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复杂三维外形旋翼气弹稳定性分析
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摘　 要：针对带有后掠、下反构型的复杂三维外形旋翼气弹稳定性问题进行分析。 基于中等变形梁理

论以及 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 原理，在桨叶运动学描述中引入节点转换矩阵在有限元总体阵组集中引入变形相容

原则，建立面向复杂三维外形旋翼的结构动力学模型，并在算例验证的基础上针对复杂三维外形旋翼

气弹稳定性问题展开参数影响分析。 研究表明：桨尖后掠引起挥舞－扭转结构负耦合效应，造成一阶

扭转模态频率和模态阻尼比降低，一阶扭转模态阻尼最大降低 ９０％；桨尖下反引起摆振－扭转结构正

耦合效应，造成二阶摆振模态频率降低，一阶扭转模态阻尼比最大降低 ６２％，采用后掠带下反设计会

大大降低扭转稳定性。
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　 　 直升机高振动噪声水平影响直升机装备的品

质、性能， 一直是直升机发展中面临的重要挑

战［１⁃２］。 当前国外采用非常规构型布局旋翼设计，
有效提升了旋翼性能并降低气动噪声水平。 韦斯特

兰公司 ２０ 世纪 ７０ 年代发展出 ＢＥＲＰ ［３］ 旋翼，于
１９８６ 年创造并保持了二十多年单旋翼直升机飞行

速度记录。 欧直公司研制的 Ｂｌｕｅ Ｅｄｇｅ［４］ 旋翼通过

三维外形桨叶设计有效降低桨涡干扰噪声水平并成

功应用在 Ｈ１６０ 型号上。 但采用复杂三维外形旋翼

带来了动力学方面的代价，其气弹动力学问题更为

突出。
采用前突后掠带下反布局的三维桨叶存在结构

耦合、气动 ／惯性耦合、几何耦合等多种耦合，导致稳

定性问题和振动载荷问题凸显。 ＢＥＲＰ 旋翼在高速

状态暴露出严峻的操纵载荷和扭转稳定性问

题［３，５］，研究人员采用桨尖前掠布局、重心调整以及

更换翼型配置抵消桨尖力矩等多种设计手段成功地

抑制载荷。 Ｂｌｕｅ Ｅｄｇｅ［４，６］在试验中桨叶存在较大的

扭矩和扭转形变，研究人员采用增加桨尖后缘调整

片方式使其得到改善。 马里兰大学在针对后掠桨尖

的桨叶结构耦合研究［７］ 中表明桨尖后掠产生了拉

弯耦合作用，使得桨叶轴向应力突增，且桨尖弯折处

受后掠重心偏置影响存在较大的应力集中现象。 早

期 Ｃｈｏｐｒａ 团队［８］ 在中等变形梁理论基础上发展出

面向复杂三维外形的旋翼动力学模型，并针对后掠、
下反等参数影响进行分析［９］，研究表明桨尖后掠、
下反都会引起桨叶扭转动力学问题，桨尖弹性扭转

变形大幅增加，扭转稳定性降低，桨尖气弹响应更为

复杂。
我国直升机旋翼设计普遍采用常规布局构型，

针对复杂三维外形布局的旋翼设计技术研究目前处

于实验室研究阶段。 南京航空航天大学徐国华团

队［１０］采用 ＣＦＤ 方法对桨尖后掠的旋翼悬停和前飞

性能开展研究，表明桨尖后掠可以有效推迟阻力发

散马赫数，降低桨尖涡强度与桨涡干扰从而提升旋

翼整体性能。 王博等开展了后掠桨尖对旋翼噪声特

性分析研究，研制了 ＣＬＯＲ 系列［１１］ 三维外形旋翼，
试验表明新型旋翼能有效改善跨音速特性，提升旋

翼性能，具有良好的噪声特性。 中国直升机设计研

究所也开展了相关三维桨尖的气动噪声研究［１２⁃１３］

以及不同桨尖外形的旋翼性能研究［１４］。 但国内针

对复杂三维外形旋翼动力学方面的研究较少，早期

南京航空航天大学杨卫东等［１５］ 针对桨尖单一后掠

对摆振稳定性进行了分析。 夏品奇团队［１６］ 针对不
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同桨尖外形的无轴承直升机空中共振与地面共振问

题开展稳定性分析，研究表明桨尖上 ／下反和前 ／后
掠都能提升旋翼后退型摆振阻尼，提高空中共振和

地面共振的稳定性。 以桨毂减振为目标［１７］ 的桨尖

外形优化设计研究表明利用桨尖前后掠与上下反外

形优化能达到最大 ２５％的减振效果。
本文针对带有前 ／后掠，上 ／下反的三维构型旋

翼气弹稳定性问题，首先建立复杂三维外形旋翼动

力学模型，并在模型验证基础上详细开展了桨叶后

掠角、上反角以及组合参数对旋翼动特性、气弹稳定

性的影响分析，并总结相应结论，为复杂三维外形桨

叶动力学设计提供理论依据。

１ 　 复杂三维外形旋翼气弹动力学
建模

１．１　 桨叶运动学描述

在建立弹性桨叶动力学方程前必须先清晰描述

弹性体上任意一点运动的位移关系。 复杂三维外形

桨叶存在前 ／后掠，上 ／下反的外形特点，桨叶弹性轴

线不再是单一直线，故要在桨叶位移场描述中反映

这一特点（如图 １ 所示），其中定义桨叶后掠角为

正，上反角为正。

图 １　 复杂三维外形桨叶单元示意图

建立桨叶三维折点处相邻 ２ 个单元间的坐标转

换矩阵以便保持桨叶空间位置的连续性。 假设桨叶

前掠段相邻 ２ 个单元夹角为 Λ１，下反相邻单元夹角

为 Λ２，其坐标矩阵关系为
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　 　 桨叶弹性变形包括拉伸、挥舞、摆振位移形变

以及挥舞、摆振、扭转弯曲形变。 为保持桨叶单元间

变形协调，保证桨叶弹性形变的连续性，在动力学模

型中需建立桨叶折点处相邻单元的变形相容原则，
即描述三维桨叶变形与未变形的非线性转换矩阵。
具体表达式为

Ｕ２ ＝ ＴｓＵ１

Ｄ２ ＝ ＴｓＤ１ （３）
式中： Ｕ 表示未变形坐标；Ｄ 表示变形坐标，下标表

示折点处相邻单元段，Ｔｓ 为节间转换矩阵。
通过节点转换矩阵以及折点相邻单元的变形相

容原则，即可描述任意复杂三维外形桨叶上任意一

点空间位置。
１．２　 动力学模型

基于 Ｈｏｄｇｅｓ 中等变形梁理论并考虑任意的桨

叶前 ／后掠，上 ／下反和非线性扭转分布，通过坐标转

换矩阵，建立弹性变形桨叶上任意点的位置矢量及

速度表达式，最后根据 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 原理建立旋翼动力

学方程，表达式为

∫（δＵ － δＴ － δＷ） ＝ ０ （４）

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，外载荷主要由气动力贡献。 旋翼气动力模型

部分基于升力线理论，采用了非线性准定常气动力

模型。

图 ２　 弹性桨叶 １５ 自由度梁单元模型示意图

采用 １５ 自由度梁单元模型进行有限元离散，图
２ 中 ｕ，ｖ，ｗ，ϕ 表示该单元节点处拉伸、摆振、挥舞和

扭转位移，下标为单元节点编号。 根据弹性桨叶变

·０１２·
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形前后的非线性转换矩阵，以及桨叶折点相邻单元

的变形相容原则，推导出桨叶局部有限元单元阵与

有限元总体阵的非线性转换关系，并最终组集得到

旋翼动力学方程。
Ｍｘ̈ ＋ Ｃｘ̇ ＋ Ｋｘ ＝ Ｆ （５）

１．３　 模型验证

本文以 ＵＨ⁃６０Ａ 旋翼作为验证对象，与公开试

验数据［１８⁃１９］进行验证对比。 ＵＨ６０⁃Ａ 旋翼为后掠桨

尖外形，其主要参数如表 １ 所示。
表 １　 ＵＨ６０Ａ 旋翼主要参数

参数 数值

旋翼半径 ／ ｍ ８．１７７８

桨叶片数 ４

额定转速 ／ （ ｒ·ｍｉｎ－１） ２５７

旋翼实度 ０．０８２１

桨尖后掠角 ／ （°） －２０

后掠半径位置 ０．９２８ ６

桨叶扭转 ／ （°） －１６

图 ３ 是 ＵＨ６０⁃Ａ 旋翼前五阶模态频率对比结果

（图中 Ｌ，Ｆ，Ｔ 分别表示摆振，挥舞和扭转模态），计
算结果与试验值吻合度良好，二阶摆振与一阶扭转

模态频率计算结果与试验值存在一定误差，但不超

过 ５％，表明本文建立的复杂三维外形旋翼动力学

模型准确有效。

图 ３　 ＵＨ６０⁃Ａ 旋翼共振图

２　 复杂三维外形旋翼气弹稳定性影响
分析

为排除桨叶自身剖面结构特性变化影响，分析

复杂三维外形引起的结构耦合和气弹稳定性问题，
以 ＢＯ１０５ 旋翼［２０］ 为研究对象，其桨叶外形为平直

矩形且无预扭，桨叶结构为均质柔性特征。 本节针

对后掠角，上反角以及组合参数影响开展旋翼气弹

稳定性影响分析。
２．１　 桨尖后掠

固定桨尖 ０．９Ｒ，选取后掠角［－３０°， ３０°］，计算

桨叶前六阶模态频率并得到图 ４，结果显示桨尖后

掠对一阶扭转和三阶挥舞模态频率有影响。 扭转模

态频率随着桨尖弯折角度增大而减小，三阶挥舞模

态频率变化不明显，表明桨尖后掠引起了桨叶挥舞

－扭转结构耦合作用。

图 ４　 模态频率计算结果

提取桨叶一阶挥舞基频中的扭转振型成分得到

图 ５，结果显示桨尖后掠在扭转方向产生负耦合作

用（抬头效应），这是因为桨尖后掠使得桨尖重心后

移产生附加的静矩和惯性矩，且桨尖离心力偏离产

生拉直效应，加剧了扭转方向的“网球拍效应”，最
终使得对扭转方向产生了负耦合作用。 反之，前掠

角对扭转产生正耦合作用，但这种耦合作用对于桨

叶低阶固有频率几乎没有影响，主要体现在高阶固

有频率上。
图 ６ 和图 ７ 为配平状态下扭转和挥舞稳定性计

算结果。 图 ６ 结果表明一阶扭转模态阻尼比随着桨

尖后掠角度增大而减小，尤其是大后掠角度下扭转

模态阻尼比急剧下降，最大降低 ９０％，继续加大后

掠角会出现扭转发散问题。 桨尖段后掠使桨尖重心

向后缘方向移动，当重心位置在变距轴线之后，即存

在“经典颤振”问题。 挥舞阻尼主要受气动阻尼支

配，本身具有很好的稳定性域度，且在一定范围内挥

舞稳定性随着速度增加而增加，图中挥舞稳定性随

着桨尖弯折角度增大而减小，也受到扭转不稳定影

响以及离心力偏置影响。

·１１２·
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图 ５　 一阶挥舞模态下的扭转振型结果　 　 　 　 图 ６　 一阶扭转阻尼比计算结果　 　 　 　 图 ７　 一阶挥舞阻尼比计算结果

２．２　 桨尖上反

固定桨尖 ０．９Ｒ，选取上反角［－３０°， ３０°］，计算

桨叶前六阶模态频率并得到图 ８，结果表明桨尖上 ／
下反对二阶摆振模态频率有明显影响，且随弯折角

度增大而减小，而对于一阶扭转模态频率影响微小，
表明桨尖上 ／下反会引起摆振－扭转方向耦合。 与

后掠结果类似，桨尖上 ／下反对低阶模态频率几乎无

影响。

图 ８　 模态频率计算结果

　 　 提取桨叶一阶摆振基频中的扭转振型成分得到

图 ９。 结果表明桨尖上反对扭转产生负耦合作用

（抬头效应），反之下反引起扭转正耦合作用。 桨尖

下反造成桨尖哥氏力相对于变距轴线产生偏置效

应，在扭转方向产生低头效应，上反则产生抬头效

应，同时桨尖离心力偏离变距轴线产生的“网球拍

效应”也加剧了摆振－扭转方向的结构耦合。 但这

种耦合作用对于桨叶低阶固有频率几乎没有影响，
主要体现在高阶固有频率上。

图 １０ 和图 １１ 为前飞状态下的扭转和摆振稳定

性计算结果。 ＢＯ１０５ 旋翼为无铰式柔性桨叶设计，
其桨叶摆振方向气动阻尼本身就非常小，通过在桨

毂上增加减摆器以提高摆振阻尼。 桨叶弯折角增

大，一阶扭转模态阻尼比减小，最大降低 ６２％；摆振

模态阻尼比随桨叶上反角增大而增大。 因为哥氏力

主要受桨叶挥舞运动影响，桨尖上反对哥氏力影响

小，但桨尖重心距离变距轴线位置受上下反影响，且
存在正负号变化，对扭转阻尼比影响大。

图 ９　 一阶摆振模态下的扭转振型结果　 　 　 图 １０　 一阶扭转阻尼比计算结果　 　 　 　 图 １１　 一阶摆振阻尼比计算结果

２．３　 桨叶三维组合设计

先进旋翼设计多采用三维组合设计理念（见图

１２），ＢＥＲＰ 桨叶采用了后掠带下反设计，Ｂｌｕｅ Ｅｄｇｅ
桨叶采用了更为激进的前突后掠带下反设计，其旋

·２１２·
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翼气弹稳定性更为复杂。 本节针对后掠带下反以及

前突后掠带下反 ２ 种组合设计的扭转稳定性开展计

算分析。

图 １２　 复杂三维外形桨叶［３⁃４］

固定桨尖 ０． ９Ｒ，选取后掠带下反组合弯折角

［－３０°，３０°］，计算其一阶扭转阻尼比并得到图 １３，

结果表明 ２ 种前飞状态的一阶扭转模态阻尼比变化

趋势几乎相同，桨尖后掠带下反的一阶扭转模态阻

尼比随弯折角度增大而减小，是因为桨尖前掠能提

高扭转稳定性，而上反降低稳定性，故在桨尖前掠＋
上反组合时呈现“中和”效果，而在桨尖后掠＋下反

组合式时稳定性又存在“叠加”效果，导致一阶扭转

模态阻尼比更低。
在桨尖 ０． ９Ｒ 后掠带下反角 ３０°基础上，计算

０．７５Ｒ处前掠（［０°，３０°］范围）的一阶扭转模态阻尼

比得到图 １４。 结果显示增大前掠角能提高一阶扭

转模态阻尼比，即说明在后掠下反基础上在桨叶中

段设置前掠，能将桨叶外段重心整体向前缘方向偏

移，提升了扭转稳定性，也表明复杂三维外形桨叶可

适当通过前掠设置提高扭转稳定性。

　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １３　 一阶扭转阻尼比计算结果 图 １４　 一阶扭转阻尼比计算结果

３　 结　 论

本文基于中等变形梁理论，在桨叶运动学描述

中引入节点转换矩阵和有限元总体阵组集中引入变

形相容原则，发展并建立了面向复杂三维外形旋翼

的动力学模型，针对桨尖后掠角，上反角以及组合参

数开展了旋翼气弹稳定性影响分析，并得到以下

结论：
１） 桨尖后掠引起桨叶挥舞－扭转结构负耦合效

应，弯折角度越大，一阶扭转模态频率越低；前掠角

度增大能提升一阶扭转模态阻尼比，但后掠角度增

大使扭转模态阻尼比降低，最大降低 ９０％，容易引

发颤振问题。
２） 桨尖下反引起桨叶摆振－扭转结构正耦合效

应，弯折角度越大，二阶摆振频率越低；且弯折角度

越大，一阶扭转模态阻尼比越低，最大降低 ６２％。
３） 桨尖后掠带下反会使得扭转稳定性大大降

低，适当设置桨尖前掠能有效提升扭转稳定性。
复杂三维外形桨叶的扭转稳定性问题，也必将

引起桨叶载荷和操纵载荷问题，也是复杂三维外形

旋翼设计时必然面临和考虑的问题之一。
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