
２０２３ 年 １２ 月

第 ４１ 卷第 ６ 期

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｄｅｃ．
Ｖｏｌ．４１

２０２３
Ｎｏ．６

ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｄｏｉ．ｏｒｇ ／ １０．１０５１ ／ ｊｎｗｐｕ ／ ２０２３４１６１０４４

收稿日期：２０２２⁃１２⁃０２　 　 　 　 　 　 基金项目：无人机特种技术重点实验室基金（２０２１⁃ＪＣＪＱ⁃ＬＢ⁃０７１）、陕西省重点研发计划

（２０２３⁃ＹＢＧＹ⁃３７３）与特色学科基础研究项目（Ｇ２０２２ＷＤ）资助

作者简介：吴轩（１９９５—），西北工业大学博士研究生，主要从事无人机设计和气动弹性研究。
通信作者：周洲（１９６６—），西北工业大学教授，主要从事无人机系统总体设计研究。 ｅ⁃ｍａｉｌ：ｚｈｏｕｚｈｏｕ＠ ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

耦合分布螺旋桨的大柔性机翼静气弹研究

吴轩， 周洲， 王正平

（西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：分布式螺旋桨被广泛用作为大展弦比长航时无人机提供推进动力，其载荷和滑流会改变机翼

的结构和气动特性，使几何非线性效应更加突出。 针对分布式螺旋桨对大柔性机翼的气弹干扰问题，
在涡流叶素理论基础上，采用滑流管模型快速计算滑流对机翼的诱导速度，实现螺旋桨与机翼的耦合

气动建模；在共旋转法中通过坐标系的推导与转换，实现展向分布的螺旋桨与机翼非线性结构耦合建

模；结合空间梁样条插值，建立了考虑分布式螺旋桨载荷和滑流影响的大柔性机翼非线性静气弹分析

框架。 大柔性机翼与分布式螺旋桨耦合的算例结果表明：非线性大变形使螺旋桨拉力产生机翼结构

负扭转，造成约 １０％的升力损失和 ２０％～４０％的静稳定裕度减小；螺旋桨滑流通过影响机翼当地流速

和绕流攻角，改变了结构变形分布，带来约 ２．５％的升力收益和 ２％～８％的静稳定裕度增加；螺旋桨靠

近翼根时增升，靠近翼尖时减升且越靠近翼尖影响越显著；所建立的分析方法可为分布式螺旋桨与大

柔性机翼的耦合设计提供指导。

关　 键　 词：分布式螺旋桨；滑流；柔性机翼；几何非线性；静气弹

中图分类号：Ｖ２１１．４７　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２３）０６⁃１０４４⁃１０

　 　 面对未来航空器高经济性、低能耗性、低噪声、
低污染的“绿色航空发展要求”，采用分布式螺旋桨

电推进系统的高空长航时无人机正被应用于各种场

景［１］。 此类飞机普遍具有大展弦比、低翼载、大柔

性的特点，在飞行载荷作用下，机翼会产生较大的几

何非线性变形，传统的线性气动弹性分析手段已经

不再适用。 同时，虽然单个螺旋桨相对于大展弦比

机翼尺度较小，但沿展向分布的多个螺旋桨，其载荷

和滑流都会对机翼的流场、载荷分布、变形分布有较

大的干扰［２］。
针对大柔性机翼的几何非线性气弹问题，

Ｐａｔｉｌ［３］采用本征梁模型和有限状态入流模型系统研

究了机翼结构的几何非线性对结构刚度、气动力、气
动弹性的影响。 Ｐａｌａｃｉｏｓ 等［４］ 采用应变梁模型与计

算流体力学（ＣＦＤ）相耦合的方法，研究了机翼的非

线性静气弹响应问题。 张驰［５］ 使用共旋转梁模型

对非线性结构进行建模，在有限元的总体和单元坐

标系中重新定义了飞行力学的地轴系、体轴系和风

轴系，研究了耦合飞行力学下的气弹响应问题。 针

对螺旋桨对机翼气动弹性的影响研究，Ｈｏｄｇｅｓ 等［６］

将螺旋桨推力定义为具有常值的集中力，研究了推

力对机翼弯扭颤振的影响，发现推力对弯扭颤振同

时具有促进和抑制作用。 Ａｇｏｓｔｉｎｅｌｌｉ 等［７］ 采用叶素

理论和 ＣＦＤ 方法，并结合线性有限元模型，分析了

螺旋桨载荷、滑流诱导速度对弹性机翼的气动干扰。
Ｔｅｉｘｅｉｒａ 等［８］使用黏性涡粒子法将螺旋桨滑流影响

和陀螺效应引入到柔性机翼的气弹分析中，指出螺

旋桨滑流增加了机翼变形且陀螺效应的影响可以忽

略。 谢长川等［９］ 使用动量理论和兰金涡核模拟了

螺旋桨滑流对柔性机翼的气动影响，结果表明旋转

的滑流会改变机翼当地绕流攻角，从而影响机翼气

动力分布和变形分布。
从现有研究现状来看，对于柔性机翼在分布式

螺旋桨影响下的非线性气弹响应问题，传统研究通
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常仅考虑螺旋桨的拉力，并将其作为集中力处理，并
未考虑滑流的影响。 文献［１０］指出对于柔性飞机，
未考虑螺旋桨滑流影响是仿真结果存在误差的重要

原因之一。 而对于螺旋桨滑流对机翼的影响，现有

研究更注重二者之间的气动干扰问题，忽略了柔性

机翼的几何非线性变形特征。 同时，螺旋桨分布位

置所带来的气动弹性影响也亟待研究。
对此，本文建立了一种考虑分布式螺旋桨载荷

和滑流影响的柔性机翼非线性静气弹分析方法。 首

先，利用单个螺旋桨相对于大展弦比机翼尺度较小、
转速较大的特性，采用滑流管模型模拟滑流对机翼

的诱导速度，避免了螺旋桨复杂的尾迹计算。 螺旋

桨环量分布通过涡流叶素理论获取，机翼气动力则

使用曲面涡格法进行计算。 其次，在共旋转法的节

点坐标系中，推导出展向不同位置处螺旋桨的局部

柱坐标系，完成分布式螺旋桨与机翼结构在非线性

大变形下的耦合建模。 随后，对螺旋桨与机翼耦合

的构型进行气动升力计算，将结果与现有方法对比，
验证了所提气弹模型的准确性。 最后，通过分布式

螺旋桨与柔性机翼耦合的算例，对比分析了有无螺

旋桨载荷和滑流以及螺旋桨分布位置对大柔性机翼

静气弹响应的影响，再次表明在几何非线性气弹模

型中引入分布式螺旋桨影响的重要性。

１　 螺旋桨 ／机翼气动模型

１．１　 涡流叶素理论

采用结合涡流模型的片条理论对小负荷螺旋桨

进行气动建模，假定螺旋桨叶片与机翼一样，沿桨叶

展向分布着环量变化的附着涡系 Γ（ ｒ），在展向每一

位置处均有自由涡溢出，并在后缘附近形成一个扭

曲的涡面。 对于每个单元中的叶素，其半径为 ｒ，弦
长为 ｂ，受力和速度分解图如图 １ 所示。

图 １　 叶素受力和速度分解图

在实际飞行中，叶素运动轨迹为螺旋线，前飞速

度为 Ｖ１，旋转角速度为 Ω，桨盘平面内的切向速度

Ｖ２ ＝Ωｒ，则气流相对于叶素的几何合成速度 Ｖｇｅｏ 为

Ｖｇｅｏ ＝ Ｖ２
１ ＋ Ｖ２

２ （１）
Ｖｇｅｏ 与旋转平面之间的夹角即为初始入流角 φ０

ｔａｎφ０ ＝
Ｖ１

Ｖ２
（２）

　 　 叶素受轴向诱导速度 Ｖａ、切向诱导速度 Ｖｔ 影

响，其实际入流速度 Ｖｒｅａｌ 为

Ｖｒｅａｌ ＝ （Ｖ１ ＋ Ｖａ） ２ ＋ （Ｖ２ － Ｖｔ） ２ （３）
　 　 经诱导后，气流的实际入流角 φ 为

ｔａｎφ ＝
Ｖ１ ＋ Ｖａ

Ｖ２ － Ｖｔ
（４）

　 　 令叶素的安装角为 θ（叶素弦线方向与旋转平

面之间的夹角），尾涡诱导产生的干涉角为 β，则气

流相对于叶素的当地迎角 α 为

α ＝ θ － β － φ０ （５）
　 　 在迎角 α 下，当地升阻力系数和马赫数及雷诺

数有关，即Ｃ ｌ ＝ Ｃ ｌ（α，Ｒｅ，Ｍａ），Ｃｄ ＝ Ｃｄ（α，Ｒｅ，Ｍａ）。
根据涡流理论，经桨尖环量损失修正［１１］ 后的当地叶

素环量为

Γ（ ｒ） ＝ ４πｒ
ＮＢ

ＶｔＦ １ ＋
４λ ｌｏＲ
πＮＢｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

（６）

式中

λ ｌｏ ＝
ｒ
Ｒ
ｔａｎφ

Ｆ ＝ ２
π
ａｒｃｃｏｓ（ｅ －ｆ）

ｆ ＝
ＮＢ

２
１ － ｒ

Ｒ
æ

è
ç

ö

ø
÷

１
λ ｌｏ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

式中： Ｒ 为螺旋桨半径；ＮＢ 为螺旋桨桨叶数目。
根据库塔－茹科夫斯基升力定理，当地环量分

布与升力系数关系为

Γ（ ｒ） ＝ １
２
ＶｒｅａｌｂＣ ｌ （７）

　 　 联立求解（６） ～ （７）式，可得螺旋桨环量分布

Γ（ ｒ），进一步可以得到该单元处的拉力和扭矩

ｄＴ ＝ ρΓ（ ｒ） Ｖａ － Ｖｔ

Ｃ ｌ

Ｃｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｄｒ

ｄＭ ＝ ρΓ（ ｒ） Ｖａ ＋ Ｖｔ

Ｃ ｌ

Ｃｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｒｄｒ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（８）

　 　 将单元处拉力 ｄＴ 和扭矩 ｄＭ 沿径向和周向积

·５４０１·
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分，即可得到螺旋桨总拉力和总扭矩

Ｔ ＝ ∫２π
０
∫Ｒ
Ｒｃ

ｄＴｄψ

Ｍ ＝ ∫２π
０
∫Ｒ
Ｒｃ

ｄＭｄψ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（９）

式中， Ｒｃ 为螺旋桨轮毂半径。
１．２　 螺旋桨滑流管尾迹模型

对于本文研究的带有分布式螺旋桨的大展弦比

机翼来说，机翼飞行速度远远小于螺旋桨旋转速度，
因此可以忽略螺旋桨的非定常效应，同时假设机翼

附近的螺旋桨尾迹不发生变形，从而避免了复杂的

尾迹更新过程，提高气弹分析计算效率。
螺旋桨滑流对机翼的气动影响主要分为 ２ 个部

分：①滑流的轴向诱导速度分量使得机翼当地流动

速度增加、动压增大；②滑流的切向诱导速度分量引

发局部上洗或者下洗流动。 因此，如图 ２ 所示，本文

采用 Ｖｅｌｄｈｕｉｓ［１２］提出的滑流管模型，将螺旋桨尾涡

分成轴向涡系和切向涡系 ２ 个部分。

图 ２　 螺旋桨尾迹涡系模型

使用毕奥萨伐尔定律计算微元涡段对空间任一

点 Ｑ（ｘＱ，ｙＱ，ｚＱ） 的诱导速度

ｄＶＱ ＝ Γ
４π

Ｓ × ｄｌ
Ｓ ３ （１０）

式中， ｄＶＱ 为微元涡段对Ｑ点的诱导速度；Γ表示涡

段环量大小；Ｓ 表示点 Ｑ 到涡段的向量；ｄｌ 表示微元

涡段向量。
图 ２ 中的轴向涡和切向涡可以表示为

γａ ＝
ＮＢ

２πｒ
ｄΓ（ ｒ）

ｄｒ

γｔ ＝
ΩＮＢ

Ｕ∞

ｄΓ（ ｒ）
ｄｒ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（１１）

式中： Γ（ ｒ） 为桨叶的环量分布，由 １．１节中给出；ＮＢ

为桨叶数目；Ω 表示螺旋桨旋转速度；Ｕ∞ 表示自由

来流速度。
在螺旋桨局部柱坐标系中，对（１０） 式沿桨盘周

向ϕ和纵向 ｚ积分，并结合（１１） 式，最终可得到切向

涡对 Ｑ 点的诱导速度为

Ｖｔ
Ｑ ＝

∫Ｒ
ｒ ＝ Ｒｃ

γｔｒ
４π∫

∞

ｚ ＝ ｚ０
∫２π
ϕ ＝ ０

（ｂｓｉｎϕ － ｃｃｏｓϕ）
［（ ｚ０ － ｚＱ） ２ ＋ ｂ２ ＋ ｃ２］ ３ ／ ２ｄϕｄｚｄｒ

∫Ｒ
ｒ ＝ Ｒｃ

γｔｒ
４π∫

∞

ｚ ＝ ｚ０
∫２π
ϕ ＝ ０

（ ｚ０ － ｚＱ）ｓｉｎϕ
［（ ｚ０ － ｚＱ） ２ ＋ ｂ２ ＋ ｃ２］ ３ ／ ２ｄϕｄｚｄｒ

∫Ｒ
ｒ ＝ Ｒｃ

γｔｒ
４π∫

∞

ｚ ＝ ｚ０
∫２π
ϕ ＝ ０

（ ｚ０ － ｚＱ）ｃｏｓϕ
［（ ｚ０ － ｚＱ） ２ ＋ ｂ２ ＋ ｃ２］ ３ ／ ２ｄϕｄｚｄｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

（１２）
　 　 轴向涡对 Ｑ 点的诱导速度为

Ｖａ
Ｑ ＝
０

∫Ｒ
ｒ ＝ Ｒｃ

γａｒ
４π∫

∞

ｚ ＝ ｚ０
∫２π
ϕ ＝ ０

ｃ
［（ ｚ０ － ｚＱ） ２ ＋ ｂ２ ＋ ｃ２］ ３ ／ ２ｄϕｄｚｄｒ

∫Ｒ
ｒ ＝ Ｒｃ

γａｒ
４π∫

∞

ｚ ＝ ｚ０
∫２π
ϕ ＝ ０

－ ｂ
［（ ｚ０ － ｚＱ） ２ ＋ ｂ２ ＋ ｃ２］ ３ ／ ２ｄϕｄｚｄｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（１３）
式中： ｂ ＝ ｒｓｉｎϕ － ｘＱ，ｃ ＝ － ｒｃｏｓϕ － ｙＱ。

桨盘处的诱导速度是个小量，可以忽略，因此滑

流管模型对 Ｑ 点的最终诱导速度为

ＶＱ ＝ Ｖａ
Ｑ ＋ Ｖｔ

Ｑ （１４）
１．３　 机翼曲面涡格法气动力计算

鉴于螺旋桨与机翼的相对尺寸较小且螺旋桨旋

转速度远高于机翼的飞行速度，故忽略机翼对螺旋

桨的诱导速度。 同时，螺旋桨之间距离较远，故忽略

螺旋桨之间的气动干扰，着重关注螺旋桨载荷对柔

性机翼气动的影响。
气动载荷使柔性机翼的升力面发生弯曲扭转变

形从而形成空间曲面，使用曲面涡格法对其进行气

动力计算。 如图 ３ 所示，将气动面沿展向和弦向划

分网格，共计 Ｍ 个单元。 在每个气动单元内布置涡

环基本解，控制点位于涡格 １ ／ ４ 弦向处，此布置形式

自然满足 Ｋｅｌｖｉｎ 条件和流体边界条件。

图 ３　 考虑滑流影响的机翼曲面涡格

·６４０１·
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在当前构型下，升力面附着涡满足物面不可穿

透条件，即在每个涡格的控制点处物面法方向 ｎ ｊ 上

的诱导速度分量为零，即满足

Γ１

Γ２

︙
ΓＭ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＝ Ａ －１

ｗＴ
１ｎ１

ｗＴ
２ｎ２

︙
ｗＴ

ＭｎＭ

é

ë

ê
ê
ê
ê
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（１５）

式中： ｗ ｊ ＝ Ｕｆｒｅｅ ＋ ｗｗａｋｅ
ｊ ＋ ｗｐｒｏｐ

ｊ （ ｊ ＝ １，２，…，Ｍ） 为第 ｊ
个附着涡的当地诱导速度，包含自由来流速度 Ｕｆｒｅｅ，
机翼尾迹诱导速度 ｗｗａｋｅ

ｊ ， 螺旋桨滑流诱导速度

ｗｐｒｏｐ
ｊ 。 Ａ 为气动力系数矩阵，根据涡环分布基本解

并结合毕奥 － 萨伐尔定律获得。
在 １．２ 节中，已使用涡流叶素理论和滑流管模

型对螺旋桨及其滑流进行了气动建模，ｗｐｒｏｐ
ｊ 可以由

（１４） 式获得。 仿真计算中发现当机翼涡格位于滑

流的边界时，诱导速度计算结果会偏大，故采用该涡

格 ４ 个角点处诱导速度的平均值来代替控制点处的

诱导速度，以减小结果误差。

２　 螺旋桨 ／机翼结构模型

２．１　 机翼几何非线性建模

为了耦合螺旋桨模型，采用基于位移变量的共

旋转法对柔性机翼结构进行几何非线性分析，其物

理意义更加明确。 如图 ４ 所示，共旋转法通过局部

节点坐标系和单元坐标系来描述结构的刚体运动和

变形位形。

图 ４　 共旋转法单元与节点坐标系

初始未变形构型的节点坐标系为 Ｕ０
１ 和 Ｕ０

２，单
元坐标系为 Ｕ０

ｅ。 在某一时刻 ｉ，变形后构型的节点

坐标系 Ｕｉ
１ 和 Ｕｉ

２可以通过节点的广义旋转位移 α ＝
α１ α２ α３[ ] Ｔ，对初始节点坐标系进行有限旋转

确定

Ｕｉ
ｊ ＝ Ｒ（α）Ｕ０

ｊ 　 ｊ ＝ １，２ （１６）

式中，Ｒ（α）是广义旋转位移对应的旋转矩阵。 根据

Ｒｏｄｒｉｇｕｅｓ 对旋转矩阵的参数化描述方法，可以得到

旋转矩阵和旋转伪矢量的关系式

Ｒ（α） ＝ Ｉ ＋ ｓｉｎ（α）
α

Ｓ（α） ＋ １ － ｃｏｓ（α）
α２ Ｓ（α）Ｓ（α）

（１７）
式中： α ＝ α 为旋转伪矢量的模；Ｓ（α） 为斜对称

矩阵

Ｓ（α） ＝
０ － α３ α２

α３ ０ － α１

－ α２ α１ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

　 　 对于 ２ 节点 １２ 自由度的三维梁单元，其单元坐

标系 Ｕｅ 可以通过左右节点坐标系 Ｔ 和 Ｕ 推导得

到。 左节点坐标系可以通过有限旋转转换为右节点

坐标系，对应的旋转伪矢量 γ ＝ （γ １ γ ２ γ ３） Ｔ，即
Ｒ（γ） ＝ ＵＴＴ （１８）

　 　 定 义 单 元 的 平 均 坐 标 系 Ｕｍ ＝
［ｕｍ１ ｕｍ２ ｕｍ３］，其为左节点坐标系 Ｔ 通过有限旋

转
γ
２

得到，即

Ｕｍ ＝ Ｒ γ
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｔ （１９）

　 　 令变形后梁单元左右节点的位置矢量为 ｘ１ 和

ｘ２，根据文献［１３］ 的定义，单元坐标系的原点位于 １
节点位置处，三轴的矢量方向 Ｕｅ ＝ ［ｕｅ１ ｕｅ２ ｕｅ３］
可表示为

ｕｅ１ ＝
ｘ２ － ｘ１

ｘ２ － ｘ１

ｕｅ２ ＝ ｕｍ２ －
ｕＴ

ｍ２ｕｅ１

１ ＋ ｕＴ
ｅ１ｕｍ１

（ｕｅ１ ＋ ｕｍ１）

ｕｅ３ ＝ ｕｍ３ －
ｕＴ

ｍ３ｕｅ１

１ ＋ ｕＴ
ｅ１ｕｍ１

（ｕｅ１ ＋ ｕｍ１）

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（２０）

　 　 所有推导的节点坐标系和单元坐标系都是结构

位形的随动坐标系，随结构变形实时更新。
根据（２０）式，三维梁在局部单元坐标系下的位

移为 ｐｌ，总体坐标系下的位移为 ｐ：
ｐｌ ＝ （ｕ１ｌ，ｖ１ｌ，ｗ１ｌ，θ４ｌ，θ５ｌ，θ６ｌ，ｕ２ｌ，ｖ２ｌ，ｗ２ｌ，θ１０ｌ，θ１１ｌ，θ１２ｌ） Ｔ

ｐ ＝ （ｕ１，ｖ１，ｗ１，θ４，θ５，θ６，ｕ２，ｖ２，ｗ２，θ１０，θ１１，θ１２） Ｔ{
（２１）

　 　 对（２１）式进行微分处理，即可得到总体坐标系

下的位移增量 δｐ和单元坐标系下的位移增量 δｐｌ 的

·７４０１·
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转换关系为

δｐｌ ＝ Ｆδｐ （２２）
式中， Ｆ 为转换矩阵。

令梁单元在总体坐标系下的内力为 ｑ，在单元

坐标系下的内力为 ｑｌ，根据虚功原理，有
ｑＴ

ｌ δｐｌ ＝ ｑＴδｐ （２３）
　 　 在单元坐标系下，共旋转法认为力与位移的平

衡关系是线弹性的，同时根据（２２）式，可以得到

ｑ ＝ ＦＴｑｌ ＝ ＦＴＫｌｐｌ （２４）
式中， Ｋｌ 是线性刚度矩阵。

对（２４） 式进行变分处理即可得到增量平衡方

程和对应的切向刚度矩阵

δｑ ＝ δ（ＦＴＫｌｐｌ） ＝ δＦＴ（Ｋｌｐｌ） ＋ ＦＴＫｌδ（ｐｌ） ＝

　 （Ｋｔσ（ｑｌ） ＋ ＦＴＫｌＦ）δｐ ＝ ＫＴδｐ （２５）
式中： ＦＴＫｌＦ 为材料刚度矩阵；Ｋｔσ（ｑｌ） 为几何刚度

矩阵且为单元局部内力 ｑｌ 的函数，ＫＴ 为共旋转法的

切线刚度矩阵，具体表达式见文献［５］。
２．２　 螺旋桨机翼耦合建模

上文 １．２ 节中推导的滑流诱导速度是在螺旋桨

局部柱坐标系下进行的，然而由于机翼的大变形，螺
旋桨的位置和方向随机翼结构变形实时变化，需要

考虑在结构模型中推导螺旋桨局部柱坐标系的表达

形式，完成惯性坐标系、结构单元节点坐标系和螺旋

桨柱坐标系的统一以及载荷变形等数据传递。
如图 ５ 所示，对于一般安装在机翼前缘的螺旋

桨推进系统，在惯性系下，螺旋桨局部柱坐标系原点

位于中心点 Ｏｐ 处，平面极坐标 ｒｐ（ ｒｐ，ϕｐ） 位于桨叶

旋转平面，ｚｐ 方向垂直于旋转平面与推力线方向ＯＴＰ

反向。 在基于共旋转法的机翼非线性结构模型中，
螺旋桨安装位置处机翼节点坐标系为 Ｕｉ（Ｕｉｘ，Ｕｉｙ，
Ｕｉｚ），节点坐标为 Ｏｉ。

图 ５　 螺旋桨柱坐标系与结构节点坐标系

在局部节点坐标系下， 螺旋桨中心点坐标为

Ｏｌ
ｐ，推力线方向为 Ｏｌ

ＴＰ，上标 ｌ 表示局部节点坐标系

下的量。 在机翼结构运动变形中，通过转换可以得

到惯性坐标系下螺旋桨随动的位置坐标 Ｏｐ 与推力

方向 ＯＴＰ

Ｏｐ ＝ Ｏｉ ＋ Ｕｉ·Ｏｌ
ｐ

ＯＴＰ ＝ Ｕｉ·Ｏｌ
ＴＰ

{ （２６）

　 　 对于惯性坐标系下任一点 ｋ（ｘｋ，ｙｋ，ｚｋ），其在螺

旋桨局部柱坐标下的坐标（ ｒｌｋ，ｚｌｋ） 可以由（２７） 式得

到，将其代入（１２） ～ （１３） 式即可得到螺旋桨对 ｋ点
的轴向和切向诱导速度。

ｚｌｋ ＝ － （ｋ － Ｏｐ） Ｔ·ＯＴＰ

ｒｌｋ ＝ － （ｋ － Ｏｐ） × ＯＴＰ
{ （２７）

　 　 忽略推进系统旋转产生的回转力矩效应，螺旋

桨的推力 Ｔｐ 和转矩 Ｍｐ 在 １．１ 节中可以通过涡流叶

素理论获得。 则在惯性系中，螺旋桨安装位置处结

构单元节点所受到的力 Ｆｉ 和力矩 Ｍｉ 为

Ｆｉ ＝ Ｔｐ·ＯＴＰ

Ｍｉ ＝ － Ｔｐ（Ｏｉ － Ｏｐ） × ＯＴＰ ＋ ＭｐＯＴＰ
{ （２８）

３　 螺旋桨 ／机翼非线性静气弹分析

３．１　 空间梁样条插值

采用空间梁样条完成在大柔性变形下，机翼结

构节点与气动节点之间的位移与载荷插值。 在共旋

转梁模型中，结构节点平动位移和转动位移分别为

Ｘｓ 和 Ψｓ。 令气动节点到对应截面结构节点的矢量

为 ξ ａ，假设机翼在变形过程中，截面保持刚性，则气

动节点位移 Ｘａ 可以通过结构节点位移插值得到

Ｘａ ＝ Ｘｓ ＋ Ｕｓ（Ψｓ）ξａ ＝ ＧＸｓ （２９）
式中， Ｕｓ 为截面转动位移对应的转换矩阵；Ｇ 为位

移插值矩阵，具体表达式见文献［１４］。
设结构界面的虚位移为 δＸｓ，气动界面的虚位

移为 δＸａ，气动界面的载荷为 Ｆａ，结构界面的载荷为

Ｆｓ，根据虚功原理有

δＸＴ
ａＦａ ＝ δＸＴ

ｓＦｓ （３０）
　 　 根据（２９）式，可以得到气动结构节点的位移增

量关系式

δＸａ ＝ ＧδＸｓ （３１）
将（３１）式代入（３０）式，得

δＸＴ
ｓＧＴＦａ ＝ δＸＴ

ｓＦｓ （３２）
　 　 根据虚位移的任意性，可以得到气动载荷与结

构载荷之间的插值关系式为

Ｆｓ ＝ ＧＴＦａ （３３）
３．２　 非线性静气弹分析框架

大柔性飞机从本质上来说是一个分布式的参数

系统，全机不同位置处结构位移、气动响应呈现非线

·８４０１·
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性变化。 考虑柔性飞机的特点以及分布式螺旋桨的

影响，本文建立如图 ６ 所示的非线性静气弹分析框

架并完成相应各个模块的程序编写。

图 ６　 非线性静气弹分析框架

整个分析框架分为 ２ 个部分：螺旋桨机翼气动

计算模块和非线性结构计算模块。 在气动计算模

块，首先通过 ２．２ 节中非线性结构与螺旋桨的耦合

建模，可以确定不同位置处螺旋桨的实时随动位形，
并对空间气动曲面进行涡格划分。 其次，通过 １．１
节中介绍的涡流叶素理论可以获取各个螺旋桨的载

荷和环量分布，并结合 １．２ 节和 １．３ 节中的滑流管模

型和曲面涡格法，完成考虑滑流影响的大柔性机翼

气动特性计算。 在结构计算模块，首先通过空间梁

样条将螺旋桨载荷和气动载荷转换加载到结构有限

元节点上。 同时，利用迭代计算的方法求解 ２．１ 节

中的增量平衡公式（２５），直至结构达到变形收敛状

态，最终完成考虑分布式螺旋桨影响的柔性机翼非

线性静气弹分析并输出结果。

４　 方法验证及算例分析

４．１　 气弹模型验证

采用密歇根大学的高空长航时验证无人机［１５］

（Ｘ⁃ＨＡＬＥ）为研究对象，该机翼分为内翼段和外翼

段，展长分别为 ２ ｍ，１ ｍ，弦长为 ０．２ ｍ。 机翼在翼

根处有 ５°的安装角，外翼段上反 １０°，其他特性参数

见表 １。 如图 ７ 所示，５ 个螺旋桨分布在中心点以及

机翼半展长的±１ ／ ３，±２ ／ ３ 位置处，螺旋桨距离机翼

前缘前伸 ０．２ ｍ、下移 ０．０２８ ｍ，相对翼根安装角为

０°，螺旋桨型号为 ＡＰＣ１１×５．５Ｅ，参数见文献［１６］。

图 ７　 Ｘ⁃ＨＡＬＥ 机翼示意图

表 １　 大柔性机翼参数

机翼参数 参数数值

翼型 ＥＭＸ⁃０７
重心轴位置 １４．７％弦长

弹性轴位置 ２８．８％弦长

机翼安装角 ／ （°） ５
拉伸刚度 ／ Ｎ ２．１４×１０６

扭转刚度 ／ （Ｎ·ｍ２） ５．９３×１０１

垂向弯曲刚度 ／ （Ｎ·ｍ２） １．１２×１０２

弦向弯曲刚度 ／ （Ｎ·ｍ２） ６．３５×１０３

弯曲耦合刚度 ／ （Ｎ·ｍ２） ４．６３×１０１

设定自由来流速度 ｖ∞ ＝ １４ ｍ ／ ｓ，来流攻角为

２°，机 翼 翼 根 处 固 支。 设 定 螺 旋 桨 转 速 为

６ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ，其拉力为 １．７０ Ｎ。 根据收敛性研究，机
翼弦向划分 １２ 个涡格，展向划分 ９６ 个涡格。 根据

３．２ 节中的静气弹分析框架，计算机翼在刚性不变

性和柔性大变形下的收敛位移和升力分布，计算结

果如图 ８ 所示。

图 ８　 Ｘ⁃ＨＡＬＥ 机翼位移与升力分布

·９４０１·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４１ 卷

图 ８ａ）为机翼受来流气动载荷和螺旋桨载荷共

同作用下的垂向位移分布图，翼尖最大位移约占半

展长的 ３５％。 本文结果和文献［１５］结果基本一致，
静变形误差基本可以忽略，验证了本文非线性静气

弹分析模型的准确性。
图 ８ｂ）为机翼的展向升力系数分布图，可以看

出，滑流轴向诱导速度可以引起翼面加速流动从而

使得局部升力变大，切向诱导速度在机翼附近引发

上洗和下洗流动也会改变机翼的展向升力分布。 机

翼的整体升力系数如表 ２ 所示，变形后机翼的升力

系数相对未变形构型降低 １７％左右，本文和文献

［１５］的结果相对误差在 ２％以内。
表 ２　 机翼升力系数对比

算例 文献［１５］ 本文 误差 ／ ％

刚性构型 ０．７６７ ０．７８０ １．６９

柔性变形构型 ０．６３４ ０．６４５ １．７４

升力分布以及升力系数的计算结果表明，本文

采用的气动模型以及编写的程序是合理准确的，可
以有效获取螺旋桨对机翼的气动影响。 同时，计算

时间相对于 ＣＦＤ 等高阶方法大大降低，仅需 ３０ ｓ 左
右，本文气动模型可应用于此类飞机初始设计阶段

的快速分析。
４．２　 柔性机翼耦合分布式螺旋桨算例分析

选用一广泛被用作基准模型的大展弦比柔性机

翼［１７］作为研究对象，使用 ３．２ 节中的求解框架探究

螺旋桨的载荷、滑流、分布位置对大柔性机翼的静气

弹影响。 图 ９ 所示为机翼半模示意图，１０ 个螺旋桨

沿展向对称布置在机翼半展长的 ３ ／ ８，４ ／ ８，５ ／ ８，
６ ／ ８，７ ／ ８ 位置处。 所有螺旋桨弦向距离前缘 ０．５ｍ，
垂向安装距离为 ０，桨轴与机翼共面，转向为正（机
翼外侧为上洗区域）。

图 ９　 耦合分布式螺旋桨的柔性机翼（半模）示意图

螺旋桨具体几何参数见文献［１８］，机翼的具体

参数见表 ３。 自由来流速度为 ２５ ｍ ／ ｓ，空气密度为

０．０８８ ９ ｋｇ ／ ｍ３，所有螺旋桨转速皆为 ４ ４００ ｒ ／ ｍｉｎ，
机翼翼根处固支，安装角为 ４°。

基于收敛性研究，机翼结构有限元模型共分为

３２ 个梁单元，机翼升力面弦向划分 １２ 个单元，展向

划分 １２８ 个单元，结构和气动的计算收敛误差皆在

１％以内。
表 ３　 大柔性机翼参数

机翼参数 参数数值

翼型 ＮＡＣＡ００１２
机翼半展长 ／ ｍ １６
机翼弦长 ／ ｍ １
重心轴位置 ５０％弦长

弹性轴位置 ５０％弦长

单位长度质量 ／ （ｋｇ·ｍ－１） ０．７５
转动惯量 ／ （ｋｇ·ｍ） ０．１

拉伸刚度 ／ Ｎ １×１０７

扭转刚度 ／ （Ｎ·ｍ２） ２×１０４

垂向弯曲刚度 ／ （Ｎ·ｍ２） １×１０４

弦向弯曲刚度 ／ （Ｎ·ｍ２） ４×１０６

４．２．１　 螺旋桨对结构变形的影响

机翼非线性弯曲、扭转变形计算结果对比如图

１０～１１ 所示，在无螺旋桨的情况下，本文计算得到

的垂向弯曲变形和 Ｍｕｒｕａ 等［１７］使用 ＳＨＡＲＰ 程序计

算的结果基本一致，翼尖最大垂向位移误差为

１．２％，表明本文气弹模型和代码具有一定的准

确性。

图 １０　 柔性机翼垂向弯曲变形图

图 １１　 柔性机翼扭转变形图

·０５０１·
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在只考虑螺旋桨拉力扭矩载荷不考虑滑流影响

的情况下，翼尖最大弯曲变形相对于干净机翼减小

９．６％，翼尖最大扭转变形减小 ３４．３％。 这主要是由

于较大的弯曲变形使螺旋桨拉力产生机翼结构负扭

转，从而造成机翼局部迎角减小、升力减小，进一步

使弯曲变形减小。
当引入滑流的影响时，翼尖最大弯曲变形相较

于只考虑螺旋桨载荷的情况增加 ３．２％，翼尖最大扭

转变形减小 ７．９％。 滑流带来机翼局部入流速度增

加，从而引起升力增加、机翼弯曲变形增加。 同时，
滑流引起气动俯仰力矩减小，产生低头力矩，从而减

小扭转变形。
４．２．２　 螺旋桨对气动特性的影响

图 １２ 给出了在不同迎角下，螺旋桨载荷和滑流

对机翼升力系数曲线的影响。 由于拉力产生结构负

扭转，机翼局部迎角变小，升力系数相较于干净机翼

降低 １０％左右。 滑流使机翼局部来流速度增加，导
致机翼升力系数相对于只考虑螺旋桨载荷的情形增

加约 ２．５％左右。

图 １２　 升力系数随迎角变化曲线

图 １３ 为机翼纵向静稳定裕度 Ｃｍα ／ Ｃ ｌα 随迎角变

化曲线， 可以看出螺旋桨的载荷使静稳定裕度绝对

图 １３　 静稳定裕度随迎角变化曲线

值减小 ２０％～ ３５％，滑流使静稳定裕度绝对值增加

２％～８％，差值随迎角增大而增大。
４．２．３　 螺旋桨不同分布位置的影响

分别只保留机翼半展长 ３ ／ ８，４ ／ ８，５ ／ ８，６ ／ ８，７ ／ ８
位置处对称的 ２ 个螺旋桨工作，关闭其他 ８ 个螺旋

桨，计算条件不变，图 １４ ～ １５ 给出了螺旋桨位于不

同位置处机翼升力系数和俯仰力矩系数随转速变化

曲线。
如图 １４ 所示，当螺旋桨的位置靠近翼根时，滑

流的影响更大，导致升力增加；靠近翼尖时，拉力的

影响更大，导致升力减小；当螺旋桨位于半展长的

３ ／ ８ 到 ４ ／ ８ 之间时，载荷和滑流对升力系数的影响

相互抵消。 从曲线斜率可知，越靠近翼尖，转速对升

力线斜率 Ｃ ｌα 影响越大。 如图 １５ 所示，螺旋桨在各

个位置均增大了俯仰力矩系数，造成机翼纵向静稳

定裕度减小。 同样，越靠近翼尖，转速对力矩系数影

响越大。

图 １４　 螺旋桨位于不同位置处升力系数随转速曲线

图 １５　 螺旋桨位于不同位置处俯仰力矩系数随转速曲线

５　 结　 论

１） 本文在基于涡流理论的滑流管模型以及共

·１５０１·
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旋转法非线性结构模型的基础上，建立了考虑分布

式螺旋桨载荷和滑流影响的大柔性机翼静气弹快速

分析求解方法。 将机翼升力分布和静气弹变形等结

果与文献［１５］对比，验证了本文模型具有一定的准

确性，能够有效体现大柔性机翼的非线性变形特征

以及分布式螺旋桨与机翼的耦合气动特性。
２） 分布式螺旋桨的载荷和滑流会对柔性机翼

的弯曲扭转变形、气动力分布、静稳定裕度等产生较

大的影响，使机翼的非线性效应更加显著。 螺旋桨

拉力会产生机翼结构负扭转，使当地有效迎角减小，
造成气动升力损失和静稳定裕度降低；滑流则通过

增加当地流速和改变绕流攻角，增加了升力和静稳

定裕度。 在此类飞机的初始设计阶段，必须考虑这

些影响，以免造成设计偏差。
３） 螺旋桨在展向不同位置对大柔性机翼的性

能影响不同，靠近翼根时增升，靠近翼尖时减升，且
越靠近翼尖螺旋桨转速变化带来的气弹影响越显

著，文献［１９］也指出了分布式螺旋桨可以控制机翼

升力分布以及抑制机翼弹性变形的潜力。 在后续研

究中，可以根据本文模型方法和分析结果，通过调节

螺旋桨的转速、安装位置、分布形式等参数完成大柔

性机翼与分布式螺旋桨的耦合优化设计。
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