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倾转三旋翼飞行器地面效应风洞试验

陈坤，史志伟＊，孙加亮

南京航空航天大学 航空宇航学院，南京　２１００１６

摘　要：倾转旋翼飞行器在近地悬停或低速前飞时有明 显 的 地 面 效 应，对 飞 行 器 的 气 动 载 荷 有 强 烈 影 响。针 对 倾 转 三

旋翼（ＴＴＲ）飞行器的地面效应问题，采用０．５的缩比模型，在低速回流式开口风洞中设计了可移动地面平台，模拟ＴＴＲ
飞行器悬停和低速前飞时的离地高度，利用杆式天平 测 量 机 体 所 受 载 荷 大 小 并 使 用 粒 子 图 像 测 速（ＰＩＶ）技 术 捕 捉 机 体

下方的动态流场。试验结果表明：当ＴＴＲ飞行器悬停离地高度在１．２５倍旋翼直径以下时，地面效 应 影 响 显 著，机 体 受

到的最大上载荷约为旋翼总推力的４％，并观测到明显 的 涡 旋 喷 泉 流 现 象；在 低 速 前 飞 状 态，受 旋 翼 尾 流 和 前 向 来 流 影

响，相对于悬停状态机体所受上载荷明显减小，喷泉流中心后移。试验结果对ＴＴＲ无人飞行器动力系统选择，控制増稳

系统设计以及借助地面效应优势提高承载能力具有一定参考价值。
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　　倾转旋 翼 飞 行 器（如 美 国 的 Ｖ２２，以 色 列 的

Ｐａｎｔｈｅｒ）在悬停或低速前飞时处在非常复杂的气

动环境中，旋翼尾流会对处在其下方的机翼和机

身施加一个下载荷（Ｄｏｗｎｌｏａｄ）；在接近地面悬停

或低速前飞时，气动干扰会变得更加复杂，旋翼产

生的向下气流遇到地面后会向上运动，并在机身

下方汇合形成喷泉流，对机体施加向上的作用力，
此时飞机 同 时 受 到 下 载 荷 和 上 载 荷（Ｕｐｌｏａｄ）的

作用［１－５］。旋翼、机体和地面的相互干扰会影响旋

翼的性能、机 体 上 的 载 荷 变 化 以 及 噪 声 辐 射［６］。
研究分析倾转旋翼飞行器的地面效应，可以深入

理解倾转旋翼飞行器的悬停和低速前飞性能。

Ｐｏｌａｋ等［７］通过利用流动显示技术分析 Ｖ２２
缩比模型的喷泉流现象，发现全展长模型比半展

长 模 型 喷 泉 流 更 强，循 环 区 域 也 更 大；Ｌｅｓｔａｒｉ
等［８］对有地 面 效 应 和 无 地 面 效 应 的 倾 转 四 旋 翼

（Ｑｕａｄ　Ｔｉｌｔ－ｒｏｔｏｒ，ＱＴＲ）飞行器在悬停状态下进

行了一个初步的计算流体力学（ＣＦＤ）研究，在 无

地面效应下，研究发现机身上产生总旋翼推力的

９％的下载荷，流场也是极其不稳定，并在机翼的

上表面观察到涡旋喷泉流；在有地面效应情况下，
下载荷变成了总旋翼推力０．５％的上载荷。贝尔

直升机公司的 Ｗｏｏｄ等［９］进行关于ＱＴＲ悬停试

验的研究。试验使用一个０．０７的缩比模型，安装

在一个５自由度的支点上，能够分别测量模型所

受的升力、阻 力、侧 滑 力、俯 仰 力 矩 和 滚 转 力 矩。
当模型离地高度是旋翼直径的０．７８倍时，产生总

旋翼推力５％的 上 载 荷，并 通 过 烟 雾 观 测 到 机 身

下方的喷泉流。Ｇｕｐｔａ和Ｂａｅｄｅｒ［１０－１１］对一个简化

了的ＱＴＲ模型在有地面效应和无地面效应下的

悬停和低速前飞的特性运用ＣＦＤ进行了研究，计
算结果表明：在没有地面效应低速前飞时，观察到
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机翼下载荷减小；若在有地面效应时低速前飞使

上载荷也减小了。目前，国内有关倾转旋翼飞行

器地面效应的文献尚不多见。
国外关于倾转旋翼飞行器的地面效 应 试 验，

通常有一定局限，或是仅选择悬停状态没有考虑

低速前飞状态，或是没有同时对机体载荷和流场

进行测 量［１２－１８］。本 文 在 总 结 国 外 研 究 人 员 工 作

的基础上，针对倾转三旋翼（Ｔｒｉ　Ｔｉｌｔ－ｒｏｔｏｒ，ＴＴＲ）
飞行器，设计了一套相对完整的风洞试验方案，探
索ＴＴＲ飞行器在悬停和低速前飞状态下机体上

的载荷变化以及机体周围的流场情况。该试验方

案同样适用于其他类型的倾转旋翼飞行器。

１　地面效应试验模型与试验设备

１．１　倾转旋翼飞行器的地面效应

图１描述了倾转旋翼类飞行器在悬停状态下

的流 场 特 性，图１（ａ）显 示 了 在 无 地 面 效 应 悬 停

时，机翼和机身旋翼处在旋翼尾流中，受到了向下

的作用力，即下 载 荷 作 用；图１（ｂ）描 述 了 有 地 面

效应悬停时，部分旋翼气流遇到地面后向上运动，
在机体下方形成喷泉流，机体受到向上的作用力，
即上载荷作用。

图１　倾转旋翼飞行器悬停状态下的流场特性

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗ　ｐａｔｔｅｒｎｓ　ｏｆ　ｔｉｌｔ－ｒｏｔｏｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｉｎ　ｈｏｖｅｒｉｎｇ　ｓｔａｔｅ
　

１．２　倾转三旋翼飞行器构型

为验证倾转旋翼类飞行器的可行性，设 计 了

一款小型的ＴＴＲ无人飞行器。该飞行器融合了

固定翼和三旋翼的优势，可以实现垂直（或短距）
起飞以及固定翼前飞，在机翼前方的两套旋翼系

统下方安装了倾转机构，该机构可以使两套旋翼

系统从 水 平０°向 上 倾 转 到 垂 直９０°，以 实 现 三 旋

翼悬停和固 定 翼 前 飞 的 过 渡 转 换。ＴＴＲ无 人 飞

行器的构型如图２所示，ＴＴＲ无人飞行器的主要

参数如表１所示。

图２　倾转三旋翼（ＴＴＲ）无人飞行器构型

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｒｉ　ｔｉｌｔ－ｒｏｔｏｒ（ＴＴＲ）ｕｎｍａｎｎｅｄ

ａｅｒｉａｌ　ｖｅｈｉｃｌｅ
　

表１　ＴＴＲ无人飞行器主要参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｊｏｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ＴＴＲ　ｕｎｍａｎｎｅｄ　ａｅｒｉａｌ　ｖｅｈｉｃｌｅ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　 Ｖａｌｕｅ

Ｍａｓｓ／ｋｇ ２．８

Ｃｅｎｔｒｅ　ｏｆ　ｇｒａｖｉｔｙ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ／ｍ （０．３８，０，０．０４）

Ｉｎｅｒｔｉａ　ｍｏｍｅｎｔ／（ｋｇ·ｍ２）
Ｉｘ＝０．３１３，Ｉｙ＝０．４０２，Ｉｚ＝０．６９
Ｉｘｚ＝－０．０４５，Ｉｚｙ＝Ｉｙｘ＝０

Ｗｉｎｇ　ａｒｅａ／ｍ２ ０．４３

Ｗｉｎｇ　ｓｐａｎ／ｍ　 １．８５

Ｗｉｎｇ　ｃｈｏｒｄ／ｍ　 ０．２３

按照表１中ＴＴＲ无人飞行器的尺寸进行缩

比，制作 了 一 个０．５缩 比 的 ＴＴＲ无 人 飞 行 器 模

型，用于地面效应风洞试验。

１．３　地面效应试验设备

使用的试 验 风 洞 是 一 座 低 速 回 流 式 开 口 风

洞，具有低湍流度、低噪声的特点。开口试验段截

面为１．５ｍ×１．０ｍ，试验段长度为１．７ｍ，最小

稳定风速为３ｍ／ｓ，最大稳定风速为３０ｍ／ｓ，湍流

度ε≤０．０７％，雷 诺 数Ｒｅ＝４．７×１０５。试 验 采 用
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Φ１４杆式六分量杆式天平测量机体所受的气动力

与气动力矩。Φ１４杆式天平性能参数指标如表２
所示。

表２　Φ１４杆式天平静态标定结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｓｔａｔｉｃ　ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆΦ１４ｒｏｄ　ｂａｌａｎｃｅ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　 Ｘ／Ｎ　Ｙ／Ｎ　Ｚ／Ｎ
Ｍｘ／
（Ｎ·ｍ）

Ｍｙ／
（Ｎ·ｍ）

Ｍｚ／
（Ｎ·ｍ）

Ｌｏａｄ　ｃａｐａｃｉｔｉｅｓ　１５．７　５８．８　２１．６　 ２．１　 １．４　 ３．７

Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ／％ ０．４９　０．１０　０．４８　 ０．４０　 ０．４６　 ０．１３

Ａｃｃｕｒａｃｙ／％ ０．０８　０．０３　０．０６　 ０．０２　 ０．０１　 ０．０８

流场测量采用Ｖｌｉｔｅ－２００ＰＩＶ（Ｐａｒｔｉｃｌｅ　Ｉｍａｇｅ
Ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ）测试 系 统，该 系 统 所 用 的 激 光 器 为

Ｎｄ：Ｙａｇ激光器，工作频率为１５Ｈｚ，每个脉冲能

量为２００ｍＪ，脉宽为８ｎｓ。ＣＣＤ（Ｃｈａｒｇｅ　Ｃｏｕｐｌｅｄ
Ｄｅｖｉｃｅ）分辨率 为２　０４８×２　０４８像 素，帧 频 为１４
帧／ｓ，每 两 帧 图 像 之 间 的 最 小 时 间 间 隔 约 为

１２０ｎｓ。试验中的 示 踪 粒 子 采 用 癸 二 酸 二（２－乙

基己基）脂，通过压气机雾化，雾化后的粒子具有

良好的 跟 随 性，测 量 结 果 有 效、可 靠。Ｖｌｉｔｅ－２００
ＰＩＶ激光器技术参数如表３所示。

表３　Ｖｌｉｔｅ－２００激光器参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　Ｖｌｉｔｅ－２００ｌａｓｅｒ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　 Ｖａｌｕｅ

Ｏｕｔｐｕｔ　ｅｎｅｒｇｙ／ｍＪ　 ２０－２００

Ｗｏｒｋ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ／Ｈｚ　 １－１５

Ｓｐｏｔ　ｄｉａｍｅｔｅｒ／ｍｍ　 ６

Ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ　ａｎｇｌｅ（１０－３ｒａｄ） ＜２．５

Ｌａｓｅｒ　ｍｏｄｅ　 Ｓｕｐｅｒ　ｍｕｌｔｉｍｏｄｅ

Ｐｕｌｓｅ　ｄｕｒａｔｉｏｎ／ｎｓ　 ６－８

Ｊｉｔｔｅｒ　ｔｉｍｅ／ｎｓ　 ２

试验方案将图２中ＴＴＲ飞行器的０．５缩比

模型固定在 风 洞 中 的 Φ１４杆 式 六 分 量 杆 式 天 平

上，地面效应试验所用旋翼系统的最大功率和拉力

约为ＴＴＲ飞行器旋翼系统的一半，三套旋翼系统

由吊杆固定在缩比模型的上方，与飞机的相对位置

保持不变，旋翼系统的方向可以倾转，用于模拟低

速前飞状态。旋翼系统的拉力是使用Φ１４杆式测

力天平单独测量的，得到不同功率下的拉力值。旋

翼的直径约为０．１５ｍ，弦长和扭角分布如表４所

示，表中：ｒ为旋翼桨叶弦长；Ｒ为旋翼半径。

表４　旋翼的弦长和扭角分布

Ｔａｂｌｅ　４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｃｈｏｒｄ　ａｎｄ　ｔｗｉｓｔ

ｒ／Ｒ　 Ｃｈｏｒｄ／ｍｍ　 Ｔｗｉｓｔ／（°）

０．２　 １１．５０　 ９．８２

０．４　 １３．５７　 １４．２０

０．６　 １４．４９　 １３．５０

０．８　 １２．２５　 ７．９２

１．０　 ９．６０　 １．７２

在 天 平 下 方 设 计 一 个 可 移 动 平 台，面 积 为

１．７ｍ×１．３ｍ，模拟ＴＴＲ飞行器悬停或低速前

飞时相对地面的高度，缩比模型的机翼参考面积

约为０．１ｍ２，试验中飞机的机身底部轴线相对地

面的高度分别选择为１．０Ｄ、１．２５Ｄ、１．５Ｄ、２．０Ｄ、

３．０Ｄ和４．０Ｄ，其中Ｄ 为试验 中 所 用 旋 翼 直 径。
在悬停地面效应试验时，所有旋翼系统保持垂直

向下，旋翼气流向下运动，考察飞行器在不同悬停

高度的地面效应。在低速前飞地面效应试验时，
设定前面两 套 旋 翼 系 统 由 垂 直 前 倾３０°，飞 行 速

度约为３ｍ／ｓ，此时由低速开口风洞来模 拟 低 速

前飞时的前向来流。低速风洞悬停试验台如图３
所示，可倾转旋翼系统如图４所示。

图３　低速风洞悬停试验台
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图４　倾转旋翼系统
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为了更直观地观测飞行器悬停和低速前飞状

态下机体下方的流场变化，利用ＰＩＶ设备拍摄飞

行器机体下方的动态流场。采用癸二酸二脂作为

示踪粒子，使用Ｎｄ：Ｙａｇ激光器在短时间内捕捉

拍摄３５张ＰＩＶ图片，然后选择其中１５张左右质

量较好的图 片，分 析 计 算ＰＩＶ测 量 的 平 均 结 果。
试验中选择了机身和机翼下方的３个截面，用于

观测机身和机翼下方不同位置的流场变化。从机

身对称面向机翼外侧，依次布置了截面１（距飞机

对称截面２ｃｍ）、截面２（距飞机对称截面１３ｃｍ）
和截面３（距飞机对称截面２８ｃｍ），机翼下方截面

分布如图５所示，图６给出了试验中利用雾化粒

子进行ＰＩＶ拍摄的场景。

图５　机翼下方截面分布
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图６　粒子图像测速（ＰＩＶ）拍摄场景
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２　试验结果与分析

２．１　风洞试验地面效应测力结果

飞机在悬停和低速前飞时机体所受的载荷通

过Φ１４杆式六分量天平测量得到，图７给出了在

不同高度和旋翼功率下机体所受的载荷，横坐标

ｈ／Ｄ为模型旋翼距离地面高度ｈ除以旋翼直径Ｄ
得到的 无 量 纲 高 度，纵 坐 标ｎ＝ＵＬ／Ｔ 为 飞 机 模

型所受的上载荷ＵＬ（Ｕｐｌｏａｄ）与３个旋翼总推力

Ｔ的 比 值，正 值 表 示 飞 机 所 受 载 荷 向 上，即 上 载

荷。图 中 ３ 条 曲 线 分 别 为 旋 翼 总 功 率 Ｐｔ＝
１１．１Ｖ×３．３Ａ，１１．１Ｖ×５．５Ａ，１１．１Ｖ×
７．３Ａ。从图７（ａ）旋 停 状 态 下 的 数 据 可 得，在 飞

机模型高度从１．０Ｄ 逐 渐 增 大 时，机 体 所 受 的 载

荷从最大４％的上载荷逐渐减小为８％左右的下

载荷，之后变化不大。可以看出当悬停高度低于

１．２５Ｄ时，飞机受到明显的上载荷作用，地面效应

明显；当悬停高 度 高 于１．２５Ｄ 时，地 面 效 应 逐 渐

减弱。将 功 率 不 同 的３条 曲 线 进 行 比 较 可 以 发

现，随着旋翼总功率的增加，模型受到的上载荷也

随之增加。

图７　不同高度和旋翼功率下机体载荷变化
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图７（ｂ）给出了当飞机处在低速前飞状态时，
机体上的载荷变化。由于该飞机构型所致，当旋

翼倾转３０°时，有 更 多 的 旋 翼 气 流 直 接 作 用 在 机

翼上，机翼所受的下载荷更大。当旋翼功率较大

且飞行高度较低时，从图中可以看出，机体仍然受

到一定的上载荷作用。所以，当由悬停转低速前
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飞时，采取离地较近功率较大的策略，可以充分利

用上载荷的作用，这对飞机的承载是有利的。
图８给出了ＴＴＲ飞行器在不同高度和旋翼

功率下所受到的俯仰力矩大小，其中图８（ａ）为悬

停状态，图８（ｂ）为低速前飞状态。横坐标仍为无

量纲高度ｈ／Ｄ，纵坐标为无量纲俯仰力矩系数Ｃｍ
（模型抬头为正）。从图中可以看出，在悬停状态

下飞机受到明显的低头力矩作用，前飞状态下受

高度影响，由低头力矩向抬头力矩转换。若要使

飞机能在悬停和低速前飞下稳定飞行，需要设计

控制増稳系统来配平俯仰力矩。

图８　不同高度和旋翼功率下机体所受俯仰力矩变化
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２．２　ＰＩＶ测试结果

为了直观地显示悬停状态下的喷泉 流 效 应，
首先观测ＰＩＶ成像结果。所 有ＰＩＶ图 像 中 机 体

下方的箭头表示气流的运动方向，机 体 下 方 的 气

流强弱由 图 右 侧 的 速 度Ｖ 强 弱 等 级 色 带 所 示，
气流越强 区 域 颜 色 越 红，气 流 越 弱 区 域 颜 色 越

蓝。ＰＩＶ图 像 中 部 灰 色 区 域 为 天 平（Ｂａｌａｎｃｅ），

所有深蓝色区域 为 激 光 未 捕 捉 到 的 区 域 或 雾 化

粒子较弱 区 域，以 至 于 不 能 较 好 地 显 示 该 区 域

流场。
根据ＰＩＶ图像观测结果表明，在截面１处形

成的喷泉流效应最明显，所以首先分析截面１在

悬停离地不 同 高 度 上 的ＰＩＶ图 像，如 图９所 示。
图９（ａ）为悬停离地高度１．０Ｄ 的ＰＩＶ图像，缩比

模型前方两套旋翼向下运动的气流部分作用在机

体上表面，对机体施加一个下载荷；其余气流遇到

地面后向后和向上运动，后方的旋翼向下作用的

气流遇到地面后向前和向上运动，两股气流在机

体的中后部相遇一起向上运动，在机身下方形成

了一个较强的喷泉流区，向上运动的气流使机体

受到了明显的上载荷作用。

图９　悬停状态下截面１的ＰＩＶ图像
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图９（ｂ）和图９（ｃ）分别为截面１在悬停离地

高度分别为１．２５Ｄ和３．０Ｄ 时的ＰＩＶ图像，可以

看出，在悬停高度为１．２５Ｄ时机身下方气流仍然

形成喷泉流运动，但向上运动的气流强度减小，上
载荷也相对 较 小。当 悬 停 高 度 达 到３．０Ｄ 时，机

身下方没有形成明显的喷泉流效应，机身下方的

气流随着旋翼的气流一起向下运动，机身下方的

上载荷也进一步减小。ＰＩＶ图像的流场特性较直

观地说明 了 悬 停 状 态 下 机 体 上 所 受 载 荷 变 化 的

成因。
图１０（ａ）和图１０（ｂ）分别为离地高度为１．０Ｄ

时截面２和截面３的ＰＩＶ流场图像。图１０（ａ）的

前部红色区域是由于受截面２前方旋翼直接向下

高速运动气流的影响。虽然截面２和截面３下方

也形成了一定的向上运动的气流，但相比于截面

１，对飞行器的上载荷贡献比较小。

图１０　悬停离地高度１．０　Ｄ状态下不同截面的ＰＩＶ图像

Ｆｉｇ．１０　ＰＩＶ　ｉｍａｇｅｓ　ｏｆ　１．０　Ｄｈｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｈｏｖｅｒｉｎｇ　ａｂｏｖｅ

ｇｒｏｕｎｄ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ
　

图１１中给出了在低速前飞状态下截面１的

ＰＩＶ图像，图１１（ａ）和图１１（ｂ）分别为在离地高度

１．０Ｄ 和１．２５Ｄ 状 态 下 的ＰＩＶ图 像。与 图９相

比，机体上表面主要作用的是向下和向后的气流，

下表面的 喷 泉 流 中 心 受 前 向 来 流 的 影 响 明 显 后

移，机身下方的气流强度相对变弱，上载荷也因此

会减小。低速前飞状态相比较悬停状态，对机体

施 加 的 上 载 荷 较 弱，这 与 天 平 的 测 力 数 据 是 一

致的。

图１１　低速前飞状态下截面１的ＰＩＶ图像
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３　结　论

１）在离地较近悬停时，机身上有明显的上载

荷，当离地逐渐增高时，上载荷变为下载荷；低速

前飞与悬停状态相比，在同样高度的上载荷变弱，

下载荷变强。

２）在 距 离 地 面 较 近 悬 停 或 低 速 前 飞 时，由

ＰＩＶ图像可以观测到明显的喷泉流现象，该现象

随着离地高度的增加和前向来流速度的增加而逐

渐减弱。

３）机体上 所 受 的 最 大 下 载 荷 占 旋 翼 系 统 总

推力的比值，为 ＴＴＲ飞 行 器 的 动 力 系 统 设 计 提

供参考；机体上所受的最大上载荷占旋翼系统总

推力的比值，为 ＴＴＲ飞 行 器 的 最 大 承 载 能 力 设

计提供参考。
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悬停和低速前飞的地面效应试验同样为飞行

仿真和增稳系统设计提供数据模型。为了更好地

模拟在垂直起飞或降落过程中的动态效应，拟在

以后设计 一 个 可 以 按 指 定 速 度 上 下 移 动 的 动 平

台，模拟飞机接近或离开地面时的动态地面效应。
文中的ＴＴＲ无人飞行器已经完成了手动垂直起

飞和降落、过渡以及固定翼前飞测试，目前正在进

行自主飞行仿真和自主飞行测试，后续将结合风

洞试验和飞行试验，进一步验证和分析地面效应。
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