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摘要：采用大变形梁理论建立一种旋翼桨叶气弹动力学分析方法，桨叶应变能分析分解为一维非线性分析和二

维剖面特性分析，将应变能方程中的广义应变用桨叶参考轴线处弹性运动表示，保留所有非线性项，推导出的桨

叶大变形应变能公式在气弹分析中使用更为方便。集成惯性力与气动力计算模型形成气弹分析方法。异形桨叶

模态试验的计算结果与试验测试结果以及国外大变形梁试验结果的比较，验证了本文结构模型的正确性。计算

了旋翼的气弹稳定性，研究了异形桨叶几何参数对旋翼桨叶气弹稳定性的影响，计算结果表明了分析方法的有

效性，分析精度得以明显提高。
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直升机桨叶结构模型是研究旋翼气动弹性问

题的重要基础。为改善旋翼的气动特性，随着新材

料和新工艺的发展与应用出现了各种异形桨叶。这

些桨叶几何外形复杂，有更大的负扭转角，后掠和

下反的区域更大。复杂的几何形状在改善桨叶气动

特性的同时使得桨叶旋转状态气动力与弹性变形

间耦合更严重，桨叶弹性变形较为显著。异形桨叶

较大的弹性变形使得结构耦合也显著增强［１］
，这些

问题对旋翼的响应与载荷计算以及稳定性计算等

都会产生影响。



旋翼动力学建模中为体现弹性变形的影响，一

般采用中等变形梁模型，在建立气弹方程时采用阶

次准则对方程中变形的高阶量进行了截断，当变形

幅度较为显著时截断的高阶量对方程的准确性产

生影响［２３］
。

针对中等变形梁的使用限制，国内外对大变形

梁模型开展了大量的研究，建立了多种适用于大变

形分析的应变能计算模型［４６］
。理论计算与试验结

果对比也验证了这些模型的正确性。但由于建立的

方程以广义应变为变量，而气弹分析中动能和气动

力功的表达式以桨叶弹性变形量来表达，因而在旋

翼气弹分析中直接应用这些大变形模型较为困难。

本文采用大变形梁理论［６］建立一种旋翼桨叶

气弹分析方法。引入桨叶弹性变形和欧拉角的非线

性转换关系［７８］
，将广义应变表示的应变能用桨叶

弹性运动展开，使所得到的应变能方程便于在气弹

分析中应用。进一步推导得到欧拉角导数和变分项

与桨叶弹性运动之间的关系，建立更准确的动能和

气动力功表达式。应变能方程与动能方程及气动力

方程集成形成旋翼气弹分析方法，计算结果通过与

异形桨叶模态试验结果的对比验证了变形与欧拉

角非线性转换的准确性，并研究了旋翼的气弹稳定

性以及异形桨叶几何参数对气弹稳定性的影响。

 旋翼的气弹模型

带预扭的一段旋翼桨叶，轴线牨处剖面上一点

（犣，犢）在桨叶产生弹性变形后应变表示为

牉１１＝ 牉１１－ 犦牫犣＋ 犦牪犢＋
１

２
犦
２
牨（犣

２
＋ 犢

２
）＋

２犤′牠（犢牉１２－ 犣牉１３）＋ 犤
′
牠犦
２
牨（犢犧犣－ 犣犧犢）（１ａ）

２牉１２＝ ２牉１２＋ （犧犣－ 犢）犦牨 （１ｂ）

２牉１３＝ ２牉１３＋ （犧犢＋ 犣）犦牨 （１ｃ）

表达式包含翘曲的影响，翘曲函数为爾１＝犧犗′，犧犣和

犧犢分别为犧燉犣和犧燉犢。其中犗为桨叶轴线的弹性扭

转，犤牠为桨叶预扭角，牉牏牐和犦＝（犦牨，犦牪，犦牫）为广义力

应变和力矩应变［６］
。

根据本构关系，可以得到桨叶的应变能表达式

为

δ爺＝∫
牓

０∫爛（δ┯
Ｔ
犲）ｄ爛ｄ牨＝

∫
牓

０∫爛
δ┯

Ｔ

δ犦

烄

烆

烌

烎
Ｔ

┘１１ ┘１２

┘２１ ┘［ ］２２
┯烄

烆

烌

烎犦
ｄ爛ｄ牨 （２）

其中爛为桨叶剖面的面积，牓为桨叶长度。为便于

在旋翼气弹分析中采用方程（２），需要用桨叶轴线

弹性变形表示广义力和力矩应变

犞＝ （牉１１，２牉１２，２牉１３）
Ｔ
＝

┓（１＋ 牣′，牤′，牥′）
Ｔ
－ （１，０，０）

Ｔ
（３）

犦＝ ┛－ ┵ （４）

其中牣，牤和牥分别为桨叶沿拉伸、摆振、挥舞方向

的变形。广义力应变中┓为变形后坐标系向变形前

坐标系的转换矩阵，其中绕牫轴、牪轴、牨轴三次转

动的欧拉角分别为犪，犝和犤。广义力矩应变中┛和

┵对应的反对称张量分别表示为

┵

＝ ┓爮（┓

Ｔ
爮）
′

（５）

┛

＝ ┓（┓

Ｔ
）
′

（６）

其中┓爮为无预扭坐标系到变形前坐标系的转换矩

阵。

桨叶轴线牨处剖面上一点（犣，犢）变形后的位置

表示为

┢＝ （牨＋ 牣，牤，牥）
Ｔ
＋ ┓

Ｔ
（０，犣，犢）

Ｔ
＋

┓
Ｔ
（爾１，爾２，爾３）

Ｔ
（７）

该式对时间求导数可得速度┦的表达式，动能可以

表示为

δ爴＝∫
牓

０∫爛犱（δ┦
Ｔ
）（┦）ｄ爛ｄ牨 （８）

气动力虚功表示为

δ爾 ＝∫
牓

０∫爛（δ┢
Ｔ
）（爡爛）ｄ爛ｄ牨 （９）

旋翼桨叶运动方程可由Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理得到

∫
牠２

牠１

（δ爴－ δ爺＋ δ爾）ｄ牠＝ ０ （１０）

以上表达式未对变形幅度进行限制，可以描述

桨叶大变形状态的应变能、动能及气动力虚功。

 变形与欧拉角的非线性转换

旋翼气弹分析中采用方程式（２，８，９）时需要对

转换矩阵┓中的欧拉角用桨叶轴线弹性变形展开。

中等变形梁理论假设变形幅度为小量，对高阶项进

行了截断，得到适合于中等变形的旋翼气弹动力学

方程。

由桨叶弹性变形与欧拉角之间的几何关系［９］

也可以导出一组未采用阶次截断的表达式

ｓｉｎ犝＝
牥′

牞′
（１１ａ）

ｃｏｓ犝＝ １－ （ｓｉｎ犝）槡 ２
（１１ｂ）

ｓｉｎ犪＝
牤′

牞′
２
－ 牥′槡 ２

（１１ｃ）

ｃｏｓ犪＝ １－ （ｓｉｎ犪）槡 ２
（１１ｄ）

犤＝ 犤牠＋ 犗－∫
牨

０
犪′ｓｉｎ犝ｄ牨 （１１ｅ）

其中：牥′，牤′和牞′表示对桨叶轴向坐标牨的偏导数，
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牞′表示为

牞′＝ （１＋ 牣′）
２
＋ 牤′

２
＋ 牥′槡 ２

（１２）

在桨叶弯曲变形的剖面旋转小于 ９０°的情况

下，式（１１）能准确表示欧拉角和弹性变形之间的关

系。

为使最终表达式更为简洁，桨叶轴线的弹性伸

长牣牉表示为

牣牉＝ 牞′－ １ （１３）

与桨叶轴线轴向变形的关系为

牣＝ 牣牉＋∫
牨

０
［ （１＋ 牣牉）

２
－ 牤

２
－ 牥槡 ２

－ １－ 牣牉］ｄ牨

（１４）

由应变能、动能及气动力虚功的表达式可以发现，

除需要对欧拉角进行式（１１）的展开，还需要得到欧

拉角的变分项、对轴向坐标牨的偏导数项及对时间

的导数项。由式（１１）求变分、对牨求偏导数和对时

间求导，可以导出所需变量的表达式。以犝为例

犝′＝
－ １

牞′爞犝
爳犝槏 槕－ １

牣″牉

槏 槕牥″ （１５ａ）

δ犝＝
１

牞′爞犝
爳犝槏 槕－ １

犠牣′牉

槏 槕犠牥′
（１５ｂ）

犝
燈
＝
－ １

牞′爞犝
爳犝槏 槕－ １

牣

′牉

牥
槏 槕′ （１５ｃ）

犝
¨
＝
－ １

牞′爞犝
爳犝槏 槕－ １

牣′牉

牥槏 槕′＋
牣′牉

牞′
２
爞犝
爳犝槏 槕－ １

牣′牉

牥槏 槕′－
犝
燈

牞′爞
２
犝

１ － 爳槏 槕犝
牣′牉

牥槏 槕′ （１５ｄ）

由式（１５）中可以看出，与中等变形梁不同，本

文的欧拉角相关变量表达式是逐级代入数值递推

得到的。

应变能方程中的广义应变以及动能、气动力功

表达式中的欧拉角及其导数采用式（１１）和式（１５）

转换后可由桨叶的弹性变形变量牣，牤，牥和犗来表

示。气弹分析模型中动能和气动力功的方程也是以

弹性变形变量来表示的，所以经以上方法转化的应

变能可以在气弹分析模型中使用。

 气弹方程及求解

由Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理式（１０），代入式（２，８，９），得到

桨叶运动方程，采用式（１１，１５）将运动方程转换为关

于桨叶轴线弹性变形的方程。由于在方程变量的变

换过程中未假设变形幅值为小量，也未进行阶次截

断，所以方程可以反应桨叶的大变形。

方程转换中逐级代入变量的数值，对方程进行

逐级展开。将动能表达式中加速度项的系数矩阵单

独提取出来，动能其余部分和应变能、气动力虚功

均表示为非线性广义力的形式

δ┿０ ┿１ ┿槏 槕２
Ｔ
（┝


）

┿０

┿１

┿

烄

烆

烌

烎２

－ ┖

爫

熿

燀

燄

燅

爧 ＝ ０（１６）

其中

┿０＝ 牣牉槏 槕牤 牥 犗
Ｔ

（１７ａ）

┿１＝ 牣′牉槏 槕牤′ 牥′ 犗′
Ｔ

（１７ｂ）

┿２＝ 牣″牉槏 槕牤″ 牥″ 犗″
Ｔ

（１７ｃ）

采用有限元进行离散，桨叶气弹方程形式最终可表

示为

δ┻
Ｔ
（┝┻－ ┖爫爧）＝ ０ （１８）

其中┻为节点自由度。当气动力采用动力入流模

型、桨叶根部安装非线性粘弹阻尼器等情况下，在

式（１８）基础上需要添加相应的一阶微分方程。此外

处理桨叶的后掠、下反时借助多体系统动力学的概

念将桨叶在转折处划分为多个子段，每段端点设立

一刚体坐标，分段建立如式（１８）的气弹方程。子段

端点受到前一段最后一节点的约束，由两点处的运

动协调条件消除非独立的刚体自由度。最终表示为

一阶微分方程的形式如下

┝

┙

┝

熿

燀

燄

燅犧

｛╃｝＝

┖爫爧

┻

┖

烄

烆

烌

烎犧

（１９）

其中状态量╃＝ ┻ ┻槏 槕犧，犧为增加的一阶微分方

程的变量。为避免在求解中削弱高频特性的影响，

采用直接数值积分方法由式（１９）求解旋翼桨叶的

气弹响应，再由响应分析气弹稳定性。积分方法采

用隐式ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ法，单步内非线性方程迭代采

用拟牛顿法。

 试验测试与模型验证

基于上述模型及公式，研究开发了可用于旋翼

异形桨叶气弹动力学分析的程序。为验证建模及计

算程序的正确性，将异形桨叶模态试验、国外大变形

梁静力试验结果与程序计算结果进行了比较。此外

还进行了旋翼气弹稳定性分析，研究了异形桨叶的

大范围后掠对气弹特性的影响并进行了数值分析。

 复合材料异形桨叶模态试验与分析

复合材料异形桨叶模态试验中测试的桨叶带

有３２２°负扭转，展向７２％以内有前掠，７２％以外有
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较大的后掠角。桨叶如图１所示，分别为桨叶俯视

图和从桨叶后缘向前看的视图，可以看到桨叶明显

的前掠和后掠以及预扭。部分桨叶剖面质量刚度分

布列于表１。

图１ 桨叶几何外形

表 部分桨叶剖面刚度与质量分布表

单元长度燉

ｍｍ

挥舞刚度燉

（Ｎ·ｍ
２
）

摆振刚度燉

（Ｎ·ｍ
２
）

扭转刚度燉

（Ｎ·ｍ
２
）

质量燉

（ｋｇ·ｍ
－１
）

扭转惯性距燉

（ｋｇ·ｍ）

２８０ ３４７０１ ３６０５５ ２２１３７ ４３４０２ ０００２４６

９２０ ２０２４２ ２８８７１ １６１３７ １９３３２ ０００２０４

２５８３ ９９５８２ ３２６２９ １０３８４ １３７７２ ０００２１０

２０５６ ８１２１１ ５３２９６ ８８３４３ １０５０２ ０００２６５

７６２ ７２２０３ ５８９６９ ８１９４１０９５７８３ ０００３０１

６００ ６４５２６ ５６０３１ ７３５０８４ １７１３４ ０００２４３

５６９ ２５８４８ ２４５８０ ３６４１４０７３３９８ ０００１５６

６８０ １３３７８ １９５４４ ２００５２０５６３２８ ０００１８４

５５０ １６２３１ ２１３６７ ６００２７０２３５６２ ０００１８９

图２（ａ）所示为桨叶实物，试验中桨叶为自由

自由边界条件，自桨根沿桨叶展向在靠近前缘和后

缘的位置布置１９对测试点，传感器位于第１４对测

点的前缘测点上，如图２（ｂ）所示。

图２ 复合材料桨叶频率测试试验

采用ＬＭＳ系统采集和处理数据，测试点的空

间位置在ＬＭＳ系统中进行建模，设置测点处坐标

系的方向，结果如图３所示。

图３ 测点空间分布

每片桨叶共进行两组试验，一组力锤垂直桨叶

翼型的弦向对测点依次激振，传感器采集垂直弦向

的响应，力信号与响应信号通过ＬＭＳ系统采集和

处理，试验得到的模态在表２中标记为Ｆ。另外一组

力锤沿桨叶翼型的弦向对前缘测点依次激振，传感

器采集弦向的响应，试验得到的模态在表２中标记

为Ｃ。采用本文所建立的结构模型对该桨叶进行固

有特性分析，频率的计算值列于表２中，图４～７给

出了桨叶的振型，虚线表示未变形桨叶的空间位

置，实线为对应阶次的振型。一阶模态以一阶挥舞

为主，二阶模态以二阶挥舞为主，三阶模态以一阶

扭转为主，四阶模态以三阶挥舞为主。

图４ 一阶振型

由表２可以看出，桨叶试验的结果分布较为集

中，桨叶的固有特性基本一致，计算值与试验结果

吻合，验证了本文所建的旋翼结构模型。此外由桨

叶的空间振型图可以看出，这种带由大预扭和大范

表 模态测试与理论分析结果 Ｈｚ

阶次
桨叶１频率 桨叶２频率 桨叶３频率

Ｆ Ｃ Ｆ Ｃ Ｆ Ｃ
计算频率

１ １１３５７６ １１３５７５ １１２６９６ １１２７４９ １１２４２０ １１２４２０ １１２４７２

２ ２６２６６９ ２６３３３２ ２６１０４２ ２６１６０７ ２６１２８８ ２６１９１８ ２６４５９９

３ ３４４７１９ ３４６３３４ ３４０１８５ ３４１８２４ ３４３１６２ ３４４８６５ ３１７８４７

４ ４５１９１２ ４５０８７０ ４４４９０４ ４４３８８１ ４４５６５０ ４４４８２７ ４５１０６６
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图５ 二阶振型

图６ 三阶振型

图７ 四阶振型

围后掠的异形桨叶弯曲变形和扭转变形有明显的

耦合，对气弹分析所采用的结构模型也有更高的要

求。

 静变形分析

选取国外Ｐｒｉｎｃｅｔｏｎ梁
［１０］和Ｍｉｎｇｕｅｔ复合材料

梁［４］静变形试验的模型参数以及试验数据，进一步

验证本文旋翼结构模型大变形状态的计算结果，采

用本文所建模型进行计算，并与试验结果对比。

图８ 不同加载角下量纲为一的挥舞位移

图８和９为Ｐｒｉｎｃｅｔｏｎ梁在不同加载角下的挥

舞位移以及剖面弹性扭转角。图１０为Ｍｉｎｇｕｅｔ的

［４５燉０］３ｓ铺层的复合材料梁在－４５°加载角时，施加

图９ 不同加载角下的扭转角

图１０ ［４５燉０］３ｓ铺层复合材料梁－４５°加载角挥舞摆方

向位移

不同载荷挥舞和摆振方向的位移。计算值与试验结

果对比可以看出，在大变形状态本文所建模型能反

映出变形的非线性，可以得到正确结果，所采用变

形的非线性转换关系处理大变形是有效的。

 气弹稳定性分析

采用本文建立的气弹动力学分析方法对悬停

旋翼气弹稳定性进行分析，研究桨叶后掠对稳定性

的影响。旋翼参数和试验值取自Ｄａｗｓｏｎ
［１１］旋翼气

弹稳定性试验。由气弹方程式（１９）通过直接数值积

分求解旋翼桨叶的响应，由响应识别出摆振阻尼

比。

图１１ 摆振阻尼随总距变化

图１１给出了一阶摆振阻尼随总距的变化。与

试验结果对比可以看出本文计算结果具有良好相
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关性，总距增加后，精度优于中等变形梁模型
［１２］分

析的结果。

考虑后掠对旋翼气弹稳定性的影响，桨叶剖面

特性参数仍然取自Ｄａｗｓｏｎ旋翼气弹稳定性试验，

图１２给出了不同总距下摆振阻尼随桨叶外段后掠

角犤ｓ的变化。图１３给出了总距６°不同后掠段长度摆

振阻尼随后掠角的变化。

图１２ 不同总距摆振阻尼随后掠角变化（后掠段１０％

半径）

图 １３ 不同后掠区域摆振阻尼随后掠角变化（总距

犤７５＝６°）

由图可知，旋翼桨叶后掠角度以及后掠区的大

小对桨叶气弹稳定性有影响。后掠角度增加和后掠

段增大都会使摆振阻尼减小，减小了旋翼摆振运动

的稳定裕度。

 结束语

本文采用大变形梁理论建立一种旋翼桨叶气

弹动力学分析方法。结构建模中利用桨叶弹性变形

和欧拉角的非线性转换关系，将广义应变表示的应

变能用桨叶弹性运动展开，所得到的模型便于在气

弹分析中应用。在此基础上建立适合于旋翼异形桨

叶的气弹分析模型。

计算结果与复合材料异形桨叶模态试验及国

外大变形梁试验的对比验证了分析方法的正确性。

采用本文建立的气弹动力学分析方法对悬停旋

翼气弹稳定性进行分析，与试验结果对比具有良好

相关性，计算精度优于中等变形梁计算结果。研究

了异形桨叶常见的大后掠对稳定性的影响，后掠角

增加和后掠区域增大，摆振的稳定裕度减小，这种

影响对稳定裕度较小的无轴承旋翼不利。
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