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旋翼非定常气动载荷及瞬态气动响应计算
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摘要:建立了一个用于定常和机动飞行状态下旋翼非定常气动特性计算的数值方法。该方法在时间步进自由尾

迹方法的基础上,采用4阶精度的Adams-Bashforth-Moulton预测校正多步法对离散的旋翼尾迹进行求解,耦合

了桨叶挥舞运动模型、旋翼配平模型,并采用Beddoes非定常气动模型来模拟桨叶的压缩、气流分离效应。应用

该方法,开展了不同状态下旋翼非定常载荷及总距突增时的旋翼瞬态气动响应的计算,并结合试验结果进行了

对比分析。结果表明,本文建立的方法不仅可以准确地求解定常飞行时旋翼的非定常气动载荷,捕捉其沿方位

角的变化特征,并且也可以准确模拟总距突增时,旋翼的过冲、迟滞等瞬态气动响应过程。
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Abstract:Anumericalmethodforcalculatingtherotoraerodynamiccharacteristicsinsteadyandmanoeu-
vringflightisestablished.Onthebasisoftime-marchingfreewakeanalysis,thismethodappliesthe
4th-orderaccurateAdams-Bashforth-Moultonpredictor-correctormultistepalgorithmtocalculatingthe
discretedrotorwake.Furthermore,themethodalsocombinestheflapping,trim modelsandtheBed-
doesunsteadyaerodynamicmodel,whichcansimulatethecompressionandseparatingeffectonblades.
Bythemethod,forasamplerotor,theunsteadyaerodynamicloadsinvariationalflightconditionsand
thetransientaerodynamicresponseunderrampincreaseincollectivepitcharecalculatedandanalyzedac-
cordingtotheexperimentaldata.Itisshownbytheresultsthatthemethodnotonlycanaccuratelypre-
dicttheunsteadyaerodynamicrotorloadsinsteadyflightbycapturingitsvariationalcharacteristicsa-
longbladeazimuthallocations,butalsoiscapableofpreciselysimulatingthetransientaerodynamicre-
sponsesuchasovershootanddelayphenomenonsunderrampincreaseincollectivepitch.
Keywords:rotor;freewake;unsteady;aerodynamicloads;aerodynamicresponse

  旋翼是直升机主要的升力面和操纵面,它的气

动特性直接影响到直升机的整体飞行性能。因此,
旋翼的气动特性一直是直升机研究的重点之一,能
否准确计算旋翼气动特性对于直升机的设计起到

至关重要的作用。但是,由于直升机旋翼的工作方

式不同于固定翼飞行器,其桨尖会拖出并卷起强烈

的集中涡。该桨尖涡呈螺旋状下降,并随当地速度

自由畸变,产生复杂的诱导速度场,反过来又对旋



翼的气动载荷和性能产生重要的影响[1]。因此,直
升机旋翼的气动特性具有很大的计算难度,这其中

尤其以非定常气动载荷以及瞬态气动响应的准确

计算分析更具挑战性。
早在20世纪70年代,Wilkinson[2]就建立了

一套比较完整、用于分析孤立旋翼载荷的计算方

法。该方法考虑了旋翼空气动力学和动力学多方

面的因素,但由于受理论分析方法和计算条件的限

制,方法中存在很多局限性:如没有考虑到非定常

空气动力,翼型的升阻等系数通过查表确定,诱导

速度的分布使用简单的Glauer分布、涡环两种固

定分布模型来确定等。到80年代,Hansford[3]及

Young[4]等人在之前方法的基础上,针对旋翼气动

环境的复杂特征,对气动力模型进行了改进。考虑

了非定常空气动力的影响,对动态失速采用了两种

计算模型,一是时间延迟模型[5],二是适用于低马

赫数的前缘速度准则[6]。另一方面,研究者在改进

旋翼入流模型方面也开展了很多工作,如发展了动

态入流[7]和广义动态尾迹理论[8-9]。该类方法建立

在势流假设上,不需要求解尾迹模型而直接给定桨

盘处的诱导速度分布,简化了计算模型,目前已广

泛应用于飞行力学计算领域。但是该方法对于精

确地分析旋翼非定常载荷还显得不够。
由于旋翼尾迹所产生的诱导速度对准确计算

桨叶气动特性至关重要,为了准确地计算诱导速度

场,随后的研究工作主要围绕着旋翼尾迹展开。如

在固定 尾 迹 和 旋 翼 气 动 试 验 的 基 础 上,Land-
grebe[10],Beddoes[11]分别给出了悬停和前飞状态

下的预定尾迹模型,很好地提高了对诱导速度的预

测精度。之后,自由尾迹方法更是得到了蓬勃的发

展,它考虑了旋翼尾迹实际的收缩和畸变,允许尾

迹涡线随当地气流速度自由移动,可以更准确地模

拟诱导速度场[12]。在此基础上,徐国华等人[13]使

用自由尾迹分析方法对旋翼前飞时的气动载荷进

行了计算,收到了较好的效果。但该方法并未耦合

计算旋翼挥舞和配平的影响,必须以试验所提供的

预定操纵量作为输入参数,才能计算出与试验测得

的旋翼载荷相符的计算结果。因此,配平、挥舞模

块对于一个旋翼非定常气动载荷计算方法的实用

性而言是非常重要的。
为了能够进行准确的旋翼非定常载荷的预测,

本文基于时间步进自由尾迹方法,建立了耦合配平

和桨叶挥舞运动模型的旋翼气动特性综合分析方

法。方法中使 用4阶 精 度 的 Adams-Bashforth-
Moulton预测校正迭代格式,并采用Beddoes非定

常气动模型[14]来模拟桨叶的压缩、气流分离效应。
通过对多种前飞速度下旋翼非定常载荷以及总距

突增时瞬态气动响应的计算验证了方法的有效性。

1 计算方法

1.1 自由尾迹求解方法

  直升机飞行时,旋翼始终处于桨叶产生的尾迹

涡流场中,尾迹的存在对旋翼的气动特性有着重要

影响。本文对于尾迹的模拟采用了基于时间步进

的自由尾迹方法,该方法将旋翼尾迹涡线离散为若

干直涡线段,每段涡线的运动和空间位置都由自身

以及空间所有涡线引起的诱导速度决定,其控制方

程可以写为

dr
dt=v(r,t) (1)

式中:r为该点的位置矢量;v为当地速度。
对于旋翼尾迹上任意一个节点,采用4阶精度

的Adams-Bashforth-Moulton预测校正多步法对

离散后的旋翼尾迹进行求解,即

预测步:r*
t+4Δt=rt+3Δt+h

24
(55vt+3Δt-59vt+2Δt+

37vt+Δt-9vt)

校正步:rt+4Δt=rt+3Δt+h
24
(9v*

t+4Δt+19vt+3Δt-

5vt+2Δt+vt+Δt) (2)
式中:首先由4阶精度的显式Adams-Bashforth多

步法给出一个预估值r*
t+4Δt,再由同样4阶精度的

隐式Adams-Moulton多步法作为校正步求出最终

值rt+4Δt。
由于该方法为多步法,需要利用之前4个时刻

的信息来进行求解,因此,对于刚从旋翼桨尖释放

的4个步长以内的节点,无法采用当前多步法来计

算。针对这个问题,对于这些靠近旋翼的节点采用

同样精度的4阶Runge-Kutta法进行求解。虽然

4阶Runge-Kutta法的计算量要远高于4阶 Ad-
ams-Bashforth-Moulton预测校正多步法,但由于

其只处理少量节点,并不会过多地增加总计算量。

1.2 非定常气动模型

直升机工作时,旋翼处于复杂的非定常流场

中。前行侧桨叶的桨尖马赫数很大,受到气流压缩

性的影响,而后行侧的桨叶则受到气流分离的影

响。因此,为了更加准确地计算桨叶剖面的升力和

阻力,上述自由尾迹方法的气动模型采用了非定常

Beddoes气动模型计算翼型的非线性升阻特性。
在 Beddoes 气 动 模 型 中,应 用 Kirchhoff/

Helmholtz规则,相对气流分离临界点的升力系数
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式中:α为剖面来流迎角;f 为量纲一的后缘气流

分离点位置,其位置与桨叶迎角α有关,表达式为
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式中:α0 为翼型零升迎角;α1 为气流分离点f 为

0.7时的失速迎角;S1 和S2 定义了翼型的静态失

速特性,由经验公式给出。
进一步,通过修正法向力线斜率的值来考虑气

流压缩性及气流分离的影响,引入Prandtl-Glauert

因子 1-Ma2,修正后的升力表达式为

Cl(α)= 2π
1-Ma2

1+ fæ

è
ç

ö

ø
÷

2

2

αcosα (5)

式中Ma为来流马赫数。
同样在该模型中,阻力系数也考虑了气流压缩

和分离的影响,表示为

Cd =Cd0 +0.035Cnsinα+KDCnsin(α-αDD)

(6)
式中:Cd0

为零升阻力系数;αDD 为阻力发散角;参数

KD 可给出为

KD =
0
2.7e-df{ f

 
α≤αDD

α>αDD

(7)

式中df 由经验公式确定。
图1给出了本文采用 Beddoes模型计算的

NACA0012翼型的升力特性、阻力特性在来流马

赫数为0.3时与试验值的对比。从图中可以看出,
计算结果与试验值吻合良好,表明该模型在计算翼

型升力及阻力时是有效的。

1.3 桨叶挥舞动力学模型

旋翼工作时,由于气动力的作用桨叶会产生挥

舞运动。该运动对桨叶的有效迎角,以及旋翼尾迹

的空间位置都会产生影响。因此,为了能准确计算

旋翼非定常载荷,需要建立合适的桨叶挥舞动力学

模型。
本文中桨叶挥舞模型采用刚性桨叶假设,根据

挥舞铰处的力矩平衡关系

MCF +MI=Mβ (8)
式中:离心力力矩 MCF=(Iβ+eSβ)Ω2β;挥舞惯性

力矩MI=Iβ̈β。其中,Ω 为桨叶转速,β为桨叶挥舞

角,e为挥舞铰偏置量,Iβ 和Sβ 分别为桨叶绕挥舞

图1 在Ma=0.3时NACA0012翼型升阻特性计算值

与试验值对比

铰惯性矩和桨叶绕挥舞铰质量矩。由此可以得到

挥舞动力学方程为

β̈
Ω2+υ2ββ= Mβ

IβΩ2 (9)

式中υ2β 为量纲一的自由挥舞固有频率。
将式(9)转化为一阶常微分方程组,在每一方

位上建立平衡方程,应用4阶Runge-Kutta法时间

推进求解,便可与使用时间步进自由尾迹方法进行

计算的旋翼尾迹同时在时间步上耦合迭代求解。

1.4 旋翼配平分析模型

直升机飞行时,飞行员通过旋翼操纵输入(总
距和纵、横向周期变距)来改变桨叶的气动力,从而

改变直升机的飞行姿态。因此,完整的旋翼气动分

析方法须包含旋翼配平模型。
本文在配平时,固定旋翼的轴倾角和前飞速

度,通过调整旋翼操纵量z(总距角θ0 和周期变距

角θ1c,θ1s)来满足给定的状态量y(包括旋翼拉力系

数CT 和桨盘侧倾角a1、后倒角b1)。旋翼配平方

程可以表示为

Δz=λ[J]-1Δy (10)
式中:y=(CT,a1,b1)T,z=(θ0,θ1c,θ1s)T,雅克比矩
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阵[J]=∂y∂z
。在求解过程中,当初始值不在真实解

附近时,为保证稳定性,可以引入一阻尼因子λ
(0<λ≤1)。

由上述的桨叶挥舞模型、旋翼配平模型、非定

常气动模型以及时间步进自由尾迹迭代模型,可以

给出计算旋翼非定常气动载荷的综合流程图如图

2所示。具体流程如下:
(1)随方位角时间步推进,每个时间步内更新

尾迹、求解环量、速度场、桨叶载荷及下一时间步桨

叶的挥舞角;
(2)当方位角达到一圈时,求出当前的平均状

态量,并且判断该状态量是否收敛,若不收敛则继

续随方位角推进迭代;
(3)若收敛则判断该状态量是否与目标值一

致,若不一致则进入配平模块,按配平方程更新操

纵量,若一致则程序计算结束,输出结果。

图2 旋翼非定常气动载荷计算流程图

2 计算结果及讨论

2.1 旋翼非定常载荷计算分析

  为验证上节中建立的计算方法的有效性,首先

以H-34型直升机[15]为算例进行了计算。该直升

机的旋翼参数如表1所示。
表1 H-34型直升机基本参数

桨叶
片数

桨叶半
径/m

弦长/
m

桨叶
根梢比

负扭转角/
(°)

挥舞静矩/
(kg·m)

挥舞惯性矩/
(kg·m2)

旋翼转速/
(rad·s-1)

4 8.534 0.417 1 -8 268.4 1594.44 22

图3给出了小前进比0.0296状态下配平求

解中旋翼状态量、操纵量的变化。从结果中可以看

出,本文建立的耦合配平和挥舞模块的计算方法可

以使操纵量很快收敛到稳态值,并且旋翼状态量与

目标值吻合良好,表明该计算方法能有效地用于直

升机飞行状态下的配平计算。
图4,5分别给出了在中速(μ=0.129)和大速

(μ=0.291)前飞下,桨叶不同剖面上的载荷-方位

角变化。直升机在中小速飞行时(图4),前飞来流

与桨盘夹角小,且尾迹向后的相对运动也慢,易引

起尾迹聚集在旋翼附近,并使得桨叶载荷在一周方

位角内变化较大。而在一些特殊情况下,轴向气流

会从下而上穿过桨盘,使得桨叶与尾迹直接相撞,
导致桨-涡干扰现象的产生。当前进比较大时(图

5),桨盘前倾角加大,轴向气流加速了尾迹的向下

运动,同时大的前飞速度也使得尾迹向后的相对运

动加快,因而桨叶载荷受到的干扰也明显减小。由

图可见,本文计算方法均较好地预测到了不同飞行

状态下的桨叶载荷分布。
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图3 H-34直升机旋翼配平过程(μ=0.0296)

2.2 旋翼瞬态气动响应计算分析

直升机大机动飞行时,飞行员的操纵是突变

的,此时旋翼周围的气动环境变化剧烈,从而导致

旋翼气动力以及桨叶的运动产生显著的非定常变

化。因此,准确地预测操纵突变状态下旋翼的气动

响应具有较大的难度。本节在定常飞行旋翼气动

载荷计算的基础上,进一步将所建立的方法应用于

总距突增下旋翼瞬态气动响应的计算分析,其中旋

翼模型[16]参数如表2所示。
表2 算例旋翼基本参数

桨叶

片数

旋翼半径/
m

旋翼
实度

挥舞铰
外伸量

转速/
(rad·s-1)

3 5.79 0.042 0 23

文中算例以旋翼稳定悬停为初始状态,总距从

0增加到12°,总距的阶跃输入用总距在短时间内

的线性变化来模拟,其变化率为200°/s、48°/s及

20°/s。图6分别给出了3种状态下旋翼拉力系

数、挥舞角及诱导速度(桨盘下方0.1R 处)的时间

变化历程,并与试验值进行了对比。

图4 不同剖面处的桨叶拉力分布(μ=0.129)

图5 不同剖面处的桨叶拉力分布(μ=0.291)
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图6 总距突增时旋翼气动响应

  当桨叶总距突变时,在桨叶表面会产生抵制拉

力增大的反向涡,该反向涡的抑制作用会使得桨叶

附体涡的总环量与总距的增长率不同步,而由茹科

夫斯基升力-环量定理知道,桨叶剖面的升力与涡

量是成正比的。因此旋翼总的拉力响应会出现滞

后于总距变化的现象,即响应峰值出现的时间迟于

输入总距到达峰值的时间。通过对比图6(b)中不

同突增率下的响应迟滞时间,可发现突增率越大响

应迟滞现象相对越明显。
如图6(c)所示,在桨盘下方0.6m处,在桨距

突增过程中,不仅反向涡量的存在会对旋翼拉力产

生影响,同样由于尾迹响应的滞后,诱导速度的变

化也是远滞后于总距的变化的,且总距增长率越

大,诱导速度响应越迟滞。因此,在反向涡的抑制、
减弱以及旋翼诱导速度逐渐增加的共同作用下,会
导致旋翼拉力系数在总距增长过程中出现瞬时过

冲现象,即出现大于最后稳态值的响应峰值。由图

6(b)可见,过冲响应的幅度与总距突增率成正比

关系。随着桨叶的环量完全传导至旋翼尾迹,诱导

速度场也会逐步增大并趋于稳定,此时桨叶由于受

诱导速度影响,有效迎角显著降低,因此旋翼拉力

系数也从过冲峰值逐渐降低,直至达到稳态值。而

挥舞由于主要受旋翼气动力的影响,其响应过程完

全呼应拉力系数的变化,见图6(c)。
由上述计算结果与试验数据的对比可知,本文

的方法能较好地模拟总距突增时旋翼的动态响应,
其给出的响应变化趋势与试验值是一致的,尤其是

捕捉到了总距突增时的瞬时过冲现象及响应迟滞

现象。

3 结  论

本文在时间步进自由尾迹方法的基础上,结合

桨叶挥舞模型和旋翼配平模型,建立了一个完整的

旋翼非定常气动特性计算方法。通过定常飞行下

旋翼气动载荷以及总距突增下旋翼瞬态气动响应

的计算和分析,可得到如下结论。
(1)通过分析配平过程中旋翼操纵量、状态量

和旋翼尾迹空间形状的变化,以及对比有、无配平

对计算结果的影响,表明具备耦合计算分析能力的

高精度旋翼尾迹、配平和挥舞模型对于准确计算前

飞状态下旋翼非定常载荷是非常必要的。
(2)在中低速前飞状态下的直升机旋翼易受到

桨-涡干扰的影响,其气动载荷分布在一周方位角

内变化剧烈,尤其在方位角90°/270°附近;而大速
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度前飞时,旋翼尾迹从桨尖释放后快速后移,使得

干扰明显减小。本文方法很好地预测到了不同前

飞状态下桨叶载荷的变化特征。
(3)在总距突增过程中,旋翼的拉力和挥舞运

动会出现明显的过冲(出现大于最后稳态值的响应

峰值)和迟滞(响应峰值出现的时间迟于输入总距

到达峰值的时间)响应现象,本文的计算值与试验

吻合良好,说明该方法也可以用于旋翼瞬态气动响

应的计算。
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