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基于载荷发散控制的旋翼高原气动设计

徐朝梁， 孙国普， 邱良军， 曹普孙
（中国直升机设计研究所，景德镇  333001）

摘要： 直升机高原重载快速飞行时，旋翼处于大总距状态，更易发生旋翼失速，导致操纵载荷显著增加。为解决

这一问题，本文提出了基于载荷发散控制的旋翼高原气动设计方法。传统直升机旋翼设计中，性能、噪声、空机

重量控制等要求是常规的设计目标，对拉力性能影响不大的旋翼失速问题往往被忽视，但其对高原直升机来说

影响重大。文中构建了旋翼动力学模型，并据此计算了桨叶动态气动力矩系数 Cm 随单位实度拉力系数 CT/σ 的

变化曲线。以 Cm 突增作为旋翼失速基本判据，分析不同前进比 μ 下 Cm 突增点，形成旋翼失速载荷发散单位实度

拉力系数 CT/σ 包线，以此作为旋翼高原气动设计边界之一。运用该方法设计的 AC313 大型民用直升机的理论

分析和试飞结果均表明，该设计可极大地减少旋翼在高原典型飞行剖面发生旋翼失速的风险，有效控制旋翼操

纵系统的载荷，增加操纵系统使用寿命，提升飞行舒适性，很大程度上保证了飞行安全，在直升机的全生命周期

使用中作用积极。
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Study of Rotor Plateau Aerodynamic Design Based on 
Load Divergence Control
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Abstract:In order to solve the problem that the rotor is working on the high total collective state during high-

speed high-altitude heavy load flight of helicopter， which is more prone to stall and leads to a significant 
increase in control system load， a rotor plateau aerodynamic design method based on load divergence control 
is proposed. In traditional helicopter rotor design， helicopter performance， noise， and empty weight control 
are common design goals. The problem of root stall， which has litter impact on the rotor thrust， is often 
ignored， but it has a significant impact on plateau helicopter. The rotor dynamics model is constructed， and is 
used to calculate the variation curve of the dynamic aerodynamic moment coefficient Cm with thrust coefficient 
per solidity CT/σ. Then the Cm gradient point on the curve is used as the basic criterion for the rotor stall. The 
Cm gradient points under different forward ratio μ are analyzed， and the CT/σ envelope of the rotor stall load 
divergence is formed， which is one of the design boundaries of the plateau rotor. The theoretical analysis and 
flight test results of helicopter designed by using this method， such as the AC313 large civil helicopter， show 
that it can greatly reduce the risk of rotor stall in typical flight mission at high altitudes， effectively control the 
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load of the rotor control system， increase the service life of the control system， improve the flight comfort， 
and greatly ensure flight safety， which is of great significance to the entire life of helicopter.
Key words: plateau helicopter； rotor stall； hinge moment； load divergence control； aerodynamic design

我国地理环境复杂，自西向东呈现“三阶梯”分

布特征，其中第一阶梯是以青藏高原为主，平均海

拔超过 4 000 m，占国土面积 1/4，被称为“世界屋

脊”“飞行禁区”。复杂的高原地理和气象环境使得

该区域的人员/物资运输、搜索救援、医疗救护、消

防灭火等异常困难。直升机具有垂直起降、空中悬

停、近地机动等显著特点，特别适合在野外复杂山

区作业，是应急救援和国防建设不可替代的航空

装备。

高原空气稀薄，从海平面到 4 500 m 高原，发

动机功率下降约 40%。要实现高原重载飞行，这

种功率损失需要更为高效的旋翼气动设计来尽可

能地弥补。同时，空气稀薄导致雷诺数低，给旋翼

的悬停效率带来同样的负面影响。二者叠加，使得

如何设计高效气动布局旋翼成为高原直升机气动

设计领域的关键核心问题，也成为国内外诸多学者

关注的重点。例如，为提升旋翼气动性能，直升机

界针对旋翼专用翼型做了深入的理论分析和大量

的风洞试验，发展了多种翼型优化算法［1‐3］，研制了

多种先进的直升机旋翼专用翼型系列［4‐5］。为精确

分析直升机旋翼的悬停效率并进行改进优化，对高

精度旋翼流场数值模拟算法和桨叶扭转分布做了

大量的研究［6‐8］。当然，更多的学者着眼于旋翼桨

尖的设计、优化和流场精细化数值模拟与试验研

究，国际上最为著名的是欧洲的英国旋翼试验项目

（British Experimental Rotor Program，BERP）［9‐10］，

通过 1975 年到 2007 年持续不断地开展 4 期改进设

计和试验试飞研究，充分研究了三维复杂外形桨尖

对于旋翼气动性能和噪声方面带来的收益，并取得

了巨大成功，研制了著名的 BERP Ⅲ和 BERP Ⅳ
桨尖，并且得到了型号应用。国内在该领域也有众

多专家开展了大量研究并取得了丰硕成果［11‐13］。

伴随旋翼桨叶专用翼型的不断升级以及旋翼

气动布局的不断优化，旋翼的性能得到了显著提

升，但与此同时桨叶专用翼型的气动力矩系数相较

于早期的对称翼型也在变大，优化后的旋翼桨叶铰

链力矩不断增大，造成旋翼操纵系统所承受的载荷

不断加大，给操纵系统的研制带来一定的困难［14］。

为此，国内外就桨叶铰链力矩计算和控制开展了大

量理论分析和试验研究，包括围绕铰链力矩计算方

法进行讨论，开展桨叶桨尖形状对铰链力矩影响性

分析等［15‐16］，取得了显著成效。目前，在国内开展

旋翼气动设计时，需要尽量地设计和控制旋翼桨叶

的铰链力矩已经成为一种共识，也是旋翼气动设计

人员关注的重点。

特别地，针对高原环境，由于空气稀薄，旋翼一

般工作在大总距、大拉力系数状态，此时，在研究旋

翼桨叶铰链力矩时，除了关注一般工况下桨叶铰链

力矩的大小之外，更要关注旋翼可能产生的失速行

为给桨叶铰链力矩带来的影响。直升机高原、高

速、大重量飞行时，旋翼后行桨叶气动迎角增大，均

可能产生局部失速，而一旦出现失速，旋翼桨叶动

载荷会大幅增大，桨叶铰链力矩也会急剧增加，从

而导致整个旋翼操纵系统载荷急剧上升，承受大载

荷［17］。若直升机长时间工作在该状态，会带来一

系列不良后果，例如直升机振动水平增加、旋翼操

纵系统的使用寿命缩短，甚至危及直升机的飞行安

全。故而，在直升机设计时，尤其是高原直升机，必

须尽可能使其在常用飞行状态，如执行重载远航运

输，需避免旋翼发生失速，提升飞行舒适度、确保飞

行安全和最大限度控制旋翼各部件的载荷，延长部

件使用寿命。

为此，本文重点分析桨叶铰链力矩随旋翼拉力

系数变化，探寻旋翼失速判据，获取旋翼发生失速

的临界点，构建旋翼失速载荷发散单位实度拉力系

数包线，并依据此包线，提出基于载荷发散控制的

旋翼高原气动设计方法，为高原直升机的旋翼设计

提供参考。

1 高原直升机旋翼总体参数设计思

路及不足

长期以来，基于弥补发动机高原功率损失的考

虑，高原直升机旋翼总体参数设计主要从保证高原

飞行性能（特别是高原悬停性能）和降低直升机空

机重量出发（为了进一步提升高原商载），将旋翼参

数的优化分为过载能力设计，以及直径和桨尖速度

设计两个阶段，分别建立空机重量、典型任务性能

和旋翼过载能力的综合分析模型，然后进行综合优

化设计。

首先，对于旋翼过载能力，通过设计经验和已

有直升机型号的类比等手段，确定高原直升机旋翼

的单位实度最大拉力系数 ( CT σ )max，保证设计参数

的准确性和合理性。此时，可由最大起飞重量、旋

翼直径和桨尖速度求得满足全机过载能力要求的

对应桨叶弦长，从而将旋翼总体参数由旋翼直径、

桨尖速度和桨叶弦长，转化为旋翼直径、桨尖速度
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和过载能力。之所以进行这个修改，是因为过载能

力由 ( CT σ )max 计算得到，该过载能力代表了旋翼

单位面积桨叶的拉力系数，与旋翼特征剖面的升力

系数成正比，进而可确定旋翼特征剖面翼型的工作

点。不同的旋翼直径和桨尖速度设计虽然会改变

旋翼的拉力‐功率特性，但只要其过载能力相同，旋

翼特征剖面翼型的工作点就是一样的。而对于给

定的翼型，存在升阻比特性最佳的工作点，将旋翼

特征剖面翼型的工作点配置在该最佳工作点附近，

即可获得最佳性能，从而提前完成旋翼的过载能力

优化，将旋翼的 3 个参数优化问题减少为 2 个参数

优化问题。

对于民用直升机而言，满足适航条款要求的过

载系数为不小于 2.0g。而在我国，受到高原环境影

响，特别是对超过 4 500 m 的高原地区任务能力的

苛刻要求，旋翼过载能力可选范围一般为 2.4g~
2.7g。旋翼过载能力的选取，一方面需折中平原和

高原任务的最优过载能力，同时需考虑尽可能小的

过载能力可以有效降低结构重量。因此，根据

4 500 m 高原地区有效载荷要求，对于机动性要求

不高的大型运输直升机，可以选取的过载能力约为

2.4g，从而在满足有效载荷要求的前提下尽量减少

空机重量，突出高原使用特点并兼顾平原使用

要求。

对于旋翼直径和桨尖速度，基于旋翼过载能力

优化结果，可以对整个设计空间内的旋翼直径和桨

尖速度进行耦合分析。其中对于桨尖速度的选取，

重点要考虑大速度飞行时前行桨叶激波和噪声的

影响。

以上设计思路充分考虑了直升机的性能、噪

声、空机重量控制等要求，然而却忽视了一个重要

的问题，即高原使用条件下，直升机旋翼在大总距

（大拉力系数）、大前进比飞行时的旋翼失速问题。

在我国，特别针对高原使用的直升机，需要根

据基本的旋翼气动设计方案和型号设计经验、数值

模拟或风洞试验数据等，确定旋翼失速载荷发散单

位 实 度 拉 力 系 数 CT/σ 随 着 前 进 比 μ 变 化 包 线

（图 1）。以高原任务巡航段起始重量（代表了任务

中以远航速度飞行的最大重量，此时旋翼工况点离

失速载荷发散包线最近，工况最严酷）作为此时的

设计重量，从而可以计算不会出现旋翼失速载荷发

散的最小桨叶面积，再基于桨叶面积得到弦长

（实度）。

众所周知，高原一旦出现旋翼失速载荷发散，

对整个直升机的研制是一个致命的影响。如果补

充考虑旋翼高原载荷发散的影响，旋翼过载能力则

不是仅仅为控制空机重量而选择较小的 2.4g，而应

该在 2.4g~2.7g 旋翼过载系数的选取范围内，选择

更大的。

此刻面临的问题是，在直升机方案设计阶段，

如何获得图 1 所示的旋翼失速载荷发散单位实度

拉力系数包线。直升机在前飞过程中，后行桨叶经

常出现动态失速问题，但这种局部的动态失速问题

往往并不影响直升机使用，由此带来的另一个问题

就是如何判断旋翼已经进入失速状态。

2 旋翼失速对桨叶铰链力矩的影响

桨叶铰链力矩通过变距摇臂转变成作用于旋

翼拉杆上的轴向力，拉杆轴向力作用在自动倾斜器

上，再通过与自动倾斜器相连接的部件传递至机身

和相连的操纵机构上。桨叶铰链力矩由桨叶的气

动铰链力矩、惯性铰链力矩、变距轴承铰链力矩等

力矩组成。其中，动态的气动铰链力矩、惯性铰链

力矩以及轴承铰链力矩计算式如下

M aero = Cm ρc2 RU 2 /2 （1）
M D = ( IP - IPP ) ω2 ( ( ( θ1C + β1S )2 +( θ1S -

β1C )2 )1/2 +( β 2
2C + β 2

2S )1/2 )+
IXY ω2 ( β 2

2C + β 2
2S )1/2 （2）

M sb = kd ( θ 2
1C + θ 2

1S )1/2 （3）
式中：M aero 为桨叶动态铰链气动力矩；ρ 为空气密

度；c为桨叶弦长；R 为旋翼半径；U 为桨尖速度；Cm

为整片桨叶的气动力矩系数；M D 为桨叶动态惯性

铰链力矩；IP 为桨叶的极惯矩；IXY、IPP 为桨叶惯性

矩；ω 为旋翼转速；θ1C、θ1S 为一阶变距角位移；β1S、

β1C 为一阶挥舞角位移；β2S、β2C 为二阶挥舞角位移；

M sb 为桨叶变距轴承动态铰链力矩；kd 为变距轴承

动态旋转刚度。

一般情况下，当旋翼进入失速状态时，旋翼非

图 1 旋翼失速载荷发散单位实度拉力系数 CT/σ包线

Fig.1 CT/σ envelope of rotor stall load divergence
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定常气动环境恶化，桨叶的动载荷大幅增加，作用

在桨叶上的动态气动力矩迅速增大，导致桨叶铰链

力矩突增，传递到机身和操纵机构的动载荷加大，

造成驾驶杆抖动和直升机非常规振动，同时非定常

的气动载荷加剧，还会诱发额外的旋翼动力学问

题［18］，此两者均会影响直升机的正常使用，甚至威

胁直升机的飞行安全。

当然，直升机在一些特殊机动飞行状态时，如

大过载的俯冲拉起，也会进入瞬时的失速状态，但

这种特殊的飞行状态从直升机全生命周期来看，时

间占比非常小，并不影响使用。但若在直升机典型

任务飞行状态，如运输型直升机远航运输，经常出

现旋翼失速，则不仅给飞行员带来极为不适的体验

感，也给飞行安全造成威胁。因此，在直升机旋翼

设计中，需将避免旋翼在常用工况飞行时出现失速

作为重要约束条件，特别是针对高原直升机，因空

气密度下降，拉力系数增大，旋翼经常工作在大总

距状态下，更易进入失速状态，更加需要将避免旋

翼失速作为高原直升机设计的强约束条件。

尽 管 国 内 外 对 旋 翼 失 速 进 行 了 大 量 的 研

究［19‐22］，但如何准确定量地判断实际飞行中的旋翼

是否发生失速仍然很困难。尽管如此，由桨叶铰链

力矩测量试验知晓，桨叶动态气动铰链力矩呈现出

如图 2 所示的变化趋势。前进比 μ 一定时，随着旋

翼单位实度拉力系数 CT/σ 不断增大，桨叶动态铰

链力矩开始仅缓慢增加，而在 CT/σ 超过某个值后

急剧增加。这种铰链力矩突增的背后原因，经分析

可知是由于旋翼发生失速。换言之，旋翼进入失速

时，桨叶动态铰链力矩将会发生显著变化。因此，

可通过监测桨叶铰链力矩随 CT/σ 变化趋势来捕捉

旋翼进入失速的时刻。

桨叶动态铰链力矩虽由桨叶动态气动铰链力

矩、轴承力矩、桨叶惯性力矩等多项力矩组成，但主

要来自动态气动铰链力矩，故而本文从旋翼气动设

计的角度出发，重点分析研究桨叶动态气动铰链

力矩。

旋翼桨叶铰链力矩随 CT/σ 的变化趋势虽然可

以作为旋翼是否发生失速的判据，然而在直升机型

号设计初期，在没有针对全新旋翼试验数据支撑的

条件下，获得这样的曲线是困难的，只能采用数值

计算的方法。

3 旋翼物理模型

3. 1　旋翼物理模型建模

鉴于旋翼铰链力矩影响因素的复杂性，涉及多

专业的耦合问题，所以需要先建立多专业耦合的旋

翼动力学模型，主要包括桨叶弹性、惯性和气动 3
部分。按照 Hamilton 原理，旋翼动力学模型考虑

了旋翼结构、运动、气动等方面的强非线性影响，建

立基于广义力形式的桨叶方程

δ ∫
t1

t2

( T - U + W ) dt = 0 （4）

式中 T、U 和 W 分别为动能、应变能和外力所做的

功。其中

δT = δaTé
ë
êêêê ù

û
úú∫N T (-Nä+ g ) ρdΩ （5）

δU = δaTé
ë
êêêê ù

û
úú∫BTDBdΩa+∫BTσ0 dΩ （6）

δW = δaTé
ë
êêêê ù

û
úú∫N TbdΩ +∫N T tdΓ + N TF （7）

式中：a为广义坐标矩阵；N为形函数矩阵；b为质

量力矩阵；t为表面力矩阵；F为离散力矩阵；ρ为材

料密度矩阵；g 为重力加速度；B为单位几何矩阵；

D为单位弹性矩阵。

外部气动力是外力所用功的动力来源之一。

采用 Leishman‐Beddoes 模型［23］计算气动力，旋翼

入流采用尾迹模型模拟。

桨叶动态气动力矩计算式如下

M aero =∫ ρV 2 c2 Cmairfoil dr
2 （8）

式中：V 为桨叶剖面的来流速度；Cmairfoil 为剖面翼型

气动力矩系数，由气动模型计算所得或者采用翼型

风洞试验数据。

为便于对比分析，下文采用式（9）对桨叶动态

气动铰链力矩进行无量纲化处理，使之转变为桨叶

动态气动铰链力矩系数 Cm，即

Cm = 2M aero / ( ρc2 RU 2 ) （9）
3. 2　旋翼物理模型验证

采用上述物理模型，图 3 给出了不同前进比时

图 2 旋翼失速时桨叶动态铰链力矩变化趋势

Fig.2 Trend of dynamic hinge moment change of 
blade during rotor stall
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的桨叶动态气动力矩系数 Cm计算值和试验值的对

比曲线，以及前三阶（1/rev~3/rev）桨叶动态气动

力矩系数。其中，计算和试验所用的旋翼物理结构

参数和旋翼气动布局一致，模型旋翼的总体参数见

表 1，旋翼桨叶外形见图 4。
从图 3 可以看出，计算值与试验值虽在数值大

小上有差异，但变化趋势一致，均在相同的拉力系

数附近出现大幅增大，较好地捕捉了旋翼失速的发

生，较为准确地预测了旋翼发生失速时的拉力系

数，能够反映其物理特征。此算例验证了所建物理

模型能较好地预测旋翼失速，物理模型合理、准确，

可以作为本文研究工作的分析工具。

同时图 3 显示，在旋翼未失速时，一阶动态气

动力矩系数随拉力系数的增大而较为缓慢地增长，

二、三阶动态气动力矩系数随旋翼拉力系数增长基

本保持不变；当旋翼发生失速后，一、二、三的动态

气动力矩系数均发生快速增长，尤其是二、三阶，这

两者的急剧增大直接导致总动态气动力矩系数

突增。

4 旋翼失速载荷发散单位实度拉力

系数包线

采用上述物理模型，计算并得到如图 5 所示的

前进比为 0.2、0.3、0.336、0.372、0.4 时的桨叶动态

气动力矩系数随 CT/σ 的变化曲线。每个前进比中

都有对应的桨叶动态气动力矩系数快速增长段，而

快速增长段曲线斜率随 CT/σ 增大而急速变大。根

据大量工程实践和数据分析，可以认为该曲线段的

斜率超过 0.3 时，旋翼进入失速状态，因此可以将

斜率为 0.3 时对应的 CT/σ 作为判断旋翼进入失速

的临界点，称之为拐点。随着前进比的增大，拐点

对应的 CT/σ 不断减少，即随着前进比的增大，旋翼

更容易发生失速，这符合直升机飞行机理及常规表

征现象。

图 3 不同前进比时的桨叶动态气动力矩系数

Fig.3 Dynamic aerodynamic moment coefficients of blade 
at different advance ratios

表 1 模型旋翼总体参数

Table 1 General parameters of model rotor

物理量

旋翼直径/m
旋翼片数

桨叶弦长/m
桨尖速度/（m·s-1）

数值

4
6

0.122
210

图 4 模型旋翼桨叶示意图

Fig.4 Schematic diagram of model rotor blade

图 5 不同前进比时的桨叶动态气动力矩系数（本文模型）

Fig.5 Dynamic aerodynamic moment coefficients of blade 
at different advance ratios （The proposed model in 
the paper）
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将图 5 所示的各个前进比的拐点对应的 CT/σ

取出，并相连成线，可得到如图 6 所示的包线。因

为影响旋翼总体参数设计的旋翼失速主要发生在

较大的前飞速度时，所以该曲线只给出了前进比在

0.2~0.4 之间的数据。图 6 可以作为模型旋翼发生

失速的分界线，即在该曲线的左下方，旋翼不会出

现失速，若在该曲线的右上方，则旋翼进入失速的

风险较高，一旦偏离较远，则旋翼进入深度失速，操

纵系统载荷剧增，呈现载荷发散之势，故而可将该

包线称为旋翼失速载荷发散单位实度拉力系数

包线。

5 旋翼高原气动设计

5. 1　科研试飞载荷测试及桨叶优化调整

直升机高原飞行过程中的旋翼失速载荷发散

问题，可以通过高空转弯飞行加剧气动失速进行载

荷测试研究。科研样机试飞中，在 3 000 m 高度大

坡度转弯飞行时，飞行员反馈操纵负荷迅速增大，

机身振动明显，捕捉到典型的铰链力矩激增、旋翼

失速、载荷发散现象。

图 7 给出了不同频率下旋翼拉杆载荷随时间

变化曲线。由图 7 可见，一、四、五、六阶（1/rev、4/
rev、5/rev、6/rev）载荷显著增加。低、高阶载荷的

快速增加，证明旋翼发生了失速，并且二、三阶（2/
rev、3/rev）载荷大于一阶载荷，说明旋翼深度失

速，严重威胁到飞行安全。

针对该问题，通过上文的机理分析和数值计算

可知，增加旋翼实度，降低 CT/σ，使其回到图 6 所示

曲线的左下方。具体的方法就是通过在旋翼桨叶

主升力段增加约 10% 弦长的后缘边条，如图 8 所

示，从而实现桨叶弦长增加，增大旋翼实度，在相同

工况飞行时，可减小 CT/σ，延迟旋翼失速，从而使

得载荷发散问题得以解决。

5. 2　基于载荷发散控制的大型直升机旋翼气动

设计

科研样机通过增加后缘边条的方式可以在一

定程度上应对高空大坡度转弯飞行时旋翼失速问

题，乃亡羊补牢的权宜之计。最好的方式是在旋翼

气动设计之初，将直升机频繁在高空典型工况飞行

时旋翼不失速这一要求作为旋翼总体参数和气动

布局设计的约束之一。

为满足这一要求，首先需知晓旋翼失速的边

界。可以在旋翼设计过程中，引入旋翼失速载荷发

散单位实度拉力系数包线作为设计边界之一，构建

如图 9 所示的高原直升机旋翼设计流程。在充分

考虑直升机的性能、噪声、空机重量控制等要求外，

运用基于载荷发散控制的旋翼高原气动设计方法，

引入旋翼失速载荷发散单位实度拉力系数包线作

为设计约束，有效控制高原飞行任务剖面旋翼系统

的载荷。

以 AC313 大型直升机的旋翼设计为例介绍基

于载荷发散控制的旋翼高原气动设计。AC313 直

升机作为一款 13 t级大型多用途民用直升机，其一

个重要目标是突破青藏高原运行难题，实现在海拔

4 500 m 起飞、5 500 m 高度巡航的运输飞行任务。

针对旋翼总体气动设计，引入了旋翼失速载荷发散

单位实度拉力系数包线，对典型高原飞行任务剖面

的旋翼系统载荷实施重点控制。

图 7 科研样机旋翼失速时拉杆动载荷

Fig.7 Dynamic load on pitch link during rotor stall of 
prototype

图 6 旋翼失速载荷发散单位实度拉力系数包线（模型

旋翼）

Fig.6 CT/σ envelope of rotor stall load divergence (Model 
rotor)

图 8 含后缘边条桨叶示意图

Fig.8 Schematic diagram of blade with trailing edge tab
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图 10 给出了 AC313 直升机旋翼失速载荷发散

单位实度拉力系数包线，并给出了在 2 000、 4 500
和 5 500 m 典型飞行任务剖面的 CT/σ。基于此包

线，旋翼在综合权衡各种约束条件后，优先采用大

实度设计，AC313 直升机旋翼实度达到 0.117，大
于其他常规直升机旋翼实度 0.03~0.1［24］，从而使

得执行 4 500 m 典型飞行任务时，CT/σ 恰好落在包

线上，不会出现失速载荷发散现象。而执行 5 500 m
典型飞行任务剖面时，其 CT/σ 则略微超出包线，这

主要为权衡旋翼能力、桨叶重量及操纵载荷所致。

因为进一步加大旋翼实度，可使得 CT/σ 减少，但与

此同时，也会进一步增加旋翼过载能力，导致旋翼

系统和空机重量增加。况且，旋翼发生轻度失速虽

增加了操纵系统的载荷，但载荷增加有限，对操纵

系统影响可控，综合权衡操纵系统的重量增加和全

机空机重量增加之间的关系，从而选择对提高商载

最为有利的路径。

试飞验证结果表明，AC313 旋翼气动设计是

成功的。AC313 直升机在 2010—2011 年之间的青

藏高原试飞过程中，海拔 1 160 km 从青海格尔木

直飞西藏拉萨、登陆 5 200 m 珠峰大本营、飞越

8 000 m 高空，创造多项飞行记录，旋翼拉杆载荷及

操纵系统载荷均未出现突增，机身未出现异常振

动，验证了基于载荷发散控制旋翼高原气动设计方

法的良好效果。

综上，本文提出的基于载荷发散控制的旋翼高

原气动设计方法，主要包含以下步骤：

（1）设计基本旋翼，构建旋翼动力学模型，计算

桨叶动态气动力矩系数 Cm 随 CT/σ 的变化曲线，找

到 Cm 快速增大点对应的 CT/σ，作为旋翼失速基本

判据。

（2）通过不同前进比下 Cm突增点的选取，构建

旋翼失速载荷发散单位实度拉力系数包线。

（3）设计高原型直升机旋翼时，除将直升机的

性能、噪声、空机重量控制等要求作为设计目标外，

引入旋翼失速载荷发散单位实度拉力系数包线作

为设计边界。

经多轮设计迭代，最终确定旋翼总体参数及气

动布局。

6 结　　论

高原环境下空气稀薄，直升机重载快速飞行

时，旋翼处于大总距，后行桨叶气动迎角增大，极易

发生失速。一旦旋翼失速发生，桨叶铰链力矩将由

失速前的缓慢增长突变为急剧增长，呈现发散之

势，加大了操纵系统疲劳损伤。若旋翼失速进一步

加剧，会增大机身振动幅值，舒适性不可接受，甚至

威胁飞行安全。因此，在进行高原直升机旋翼总体

参数设计时，除充分考虑直升机的性能、噪声、空机

重量控制等要求外，还要着重考虑旋翼处于高原环

境下的失速问题。

通过 AC313 直升机旋翼总体气动设计验证实

践，形成了基于载荷发散控制的旋翼高原气动设计

方法。AC313 直升机高原飞行实际情况以及理论

分析表明，运用基于载荷发散控制的旋翼高原气动

设计方法，可控制旋翼在高空典型飞行剖面发生失

速的风险，有效控制旋翼操纵系统的载荷，增加了

操纵系统使用寿命，提升了舒适性，很大程度上保

证了飞行安全，对直升机全生命周期的高效舒适安

全使用意义重大。
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