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摘　要：根据旋翼振动载荷分析需求，基于 Leishman-Beddoes 动态失速模型和翼型的风洞试验数据，进行翼型的非定常气动

特性的建模和模型验证研究。本模型着重于非定常气动问题的物理表述，将附着流、气流分离、动态失速三个子模型进行

综合，将经验系数简化为 4个，其余 18个参数均从翼型的静态、动态试验中获得。本模型与其他模型相比，经验系数少，

物理表述清晰。与试验相关性分析表明，本模型的计算精度高、可靠性好，可用于旋翼振动载荷的计算分析。
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直升机旋翼技术是直升机设计的关键，其振动载荷的

准确分析对旋翼动力学设计与直升机减振有着至关重要的

作用。旋翼振动载荷预估技术包括非定常气动力建模、结构

动力学建模和两者之间的耦合分析研究等，其中翼型的非定

常气动特性建模是该技术的关键和难题之一。翼型非定常

气动特性的准确分析，对提高旋翼振动载荷分析水平、提升

直升机旋翼设计能力有极为重要的作用。

翼型来流在准定常状态下，随着迎角的增加会从附着

流状态转为气流分离，在非定常状态下，随着迎角的增大则

会产生动态失速。该现象是限制直升机飞行性能、引起直升

机振动的因素之一，也是确定旋翼总升力、推力和使用限制

的主要因素[1]。然而，准确预测动态失速现象对旋翼载荷和

性能的影响是十分困难的，目前国内外对该现象的研究仍以

基于试验的数值分析为主[2，3]。虽然用计算流体力学（CFD）

模拟动态失速问题已取得了一定的突破，但因其对计算机的

硬件要求高、计算量大、计算周期长等原因仍不适用于目前

的工程计算。对于工程中旋翼的设计和分析来说，国际上通

常采用与试验相结合的半经验模型，该类方法的优点是计算

效率高且准确性好[3，4]。

本文以 Leishman-Beddoes 动态失速模型为基础，进行

适用于旋翼振动载荷分析的二维翼型非定常气动特性建模

与验证研究。将原动态失速模型中的 10 个经验系数简化为

4 个，并分别通过翼型静态试验和动态试验数据获得非定常

模型参数表。最后通过试验数据对本模型进行验证。通过

与试验的相关性分析表明，本模型具有较高的计算精度，可

最终应用于旋翼的振动载荷分析中。

1 翼型的非定常气动模型
本文二维翼型非定常气动模型以 Leishman-Beddoes 动

态失速模型为基础对其进行了简化。本模型的最大特点在

于适用于时域求解，对于整个非定常气动问题的物理表示更

加完善，方法简单直观，相比于其他半经验模型涉及的经验系

数较少（仅为 4 个）。整个模型系统中使用的 18 个非定常气

动模型参数，均从翼型特性的静态、动态试验数据中获得。

翼型来流在准定常状态下，小迎角时为附着流状态，迎

角的进一步增大则转为气流分离（随翼型厚度的增加分为

薄翼型分离、前缘分离和后缘分离）状态；在非定常状态下，

迎角在超过静失速迎角后会产生动态失速。本模型根据翼
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型来流的物理过程，基于翼型的准定常非线性建模进行非定

常气动建模，包括翼型附着流、气流分离和动态失速三部分，

即三个子模型的综合。对三个子模型附着流、气流分离和动

态失速及模型间的综合与参数确定进行详细介绍。

1.1 附着流计算

在本子模型中，采用经典的指数响应计算方法进行求

解，其指数函数分为随时间衰减的脉冲函数（非环量部分）

和经过几个弦长时间历程后趋于稳态解的渐进函数（环量

部分）两类。目前的激励为迎角和变距率两项，如果假设翼

型系统是线性的，那么根据叠加原理，通过 Duhamel 积分就

可以得到本激励下的气动力响应。

本模型中，法向力系数 Cn 为：

 （1）

其中，各项递推公式为：

 （2）

 （3）

递推公式中各变量分别为： ，

，

， ， 。

其中，CNα为法向力系数曲线斜率，c 为弦长，a 为声速，V

为翼型剖面速度。力矩系数 Cm 为：

 （4）

递推公式为：

 （5）

递推公式中变量为： ， 。

模型简化：本模型中将以上模型计算所需的 Kan、Kqn、

Kam、Kqm 统一简化为 Ki：

有 Kan=Ki，Kqn ≈ Ki，法向力系数 Cn 不变，力矩系数 Cm

则转化为：

 （6）

递推公式为：

 （7）

因此，本模型指数函数计算中所需的 10 个经验系

数 A1~A5，b1~b5 简化为以下 4 个，取值为：A1=0.3，A2=0.7，

b1=0.14，b2=0.53。

阻力系数 Cd 为：

 （8）

式中：Cd0
为零升阻力系数，弦向力系数 Cc 为：

 （9）

1.2 气流分离

尽管当翼型迎角随时间变化时，将临界前缘压力和压

力梯度作为判断产生静态失速的准则不再适用，但是仍然可

以通过与前缘压力直接相关的前缘气流分离的临界法向力

系数 CN1
来判断翼型是否产生气流分离，该系数可由静态翼

型试验得到。在非定常情况下，该模型对法向力系数做一

阶滞后补偿处理，引入表明前缘分离的时间常数 Tp，该参

数是马赫数的函数，随翼型变化不大。分离点的确定则采

用 Kirchhoff-Helmholtz 理论推导的后缘分离模型。该模

型将翼型的法向力和迎角与后缘分离点联系起来，与翼型

的静态升力失速特性试验结果相结合，从而确定等效分离

点 f（相对于弦长无量纲化）的变化，引入判断后缘分离的
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时间常数 Tf。

本模型中，前缘分离修正的法向力系数 Cn
p 为：

 （10）

 （11）

非定常情况下出现前缘气流分离的条件是 Cn
p > CN1

，而

后缘分离的法向力系数 Cn
f 可近似为：

 （12）

其中：

 （13）

 （14）

系数 S1 和 S2 定义了翼型的静态失速特性，有效迎角

α1=Cn′/CNα，α1 为分离点 f=0.7 时的迎角，f 随迎角及 S1、S2

和 α1 随马赫数的变化关系都可以通过静态升力数据得到。

力矩系数 Cn
f 为：

 （15）

式中：K0、K1、K2 都可以通过静态升力数据 Cm/Cn 曲线拟合

得到。m 对于 NACA0012 翼型取值为 2，对于其他翼型，可

以根据翼型数据选择 0.5 或 1。

弦向力系数 Cc
f 为：

 （16）

式中：η为根据翼型系数引入的恢复因子，一般 η=0.95，对于

无黏流 η=1。

1.3 动态失速

在非定常状态下，翼型来流随迎角的增大会产生动态

失速现象。动态失速最大的特点为气流在翼型前缘产生集

中涡并向后缘迁移至完全脱离后流入尾流中。虽然集中涡

停留在翼型上时升力有一定的增加，但该集中涡极不稳定，

很快脱离翼型使压心迅速后移，产生非常大的低头力矩，并

增加了桨叶的扭转载荷，为其影响分析带来困扰。

本子模型采用公式模拟动态失速的物理过程，即涡在

前缘的积累、形成集中涡、向后缘迁移和脱离翼型的整个过

程。引入了涡衰减的时间常数 Tv 和涡沿弦长传播的时间

常数 Tvl
，当生成涡的时间参数 τv=0 时分离点产生，τv=Tvl

时

涡到达后缘。Tv 和 Tvl
在较大的马赫数范围内变化不大，且

一般认为翼型对两者的影响不大。

在动态失速模型中，法向力系数 Cn
v 为：

 
（17）

其中，动态失速集中涡产生的升力 Cv 为： 

 （18）

力矩系数 Cm
v 为：

 （19）

1.4 模型的综合

对以上三个子模型中各项系数进行综合，本方法的最

终结果为：

（1）总法向力系数：

 （20）

（2）总力矩系数：

 （21）

（3）总弦向力系数：

 （22）

式中：DF 为弦向力修正系数。

（4）总阻力系数：

 （23）

（5）总升力系数：

  （24）

通过以上分析，可以看出三个子模型间互相耦合。附

着流模型的输出结果作为气流分离模型的输入，而气流分离

模型的输出结果作为动态失速（集中涡流出）模型的输入。

附着流模型可以独立求解，但气流分离与动态失速模型之间

因气流是否附着、集中涡是否脱离而产生的相互影响则要

通过对时间常数的修正加以体现。为了扩大对于其他翼型

的适用性，一般这种时间常数的修正仅限于 Tf 和 Tv 两个量

值。为确保气流分离模型与动态失速模型中使用的时间常

数准确，在每一次迭代步中时间常数都要重新修正。本模型

的流程图如图 1 所示。

1.5 模型参数的确定

本模型中使用的 4 个经验系数在前面已经介绍。以下

18 个非定常气动模型参数根据翼型试验数据获得（见表 1）。

其中，前 1~14 项通过静态试验数据（翼型 C81 表）获得，后 4
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时间常数 Tf。
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 （10）

 （11）
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 （12）
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 （13）

 （14）
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图 1　非定常气动模型流程图

Fig.1　Unsteady aerodynamic model flow

表 1　非定常模型参数

Table 1　The unsteady model parameters 

序号 参数 符号意义 序号 参数 符号意义

1 CNα 法向力曲线斜率 10 η 恢复因子

2 α0 零升迎角 11 DF 弦向力修正系数

3 α1 f =0.7 时的迎角 12 CN1 临界法向力系数

4 S1 静态失速特性 13 CN0 迎角为 0 时法向力系数

5 S2 静态失速特性 14 CM0 迎角为 0 时力矩系数

6 K0 力矩调整系数 15 Tp 前缘分离时间常数

7 K1 力矩调整系数 16 Tf 后缘分离时间常数

8 K2 力矩调整系数 17 Tv 动态失速涡时间常数

9 CD0 黏性阻力系数 18 Tvl 涡脱离时间常数

个（15~18）表示动态失速特征的时间常数项通过动态试验数

据获得，这 4 个时间常数项随马赫数变化较大，但随翼型的

变化较小，本模型中在 NACA0012 翼型的时间常数项的基础

上，根据本文中选取翼型的动态试验结果做微小修正后确定。

2 计算验证
本文中的试验数据采用 2011 年俄罗斯中央空气流体

动力学研究院（TsAGI）在 TsAGI SVS-2 风洞中进行的翼型

动态失速特性试验数据，该翼型弦长为 0.18m。在模型的验

证中，分别进行 Ma=0.3 和 Ma=0.6 两个不同马赫数状态的

计算与试验结果对比分析，验证本文的翼型非定常气动模型

具有较好的计算精度和可靠性。

2.1 马赫数Ma=0.3

迎角 α随时间 t 的变化分为三段。第一段迎角范

围 0°~6.9°，对应图中试验 1 和计算 1；第二段迎角范

围 6.5°~14.6°，对应图中试验 2 和计算 2；第三段迎角范

围 11.7°~22°，对应图中试验 3 和计算 3。本状态马赫数

Ma=0.3，折合频率 k 为 0.029。如图 2~ 图 4 所示。

图 2　升力系数随迎角变化（Ma=0.3）

Fig.2　The lift coefficient varies with the attack angle（Ma=0.3）

图 3　阻力系数随迎角变化（Ma=0.3）

Fig.3　The drag coefficient varies with the attack angle（Ma=0.3）

图 4　力矩系数随迎角变化（Ma=0.3）

Fig.4　 The torque coefficient varies with the attack angle 
（Ma=0.3）
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从图中可以看出，在该状态下计算结果与试验数据符

合地较为理想。升力系数的动态失速现象得以较好地捕捉；

阻力系数反映出动态失速时阻力“8”字环的变化；力矩系

数与试验结果符合的非常理想。总体来看，计算结果较为

理想，且可以从试验数据判断出在该状态下动态失速迎角在

12°附近，与计算结果基本一致。

2.2 马赫数Ma=0.6

迎角 α随时间 t 的变化分为三段。第一段迎角范

围 0°~6.6°，对应图中试验 1 和计算 1；第二段迎角范围

7.4°~15.7°，对应图中试验 2 和计算 2；第三段迎角范围

13.9°~23.8°，对应图中试验 3 和计算 3。本状态马赫数

Ma=0.6，折合频率 k 为 0.0146。如图 5~ 图 7 所示。

图 5　升力系数随迎角变化（Ma=0.6）

Fig.5　The lift coefficient varies with the attack angle（Ma=0.6）

图 6　阻力系数随迎角变化（Ma=0.6）

Fig.6　The drag coefficient varies with the attack angle（Ma=0.6）

在 Ma=0.6 的状态下，整体来看计算结果与试验数据吻

合地较好。动态失速产生的迟滞环小于计算结果，是由于折

合频率较小造成的。升力系数最大值计算结果略大于试验

结果，初步判断为涡的耗散时间常数 Tv 过小造成的；力矩系

数偏差略大，可能是由于计算结果的动态失速迎角小于试验

图 7　力矩系数随迎角变化（Ma=0.6）

Fig.7　 The torque coefficient varies with the attack angle 
（Ma=0.6）

结果。根据试验和计算结果可以判断本计算中的翼型在该

马赫数下的动态失速迎角为 10°。

3 结论
本文对建立可适用于直升机旋翼的振动载荷分析的

翼型非定常气动模型进行研究，通过模型对模拟物理过程的

阐述、模型参数的确定及模型计算与试验结果的对比分析，

最终得到的如下结论：

（1）本模型在保证一定的计算精度的前提下，将原有

Leishman-Beddoes 模型指数函数中的 10 个经验系数简化

为 4 个，且较于其他模型物理过程表述清晰，方法简单直观。

（2）本模型可以捕捉升力、阻力、力矩系数因动态失速

产生的迟滞环；且计算结果准确地反映了该翼型在 Ma=0.3、

Ma=0.6 下的动态失速迎角分别为 12°、10°。

（3）本模型在不同马赫数下的计算精度都较为良好，与

试验结果在变化趋势上一致性高；模型的可靠性也较高，可

在旋翼的振动载荷预估分析中进行应用。 
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