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典型飞行状态下的旋翼振动载荷计算与分析
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摘要：建立了基于柔性多体动力学思想的综合气弹分析方法，以ＳＡ３４９燉２“小羚羊”直升机为算例，对其典型飞行

状态，包括一个小前进比状态，一个大前进比状态以及一个高速稳态转弯状态进行载荷计算。对于两个稳态前飞

状态，采用自由尾迹模型计算诱导入流，通过配平迭代获得旋翼载荷；对于稳态转弯状态，将实测配平量作为输

入量，采用Ｇｌａｕｅｒｔ线性入流模型计算诱导速度。在与试飞数据以及ＣＡＭＲＡＤＩＩ计算结果的对比中，稳态前飞状

态的计算结果与实测数据吻合较好，与ＣＡＭＲＡＤＩＩ精度相当；对于接近飞行极限的高速转弯状态，本文计算值

捕捉到了动态失速条件下旋翼载荷变化的主要特征。
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准确地预估旋翼载荷是直升机设计领域长期

面对的难题。复杂的气流环境、非线性结构弹性变

形、桨叶大幅度的刚体运动、非定常气动力以及这

些因素之间的耦合效应，使旋翼载荷的变化规律难

以把握。建立满足工程要求、快速、准确的载荷计算

方法，能够有效缩短研制周期，规避项目风险，对于

促进直升机设计技术的发展具有十分重要的意义。

近３０年来，随着计算技术的突飞猛进，国外相

继出现了ＣＡＭＲＡＤ
［１］
，ＵＭＡＲＣ

［２］
，２ＧＣＨＡＳ

［３］等

直升机综合气弹分析软件。通过不断地将计算值与

试飞实测数据比对，各综合软件得到修正与改进，

功能不断完善，并逐步应用于更深层次的设计领域

之中，成为型号研制的有力工具。

在国内，王浩文等
［４］建立了直升机旋翼综合气



弹分析方法。本文在此方法的基础上，应用多体动

力学建模方法，引入自由尾迹模型计算诱导入流，

通过配平迭代获得旋翼载荷，提高了高速前飞和稳

态转弯状态下气动载荷与结构载荷的计算精度。

小速度前飞与大速度前飞是直升机旋翼出现

高振动载荷的典型状态。同时，对桨叶扭转载荷与

高速条件下旋翼载荷等参数的预估是旋翼设计中

关注的重点与难点问题［５］
。本文针对典型状态下的

难点问题，以ＳＡ３４９燉２“小羚羊”直升机前飞条件下

一系列典型的飞行状态［６］
（见图１），包括一个小前

进比状态和一个大前进比状态等为算例，进行旋翼

载荷计算。在此基础上，将计算范围延伸到接近飞

行极限［７］的高速转弯状态。通过将计算值与实测数

据对比，分析不同飞行状态下影响旋翼载荷变化特

征的主要因素。

图１ ＳＡ３４９燉２飞行测试包线

图２ 旋翼坐标系统

 综合气弹的载荷计算方法

 旋翼结构动力学模型

建立旋翼系统结构动力学模型的核心在于准

确地描述桨叶复杂的结构形式及运动特点。本文基

于柔性多体动力学思想，在建模时采用多个坐标系

统（见图２），引入ＨａｒｔｅｎｂｅｒｇＤｅｎａｖｉｔ转换矩阵
［８］
，

将桨叶任意一点在局部坐标系下的位置矢量与坐

标转换矩阵分别进行如式（１，２）形式的增广

┣
牏
＝ 爳

牏
牨 爳

牏
牪 爳

牏
牫槏 槕１ （１）

┘
牏
＝
┤牏 ０

犽牏［ ］１ （２）

式中：┤牏为局部坐标转换矩阵，犽牏为第牏个坐标系

原点在第牏－１个坐标系下的位置向量。

通过式（３）格式的递推运算，可以很方便地得

到惯性坐标系下桨叶任意一点位置矢量┢的增广

向量┣
１

┣
１
＝ 爳

１
牨 爳

１
牪 爳

１
牫槏 槕１＝ ┣

６
┘
６
┘
５
┘
４
┘
３
┘
２
┘
１

（３）

对于树形拓扑结构的旋翼而言，采用递推方法

省去了繁琐的显式推导，有利于编程实现，提高了

方法的适用性与灵活性。

在结构模型中将旋翼系统的各组成部分分为：

梁单元、刚体元、铰与力元等４种模型。对于弹性桨

叶，本文采用以Ｈｏｄｇｅｓ中等变形梁理论
［９］为基础

的工程梁方法，建立了二阶非线性梁模型，并通过

若干个Ｃｈｏｐｒａ１５自由度梁单元
［１０］对弹性变量进

行离散。桨叶挥舞、摆振、变距与旋转等刚体运动由

固结于铰的随体坐标系描述（见图２）。为了体现铰

接式旋翼桨叶大范围刚体运动与桨叶自身弹性变

形之间的耦合效应，将刚性挥舞、摆振与变距等铰

运动坐标与梁单元的１５个自由度通过动能的变分

项加以整合，构成特殊的１８自由度刚柔混合单元。

为了保持模型的树形拓扑结构，在建模的过程中，

将减摆器、变距拉杆等部件对桨叶的作用等效为非

约束力元的形式。其中，各力元的阻尼值与刚度值

来自于文献［６］中实测数据的平均值。各模型通过

编码实现不同的组合，构成不同的旋翼结构形式

（见图３）。

图３ ＳＡ３４９燉２桨叶计算模型

 桨叶气动力计算模型

准确高效的气动力模型是提高载荷计算精度的

关键。为了能够在计算中体现非定常燉动态失速效

应，同时兼顾运算效率，本文采用 ＬｅｉｓｈｍａｎＢｅｄ

ｄｏｅｓ二维非定常燉动态失速模型
［１１］计算剖面气动

力。对于稳态前飞状态，由基于Ｌｅｉｓｈｍａｎ自由尾迹

算法的稳态入流模型［１２］计算桨盘诱导入流；高速转

弯状态的入流值由Ｇｌａｕｅｒｔ
［１３］线性入流模型获得。

尽管旋翼在大桨盘载荷或高速前飞等工作条

件下，气动力的非定常燉动态失速效应十分明显，但

是气动力的定常成分仍然占据主要部分。对于有动
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态失速情形发生的飞行状态１４，本文将二维翼型数

据表与ＬｅｉｓｈｍａｎＢｅｄｄｏｅｓ模型结合
［１４］
，通过对有

效迎角犜爠的一系列滞后修正，得到滞后迎角犜牆，进

而修正 犜牆对应的剖面气动力系数，最终获得失速

条件下的剖面气动力响应。以剖面升力系数为例，

由式（４）计算失速条件下的剖面气动力系数

爞ｌ＝
犜爠－ 犜牫

犜牆－ 犜槏 槕牫 爞ｌ２Ｄ（犜牆）＋ Δ爞ｌＤＳ＋ 爞ｌＵＳ （４）
式中：犜牫为翼型零升迎角，爞ｌ２Ｄ（犜牆）为滞后迎角犜牆对

应的升力系数，Δ爞ｌＤＳ为涡升力系数，爞ｌＵＳ为冲量引

起的非定常气动力。

 配平计算模型

本文通过全机配平的方式进行配平计算，采用

刚体机身模型，由牛顿法求解机身平衡方程

牊牏＝ ┰牏（牨牐）＋
┰牏（牨牐）

牨牐
Δ牨牐＋ 犡（Δ牨牐

２
）≈

┰牏（牨牐）＋
┰牏（牨牐）

牨牐
Δ牨牐＝ ０（牏，牐＝ １，２，…，６）

（５）

式中：牨牐分别为旋翼的总距、横向周期变距、纵向

周期变距、尾桨距，机身俯仰角与侧倾角等配平量，

┰牏（牨牐）燉牨牐为配平方程的雅可比矩阵。为避免数值

差分方法引发的数值稳定性问题，同时保证计算的

收敛方向，雅可比矩阵采用解析法求解。此外，作用

在平尾、垂尾与机身上的气动力与力矩通过将模型

风洞试验数据拟合为机身姿态角的多项式或三角

函数形式，得到解析表达式。

 响应求解过程

求解旋翼动力学方程是响应计算的核心。采用

多体动力学建模方法获得的桨叶运动方程是一组

周期时变的非线性方程。本文应用改进后的Ｎｅｗ

ｍａｒｋ直接积分方法，构造隐式算法
［４］求解桨叶运

动微分方程，获得桨叶响应。

对于两个稳态前飞状态，求解过程采用弱耦合

的计算方式进行，计算流程见图４，即旋翼流场并不

在旋翼运动的每个时间步上进行实时修正，而是在

每次桨叶周期响应计算收敛，旋翼配平量得到修正

之后进行更新。稳态飞行条件下，旋翼流场受前进

比、操纵输入以及桨盘迎角等支配。由采用刚性桨

叶模型的自由尾迹方法计算的旋翼诱导入流能够

体现旋翼流场的主要特性。弱耦合的求解方式兼顾

了计算效率与精度之间的平衡，同时也避免了强耦

合计算难于处理的数值稳定性问题。

对于高速转弯状态，外层的配平迭代被打开，

将试飞实测的配平量作为输入量，作用于载荷计算

图４ 旋翼载荷计算流程

模型。

 算例验证与分析

与本文计算值进行对比的试飞实测数据来自

文献［６］。在飞行状态２与飞行状态８的计算中，与

本文计算值进行对比的ＣＡＭＲＡＤＩＩ桨叶结构载

荷与气动载荷计算值分别来自文献［１５，１６］。

（１）飞行测试状态２（犨＝０１４，爞爴燉犲＝００６５）

桨涡干扰效应引发的桨尖气动载荷在 ９０°与

２７０°方位附近的突变是小速度状态下旋翼气动载

荷最明显的特征。这种现象在图５的飞行实测数据

中有比较明显的体现。本文在气动载荷的计算方面

取得了较好的精度，得益于自由尾迹模型对低速下

桨涡干扰特性较好的把握。通过对比可以看出，本

文结构载荷计算值与同样采用自由尾迹模型的

ＣＡＭＲＡＤＩＩ精度基本相当（见图６～８），全有限元

模型对不均匀入流引发的高频激励部分做出了合

理的响应。小速度条件下气流不均匀性引发的非定

常效应对桨叶扭转自由度作用显著，产生了十分突

出的高频响应成分，本文计算值（见图８）捕捉到了

其主要变化特征。

（２）飞行测试状态８（犨＝０３６，爞爴燉犲＝００７１）

尽管此状态前进比较大，但是从桨叶气动载荷

的实测数据（见图９）可以看出，桨涡干扰与失速等

引发载荷剧烈变化的因素并不明显，一方面在于

ＯＡ２０９翼型良好的气动特性，桨叶尖部翼型剖面

未发生动态失速；另一方面也与此时的配平状态有
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图５ 飞行状态２，牜燉爲＝０．８８半径处垂直力系数随方位

角变化曲线

图６ 飞行状态２，牜燉爲＝０．４６半径处挥舞弯矩随方位角

变化曲线

图７ 飞行状态２，牜燉爲＝０．４６半径处摆振弯矩随方位角

变化曲线

图８ 飞行状态２，牜燉爲＝０．５４半径处扭转力矩随方位角

变化曲线

图９ 飞行状态８，牜燉爲＝０．８８半径处垂直力系数随方位

角变化曲线

关，桨尖涡被吹离随后的桨叶，大前进比使诱导速

度分布趋于均匀，这些因素都使得气动载荷的计算

难度降低，精度提高，旋翼载荷计算值与实测数据

的吻合程度加强。本文挥舞、摆振弯矩计算值（见图

１０，１１）总体上略好于ＣＡＭＲＡＤＩＩ。在桨叶扭转力

矩计算方面，本文（见图１２）很好地捕捉到了总体的

变化规律。

（３）飞行测试状态 １４（犨＝ ０３４，爞爴燉犲＝

０１２５）

该状态超越了ＭｃＨｕｇｈ升力边界
［７］
（见图１），

后行桨叶动态失速现象十分明显（见图１３～１５）。对

于高入流比，大前进比的高速转弯状态，诱导入流

图 １０ 飞行状态８，牜燉爲＝０．４６半径处挥舞弯矩随方位

角变化曲线

图 １１ 飞行状态８，牜燉爲＝０．４６半径处摆振弯矩随方位

角变化曲线

５０３第３期 孙 韬，等：典型飞行状态下的旋翼振动载荷计算与分析



图 １２ 飞行状态８，牜燉爲＝０．５４半径处扭转力矩随方位

角变化曲线

图１３ 飞行状态１４，牜燉爲＝０．７５半径处垂直力系数随方

位角变化曲线

图１４ 飞行状态１４，牜燉爲＝０．８８半径处垂直力系数随方

位角变化曲线

图１５ 飞行状态１４，牜燉爲＝０．９７半径处垂直力系数随方

位角变化曲线

对于载荷的影响已经大为减弱，而高载荷条件下受

失速效应影响的桨叶大幅度刚性运动与弹性变形

对气动载荷的影响更加突出。剖面气动力模型能否

体现失速情形下气动载荷的变化特点，成为气弹耦

合计算中的关键因素。因此，尽管采用了相对简单

Ｇｌａｕｅｒｔ线性入流模型，本文的处理方式依然是适

宜的。从本文计算值与实测数据的对比中可以看

出，虽然在幅值与相位两个方面均存在一定误差，

但是本文计算值无论在气动载荷还是在结构载荷

方面都捕捉到了该状态下旋翼载荷变化的主要特

征（见图１３～１８）。失速效应对载荷的影响在扭转运

动上体现得最为显著，从图１８与１２的对比中可以

图１６ 飞行状态１４，牜燉爲＝０．４６半径处挥舞弯矩随方位

角变化曲线

图１７ 飞行状态１４，牜燉爲＝０．４６半径处摆振弯矩随方位

角变化曲线

图１８ 飞行状态１４，牜燉爲＝０．５４半径处扭转力矩随方位

角变化曲线
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发现：（１）失速状态下５４％半径处剖面扭转载荷幅

值超过飞行状态８的２倍；（２）相对于飞行状态８，失

速状态下后行桨叶扭转运动振荡剧烈。这也从一个

角度说明了气动载荷是限制直升机飞行包线扩展

的主要因素，气动载荷急剧变化造成扭转运动大幅

振荡，使直升机难于操纵，甚至进入失速颤振状态。

 结束语

本文计算了ＳＡ３４９燉２“小羚羊”直升机 ３个典

型飞行状态的旋翼振动载荷。通过对比，本文计算

值与实测数据吻合较好，计算精度与ＣＡＭＲＡＤＩＩ

相当，充分验证了本文建立的综合气弹计算方法的

有效性与适用性。

在小前进比状态下，自由尾迹模型能够体现出

桨涡干扰的影响，因此，采用自由尾迹模型有助于

提升小前进比下的载荷计算精度。

大前进比、高入流比状态下，诱导入流对于载

荷计算的影响减弱，准确把握桨叶的非定常燉动态

失速特性更加重要。

在全部３个状态的计算中，由于较好地把握了

桨叶的升力特性，挥舞弯矩计算值与实测数据达到

了较好地吻合；摆振弯矩的计算值存在一定程度的

幅值与相位偏差，反映出摆振阻尼对计算精度的影

响；桨叶扭转力矩对于气动力的非定常作用十分敏

感，准确地把握翼型的非定常特性，是提高桨叶扭

转载荷计算精度的关键。
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