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倾转四旋翼飞行器垂直飞行状态气动特性
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摘　　　要：综合采用基于滑移网格技术的计算流体力学（ＣＦＤ）方法与悬停状态气动干扰试验方法，对倾转

四旋翼（ＱＴＲ）飞行器垂直飞行状态的流场进行模拟与试验，研究飞行器垂直飞行状态气动特性以及部分参

数对气动特性的影响。结果表明：倾转四旋翼飞行器在垂直飞行状态，前后旋翼之间干扰不明显，但旋翼与机

翼的干扰明显；旋翼旋向对旋翼与机翼的干扰不同，右旋时，机翼气动力占旋翼拉力的１５％，左旋时占旋翼拉

力的９％；飞行器在垂直运动过程中，会引起在前飞方向的分力和低／抬头力矩变化；飞行器在垂直下降过程

中，旋翼会进入涡环状态，机翼的存在有效降低了涡环状态的破坏作用，涡环降低气流对机翼翼尖冲击作用。

该结果有助于飞行器的设计与安全飞行。
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　　倾转旋翼飞行器结合直升机和固定翼飞行器

的优势，具备垂直起降能力、运载大、续航能力强

以及高巡航速度等优势，具有较强的应用前景，已

成为一个国际性的研究热点。倾转四旋翼飞行器

在倾转二旋翼飞行器的基础上增加一对机翼和一

对倾转旋翼，因而倾转四旋翼（ＱＴＲ）飞行器在载

重和速度上具备一定优势，但同时飞行器结构更

为复杂，关键技术和技术难点多。直升机和固定

翼飞机已有的分析和设计方法已不能完全适用，

同时我国对倾转四旋翼飞行器的前期研究和技术

储备也相对有限，因而研究倾转四旋翼飞行器具

有较大的意义。

与传统直升机和固定翼飞机相比，倾转四旋

翼飞行器的机体部件众多，倾转四旋翼飞行器四

个旋翼、两对机翼和机身之间会发生气动干扰，因

而研究倾转四旋翼飞行器的气动特性较复杂。研

究倾转四旋翼飞行器的气动特性有理论研究方

法、试验研究方法和数值模拟方法。理论研究方

法难以分析旋翼／机翼／机身之间的气动干扰，并

且精度不高，适用于研究的初始阶段。试验研究

方法，得出来的结果可信度高，但是对试验要求

高，需要耗费大量的人力财力，且存在试验模型、

试验器材、试验环境对试验结果的影响。随着计

算机技术的发展，数值模拟方法逐渐成为一个比

较热门的方法，成本低，且可以模拟比较复杂的

流场。

国内外学者分别从试验、理论计算和数值模

拟计算３个方面，对倾转旋翼飞行器的气动特性

进行了研究，得出不少有价值的结论。近４０年

来，大量研究人员对倾转双旋翼飞行器进行了试

验研究［１７］，对倾转旋翼机悬停状态气动干扰特性

和载荷强度进行了试验研究。２０００ 年以来，

Ｗｏｏｄ、Ｓｃｈｍｉｔｚ、Ｃｈｅｎ等对倾转四旋翼飞行器悬

停状态和小速度前飞状态进行试验研究［８１０］。国

内外学者分别采用ＣＦＤ方法研究旋翼与机翼之

间的气动干扰以及其他气动特性［１１１６］。李春华和

张铮等对干扰区的理论计算方法进行了研

究［１７１８］。但是这些研究大多数是针对倾转双旋翼

飞行器，而较少有针对倾转四旋翼飞行器气动特

性的研究。大多文献主要研究倾转旋翼机悬停、

前飞或倾转过渡状态下的气动特性，对倾转旋翼

机上升和下降过程中的气动特性研究很少。而上

升／下降过程中，旋翼与机翼之间的干扰特性变

化、旋翼是否会进入涡环状态，对飞行器的安全飞

行与飞行器的设计具有较大影响。因而研究倾转

四旋翼垂直飞行状态下的气动特性具有较强的理

论意义与实践意义。

本文综合采用试验研究方法和数值模拟方

法，不仅所得到的结果可置信度高和效率高，而且

可以通过ＣＦＤ方法得到一些试验无法得到的流

场细节。采用基于滑移网格技术生成围绕旋翼、

机翼和机身的组合网格系统，建立一套适合于倾

转四旋翼飞行器的数值模拟方法。通过ＣＦＤ计

算值与试验值对比，验证了该数值模拟方法的有

效性。用该数值模拟方法和试验方法模拟倾转四

旋翼飞行器直升机模式下悬停、不同速度垂直下

降、不同速度垂直上升状态下的流场，分析了旋翼

与机翼、旋翼与旋翼等之间的干扰、流场变化等气

动特性，为倾转四旋翼飞行器的设计和安全飞行

提供依据。

１　倾转四旋翼飞行器结构构成

倾转四旋翼飞行器属于新构型旋翼类飞行

器，４个可以倾转的旋翼短舱安装在两副固定机

翼的翼尖。当每副旋翼的旋翼轴与机翼垂直时，

为直升机飞行模式，当每副旋翼的旋翼轴转过

９０°后，为固定翼飞机飞行模式，倾转过渡飞行模

式介于直升机和固定翼飞机飞行模式之间。本文

研究的倾转四旋翼飞行器设计图如图１，主要参

数如表１。

图１　倾转四旋翼飞行器几何图

Ｆｉｇ．１　ＤｅｓｉｇｎｄｒａｗｉｎｇｏｆＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔ

０５２
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表１　倾转四旋翼飞行器主要参数

犜犪犫犾犲１　犕犪犻狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲犙犜犚犪犻狉犮狉犪犳狋

参数 数值

设计总质量／ｋｇ ７０

半径／ｍ ０．５８

特征弦长／ｍ ０．０５７

桨叶片数 ３

旋翼实度 ０．０７６

短舱倾转角／（°） ０～９０

旋翼转速／（ｒ／ｍｉｎ） ２４００

前、后机翼展长／ｍ １．６，２．２

前、后机翼弦长／ｍ ０．３，０．３

前、后机翼安装角／（°） ６．５，３

电动机动数量 ４

单个电动机功率／ｋＷ ４．８

机身特征长度／ｍ ２．４

机身特征面积／ｍ２ ０．１２

　　本文的研究内容为倾转四旋翼飞行器的垂直

飞行模式下的气动特性，为研究方便，现简化掉起

落架和桨毂等对该状态下气动特性影响不大的部

件，简化图见图２，其中前右旋翼为１＃前旋翼，逆

时针编号分别为２＃前旋翼、３＃前旋翼和４＃前

旋翼，机体坐标系如图２所示。

图２　倾转四旋翼飞行器简化图

Ｆｉｇ．２　ＳｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔ

２　研究方法

２１　犆犉犇方法

２．１．１　非结构滑移网格方法

倾转四旋翼飞行器的４个旋翼做旋转运动，

机身、机翼及远场处于静止状态。本文采用非结

构滑移网格技术，将整个流场域划分为４个包含

旋翼的动域和包含机翼和机身的静域，通过交界

面互换流场求解的信息。整体网格分布如图３，

飞行器表面网格分布如图４。为降低计算工作

量，对整机附近网格进行加密，远场网格稀化。旋

翼、机身壁面采用棱柱网格构成桨叶和机身壁面

边界层，旋翼、机身边界层层数均为１０，网格沿壁

面法向增长率为１．１５，狔
＋ ＝１。如图５、图６所

示。最终得到的四旋翼飞行器网格总数为１４９３

万，满足计算要求。

图３　整体网格分布

Ｆｉｇ．３　Ｏｖｅｒａｌｌｇｒｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图４　飞行器表面网格分布

Ｆｉｇ．４　Ａｉｒｃｒａｆｔｓｕｒｆａｃｅｇｒｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图５　动域网格图

Ｆｉｇ．５　Ｄｙｎａｍｉｃｄｏｍａｉｎｇｒｉｄ

１５２
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图６　机身周围网格图

Ｆｉｇ．６　Ｇｒｉｄａｒｏｕｎｄｔｈｅｆｕｓｅｌａｇｅ

２．１．２　数值模拟方法

主控方程选择雷诺平均ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）

方程，流场中控制方程的积分形式为



狋∫Ω
犠ｄΩ＋∫Ω（犉ｃ－犉ｖ）ｄ狊＝∫Ω

犙ｄΩ （１）

其中犠 为流场守恒变量，犉ｃ为对流通量，犉ｖ为黏

性通量，犙为源项，狋为时间，Ω为控制体的体积，

ｄΩ为控制体表面，ｄ狊为控制体的微元面积。

守恒变量犠 为

犠 ＝ ［ρ ρ狌 ρ狑 ρ犈］
Ｔ （２）

其中ρ表示密度，犈为单位质量的总能量。

速度犞为

犞＝ ［狌 狏 狑］Ｔ （３）

　　对流通量犉ｃ为

犉ｃ＝

ρ犞

ρ狌犞＋狀狓狆

ρ狌犞＋狀狔狆

ρ狑犞＋狀狕狆

ρ

熿

燀

燄

燅犎犞

（４）

其中狆为流体静压，单位质量总焓犎＝犈＋
狆

ρ
、面

上法向速度犞＝犞·狀＝狀狓狌＋狀狔狏＋狀狕狑 和微元单

位法向量狀＝［狀狓 狀狔 狀狕］
Ｔ。

黏性通量犉ｖ为

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

（５）

其中

Θ狓 ＝狀狓τ狓狓 ＋狀狔τ狓狔 ＋狀狕τ狓狕＋犽
犜

狓

Θ狔 ＝狀狓τ狔狓 ＋狀狔τ狔狔 ＋狀狕τ狔狕＋犽
犜

狔

Θ狕 ＝狀狓τ狕狓 ＋狀狔τ狕狔 ＋狀狕τ狕狕＋犽
犜

狕

τ犻犼 ＝μ
μ犻

狓犼
＋
μ犼
狓（ ）

犻
＋λ（!·犞）δ犻犼

λ＋
２

３μ
＝０

（６）

其中τ犻犼为黏性应力张量分量，μ为分子黏度，犽为

传热系数。

考虑到计算量，本文采用有限体积法进行空间

离散。空间离散方法采用迎风格式（ＦＤＳ）中的Ｒｏｅ

格式；时间离散采用双时间隐式ＬＵＳＧＳ（ｌｏｗｅｒ

ｕｐｐｅｒｓｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ）方法进行时间推

进。湍流模型为犽ω ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓ

ｐｏｒｔ）湍流模型，由 Ｍｅｎｔｅｒ
［１９］结合犽ω 模型在近

壁区计算的优点和高雷诺数犽ε模型在远场计算

的优点，能准确模拟飞行器旋翼的流场和尾迹。

２２　试验方法

２．２．１　试验装置

课题组设计了一套模拟倾转四旋翼悬停状态

气动干扰的测量试验系统，不仅可以验证本文建

立的数值模拟方法的准确性，还可以研究悬停状

态下气动参数对飞行器的气动干扰特性影响。旋

翼试验台为自制试验台，可以在０．４犇～１．２犇（犇

为旋翼直径）高度变化，如图７所示。试验台之上

安装了六分量机械应变天平用于测量旋翼气动

力和扭矩，旋翼系统和机翼模型分别安装在六分

量机械应变天平上。所用六分量机械应变天平

最大量程分别７０ｋｇ级和２００ｋｇ级，各分量测量

精度高于５‰。六分量机械应变天平数据采集

系统由一台动态数据采集系统和显示器组成，如

图８。给出了数据采集系统及其相应软件界面。

试验中由一台３０ｋＷ 的可调恒流恒压开关电源

提供电力，地面站用来控制旋翼总距，螺距尺用来

测量旋翼总距，带转速显示的遥控器用来改变

转速。

图７　自制试验台

Ｆｉｇ．７　Ｓｅｌｆｍａｄｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｔａｎｄ

２．２．２　试验原理

在悬停状态下，１＃前旋翼与２＃前旋翼、３＃

后旋翼与４＃后旋翼沿机身中线对称，因而前后

旋翼之间的干扰只需研究１＃前旋翼与４＃后旋

２５２
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图８　数据采集系统

Ｆｉｇ．８　Ｄａｔａａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

翼的干扰关系。如图９（ａ），由试验状态中的２个

旋翼，模拟倾转四旋翼飞行器的１＃前旋翼和４＃

后旋翼，通过改变前后距离犺１，前后旋翼高度差

犺２，来研究前后旋翼之间的干扰。倾转四旋翼飞

行器的设计采用的４个旋翼与机翼的距离是一致

的，因而只需要研究一个旋翼与机翼的干扰关系。

如图９（ｂ），由试验中的２个旋翼模拟倾转四旋翼

飞行器的１＃前旋翼和２＃前旋翼，１＃前旋翼主

要目的是平衡机翼，进而来保护天平。通过改变

旋翼到机翼的距离犺３ 和旋翼到机翼的高度犺４，

来研究旋翼和机翼之间的干扰。

图９　试验模拟原理图

Ｆｉｇ．９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍ

２．２．３　试验对象

试验模型有两副旋翼和一个机翼。旋翼系统

主要由桨叶、桨毂、短舱和电动机组成。旋翼直径

为１．１６ｍ，桨叶片数犓＝３，翼型采用ＮＡＣＡ（Ｎａ

ｔｉｏｎａｌＡｄｖｉｓｏｒｙＣｏｍｍｉｔｔｅｅｆｏｒＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ）６４

系列翼型，单片桨叶质量为０．１１２ｋｇ。机翼翼型

为Ｅ７４８（Ｅｐｐｌｅｒ７４８），弦长设计为０．３ｍ，前后机

翼展长分别为１．５ｍ。

２．２．４　试验步骤

在试验中，在可变高度试验台上安装旋翼六

分量天平，在旋翼六分量天平上安装旋翼系统，通

过改变旋翼总距角和调节旋翼转速组成不同的试

验状态。试验台最大高度为１．２犇，对旋翼总距进

行４°～１６°标定，连接旋翼六分量天平采集与处理

系统，接通机身六分量天平电源和采集处理系统，

对旋翼六分量天平进行采零和校对，接通无线扭

矩传感器信号。

２．２．５　试验干扰分析

当直升机的旋翼离地高度小于一个旋翼直径

时，则应考虑地面效应（ＩＧＥ）。由于试验条件无

法满足理想无地效情况，因而本文对试验台进行

了地面效应试验。分别测试了总距角为１２°时，

离地高度分别为０．６犇、０．８犇、１犇、１．２犇，转速为

１２００、１５００、１８００、２１００、２４００ｒ／ｍｉｎ时的旋翼拉

力与扭矩。结果如图１０所示。

图１０　总距角为１２°时，不同离地高度旋翼拉力随

扭矩变化

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｏｔｏｒｌｉｆｔａｎｄｔｏｒｑｕｅａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｏｕｎｄｃｌｅａｒａｎｃｅｓａｔｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅｐｉｔｃｈｏｆ１２°

把试验数据全部转化为无量纲，用地面效应

拉力增量百分比犽ｈ表示，如图１１表示。

犽ｈ＝
犜ｈ
犜１．２犇

－（ ）１ ×１００％ （７）

其中犜ｈ为旋翼实际拉力；犜１．２犇为１．２犇高度的旋

３５２
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翼拉力。由图１１可看出，在１犇 处基本没有地面

效应，可排除试验的地面效应干扰。

图１１　不同离地高度桨盘载荷增量百分比

Ｆｉｇ．１１　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｌｏａｄｏｎｔｈｅｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

ｄｉｓｋａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｏｕｎｄｃｌｅａｒａｎｃｅｓ

图１２是两副旋翼性能对比图，两副旋翼除了

转向不同，其他都一致。从中可以看出，两副旋翼

性能曲线图相吻合。

图１２　两副旋翼性能对比图

Ｆｉｇ．１２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｔｗｏｒｏｔｏｒｓ

２３　数值模拟方法验证

对１＃前旋翼、２＃前旋翼与机翼构成的试验

对象分别进行了ＣＦＤ计算和试验，模拟了该研究

对象的悬停状态，图１３为旋翼扭矩和旋翼拉力的

试验值和ＣＦＤ计算值的对比图，其中横坐标为旋

翼拉力，纵坐标为旋翼扭矩，可以发现拉力试验值

和计算值基本上是相吻合的，但是扭矩ＣＦＤ计算

值大于试验值，随着速度的增加，误差是增大的；

图１４为机翼由旋翼下洗流引起的气动力随转速

的关系，可看出误差随转速的增大而增大，其中当

转速为２２００ｒ／ｍｉｎ时，ＣＦＤ计算值与试验值之间

的误差小于１０％。引起误差的原因很多，一方面

几何模型的建立本身就有一定的误差，第二方面

计算的数值方法也是存在着误差的，第三方面试

验值也是存在一定误差的。但是总体来看，本文

建立数值模拟方法能够有效模拟倾转四旋翼飞行

器垂直飞行状态下的流场。

图１３　旋翼ＣＦＤ计算值与试验值对比图

Ｆｉｇ．１３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅＣＦＤｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｕｅｓｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒ

图１４　机翼气动力ＣＦＤ计算值与试验值对比图

Ｆｉｇ．１４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅＣＦＤｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｖａｌｕｅｓｏｆｔｈｅｗｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅ

３　结果分析

根据课题组的配平程序［２０］，直升机模式下进

行悬停飞行时，旋翼转速分别为２４００ｒ／ｍｉｎ，总距

角分别为１４°，载重为７０ｋｇ。分别对倾转四旋翼

飞行器在悬停状态下旋翼／旋翼／机翼之间的气动

干扰进行了试验研究，对倾转四旋翼飞行器在悬

停状态、垂直上升状态、垂直下降状态的流场进行

了数值模拟。

３１　悬停状态下气动特性分析

３．１．１　悬停状态倾转四旋翼气动性能试验分析

在前、后旋翼气动干扰试验中，通过改变前后

两个旋翼的横向距离犺１ 和垂直距离犺２ 以及不同

转速来改变状态量。试验状态安排旋翼高度为

４５２
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犺＝１．２犇，总距角为１４°，转速分别为１２００、１４００、

１６００、１８００、２０００、２２００ｒ／ｍｉｎ，横向距离分别为

犺１＝０．９犇，１．０５犇，１．２犇，１．４犇，１．７犇，２．０犇，

２．２Ｄ，垂直距离犺２＝０犇，０．０５犇，０．１犇，０．１５犇，

０．２犇。在旋翼／机翼气动干扰试验中，通过改变

旋翼与机翼间的垂向距离犺４、横向距离犺３ 以及

不同转速来改变状态量。

１）旋翼性能受旋翼与旋翼间距的影响

图１５～图１７分别给出了垂向距离为０犇、

０．１犇和０．２犇时旋翼横向间距对１＃前旋翼性能

的影响，图中基准表示为孤立旋翼的旋翼性能，

０．９犇、１．０５犇和１．２犇 表示旋翼横向距离。从图

中可以看出，旋翼扭矩和旋翼拉力整体上都呈线

性关系，并且两旋翼间存在一定的气动干扰使得

１＃前旋翼性能下降。从图１５和图１６中能发现

旋翼／旋翼气动干扰随着横向距离犺１ 增加而减

弱，旋翼距离为１．０５犇 时，相同扭矩下旋翼拉力

大约下降４％；旋翼距离为１．２犇 时，相同扭矩下

旋翼拉力大约下降２．５％，旋翼距离为１．４犇 时；

图１５　旋翼间气动干扰对旋翼性能的影响（犺２＝０犇）

Ｆｉｇ．１５　Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｒｏｔｏｒｓｏｎｒｏｔｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ（犺２＝０犇）

图１６　旋翼间气动干扰对旋翼性能的影响（犺２＝０．１犇）

Ｆｉｇ．１６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｒｏｔｏｒｓｏｎｒｏｔｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ（犺２＝０．１犇）

图１７　旋翼间气动干扰对旋翼性能的影响（犺２＝０．２犇）

Ｆｉｇ．１７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｒｏｔｏｒｓｏｎｒｏｔｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ（犺２＝０．２犇）

相同扭矩下旋翼拉力大约下降１％。随着旋翼垂

向间距犺２ 的增大，旋翼间横向距离犺１ 对旋翼性

能的影响越来越小。

２）机翼气动力受旋翼与机翼间距的影响

图１８可看出，在垂向距离为０．１犇 且１＃前

旋翼右旋时，随着旋翼拉力的增大，机翼气动力也

随之增大，机翼气动力随着旋翼到机翼的横向距

离犺３ 减小而增大，这是由于旋翼到机翼的横向距

离的减小会造成旋翼下洗流作用在机翼上的面积

增大，从而导致机翼气动力增大。图１９可以看

出，在相同的横向距离犺３ 和垂向距离犺４ 时，机翼

气动力犉ｗ 与旋翼拉力犜ｒ 的比值不会随着旋翼

拉力的改变而改变，这可为飞行力学建模提供帮

助。旋翼到机翼的横向距离在０．０５犇 时，机翼气

动力占到旋翼拉力的１３％，而旋翼到机翼的横向

距离在０．２５犇时，机翼气动力和旋翼拉力的比值

快速减小到７％。

图１８　不同横向距离机翼气动力随旋翼拉力变化

（犺４＝０．１犇）

Ｆｉｇ．１８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇｓｌｏａｄｗｉｔｈｔｈｅｒｏｔｏｒｌｉｆｔａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｔｅｒａｌｄｉｓｔａｎｃｅｓｃｈａｎｇｅｓ（犺４＝０．１犇）

从图２０可以看出，在横向距离为０．１５犇 且

旋翼右旋时，随着旋翼拉力的增大，机翼气动力也

５５２
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图１９　不同横向距离机翼气动力和旋翼拉力的比值

（犺４＝０．１犇）

Ｆｉｇ．１９　Ｒａｔｉｏｏｆｔｈｅｗｉｎｇｓｌｏａｄａｎｄｒｏｔｏｒｌｉｆｔａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｔｅｒａｌｄｉｓｔａｎｃｅｓ（犺４＝０．１犇）

图２０　不同垂向距离机翼气动力随旋翼拉力的变化

（犺３＝０．１５犇）

Ｆｉｇ．２０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇｓｌｏａｄｗｉｔｈｔｈｅｒｏｔｏｒｌｉｆｔａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｔａｎｃｅｓｃｈａｎｇｅｓ（犺３＝０．１５犇）

随之增大。另外，垂向距离犺４ 在０．１犇～０．２犇之

间，机翼气动力随着旋翼到机翼的垂向距离犺４ 增

大而快速减小，而在０．２犇～０．３犇之间，机翼气动

力随着旋翼到机翼的垂向距离犺４ 增大而缓慢减

图２１　不同垂向距离机翼气动力和旋翼拉力的比值

（犺３＝０．１５犇）

Ｆｉｇ．２１　Ｒａｔｉｏｏｆｗｉｎｇｌｏａｄａｎｄｒｏｔｏｒｌｉｆｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｔａｎｃｅｓ（犺３＝０．１５犇）

小。图２１给出了机翼气动力和旋翼拉力的比值

随旋翼拉力的变化，可以看出，在相同的横向距离

犺３ 和垂向距离犺４ 时，机翼气动力和旋翼拉力的

比值不会随着旋翼拉力的改变而改变。旋翼到机

翼的垂向距离在０．１犇 时，机翼气动力占到旋翼

拉力的１１％，而旋翼到机翼的垂向距离在０．３犇

时，机翼下载荷占到旋翼拉力的９％。

３）机翼位置对旋翼性能的影响

从图２２可以看出，旋翼扭矩和旋翼拉力整体

上都呈线性关系，机翼对旋翼的影响使得旋翼性

能上升，这是由于机翼给旋翼类似“地面效应”作

用；旋翼与机翼横向距离犺３ 越小，旋翼性能上升

的更多，这是由于旋翼下洗流冲击在机翼上的面

积增大而造成阻塞作用逐渐增强，该阻塞效应提

高了桨盘的有效迎角，导致旋翼性能增加。图２３

可以看出，旋翼与机翼垂向距离犺４ 越小，旋翼性

能上升的更多，这是由于小的垂向距离增加了地

面效应作用，从而导致旋翼性能上升的更多。但

是机翼对旋翼的增升作用远远小于旋翼对机翼的

干扰。

图２２　旋翼性能随旋翼与机翼横向距离犺３ 的变化

Ｆｉｇ．２２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒｏｔｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗｉｔｈｒｏｔｏｒｗｉｎｇ

ｌａｔｅｒａｌｄｉｓｔａｎｃｅ犺３

图２３　旋翼性能随旋翼与机翼垂向距离犺４ 的变化

Ｆｉｇ．２３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒｏｔｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗｉｔｈｒｏｔｏｒｗｉｎｇ

ｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｔａｎｃｅ犺４

６５２
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３．１．２　悬停状态倾转四旋翼气动特性ＣＦＤ分析

文中第３．１．１节的试验定量的分析了旋翼／

旋翼／机翼之间的干扰关系，但是无法分析出微观

的干扰机理。本节采用ＣＦＤ的方法对倾转四旋

翼的悬停状态下的气动特性进行分析。

如图２４、图２５为倾转四旋翼飞行器的机体

表面压力云图和流线图，图２６为倾转四旋翼飞行

器的速度云图，综合可以看出四副旋翼靠近机翼

一侧的下方出现了明显的高压区，气流在流经旋

翼尾流收缩后冲击在机翼上表面，受到了机翼的

明显的阻塞作用，随后气流沿着机翼表面流去。

其中沿着展向向机身中部流去的气流，左右两侧

在机身中部汇聚以后又向上卷起，在卷起一定高

度后受到旋翼桨盘的吸附作用再次向下流经桨盘

平面，最终前后均形成较为明显的“喷泉效应”。

机翼的上表面形成高压区，下表面形成低压区，机

翼产生向下载荷。悬停状态下的倾转四旋翼飞行

图２４　倾转四旋翼飞行器表面压力云图

Ｆｉｇ．２４　ＳｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄｏｆｔｈｅＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔ

图２５　倾转四旋翼飞行器压力云图和流线图

Ｆｉｇ．２５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍｏｆ

ＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔ

图２６　倾转四旋翼飞行器速度云图

Ｆｉｇ．２６　ＶｅｌｏｃｉｔｙｃｌｏｕｄｏｆｔｈｅＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔ

器的主要干扰来源于旋翼对机翼产生的气动力，

这与旋翼与机翼之间的干扰试验是一致的。由图

２４可看出前机翼受１＃前旋翼、２＃前旋翼产生的

下洗流导致的气动力大于后机翼受３＃后旋翼、

４＃后旋翼产生的气动力，这是由于前后机翼安装

角不一致、旋翼旋转方向和旋翼与机身的距离引

起的。机翼也会对旋翼有类似“地面效应”作用，

对旋翼有一定的增升作用。

图２７给出了倾转四旋翼飞行器悬停状态下

前后旋翼垂向截面的压力云图和流线图，可以看

出，经过旋翼的气流在桨盘下方收缩以后，受到另

一旋翼气流的诱导作用再次向外发散，最终在两

幅旋翼中间汇聚并一同向下流去。总的来说，该

布局下，前后旋翼干扰现象并不是很明显，对旋翼

性能的影响也较小，这与前文旋翼与旋翼之间的

干扰试验是一致的。

图２７　前后旋翼压力云图和流线图

Ｆｉｇ．２７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｆｒｏｎｔａｎｄｒｅａｒｒｏｔｏｒｓ

倾转四旋翼飞行器在气动布局设计时，考虑

７５２
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到扭矩平衡和力的平衡，将４个旋翼布置成相邻

位置旋翼旋转方向相反、对角位置旋翼旋转方向

相同的布局。通过ＣＦＤ对２＃不同旋向的受力

进行计算，前后机翼气动力的区别主要是由于在

悬停状态下旋向不同导致旋翼对机翼干扰有较大

区别。由图２８和图２９可看出，在悬停情况下，

２＃前旋翼旋向对旋翼的拉力和功率影响不大，但

是对机翼的向下载荷，影响较大。右旋时，机翼气

动力占旋翼拉力的１５％，左旋时，占旋翼拉力的

９％，扭矩基本一致，机翼气动力差距较为明显。

由图３０和图３１，可看到这是由于机翼有一定的

安装角和机翼上表面不在一个平面上，旋翼旋转

导致气流以一定方向打向机翼表面，旋向不同，气

流冲击机翼上表面方向不一样，因而冲击面积也

不一样。在本文的悬停状态下，机身和机翼受旋

翼下洗流影响产生的力占旋翼总拉力的２２％，对

比孤立旋翼与机翼时大，这是因为旋翼对机身也

产生了部分干扰。

图２８　不同旋向时机翼气动力和旋翼拉力

Ｆｉｇ．２８　Ｗｉｎｇｌｏａｄａｎｄｒｏｔｏｒｌｉｆｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｒｏｔａｔｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ

图２９　不同旋向时旋翼扭矩

Ｆｉｇ．２９　Ｒｏｔｏｒｔｏｒｑｕｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｔａｔｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ

３２　垂直上升状态飞行器气动特性犆犉犇分析

本节计算的主要内容为：直升机模式下进行

图３０　右旋时机翼流线图和压力分布

Ｆｉｇ．３０　Ｗｉｎｇｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｒｉｇｈｔｈａｎｄｒｏｔａｔｉｏｎ

图３１　左旋时机翼流线图和压力分布

Ｆｉｇ．３１　Ｗｉｎｇｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｌｅｆｔｈａｎｄｒｏｔａｔｉｏｎ

垂直上升飞行时，整机的气动特性。工况为不同

的垂直飞行速度，垂直飞行速度选取１、３、５、７、９、

１１ｍ／ｓ，旋翼转速为２４００ｒ／ｍｉｎ，总距角为１４°。

由图３２和图３３可知，随着垂直上升速度犞ｈ

的增大，旋翼拉力逐渐减小，扭矩也减小，这是由

于垂直向上飞行时，垂直向下的气流，降低了旋翼

的有效迎角，导致旋翼拉力降低，扭矩也相应降

低。随着垂直上升速度的提高，机身与机翼的下

载荷犉狕（气动力在狕方向的分量）逐渐增大，这主

要是由机翼对旋翼的下洗流的阻塞效应和机身加

机翼对向下来流的阻塞效应两部分共同作用。由

图１５和图３４对比，可看出随着垂直上升速度的

增大，旋翼的下洗流对机翼的作用减弱，这说明旋

翼对机翼的干扰减弱。旋翼下洗流和垂直向下的

８５２
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气流对整机有一个前向的推动力犉狓（气动力在狓

方向的分量），而此推动力随着垂直上升速度的增

加而增加，这是由于机翼留有一定的安装角。随

着垂直速度的增加，由于迎风面积大，阻力值也很

大，这注定该飞行器垂直飞行时不会有很大的

速度。

图３２　旋翼／机身机翼受力与垂直上升速度的关系

Ｆｉｇ．３２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｆｏｒｃｅｏｆｒｏｔｏｒ／ｆｕｓｅｌａｇｅ

ｗｉｎｇａｎｄｖｅｒｔｉｃａｌａｓｃｅｎｔｓｐｅｅｄ

图３３　旋翼扭矩与垂直上升速度的关系

Ｆｉｇ．３３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｏｔｏｒｔｏｒｑｕｅａｎｄ

ｖｅｒｔｉｃａｌａｓｃｅｎｔｓｐｅｅｄ

如图３４所示为垂直上升速度为７ｍ／ｓ时，机

体表面压力云图，旋翼下洗流仍然直接冲击机翼

表面，在机翼上表面形成高压区，下表面形成低压

区。但是对比悬停情况，机翼上翼面正压值减小，

下翼面的负压值也减小，说明旋翼对机翼的干扰

减小，并随着垂直上升速度的加大，旋翼对机翼的

干扰减小，这是由于垂直上升过程中，飞行器的有

效迎角减小，诱导速度也减小。但是机身和机翼

的迎风面积大，垂直飞行时会产生阻力，整体阻力

是随着垂直上升速度的增大而增大。由于后排机

翼面积大，所受到的阻力相对前排机翼也大，倾转

四旋翼飞行器有一个抬头力矩，且扭矩的大小随

上升速度的增大而增大。

图３４　垂直向上飞行时倾转四旋翼飞行器表面压力云图

（犞ｈ＝７ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．３４　ＳｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄｏｆｔｈｅＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔｗｈｅｎ

ｆｌｙｉｎｇｖｅｒｔｉｃａｌｌｙｕｐｗａｒｄ（犞ｈ＝７ｍ／ｓ）

图３５为垂直上升速度为７ｍ／ｓ时，飞行器的

压力云图和流线图，可看出垂直上升过程中，喷泉

效应引起的旋涡变小，说明“喷泉效应”减弱。在

机翼下翼面靠近机身位置形成低压涡。图３６为

飞行器不同剖面的速度云图，对比图１７，可看出

整机对垂直气流的影响较大，在机翼边缘会因为

阻塞效应对气流加速。

图３５　飞行器不同剖面的压力云图和流线图

（犞ｈ＝７ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．３５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ（犞ｈ＝７ｍ／ｓ）

３３　垂直下降状态飞行器气动特性犆犉犇分析

本节计算的主要内容为：直升机模式下进行

悬停下降飞行时，整机的气动特性。工况为不同

的垂直下降飞行速度，分别选取１、３、５、７、９、１１

ｍ／ｓ，旋翼转速为２４００ｒ／ｍｉｎ，总距角为１４°。

９５２
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图３６　飞行器不同剖面的速度云图（犞ｈ＝７ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．３６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｌｏｕｄｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅ

ａｉｒｃｒａｆｔ（犞ｈ＝７ｍ／ｓ）

由图３７和图３８可知，随着垂直下降速度

犞ｃ的增大，旋翼拉力先减小后增加，扭矩先增大

后减小，这是由于垂直向下飞行时，飞行器会逐

步进入涡环状态，导致旋翼拉力减小，扭矩增

大；当跨过涡环状态，飞行器进入风车状态，旋

翼拉力逐渐增大，扭矩逐渐减小。当垂直下降

速度为７ｍ／ｓ时，飞行器正处于涡环状态，拉力

损失为１０％，扭矩增长１０％，但是不同旋翼之

间的扭矩相差较大，会导致飞行器在偏航方向

图３７　各个旋翼拉力和机身与机翼受力与垂直下降

速度之间关系

Ｆｉｇ．３７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｌｉｆｔｏｆｅａｃｈｒｏｔｏｒｏｒ

ｔｈｅｆｏｒｃｅｏｎｔｈｅｆｕｓｅｌａｇｅａｎｄｗｉｎｇｓａｎｄ

ｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｓｃｅｎｔｓｐｅｅｄ

不稳定，导致飞行器失控。随着垂直下降速度的

增大，机身与机翼狕方向的气动力犉狕 逐渐减小，

后转换方向，受到向上的力，这是由于机翼对旋翼

的下洗流的阻塞效应和机身加机翼对向上来流的

图３８　各个旋翼扭矩与垂直下降速度之间的关系

Ｆｉｇ．３８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｏｒｑｕｅｏｆｅａｃｈｒｏｔｏｒ

ａｎｄｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｓｃｅｎｔｓｐｅｅｄ

阻塞效应两部分共同作用，而随着垂直下降速度

的增加，机翼对旋翼的下洗流的阻塞效应减弱，机

身加机翼对向上来流的阻塞效应加强。旋翼下洗

流和垂直向上的气流对整机有一个前向的推动作

用，而此推动力犉狓 随着垂直下降速度的增加而

减小。

对比普通四旋翼飞行器和直升机，本文研究

的倾转四旋翼飞行器的前后旋翼存在高度差和机

翼／旋翼干扰，因而飞行器的涡环状态有所差别。

由图３９可看出前后旋翼所处的涡环也存在一定

的高度差，有利于飞行器离开涡环状态；由图

３９（ａ）和图３９（ｂ）可看出旋翼会进入涡环状态，对

比直升机的涡环状态［２１］和四旋翼飞行器的涡环

状态［２２］，机翼阻挡了旋翼下洗流，使得每个旋翼

所处的涡环不完整，有效降低了涡环状态的破坏

作用，机翼翼尖部分处于涡环中，能减小向上气流

对机翼的载荷。由图３７可看到，在下降速度为７

ｍ／ｓ时，单个旋翼升力降低约为５％，扭矩增加

９．５％，但是不同旋翼之间扭矩不均衡，会导致飞

行器在偏航方向不稳定，降低飞行器的安全性。

根据图３７和图３８旋翼的力和力矩的演变规律，

为了飞行安全，可将该倾转四旋翼飞行器可控制

最大下降速度为５ｍ／ｓ。

如图４０，旋翼下洗流仍然直接冲击机翼表

面，在机翼上表面形成高压区，下表面形成低压

区。但是对比悬停情况，机翼上翼面正压值减

小，下翼面的负压值也增大，说明旋翼对机翼的

干扰减小，并随着垂直下降速度的加大，旋翼对

机翼的干扰减小，机翼所受的下载荷随垂直向

下的速度的增大逐步减小，后改变方向逐步增

大。如图４１所示为垂直下降速度为７ｍ／ｓ时，

０６２
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图３９　飞行器不同剖面的速度云图和流线图

（犞ｃ＝７ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．３９　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｌｏｕｄｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ（犞ｃ＝７ｍ／ｓ）

垂直方向速度分布云图，对比图１６可看出旋翼

与机翼的“喷泉效应”有所加强，这是由于垂直

向下过程中，有部分气流沿着机身周围向上流

动，与“喷泉效应”叠加。

图４０　垂直向下飞行时倾转四旋翼表面压力云图

（犞ｃ＝７ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．４０　ＳｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄｏｆｔｈｅＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔ

ｗｈｅｎｆｌｙｉｎｇｖｅｒｔｉｃａｌｌｙｄｏｗｎｗａｒｄ（犞ｃ＝７ｍ／ｓ）

图４１　垂直向下飞行时飞行器不同剖面的速度云图

（犞ｃ＝７ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．４１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｌｏｕｄｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅ

ａｉｒｃｒａｆｔｗｈｅｎｆｌｙｉｎｇｖｅｒｔｉｃａｌｌｙｄｏｗｎｗａｒｄ

（犞ｃ＝７ｍ／ｓ）

４　结　论

本文建立了适用于倾转四旋翼飞行器垂直飞

行状态的数值模拟方法和设计倾转四旋翼飞行器

悬停状态的气动干扰试验方法，对倾转四旋翼飞

行器垂直飞行状态气动特性进行了初步研究，结

论可总结如下：

１）倾转四旋翼飞行器前、后旋翼会产生气动

干扰，旋翼横向距离犺１ 为１．０５犇，垂向间距犺２ 为

零时，相同扭矩下旋翼拉力大约下降４％。前、后

旋翼气动干扰随着横向距离犺１ 增加而减弱，随着

１６２
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旋翼垂向间距犺２ 的增大，旋翼间横向距离犺１ 对

旋翼性能的影响越来越小。

２）倾转四旋翼飞行器的机翼与旋翼会产生

气动干扰。机翼气动力随着旋翼到机翼的横向距

离犺３ 减小而增大，垂向距离犺４ 在０．１犇～０．２犇

之间时，机翼气动力随着旋翼到机翼的垂向距离

犺４ 增大而快速减小，而在０．２犇～０．３犇 之间，机

翼下载荷随着旋翼到机翼的垂向距离犺４ 增大而

缓慢减小；旋翼与机翼横向距离犺３ 和旋翼与机翼

垂向距离犺４ 越小，旋翼性能上升的更多；机翼对

旋翼的增升作用远远小于旋翼对机翼的下载荷。

３）旋翼旋向对机翼与旋翼之间的气动干扰

区别较大。区别主要在机翼承受的气动力，前２＃

旋翼右旋时，机翼受力占旋翼拉力的１５％，左旋

时，占旋翼拉力的９％，扭矩基本一致。旋翼的拉

力和扭矩影响不大。

４）倾转四旋翼飞行器在垂直上升过程中，旋

翼对机翼的干扰减小，旋翼拉力和扭矩均随着垂

直上升速度增大而逐渐减小，在前飞方向的分力

随着增大，抬头力矩也随着增大。

５）倾转四旋翼飞行器在垂直下降过程中，随

着垂直下降速度的增大，旋翼拉力先减小后增加，

扭矩先增大后减小。旋翼会进入涡环状态，机翼

的存在有效降低了涡环状态的破坏作用，涡环降

低了气流对机翼翼尖冲击作用。
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