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旋翼干扰对共轴刚性旋翼振动载荷影响分析
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摘　 要：针对旋翼干扰下的共轴刚性旋翼振动载荷问题开展计算分析。 结合中等变形梁理论的结构

动力学模型和含非定常自由尾迹的双旋翼气动模型，建立共轴刚性旋翼振动载荷计算模型。 以 ＸＨ⁃
５９Ａ 旋翼为研究对象，在模型验证的基础上详细分析旋翼俯仰角 α、间距 Ｄ 以及交叉角 Ψ 对共轴刚性

旋翼振动载荷特性影响。 研究表明：增加旋翼俯仰角 α 会降低桨毂垂向力 Ｆｚ 和俯仰力矩 Ｍｙ 的 ３Ω 谐

波幅值，但会大幅增加滚转力矩Ｍｘ 的 ３Ω 谐波幅值，在高速前飞时利用俯仰角参数能调节桨毂谐波幅

值水平；旋翼间距 Ｄ 越小，桨毂谐波幅值越高；交叉角 Ψ 对桨毂滚转力矩 Ｍｘ 和俯仰力矩 Ｍｙ 谐波幅值

影响较大，在３０°交叉角下滚转力矩Ｍｘ 的３Ω谐波幅值增加量要高于俯仰力矩Ｍｙ 的３Ω谐波幅值减少

量，而 ０°交叉角下的桨毂振动载荷整体水平更低。
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　 　 突破传统直升机速度限制一直是直升机领域的

重要研究方向［１］，以美国 Ｓｉｋｏｒｓｋｙ 公司为代表的国

外团队经过几代验证机和型号（ＸＨ⁃５９Ａ、Ｘ２、Ｓ９７、
ＳＢ＞１） ［２⁃４］的研制和发展已经证明共轴刚性旋翼直

升机是一种极具潜能的高速构型直升机。 但随着高

速直升机的发展和研制，共轴刚性旋翼动力学问题

也逐渐暴露出来，采用“前行桨叶概念” （ＡＢＣ） ［５］，
利用升力偏置策略提升旋翼性能和实现高速前飞，
但带来了严重的桨根载荷问题，且双旋翼系统以及

刚性桨叶设计使得共轴刚性旋翼系统振动载荷更加

严重。
ＸＨ⁃５９Ａ 直升机的飞行试验数据显示在高速飞

行状态下驾驶舱垂向振动水平达到 ０．５ｇ，而横向振

动达至 ０．７５ｇ［６］。 而 Ｘ２ 验证机的飞行试验结果暴

露出以 ４００ ｋｍ ／ ｈ 速度飞行时桨毂俯仰和滚转方向

的振动水平出现严重陡增的问题［７］。 两者均表明

桨毂 ＮｂΩ（Ｎｂ 为单旋翼桨叶片数）谐波载荷为主要

振动成分。 在马里兰大学风洞中开展的共轴刚性旋

翼模型试验［８⁃９］研究中发现大前进比状态下桨毂俯

仰和滚转力矩的 ２Ω 和 ４Ω（２×２ 片桨叶）谐波成分

相比小前进比时刻增加超过 ３００％，且施加升力偏

置也会造成桨毂滚转和俯仰力矩的 ２Ω 谐波成分增

加，同时降低了双旋翼桨尖间隙，存在潜在的安全问

题。 共轴刚性旋翼在工作时存在强烈的双旋翼干扰

问题，针对 Ｘ２ 旋翼 ／机身干扰问题开展的 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ
耦合仿真计算研究［１０］ 表明桨叶周期性交叉会引起

２ＮｂΩ 的强脉冲气动载荷，构成了桨叶 ２ＮｂΩ 结构载

荷的主要来源。 在德克萨斯州立大学的单片桨叶的

共轴双旋翼系统试验中表明［１１］ 悬停时刻桨叶交叉

能引起 ２Ω 的挥舞响应以及振动载荷，包括相当于

１０％旋翼拉力的垂向振动载荷幅值和相当于 ３０％旋

翼拉力的拉杆载荷振动载荷幅值。 改变上下旋翼的

相位关系能影响载荷叠加结果［１２］，尤其是桨毂俯仰

和滚转力矩， 并且具有调节桨尖间距的作用。
Ｇａｎｄｈｉ 团队利用 ＲＣＡＳ 软件研究共轴刚性旋翼振动

载荷问题［１３］ 时表明优化 ＸＨ⁃５９Ａ 前飞时的俯仰姿

态能有效地降低旋翼功率。 近些年，国内针对共轴

刚性旋翼也开展了较多研究，南京航空航天大学徐
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国华团队［１４］针对悬停状态下的气动干扰进行了研

究，表明双旋翼周期性相遇会产生“载荷效应”和

“厚度效应”。 用面元法和涡粒子的气动模型［１５］ 研

究共轴气动干扰问题时也能捕捉桨涡干扰以及干扰

引起的高阶气动载荷，且精度上与 ＣＦＤ 方法相当。
目前国内针对旋翼干扰下的振动载荷影响研究工作

较少，采用 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 耦合方法能有效提高共轴刚

性旋翼振动载荷预估精度，捕捉气动干扰影响下的

高阶结构载荷［１６］。
本文针对旋翼干扰下的共轴刚性旋翼振动载荷

问题，首先建立共轴刚性旋翼气弹分析模型，以 ＸＨ⁃
５９Ａ 旋翼为研究对象，详细开展旋翼俯仰角、旋翼间

距以及旋翼交叉角对振动载荷的影响分析并总结相

应结论，为共轴刚性旋翼振动载荷评估和动力学设

计提供理论依据。

１　 共轴刚性旋翼气弹分析模型

１．１　 共轴刚性旋翼动力学模型

采用广义哈密顿原理，基于中等变量梁理论［１７］

建立共轴刚性旋翼动力学模型。

∫ｔ ２
ｔ１
（δＵ － δＴ － δＷ） ＝ ０ （１）

式中： δＵ 为系统应变能变分项；δＴ 为动能变分项；
δＷ 为外载荷做功项。 动能项包括桨叶旋转产生的

动能，而外载荷项包括气动力和气动力矩两部分。
采用 ５ 节点 １５ 个自由度的梁单元离散桨叶（如

图 １所示），其中 ｕ，ｖ，ｗ，ϕ表示节点处拉伸、摆振、挥
舞和扭转位移。 求解每个单元的质量阵、阻尼阵、刚
度阵以及外载荷项，最后通过矩阵组集方法得到桨

叶动力学方程，如（２） 式所示。
Ｍｘ̈ ＋ Ｃｘ̇ ＋ Ｋｘ ＝ Ｆ （２）

图 １　 １５ 自由度单元

１．２　 共轴刚性旋翼气动模型

采用考虑双旋翼气动干扰的共轴刚性旋翼气动

模型，其中入流模型采用自由尾迹模型，桨叶非定常

气动力计算采用 Ｗ⁃Ｌ 二阶升力线模型，根据气流无

穿透条件（３）式，建立流场速度与环量的关系。

Ｖｉ·ｎｉ ＝ ０ （３）
式中： Ｖｉ 为桨叶第 ｉ个控制点的气流速度；ｎｉ 为该控

制点的法向量，其中 Ｖｉ 包括自由流速度、桨叶运动

速度、附着涡诱导速度、近尾迹诱导速度、桨尖涡诱

导速度，诱导速度项包含上下旋翼对该控制点的诱

导作用。 其中附着涡诱导速度和近尾迹诱导速度与

桨叶环量分布有关

ＶＢｉ
＝ ∑

Ｎｓ

ｊ ＝ １
ＡＢｉｊ

Γｊ

ＶＮＷｉ
＝ ∑

Ｎｓ

ｊ ＝ １
ＡＮＷｉｊ

Γｊ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（４）

ＶＢｉ
为第 ｉ个控制点的附着涡诱导速度；ＡＢ 为桨叶附

着涡对控制点的系数矩阵；ＡＮＷ 为桨叶近尾迹对控

制点的系数矩阵；Γ为桨叶环量分布；Ｎｓ 为桨叶分段

数。 求解桨叶环量分布最终得到桨叶升力分布。 通

过求解控制方程（５） 得到桨尖涡尾迹，其中 ｒ（ψ，ζ）
为尾迹节点的空间矢量，ψ 为方位角，ζ 为尾迹寿命

角，体现双旋翼干扰。 Ｖ 是桨尖涡线的速度。 最后

采用预估－修正的迭代方法求解尾迹几何外形。
ｄｒ（ψ，ζ）

ｄｔ
＝ Ｖ（ｒ（ψ，ζ）） （５）

１．３　 模型验证

本文以 ＸＨ⁃５９Ａ 旋翼作为研究对象，首先计算

桨叶模态频率和风洞前飞下的桨叶剖面载荷，并与

全尺寸风洞试验［１８］数据进行对比，验证模型的准确

性，其中旋翼旋转方向为上旋翼逆时针，下旋翼顺时

针。 旋翼主要参数如表 １ 所示。
表 １　 ＸＨ⁃５９Ａ 旋翼参数

参数 数值

旋翼半径 ／ ｍ ５．４８６ ４
桨叶片数 ２×３
尖削比 ２ ∶ １

尖端弦长 ／ ｍ ０．２８６
旋翼间距 ／ ｍ ０．７６２
预扭 ／ （°） ３

桨叶扭转 ／ （°） －１０
旋翼整体实度 ０．１２６ ７

额定转速 ／ （ ｒａｄ·ｓ－１） ３６．１１

图 ２ 为桨叶模态频率结果对比图，图中 １ 阶挥

舞，摆振和 ２ 阶摆振频率吻合度高，２ 阶挥舞结果存

在偏差，但误差不超过 ８％。

·９８１１·
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图 ２　 桨叶模态频率

选取 ２ 种风洞试验状态，验证对比桨叶剖面载

荷，试验状态如表 ２ 所示，２ 个试验状态下半径０．２Ｒ
挥舞弯矩前 ４ 阶谐波幅值计算结果如图 ３ 所示。

表 ２　 风洞试验状态

状态 前进比

ｒｕｎ２４ｐ１０ ０．３９６
ｒｕｎ２３ｐ１３ ０．３００

图 ３ａ）为 ｒｕｎ２４ｐ１０（前进比 ０．３９６）状态下的前

４ 阶载荷对比结果，此时桨根挥舞 １ 阶谐波载荷为

图 ３　 谐波幅值

主要成分，２ ～ ４ 阶谐波载荷占比低，同时表明计算

结果具有较高的准确性。 在 ｒｕｎ２３ｐ１３ （前进比

０．３００）状态下，桨根挥舞弯矩以 １，２ 阶谐波载荷为

主。 在 ２，３ 阶谐波载荷对比中，计算值与试验值有

一定偏差，因为 ｒｕｎ２３ｐ１３ 状态前飞速度下降，试验

中旋翼 ／机身气动干扰影响增加，而计算分析中未考

虑机身模块，故在低阶载荷上出现偏差。
综合模态频率和剖面载荷对比结果，本文采用

的共轴刚性旋翼气弹分析模型准确度良好，可信

度高。

２　 旋翼干扰下的振动载荷特性及影响
分析

本节以 ＸＨ⁃５９Ａ 旋翼为研究对象，从俯仰角 α，
旋翼间距Ｄ和旋翼交叉角Ψ这 ３个对双旋翼气动干

扰影响显著的参数展开详细分析。
２．１　 俯仰角

在定义俯仰角 α 时，桨盘低头为负。 共轴高速

直升机在前飞时俯仰角变化不大，故在小角度范围

展开参数影响分析。
图 ４为前进比 μ ＝ ０．１２５状态下 ２种俯仰角下的

旋翼尾迹图。 在α ＝ － ５°时桨盘前倾（见图４ａ）），在
来流速度和下旋翼诱导作用的影响下，上旋翼桨尖

涡脱离后向后下方移动并与下旋翼尾迹汇聚；而下

旋翼受上旋翼尾迹诱导作用在桨盘后侧出现向上运

动，随后与上旋翼尾迹汇聚一起向后下方运动。 而

在 α ＝ ５° 时桨盘后倒（见图 ４ｂ）），此时上下旋翼桨

尖涡向后下方移动时会再次穿过桨盘区域，与该区

域的尾迹发生干扰和畸变。 观察二者俯视图中尾迹

畸变和运动，在 α ＝ ５° 时，尾迹呈扩散态势。 俯仰角

变化直接改变了桨盘区域附近的流场环境，并改变

旋翼尾迹的运动，必然会引起桨叶上的气动、结构载

荷的变化，最终引起桨毂振动载荷变化。

图 ４　 旋翼尾迹

·０９１１·
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选取前进比 μ ＝ ０．１２５和 μ ＝ ０．３５配平状态下展

开计算分析，其中 α 变化区间为［ － ３°，３°］，配平目

标为桨毂垂向力Ｆｚ，桨毂滚转力矩Ｍｘ 和桨毂俯仰力

矩Ｍｙ。 图５ ～ ６为 μ ＝ ０．１２５状态下的旋翼桨盘升力

云图。 对比结果可观察到：在配平条件下桨盘升力

区集中在桨叶外端，而 α ＝ ３° 时升力集中区域减小，
表明这些区域受到了更强的尾迹干扰，导致桨叶升

力下降，同时升力分布的变化也必然会引起桨毂滚

转和俯仰力矩发生变化。

　 　 　 　 　 　 　 　 图 ５　 下旋翼桨盘升力云图 图 ６　 上旋翼桨盘升力云图

　 　 桨毂振动载荷主要以桨叶片数的整数倍谐波

载荷为主，其中桨毂载荷主要成分为 Ｆｚ，Ｍｘ 和 Ｍｙ。
图 ７ 为 μ ＝ ０．１２５ 状态下桨毂 ３Ω 和 ６Ω 谐波幅值结

果。 由图７ａ） 可以看出，桨毂垂向力Ｆｚ 的３Ω谐波幅

值随 α 增大而降低，６Ω 谐波幅值变化不大。 垂向力

Ｆｚ 的谐波载荷主要来源于旋翼升力变化，图 ６ 升力

云图也反映出在 α ＝ ３° 时，升力集中区域（０°，９０°，
２７０°） 减弱，进而使得升力谐波振荡减弱，最终使得

桨毂Ｆｚ 的３Ω谐波幅值降低。 由图７ｂ） 可以看出，桨
毂滚转力矩Ｍｘ 的 ３Ω谐波幅值随俯仰角增加而急剧

增加，６Ω 谐波幅值降低。 俯仰角增加后，旋翼尾迹

干扰效应加剧且存在尾迹二次穿过桨盘区域现象，
使得桨盘横向升力产生剧烈振荡，尤其是桨涡干扰、
尾迹畸变最严重的 ９０° 和 ２７０° 度附近。 图 ７ｃ） 中桨

毂俯仰力矩Ｍｙ 的 ３Ω和 ６Ω谐波幅值均降低，而桨盘

１８０° 附近来流将尾迹吹向后方，受气动干扰影响较

低，主要影响 ０° 区域附近，进而导致了俯仰角在增

加过程中虽然尾迹干扰变严重了，但桨毂俯仰力矩

载荷降低。 图 ７ 结果还表明旋翼尾迹干扰主要影响

气动力的低阶成分， 对桨毂高阶谐波载荷影响

较低。

图 ７　 双旋翼桨毂谐波载荷

　 　 图 ８为 μ ＝ ０．３５时刻桨毂 ３Ω和 ６Ω谐波幅值计

算结果。 桨毂垂向力Ｆｚ（见图８ａ）） 和桨毂俯仰力矩

Ｍｙ（见图 ８ｃ）） 的谐波载荷与 μ ＝ ０．１２５ 时趋势一

致。 值得注意的是桨毂滚转力矩Ｍｘ 的 ３Ω谐波幅值

先增大后减少，因为在 μ ＝ ０．３５ 时，来流速度增大

后，桨尖涡脱离后离开桨盘而并没有二次穿过桨盘，

一定程序上减弱了旋翼尾迹干扰对桨叶气动力的影

响，进而降低了振动载荷。
从 ２ 种前进比状态的结果可知，俯仰角增加使

得桨毂Ｆｚ 和Ｍｙ 谐波幅值降低，而Ｍｘ 谐波幅值增加，
侧面表明俯仰角能一定程度上调节桨毂振动载荷

水平。

·１９１１·
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图 ８　 双旋翼桨毂谐波幅值

２．２　 旋翼间距

旋翼间距Ｄ是反映上下旋翼桨毂中心距离的参

数。 图 ９为 μ ＝ ０．１２５时 ２种旋翼间距下的旋翼尾迹

图。 在Ｄ ＝ ０．２０Ｒ时，下旋翼尾迹并未穿过上旋翼桨

盘，桨盘后方尾迹汇聚后的畸变效应也比 Ｄ ＝ ０．１４Ｒ
时弱。

图 ９　 旋翼尾迹

为减少高速前飞的桨毂阻力，旋翼间距设置在

０．１４Ｒ［１８］。 本节对前进比 μ ＝ ０．１２５ 状态下的０．１４Ｒ，
０．１６Ｒ 和 ０．１８Ｒ ３ 种旋翼间距展开载荷特性分析，在
配平状态下（配平目标不变） 得到以下结果。

图 １０ 为 ２ 种间距下的上旋翼桨盘升力云图，升

力分布差别不大。 在 ０．１８Ｒ 间距下升力集中现象减

弱。 图 １１ 为桨毂 Ｆｚ，Ｍｘ，Ｍｙ 谐波幅值计算结果，间
距增大后，３Ω 和 ６Ω 幅值均降低，且桨毂 Ｆｚ 和 Ｍｙ 的

６Ω 幅值下降幅度更大， 但桨毂 Ｍｘ 的 ３Ω 幅值在

０．１８Ｒ 状态有所增加，表明旋翼间距增大后，旋翼间

的干扰效应减弱的同时，自身的桨涡干扰效果增加，
引起了高阶气动力的增加，尤其是在尾迹脱出汇聚

的 ９０°和 １８０°区域，引起桨盘横向的不平衡性，产生

了滚转力矩 Ｍｘ。

图 １０　 上旋翼桨盘升力云图

图 １１　 双旋翼桨毂谐波幅值

２．３　 旋翼交叉角

旋翼交叉角 Ψ 是反映上下旋翼桨叶周期性交

叉的参数，通过改变相位关系来改变上下旋翼载荷

叠加和最终载荷结果。 以 ３ 片桨叶为例，上下旋翼

单片在一个周期内交叉 ６ 次（如图 １２ 所示），在前飞

状态下，不同交叉角必然引起不同的气动干扰效果，
导致桨叶高阶气动力的变化，进而改变结构载荷，并
且直接双旋翼桨毂载荷相位叠加，最终会导致共轴

刚性旋翼桨毂振动载荷的变化。
在 μ ＝ ０．１２５状态下分析０°和３０°交叉角下的振

·２９１１·
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动载荷，结果如图１３和图１４所示。 在配平状态下的

桨盘升力结果中观察到：在 Ψ ＝ ３０° 时，升力分布的

不均匀性增加，其中 ０°，９０°和 １８０°区域附近的升力

集中效应增强，桨尖位置的升力振荡变化更剧烈，最
终会增加桨毂载荷高频部分。

图 １２　 双旋翼交叉角 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １３　 上旋翼桨盘升力云图

　 　 图１４ａ） 为桨毂Ｆｚ 的谐波幅值计算结果，在Ψ ＝
３０° 时 Ｆｚ 的 ３Ω幅值增加，这是桨盘部分区域升力集

中导致（见图 １３ｂ）），但 ６Ω幅值降低，与两幅旋翼载

荷叠加有关。 在Ψ ＝ ３０°时Ｍｘ 谐波幅值增大，Ｍｙ 减

小，但 Ｍｘ 谐波幅值增加量更大。 综合考虑振动结

果，０° 交叉角的振动水平略优于 ３０° 交叉角。

图 １４　 双旋翼桨毂谐波幅值

３　 结　 论

本文以 ＸＨ⁃５９Ａ 旋翼为研究对象，建立共轴刚

性旋翼气弹分析模型并进行对比验证，针对旋翼干

扰下的共轴刚性旋翼振动载荷问题详细地开展了参

数影响分析，并得到以下结论：
１） 俯仰角 α 主要影响上下旋翼桨叶桨尖涡脱

离后的畸变与尾迹干扰效应， 主要 影 响 桨 毂

ＮｂΩ（Ｎｂ 为桨叶片数） 谐波载荷，α 增大（即桨盘抬

头） 则桨毂垂向力 Ｆｚ 和俯仰力矩Ｍｙ 谐波载荷降低，
其中垂向力Ｆｚ 的３阶谐波幅值在计算区间内最大可

降低 ４２％，俯仰力矩 Ｍｙ 的 ３ 阶谐波幅值最大降低

３０％；而小前进比状态下滚转力矩 Ｍｘ 的 ３Ω 谐波幅

值增大，但大前进比状态 Ｍｘ 的 ３Ω 谐波幅值先增大

后减小。 研究表明控制共轴刚性旋翼高速前飞的俯

仰姿态是一种潜在的减振手段。
２） 旋翼间距 Ｄ 通过改变上下旋翼尾迹干扰的

程度来影响桨毂振动载荷，旋翼间距越低，振动问题

更严重，在本文计算区间内桨毂垂向力 Ｆｚ 的 ３ 阶幅

值最大增加 ２３％，６ 阶幅值最大增加 ３０％。
３） 前飞时交叉角Ψ对桨毂滚转力矩Ｍｘ 和俯仰

力矩Ｍｙ 影响明显，前飞时Ψ ＝ ０°桨毂振动载荷水平

低于 Ψ ＝ ３０° 状态下的桨毂振动载荷水平。
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