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直升机前飞旋翼桨尖涡定常质量射流控制计算
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摘　　　要：针对直升机前飞状态开展了旋翼非定常桨尖涡的模拟，采用定常桨尖空气质量射流（ＴＡＭＩ）控

制方式对旋翼桨尖涡进行了控制。建立了一个适用于前飞旋翼桨尖涡高精度捕捉和质量射流控制模拟的数

值方法，在该方法中，采用有限体积法进行空间离散，应用５阶ＲｏｅＷＥＮＯ（ｗｅｉｇｈｔｅｄｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙｎｏｎｏｓｃｉｌｌａ

ｔｏｒｙ）格式进行流场重构及控制面对流通量计算；采用双时间方法进行时间推进，伪时间步上应用隐式ＬＵ

ＳＧＳ（ｌｏｗｅｒｕｐｐｅｒｓｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄａｌ）格式；引入射流边界条件对质量射流进行模拟；采用运动嵌套网格

方法对前飞旋翼桨尖的挥舞运动进行模拟，并对桨叶网格和背景网格进行针对性加密。基于所建立的方法对

前飞状态旋翼非定常桨尖涡及其质量射流控制进行了模拟，计算结果表明：前飞状态下旋翼桨尖涡存在较大

的前后差异，桨盘前侧的桨尖涡涡核强度远小于桨盘后侧；桨盘前侧旋翼桨尖涡的涡核强度很难由定常质量

射流控制来减弱，而桨盘后侧的旋翼桨尖涡则可以通过定常质量射流得到有效控制。
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　　旋翼是直升机的重要部件之一，高速旋转的

旋翼为直升机提供了足够的升力和操纵力矩，但

也给直升机带来一些问题，其主要原因在于工作

状态下旋翼桨尖脱落的桨尖涡。桨尖涡与旋翼自

身以及直升机其他部件碰撞，引起了气动干扰、振

动和气动噪声等问题，对直升机的整体特性带来

了较大的影响。当前直升机旋翼桨尖涡的高精度

模拟和流动控制研究是直升机旋翼ＣＦＤ领域的

前沿课题，通过主动或被动控制方法对旋翼桨尖

涡的生成及演化过程进行控制，从而改变旋翼桨

尖涡的涡核半径、旋转速度和强度等特性，减弱桨

尖涡对直升机其他部件的干扰，由此提升直升机

的整体性能。主动控制方法可分为定常和非定常

质量射流技术，被动控制方法可分为翼尖小翼和

开孔桨尖等方式，相对而言，主动控制方法具有更

好的灵活性，本文主要针对主动射流控制方法开

展研究。

早期旋翼桨尖涡的研究都是采用试验方法，

但随着计算流体力学技术的发展，高精度的数值

方法逐渐成为旋翼桨尖涡及其主动控制模拟的主

流方 法。２００５ 年，美 国 马 里 兰 大 学 的 Ｄｕ

ｒａｉｓａｍｙ
［１］对机翼翼尖涡的生成过程和运动轨迹

进行了计算模拟。２００７年，Ｄｕｒａｉｓａｍｙ等
［２］分别

采用ＰＩＶ和高精度ＣＦＤ方法对旋翼桨尖涡进行

了对比研究，为旋翼新型桨尖的设计提供了技术

支持。在国内，也有一些学者开展了旋翼桨尖涡

相关的研究。２０１０年，徐丽等
［３４］在国内采用５

阶ＲｏｅＷＥＮＯ格式对悬停状态旋翼桨尖涡进行

了高精度捕捉。２０１６年，印智昭等
［５］也对旋翼桨

尖涡进行了高精度模拟，并对 ＷＥＮＯ（ｗｅｉｇｈｔｅｄ

ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙｎｏｎｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）、ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎｏｔｏｎｅ

ｕｐｓｔｒｅａｍｃｅｎｔｅｒｅｄ ｓｃｈｅｍｅｓ ｆｏｒ ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ

ｌａｗｓ）和ＪＳＴ（ＪａｍｅｓｏｎＳｃｈｍｉｄｔＴｕｒｋｅｌ）等格式进

行了对比。２０１６年，付炜嘉等
［６］发展了 ＲＡＮＳ／

ＬＥＳ（ＲｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ／ｌａｒｇｅｅｄ

ｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）混合方法求解器，并采用高阶计算

格式和动态搭接网格技术对旋翼桨尖涡进行了数

值模拟，取得了良好的效果。

在旋翼桨尖涡定常质量射流控制方面，乔治

亚理工学院的 Ｖａｓｉｌｅｓｃｕ和 Ｄａｎｃｉｌａ以及马里兰

大学的Ｄｕｒａｉｓａｍｙ和Ｂａｅｄｅｒ等做出了较多的贡

献。２００３年，Ｖａｓｉｌｅｓｃｕ、Ｄａｎｃｉｌａ
［７８］在机翼二维截

面上开展研究，为旋翼桨尖涡的主动流动控制打

下了一定的基础。同年，Ｄｕｒａｉｓａｍｙ、Ｂａｅｄｅｒ
［９］分

别采用弦向射流和展向射流两种方式开展了机翼

桨尖涡的主动控制研究。２００４年，Ｄｕｒａｉｓａｍｙ

等［１０］采用ＴＵＲＮＳ求解器对悬停状态下的单片

桨叶进行了质量射流控制的计算研究，深入分析

了展向射流和弦向射流对旋翼桨尖涡的控制机

理，对之后的主动控制研究具有较好的指导意义。

同年，Ｖａｓｉｌｅｓｃｕ
［１１］开展了旋翼桨尖涡切向定常射

流控制的初步研究，并进行了旋翼桨尖涡非定常

射流控制的计算研究，结果表明，切向射流在旋翼

桨尖涡的控制方面具有较好的潜力，后来他们还

针对射流口位置、大小和射流速度等开展了参数

化研究。目前为止，国内在悬停旋翼桨尖涡主动

流动控制方面的研究还较少。此外，需要指出的

是，无论是国内还是国外，前飞状态旋翼桨尖涡的

质量射流控制研究鲜见发表。

鉴于此，本文针对前飞状态旋翼开展研究，对

前飞旋翼桨尖涡进行高精度模拟，并采用定常质

量射流控制方法对前飞旋翼桨尖涡进行控制。本

文建立了高精度的ＣＦＤ求解器，通过创建射流边

界条件对质量射流控制进行模拟，在不同射流角

和射流速度下开展旋翼桨尖涡的定常质量射流控

制计算，得到了不同控制参数下旋翼桨尖涡的演

变规律，并得到了当前算例下具有最佳控制效果

的质量射流控制方法。

１　非定常旋翼涡流场高精度数值

模拟方法

１１　前飞旋翼流场求解方法

对于前飞状态旋翼流场，采用笛卡儿坐标系

下的ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程
［１２］，其计算公式为


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犉ｃ＝

ρ犝

ρ狌犝＋狀狓狆

ρ狏犝＋狀狔狆

ρ狑犝＋狀狕狆

ρ

熿

燀

燄

燅犎犝

，

犉ｖ＝

０

狀狓τ狓狓 ＋狀狔τ狓狔 ＋狀狕τ狓狕

狀狓τ狔狓 ＋狀狔τ狔狔 ＋狀狕τ狔狕

狀狓τ狕狓 ＋狀狔τ狕狔 ＋狀狕τ狕狕

狀狓Θ狓＋狀狔Θ狔＋狀狕Θ

熿

燀

燄

燅狕

（２）

式中犠 表示守恒变量，犉ｃ 为无黏通量，犉ｖ 是黏性

通量。ρ、狌、狏、狑和狆分别表示流体的密度、三个方

向流体速度分量和压强。犎 为总焓，犞 为体积，犝

表示桨叶与空气的相对速度，［狀狓 狀狔 狀狕］
Ｔ 为控

制面的面法矢。τ代表黏性应力，［Θ狓 Θ狔 Θ狕］
Ｔ

表示黏性应力和热传导对流体所做的功。

采用迎风Ｒｏｅ格式
［１３］对控制面对流通量进

行计算，其计算公式为

犉犻＋１／２ ＝

１

２
犉（犠ｒ）＋犉（犠ｌ）－ 珚犃Ｒｏｅ 犻＋１／２（犠ｒ－犠ｌ［ ］）

（３）

珚犃Ｒｏｅ 犻＋１／２（犠ｒ－犠ｌ）＝

Δ犉１ ＋ Δ犉２，３，４ ＋ Δ犉５ （４）

式中 珚犃Ｒｏｅ 犻＋１／２表示Ｒｏｅ矩阵的行列式。

采用５阶 ＷＥＮＯ 格式
［１４１５］对流场进行重

构，在计算域边界处应用虚拟网格法，以确保边界

处的插值计算。采用双时间方法进行世间离散，

其中伪时间步采用 ＬＵＳＧＳ（ｌｏｗｅｒｕｐｐｅｒｓｙｍ

ｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ）格式
［１６］，湍流模型选取ＳＡ

（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）模型
［１７］。

１２　质量射流边界条件

通过添加射流边界条件来模拟旋翼桨尖质量

射流，在本文建立的数值计算求解器中，射流边界

控制面的速度定义为射流速度和桨叶旋转速度的

矢量和，控制面的密度、压强和总能由内场插值计

算得到。图１给出了本文射流口布局和射流角α

的示意图。射流口位于旋翼桨叶的圆形端面，射

流口前端距离桨叶前缘０．４犮（犮为旋翼桨叶截面

翼型弦长，犣＝狕／犮，表示无因次化的狕方向坐标），

射流口长度为０．３５犮，射流口厚度为０．００６犮。本

文在－４５°、０°和４５°射流角下开展了计算，射流速

度垂直于圆形端面，无因次化的射流速度定义为

狏ｉ＝狏ｊｅｔ／（犕ｔｉｐ·犪）。

图１　射流口布局及射流角示意

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄ

ｉｎｊｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

１３　高效差量配平计算方法

前飞状态下旋翼具有挥舞和变距等复杂运

动，桨叶的运动状态对桨尖涡的变化特性有重要

影响，因此，操纵量配平对旋翼桨尖涡模拟有至关

重要的影响。基于差量配平思想，建立了一种高

效的差量配平方法［１８］，并将该方法与ＣＦＤ求解

器相耦合，计算由内环和外环两个迭代循环构成，

外环对旋翼桨叶进行ＣＦＤ计算，内环对旋翼操纵

量进行求解，计算收敛时可同时获得旋翼桨叶的

操纵量及其流场。差量配平方法的核心思想是牛

顿迭代法［１９］，其计算公式为

Δθ０

Δθ１ｓ

Δθ

烄

烆

烌

烎１ｃ

＝犉ａｃｃ·犑
－１·

犆ｔａｒｇｅｔｔ －犆
０
ｔ

犆ｔａｒｇｅｔｌ －犆
０
ｌ

犆ｔａｒｇｅｔｍ －犆
０

烄

烆

烌

烎ｍ

（５）

式中犉ａｃｃ为加速因子，用于减少计算步数，加快配

平收敛速度［１８］，犑为雅克比矩阵，Δθ０ 为总距变化

量，Δθ１ｓ为纵向周期边距变化量，Δθ１ｃ为横向周期

边距变化量，犆ｔａｒｇｅｔｔ 为目标拉力系数，犆０ｔ 为初始拉

力系数，犆ｔａｒｇｅｔｌ 为目标纵向滚转力矩系数，犆０ｌ 为初

始纵向滚转力矩系数，犆ｔａｒｇｅｔｍ 为目标横向滚转力矩

系数，犆０ｍ 为初始横向滚转力矩系数。

该配平方法与传统配平方法相比具有更快的

配平速度，并且有多种入流模型可供选择，能够减

少ＣＦＤ求解器的调用次数，从而节省计算时间，

具体研究成果可参见文献［１８］。

１４　高精度运动嵌套网格方法

采用运动嵌套网格方法对前飞旋翼非定常流

场进行模拟，为了对旋翼桨叶的边界流动进行精

确捕捉，对旋翼桨叶边界层网格进行了针对性加

密。针对ＣａｒａｄｏｎｎａＴｕｎｇ模型旋翼进行了网格

７０５２
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划分，图２示出了本文建立的运动嵌套网格系统，

ＣＯ型桨叶网格弦向、法向和展向的网格节点数

分别为２２５、１５０和１７８，背景网格中与旋翼网格

对应的区域也进行了加密，在狓、狔和狕方向的网

格节点数分别为１８７、１３９和１７９。

图２　计算生成的前飞运动嵌套网格系统

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｖｉｎｇｏｖｅｒｓｅｔｇｒｉｄｓｙｓｔｅｍｕｓｅｄｉｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ

ｉｎｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔ

１５　桨尖涡捕捉

流场计算收敛后，ＣＦＤ求解器额外计算一

圈，并存储旋翼桨叶在０°、４５°、９０°、１３５°、１８０°、

２２５°、２７０°、３１５°、３６０°方位角处的流场信息，采用

流场后处理软件截取１０°涡龄角处的桨尖涡截

面，图３（ａ）给出了单片桨叶桨尖涡的截取方式，

截取的桨尖涡见图３（ｂ），图３（ｃ）给出了旋翼桨尖

涡的截面流线，经过桨尖涡的涡核中心截取一条

水平线，并输出该水平线上的位置和速度数据，由

此便获得旋翼桨尖涡的涡核速度信息，如图３（ｄ）

所示，根据图中数据即可计算旋翼桨尖涡的涡核

旋转速度和半径。图中狏ｍａｘ为最大速度，狏ｍｉｎ为最

小速度，犱为涡核直径，狉ｃｏｒｅ为涡核半径。本文用

涡核旋转速度和半径的比值表征涡核强度，涡核

旋转速度相同时，涡核半径越小，则涡核集中力越

图３　旋翼桨尖涡捕捉及计算

Ｆｉｇ．３　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｃａｐｔｕｒｅｏｆｒｏｔｏｒｔｉｐｖｏｒｔｅｘ

大，涡核强度越大，因此，桨尖涡涡核强度控制的

关键在于增大涡核半径和减小涡核旋转速度。

２　计算方法验证

选取 ＡＨ１Ｇ 旋翼为基准算例进行计算对

比，该旋翼具有２片展弦比为９．２２的矩形桨叶，

桨根到桨尖的负扭转为１０°，总距设定在０．７５犚

（犚为旋翼桨叶半径）处。采用所建立的数值计算

方法对该旋翼的试验状态［２０２１］进行数值模拟，配

平得到的桨叶操纵量见表１，ＡＨ１Ｇ旋翼不同桨

叶截面法向力系数计算值和试验值的对比见图

８０５２



　第１２期 叶　舟等：直升机前飞旋翼桨尖涡定常质量射流控制计算

４。图中犆ｎ表示截面法向力系数，狓／犮表示弦向

位置，狉／犚表示径向位置。表１数据表明，本文的

配平方法具有较好的计算精度，而从图４中对比

表１　犃犎１犌旋翼操纵量的计算值与试验值的对比

犜犪犫犾犲１　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀犪狀犱犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾

犮狅狀狋狉狅犾狊犲狋狋犻狀犵狊犳狅狉犃犎１犌狉狅狋狅狉

数据来源 θ０／（°） θ１ｓ／（°） θ１ｃ／（°）

飞行实测 ６．０ －５．５ １．７

文献计算 ６．１ －５．１ １．３

本文计算 ６．１ －４．９ １．４

图４　ＡＨ１Ｇ旋翼不同桨叶截面法向力系数随方位角

的变化

Ｆｉｇ．４　ＳｅｃｔｉｏｎａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｆｏｒＡＨ１Ｇｒｏｔｏｒ

ｂｌａｄｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｚｉｍｕｔｈｓ

可以看出，在不同方位角下桨叶截面法向力的计

算结果都能与文献中的参考值较好地吻合，由此

说明，本文建立的高精度ＣＦＤ方法在旋翼前飞气

动特性计算方面具有较好的准确性。

３　前飞旋翼桨尖涡定常质量射流

控制模拟

３１　前飞旋翼桨尖涡非定常演变特性

针对 ＣａｒａｄｏｎｎａＴｕｎｇ 旋翼桨尖马赫数为

０．４３９，总距为８°的悬停状态进行了流场计算，计

算得到旋翼拉力系数为０．００４５９。在此基础上对

ＣａｒａｄｏｎｎａＴｕｎｇ旋翼前进比为０．１的前飞状态

进行了配平和流场计算，该状态下旋翼桨尖马赫

数以及配平目标拉力系数与悬停计算结果保持一

致，分别为０．４３９和０．００４５９。图５给出了前飞

状态旋翼配平计算结果的收敛曲线，图中，犆ｔ 表

示旋翼拉力系数。计算得到的旋翼桨距表达式为

θ（ψ）＝５．３９－１．１８ｓｉｎψ＋２．２８ｃｏｓψ。本文在计算

收敛的基础上额外进行了三圈流场计算，并对最

９０５２
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图５　ＣａｒａｄｏｎｎａＴｕｎｇ旋翼前飞状态配平计算结果

Ｆｉｇ．５　ＴｒｉｍｍｉｎｇｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｏｒＣａｒａｄｏｎｎａＴｕｎｇｒｏｔｏｒ

ｉｎｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔ

后一圈的流场数据进行了存储。

图６给出了最后一圈旋翼桨尖涡的涡核旋转

速度（狏ｃｏｒｅ）、涡核半径（狉ｃｏｒｅ）、涡核强度（狏ｃｏｒｅ／狉ｃｏｒｅ）

以及涡核径向位置（狉／犚）随方位角的变化关系，

并将前飞状态计算结果与悬停状态数据进行了对

比。图中可见，“悬停”算例中随着方位角的变化，

旋翼桨尖涡的涡核半径、速度和径向位置等参数

的信息均没有发生太大的改变，但也有轻微的浮

动，这是由数值方法本身和数据截取带来的一些

误差，并不影响结果的正确性。从图６（ａ）中可以

看出，前飞状态下旋翼桨尖涡的涡核旋转速度整

体小于悬停状态的值，并且越靠近桨盘前侧（方位

角９０°～１８０°，１８０°～２７０°），旋翼桨尖涡的涡核旋

转速度越小，反之，越靠近桨盘后侧（方位角０°～

９０°，２７０°～３６０°），旋翼桨尖涡的涡核旋转速度越

大，整体演变规律与图５（ｂ）中桨叶桨距随方位角

的演变规律相似。图６（ｂ）中可见，前飞状态旋

翼桨盘前侧和后侧桨尖涡的涡核半径具有明显

的差异，桨盘前侧桨尖涡的涡核半径远大于桨

盘后侧的值。图６（ｃ）给出了旋翼桨尖涡在不同

方位角处涡核强度的演变规律，综合图６（ａ）和

图６　悬停和前飞状态下旋翼桨尖涡特性随方位角的

变化对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｏｔｏｒｔｉｐｖｏｒｔｅｘｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓｉｎｈｏｖｅｒａｎｄｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔ

图６（ｂ）结果可知，前飞状态旋翼桨尖涡涡核强

度在平均值附近上下浮动，且存在明显的“前后

差异”，该差异表现为：桨盘前侧（方位角９０°～

１８０°，１８０°～２７０°）旋翼桨尖涡涡核强度小，而桨

盘后侧（方位角０°～９０°，２７０°～３６０°）桨尖涡涡

核强度大。图６（ｄ）给出了涡核径向位置的变化

图，图中结果表明，受前进方向来流影响，桨盘

前侧旋翼桨尖涡向桨叶根部移动，而在桨盘后

侧向桨叶尖部移动。

０１５２
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３２　前飞旋翼桨尖涡的定常射流射流影响分析

在ＣａｒａｄｏｎｎａＴｕｎｇ旋翼前进比为０．１，桨尖

马赫数为０．４３９的前飞状态下开展了旋翼桨尖涡

定常质量射流控制研究，在不同射流角（－４５°、

０°、４５°）和不同射流速度（狏ｉ＝０．２，０．６，１．０，１．２）

下进行了计算对比分析。图７～图９分别给出了

不同射流角下不同射流速度对旋翼桨尖涡涡核速

度和半径的影响，表２给出了定常质量射流对旋

翼拉力系数的影响。

图７（ａ）中结果表明，在－４５°射流角下不同射

流速度都会使得旋翼桨尖涡的涡核旋转速度有一

定程度增大，且射流速度越大，旋转速度的增加量

越大。图７（ｂ）中可见，在质量射流的作用下，旋

翼桨尖涡涡核半径随方位角的变化幅度显著减

小，在基准算例中涡核半径随方位角的变化主要

受桨叶桨距的影响，而质量射流大大改变了这一

机制。质量射流对旋翼桨尖涡涡核半径的影响整

图７　涡核旋转速度和半径随射流速度的变化

（α＝－４５°）

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓｏｆｖｏｒｔｅｘｓｗｉｒｌｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｒａｄｉｕｓ

ａｌｏｎｇｗｉｔｈｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙ

（α＝－４５°）

体表现为：桨盘前侧涡核半径减小，桨盘后侧涡核

半径增大，但在部分方位角处也存在涡核半径小

于基准算例的现象。对比不同质量射流速度的算

例可知，质量射流速度越大，涡核半径也越大。图

８和图９与图７的结果相似，不同的是，图８和图

９中存在质量射流作用下旋翼桨尖涡涡核旋转速

度小于基准值的情况，而在在桨盘后侧，桨尖涡涡

核半径均大于基准值。因此，不同射流角下存在

图８　涡核旋转速度和半径随射流速度的变化

（α＝０°）

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓｏｆｖｏｒｔｅｘｓｗｉｒｌｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｒａｄｉｕｓ

ａｌｏｎｇｗｉｔｈｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙ

（α＝０°）

１１５２
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图９　涡核旋转速度和半径随射流速度的变化

（α＝４５°）

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓｏｆｖｏｒｔｅｘｓｗｉｒｌｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｒａｄｉｕｓ

ａｌｏｎｇｗｉｔｈｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙ

（α＝４５°）

表２　定常质量射流控制下旋翼拉力系数的增加量

犜犪犫犾犲２　犐狀犮狉犲犪狊犲狊狅犳狉狅狋狅狉狋犺狉狌狊狋犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊犫犪狊犲犱狅狀

犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀狊狑犻狋犺狊狋犲犪犱狔犜犃犕犐犮狅狀狋狉狅犾

射流角／

（°）

拉力系数的增加量／％

狏ｉ＝０．２ 狏ｉ＝０．６ 狏ｉ＝１．０ 狏ｉ＝１．２

－４５ １．７５ ２．１７ ３．５５ ３．８６

０ ２．６０ ３．７５ ５．７３ ７．００

４５ ２．２４ ３．８３ ５．１４ ７．１５

某个最佳射流速度使得旋翼桨尖涡的涡核旋转速

度减小，且涡核半径增大，这两者都能有效减弱旋

翼桨尖涡的涡核强度。

图１０　不同射流角涡核最佳控制效果对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｅｓｔｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｉｅｓｆｏｒ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｓ

图１０给出了不同射流角的最佳射流速度下，

旋翼桨尖涡随方位角的变化规律，并与基准算例

进行了对比，从图中对比可以看出，在旋翼桨盘前

侧，定常质量射流均无法较好地控制旋翼桨尖涡，

而在桨盘后侧，定常质量射流具有较好的控制效

果，涡核强度均小于基准值，且针对本文的前飞算

例而言，射流角为０°、射流速度为０．６时，旋翼桨

尖涡具有更好的控制效果。另外，从表２对比可

知，定常质量射流能够小幅度增大旋翼拉力，但整

体影响较小，不超过１０％。

４　结　论

本文建立了一个适用于前飞旋翼非定常桨尖

涡及质量射流控制模拟的求解器，应用所建立的

求解器对前飞旋翼桨尖涡的流场进行了模拟，并

对桨尖涡的涡核进行了精确捕捉。采用不同控制

参数进行了质量射流控制计算和分析拟，得到结

论如下：

１）前飞旋翼桨尖涡存在明显的前后差异，桨

盘前侧桨尖涡的涡核强度远小于桨盘后侧桨尖涡

的涡核强度；

２）针对本文的算例而言，桨盘前侧旋翼桨尖

涡的涡核强度无法通过定常质量射流控制得到

减弱；

３）存在一个最佳射流角度和射流速度，能够

使旋翼桨尖涡的涡核强度得到最大程度的减弱；

４）定常质量射流能够增大旋翼拉力系数，但

幅度较小。
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