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摘　 要：为探究多旋翼之间气动干扰对涡环特性的影响及内在机理，运用分离涡模拟（ＤＥＳ）与嵌套网

格相结合的方法，对涡环状态下四旋翼飞行器非定常气动载荷变化特征进行了模拟研究。 结果表明：
对于文中使用的四旋翼飞行器，在涡环状态前期，由于旋翼间的气动干扰，形成了覆盖整个桨盘的大

尺度环流结构，旋翼拉力较孤立旋翼的时均值增加 １７％，非定常波动幅度减少 ２８％，旋翼间气动干扰

缓解了涡环状态的不利影响。 进入中期，环流结构向上偏移并趋于对称，气动干扰的积极作用有所减

弱，但仍使旋翼拉力较孤立旋翼增加 １１％，非定常波动幅度减少 ２１％。 发展至后期，桨盘上方环流现

象消失，拉力较孤立旋翼增加 ２７％，非定常波动幅度减少 ４０％，旋翼间干扰效应加速飞行器摆脱涡环

环流。 旋翼间的气动干扰在涡环状态的不同阶段均对四旋翼飞行器的性能产生了重要影响，尤其在

后期阶段表现出显著的积极作用。
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　 　 四旋翼飞行器通过调整四旋翼的转速和角度实

现升力和姿态控制，具有结构简单、灵活度高、操作

简便及稳定悬停等优点，能垂直起降并在狭窄空间

内飞行和悬停，适合执行定点观察、巡航和搜救任

务。 但在实际应用中，四旋翼飞行器相较常规直升

机桨盘诱导速度偏低，在山间或城区紊流中易进入

涡环状态，严重时旋翼气动载荷会出现显著的非定

常波动，使得全机姿态和高度大幅振荡，进而导致全

机操控失稳，增加了飞行风险。 研究四旋翼飞行器

在涡环状态下的非定常气动载荷对提升其飞行性能

与安全具有重要作用，能为飞行安全提供理论指导。
目前对旋翼类飞行器涡环特征的研究主要包括

试验、数值模拟两方面。 在试验研究方面，Ｐｉｃｋｌｅｓ
等［１］采用激光多普勒测速仪和粒子图像测速仪对

某一下降速度范围内的涵道旋翼进行了测量，发现

较孤立旋翼的流场特征出现了延迟性。 Ｓｕｒｍａｃｚ
等［２］在风洞中使用六分量应变计平衡系统和粒子

图像测速（ＰＩＶ）系统，研究了涡环状态现象的发展

和消失过程，得到了与涡环状态发生相关的升力下

降现象，并展示了涡环状态发展和消失的可视化过

程。 Ｖｅｉｓｍａｎｎ 等［３］ 在具有可调旋翼间距的小型双

旋翼装置上进行了风洞实验，量化了旋翼间距对推

力产生的影响，结果表明，随着下降率的增加，推力

损失显著，推力振荡增加。 Ｔａｌａｅｉｚａｄｅｈ 等［４］ 对小型

四轴飞行器进行了风洞试验，识别出了与涡环状态

（ＶＲＳ）相对应的区域，提出了速度约束模型。 基于

现有试验数据，一些研究者提出了数种理论边界模

型，包括 Ｗｏｌｋｏｖｉｔｃｈ 边界［５］、Ｐｅｔｅｒｓ 边界［６］，并进一

步明确了若干半经验性的涡环边界模型，如高－辛
边界［７］。 在数值模拟方面，Ｓｔａｌｅｗｓｋｉ 等［８］ 通过使用

ＵＲＡＮＳ 求解器的计算方法，成功模拟了直升机在涡

环状态（ＶＲＳ）下的飞行行为，并验证了所开发的计

算模拟方法在处理直升机强烈非定常机动时的有效

性和可靠性。 王军杰等［９］ 采用滑移网格方法对倾

转旋翼飞行器的涡环状态进行了仿真研究，研究表

明倾转旋翼飞行器与传统直升机在涡环状态方面的

显著差异主要体现在机翼对旋翼产生的影响有效降
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低了涡环状态的影响，但其飞行稳定性面临较高的

滚转力矩失衡风险。 高泽明等［１０］ 主要研究了垂直

下降状态下螺旋桨的气动特性和涡环特征，发现螺

旋桨的气动特性受下降率影响，涡环特征也会随之

改变。 以上研究主要集中于双旋翼或孤立旋翼涡环

状态，对于多旋翼飞行器涡环状态的数值模拟研究，
尤其是多旋翼间气动干扰对涡环状态的影响特征及

内在机理的研究很少涉及。
基于此，本文以四旋翼飞行器为研究对象，开展

了四旋翼飞行器在涡环状态不同阶段的非定常气动

载荷特性研究。 采用分离涡模拟（ＤＥＳ） ［１１⁃１２］ ＋嵌套

网格方法提高对流场涡结构的捕捉精度。 通过对涡

环状态前、中、后 ３ 个阶段的速度场以及非定常气动

载荷特征的研究，分析四旋翼飞行器旋翼在涡环状

态下的非定常载荷波动特征以及内在机理，并和孤

立旋翼对比，深入探究了旋翼之间的气动干扰对涡

环状态的影响，期望得出对涡环状态下四旋翼飞行

器飞行安全有意义的结论。

１　 数值方法与算例验证

１．１　 数值计算方法

涡环状态下的旋翼流场包含有涡结构的下洗、
卷起和再吸入过程，而本文针对四旋翼飞行器的研

究还要考虑不同旋翼间涡结构的相互干扰，对这些

涡结构演化过程进行高置信度模拟是进行机理性研

究的前提。 传统的雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程（ＲＡＮＳ）由于

附加了较大的非物理黏性，存在较大的数值耗

散［１３］。 为兼顾计算精度和计算效率，在 ＳｔａｒＣＣＭ＋
求解器中，选用 ＤＥＳ 方法来对涡环状态进行数值模

拟，其基本思想是在湍流附面层内采用 ＲＡＮＳ 方法

进行求解，而在湍流充分发展区域采用大涡模拟

（ＬＥＳ）进行求解。 本文采用基于 Ｓ⁃Ａ［１４］一方程湍流

模型的 ＤＥＳ 方法［１５］来模拟多旋翼脱落涡结构的演

化过程，积分形式的主控方程可写为

∂
∂ｔ∫Ω􀭰νｄΩ ＋ ∮

∂Ω

（Ｆｃ，Ｔ － Ｆｖ，Ｔ）ｄＳ ＝ ∫
Ω
ＱＴｄΩ （１）

式中： 􀭰ｖ 为黏性系数；Ｆｃ，Ｔ 为对流通量项；Ｆｖ，Ｔ 为黏性

通量项；ＱＴ 为源项，其中包含生成项和破坏项等。
在 ＤＥＳ 方法中，通过将当地网格尺度与 ＲＡＮＳ

计算得到的网格中心到壁面的法向距离 􀭹ｄ 进行比

较，完成 ＲＡＮＳ 方法和 ＬＥＳ 方法之间的转换。 ＤＥＳ
方法中的长度尺度可以定义为

􀭹ｄ ＝ ｍｉｎ（ｄＲＡＮＳ，ＣＤＥＳΔ） （２）
式中， ＣＤＥＳ 为常数。 Δ 为网格单元的特征尺度，Δ ＝
ｍａｘ（Δｘ，Δｙ，Δｚ）。 当 ｄＲＡＮＳ ＜ ＣＤＥＳΔ，计算模型采用

ＲＡＮＳ 方法；而当 ｄＲＡＮＳ ＞ ＣＤＥＳΔ 时，则采用 ＬＥＳ 方法

进行求解。
本文采用嵌套网格方法高置信度地模拟旋翼对

流场的作用，也为主控方程（见（１）式的右端项）提
供源项。 嵌套网格方法包含挖洞［１６］ 和贡献单元搜

索［１７］，通过这 ２ 个步骤确定桨叶相对于机体的空间

位置。
对于主控方程的计算求解，在空间离散方面，采

用迎风 Ｒｏｅ 格式［１８］针对控制面对流通量进行计算。
在时间推进方面采用双时间方法，并在每个伪时间

步使用高效的隐式 ＬＵ⁃ＳＧＳ（ ｌｏｗｅｒ⁃ｕｐｐｅｒ ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ
Ｇａｕｓｓ⁃ｓｅｉｄｅｌ）推进格式［１９］。
１．２　 计算模型与网格划分

本文采用的四旋翼飞行器简化模型中 １ 副旋翼

有 ２ 片桨叶，Ｘ 轴正方向指向机头，Ｙ 轴正方向指向

机身左侧，Ｚ 轴正方向竖直向上。 全机基本参数如

表 １ 所示。
表 １　 全机基本参数

全机参数 参数值

桨叶直径 ／ ｍ １．５５

总距 ／ （°） １０

旋翼转速 ／ （ ｒ·ｍｉｎ－１） ７００

前后旋翼轴间距 ／ ｍ １．５７７

左右旋翼轴间距 ／ ｍ １．５７７

机身高度 ／ ｍ ０．４

全机质量 ／ ｋｇ １７

本文重点研究涡环状态下旋翼与旋翼之间的气

动干扰，图 １ 为利用 ＳＴＡＲ⁃ＣＣＭ＋软件生成的非结构

网格，棱柱层数有 １０ 层，网格增长率为 １．１，第一层

高度为 ８．５×１０－５ ｍ，保证满足湍流模型计算所使用

壁面函数的 ｙ＋ 条件。 单片桨叶嵌套网格单元数量

约为 ５０ 万，背景网格单元数量约为 ７００ 万。
流场区域呈圆柱体形，底部设定为速度进口边

界条件，顶部和侧壁设定为压力出口边界条件。 时

间步长为旋翼旋转 １°所需时间，约为 ０．０００ ２４ ｓ。
考虑到在模拟湍流流场时，ＤＥＳ 方法仍需要大量的

计算资源和计算时间，计算成本较高，本文选择先用

·４５８·
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ＲＡＮＳ 方法对流场进行初始计算 １０ 圈，当流场得到

充分发展时改用 ＤＥＳ 方法计算 １０ 圈，对流场数据

进行输出。

图 １　 网格划分

１．３　 算例验证

为了验证本文采用的 ＤＥＳ＋嵌套网格数值模拟

方法的准确性，选取文献［２０］中的试验数据作为本

文的验证算例。 该试验覆盖了涡环状态的前、中、后
３ 个阶段。 旋翼模型为 ＢＯ⁃１０５ 的旋翼缩比模型

（１ ∶ ４．９），一共 ４ 片桨叶，翼型为 ＮＡＣＡ２３０１２，旋翼

直径为 ２ ｍ，试验转速 ｎ 为 ２ １００ ｒ ／ ｍｉｎ，总距 ７．４°。
图 ２ ～ ３ 展示了不同垂直下降速度下旋翼拉力

与功率的试验结果与计算结果的对比。 其中，Ｔｈ 和

Ｐｈ 分别表示悬停状态下的旋翼拉力和旋翼功率，数
值模拟与试验结果高度一致。 这表明本文采用的

ＤＥＳ＋嵌套网格方法能够有效模拟旋翼在涡环状态

不同阶段的气动特性。

图 ２　 不同垂直下降速度的旋翼拉力变化曲线

图 ３　 不同垂直下降速度的旋翼功率变化曲线

２　 涡环状态气动特性分析

为了对四旋翼飞行器涡环状态的演化过程进行

全面深入的研究，本文采用高－辛判据［７］ 将整个演

化过程划分为涡环前期、中期及后期 ３ 个阶段，对每

个阶段的耦合流场、非定常气动载荷特征及内在机

理均进行了分析。
２．１　 涡环状态前期气动特性分析

根据高－辛判据，当 Ｖｃ ≤ ０．７Ｖｈ 时［７］ 被认为是

涡环状态的前期。 其中，Ｖｈ 为悬停状态下旋翼桨盘

诱导速度，Ｖｃ 是飞行器垂直下降速度。 在本小节

中， 对孤立旋翼和四旋翼在垂直下降速度 Ｖｃ ＝
１．９ ｍ ／ ｓ（Ｖｃ ≈ ０．７Ｖｈ） 条件下的旋翼流场进行了模

拟分析。

·５５８·
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图 ４ 给出了悬停和涡环前期状态下四旋翼飞行

器 １ 号旋翼的拉力时间历程曲线，并与孤立旋翼情

形进行了对比。

图 ４　 悬停状态和涡环状态前期拉力时间历程曲线

可以看到，由于旋翼间气动干扰，在悬停状态

下，１ 号旋翼的拉力出现明显的非定常波动，最大波

动幅度为时均值的 １１％。 进入涡环前期后，与孤立

旋翼情形变化趋势相反，１ 号旋翼拉力的非定常水

平反而出现小幅度降低，拉力的波动幅度减小了

３％，且与孤立旋翼情形相比，１ 号旋翼拉力在涡环

状态前期的非定常波动幅度减小了 ２８％，这意味着

多旋翼构型旋翼间的气动干扰能够削弱其涡环前期

状态带来的不利影响。 此外，对非定常气动载荷的

时均分析表明，受旋翼间气动干扰的影响，１ 号旋翼

拉力在悬停和涡环前期状态下的时均值相较于孤立

旋翼分别提升了 １５％和 １７％。 这充分说明，在进行

多旋翼飞行器性能评估时，不能忽略旋翼间的气动

干扰。
图 ５ ～ ６ 进一步给出了涡环前期状态下的全机

力矩特征，并给出悬停状态数据作为对比。

图 ５　 涡环状态前期俯仰力矩时间历程曲线

图 ６　 涡环状态前期滚转力矩时间历程曲线

由图 ５～６ 可见，进入涡环状态前期的全机俯仰

和滚转力矩的非定常振荡程度有小幅度减小，减幅

达到 ２６％和 ３０％。 这可能是因为旋翼间气动干扰

使得拉力的非定常水平减弱，进而减小了全机俯仰

和滚转力矩的非定常波动幅度。
为分析上述现象的内在机理，图 ７～ ８ 分别给出

了涡环前期孤立旋翼对称平面及四旋翼飞行器前后

旋翼中心平面（ｙ＝ ０．７８８ ５ ｍ）的涡量云图。 孤立旋

翼进入涡环前期后，部分旋翼的下洗流被桨盘外端

重新吸入，形成典型的环流结构。 然而，四旋翼飞行

器在涡环前期的流动特征明显不同：一方面，前后旋

翼相邻区域内的涡结构较少且涡量较小，这表明从

２ 副旋翼脱出的桨尖涡结构发生了涡－涡干扰并相

互抵消的现象；另一方面，下洗流向下运动约 ２ 倍旋

翼直径距离后，部分气流向外、向上卷起再次被前后

旋翼吸入，形成覆盖整个桨盘的巨大环流结构。 这

种环流的非定常特性导致四旋翼的旋翼和整体气动

载荷出现显著的非定常波动，而前后旋翼相邻区域

的涡－涡干扰又削弱了脱落涡结构对旋翼气动载荷

的非定常诱导作用，从而使得涡环前期状态下旋翼

的非定常波动幅度要弱于悬停状态。
图 ９ 定量给出了旋翼上方的垂向速度分布。 定

量分析表明，孤立旋翼平均诱导速度为－２ ｍ ／ ｓ，而
四旋翼仅为－１．５ ｍ ／ ｓ。 这导致孤立旋翼的有效迎角

低于四旋翼，从而使得四旋翼的旋翼拉力高于孤立

旋翼情形。
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　 　 　 图 ７　 涡环状态前期孤立　 　 　 　 　 　 图 ８　 涡环状态前期四旋翼 ｙ＝ 图 ９　 涡环状态前期桨盘上方 ０．１ ｍ
旋翼涡量云图 ０．７８８ ５ ｍ 平面涡量云图 处 Ｚ 向速度展向分布

２．２　 涡环状态中期气动特性分析

根据高－辛判据，当 ０．７Ｖｈ ≤ Ｖｃ ≤１．９Ｖｈ 时，飞行

器处于涡环状态的中期阶段，此时涡环现象表现最

为剧烈。 本小节以垂直下降速度 Ｖｃ ＝ ２．７ ｍ ／ ｓ（Ｖｃ ≈
Ｖｈ） 为研究状态，继续分析涡环中期下流场特性和

气动载荷特征。
图 １０ 为涡环状态中期四旋翼飞行器 １ 号旋翼

的拉力时间历程曲线，并给出了相应的孤立旋翼情

形作为对比。 与传统的涡环中期现象类似，进入涡

环状态中期后，１ 号旋翼的拉力出现大幅下降，降幅

达到 ３０％；并且拉力的非定常振荡更加剧烈，相较

于涡环前期，增幅达到 ８０％。 然而，与孤立旋翼情

形相比，由于旋翼间的气动干扰，１ 号旋翼的拉力非

定常波动幅度有所减小，减幅达到了 ２１％。 此外，
１ 号旋翼的时均拉力也较孤立旋翼情形高 １１％。 这

表明，即使进入涡环中期，旋翼间的气动干扰同样可

以削弱旋翼气动载荷的非定常水平，这有利于全机

的姿态稳定和操纵。

图 １０　 涡环状态中期拉力时间历程曲线

图 １１ 进一步给出了涡环中期状态下的全机力

矩特征。 进入涡环状态中期，由于各个旋翼拉力的

非定常振荡水平更加剧烈，使得全机俯仰和滚转力

矩的非定常波动加剧，最大波动幅度分别约为时均

值的 ３００％和 ２６０％。 这会使得飞行器姿态出现明

显振荡，影响飞行安全。

图 １１　 涡环状态中期全机力矩时间历程曲线

图 １２～１３ 给出了涡环中期孤立旋翼对称平面

和四旋翼飞行器前后旋翼中心平面（ｙ ＝ ０．７８８ ５ ｍ）
的涡量云图。 图中可见，进入涡环中期后，旋翼的脱

落涡结构明显向桨盘靠近，导致其对桨盘的非定常

诱导作用增强，从而使得旋翼气动载荷的波动幅度

增加（见图 １０）。 同时，值得注意的是，相较于孤立

旋翼情形，四旋翼飞行器流场内脱落涡的结构尺寸

和涡量均更小（见图 １３），这意味着前后旋翼的涡结

构由于旋向相反，出现了干扰相消现象。 这使得四

旋翼飞行器 １ 号旋翼的非定常水平显著低于孤立旋

翼情形。
图 １４ 定量给出了旋翼上方的垂向速度分布。

定量分析表明，孤立旋翼和四旋翼情形下的平均诱

导速度分别为－３．５ ｍ ／ ｓ 和－２．８ ｍ ／ ｓ，使得孤立旋翼
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的相对迎角较小，进而导致孤立旋翼的拉力比四旋 翼情形下的拉力小（见图 １０）。

　 　 　 图 １２　 涡环状态中期孤立　 　 　 　 　 图 １３　 涡环状态中期四旋翼 ｙ＝ 图 １４　 涡环状态中期桨盘上方 ０．１ ｍ
旋翼涡量云图 ０．７８８ ５ ｍ 平面涡量云图 处 Ｚ 向速度展向分布

２．３　 涡环状态后期气动特性分析

当 Ｖｃ≥１．９Ｖｈ 时，飞行器进入到涡环状态的后

期，也称为类风车状态［７］。 本小节以垂直下降速度

Ｖｃ ＝ ５．４ ｍ ／ ｓ（Ｖｃ≈２Ｖｈ）为研究状态，继续分析涡环

后期下的流场特性和气动载荷特征。
图 １５ 为涡环状态后期四旋翼飞行器 １ 号旋翼

的拉力和扭矩时间历程曲线。 与预期相符的是，进
入涡环后期后，１ 号旋翼的拉力时均值增大了 ４１％，
且拉力的非定常波动程度相较于中期减弱，减幅约

为 ５０％。 不仅如此，与孤立旋翼情形相比，其气动

载荷的非定常水平减幅也更为显著。 定量分析表

明，１ 号旋翼的拉力较孤立旋翼情形高 ２７％，且 １ 号

旋翼拉力的非定常波动幅度较孤立旋翼情形减小了

４０％，较中期的 ２１％减幅显著提升。 这意味着，在涡

环后期，旋翼间气动干扰对旋翼非定常气动载荷的

影响更为显著。

图 １５　 涡环状态后期拉力时间历程曲线

图 １６ 进一步给出了涡环状态后期的全机力矩

特征。 进入涡环状态后期，由于旋翼拉力的非定常

水平显著降低，全机俯仰和滚转力矩的波动幅度也

明显减小，减幅分别为 １４％和 １９％。 这也意味着，
进入涡环后期后，全机的姿态振荡会减弱，这将有利

于飞行员的操纵。

图 １６　 涡环状态后期全机力矩时间历程曲线

图 １７～１８ 分别展示了涡环后期孤立旋翼对称

平面及四旋翼飞行器 ｙ ＝ ０．７８８ ５ ｍ 平面的涡量云

图。 在涡环状态后期，孤立旋翼的下洗流被气流吹

至桨盘上方约 １ 倍旋翼直径后重新吸入，形成了环

流结构。 然而，四旋翼飞行器的流场特征截然不同：
由于前后旋翼之间的涡－涡干扰，桨盘上方出现大

量细小的涡结构，而没有形成完整的环流结构。 这

些小尺寸的涡结构，一方面会对旋翼产生诱导作用，
使得旋翼非定常气动载荷的频率成分更加复杂；另
一方面，由于能量相对较小，又会导致其诱导作用减

小，从而使得旋翼气动载荷的非定常水平降低。
为直观地分析气动力变化的内在原因，图 １９ 定

量给出了旋翼上方的垂向速度分布。 定量结果表

明，孤立旋翼和四旋翼情形下，桨盘上方的平均诱导

·８５８·



第 ５ 期 李垠翰，等：旋翼间气动干扰对四旋翼飞行器涡环状态影响研究

速度分别为－１．５ ｍ ／ ｓ 和 ０．２ ｍ ／ ｓ。 因此四旋翼情形

下的旋翼相对迎角增大，四旋翼情形下的旋翼拉力

较孤立旋翼情形的高 ２７％。

　 　 　 图 １７　 涡环状态后期孤立　 　 　 　 　 图 １８　 涡环状态后期四旋翼 ｙ＝ 图 １９　 涡环状态后期桨盘上方 ０．１ ｍ
旋翼涡量云图 ０．７８８ ５ ｍ 平面涡量云图 处 Ｚ 向速度展向分布

　 　 整体地观察旋翼间气动干扰对涡环演化过程中

时均气动载荷的影响，在涡环状态的不同阶段，由于

旋翼间的干扰，四旋翼的拉力相较于孤立旋翼有所

增加，且增加幅度各异。 随着垂直下降速度的增加，
旋翼间干扰对拉力的影响程度呈现出先减小后增加

的趋势。 在涡环状态中期，干扰对拉力的影响最小，
而在后期达到最大。

３　 结　 论

本文分别对孤立旋翼和四旋翼飞行器耦合流场

采用 ＤＥＳ 数值模拟方法进行了高精度仿真，并且使

用嵌套网格方法对涡环状态旋翼尾流复杂影响进行

分析。 通过对不同垂直下降速度下四旋翼飞行器的

流场以及非定常气动载荷波动情况的分析研究，得

到了以下结论：
１） 在四旋翼飞行器进入涡环状态前期阶段，各

旋翼均分别形成了一个尺寸更大、覆盖整个桨盘的

环流结构。 相比孤立旋翼情形，旋翼间的气动干扰

使得四旋翼飞行器旋翼拉力的时均值提高了 １７％，
而旋翼拉力的非定常波动幅度降低了 ２８％；

２） 进入涡环中期后，四旋翼涡结构向桨盘平面

靠近，导致其气动载荷非定常水平增大，全机俯仰和

滚转力矩波动幅度达到时均值的 ３ 倍和 ２．６ 倍，但
相较于孤立旋翼情形，由于旋翼间的涡－涡干扰相

消现象，其非定常波动幅度则降低了 ２１％。
３） 在涡环状态后期，旋翼间涡结构的干扰使得

四旋翼飞行器桨盘上方流场未形成明显环流，而是

存在大量小尺寸涡结构，这使得四旋翼飞行器旋翼

拉力时均值比孤立旋翼情形增加了 ２７％，而旋翼拉

力波动幅度减少 ４０％。
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