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共轴刚性旋翼低阶动载荷特性分析

余智豪†　周云
(中国直升机设计研究所 直升机旋翼动力学重点实验室,景德镇　３３３００１)

摘要　针对共轴刚性旋翼低阶动载荷问题开展分析研究．建立考虑升力偏置的共轴刚性旋翼气弹配平计算

方法,建立含干扰因子的共轴双旋翼气动干扰模型与考虑双旋翼构型的旋翼动力学模型,最终集成共轴双

旋翼考虑升力偏置的共轴刚性旋翼气弹配平模型．在分析前进比、转速以及升力偏置参数影响下的旋翼低阶

挥舞、摆振弯矩变化特性中发现:在大前进比状态下,桨根挥舞、摆振弯矩大大增加,且均以２/rev谐波载荷

为主;而施加升力偏置使得挥舞１/rev谐波载荷增加,而２/rev谐波载荷降低,能整体抑制摆振弯矩．

关键词　直升机,　旋翼,　共轴刚性,　动载荷

中图分类号:V２１４．３＋２ 文献标志码:A

LowerHarmonicLoadAnalysisofCoaxialRigidRotor
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(ScienceandTechnologyonRotorcraftAeromechanicsLaboratory,ChinaHelicopter

ResearchandDevelopmentInstitute,Jingdezhen　３３３００１,China)

Abstract　AnaeroelastictrimofacoaxialrigidrotorwithliftＧoffsetwasdevelopedandappliedtoanalyＧ
zingthelowerharmonicloadofcoaxialrigidrotor．ThestructuraldynamicsmodelandthedoubleＧrotor
aerodynamicsmodelwerejointlyusedtodevelopthecoaxialrigidrotor’svibrationloadcomputingmethＧ
od．Thelowerharmonicloadofbladerootflapbendingmomentandbladerootlagbendingmomentwere
analyzedindetailundertheinfluenceofadvanceratio,rotorspeedandliftoffset．Theresultsshowthat
thepredominant２/revtrendinbladerootflapbendingmomentandedgebendingmomentathighadＧ
vanceratio,andthepredominant１/revtrendinbladerootflapbendingmomentathighliftoffset,the
edgebendingmomentwouldbesuppressedathighliftoffset．
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引言

一直以来,常规构型直升机都存在着航程短、

巡航速度低的缺点[１],世界各大直升机研发机构从

未停止过探索高速直升机,以突破直升机速度限

制,其中采用前行桨叶概念的[２]共轴高速直升机是

未来直升机发展的重要方向之一,该构型高速直升

机历经几十年发展,目前已突破３７０km/h巡航速

度,共轴高速直升机也历经 XHＧ５９A,XＧ２,SＧ９７和

SB＞１等多型迭代(SB＞１于２０１９年初实现首
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飞[３]),正朝着４００km/h速度发展．共轴高速直升

机是未来直升机发展的重要方向之一．
但恶劣的旋翼振动载荷问题也始终给共轴高

速直升机研发带来挑战．因其非对称性的流场环

境,使得旋翼一直是直升机主要振源,而其中气流

分离、动态失速以及桨涡干扰等非定常气动问题又

引起更为复杂的高阶结构载荷问题[４]．降低旋翼转

速,推迟前行侧激波阻力发生是高速直升机实现高

速前飞的策略之一,但低转速下的旋翼整体处在大

前进比状态,且桨盘后行侧存在大面积反流区现

象,桨叶内段经过该区域时会产生高负升力和高阻

力,引起周期性脉冲式交变气动载荷,进而引起以

２/rev(基频为旋翼转速频率)为主要频率的挥舞、
摆振结构载荷[５,６],也使得桨尖挥舞形变也具有

２/rev主要变化特征[７]．升力偏置是高速直升机实

现高速前飞的另一大策略,但在高升力偏置下会造

成显著的以１/rev为主要特征的挥舞结构载荷以

及桨尖挥舞形变问题[８,９],同时减小双旋翼桨尖间

距,存在潜在的安全问题[１０]．
XHＧ５９A飞行试验[１１]显示驾驶舱３/rev(３片

桨叶)垂向振动在４６１．７km/h状态下达到０．５g而

横向振动高达０．７５g．XＧ２载荷实测结果也表明桨

毂４/rev(４片桨叶)振动载荷水平在４４４km/h飞

行状态下急剧增加[１２]．
在美国德克萨斯州立大学的共轴双旋翼振动

载荷试验[１３]中发现上下旋翼桨叶交叉作用最大能

引起相当于１０％旋翼拉力静态值和３０％旋翼拉杆

载荷静态值的冲击效应．当前共轴刚性旋翼振动载

荷分析仍然是动力学研究中的难点之一．
针对共轴刚性旋翼结构载荷问题,本文建立共

轴刚性旋翼气弹综合分析模型,针对共轴刚性旋翼

挥舞、摆振的低阶动载荷展开详细的参数影响分

析,包括旋翼转速、前进比以及升力偏置重要参数,
通过参数影响分析总结共轴刚性旋翼挥舞、摆振低

阶动载荷特性及变化规律,并得出相应结论．

１　共轴刚性旋翼气弹模型

１．１　共轴双旋翼干扰模型

基于PittＧPeters线性入流模型[１４]并引入双旋

翼气动干扰因子建立共轴双旋翼入流模型,其干扰

形式下的旋翼桨盘诱导速度表达式如下:

vu ＝v２＋δ１２v１

vl ＝v１＋δ２１v２ (１)
式中诱导速度v 下标１和２代表上、下旋翼(１为

下),vu,t 为上、下旋翼最终诱导速度,依据动量守

恒定律引入气动干扰因子[７]
１２ (上旋翼对下旋翼干

扰),共轴双旋翼几何结构和气动干扰示意分别如

图１和图２所示．

图１　双旋翼干扰

Fig．１　Coaxialrotorinteraction

图２　共轴双旋翼直升机

Fig．２　Coaxialrotorhelicopter

１．２　共轴刚性旋翼气弹模型

本文基于中等变形梁理论[１５]建立桨叶结构动

力学模型,通过哈密尔顿原理建立旋翼系统动力学

方程:

∫
t２

t１
(δU－δT－δW)dt＝０ (２)

其中δU为系统应变能变分项,其变分形式如下,

其中ε为应变矩阵,σ 为材料应力矩阵．

δU＝∬(δεTσ)dAdx (３)

δT 为动能变分项,包括桨叶旋转和桨叶变形运动

产生的动能,其变分形式如下∶qb 为广义自由度

矩阵,Mb 为桨叶惯性运动引起的质量矩阵,FM 动

能的非线性广义力．
δT＝－δqT

b(Mbq
􀅰􀅰

b ＋FM ) (４)

０７
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δW 为外载荷做功项,包括气动力和气动力矩两部

分．其中Fα 为气动力,为Mα 气动力矩,为Gb 广义

力系数矩阵．

δW ＝δqT
b∫

L

０
Gb

Fα

Mα

æ

è
çç

ö

ø
÷÷

æ

è
çç

ö

ø
÷÷dx (５)

采用５节点１５自由度梁单元对桨叶进行离散

(图３)．其中单元自由度中u,v,w,φ 表示拉伸、摆

振、挥舞和扭转位移,方向定义为桨叶向上挥舞运

动w、逆旋转方向摆振运动v 以及桨叶抬头扭转φ
为正．根据哈密顿原理推导并得到每个单元的质量

阵M、阻尼阵C、刚度阵K 以及外载荷项F,最后通

过有限元总体阵组集得到最终旋翼动力学方程,其

中q为系统所有自由度的列向量．

Mq
􀅰􀅰
＋Cq

􀅰
＋Kq＝F(q) (６)

图３　有限元单元自由度

Fig．３　DegreeofFiniteelement

气动力模型采用非线性准定常模型,并针对共

轴高速直升机的特殊工作环境,进行大前进比反流

区气动力计算修正以及建立适用于大前进比状态

的提升收敛性的配平迭代方法[５]．
与常规单旋翼直升机操纵方式不同,共轴高速

直升机操纵策略中通过设置差动变距来调节上下

旋翼操纵量的差异,也通过差动变距的方式设置升

力偏置,进而实现高速前飞,其上下旋翼操纵表达

式如下:

θU ＝θ０＋Δθ０－(A１＋A′
１)cos(ψU ＋Γ)－

　(B１＋B′
１)sin(ψU ＋Γ)

θL ＝θ０－Δθ０－(A１－A′
１)cos(ψL ＋Γ)－

　(B′
１－B１)sin(ψL ＋Γ)

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

(７)

上式中,下标 U,L分别表示上、下旋翼,其中θ０ 为

总距,用于控制旋翼总拉力;Δθ０ 为差动总距,控制

上下旋翼拉力差,调节双旋翼扭矩,产生偏航力矩;

A１ 为纵向周期变距,A′１ 为差动纵向周期变距,二

者用来调节旋翼总俯仰力矩与上下旋翼俯仰力矩

差;B１ 为横向周期变距,B′１ 为差动纵向周期变距,

用来调节旋翼总滚转力矩与上下旋翼滚转力矩差;

Γ 为提前操纵角,反映驾驶员操纵与旋翼响应的滞

后关系．
在本文中设置４个配平目标,分别是双旋翼总

拉力Fz,总俯仰力矩My和总滚转力矩Mx以及升

力偏置(LiftOffset)[表达式如式(４)],对应的配

平操纵量依次为θ０,A１,B１,B′１．

LiftOffset＝
MU

x ＋ ML
x

(TU ＋TL)􀅰R
(８)

上式中,T 表示旋翼拉力,上标 U,L分别代表上、

下旋翼,R 表示旋翼半径．

２　共轴刚性旋翼低阶动载荷计算分析

本文 以 XHＧ５９A 共 轴 刚 性 旋 翼 为 分 析 对

象[１６],旋翼总体参数见表１．着重分析旋翼转速、前

飞速度以及升力偏置对共轴刚性旋翼挥舞、摆振弯

矩的低阶动载荷影响．以下算例分析均按照旋翼拉

力T＝３５００kg进行配平计算．

表１　XHＧ５９A旋翼参数

Table１　XHＧ５９Arotorparameters
Parameter Value

Rotorradius/m ５．４８６４

Numberofblade ２×３

Taperratio ２∶１

Tipchord/m ０．２８６

Rotorspace/m ０．７６２

PreＧtwist/o ３

Bladetwist/o －１０°

Solidity ０．１２６７

Rotorspeed/(rad/s) ３６．１１

Directionofrotation CounterＧclockwise(upper),
Clockwise(lower)

首先针对本文建立的共轴刚性旋翼气弹分析方

法进行验证．计算 XHＧ５９A的旋翼前５阶模态频率

并绘制共振图(图４),图中黑点为试验值[１６],黑线为

计算值．为旋翼转速,额定转速为３４５rpm,E 表示摆

振频率,F 表示挥舞频率,T 表示扭转频率．前５阶

模态频率包括挥舞前２阶、摆振前２阶、扭转１阶

频率,图中计算值基本贴合试验值,具有较高的准

确性,尤其是挥舞１阶、摆振１阶频率结果对比,表

明本文建立的旋翼气弹分析方法准确可靠．

１７
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图４　旋翼共振图

Fig．４　Resonancediagramofrotor

２．１　旋翼转速参数影响分析

图５　上旋翼桨根挥舞弯矩低阶谐波幅值

Fig．５　Thelowerharmonicamplitudeofrootflapbending
momentinupperrotor

在前飞速度v＝６０m/s(前进比μ＝０．３０２)状
态下,由于旋翼尾迹被快速吹离桨盘,此时上下旋

翼可忽略气动干扰[７],此时分析转速对旋翼动载荷

影响．图５和图６是不同转速下的上旋翼挥舞、摆
振弯矩的低阶谐波幅值计算结果．结果表明,在低

转速下挥舞、摆振弯矩的２/rev谐波幅值变化显

著,尤其在挥舞方向．在低转速大前进比状态下,桨
叶在前行侧桨尖处以及后行侧桨根处存在较大的

负升力区域,且桨叶根部经历周期性交变脉冲气动

载荷[５],为满足桨盘整体升力的横向平衡,后行侧

桨叶升力向桨尖集中,而前行侧整理升力降低以平

衡后行侧桨叶升力,这一现象造成周期内的挥舞弯

矩以２/rev谐波为主．图５中相比于１００％转速状

态,６０％转速状态下的挥舞２Ω 谐波幅值增加约

８２．２％,呈指数上升特点．另外,挥舞、摆振弯矩的

１/rev、３/rev谐波幅值受转速影响不大．
图６结果也有２/rev谐波幅值增加的特点．相

比于１００％转速状态,６０％转速状态下的摆振２/rev
谐波幅值增加高达８２４．４％,尤其是低转速下幅值

急剧增加．一方面是因为摆振运动受到挥舞运动影

响,２/rev的挥舞运动引起２/rev哥氏力,进而引起

２/rev摆振载荷;另一方面因为降低转速后,摆振１
阶频率接近２/rev(见图４),存在共振现象,进而摆

振动载荷急剧增加．

图６　上旋翼桨根摆振弯矩低阶谐波幅值

Fig．６　Thelowerharmonicamplitudeofrootlagbending
momentinupperrotor

２．２　前飞速度参数影响分析

图７和图８是前飞速度影响下的上旋翼桨根

挥舞、摆振弯矩计算结果．在低速飞行时由于上下

旋翼气动干扰效应导致上旋翼拉力大于下旋翼拉

力,即上旋翼拉力Fz＞T/２,前飞速度增加,后旋

翼尾迹加快远离桨盘区域,气动干扰效应减弱,上

下旋翼拉力差(ΔFz)逐渐降低,即每幅旋翼拉力都

趋于T/２．这就使得上旋翼桨根挥舞、摆振弯矩

１/rev谐波幅值先增大后降低．而前飞速度进一步

增加,使得旋翼处在大前进比状态,与降低转速原

因类似,导致挥舞弯矩２/rev谐波幅值急剧增加．
但不同的是,前飞速度增加后挥舞弯矩各低阶谐波

幅值都增加,尤其是２、３阶谐波幅值．
图７中相比v＝１５m/s(前进比μ＝０．０７５)时

刻,v＝１２０m/s(前进比μ＝０．６０４)时刻的挥舞弯矩

２/rev谐波幅值增长约１３．７倍,也暴露出大前进比

下共轴刚性旋翼振动载荷恶劣的严峻问题．摆振弯

２７
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矩仍 然 以 １/rev 谐 波 为 主,且 前 飞 速 度 对 摆 振

１/rev谐波载荷影响较大,都存在大前进比状态下

各低阶谐波幅值增加的现象．

图７　上旋翼桨根挥舞弯矩低阶谐波幅值

Fig．７　Thelowerharmonicamplitudeofrootflapbending
momentinupperrotor

图８　上旋翼桨根摆振弯矩低阶谐波幅值

Fig．８　Thelowerharmonicamplitudeofrootlagbending
momentinupperrotor

２．３　升力偏置下的旋翼低阶动载荷分析

共轴刚性旋翼通过升力偏置策略实现提升前

行侧桨叶升力,同时卸载后行侧升力,以提高旋翼

气动效率,同时实现高速前飞．但与此同时造成了

更大的旋翼滚转力矩以及桨盘横向不平衡性,带来

新的动力学问题．
图９和图１０是两种前飞速度(３０m/s和９０m/s)

下的上旋翼桨根挥舞、摆振弯矩结果图．计算结果

表明,在升力偏置影响下,桨根挥舞弯矩峰峰值增

加,其弯矩最大值在９０°和２７０°两个方位角处,挥舞

弯矩随升力偏置增加而逐渐呈现１/rev谐波为主

的变化趋势,且该现象愈发明显．这主要因为升力

偏置是通过调节差动横向周期变距来施加,通过

１/rev的周期变距变化直接影响旋翼滚转力矩、挥

舞响应以及挥舞弯矩,使得挥舞弯矩整体变为

１/rev为主的谐波特性．

图８　上旋翼桨根摆振弯矩低阶谐波幅值

Fig．８　Thelowerharmonicamplitudeofrootlagbending
momentinupperrotor

(a)挥舞 (Flap)

(b)摆振 (Lag)
图９　上旋翼桨根弯矩

Fig．９　Therootbendingmomentinupperrotor

摆振方面载荷主要受挥舞运动以及挥舞载荷

影响,图９(b)和图 １０(b)显示,在升力偏置影响

下,摆振弯矩逐渐降低,尤其是在大速度状态．值得

注意的是:大速度状态下由于桨盘后行侧区域的负

升力及脉冲式气动效应,直接造成摆振弯矩在２７０°

３７



动　力　学　与　控　制　学　报 ２０２３年第２１卷

(a)挥舞 (Flap)

(b)摆振 (Lag)
图１０　上旋翼桨根弯矩

Fig．１０　Therootbendingmomentinupperrotor

(a)挥舞 (Flap)

(b)摆振 (Lag)
图１１　低阶谐波幅值

Fig．１１　Thelowerharmonicamplitude

(a)挥舞 (Flap)

(b)摆振 (Lag)
图１２　上旋翼桨根弯矩

Fig．１２　Therootbendingmomentinupperrotor

(a)挥舞 (Flap)

(b)摆振 (Lag)
图１３　上旋翼桨根弯矩

Fig．１３　Therootbendingmomentinupperrotor
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陡增,而通过施加升力偏置,卸载后行侧升力同时

降低了后行侧的阻力,进而摆振弯矩降低,这种陡

增现象得到有效缓解,侧面表明升力偏置具有降低

摆振载荷的潜在能力．
为更深入研究升力偏置的影响,选取v＝９０m/s

(前进比μ＝０．４５)下的挥舞、摆振弯矩进行谐波分

解并绘制图１１．图中显示,在大速度状态下,升力偏

置几乎不改变挥舞弯矩静态值,但随着升力偏置增

加,挥舞２阶载荷逐渐降低,而１/rev载荷急剧增

加．而摆振弯矩中所有成分均降低,再次说明了升

力偏置具有降低摆振载荷的潜在能力．
针对不同转速下的升力偏置影响也展开相应

的计算分析,图 １２和图 １３为前飞速度６０m/s下

８０％和６０％两档转速下的上旋翼桨根挥舞、摆振

弯矩计算结果．降低旋翼转速和增加前飞速度都会

使得旋翼处于大前进比状态下,在８０％转速结果

中,升力偏置的增加导致挥舞弯矩的１/rev谐波载

荷明显增加,２/rev谐波载荷降低,这一现象在

６０％的挥舞弯矩结果[图１３(a)]更为突出．摆振弯

矩随升力偏置的增加而整体降低,尤其是２/rev谐

波载荷[图１３(b)],表明在大前进比状态下,采用

升力偏置策略能有效降低摆振弯矩．

３　结论

本文建立了共轴双旋翼气动干扰模型,集成共

轴刚性旋翼综合气弹分析模型,针对共轴刚性旋翼

低阶动载荷特性,开展了包括前飞速度、转速以及

升力偏置在内的详细的参数影响分析,并得出以下

结论:

(１)降低旋翼转速和提高飞行速度使得旋翼处

在大前进比状态,此时的桨根挥舞、摆振弯矩大大

增加,且均以２/rev谐波载荷为主要载荷．
(２)在大前进比状态下,采用升力偏置会使得

挥舞弯矩１/rev谐波载荷增加,而２/rev谐波载荷

降低;并且升力偏置能整理抑制摆振弯矩．
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