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摘　要：分析了飞机遭遇尾涡后的响应机理，建立了飞机受扰诱导力矩计算模型；综合考虑飞机阻

尼特性、反应时间以及操纵品质等因素，建立了飞机滚转参数计算模型；以抖动失速作为飞机遭遇

尾涡后改出过程的坡度角极限，建立了可接受最大坡度角计算模型。采用Ｄｅｌｐｈｉ７．０计算了给定

尾涡流场条件下的飞机受扰后滚转参数和尾涡安全间隔，分析了飞机质量、速度、高度容差以及初

始坡度角对飞行安全的影响。分析结果表明：在速度一定时，飞机质量越大，可接受最大坡度角越

小；在相同质量情况下，安全间隔随速度增加而缓慢减小，随高度容差的减小而减小，随初始坡度角

增大而增大；安全间隔计算结果与国际民用航空组织（ＩＣＡＯ）标准数据之间的最大偏差是１．５６％，

因此，计算方法正确。
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０　引　言

飞机在飞行中不慎进入前机所形成的尾涡流场

后可能会发生倾斜、滚转、失速等影响飞行安全的情

况［１］。为了获取第一手试验数据，美国国家航空航

天局以Ｃ１３０飞机为前机，ＯＶ１１０Ａ飞机为后机，进

行了大量的飞行试验，测量了不同大气环境下的尾涡

遭遇数据，建立了２３０ＷＶＥｓ数据库
［２］。从２０００年到

２００３年５月，欧洲管制中心建立了第５个Ｓｗａｋｅ

项目技术框架和技术路线图，研发能实时评估和计

算前、后机尾流安全间隔的软件工具，并进行了多次

飞行试验［３４］。

在尾涡遭遇的理论研究方面，Ｌｕｃｋｎｅｒ等对进

近着陆阶段的安全间隔进行了研究，提出民用飞机

在遭遇尾涡后的最大坡度角为１０°，并以此作为确

定安全间隔的依据［５］；Ｂｒａｎｄｏｎ等通过对大量风洞

试验的分析，研究飞机遭遇尾涡后的响应机理［６］；

Ｐａｄｆｉｅｌｄ等对旋翼飞机遭遇尾涡后的危险性进行了

分析和研究［７８］。中国在相关领域的研究成果较少：

胡军等提出用最大滚转坡度角作为飞机遭遇尾涡后

的临界情况［９］；冯志勇分析了尾流对后机飞行安全

的影响［１０］；徐肖豪等用大涡模拟方法对飞机进近中

尾流进行了数值模拟，总结了空中交通管制中尾流

间隔缩减技术［１１１２］。

上述研究都是依据经验化的固定坡度角或诱导

力矩系数作为飞机受扰后改出过程中的上限，没有

考虑反应时间、飞机的横侧阻尼特性、飞机初始坡度

角和飞机速度安全余量等因素的影响。基于对飞机

遭遇尾涡后响应机理的分析，本文考虑飞机阻尼特

性、操纵特性、反应时间、初始坡度角、真空速等参数

对滚转过程的影响，计算了飞机受扰诱导力矩和滚

转参数；提出以飞机抖动失速作为遭遇尾涡后整个

改出过程中的临界限制值，并依此计算了可接受最

大坡度角；以Ｄｅｌｐｈｉ７．０开发工具对建立的模型进

行仿真计算，并分析了飞机速度、高度以及初始坡度

角等参数对飞机滚转过程中安全性的影响。

１　飞机受扰滚转参数计算

飞机不慎进入尾涡流场后，在流场诱导速度作

用下，左、右机翼上的气动力会发生差异性改变，从

而使飞机产生诱导滚转力矩，引起飞机的滚转。在

滚转过程中，飞机的横侧稳定性会使其产生滚转阻

尼力矩，阻止飞机的滚转，同时在飞行员的操纵下，

飞机上的横侧操纵力矩也会使飞机的滚转减弱，并

恢复到原有的横侧平衡状态。

１．１　诱导滚转力矩

进入尾涡流场后，飞机机翼升力的变化为［５］
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式中：Δ犔为升力变化量；ρ为大气密度；犞∞为飞机

真空速；犫（狔）为翼弦长度；犅为飞机翼展；狔为翼弦

的展向坐标；犆′（狔）为升力系数变化量，与迎角变化

量和升力线斜率有关；犳为升力线斜率；犞（狔）为尾

涡流场在飞机机翼剖面上的诱导速度；Δα（狔）为尾

涡诱导速度引起的后机机翼剖面上迎角变化量。

将式（２）代入式（１），整理后沿翼展方向积分可

得飞机诱导力矩犚为
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　　对于目前常用的后掠翼飞机，机翼剖面翼弦长

度可近似为［５］

犫（狔）＝犫ｒ １－
２狘狔狘（１－λ）［ ］犅

＝

２犛［犅＋犅λ－２狘狔狘（１－λ）］

犅２（１＋λ）
（４）

式中：犫ｒ为翼根处的弦长；λ为梢根比；犛为机翼面积。

将式（４）代入式（３）后，可进一步推导出诱导滚

转力矩系数犕１为

犕１ ＝
２犚

ρ犞
２
∞犛犅
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２犳

犞∞犅
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１．２　滚转角加速度

在滚转力矩计算公式基础上，考虑飞机滚转阻

尼特性、操纵特性、反应时间的影响，得到滚转角加

速度狆
·
为

　狆
·
＝ρ
犞∞犅

４犕２狆
４犐犃

＋
ρ犞

２
∞犅

３［犕１－犕３犎（狋１－狋２）］

２犐犃
（６）

　犎（狋１－狋２）＝
１ 狋１≥狋２

０ 狋１＜狋
烅
烄

烆 ２

（７）

式中：狆为滚转角速度；犕２为滚转阻尼力矩系数；犕３

为滚转操纵力矩系数；犐 为飞机滚转转动惯量；

犃为展弦比；狋１ 为飞机遭遇尾涡的时间；狋２ 为反应时

间；犎（狋１－狋２）为单位阶跃函数。
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１．３　滚转最大坡角度

由式（６）、（７）可以推导出飞机在遭遇尾涡后的

加速度、速度以及坡度角与时间之间的关系，进而可

以计算出在整个受扰滚转过程中飞机的最大坡度

角。对式（６）进行简化和积分处理后代入式（７），整

理可得

　　　　　γｍａｘ＝

狆０
犽１
＋
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１
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犽
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烆
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４犐

犽２ ＝ρ
犞２∞犅犛犕１

２

烅

烄

烆 犐

（９）

式中：γｍａｘ为飞机受扰滚转过程中的最大坡度角；狆０

和γ０ 分别为飞机刚进入尾涡流场时的滚转角速度

和坡度角。

１．４　滚转转动惯量

在飞机遭遇尾涡后的运动分析中，飞机的滚转

转动惯量犐是一个很重要的参数
［１３］，但目前飞机公

司不对外公布，为此可以通过量纲为１的回转半径

来估算飞机相对于中心惯性主轴的惯性矩，然后再

分析飞机的滚转运动过程，即

犐＝
犿犵犅

２犙
－２

４
（１０）

式中：犿为飞机质量；犵为重力加速度；犙
－
为量纲为

１的回转半径，可以由表１所列经验值近似得出
［５］。

表１　回转半径

犜犪犫．１　犌狔狉犪狋犻狅狀狉犪犱犻犻

发动机类型 飞机类型 犙
－

螺旋桨式

喷气式

单发螺旋桨式 ０．２５

双发螺旋桨式 ０．３４

双发涡轮螺旋桨式 ０．２２

单发式，装在机身 ０．２４

双发式，装在机翼 ０．２５

四发式，装在机翼 ０．３１

军用运输机 ０．２２

战斗机 ０．２３

重型轰炸机 ０．３４

１．５　可接受最大坡度角

现行的计算方法是根据经验选取固定的最大坡

度角作为尾涡安全间隔计算依据，但飞机在终端区

飞行时，受空中交通间隔、飞行姿态、飞机构型以及

飞行高度等因素的影响，飞机的真空速及对应的速

度安全余量也不尽相同，因此，按照固定坡度角来计

算尾涡安全间隔在绝大多数的有利飞行条件下（高

空、高速、净外形等）显得较为保守，而在不利飞行条

件下，无法确保飞机进入尾涡流场的安全性。

在飞机遭遇尾涡后的滚转改出过程中，由于升

力损失而造成的抖动失速速度增大［１４］，因此，本文

考虑一定的安全系数，提出以飞机不出现抖动失速

为临界条件的可接受最大坡度角

犿犵＝犔ｃｏｓ（γ）＝ρ
犞２ｂ犛犆ｌ
２
ｃｏｓ（γ） （１１）

式中：犔 为升力；犆ｌ 为抖动升力系数；犞ｂ为抖动

速度。可接受最大坡度角γａ为

γａ＝ａｒｃｃｏｓ
２犿犵犽

ρ犛犆ｌ犞
２
∞

（ ）＝ａｒｃｃｏｓ犞
２
ｂ犽

犞２∞（ ） （１２）
式中：犽为安全系数（大于１．０）。

根据可接受最大坡度角的数值，可以进一步计

算出两机之间的安全间隔。

２　仿真结果分析

形成尾涡流场的前机为Ｂ７６７３００，以最大升阻

比速度飞行，飞行高度为６００ｍ；进入尾涡流场的后

机为Ｂ７３７８００飞机，飞行高度与形成尾涡流场的前

机相同。表２给出了不同前机质量时，按照文中模

型的安全距离间隔计算结果与国际民用航空组织

（ＩＣＡＯ）标准安全距离间隔之间的对比数据。在常

表２　安全间隔对比

犜犪犫．２　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狊犪犳犲犻狀狋犲狉狏犪犾狊

Ｂ７６７３００质量／ｔ 计算结果／ｍ ＩＣＡＯ标准／ｍ 相对误差／％

１５９．０ ９１１６

１６０．５ ９１３４

１６２．０ ９１５３

１６３．５ ９１７１

１６５．０ ９２０８

１６６．５ ９２２７

１６８．０ ９２４６

１６９．５ ９２６４

１７１．０ ９２８３

１７２．５ ９３０１

１７４．０ ９３３８

１７５．５ ９３５７

１７７．０ ９３７５

９２６０

－１．５６

－１．３６

－１．１６

－０．９６

－０．５６

－０．３６

－０．１５

０．０４

０．２５

０．４４

０．８４

１．０５

１．２４
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用质量范围内，相对误差基本在１．５％以内，说明文

中计算方法的正确性。

下面以质量为９５ｔ的Ｂ７５７２００为前机，以最大

升阻比速度飞行，飞行高度为６００ｍ；Ｂ７３７８００为进

入尾涡流场的后机，飞行高度与前机相同，对尾涡安

全间隔的影响因素进行了对比分析。飞机在改出过

程中，在不同飞机质量情况下，可接受最大坡度角和

安全系数之间的关系见图１，飞机表速为８０ｍ·ｓ－１，

其他参数同上。由图１可以看出：安全系数越大，计

算结果越保守，γａ越小；在一定速度下，飞机质量越

大，则飞机的失速速度也就越大，γａ越小。在飞机刚

进入尾涡流场时，滚转角速度和坡度角不同的情况

下，其遭遇尾涡后改出过程中坡度角随时间狋１ 的变

化关系见图２。可以看出：初始坡度角越大，改出时

间越长，最大坡度角越大；初始滚转角速度增大，改

出时间和最大坡度角也都增大。

图１　γａ和犽的关系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎγａａｎｄ犽

图２　γ和狋１关系曲线

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎγａｎｄ狋１

飞行速度对尾涡安全间隔的影响见图３，其中

犜为时间间隔，犇 为距离间隔。两机之间的安全间

隔与前、后机质量、速度、相对位置、遭遇尾涡的方

式、飞机操纵性与稳定性、后机的高度保持能力以及

大气环境等有关。为保守起见，假设后机的高度与

理论航迹的偏差在高度容差之内（取最坏的情况），

后机向一侧偏移，刚好处在前机尾涡涡核之中。在

计算时，进入流场的后机为Ｂ７３７８００飞机，质量为

６５ｔ，飞行高度与形成尾涡流场的前机相同。由图３

可以看出：间隔随着速度增加而缓慢减小。其原因

是在尾涡流场中的诱导下沉速度一定时，后机速度

越大，诱导速度对后机翼剖面迎角的影响越小，因

此，安全间隔也越小。

图３　飞机速度和安全间隔的关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎａｉｒｃｒａｆｔｓｐｅｅｄａｎｄｓａｆｅｉｎｔｅｒｖａｌｓ

飞机初始坡度角对安全间隔的影响见图４。随

着γ０ 的增大，安全时间间隔和距离间隔都增加。当

飞机所处的涡核旋转方向与飞机转动方向相反时，有

利于飞机的改出；但当飞机所处的涡核旋转方向与飞

机本身滚转方向相同时，对飞机的改出是不利的［１５］。

由于飞机航迹的横侧偏移具有随机性，因此，在计算

时考虑最坏的情况（即飞机转动方向与涡核旋转方向

相同），所以安全间隔随坡度角增大而增大。

图４　初始坡度角和安全间隔的关系

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｉｎｉｔｉａｌｂａｎｋａｎｇｌｅａｎｄｓａｆｅｉｎｔｅｒｖａｌｓ

图５　犕２和犇的关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎ犕２ａｎｄ犇

不同高度容差下，飞机阻尼力矩系数和安全距

离间隔的关系见图５。飞机阻尼力矩系数绝对值越

大，则在遭遇尾涡后的改出就越快，因此，安全距离

８４ 交　通　运　输　工　程　学　报　　　　　　　　　　 　２０１２年



间隔越小；高度容差越小（飞机高度保持能力越强），

在相同高度上飞机与涡核的垂直距离越大，所受影

响越小，因此，安全距离间隔随着高度容差的减小而

减小。

３　结　语

通过对飞机遭遇尾涡后响应机理的分析，综合

考虑飞机阻尼特性、操纵特性、反应时间、初始坡度

角以及真空速等参数对滚转过程的影响，建立了飞

机受扰参数计算模型，然后提出以飞机抖动失速作

为遭遇尾涡后整个改出过程中的临界限制值，并依此

来计算可接受最大坡度角和飞机安全间隔。安全间

隔计算结果与ＩＣＡＯ标准数据的偏差基本在１．５％以

内，说明文中计算方法是正确的。同时，文中安全距

离间隔计算方法考虑了飞机质量、速度、高度容差以

及初始坡度角等参数对飞行安全的影响，与实际结果

更为贴近，可用于动态尾涡间隔系统的研究。
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