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多旋翼飞行器涡环状态数值模拟

王军杰，陈仁良，王志瑾，陆嘉鑫

（南京航空航天大学 直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京２１００１６）

摘　　　要：旋翼类飞行器在进入涡环状态时极易发生安全事故。采用基于非结构网格的滑移网格技术对

多旋翼飞行器的气动特性进行了数值模拟，并进行了试验验证。分别模拟了多旋翼飞行器垂直下降状态和

３０°斜向下下降状态时的流场，得到该状态下多旋翼飞行器的气动特性和滑流区流场规律，并分析了力与功率

的变化规律。研究发现：多旋翼飞行器在垂直下降状态和３０°斜向下状态均会进入涡环状态，在垂直下降速

度为４ｍ／ｓ时，多旋翼飞行器已经处于涡环状态，旋翼的拉力损失会达到１５％，旋翼功率随下降速度的增大先

增大后减小，且不同旋翼拉力大小和功率大小不一致。当３０°斜下降速度为４～６ｍ／ｓ时，多旋翼飞行器处于

涡环状态。该结论可为多旋翼无人机的安全飞行提供参考。
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　第５期 王军杰等：多旋翼飞行器涡环状态数值模拟

　　涡环状态是指在动力系统工作状态下，旋翼

类飞行器作垂直下降或小速度下滑时，旋翼的

诱导速度与相对气流方向相反，此时如果下降

率较大超过了一定数值，沿旋翼周围形成的环

状的漩涡流动状态。直升机的旋翼涡环状态使

直升机周围气流不均匀、不稳定，不仅升力变

化，俯仰和滚转力矩也有改变，使得直升机颠簸

摇晃，极易发生坠机事故［１２］。多旋翼无人机的

升力装置主要是螺旋桨。螺旋桨在下降状态也

会产生诱导速度，因此螺旋桨类的旋翼飞行器

也会在下降过程中进入涡环状态，在下降状态

也会影响操纵，不能稳定飞行甚至导致坠机。

在工程实践中，旋翼类飞行器陷入涡环状态的

事故并不少见。据美国国家运输安全部统计，

仅１９８２～１９９７年的１５年间，由于直升机陷入

涡环状态而引发的严重坠机事故多达３２起，美

国海军陆战队的 Ｖ２２倾转旋翼机的几起坠机

事故也与涡环有关。多旋翼飞行器螺旋桨和直

升机旋翼相比，没有变总距和变周期变距，且螺

旋桨一般是刚性的，因而空气动力学特性与直

升机有一定不同。多旋翼飞行器桨盘平面是由

多个螺旋桨组合而成且螺旋桨之间有一定的间

距，螺旋桨与螺旋桨之间气动干扰复杂，因而多

旋翼飞行器涡环状态研究相对比较困难。研究

多旋翼飞行器垂直下降或者陡下降时的气动特

性，了解流场的变化规律，准确预测多旋翼的涡

环边界具有重要意义。这不仅能为多旋翼飞行

器避开涡环状态提供基础，减少人力物力的损

失，能根据解析判据提出进入后如何改出涡环

状态，也能为多旋翼无人机的稳定控制打下基

础［３］。

国内外研究人员采用多种方法对直升机垂

直下降状态气动特性进行了大量研究，如：伯克

利大学的学者在水洞中开展了旋翼涡环状态流

动显示［４］，英国 Ｇｌａｓｇｏｗ大学开展了涡环状态

ＰＩＶ流场测量试验
［５］，Ｊｏｈｎｓｏｎ

［６］用于涡环中旋

翼的风洞和飞行试验数据，并给出了参数化的

涡环模型，它是动量理论的延伸，南京航空航天

大学的辛宏等［７８］利用直升机旋翼动力学重点实

验室的旋臂机对直升机垂直下降的涡环状态开

展了试验研究，北京航空航天大学的曹栋等［９］

对直升机垂直下降状态下的旋翼三维流场进行

了数值模拟，南京航空航天大学的陆洋等［１０１２］

对直升机涡环状态边界进行了飞行试验研究，

海军航空工程学院的孙文胜等［１３１５］对直升机涡

环边界进行了理论分析，结合试验数据，Ｐｒａｓａｄ

等［１６］提出了一个类似的模型环形涡流模型，可

以实时使用仿真，浙江大学的李成龙等［１７］用理

论计算的方法，得出了多旋翼飞行器的涡环边

界，中国空气动力研究与发展中心低速空气动

力研究所的黄明其等［１８］进行了垂直下降状态气

动特性风洞试验，得到了旋翼气动载荷信息和

流动细节信息，进行了旋翼垂直下降状态的流

动机理分析。这些研究都极大程度地促进了人

们对垂直下降飞行以及涡环状态的认识。但是

国内外学者大部分采用的试验或理论计算的方

法，很少采用ＣＦＤ的方法；大部分针对直升机涡

环状态进行研究，很少有人针对多旋翼飞行器

进行研究。最近ＣＦＤ方法发展迅速，广泛应用

于航空航天的气动计算［１９２０］。

旋翼进入涡环状态是一种不稳定的空气动

力学现象，入流模型不能在滑流理论中进行了

解释［２１］，理论较难对其进行描述；多旋翼飞行器

旋翼与旋翼之间气动干扰复杂，理论计算比较

复杂。本文采用基于非结构网络的滑移网格技

术对多旋翼飞行器流场进行模拟，其中考虑旋

翼之间的相互干扰。对多旋翼飞行器垂直下降

和斜向下时的气动特性进行了初步研究，对涡

环状态的演变过程、力与功率的变化规律进行

了分析。

１　网格划分方法

１１　几何建模

本文主要目的是研究多旋翼飞行器下降时

的气动特性。为了简化研究，暂不研究机身与

旋翼之间的干扰，简化掉机身，对本文涡环研究

结果影响不 大。螺旋桨 采用课 题组常用 的

６６．０４ｃｍ（２６英寸）Ｔｍｏｔｏｒ螺旋桨，实物模型如

图１。四旋翼飞行器模型如图２所示，Ｘ型布

局，主要参数如表１。

图１　Ｔｍｏｔｏｒ螺旋桨实物模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｍｏｔｏｒｐｒｏｐｅｌｌｅｒｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ

９１０１
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图２　四旋翼飞行器模型

Ｆｉｇ．２　Ｆｏｕｒｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｍｏｄｅｌ

表１　多旋翼飞行器的主要参数值

犜犪犫犾犲１　犕犪犻狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犿狌犾狋犻狉狅狋狅狉犪犻狉犮狉犪犳狋

参数 数值

螺旋桨直径／ｃｍ ６６．０４

螺旋桨间距／ｃｍ ８２．５

转速／（ｒ／ｍｉｎ） ２８４０

１２　网格划分

由于本文研究的是多旋翼飞行器，有多个旋

转对象，本文采用多重参考系模型（ＭＲＦ）
［２２］。如

图３所示，包扩旋翼在内深色区域是旋转域，外侧

是静止域。场控制方程可以在各个子计算域中独

立求解，之后通过交界面互换流场求解的信息。

图３　单个旋翼两个区域

Ｆｉｇ．３　Ｔｗｏｒｅｇｉｏｎｓｏｆａｓｉｎｇｌｅｒｏｔｏｒ

将流体域分为一个静止区和多个运动区，静

止区包围多个运动区。一个运动区为包含一个旋

翼的一个圆柱形区域，其交互界面为圆柱形结构

的外表面，圆柱形能完全包住旋翼，运动区网格加

密，使得该处的网格有较好的质量。采用非结构

网格对多旋翼飞行器进行网格划分，采用棱柱网

格构成边界层。螺旋桨的边界层层数为５，边界

层网格延壁面增长率为１．１，壁面狔
＋ ＝１。整个

流场区域分为４个运动区域和１个静止区域，最

终得到的四旋翼飞行器网格如图４，网格总数８７５

万，满足计算要求。

图４　网格图

Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｄｉａｇｒａｍ

２　数值方法

２１　求解方法

本文研究低雷诺数下低速的多旋翼飞行器的

气动性能，采用准定常、不可压、有黏雷诺时均

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方程
［２３］模拟整个旋翼流场。

雷诺时均ＮＳ方程，表达形式见式（１）。

（ ）ρ

狋
＋ｄｉｖρ犞（ ） ＝ｄｉｖΓｇｒａｄ（ ） ＋犛 （１）

其中Φ 是广义通量，ρ为空气密度，犞 为速度矢

量，ΓΦ 为广义扩散系数，犛 为源项。

为了准确模拟无人机旋翼的流场和尾迹，本

文使用了ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）犽ω 湍流

模型。ＳＳＴ犽ω模型综合了犽ω模型在近壁区计

算的优点和犽ε模型在远场计算的优点，同时增

加了横向耗散导数项，在湍流黏度定义中考虑了

０２０１
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湍流剪切应力的输运过程，适用更广。

考虑到计算量，本文采用有限体积法对方程

进行离散。迭代方法采用工程上广泛使用的交错

网格的ｓｉｍｐｌｅ算法，也就是求解压力耦合方程的

半隐式解法。

２２　试验验证

为了验证本文所采用的数值模拟方法的合理

性，本课题组设计了一套旋翼静拉力和扭矩测量

试验系统。试验台由动力系统、测量系统、底座、

辅助系统４部分构成。试验螺旋桨直径为６６ｃｍ

的Ｔｍｏｔｏｒ螺旋桨，与本文ＣＦＤ计算采用的螺旋

桨模型一致；本次试验选择了一款ＫＶ（额定转速

与额定电压的比值）值为１００，额定电压为４４．４Ｖ

的电动机。试验台立柱高度为６０ｃｍ，直径为８

ｃｍ。试验原理是用地面试验来模拟孤立旋翼的

悬停状态，采用物理方法来测量力、电压、电流，如

图５所示。将旋翼安装在地面稳定的底座上，用

电机驱动旋翼旋转，通过电调来控制通过电机的

电流，从而控制转速，用手持光电测速仪测试验电

机的转速，再根据压力传感器读取压力值计算得

到旋翼产生的拉力大小，同时记录电压表、电流表

数值并计算得到功率的大小，试验系统如图６所

示。此试验台装置简单，桨盘竖直放置相对于水

平放置，剔除了大部分地面效应产生的升力，使得

结果更加接近于真实情况，这是由于螺旋桨产生

的尾流呈收缩状，且旋翼离地面有一定的高度。

试验台立柱沿桨盘平面的投影面积占桨盘平面的

７．８％，会阻挡少部分气流，产生地面效应。由于

投影面积占比不大，拉力的增大也不大，试验误差

在可接受的范围内。

图５　试验原理图

Ｆｉｇ．５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｃｈｅｍａｔｉｃ

试验分别测量了旋翼转速从１６７０～４０００

ｒ／ｍｉｎ的拉力、电压与电流，最后得到不同转速下

旋翼产生的拉力及消耗功率试验值。通过本文采

用的ＣＦＤ方法，计算得出了孤立旋翼在不同转速

图６　拉力测量试验台

Ｆｉｇ．６　Ｐｕｌｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｔｅｓｔｂｅｎｃｈ

下悬停状态的拉力与功率。与试验值进行了对

比，如图７、图８所示，结果走向是一致的。计算

拉力值和功率值比试验值稍小，当转速提高的时

候，误差逐渐增大，但在转速低于３５００ｒ／ｍｉｎ时，

误差均在５％以内。总体来说，本文建立的ＣＦＤ

方法适用于多旋翼飞行器的流场的模拟。

图７　孤立螺旋桨拉力试验值与计算值对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｕｅｓｏｆｉｓｏｌａｔｅｄ

ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｐｕｌｌａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｅｄｖａｌｕｅｓ

图８　孤立螺旋桨功率试验值与计算值对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｅｄ

ｖａｌｕｅｓｏｆｉｓｏｌａｔｅｄｐｒｏｐｅｌｌｅｒｐｏｗｅｒ

１２０１
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３　多旋翼飞行器垂直下降涡环状态

研究

　　本节对四旋翼飞行器的垂直下降时的气动特

性进行了研究，其中四旋翼飞行器的旋翼间距为

２．５犚。本文分别模拟了四旋翼飞行器在旋翼转

速为２８４０ｒ／ｍｉｎ时以不同的下降速度下降时的

旋翼流场。在转速为２８４０ｒ／ｍｉｎ时，四旋翼飞行

器悬停时拉力为１１５．８８Ｎ。根据旋翼动量理论，

可得旋翼拉力犜

犜＝２ρπ犚
２（犞０＋狏ｈ）狏ｈ （２）

式中犞０ 为自由来流速度，ρ为空气密度，犚 为桨

盘平面半径，狏ｈ 为四旋翼飞行器的诱导速度（在

速度云图中表现为犢ｖｅｌｏｃｉｔｙ）。悬停状态犞０ ＝

０ｍ／ｓ。本文计算得到狏ｈ约为５．７２ｍ／ｓ。

图９　不同下降速度时的旋翼流场流线图

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｃｅｎｔｓｐｅｅｄｓ

图９为四旋翼飞行器以不同下降速度犞ｃ（包

括１、３、５、７、９、１１、１３ｍ／ｓ）垂直下降时的流线图，

其中红色线为桨盘平面。

由图９的犞ｃ＝１ｍ／ｓ和犞ｃ＝３ｍ／ｓ时，可以看

出由于下降率较小，旋翼旋转产生的下洗流的影

响大于向上的气流，直到桨盘下方较远处下洗流

速度有所减弱后，两股相对气流对冲才卷起较大

的涡，此时环状涡的特点是离桨盘平面下方较远、

离桨尖处也较远，环状涡体积较大，环状涡中心在

桨盘平面的外侧下方，对多旋翼飞行器的气动性

能影响较小。图１０给出了犞ｃ＝１ｍ／ｓ时的速度

云图和速度矢量图，明显可以看出旋翼的下洗速

度占主导地位，仅仅在离桨盘周围很远处才有向

上的速度分布。向上的速度分布在４个旋翼的外

侧，相邻旋翼之间的空间的气流较少部分向上，这

与孤立旋翼的流场有很大区别，这是由于相邻旋

翼之间下洗流相互诱导与桨尖涡相互干扰导致

的。相邻旋翼均会产生桨尖涡，它们之间会相互

碰撞，分别阻止对应的涡流向上耗散，因而旋翼之

间空间只有少部分气流向上。由图９（ｆ）可看到

涡环是绕四旋翼飞行器的外部一圈（每个旋翼只

２２０１
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有部分在涡环中），而不是４个单旋翼涡环的叠

加。根据图１０速度云图，可看到小速度下降时旋

翼上方和旋翼的下方的速度鞍点（速度为０ｍ／ｓ

的点），证明了小速度下降时，旋翼上方由于流场

不连续所导致的非定常特性，随着下降速度的增

大，非定常特性会更加明显。

图１０　速度矢量图和速度云图（犞ｃ＝１ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１０　Ｓｐｅｅｄｖｅｃｔｏｒａｎｄｓｐｅｅｄｃｌｏｕｄ（犞ｃ＝１ｍ／ｓ）

一般认为当犞ｃ＝０．７犞ｈ
［９］时，旋翼进入涡环

状态。根据涡环的演变规律，可以认定图９中

犞ｃ＝５ｍ／ｓ时已处于涡环状态。图１１为下降速

度为５ｍ／ｓ时桨盘垂直截面垂直方向速度云图。

图１１　速度矢量图和速度云图（犞ｃ＝５ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１１　Ｓｐｅｅｄｖｅｃｔｏｒａｎｄｓｐｅｅｄｃｌｏｕｄ（犞ｃ＝５ｍ／ｓ）

由于四旋翼飞行器下降速度的增大，向上的

自由流使桨尖涡螺旋线堆积在桨盘平面下方，桨

尖涡开始呈辐射状从多旋翼桨盘向四周发展，形

成了靠近桨盘外围的环状情形。当下降率继续增

加时，桨尖涡环有所缩小并逐步靠近桨盘，形成成

熟的涡环状态。由于旋翼的不断旋转，涡环强度

不断累积，出现不对称的情况，且四旋翼飞行器有

４个旋翼，旋翼与旋翼之间会相互干扰，会导致整

个流场的非定常特性十分明显。犞ｃ＝７ｍ／ｓ时，

旋翼向上的自由流速度占主导地位。

可以看出犞ｃ＝９ｍ／ｓ时即将离开涡环状态，

形成的涡环穿过桨盘平面，上移至桨盘的上方，旋

翼进入紊流状态，在这种状态下，气流仍然会有高

水平的扰动，因为桨盘处的的速度向上，穿过旋翼

的环流少了很多。旋翼仍然承受着由于湍流造成

的颠簸，但没有涡环状态明显。图１２为下降速度

为９ｍ／ｓ时，多旋翼飞行器的速度矢量图和速度

云图。

图１２　速度矢量图和速度云图（犞ｃ＝９ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１２　Ｓｐｅｅｄｖｅｃｔｏｒａｎｄｓｐｅｅｄｃｌｏｕｄ（犞ｃ＝９ｍ／ｓ）

稳定的风车状态（一般犞ｃ≥ １．８狏ｈ ），当

犞ｃ＝１１ｍ／ｓ时，此时气流从桨盘下方向上穿过桨

盘平面，流场变得趋于稳定。由于来流速度较大，

完全抵消了旋翼的下洗速度，流场相对于气流的

方向已完全向上。图１３为下降速度为犞ｃ＝１３

ｍ／ｓ时，多旋翼飞行器的速度矢量图和速度云图。

从图１４中可以看出，多旋翼飞行器在涡环状

态存在拉力（犉）损失，并且在完全涡环状态时出

现了最大拉力损失，即－０．７≥犞ｃ／狏ｈ≥－１．０５（在

本文中为下降速度为４～６ｍ／ｓ时），此时拉力损

失１５％，此时对应的流线图对应的图９（ｃ），可看

到旋翼四周完全被涡环所围绕。当进入紊流状态

及风车状态时，此时对应的流线图对应的图９（ｄ）、

图９（ｅ）、图９（ｆ）、图９（ｇ），可看到向上的气流穿过

桨盘平面，向上的气流占据主导地位，旋翼从向上

的相对气流中获得能量，因此拉力会随下降速度

线性变大。当下降速度为５ｍ／ｓ时，各个旋翼拉

３２０１
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力大小差距较大，达到了单个旋翼拉力的５％，说

明旋翼周围流场不均匀稳定，会引起飞行器的颠

簸或坠毁，跟前文的非定常现象相对应。根据涡

环的演变规律，为了飞行安全，应将诱导速度为

５．７２ｍ／ｓ的多旋翼飞行器最大下降速度限制在４

ｍ／ｓ内。

图１３　速度矢量图和速度云图（犞ｃ＝１３ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１３　Ｓｐｅｅｄｖｅｃｔｏｒａｎｄｓｐｅｅｄｃｌｏｕｄ（犞ｃ＝１３ｍ／ｓ）

图１４　各个旋翼拉力与下降速度之间的关系

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｔｅｎｓｉｏｎｏｆｅａｃｈｒｏｔｏｒ

ａｎｄｔｈｅｓｐｅｅｄｏｆｄｅｓｃｅｎｔ

图１５为各个旋翼功率（犘）与下降速度之间

的关系，由图１５可以看出，螺旋桨在涡环状态和

紊流状态消耗的功率都大于悬停时的功率，直到

进入风车状态螺旋桨的功率才小于悬停时的功

率，这是由于在风车状态，相对气流自下而上穿过

旋翼，给旋翼提供能量，旋翼周围有稳定的滑流，

类似于直升机的自转下滑。所以消耗的功率减小。

在下降速度为７ｍ／ｓ时，功率达到最大状态，且各

个旋翼的功率大小不一样，说明气动环境较复杂。

图１５　各个旋翼功率与下降速度之间的关系

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｒｏｔｏｒｐｏｗｅｒ

ａｎｄｄｅｓｃｅｎｔｓｐｅｅｄ

４　多旋翼飞行器斜下降涡环状态

研究

　　本节对四旋翼飞行器的３０°斜下降时的气动

特性进行了研究。本节分别用本文采用的方法模

拟了四旋翼飞行器在旋翼转速为２８４０ｒ／ｍｉｎ时

以斜向下３０°、不同的下降速度下降时的旋翼流

场。图１６为四旋翼飞行器以不同下降速度犞ｃ

（包括１、２、３、４、５、７、９、１１、１３ｍ／ｓ）垂直下降时的

流线图，其中黑色线为桨盘平面。

对应于图的犞ｃ＝１ｍ／ｓ和犞ｃ＝２ｍ／ｓ的情

况，同垂直下降时一样，可以看出由于下降率较

小，旋翼自身的下洗流的影响大于向上的气流，直

到桨盘斜下方较远处下洗流速度有所减弱后，两

股相对气流对冲才卷起较大的涡，此时环状涡的

特点是离桨盘平面下方远、离桨尖处也较远，环状

涡体积较大，涡核在桨盘平面的外侧下方，对旋翼

的性能影响不是很大，但是和垂直下降时比较，前

排旋翼（犡 布局，来流方向前面的旋翼，１、２号旋

翼）产生的环状气流大于后行旋翼（犡 布局，来流

方向后面的旋翼，３、４号旋翼）。图１７给出了

犞ｃ＝１ｍ／ｓ时的多旋翼飞行器速度云图和速度矢

量图，明显可以看出旋翼的下洗速度占主导地位，

仅仅在离桨盘周围很远处才有向上的速度分布。

向上的速度分布在４个旋翼的外侧，相邻旋翼之

间的空间的气流大部分是向下的，这与孤立螺旋

桨的流场有很大区别，这是由于相邻旋翼之间桨

尖涡干扰的影响。当速度达到３ｍ／ｓ时，后排桨

叶的环形气流变小，依附在后排旋翼的周围。前

排旋翼产生的环流，慢慢有包裹后排旋翼的趋势。

此时，四旋翼飞行器的４个环状气流开始产生相

４２０１
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图１６　不同斜下降速度时的旋翼流场流线图

Ｆｉｇ．１６　Ｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｂｌｉｑｕｅｄｅｓｃｅｎｄｉｎｇｓｐｅｅｄｓ

图１７　多旋翼飞行器速度云图和速度矢量图

（犞ｃ＝１ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１７　Ｍｕｌｔｉｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｓｐｅｅｄｃｌｏｕｄａｎｄｓｐｅｅｄ

ｖｅｃｔｏｒ（犞ｃ＝１ｍ／ｓ）

互干扰，使得四旋翼飞行器气动环境更加复杂。

随着速度增大，旋翼进入涡环状态。由图１６

可以认定图中犞ｃ＝４ｍ／ｓ时已进入涡环状态。后

排旋翼的环状气流变小，前排旋翼的环状气流不

仅把前行旋翼包裹住，有部分气流流向后行旋翼，

形成一个大环将整个桨盘平面包裹住。图１８为

下降速度为４ｍ／ｓ时桨盘垂直截面垂直方向速度

云图和速度矢量图。

由于下降速度增大，向上的自由流使桨尖涡

螺旋线堆积在桨盘下方，桨尖涡开始呈辐射状从

多旋翼桨盘向四周发展，形成了靠近桨盘外围的

环状情形。当下降率继续增加时，桨尖涡环有所

缩小并逐步靠近桨盘，形成成熟的涡环状态。由

于旋翼的不断旋转，涡环强度不断累积，出现左右

不对称的情况，整个流场的非定常特性十分明显。

图１９为下降速度为７ｍ／ｓ时桨盘垂直截面垂直

方向速度云图和速度矢量图。

图２０可以看出犞ｃ＝９ｍ／ｓ时即将离开涡环

状态，形成的涡环上移至桨盘的斜上方，旋翼进入

紊流状态，在这种状态下，气流仍然会有高水平的

扰动，因为桨盘处的速度斜向上，穿过旋翼的环流

少了很多。旋翼承受着由于湍流造成的颠簸，但
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图１８　多旋翼飞行器速度云图和速度矢量图

（犞ｃ＝４ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１８　Ｍｕｌｔｉｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｓｐｅｅｄｃｌｏｕｄａｎｄｓｐｅｅｄ

ｖｅｃｔｏｒ（犞ｃ＝４ｍ／ｓ）

图１９　多旋翼飞行器速度云图和速度矢量图

（犞ｃ＝７ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１９　Ｍｕｌｔｉｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｓｐｅｅｄｃｌｏｕｄａｎｄｓｐｅｅｄ

ｖｅｃｔｏｒ（犞ｃ＝７ｍ／ｓ）

没有涡环状态明显。图２０为犞ｃ＝９ｍ／ｓ时多旋

翼飞行器速度云图和速度矢量图。

稳定的风车状态（一般犞ｃ≥ １．８狏ｈ ），当

犞ｃ＝１１ｍ／ｓ时，如图２１所示，此时气流从桨盘下

方向上穿过桨盘平面，流场变得趋于稳定。由于

来流速度较大，完全抵消了旋翼的下洗速度，流场

相对于气流的方向已完全向上。

从图２２中可以看出，当下降速度增大时，多

旋翼飞行器前排旋翼拉力大于后排旋翼，这是由

于前排旋翼在前，影响了后排旋翼的气流流入量，

由图１７（ａ）可看到前后排旋翼气流流入桨盘平面

方向不一致。当斜向下速度从１ｍ／ｓ到３ｍ／ｓ时，

图２０　多旋翼飞行器速度云图和速度矢量图

（犞ｃ＝９ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．２０　Ｍｕｌｔｉｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｓｐｅｅｄｃｌｏｕｄａｎｄｓｐｅｅｄ

ｖｅｃｔｏｒ（犞ｃ＝９ｍ／ｓ）

图２１　多旋翼飞行器速度云图和速度矢量图

（犞ｃ＝１１ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．２１　Ｍｕｌｔｉｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｓｐｅｅｄｃｌｏｕｄａｎｄｓｐｅｅｄ

ｖｅｃｔｏｒ（犞ｃ＝１１ｍ／ｓ）

对应图１６（ａ）、图１６（ｂ）、图１６（ｃ），后排旋翼拉力

不断减小，前排旋翼拉力基本不变，这主要是由于

前排旋翼影响了后排旋翼的气流流入量。当速度

从４ｍ／ｓ到６ｍ／ｓ时，所有的旋翼拉力都有下降，

然后拉力增大，此时旋翼是处于涡环状态，跟图

１７（ｅ）、图１７（ｆ）中的流线图是吻合的。在此状态

下，多旋翼飞行器不仅存在拉力损失，而且４个旋

翼的拉力大小差距也较大，即多旋翼飞行器处于

不稳定状态。随着速度增大，多旋翼飞行器进入

紊流状态及风车状态时，斜向上的气流占据主导

地位，螺旋桨从向上的相对气流中获得能量，因此

拉力会随下降速度线性变大，且前排旋翼、后排旋

６２０１
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翼的拉力大小差距不大，说明飞行器逐渐处于稳

定状态，此时对应图１６（ｇ）、图１６（ｈ）、图１６（ｉ）。

图２２　斜下降时旋翼拉力与下降速度之间的关系

Ｆｉｇ．２２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｏｔｏｒｐｕｌｌａｎｄｄｅｓｃｅｎｔ

ｓｐｅｅｄｗｈｅｎｔｉｌｔｉｎｇｄｏｗｎ

图２３为多旋翼飞行器各个旋翼功率与下降

速度之间的关系，可以看出，旋翼在涡环状态和紊

流状态消耗的功率都大于悬停时的功率，直到进

入风车状态螺旋桨的功率才小于悬停时的功率，

这是由于在风车状态，相对气流自下而上穿过旋

翼，给旋翼提供能量，旋翼周围有稳定的滑流，类

似于直升机的自转下滑。当斜下降速度为１ｍ／ｓ

到７ｍ／ｓ时，前排旋翼功率大于后排旋翼；当速度

从８ｍ／ｓ到１３ｍ／ｓ时，后排旋翼的功率大于前排

旋翼。前排旋翼功率在１ｍ／ｓ到４ｍ／ｓ时功率不

断增大，４ｍ／ｓ后不断减小，后排旋翼的功率在下

降速度为９ｍ／ｓ到１１ｍ／ｓ时，功率达到最大状态。

在下降速度为４ｍ／ｓ到９ｍ／ｓ时，各个旋翼的功率

图２３　斜下降时旋翼功率与下降速度之间的关系

Ｆｉｇ．２３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｏｔｏｒｐｏｗｅｒａｎｄｄｅｓｃｅｎｔ

ｓｐｅｅｄｗｈｅｎｒａｍｐｉｎｇｄｏｗｎ

大小不一样，说明气动环境复杂，非定常特性

明显。

根据涡环的演变规律，为了飞行安全，应将诱

导速度为５．７２ｍ／ｓ的多旋翼飞行器最大３０°斜下

降速度限制在４ｍ／ｓ内。

５　结　论

本文采用基于非结构网络的旋转网格技术对

多旋翼飞行器流场进行模拟，其中考虑旋翼之间

的相互干扰。对多旋翼飞行器垂直下降和斜向下

时的气动特性进行了初步研究，对涡环状态的演

变过程、力与功率的变化规律进行了分析，得出了

以下结论：

１）多旋翼飞行器垂直下降速度为４ｍ／ｓ时，

与直升机一样都会进入涡环状态，并得到了涡环

的演变过程。在该状态，旋翼产生的拉力减小且

各个旋翼拉力大小不同，消耗的功率增大，震荡加

剧，不利于在飞行中的操控。为了飞行安全，应将

最大垂直下降速度限制在安全速度内；

２）多旋翼飞行器３０°斜下降时，速度约为４

ｍ／ｓ会进入涡环状态，并得到了涡环的演变过程。

此时不同旋翼拉力减小且大小不同，功率变大，进

入不稳定状态。为了飞行安全，应将最大斜下降

速度限制在安全速度内；

下一步可能要研究多旋翼飞行器在不同斜向

下角度下的气动特性，得出多旋翼飞行器的涡环

包线，从而得出多旋翼飞行器的安全飞行包线。
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