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基于状态空间法的低马赫数翼型气动载荷计算
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（南京航空航天大学 航空宇航学院
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摘　　　要：Ｌｅｉｓｈｍａｎ－Ｂｅｄｄｏｅｓ（Ｌ－Ｂ）非定常动态失速模型适用于中等马赫数（Ｍａ＞０．３），而在低马赫条件
（Ｍａ＜０．３）下存在与翼型气动试验数据不符合的问题，为此首先研究了低马赫数条件下翼型的非定常动态失

速气动特性，其次采用状态空间法从翼型表面气流变化的角度修正了Ｌ－Ｂ模型，最后通过与翼型气动载荷试

验数据的对比表明在低马赫数条件下对Ｌ－Ｂ模型的修正是正确的，能够准确预测及分析翼型的气动载荷，且

该修正模型易于耦合进直升机综合分析代码中．
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　　直升机旋翼系统的性能很大程度上取决于桨
叶的非定常及动态失速气动特性．在旋翼流场中，
由于桨叶翼型的非定常变距及浮沉运动使得桨叶

翼型剖面的迎角也呈现非定常特性，当迎角超过
临界分离角时，翼型表面的气流将发生动态分离
且失速．

近年来，翼型的非定常气动载荷计算方法取
得了较大的进展，其中计算流体动力学（ＣＦＤ）方
法的突破令人瞩目［１］，但是动态失速过程中气流
的分离及再次附着等问题对ＣＦＤ方法提出了很
大的挑战，同时计算效率及对硬件（速度及内存）
的较高要求也阻碍了其在工程中的大规模应用，
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目前广泛使用的是基于试验参数的半经验理论模

型，典型的有Ｂｅｄｄｏｅｓ，Ｊｏｈｎｓｏｎ，ＯＮＥＲＡ（Ｏｆｆｉｃｅ
Ｎａｔｉｏｎａｌ　ｄＥｔｕｄｅｓ　ｅｔ　ｄｅ　Ｒｅｓｅｒｃｈｅｒｓ　Ａｅｒｏｓｐａｔａｌｓ）
和Ｌｅｉｓｈｍａｎ－Ｂｅｄｄｏｅｓ（Ｌ－Ｂ）［２－４］等模型．其中Ｌ－Ｂ
模型因其方法简单直观，涉及经验参数少，计算速
度快且准确而被多种直升机综合分析代码，如

ＵＭＡＲＣ（Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ｍａｒｙｌａｎｄ　ａｄｖａｎｃｅｄ　ｒｏ－
ｔｏｒｃｒａｆｔ　ｃｏｄｅ）［５］，ＣＡＭＲＡＤ（ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅ　ａｎａ－
ｌｙｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒｃｒａｆｔ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ　ａｎｄ　ｄｙ－
ｎａｍｉｃｓ）Ⅱ［６］等采用．直升机桨叶在桨盘平面中
做非定常运动，当桨叶进入桨盘平面的后行边，尤
其在反流区附近时，靠近桨根部分的翼型处于时
变的低速流场中，而Ｌ－Ｂ模型所采用的试验参数
位于中等马赫数（Ｍａ＝０．３～０．８），使其在低马赫
数（Ｍａ＜０．３）条件下预测翼型气动载荷的变化规
律存在与试验值不符合的问题，图１显示的是在
低马赫数时Ｌ－Ｂ模型的气动载荷预测值与格拉
斯哥大学（Ｇｌａｓｇｏｗ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ）翼型气动载荷试
验数据的对比［７］，很明显，Ｌ－Ｂ模型在预测低马赫
数下翼型垂直力变化规律与试验数据存在多处不

符，主要表现在较早进入失速状态、失速后的垂直
力超调值较小及不能准确地预测翼型从深度失速

到气流完全附着阶段垂直力的变化规律．针对这
些问题，Ｂｅｄｄｏｅｓ　Ｔ　Ｓ［８］和Ｓｈｅｎｇ　Ｗ 等［９－１０］对Ｌ－Ｂ
模型进行了诸多修正，相比原有的Ｌ－Ｂ模型能够
较为准确地预测低马赫数条件下翼型的气动载

荷，但前者在小迎角气流再次附着时的总体规律
上存在一定的误差；而后者虽然给出较为准确预
测低马赫数条件下翼型气动载荷的变化规律，但
在翼型下降沿采用升力线系数进行插值时，未能
将该阶段气流变化对垂直力变化规律影响的物理

本质进行有效的描述，在气流再次附着阶段该修
正模型预测的垂直力变化规律与试验值仍存在一

些不相符的问题．文献［１１］引入了状态空间法建
立Ｌ－Ｂ模型，相比于经典的指数响应法，该模型
不仅简洁且易于和翼型或桨叶的结构动力学方程

相耦合进行气弹动力学系统的动力学特性研究．
针对Ｌ－Ｂ模型在低马赫数条件下存在的问题，本
文将从翼型表面气流变化的角度对翼型低马赫数

条件下的动态失速标准及翼型从深度失速到气流

完全附着阶段垂直力和变距力矩的计算模型进

行修正，在此过程中首先采用指数响应法修正

Ｌ－Ｂ模型，并将其转化成状态空间模型对低马赫
数条件下翼型气动载荷进行预测及分析．
本文建立的状态空间Ｌ－Ｂ及其修正模型以

一阶微分方程组的形式出现，且含有多种复杂的
逻辑运算，常用的显式积分方法无法满足本文的
求解要求，而典型的隐式积分方法，如Ｎｅｗｍａｒｋ－

β，Ｗｉｌｓｏｎ－θ和 Ｈｏｕｂｏｌｔ等数值积分法，主要用于
二阶微分动力学系统，为此本文拟采用稳定性较
好的基于平均速度的隐式状态空间Ｎｅｗｍａｒｋ数
值积分法来求解Ｌ－Ｂ及其修正模型［１２］．

图１　低马赫条件下Ｌ－Ｂ模型与翼型气动

载荷试验对比

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ａｉｒｆｏｉｌ　ａｉｒｌｏａｄ　ｂｅｔｗｅｅｎ

Ｌ－Ｂ　ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

１　Ｌ－Ｂ模型

１．１　Ｌ－Ｂ状态空间模型

以任意迎角α和无量纲变距率ｑ为输入的二
维翼型Ｌ－Ｂ状态空间模型可以表示为

Ｘ
·
＝ｆｕ（Ｘ，α，ｑ） （１）

　　Ｌ－Ｂ气动载荷计算模型可以表示为

Ｃｉ＝ｇｉ（Ｘ，α，ｑ），　ｉ＝Ｎ，Ｍ，Ｃ （２）

其中Ｘ
·
＝ｄＸ／ｄｔ，且Ｘ＝ ［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］Ｔ，ｎ为

状态空间变量数，Ｎ，Ｍ 和Ｃ 分别表示翼型的垂
直力、变距力矩及弦向力．
图２显示的是Ｌ－Ｂ模型示意图，αｅ 为翼型的

等效迎角，Ｖ 为自由来流速度，翼型的升力和阻力
由下式给出：

Ｃｌ＝ＣＮｃｏｓαｅ＋ＣＣｓｉｎαｅ （３）

Ｃｄ＝ＣＮｓｉｎα－ＣＣｃｏｓα （４）

　　典型的Ｌ－Ｂ模型由三部分组成，即非定常附
着流、后缘分离流和动态失速涡诱导力．Ｌ－Ｂ模型
非定常力垂直力、变距力矩和弦向力由式（５）～
式（７）给出

８３１



　第１期 邵　松等：基于状态空间法的低马赫数翼型气动载荷计算

ＣＮ ＝ＣｉＮ ＋ＣｆＮ ＋ＣｖＮ （５）

ＣＭ ＝ＣｉＭ ＋ＣｆＭ ＋ＣｖＭ （６）

ＣＣ ＝ＣｆＣ （７）
其中上标ｉ，ｆ和ｖ分别表示附着流、后缘气流分离
及动态失速涡流诱导效应．

图２　Ｌ－Ｂ模型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　Ｌ－Ｂ　ｍｏｄｅｌ

１．２　非定常附着流

等效迎角αｅ、垂直力、弦向力和变距力矩的
非定常附着流部分由式（８）表示的微分方程组
给出

珘ｘ
·

＝Ａ珘ｘ＋Ｂｕ （８）
其中ｕ＝ ［α，ｑ］Ｔ，珘ｘ＝ ［ｘ１，ｘ２，…，ｘ８］Ｔ 为状态空
间变量，系数矩阵Ａ和Ｂ由文献［１１］给出．

１．３　分离流

１．３．１　前缘分离效应

非定常条件下，对垂直力ＣＮ 进行一阶滞后
补偿，引入一个垂直力替代值Ｃ′Ｎ，由状态变量ｘ９
表示，其一阶微分方程由式（９）给出

ｘ９ ＝ －ｘ９Ｔ（ ）ｐ ＋ ＣＣＮ ＋ＣｉＮ
Ｔ（ ）［ ］ｐ （ ）Ｖｂ （９）

其中Ｔｐ是以马赫数为函数的试验值［１１］．

１．３．２　后缘分离效应

基于Ｋｉｒｃｈｈｏｆｆ定理，翼型后缘分离点ｆ如
式（１０）所示

ｆ（α，α１）＝
１－０．３ｅｘｐ［（｜α｜－α１）／Ｓ１］　　　｜α｜≤α１
０．０４＋０．６６ｅｘｐ［（α１－｜α｜）／Ｓ２］　｜α｜＞α｛ １

（１０）

　　非定常条件下，延迟的后缘分离点的计算由
式（１１）给出，垂直力、弦向力和变距力矩的后缘分
离部分根据动态后缘分离点ｆ″，即由状态变量
ｘ１０确定．

ｘ１０ ＝
ｆ
ｘ９
ＣＮα
，α（ ）１ －ｘ１０
σ１Ｔｆ （ ）Ｖｂ （１１）

　　式（１０）和式（１１）中，Ｓ１，Ｓ２ 和Ｔｆ是以马赫数
为函数的试验值［１１］，σ１ 为失速条件下时间常数

Ｔｆ的修正系数，α１ 与分离点ｘ１０的变化相关．

１．４　动态失速

为了表征失速条件下涡流在翼型表面位置，

引入无量纲时间参数τ，由状态空间变量ｘ１１表
示，其一阶微分方程由式（１３）表示

｜Ｃ′Ｎ｜＞ＣＮ１ （１２）

ｘ１１ ＝Ｖ／ｂ （１３）

　　涡诱导力Ｃｖ
Ｎ 即ｘ１２，由式（１４）给出．法向力

和变距力矩的动态失速部分由ｘ１２确定．

ｘ１２ ＝
ｃ·ｖ－ ｘ１２σ２Ｔｖ（ ）Ｖｂ αｃ

·
ｖ≥０＆０＜ｘ１１ ＜２Ｔｖｌ

－ ｘ１２σ２Ｔｖ（ ）Ｖｂ 　
烅

烄

烆
ｏｔｈｅｒｗｉｓｅ

（１４）

其中Ｔｖ和Ｔｖｌ是以马赫数为函数的试验值［１１］，σ２
为失速条件下时间常数Ｔｖ的修正系数．

１．５　气流再次附着

气流从深度失速到再次附着阶段的变距力矩

采用不同的气流分离点ｆ″ｒ进行计算，引入新的状
态变量ｘ１３来表示ｆ″ｒ，其一阶微分方程如下式所
示：

ｘ１３ ＝ｆ
（α，α１）－ｘ１３
０．５Ｔｆ （ ）Ｖｂ （１５）

２　Ｌ－Ｂ模型低马赫数修正

前述的Ｌ－Ｂ模型在低马赫数条件下预测的
气动载荷变化规律与试验数据相比存在不符的问

题，为此本节将在 Ｂｅｄｄｏｅｓ　Ｔ　Ｓ［８］及 Ｓｈｅｎｇ　Ｗ
等［９－１０］研究的基础上，充分考虑翼型表面涡流运
动对气动载荷的影响，以状态空间法修正低马赫
数条件下的Ｌ－Ｂ模型．

２．１　上升沿失速过程修正

Ｎｉｖｅｎ　Ａ　Ｊ等［７］根据低马赫数条件下翼型气
动载荷试验的结果指出，在该条件下翼型附面层
气流的扰动需要一定的时间发展成足够强的涡

流，导致前缘压力超过临界值而使动态失速发生，
为了将该效应计入Ｌ－Ｂ模型中，本文借鉴原模型
中的延迟方法，对延迟后的前缘压力Ｃ′Ｎ 再进行
一阶延迟，得到二次延迟的前缘压力Ｃ″Ｎ，并以指
数函数的形式给出，如式（１６）所示

Ｃ″Ｎｎ ＝Ｃ′Ｎｎ －Ｄｂｎ （１６）
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Ｄｂｎ ＝Ｄｂｎ－１ｅｘｐ
－ΔＳ
Ｔ（ ）ｂ

＋

（Ｃ′Ｎｎ －Ｃ′Ｎｎ－１）ｅｘｐ
－ΔＳ
２Ｔ（ ）ｂ

（１７）

其中Ｔｂ为时间延迟常数，由翼型试验获得［７］，当
Ｃ″Ｎ ＞ＣＮ１，翼型进入失速状态．根据拉氏变换法，
将式（１６）转换成如式（１８）所示的一阶微分方程．

ｘ１４ ＝Ｃ′Ｎ －ｘ１４Ｔｂ （ ）Ｖｂ （１８）

其中状态变量ｘ１４ 表示二次延迟前缘压力Ｃ″Ｎ．
通过图１中显示的低马赫数下翼型动态与静

态试验垂直力的比较可以看出，翼型失速后垂直
力有较为明显的超调值，该现象的物理本质是由
分离的剪切层以动态失速涡的形式保留在翼型表

面，并且在翼型表面上从前缘向后缘运动，在低马
赫数条件下由于二次延迟效应的产生，该涡流累
计的时间更长，使垂直力的超调值更高．Ｌ－Ｂ模型
在低马赫数条件未能包含该效应，Ｓｈｅｎｇ　Ｗ 等［９］

从延迟的气流分离点和涡流运动角度对翼型气动

载荷的超调值进行了修正．
１）垂直力的超调值由式（１９）给出

ΔＣｖＮ＝Ｂ１（ｆ″－ｆ）Ｖｘ （１９）

其中Ｂ１为低马赫数与翼型相关的试验参数［９］，且
Ｖｘ 为垂直力形函数，由式（２０）给出，

Ｖｘ ＝
ｓｉｎ

３
２ πτ
２Ｔ（ ）ｖ 　　０＜τ＜Ｔｖ

ｃｏｓ２ π
（τ－Ｔｖ）
Ｔ［ ］ｖｌ

　τ＞Ｔ
烅

烄

烆
ｖ

（２０）

　　２）脱落涡在翼型表面上的移动产生很大的
低头力矩，其超调值正比于垂直力，变距力矩的增
加值为

ΔＣｖＭ ＝Ｂ２［１－ｃｏｓ（πτｖ／Ｔｖ）］ΔＣｖＮ （２１）
其中Ｂ２ 为低马赫数与翼型相关的试验参数［９］．

２．２　下降沿气流再次附着阶段修正

图１中也显示了Ｌ－Ｂ模型预测的垂直力在翼
型下降沿的变化规律上与垂直力的试验值有较大

差别，这是由于翼型下降沿气流的再次附着阶段
翼型上表面的涡运动对垂直力仍存在很强的影

响，垂直力持续下降，该现象被 Ｅｒｉｃｓｓｏｎ　Ｌ　Ｅ
等［１３］称为翼型运动下降沿垂直力的“低调值”，与
上升沿动态失速后的垂直力的“超调值”相对
应［７］，很明显原Ｌ－Ｂ模型中未将垂直力的“低调
值”在建模过程中进行考虑．Ｓｈｅｎｇ　Ｗ 等［９－１０］根据
低马赫数下翼型试验总结出翼型下降沿垂直力的

变化规律，采用升力线斜率及指数插值法对该阶
段的垂直力进行预测，虽然在一定程度上解决了

在低马赫数条件下该阶段垂直力的预测问题，但
该方法没有体现出翼型下降沿表面涡运动对垂直

力的影响，且在指数插值过程中需要先验值，与翼
型或桨叶的结构动力学模型耦合求解上存在一定

的问题，为此本文拟从气流再次附着阶段的涡运
动的角度对Ｌ－Ｂ模型进行修正．
１）图１中显示了αｍｉｎ，该值用来表征翼型下
降沿气流附着阶段涡运动过程的结束，亦表明翼
型动态失速过程的结束，由式（２２）给出

αｍｉｎ＝αｍｉｎ０＋Ｔｒｑ （２２）
其中αｍｉｎ０ 表示下降沿气流再次附着阶段的起始
角，Ｔｒ为气流再次附着阶段涡运动时间常数［１０］，
将其转化为状态空间方程形式，如式（２３）所示．

ｘ１５ ＝Ｖ／ｂ，　α＜αｍｉｎ０ （２３）

αｍｉｎ＝αｍｉｎ０＋ｘ１５ｑ，　ｘ１５ ＜Ｔｒ （２４）

式（２３）和式（２４）中，状态空间变量ｘ１５ 表示气流
再次附着阶段涡在翼型表面运动的无量纲时间，
当α＜αｍｉｎ时，气流再次附着阶段翼型上表面涡运
动停止，气流由分离进入完全附着阶段．
２）前述分析表明在翼型下降沿气流附着阶
段，由于翼型表面涡的运动使得垂直力产生“低调
值”，参照翼型上升沿失速后垂直力“超调值”的计
算方法，本文给出由式（２５）和式（２６）表示的气流
再次附着阶段垂直力的低调值

Ｖｘｒ＝
ｓｉｎ３／２ πτｒ２Ｔ（ ）ｒ 　　０＜τｒ＜Ｔｒ
ｃｏｓ２ π

（τｒ－Ｔｒ）
２Ｔ（ ）ｒ

　τｒ＞Ｔ
烅

烄

烆
ｒ

（２５）

ΔＣｖＮｒ＝Ｂ１（ｆ″ｒ－ｆ）Ｖｘｒ （２６）

其中Ｖｘｒ为气流再次附着阶段垂直力形函数，且

τｒ表征翼型下降沿气流附着阶段翼型表面涡运动
的无量纲时间．

３　隐式状态空间Ｎｅｗｍａｒｋ积分法

Ｌ－Ｂ及其低马赫数修正模型可以统一写成
式（２７）所示的一阶微分方程组的形式：

Ｘ
·
＝ＡＸ＋Ｂｕ （２７）

其中Ｘ＝［ｘ１，ｘ２…，ｘ１５］，Ａ和Ｂ分别为状态空间
模型的系数矩阵，ｕ为状态空间模型的输入项．
首先，由平均速度法可以得到如式（２８）所示

的第ｎ＋１步状态变量的表达式

Ｘｎ＋１ ＝Ｘｎ＋Δｔ２
（Ｘ
·

ｎ＋１＋Ｘ
·

ｎ） （２８）

其中Δｔ为积分时间步长；其次，根据式（２８）可得
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第ｎ＋１步如式（２９）所示的状态变量的一阶微分
表达式

Ｘ
·

ｎ＋１ ＝ ２Δｔ
（Ｘｎ＋１－Ｘｎ）－Ｘ

·

ｎ （２９）

最后，联立求解方程（２７）和（２９）可以得到由式
（３０）表示的ｎ＋１步状态变量值

Ｘｎ＋１ ＝ Ｉ－Δｔ２（ ）Ａ
－１

Ｘｎ＋Δｔ２Ｘ
·

ｎ＋Δｔ２Ｂｕｎ＋（ ）１
（３０）

　　上述基于平均速度法的隐式状态空间 Ｎｅｗ－
ｍａｒｋ数值积分方法相比简单明了、无条件稳定且
具有较高的求解精度［１２］，适合于求解本文所建立
的Ｌ－Ｂ及其低马赫数修正翼型状态空间非定常
动态失速气动模型．

４　算例及分析

４．１　中等马赫数Ｌ－Ｂ状态空间模型

图３和图４分别显示的是 ＮＡＣＡ００１２翼型
在ｋ＝０．０７５，Ｍａ＝０．３７９，且α＝１０．３°＋８．１°ｓｉｎ
（ωｔ）时垂直力和变距力矩随迎角变化的规律图，
并与文献［１４］的翼型气动载荷试验值进行了对
比．由图３和图４可以看出翼型在该条件下进入
深度失速状态，垂直力和变距力矩在失速区域迟
滞回线扩大，垂直力在翼型失速后达到最大值，变
距力矩在翼型失速状态下出现最小值，同时从图

３和图４中的翼型气动载荷的计算值与试验值的
对比可以看出本文所采用隐式状态空间数值积分

法对含有多种逻辑判断的Ｌ－Ｂ状态空间模型是
适用的，能够准确地预测翼型的气动载荷．

图３　失速状态ＮＡＣＡ００１２法向力随迎角的变化规律

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＮＡＣＡ００１２ｎｏｒｍａｌ　ｆｏｒｃｅ

ａｇａｉｎｓｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ａｔ　ｓｔａｌｌ　ｓｔａｔｅ

图４　失速状态ＮＡＣＡ００１２变距力矩

随迎角的变化规律

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＮＡＣＡ００１２ｐｉｔｃｈｉｎｇ　ｍｏｍｅｎｔ

ａｇａｉｎｓｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ａｔ　ｓｔａｌｌ　ｓｔａｔｅ

４．２　低马赫数修正Ｌ－Ｂ状态空间模型

图５显示了 ＮＡＣＡ００１２翼型在 Ｍａ＝０．１２
时迎角单调上升阶段垂直力变化规律图，图中分
别显示了本文修正的Ｌ－Ｂ模型、Ｌ－Ｂ模型垂直力
计算和文献［９］中的试验值，显然Ｌ－Ｂ模型在低
马赫数条件下未能准确地预测该阶段垂直力的变

化规律，而本文将翼型上升沿的失速标准及垂直
力的“超调值”在建模过程中加以考虑，使得本文
修正的Ｌ－Ｂ模型在迎角单调上升阶段预测的垂
直力变化规律与文献［９］中的试验值吻合程度
较高．

图５　ＮＡＣＡ００１２上升沿垂直力变化规律
（ｑ＝０．０１４　５）

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｒｍａｌ　ｆｏｒｃｅ　ｄｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ

ｕｐ－ｓｔｒｏｋｅ　ｆｏｒ　ＮＡＣＡ００１２（ｑ＝０．０１４５）

图６显示的是ＮＡＣＡ００１５翼型在Ｍａ＝０．１２
时迎角单调下降过程垂直力变化规律图．从图６

１４１
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中可以看出，Ｌ－Ｂ模型的垂直力计算值在该阶段
与文献［１０］中的试验值存在不小的差距，而本文
修正的Ｌ－Ｂ模型由于对翼型下降沿过程中涡运
动效应产生的垂直力“低调值”进行了有效的建
模，因而能准确地预测翼型下降沿翼型垂直力的
变化规律．

图６　ＮＡＣＡ００１５下降沿垂直力变化规律
（ｑ＝－０．０１１　９）

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｒｍａｌ　ｆｏｒｃｅ　ｄｕｒｉｎｇ
ｔｈｅ　ｄｏｗｎ－ｓｔｒｏｋｅ　ｆｏｒ　ＮＡＣＡ００１５

（ｑ＝－０．０１１　９）

图７显示的是Ｍａ＝０．１２时正弦激励条件下

ＮＡＣＡ００１２翼型垂直力变化规律图，图中分别显
式了本文和Ｓｈｅｎｇ　Ｗ 等修正的Ｌ－Ｂ模型垂直力
计算值及文献［１０］的试验值．对比可以看出本文
的低马赫修正模型能够准确地预测垂直力的变化

规律，具体表现在上升沿延迟的失速点、失速后垂
直力的“超调值”及下降沿的“低调值”都能准确地
得到反映．同时对比Ｓｈｅｎｇ　Ｗ 等［１０］修正的Ｌ－Ｂ
模型的计算结果表明，由于本文在翼型下降沿气
流再次附着阶段将涡运动效应对垂直力的“低调
值”进行了有效修正，使得本文的预测结果明显优
于Ｓｈｅｎｇ　Ｗ 等修正的Ｌ－Ｂ模型给出的该阶段的
预测值．图８和图９给出了ＮＡＣＡ００１５翼型在不
同缩减频ｋ下进行正弦激励的垂直力变化规律，
对比文献［１０］中翼型垂直力试验值，表明本文在
低马赫数条件下对 Ｌ－Ｂ 模型的修正对 ＮＡ－
ＣＡ００１５翼型具有通用性，且能适用多种频率的
翼型振动形式．
图１０～图１２分别显示的是 ＮＡＣＡ００１２翼

型在 Ｍａ＝０．１２，ｋ＝０．１２４，和α＝１５°＋１０°ｓｉｎ
（ωｔ）时垂直力、阻力和变距力矩随迎角变化的规

图７　ＮＡＣＡ００１２垂直力随迎角变化规律（ｋ＝０．０７５）

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＮＡＣＡ００１２ｎｏｒｍａｌ　ｆｏｒｃｅ

ａｇａｉｎｓｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ（ｋ＝０．０７５）

图８　ＮＡＣＡ００１５垂直力随迎角变化规律（ｋ＝０．０７８）

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＮＡＣＡ００１５ｎｏｒｍａｌ　ｆｏｒｃｅ

ａｇａｉｎｓｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ（ｋ＝０．０７８）

图９　ＮＡＣＡ００１５垂直力随迎角变化规律（ｋ＝０．１０２）

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＮＡＣＡ００１５ｎｏｒｍａｌ　ｆｏｒｃｅ

ａｇａｉｎｓｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ（ｋ＝０．１０２）
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图１０　ＮＡＣＡ００１２垂直力随迎角变化规律

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＮＡＣＡ００１２ｎｏｒｍａｌ　ｆｏｒｃｅ

ａｇａｉｎｓｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

图１１　ＮＡＣＡ００１２变距力矩随迎角变化规律

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＮＡＣＡ００１２ｐｉｔｃｈｉｎｇ　ｍｏｍｅｎｔ

ａｇａｉｎｓｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

图１２　ＮＡＣＡ００１２阻力随迎角变化规律

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＮＡＣＡ００１２ｄｒａｇ　ｆｏｒｃｅ

ａｇａｉｎｓｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

律图．从图１０～图１２中可以看出在正弦激励条
件下，本文的Ｌ－Ｂ修正模型预测的气动载荷变化
规律与文献［９］中的翼型气动载荷试验值有较高
的吻合度，从而验证了本文修正Ｌ－Ｂ模型的正确
性，同时亦表明本文所采用的隐式状态空间 Ｎｅ－
ｗｍａｒｋ数值积分法对修正的Ｌ－Ｂ模型也是适用
的．

５　结　论

本文基于状态空间法建立了Ｌ－Ｂ及其低马
赫修正模型，并采用隐式 Ｎｅｗｍａｒｋ状态空间数
值积分法对翼型的气动载荷进行了预测及分析，
得到了以下几点结论：

１）基于状态空间法建立的Ｌ－Ｂ模型能够在
中等马赫数（０．３～０．８）条件下准确地预测翼型在
气流附着、分离及动态失速等情况下翼型气动载
荷的变化规律，与翼型气动载荷试验值的对比验
证了本文建立的Ｌ－Ｂ状态空间模型的正确性，且
所采用的隐式Ｎｅｗｍａｒｋ状态空间数值积分法是
合适的．
２）针对Ｌ－Ｂ模型在低马赫数条件对气动载
荷变化规律预测失效的机理进行了分析，并给出
了相应的修正方法，通过分别与翼型上升沿和下
降沿的垂直力试验数据的对比，表明本文基于状
态空间法建立的Ｌ－Ｂ修正模型是正确的，适用于
低马赫数条件下翼型气动载荷的计算．
３）低马赫数条件下不同翼型在正弦激励下
气动载荷变化规律的准确预测表明本文所建立的

Ｌ－Ｂ修正模型对于直升机常用的翼型具有通用
性，能够用于低马赫条件直升机桨叶的气动载荷
和动态失速特性的预测及研究．
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