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摘要!共轴高速直升机上下旋翼之间存在强烈的气动干扰现象!这对旋翼的气动特性影响较大"本文根据这一

特点并考虑气弹耦合计算效率!利用单旋翼自由尾迹模型的尾迹几何和固定尾迹计算的初始诱导速度分布作为

共轴双旋翼预定尾迹模型的初始迭代值"与
E516FG,+

D

H5II(56

非定常动态失速模型#

J177

D

J575*6

动态入流模

型#共轴直升机上下旋翼桨叶全本征动力学方程及弹性桨叶与变距轴承边界约束条件等计算模块相结合!建立

了一种考虑上下旋翼之间气动干扰及耦合迭代的共轴双旋翼振动载荷计算模型"为验证本分析模型的计算精

度!以西科斯基公司的验证机
KLD!M9

为研究对象!与国外风洞试验结果进行了对比!两者吻合较好"
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共轴高速直升机采用了前行桨叶概念#
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%旋翼$具有两副反向

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'同时结合变转速技术$解决了高速前飞时由

前行边气流压缩带来的速度限制(

$

)

&刚性旋翼的

采用可使直升机布置得更紧凑$但同时上下旋翼之

间间距变小$使得上下旋翼产生强烈的气动干扰$这

使得对共轴高速直升机旋翼的气动分析变得复杂&

近些年$国内外一直致力于
9HN

旋翼的非定

常气动力研究&

U1G

等(

#DC

)采用了
H*(Y+

涡运输

模型研究
9HN

旋翼的上下旋翼之间的干扰及尾迹

对旋翼气动性能的影响&

E1G

等(
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)还用自由尾迹

模型$对
KLD!M9

的
9HN

旋翼进行悬停性能分

析&

H)*
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)就
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旋翼在
KLD!M9

验证机上

的使用做了一个概括性的描述&国内$张银(

B

)针对

复合式直升机较深入地开展了其干扰流场的
N\?

方法即飞行力学建模方法的研究$其先建立了一种

适用于旋翼"推进螺旋桨"机身干扰流场的动量源

数值模拟方法$同时结合动量源方法建立了一个针

对复合直升机的较高精度的非线性飞行力学模型&

李文浩(

O

)开展了复合式高速直升机共轴刚性旋翼"

机身干扰流场的计算方法和模型研究$分别针对大

前进比旋翼模型*共轴刚性旋翼气动特性*旋翼"机

身干扰流场*高速状态桨毂阻力特性进行了数值计

算&

针对
9HN

旋翼的气动特性计算$目前国内外

主要采用的计算流体力学#

N(G

>

)7,71(+,-.-)1I
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+,G1:6
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N\?

%方法虽然精确度较高$但其模型

比较复杂$耗时较长&本文从工程应用出发$使用

固定尾迹模型计算旋翼的初始诱导速度分布$将其

代入预定尾迹模型中进行迭代计算的方法&对于

预定尾迹模型需要提供初始的尾迹几何形状$本文

使用自由尾迹模型计算的单旋翼模型结果作为迭

代的初始值&在此基础上$结合
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非定常动态失速模型*
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D

J575*6

动态入流模

型*共轴直升机上下旋翼桨叶全本征动力学方程及

弹性桨叶与变距轴承边界约束条件等计算模块$建

立了一种模型相对简单*实用的共轴高速直升机振

动载荷计算模型&通过与实验数据对比$验证了本

文所建立模型的计算精度$具有实用性&
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旋翼动力学边界条件
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模拟桨毂刚性偏置量$内轴承
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模拟无铰式旋

翼柔性弹性轴承$
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分别为内轴承的位移和转动自

由度'
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为桨毂旋转坐标系
#

单位矢量 (

#

$
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#
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C

)的分量$沿着桨毂轴偏置指向变距轴承&值得

注意的是$由于
9HN

上下旋翼是共轴反转的$因而

上下旋翼的坐标转换矩阵有所不同&
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共轴高速直升机旋翼全本征动力学方程

以文献(

%

$

M

)所建的无铰式单旋翼全本征动力

学方程为基础$假设共轴高速直升机上下旋翼是通

过刚性的旋翼轴连接$引入
9HN

旋翼动力学边界

条件$将上下旋翼的动力学方程组合起来便得到共

轴直升机的全本征动力学方程
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分别为系数矩阵'

&

为广义自由度

#包含桨叶剖面速度及剖面载荷%&
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共轴高速直升机旋翼气动力模型

考虑计算的准确性以及耗时的长短$本文使用

固定尾迹模型计算旋翼的初始诱导速度分布$将其

代入预定尾迹模型中进行迭代计算的方法&但由

于预定尾迹模型需要提供初始的尾迹几何形状$然

而目前对
9HN

旋翼的尾迹相关研究较少$不能提

供尾迹的相关数据&

本文使用自由尾迹模型计算的单旋翼模型结

果作为迭代的初始值代入到预定尾迹模型中进行

迭代计算&之所以不直接使用自由尾迹模型进行

双旋翼迭代计算$主要出于气弹耦合迭代时间和收

敛性的考虑&共轴高速直升机旋翼的气动环境较

为复杂$分析难度较大$自由尾迹耗时长且难以收

敛或耗散太快&
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对于单个旋翼$考虑,儒氏旋翼-的情况$由毕
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在实际情况下$附着涡环量是沿着桨叶半径变

化的$为便于计算$将桨盘上逸出的涡系离散成有

限多个涡柱#本文将其离散为
!

个%$根据儒柯夫斯

基定理与叶素理论推导并整理表达式
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为离散的涡柱环量'其余系数矩阵的具体

表达式参见文献(
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)$此处不予赘述&通过迭代求

解式#
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%$可得流场中的任一点诱导速度&

共轴式双旋翼的固定涡系模型$可以简单地看

成由两个单旋翼固定涡系构成&这样$整个双旋翼

有
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共
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个涡柱$流场中任一点的诱导速度$

都是上下两个单旋翼固定涡系中所有涡环柱诱导

作用的总和&
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尾迹诱导速度为

I

$

6

+

/

9

6

$

#

*

$

9

8

$

5*

$

9

%

"

9

#

$$

%

式中
*

$

9

为仅与尾迹几何形状有关的影响系数&

联立式#

%

$

$$

%$可得

G

$

*

'

E

*

# %

(

$

+

/

9

6

$

*

$

9

8

$

5*

$

# %

9

"

9

6

$

#

&

)

>

$

G
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$

8

*
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E

*

# %

(

$
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1
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$
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8

7,+/

$

5
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/

)

$

6

$

$0$

/

#

$#

%

!!

注意!在计算共轴双旋翼时$某一点的环量是

上下旋翼在这一点的环量相加&处理方式与固定

尾迹的处理方式相同&

对于共轴预定尾迹模型计算出的上下旋翼桨

叶诱导速度$采用
E516FG,+

D

H5II(56

非定常气动

力模型来计算桨叶各剖面处的气动升力*阻力以及

力矩&同时$本文用
J177

D

J575*6

动态入流模型作

为旋翼的入流模型&图
#

给出了本文建立的气动

力模型计算流程&

=>C

!

综合方程

结合
$=C

节建立的动力学模型与气动力模型$

得到共轴高速直升机旋翼气动弹性综合分析模型$

其混合状态的空间方程可以写为
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$
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$
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(
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$

3

%

,

-

.

/

@

#

$C

%

式中!

&2

"

3

为上下旋翼的内轴承的转动自由度'

&4)

为上下旋翼所有桨叶段桨叶剖面速度及剖面

载荷'

$

为上下旋翼诱导入流系数'

)

4)

#

%

$

J

%中

包含有重力以及气动载荷的贡献&

B&#
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图
#

!

气动力模型计算流程

\1

2

=#

!

N,-:)-,71(+

>

*(:566(.,5*(I

8

+,G1:G(I5-

A

!

计算结果及分析

A>=

!

共轴高速直升机气动模型验证

!!

对于本文所建的共轴高速直升机气动模型$使

用文献(

$#

)中的旋翼参数进行了计算$并与实验数

据进行对比&

图
C

$

&

所示为上旋翼固定总距
M̂

不变$通过改

变下旋翼的总距来研究上下旋翼的扭矩*拉力变化

规律&从图中可以看出$上旋翼的扭矩*拉力都有

较小的减小趋势$而下旋翼则有明显的增加$这是

因为下旋翼处于上旋翼的尾流之中$上旋翼对下旋

翼有较大的诱导作用&图
!

为不同径向位置的轴

向诱导速度及与测量值的对比&结果对比可以验

证本文所建气动模型的有效性&

图
C

!

上*下旋翼拉力变化规律

\1

2

=C

!

N)*456(.7F5)

>>

5*,+I-(Y5**(7(*7F*)676

图
&

!

上*下旋翼扭矩变化规律

\1

2

=&

!

N)*456(.7F5)

>>

5*,+I-(Y5**(7(*7(*

[

)56

图
!

!

共轴式旋翼诱导速度

\1

2

=!

!

A+I):5I45-(:17

8

I167*1S)71(+(.:(,T1,-*(7(*6

A>A

!

共轴高速直升机振动载荷计算验证

以西科斯基公司的验证机
KLD!M9

为例$对

本文所建立的共轴高速直升机旋翼载荷计算模型

进行验证&文献(

$

)中对
KLD!M9

上下旋翼进行

了多种状态的风洞试验$本文选取中等速度与大速

度前飞两个典型状态进行计算$得到了上下旋翼不

同径向剖面位置的挥舞弯矩*摆振弯矩及扭矩&由

于文献(

$

)仅测量了上下旋翼
"K$1

$

"K#1

$

"KC1

和
"KB1

四个剖面处的挥舞弯矩以及下旋翼
"=$X

一个剖面处的摆振弯矩$所以本文在计算中重点对

以上剖面的振动载荷进行了对比验证&由于篇幅

所限$此处仅给出了中等前飞状态#前进比为

"=C""#

%的振动载荷对比&

图
B

$

$C

是桨叶
&

个不同部位的剖面载荷计

O&#
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图
B

!

上*下旋翼
"=$1

剖面处挥舞弯矩系数

\1

2

=B

!

\-,

>>

1+

2

G(G5+7I167*1S)71(+(.)

>>

5*,+I-(Y5*

*(7(*6,77F5"=$165:71(+

图
O

!

上*下旋翼
"=#1

剖面处挥舞弯矩系数

\1

2

=O

!

\-,

>>

1+

2

G(G5+7I167*1S)71(+(.)

>>

5*,+I-(Y5*

*(7(*6,77F5"=#165:71(+

算值$从图中可以看出!

#

$

%上下旋翼的挥舞"摆振"扭转弯矩在各个测

图
%

!

上*下旋翼
"=C1

剖面处挥舞弯矩系数

\1

2

=%

!

\-,

>>

1+

2

G(G5+7I167*1S)71(+(.)

>>

5*,+I-(Y5*

*(7(*6,77F5"=C165:71(+

图
M

!

上*下旋翼
"=B1

剖面处挥舞弯矩系数

\1

2

=M

!

\-,

>>

1+

2

G(G5+7I167*1S)71(+(.)

>>

5*,+I-(Y5*

*(7(*6,77F5"=B165:71(+

量剖面处与实验值吻合良好$变化规律基本一致$

表明本文建立的模型预测的桨叶结构载荷是有
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图
$"

!

上*下旋翼
"=$1

剖面处摆振弯矩系数

\1

2

=$"

!

E,

22

1+

2

G(G5+7I167*1S)71(+(.)

>>

5*,+I-(Y5*

*(7(*6,77F5"=$165:71(+

图
$$

!

上*下旋翼
"=C1

剖面处摆振弯矩系数

\1

2

=$$

!

E,

22

1+

2

G(G5+7I167*1S)71(+(.)

>>

5*,+I-(Y5*

*(7(*6,77F5"=C165:71(+

效的&

#

#

%无论上下旋翼$其振动载荷随方位角的变

图
$#

!

上*下旋翼
"=B1

剖面处摆振弯矩系数

\1

2

=$#

!

WF5-,

22

1+

2

G(G5+7I167*1S)71(+(.)

>>

5*,+I

-(Y5**(7(*6,77F5"=BX65:71(+

图
$C

!

上*下旋翼
"=B1

剖面处扭矩系数

\1

2

=$C

!

J17:F1+

2

G(G5+7I167*1S)71(+(.)

>>

5*,+I-(Y5*

*(7(*6,77F5"=B165:71(+

化趋势表现出很大差异$主要表现为挥舞振动载荷

在桨叶根部主要以一阶谐波为主$高频成分并不突

M&#
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出'在桨叶中部主要体现四阶谐波特征$而
KLD

!M9

桨叶的挥舞二阶频率为
C=#

$接近
&

%

$所以存

在一定的动力放大效应$四阶谐波响应占主要成

分&摆振振动载荷总体呈现的是一阶谐波的变化

特征$这是因为挥舞运动产生的哥氏力呈现一次谐

波的变化$并激励着摆振运动&桨叶的扭矩主要以

一阶谐波为主$但存在许多高频成分$这可能是桨

叶在旋转过程中产生了动态失速$从而造成了较大

的扭转振动载荷&

#

C

%越靠桨尖$挥舞"摆振振动载荷中的高频成

分越大$这主要是因为桨叶外段所受到的桨涡干扰

最为明显$其气动载荷随方位角的变化也最明显$

同时由于上下旋翼之间存在气动干扰$这使得桨尖

处的气动载荷更加复杂$从而使得振动载荷中的高

频成分越大&

#

&

%与上旋翼相比$在同一剖面处$下旋翼桨叶

的挥舞"摆振"扭转弯矩明显小于上旋翼&由于下

旋翼处于上旋翼的尾流之中$气动环境恶劣$因此

产生的气动载荷要小于上旋翼产生的气动载荷$从

而使得下旋翼桨叶的挥舞"摆振"扭转弯矩要小于

上旋翼&

B

!

结束语

高速直升机的研究已经成为当今国内外直升机

研究的热点$其中对于
9HN

旋翼研究较多&本文从

工程实际应用出发$重点考虑
9HN

构型上下旋翼之

间的气动干扰$建立了适用于共轴式双旋翼的尾迹

气动力模型及振动载荷计算模型&通过结果对比$

验证所建计算模型具有一定的精度$为进一步开展

共轴高速直升机气动弹性分析奠定了基础&
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