。模型桨

叶为全复合材料结构，采用模压成形

工艺制造， 模型直径为2.2m。机翼模

型和机身模型均采用实木结构。机翼

模型长度为1.5m，弦长为0.6m。各部

件模型在风洞中的安装如图15所示。

3.2 试验结果

通过试验结果分析了不同状态下

旋翼/机翼的气动干扰特性，包括悬停

状态、直升机状态、过渡状态和前飞

状态。并且通过与本文建立的分析方

法得到的计算结果进行对比，进一步

验证了计算分析方法。对比结果见图

16～图17，从图中可以看出理论计算

结果与试验结果基本吻合，表明研究

建立的分析方法能够用于倾转旋翼飞

行器旋翼/机翼的气动干扰分析。

4 研究结论
本文对倾转旋翼机的气动设计技

术进行了研究，通过研究得到以下结

论：

1）本文建立的过渡状态旋翼动态

尾迹和非定常气动特性以及旋翼/机翼

气动干扰特性的分析方法能够用于倾
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力系数逐渐减小。这主要是因为随着旋

翼的倾转，各片桨叶的迎角随之减小，

在旋翼转速、前飞速度以及旋翼总距等

其他条件不变的情况下，各片桨叶产生

的升力随迎角的减小而减小，从而使旋

翼拉力也相应随之减小。

图14所示为过渡过程中，旋翼位

于不同过渡角时机身表面压力系数分

布图。可以看出随着倾转角的增大，整

个机身上表面压力系数降低。其中机

翼上表面压力系数降低最为明显，而

且前缘出现了低压区，这与文献中描

述的现象是一致的。机翼前缘低压区

的出现是旋翼下洗流对机翼影响的结

果，这一低压区随着倾转角的增加而

增大，表明旋翼下洗流对机翼的作用

也随着倾转角的增加而增大。这一低

压区逐渐增大了机翼的正升力面积，

提高机翼的升力。

到计算精度和计算资源的要求，对背

景网格进行了不同的加密，远场网格

略为稀疏，单元数量为230万，如图12

所示。

通过对过渡状态的计算分析，研究

倾转角度对旋翼拉力系数的影响、过渡

状态旋翼/机翼/机身的干扰情况以及过

渡状态机身表面压力的分布情况。图13

为旋翼拉力系数随倾转角度的变化，可

以看出随着倾转角度的增加，旋翼的拉
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图17　过渡状态理论计算与试验结果对比

少，有待开展进一步的研究。         
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