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前飞状态下共轴刚性旋翼桨尖间距分析

赵金瑞 余智豪† 程毅 樊枫 江期凰
(中国直升机设计研究所直升机动力学全国重点实验室,景德镇 333001)

摘要 桨尖间距是影响共轴刚性旋翼直升机飞行安全的重要因素之一,为准确分析共轴刚性旋翼前飞过程

中的桨尖间距变化规律,本文基于15自由度中等变形梁和自由尾迹模型建立了共轴刚性旋翼/机体耦合气

动弹性模型.与XH-59A的旋翼固有特性试验结果进行对比,计算误差小于5%,并完成前飞状态下的桨尖

间距计算验证,充分验证了共轴刚性旋翼桨尖间距计算方法的准确性.本文进一步分析了前飞状态下横向

差动控制、机身俯仰角、侧滑角等因素对桨尖间距的影响规律,研究表明在共轴刚性旋翼直升机的前飞过程

中,横向差动控制可以有效控制旋翼的滚转弯矩,是前飞过程中保证桨尖间距安全的有效手段;前飞过程中

机身俯仰角减小会带来更为严苛的桨尖间距;前飞过程中侧滑角增大会影响旋翼的升力偏置,进而减小桨

尖间距.
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Abstract Blade
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is
 

one
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the
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critical
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affecting
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coaxial
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prediction
 

method.
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引言
  

共轴刚性旋翼采用两副反向旋转的刚性无铰

式旋翼,使得直升机桨盘两侧都存在前行桨叶,依
靠前行桨叶产生大部分升力从而对后行桨叶有效

卸载,解决了后行桨叶失速带来的速度限制,极大

地提升了直升机的前飞速度[1].采用前行桨叶概念

设计的共轴刚性旋翼直升机型号主要有 X-59A、

X-2、S-97和SB-1等,目前共轴刚性旋翼直升机的

飞行速度最高可达460
 

km/h,远超常规构型直升

机,是未来直升机发展的重要方向之一[2-5].共轴刚

性旋翼直升机在利用升力偏置发挥旋翼升力的潜

能的同时,也带来了更为严苛的上下旋翼间距工作

状态.因此建立可靠的桨尖间距预估方法,是进行

共轴刚性旋翼直升机动力学设计重要基础.如何准

确反映共轴刚性旋翼直升机飞行过程中整机姿态

对于桨尖间距的影响[6],是进行桨尖间距计算面临

的困难之一.
目前国内外就共轴刚性旋翼直升机的桨尖间

距问题已开展相关研究.德国慕尼黑工业大学的

Cameron[7]对2
 

m直径的 ABC旋翼的拉力系数、

阻力、桨尖间距等变量随升力偏置量的变化规律做

了初步研究.西科斯基公司工程师Ruddel[8]阐述

了关于桨尖间距与提前操纵角和横向差动周期变

距的关系,并通过桨尖间距拍照系统验证了部分前

飞状态下的桨尖间距数据.Xin[9]基于 GenHel开

展S-97共轴旋翼直升机的桨尖间距计算工作,并
进一步考虑弹性旋翼轴对于桨尖间距的影响.Sy-
al[10]基于自由尾迹模型开展悬停状态下的不同旋

翼间距和桨叶扭转对于共轴旋翼气动干扰的影响

规律分析.余智豪[11]针对升力偏置和前进比对共

轴刚性旋翼的配平和响应的影响开展研究,建立了

一套考虑升力偏置的共轴刚性旋翼配平方法.周
云[12]针对升力偏置、交叉角等因素开展共轴旋翼

桨尖间距规律分析.中国直升机设计研究所开展的

4
 

m直径的共轴刚性旋翼模型桨尖间距测量试验,

反映了共轴刚性模型旋翼在不同前进比和升力偏

置状态下的桨尖间距变化规律.
  

共轴刚性旋翼直升机所处流场较为复杂,如果

使用传统的线性入流模型或者动态入流模型,将存

在较大计算误差.自由尾迹模型可以反映尾迹对于

旋翼入流的影响,能够有效提升共轴旋翼气动特性

的计算精度[13-18].因此本文采用15自由度中等变

形梁模型和自由尾迹模型建立了考虑机体运动与

旋翼耦合的共轴刚性旋翼气动弹性模型,并借助该

模型开展前飞状态下的桨尖间距规律计算.

1 分析方法
  

共轴刚性旋翼采用刚性桨叶设计,桨叶单元可

以使用15自由度中等变形梁模型建模[19],同时由

于共轴旋翼飞行器通常存在上下旋翼气动干扰、旋
翼机身干扰,因此使用自由尾迹模型进行气动力计

算.本文基于拉格朗日型坐标系,描述耦合系统上

任一点在惯性坐标系中的位形,采用 Hamilton原

理推导共轴刚性旋翼飞行器气弹耦合系统动力学

方程[20].

1.1 气动力模型
  

由于共轴旋翼通常处于非定常流场中,因此使

用考虑非均匀诱导速度引起尾迹畸变的自由尾迹

模型,可以更好地考虑上下旋翼干扰、旋翼尾迹与

平尾干扰对于旋翼非定常气动力的影响,本文中采

用的共轴旋翼自由尾迹模型示意图如图1所示.

图1 共轴旋翼自由尾迹示意图

Fig.1 The
 

free-vortex
 

of
 

coaxial
 

rotor
  

其中单片桨叶的尾迹可以表示:

rwake(ψ,φ)=rb(ψ,φ)+φμ+D(ψ,φ) (1)
  

其中,rb 表示涡元在桨叶上径向位置r处的位置矢

量,μ 为自由速度矢量,ψ 为方位角,φ 为涡龄,

D(ψ,φ)为尾迹畸变.
  

使用直线涡段离散尾迹,并采用Biot-Savart
(B-S)定律计算空间任意点的诱导速度,后延尾迹

积分得到空间中任意一点的诱导速度.诱导速度计

算公式如下:

dv→=
Γ
4π

ds→

l3
(2)
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其中,dv→ 为诱导速度,Γ 为涡元环量,ds→ 为涡元矢

量,l为诱导速度点到涡元ds→ 的距离.
  

根据诱导速度,利用 ONERA模型的非定常

气动力计算公式计算得到非定常气动力,具体公式

如下:

dF=
1
2ρv

2(Cz1+Cz2)dL (3)
  

其中dF 为桨叶单元的非定常气动力,Cz1 代表翼

型不考虑动态失速的升力系数,Cz2 代表动态失速

对于升力系数的修正项,
 

dL 为桨叶单元长度.

1.2 结构动力学模型
  

采用15自由度中等变形梁模型建立桨叶的有

限元模型,图2为桨叶有限元单元的自由度分布.

图2 共轴旋翼自由尾迹示意图

Fig.2 Degree
 

of
 

freedom
 

on
 

blade
 

element
  

机身运动可以使用五自由度矢量表示:

MT
F =[xF yF zF αs ϕs] (4)

  

上式中,xF,yF,zF 为参考惯性系的机身运动,αs

为机身俯仰运动,低头为正,ϕs 为机身滚转,以向

右滚转为正.
  

通过积分求得考虑机身运动的单片桨叶的应

变能变分δUb 以及动能变分δTb 表达式如下:

δUb =∫
R

0
(Uuδu'+Uv'δv'+Uw'δw'+Uv″δv″+

 Uw″δw″+U
ϕ
δ̂ϕ
^
+U

ϕ
^
'
δϕ
^
')dx

δTb =∫
R

0
(Tuδu+Tvδv+Twδw+U

ϕ
δ̂ϕ
^
+

 Tv'δv'+Tw'δw'+TxFδxF +TyFδyF +
 Tψhδψh +TzFδzF +Tϕsδϕs +Tαsδαs)dx

(5)

   

上式中:u、v、w、ϕ 分别为桨叶拉伸、摆振、挥舞、扭
转自由度,ψh 为旋翼旋转速度,xF,yF,zF,αs,ϕs

为机身运动自由度.
   

将式(5)代入由 Hamilton原理推导共轴刚性

旋翼飞行器气弹耦合系统的动力学方程:

δ∏=∫
t1

t2

(δU-δT-δW)dt (6)
  

上式中:δU 是耦合系统应变能变分;δT 是耦

合系统动能变分;δW 是耦合系统外力虚功;其组

成如下:

δU=∑
Nr

r=1

[∑
Nb

b=1
δUb]

δT=∑
Nr

r=1

[∑
Nb

b=1
δTb]+δTfuselage

δW =∑
Nr

r=1

[∑
Nb

b=1
δWb]+δWfuselage (7)

  

上式中:下标fuselage、b分别表示机身和桨叶,Nb

为桨叶片数,Nr 为旋翼个数,机身作为刚体处理,

因此无应变能项.
  

通过耦合结构动力学模型与自由尾迹模型,推
导得到共轴刚性旋翼/机身耦合系统的动力学方程:

Ms(t)q
··(t)+Cs(t)q

·(t)+Ks(t)q(t)

 =F(t)+F(q,q
·,q
··,t) (8)

  

上式中,Ms(t)为系统质量阵,Cs(t)为系统阻尼

阵,Ks(t)为系统刚度阵,q(t)为广义坐标,F(t)是
常量项力,F(q,q

·,q
··,t)是系统结构非线性力项和

气动力项.上式是一个非齐次方程,使用Newmark
法求解得到上下旋翼各片桨叶的桨尖响应稳态解

qu(t)和qt(t),之后计算得到上下旋翼相交叉时的

桨尖间距.
Qtip(t)=qu(t)-qt(t)+0.14R (9)

    

上式中Qtip(t)为上下旋翼交叉位置处上下旋翼桨

尖间距,qu(t)为上旋翼桨尖响应,qt(t)为下旋翼

桨尖响应,0.14R 为上下旋翼安装间距.

2 模型验证
   

为验证本文建立的共轴刚性旋翼桨尖间距计

算方法的准确性,采用XH-59A共轴旋翼直升机

作为算例开展计算验证,模型验证数据采用文献

[8]中相关桨尖间距计算数据.XH-59A的旋翼总

体参数如表1所示.
通过求解耦合系统动力学方程得到桨叶固有

频率,并开展桨叶固有频率计算验证,采用 XH-
59A的桨叶结构参数如图3所示.

验证数据采用文献[12]中345
 

rpm 转速下

XH-59A的固有特性试验结果,结果显示桨叶固有

频率计算值与文献值的误差不超过5%.对比结果

可以验证计算模型采用的计算输入符合实际情况,
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同时建立的15自由度中等变形梁模型是适用于共

轴刚性桨叶结构动力学建模.具体的固有频率对比

结果如下表2所示.

表1 XH-59A的总体技术参数

Table
 

1 The
 

technical
 

parameters
 

of
 

XH-59A

参数 数值

旋翼半径/m 5.49

桨叶片数 3*2

桨叶预扭角/(°) -10

旋翼额定转速/(rad/s) 35.9

旋翼额定桨尖速度/(m/s) 197.1

上下旋翼安装间距/m 0.77

起飞质量/kg 5500

质心(机体坐标系) (0.00
 

0.00
 

-0.89)
 

图3 XH-59A桨叶结构参数

Fig.3 Blade
 

structure
 

parameters
 

of
 

XH-59A

表2 XH-59A的桨叶固有频率计算值与文献值对比

Table
 

2 The
 

comparisons
 

of
 

calculated
 

blade
 

natural
 

frequency
 

of
 

XH-59A
 

with
 

literature

模态阶次 计算值 文献12 误差

一阶摆振 1.27 1.33 4.51%

一阶挥舞 1.44 1.49 3.22%

二阶挥舞 4.38 4.19 -4.53%

二阶摆振 5.97 5.81 -2.75%

三阶挥舞 8.85 9.01 1.78%
   

之后验证不同前飞速度下的桨尖间距计算精

度,验证数据采用文献[8]中经过实验验证的数据,

对比了不同前飞速度下的桨尖间距计算结果,提前

操纵角Γ=30°时桨尖间距(270°相位角)的对比结

果如图4所示.通过计算分析,在72
 

km/h的桨尖

间距突增,原因为施加了1°的横向差动控制.
   

接下来验证较高前飞速度下提前操纵角Γ=
50°下桨尖间距(270°相位角)随前飞速度下桨尖间

距变化情况,具体对比结果如图5所示.

图4 Γ=30°,桨尖间距计算值与文献值对比

Fig.4 Γ=30°,the
 

comparisons
 

of
 

blade
 

tip
 

clearance
 

computation
 

with
 

literature

图5 Γ=50°,桨尖间距计算值与文献值对比

Fig.5 Γ=50°,the
 

comparisons
 

of
 

blade
 

tip
 

clearance
 

computation
 

with
 

literature
   

本文的计算结果可以反映稳态前飞过程中桨

尖间距变化规律,且在高速段的计算误差小于低速

段,是由于小速度段的上下旋翼气动干扰更为强烈

导致 的.图 6 和 图 7 分 别 为 72
 

km/h 前 飞 和

252
 

km/h前飞速度下上下旋翼桨盘入流情况,从
计算结果来看,在小速度段的上下旋翼尾迹干扰十

分严重,随着飞行速度的增加,上旋翼的尾迹对于

下旋翼的干扰会逐渐减小.
 

图6 上下旋翼桨盘入流(72
 

km/h前飞)
Fig.6 The

 

inflow
 

of
 

upper
 

rotor
 

and
 

lower
 

rotor
 

(72
 

km/h
 

forward
 

flight)

图7 上下旋翼桨盘入流(252
 

km/h前飞)
Fig.7 The

 

inflow
 

of
 

upper
 

rotor
 

and
 

lower
 

rotor
(252

 

km/h
 

forward
 

flight)
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3 桨尖间距影响规律分析
   

本节分析前飞过程中横向差动控制、机身俯仰

角、侧滑角对桨尖间距的影响规律。

3.1 横向差动控制对于桨尖间距的影响规律
   

横向差动控制是共轴旋翼最具特色的操纵量,

用于控制旋翼桨叶载荷、升力偏置以及桨尖间

距[21].上下旋翼操纵公式如下:

θU =θo +A1cos(ψU +Γ)-

 (B1+B'
1)sin(ψU +Γ)

θL =θo +A1cos(ψL +Γ)-

 (B1-B'
1)sin(ψL +Γ)

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁􀪁

(9)
   

式中,θo 为总距操纵,A1 为纵向周期变距,B1 为横

向周期变距,B'
1 为横向差动控制,Γ 为提前操纵

角.B'
1 在保证上下旋翼合滚转弯矩为0的前提下,

分配上下旋翼的滚转弯矩,实现横向差动控制.
   

XH-59A的飞行策略是从72
 

km/h
 

开始施加

横向差动控制,图8为采用XH-59A的横向差动控

制策略和不施加横向差动控制的桨尖间距计算结

果对比,其中180
 

km/h为提前操纵角变化点,计

算过程均采用全机配平,72
 

km/h前的计算点均不

采用横向差动控制.图8显示随着前飞速度的增

加,横向差动控制对桨尖间距的影响越来越明显,

横向差动控制可以有效保证前飞过程中的桨尖间

距安全.
横向差动控制可以有效控制桨毂滚转弯矩,减

小桨毂载荷,桨尖间距与旋翼滚转弯矩具有强相关

性.图9和图10给出有无横向差动控制对于上下

桨毂滚转弯矩的影响规律,结果显示横向差动控制

可以有效降低桨毂的滚转弯矩.

图8 桨尖间距有无差动横向控制对比

Fig.8 The
 

influence
 

on
 

blade
 

tip
 

clearance
 

of
 

differential
 

lateral
 

control

图9 上桨毂滚转弯矩有无差动横向控制对比

Fig.9 The
 

influence
 

on
 

upper
 

rotor
 

rolling
 

moment
 

of
 

differential
 

lateral
 

control

图10 下桨毂滚转弯矩有无差动横向控制对比

Fig.10 The
 

influence
 

on
 

lower
 

rotor
 

rolling
 

moment
 

of
 

differential
 

lateral
 

control

综上,横向差动控制可以有效控制桨尖间距,

且随着前飞速度的增加,效果会越来越显著.同时

横向差动控制可以有效控制高速前飞中的桨毂滚

转弯矩,进而保证飞行安全.

3.2 机身俯仰角对于桨尖间距的影响规律分析
  

本节重点分析机身俯仰角对共轴刚性旋翼桨

尖间距的影响,定义机身抬头为正.机身俯仰角影

响旋翼入流,以及平垂尾的气动力,因此机身俯仰

角可以显著影响桨尖间距.由于不同前飞速度下机

身俯仰角对桨尖间距的影响规律具有相似性,因此

选取108
 

km/h和252
 

km/h作为典型前飞速度开

展机身俯仰角对桨尖间距的影响规律分析,具体计

算结果如图11~14所示.

图11 桨尖间距随机身俯仰角变化规律(108
 

km/h前飞)
Fig.11 The

 

influence
 

on
 

blade
 

tip
 

clearance
 

of
 

fuselage
 

pitch
 

angle
(108

 

km/h
 

forward
 

flight)
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图12 最小桨尖间距随机身俯仰角变化规律(108
 

km/h前飞)
Fig.12 The

 

influence
 

on
 

blade
 

tip
 

minimum
 

clearance
 

of
 

fuselage
 

pitch
 

angle(108
 

km/h
 

forward
 

flight)

图13 桨尖间距随机身俯仰角变化规律(252
 

km/h前飞)
Fig.13 The

 

influence
 

on
 

blade
 

tip
 

clearance
 

of
 

fuselage
 

pitch
 

angle
(252

 

km/h
 

forward
 

flight)

图14 最小桨尖间距随机身俯仰角变化规律(252
 

km/h前飞)
Fig.14 The

 

influence
 

on
 

blade
 

tip
 

minimum
 

clearance
 

of
 

fuselage
 

pitch
 

angle(252
 

km/h
 

forward
 

flight)

计算结果显示随着机身俯仰角减小,桨尖间距

逐渐减小.这是由于随着机身俯仰角的减小,机身

平尾气动力逐渐减小,此时旋翼的配平策略是增大

旋翼纵向周期变距,因此桨尖响应动态值显著增

加,桨尖间距逐渐减小.

3.3 侧滑角对于桨尖间距的影响规律分析
   

本小节重点分析侧滑角对共轴刚性旋翼桨尖

间距的影响,定义当侧滑角为正时,航迹向右偏转.
由于不同前飞速度下侧滑角对桨尖间距的影响规

律具有相似性,因此选取108
 

km/h和252
 

km/h
作为典型前飞速度开展侧滑角对桨尖间距的影响

规律分析,具体计算结果如图15~19所示.从图中

可以看出,随着侧滑角的增加,最小桨尖间距逐渐

减小,不利于飞行安全.

图15 桨尖间距随侧滑角变化规律(108
 

km/h前飞)
Fig.15 The

 

influence
 

on
 

blade
 

tip
 

clearance
 

of
 

fuselage
 

pitch
 

angle
(108

 

km/h
 

forward
 

flight)

图16 最小桨尖间距随侧滑角变化规律(108
 

km/h前飞)
Fig.16 The

 

influence
 

on
 

blade
 

tip
 

minimum
 

clearance
 

of
 

sideslip
 

angle(108
 

km/h
 

forward
 

flight)

图17 桨尖间距随侧滑角变化规律(252
 

km/h前飞)
Fig.17 The

 

influence
 

on
 

blade
 

tip
 

clearance
 

of
 

sideslip
 

angle
(252

 

km/h
 

forward
 

flight)

图18 最小桨尖间距随侧滑角变化规律(252
 

km/h前飞)
Fig.18 The

 

influence
 

on
 

blade
 

tip
 

minimum
 

clearance
 

of
 

sideslip
 

angle(252
 

km/h
 

forward
 

flight)
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图19 上桨毂滚转弯矩随侧滑角变化规律

Fig.19 The
 

influence
 

on
 

upper
 

rotor
 

rolling
 

moment
 

of
 

differential
 

sideslip
 

angle
   

上旋翼桨毂滚转弯矩的随侧滑角的变化规律

显示,随着侧滑角的增大,旋翼上的滚转力矩逐渐

增大.为配平这个滚转力矩,需要施加额外的横向

操纵量产生反向的滚转弯矩进行配平,这也就引起

旋翼桨尖动态响应增大进而导致了更为严酷的桨

尖间距.
  

4 结论
   

本文基于15自由度中等变形梁理论和自由尾

迹模型建立了共轴刚性旋翼桨尖间距计算模型,桨
尖间距的计算精度满足分析需求,并进一步分析了

前飞过程中的桨尖间距变化规律,并得到以下结论:
(1)横向差动控制可以有效控制旋翼桨叶载

荷、升力偏置以及桨尖间距,在前飞中施加适当的

横向差动控制,可以有效减小桨毂滚转弯矩,增大

桨尖间距.
   

(2)机身俯仰角会影响旋翼的入流,以及平垂

尾的气动力,随着机身低头,桨尖响应动态值增大,

桨尖间距减小.在前飞中应避免机身大角度低头,

保证飞行安全.
   

(3)随着侧滑角的增大,旋翼上的滚转力矩逐

渐增大,为配平这个滚转力矩,需要施加额外的横

向操纵量产生反向的滚转弯矩进行配平,这也就引

起旋翼桨尖动响应增大进而导致了更为严酷的桨

尖间距.
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