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摘 要： 共轴刚性旋翼构型以紧凑外形赋予直升机卓越的悬停与高速潜力，但其旋翼/机体耦合动力学问题成

为制约其发展的瓶颈。本文系统回顾了理论建模、试验验证与工程应用 3 方面研究进展。理论建模方面：综述

了动量/涡与 CFD/CSD 耦合法的适用边界，对比气动模型精度与效率，阐明高速下气动—伺服—弹性（ASE）
耦合效应；试验验证方面：分析了 Froude 与 Mach 数相似律冲突所致高速气弹数据缺失，介绍了非接触测量与硬

件在环（HIL）仿真；工程应用方面：梳理了减振设计对经验迭代的依赖，探讨数字孪生在载荷虚拟传感中的应

用。研究指出，高保真仿真成本过高，亟需发展非线性降阶模型（ROM）与多保真度数据融合；相似律冲突导致

的数据缺失是校验瓶颈，未来应转向高置信度模型驱动设计。突破现阶段难点的关键在于构建气动—伺服—

弹性一体化建模、虚实融合试验验证及分析驱动适航取证（CbA）的完整数字化技术链。

关键词： 共轴刚性旋翼直升机；旋翼/机体耦合；动力学设计；理论建模；试验验证；工程应用

中图分类号： V275+. 1； V211. 52     文献标识码： A
DOI: 10. 16615/j. cnki. 1674-8190. 2026. 03. 13

Review of coupled rotor-fuselage dynamics design methodology for 
coaxial rigid rotor helicopter

GAO Xiaodong， CHENG Qiyou， CHEN Hao， LIANG Kun， YIN Peng
（China Helicopter Research and Development Institute， Jingdezhen 333001， China）

Abstract： The coaxial rigid rotor configuration offers compact design， high hover efficiency， and high-speed poten⁃
tial， but its coupled rotor-fuselage dynamics remain a key bottleneck. This paper reviews progress and challenges 
in three areas： theoretical modeling， experimental validation， and engineering application. For theoretical model⁃
ing， the applicable boundaries and accuracy-efficiency trade-offs of momentum/vortex methods versus CFD/CSD 
coupling are reviewed， the aero-servo-elastic （ASE） effects at high speeds are clarified. For experimental valida⁃
tion， the conflict between Froude and Mach similarity that leads to a lack of high-speed aeroelastic data is ana⁃
lyzed， and non-contact measurements and hardware-in-the-loop （HIL） simulation are introduced. For engineering 
application， the heavy reliance of vibration reduction on empirical iteration is sort out， and digital twins for virtual 
sensing are explored. The review shows that high-fidelity simulations remain too costly， calling for nonlinear re⁃
duced-order models （ROM） and multi-fidelity data fusion. The similitude conflict also hampers model validation. 
A future shift from experience-driven iteration to high-confidence model-driven design is needed， with an integrat⁃
ed digital chain combining aero-servo-elastic modeling， hybrid （physical-virtual） validation， and analysis-driven 
certification （CbA）.
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0　引  言

共轴双旋翼布局通过上下两幅反向旋转的旋

翼自平衡反扭矩，赋予了直升机紧凑的外形、卓越

的悬停效率及潜在的高速性能，在舰载机动与高

速突击等场景中展现出不可替代的优势［1-2］。然

而，这一构型在动力学层面引入了传统单旋翼直

升机所未有的严峻挑战。上下旋翼间复杂的非定

常气动干扰［3］、刚性旋翼系统（如前行桨叶概念）固

有的高阶谐波激励［4］以及由此激发的旋翼与机体

之间强烈的耦合振动响应［5］，共同导致全机振动环

境恶劣，直接威胁飞行安全、结构完整性及机载设

备可靠性。

尽管国内外已投入大量研究资源，共轴直升

机旋翼/机体耦合动力学的设计与预测仍面临若

干根本性难题。首要问题在于理论模型的预测置

信度不足。现有气动模型在计算效率与模拟精度

之间难以兼顾，对上下旋翼间动态干扰、涡—涡碰

撞及涡—体干扰等关键物理现象的捕捉能力有

限［6］。同时，结构动力学模型对机体弹性效应的处

理通常过于简化，影响了全耦合系统振动响应的

预测精度［7］。其次，试验验证体系存在明显短板。

针对旋翼/机体耦合系统的模型级气弹响应试验

研究远少于孤立旋翼，导致高保真仿真模型缺乏

系统层面的、充分的试验数据支撑与校正，形成了

理论发展的瓶颈［8］。工程实践中，振动预测结果与

实测数据之间常存在不可忽视的偏差，使得减振

设计在很大程度上仍依赖于成本高昂的“设计—

试验—修改”经验迭代循环［9］。

为系统应对上述挑战，梳理技术发展路径，本

文从理论建模、试验验证、工程应用 3 个相互关联

的维度，对共轴刚性旋翼直升机旋翼/机体耦合动

力学研究成果进行整合、评析与展望。

1　耦合动力学建模技术的发展与

挑战

1. 1　气动干扰建模与设计权衡

在气动干扰建模方面，研究方法呈现出从经

验模型向高保真数值模拟发展的清晰轨迹，当前

气动干扰分析模型的发展历程如下：

1） 动量叶素理论模型：早期旋翼间气动干扰

广泛采用动量—叶素理论，通过引入气动干扰因

子近似上下旋翼的相互影响，具有计算高效的优

点，适用于总体方案论证［10］。例如，Leishman［3］基

于动量理论提出了共轴双旋翼在轴流状态下的入

流计算模型，将上下旋翼的相互干扰简化为干扰

因子，虽计算效率高，但无法精确捕捉动态失速与

涡干扰现象，如图 1 所示。

2） 动力入流模型：为提升动态响应预测能力，

通过在线性入流方程中引入耦合影响矩阵，更准

确地描述入流随飞行状态的瞬态变化。Zhao J G
等［11］提出了适用于共轴双旋翼的有限状态动力入

流扩展模型，上下旋翼的影响系数通过黏性涡粒

子方法进行计算，提升了非定常气动载荷的预测

精度，但其精度仍依赖于高精度方法的参数输入。

3） 涡方法模型：如自由尾迹模型、黏性涡粒子

方法。通过离散涡元模拟旋翼尾迹的演化、变形

和相互干扰，显著提升了对上下旋翼气动干扰的

预测能力。Bagai 等［12］利用自由尾迹方法计算了

不同前飞速度下共轴双旋翼的尾迹形状，揭示了

上下旋翼尾迹结构的相互干扰机制：下旋翼尾迹

受上旋翼诱导下洗流的影响被加速并收缩，而上

旋翼尾迹则可能切入下旋翼的尾迹中，导致涡丝

相互缠绕、拉伸甚至断裂，形成复杂的涡环结构。

这种强烈的涡—涡干扰是引起桨叶气动载荷高频

波动（特别是桨—涡干扰，BVI）和宽频噪声的主要

原因［12］。Singh 等［13］则采用黏性涡粒子方法分析

了共轴双旋翼的旋翼流场和桨毂载荷，如图 2 所

示，该方法能够精确模拟涡的生成、演化和耗散过

图 1 共轴双旋翼入流叶素理论模型［3］

Fig. 1　Inflow blade element theory model for 
a coaxial dual rotor system［3］
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程，但在计算收敛性与稳定性方面仍需进一步

优化。

4） 计算流体力学（CFD）模型：进入 21 世纪，

CFD 方法因其能最高精度地模拟包含黏性效应和

复杂涡干扰的流场细节，已成为共轴旋翼气动分

析的重要工具。Lakshminarayan 等［14］对共轴旋翼

进行了高分辨率计算，揭示了悬停状态下旋翼间

的涡干扰机理。国内，朱正等［15］采用非定常雷诺

平均 Navier-Stokes 方程对悬停状态共轴刚性双旋

翼进行了数值模拟，系统分析了上下旋翼间的非

定常流动干扰机制，发现桨尖涡的相互干扰是导

致气动载荷波动的主要原因。杨柳青等［16］采用雷

诺平均方法对旋翼翼型的激波/边界层干扰特性

进行了精细模拟，显著提升了对桨尖附近复杂流

动的预测能力，对改善高速飞行性能具有重要意

义。但 CFD 方法仍然需要面对计算成本过高的

问题。

5） 混合模型：国际上，针对 CFD/CSD 中尾迹

耗散问题，目前的解决办法多为采用高阶精度格

式的 CFD 方法［17］和数量巨大的气动网格［18］。但

上述方法会大幅增加计算量，其应用到工程中，这

种计算成本是很难接受的，为解决 CFD 尾迹耗散

问题，研究人员尝试将涡方法与 CFD 方法相结合，

形成耦合分析方法，既保障了分析效率，又提高了

分析精度。王司文等［19］为解决传统 CFD/CSD 方

法中尾迹耗散过快的问题，创新性地将自由尾迹

模型与之结合，提出了 CFD/CSD/自由尾迹耦合

计算方法。该方法在保证计算效率的同时，显著

提升了对 ABC 共轴直升机旋翼/机身耦合气弹响

应分析的精度，为工程实用模型的发展提供了新

思 路 。 张 威 等［20］构 建 了 基 于 黏 性 涡 粒 子 方 法

（VVPM）与格子涡（VIC）混合方法的高置信度气

动模型，并针对旋翼气动优化需求设计了多重置

信度贝叶斯优化策略，实现了计算资源与优化精

度的平衡。

6） 降阶模型：近年来，基于人工智能的气动建

模方法展现出潜力，如赵荣泽等［21］将贝叶斯优化

方法应用于高速共轴对转螺旋桨的桨叶气动外形

优化，通过构建高效的代理模型，在保证巡航状态

气动效率的同时大幅降低了优化设计的计算成

本，为先进旋翼的气动设计提供了新范式。

不同气动建模方法的设计权衡如表 1 所示。

图 2 共轴双旋翼黏性涡粒子方法模拟流场［13］

Fig. 2　Flow field simulation of coaxial dual rotors 
using the viscous vortex particle method［13］

表 1　不同气动建模方法的设计权衡

Table 1　Design trade-offs of different aerodynamic modeling methods
模型类别

工程快速
模型

中等保真
度模型

高保真度
模型

耦合/混
合模型

典型方法

动量—叶素理论、准定
常模型

动力入流、非定常气动
力模型（如文献［12］）、
自由尾迹

黏性涡粒子法、CFD
（如 URANS、DES）

CFD/CSD 耦合、
CFD-涡方法混合、数
据驱动 ROM

计算效率

秒~分钟级

分钟~小时级

小时~数天
（大规模并行）

效率取决于策略，混
合/ROM 可大幅提升

预测精度

低~中

中

高

中~高（依赖融
合策略）

主要设计阶段适用场景

总体方案设计、功率估算

气弹稳定性分析、初步载
荷评估

精细流场分析、极端状态
评估、模型校验、关键设计
点的最终验证

高精度气弹响应预测、多
学科设计优化（MDO）、虚
拟试飞

建模能力与设计支持

基于干扰因子近似平均效应，
支持宏观参数设计，无法用于
精细振动载荷设计

可捕捉主要 BVI和尾迹畸变，
支持初步的动力学特性设计
与参数影响分析，依赖翼型数
据修正

能精确模拟涡干扰、激波、流
动分离等复杂现象，为高置信
度设计提供基准，但成本过高
难以用于多轮迭代

通过数据融合或降阶，在可接
受成本下保持关键物理特征，
有望成为支撑全流程动力学
设计的主流工具
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综上所述，不同层级的气动建模方法具有明

确的工程适用边界：基于动量叶素理论的工程模

型计算耗时在秒级，适用于总体参数的快速敏捷

设计与功率估算，但由于引入了经验性的干扰因

子，难以预测共轴双旋翼特有的“涡—涡”碰撞及

非定常气动载荷波动，在振动载荷预估上置信度

较低。涡方法（自由尾迹/黏性涡粒子）作为中等

保真度工具，能够以分钟级的耗时较好地捕捉旋

翼尾迹畸变与主要的 BVI（桨涡干扰）特征，是目前

全机气弹耦合分析与初步减振设计的“主力工

具”；然而，该类方法在处理激波、流动分离及机身

钝体绕流等强黏性问题时存在天然缺陷，需依赖

翼型数据表的修正。CFD 方法虽然在捕捉激波/
边界层干扰、动态失速等精细流场方面具有不可

替代的优势，是分析高速飞行和极端机动状态的

“黄金标准”，但其高达数千小时的计算成本使其

难以直接用于长周期的气弹稳定性分析或多轮次

的设计迭代。未来，“高低融合”策略（如 CFD 校正

涡方法）与数据驱动的 AI降阶模型，可在保持关键

流场物理特征（如激波位置、涡核强度）的同时，将

计算效率提升至工程设计可接受的范围，是突破

当前气动建模瓶颈的主要方向。

1. 2　结构耦合与系统集成

在结构耦合与系统集成方面，动力学模型经历

了从简单到复杂、从解耦到耦合的深刻变革。早期

的阻抗匹配法分别计算旋翼与机体在桨毂处的阻

抗，通过力与位移协调条件进行耦合，虽能定性分

析振动趋势，但因模型过于简化，定量精度有限［22］，

Gerstenberger 等［7］采用该方法分析前飞状态旋翼/
机体耦合系统的振动水平，并指出了旋翼与机体之

间的耦合效应对计算结果的重要性，如图 3所示。

随着计算力学的发展，采用有限元方法对弹

性 桨 叶 和 机 体 结 构 进 行 建 模 成 为 主 流 。 美 国

NASA 主导的 DAMVIBS 计划是这一领域的里程

碑，它首次将全机有限元模型与旋翼气弹分析程

序进行耦合，显著提升了对振动载荷的预估水

平［8-9］。在该项目中 ，各直升机公司基于 NAS⁃
TRAN 软 件 分 别 建 立 了 CH-47D、AH-64A 和

AH-1G 等直升机的全机有限元模型，并将其与各

自的旋翼气弹动力学分析程序耦合，计算前飞状

态下机体不同位置的振动响应。

此 后 ，专 业 的 旋 翼 气 弹 综 合 分 析 软 件（如

CAMRAD Ⅱ、RCAS）通过集成多体动力学、弹性

力学与气动力学，实现了对旋翼—机体—操纵系

统的一体化建模。Jacobellis 等［23］使用 RCAS 软件

分析了不同飞行速度下 XH-59A 的桨根载荷和桨

毂载荷，系统评估了旋翼参数对振动特性的影响，

如图 4 所示。

国内研究在此领域也取得了长足进步，例如

陈全龙等［24］建立了基于 CFD/CSD 的旋翼/机身耦

合分析方法，通过耦合求解三维非定常 N-S 方程

和桨叶结构动力学方程，实现了旋翼/机体耦合系

统的气弹振动响应计算。

在深入探究动力学特性方面，近期的研究侧

重于分析关键设计参数的影响机理。例如，陈金

鹤等［25］基于 CAMRAD Ⅱ建立的 XH-59A 模型，

系统分析了刚性旋翼的挥舞频率、变距—挥舞耦

合、桨叶质量分布及扭转刚度等参数对共轴直升

机纵向长周期动稳定性的影响，明确了改善稳定

性的设计方向。余智豪等［26］则着重分析了前进

比、转速及升力偏置对共轴刚性旋翼低阶挥舞和

摆振弯矩的影响规律，发现在大前进比状态下，桨

根挥舞和摆振弯矩会大幅增加，且以 2/rev （2 倍旋

图 4 XH-59A 的 CAMRAD Ⅱ分析模型［24］

Fig. 4　CAMRAD Ⅱ analysis model of the XH-59A［24］

图 3 旋翼/机体耦合有限元模型［7］

Fig. 3　Finite element model of the 
rotor/fuselage coupled system［7］
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翼转速频率）谐波载荷为主；而施加升力偏置能够

改变谐波载荷构成，并对摆振弯矩产生抑制效果。

这些工作为共轴刚性旋翼的动力学设计与振动载

荷控制提供了更为具体的理论依据。

然而，当前多数研究对机体结构弹性的建模

仍较为粗糙，常采用简单的梁单元或等效刚度模

型，难以精确表征现代复合材料机体的复杂模态

特性［27］。特别需要指出的是，耦合已不限于旋翼

与机体。针对复合式共轴高速直升机，李博等［28］

的研究进一步触及了由“ABC 旋翼—传动系统—

发动机—控制系统—尾推螺旋桨—机身”构成的

完整扭振传递链，创新性地提出了基于传递矩阵

法的建模策略，该方法无需对传动链进行复杂的

当量化处理，即可有效分析高速直升机多模式复

杂耦合扭振系统的固有特性，显著降低了此类系

统的建模难度。

结构动力学建模的演进反映了对共轴构型物

理特性的深入认知：对于传统的一维梁模型，其在

处理大展弦比柔性桨叶时精度尚可，但在面对现

代共轴刚性旋翼（ABC 构型）时显得“力不从心”。

这是因为刚性旋翼极高的结构刚度和复杂的复合

材料铺层，使得桨叶的弦向/扭转高阶模态、桨毂

的非线性连接刚度以及机身的局部弹性变形对全

机振动响应的贡献权重显著增加。简单的等效梁

模型仅适用于低频（1~2 Ω）的动力学特性分析；若

要准确预测N Ω 及更高阶的振动载荷，必须采用精

细化有限元模型对桨毂、桨根及机身承力框进行

高保真建模。此外，针对共轴双旋翼特有的“旋   
翼—传动—机体”强耦合特征，忽略传动系统间隙

与扭振特性的解耦分析已不再适用。未来的建模

范式必须将传动链的扭振动力学纳入全机耦合系

统，以捕捉因反向旋转引起的独特扭振模态与共

振风险。

1. 3　CFD/CSD耦合

CFD/CSD 耦合方法代表了当前气弹分析的

最高精度范式，通过在高保真流场与结构场之间

进行实时数据交换，能够最真实地还原复杂的物

理机理，是支撑精细化、高置信度动力学设计的关

键技术。Potsdam 等［29］在采用 CFD/CSD 方法计

算 UH-60A 旋翼气弹载荷时，考虑了机体对旋翼

产生的气动干扰，但在建立结构模型时，并未考虑

机体运动，只建立了孤立旋翼系统的结构模型，如

图 5 所示。

从设计应用角度看，CFD/CSD 耦合的核心技

术挑战与选择集中在模型、数据传递和求解策

略上：

耦合模型：主要包括松耦合与紧耦合两种策

略。松耦合在每个时间步（或若干步）内，CFD 与

CSD 模块独立求解一次，通过交界面交换载荷与

位移数据，计算效率高，适用于稳态或缓变过程，

是当前工程应用的主流［29］。紧耦合则在每个时间

步内对流体和结构方程进行多次联合迭代直至收

敛，保证了强非线性瞬态问题（如剧烈 BVI、失速颤

振）的 数 值 稳 定 性 与 物 理 真 实 性 ，但 计 算 开 销

巨大。

参数传递与界面处理：需要在非匹配的流体

网格与结构网格间准确传递气动压力、剪力、结构

位移、速度。常用方法如常体积转换（CVT）或基

于径向基函数（RBF）的插值，其保积性和光滑性

直接影响计算精度与稳定性。

求解方法：时间推进上常采用交错式或分区

式算法。其优劣对比在于，松耦合效率高、易于实

现，但可能在高频强耦合问题上失稳或精度不足；

紧耦合精度和稳定性好，但计算成本极高，难以用

于多工况设计扫描。

CFD/CSD 耦合方法在孤立旋翼的气弹载荷

分析中已取得成功，但应用于共轴构型时，其挑战

性倍增。一方面，需要同时解析上下两幅旋翼及

其强烈的干扰流场，导致计算网格量和计算量呈

指数级增长，如图 6 所示。另一方面，流固交界面

图 5 UH-60A 旋翼机体耦合 CFD 模型［29］

Fig. 5　Rotor-fuselage-coupled 
CFD model of the UH-60A［29］
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复杂的数据传递与时间推进策略对计算的稳定性

与效率提出了极高要求［30］。尽管研究者们通过松

耦合策略、自适应网格技术等手段试图缓解这些

矛盾［31］，但其高昂的计算成本仍是阻碍该技术在

日常工程设计流程中广泛应用的主要瓶颈［32］。

CFD/CSD 耦合分析代表了当前预测能力的

上限，但其工程应用需权衡精度收益与时间成本：

松耦合策略通过周期性的数据交换实现收敛，适

用于稳态飞行（悬停、定常前飞）的载荷配平与性

能分析，是目前工业界的主流手段。紧耦合策略

则在每个时间步内进行多次子迭代，虽然计算开

销巨大，但在处理瞬态机动、极强的大迎角失速颤

振以及剧烈的桨涡干扰（BVI）时，是唯一能保证数

值稳定性与物理真实性的方法。目前该技术的主

要矛盾在于，共轴双旋翼复杂的尾迹拓扑要求极

高密度的网格，与工程设计对快速反馈的需求背

道而驰。因此，除了算力提升外，发展基于非线性

降阶模型（ROM）的快速耦合算法，在不牺牲主要

气弹特征的前提下大幅削减计算自由度，是实现

CFD/CSD 方法从“科学研究”走向“工程设计”的

关键一步。

2　试验验证体系的现状与不足

2. 1　模型试验平台

试验验证是检验理论模型、揭示物理机理和

支撑工程设计的最终依据。然而，当前针对共轴

直升机旋翼/机体耦合系统的试验研究，无论是在

模型级还是全机级，均存在体系性的不均衡与数

据匮乏问题。

在模型试验层面，国内外研发了多种各具特

色 的 测 试 系 统 。 例 如 ，NASA 开 发 的 ARED/
ARES 系列测试系统，采用作动器或弹簧—阻尼系

统来模拟机体的俯仰、滚转自由度，是研究耦合振

动响应的先进平台［33-34］。Wilbur［35］利用 CAMRAD

软件和 DADS 软件分别建立了 ARES2. 0 测试系

统的旋翼和机体的气弹动力学模型，采用阻抗匹

配法分析了耦合系统的气弹振动响应，展现了考

虑机体自由度的重要性，如图 7 所示。遗憾的是，

因项目中止，该系统的潜力未能得到充分发掘。

Bousman［36］设计的无铰式旋翼测试系统结构

简单，专注于地面共振稳定性研究，其高质量的试

验数据被广泛用于验证理论模型，如图 8 所示。美

国马里兰大学开发的共轴试验台则为验证高速共

轴旋翼的气弹理论提供了专门的试验数据［37-38］。

Schmaus［39］利 用 该 试 验 台 测 试 了 共 轴 直 升 机

UTAT 模型前飞时的桨毂振动载荷，为理论模型

验证提供了宝贵数据。

国内，如南京航空航天大学开发的模型旋翼/
机体耦合稳定性测试系统，也主要围绕地面共振

图 7 旋翼/机体模型气弹振动测试系统 ARES［35］

Fig. 7　ARES aeroelastic vibration test system for the 
rotor/fuselage model［35］

图 6 共轴直升机 CFD 计算模型［32］

Fig. 6　CFD model of the coaxial helicopter［32］

图 8 Bousman 模型旋翼/机体耦合测试系统［36］

Fig. 8　Bousman model rotor-fuselage 
coupled test system［36］
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与空中共振的稳定性边界展开［40］。凌爱民［41］利用

该系统对无轴承模型旋翼的地面共振稳定性进行

了测试，研究了复合材料摆振柔性片铺层方向对

稳定性的影响。

这些研究工作无疑具有重要价值，但也暴露

出一个突出问题：即绝大多数模型试验平台的设

计目标与测试数据都集中于稳定性，而对于不同

前飞速度、机动状态下的全机振动响应测量严重

不足。这直接导致用于校验和修正振动预测理论

模 型 的 、高 质 量 的 、系 统 级 的 试 验 数 据 库 极 为

匮乏。

同时，当前模型试验面临着深刻的“物理相似

律悖论”，这对基于缩比模型指导全尺寸设计构成

了根本性挑战：传统的动力学模型试验主要遵循

弗劳德数（Fr）相似（Fr= V/ gL），以确保惯性力

与重力的比例正确，从而复现结构模态与气弹稳

定性边界。然而，对于以高速飞行见长的共轴刚

性旋翼直升机，其桨尖处于跨声速区域，激波与可

压 缩 性 效 应 显 著 ，必 须 满 足 马 赫 数（Ma）相 似

（Ma= V/a）。在几何缩比（尺度 L减小）时，若要

同时满足 Fr相等（要求V减小）和Ma相等（要求V
不变或按声速比例变化），两者对速度V的要求直

接冲突。这种物理相似律的内生冲突，导致现有

模型试验难以真实复现高速飞行下的“激波—边

界层干扰”诱发的非定常气动激振，这构成了高保

真气弹模型验证数据缺失的根本物理原因。因

此，如何从有限的、不完全相似的模型试验数据

中，外推和校验用于全尺寸设计的仿真模型，是试

验验证环节的核心难题。

2. 2　精细流场与干扰试验

近年来在模型试验与精细流场测量方面取得

了新的进展。孙朋朋等［42］对悬停状态共轴刚性旋

翼/机身气动干扰特性开展了试验与计算研究，量

化分析了机身干扰对双旋翼气动特性以及机身表

面压力分布的影响。在气动噪声的精细测量与预

测方面，刘琦等［43］对前飞状态共轴刚性旋翼的气

动及噪声特性开展了参数影响分析，精细探究了

旋翼参数（如桨尖形状）变化对桨—涡干扰（BVI）
流场及气动噪声的影响规律，为低噪声旋翼设计

提供了详细的数据支撑。在机身与旋翼/尾推桨

的干扰研究方面，车海峰等［44］通过数值模拟研究

了机身形状对共轴尾推桨气动干扰的影响，揭示

了机身尾部形状对推进系统性能的显著干扰，为

高速直升机复合构型的气动综合设计提供了重要

参考。这类研究为理解旋翼与机体间的复杂气动

干扰机理并校验 CFD/CSD 等高保真模型提供了

宝贵的局部细节数据。

试验手段正经历从“离散监测”向“全场感知”

的范式转变。传统的试验依赖应变片与加速度

计，仅能提供结果数据，却无法揭示原因。近年

来，随着非接触式光学测量技术的发展，将 PIV（流

场）、DIC（结构变形）与 PSP（表面压力）技术进行

时空同步集成，已成为揭示共轴旋翼复杂干扰机

理的“杀手锏”。例如，通过同步捕捉上下旋翼交

汇瞬间的尾迹涡核位置（PIV）与桨叶扭转变形

（DIC），可以直接量化“涡—结构”碰撞的能量传递

路径。这种多物理场全场数据对于校验 CFD/
CSD 紧耦合分析中的流固界面数据传递精度具有

不可替代的价值。

2. 3　全机试验与风洞验证

在全机试验与风洞测试方面，以美国西科斯

基公司的工程实践最为系统和具有代表性。从早

期的 XH-59A 原理验证机［45］，到后来的 X2 技术验

证机［1-4］，再到 S-97“侵袭者”［46］，西科斯基公司通

过全尺寸桨叶动特性试验、地面系留全机响应试

验、缩比模型风洞试验等一系列严谨的测试流程，

积累了宝贵的动力学数据，如图 9 所示。

在 X2 的研制中，通过将桨叶片数从 XH-59A
的 3 片增加至 4 片，并加装振动主动控制系统，成

功将机体振动水平控制在可接受范围内，这本身

就是基于试验反馈的重要设计迭代［4］。Walsh 等［4］

图 9 X2 地面系留全机响应与稳定性试验［4］

Fig. 9　Ground-tethered test for full-aircraft 
response and stability of the X2［4］
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对 X2 技术验证机进行了高速飞行测试，详细记录

了不同前飞速度下的机体振动响应，为理论模型

校正提供了基准案例。Lorber 等［46］对 S-97 缩比模

型进行了风洞试验，系统测量了不同风速下的桨

叶气弹载荷，为 CFD/CSD 模型的验证提供了关键

数据，如图 10 所示。

这些试验不仅解决了具体的工程问题，也为

理论模型的校正提供了基准案例［47-48］。然而，全机

试验面临的挑战在于其极高的成本和复杂性，且

详细的过程数据与结果多被视为核心商业机密，

在公开文献中披露有限。这种数据封闭性极大地

限制了学术界对共轴直升机耦合动力学机理的深

入理解。

3　工程应用启示与未来研究方向

共轴直升机动力学设计的最终目标是服务于

工程研制，其技术挑战也最终在工程实践中得以

显现和解决。回顾西科斯基从 XH-59A 到 S-97 的

发展历程，可以清晰地看到，振动控制是贯穿始终

的核心议题。XH-59A 遭遇的高水平振动问题，直

接推动了 X2 在旋翼设计（增加桨叶片数）和振动主

动控制技术上的创新。这一“问题驱动—试验反

馈—设计改进”的模式，虽然有效，但也反映出当

前预测性设计能力的不足。工程应用面临的核心

挑战在于，高保真的仿真工具（如 CFD/CSD）因计

算成本过高而难以融入前期的多方案设计迭代，

而快速的工程模型又因精度不足而无法提供可靠

的设计输入。这种“分析—设计”链条的脱节，使

得工程研制仍难以完全摆脱对物理试验和经验的

高度依赖。

3. 1　当前工程设计中存在的主要问题

1） 设计链条断裂：高保真模型（高精度）与快

速设计工具（高效率）之间缺乏有效衔接，导致概

念设计阶段缺乏可靠的动力学性能预测，详细设

计阶段又因计算成本无法充分优化。

2） 数据与知识割裂：试验数据（尤其是高价值

的全机数据）稀缺且封闭，仿真模型校验不足，设

计决策依赖的经验知识难以数字化和传承。

3） 学科耦合不足：传统设计流程中，气动、结

构、控制等学科相对独立，对于共轴刚性旋翼直升

机至关重要的气动—伺服—弹性（ASE）耦合问

题，往往在设计后期才暴露，修改成本巨大。

4） 验证成本高昂：严重依赖全尺寸试验和试

飞来发现问题，周期长、风险大、成本高。

3. 2　未来关键技术发展方向

面向未来，为了突破共轴直升机旋翼/机体耦

合动力学设计的瓶颈，迫切需要在前沿技术领域

进行重点布局与攻关。

1） 发展基于多保真度融合与降阶模型的高效

设计建模体系。应重点探索基于机器学习的流场

降阶模型（ROM）以及智能混合方法（如 CFD 与涡

方法、面元法的耦合）。目标是构建一个分层级、

可配置的建模工具链：在方案设计阶段使用超快

代理模型进行海量方案筛选；在初步设计阶段使

用中等保真模型进行参数优化；在详细设计阶段，

仅对关键工况使用高保真 CFD/CSD 进行最终验

证。这需要发展多保真度数据融合算法，利用少

量高精度数据持续校正和更新低阶模型，在保持

关键物理机理保真度的前提下，将高精度气动分

析的计算成本降低 1~2 个数量级，使其能够应用

于设计初期的优化循环。

2） 构建高置信度的气动—伺服—弹性（ASE）
一体化耦合仿真平台。未来的动力学设计必须实

现从气动弹性向“气动—伺服—弹性”的维度跨

越。对于共轴刚性旋翼直升机，其高刚度特性使

得旋翼一阶挥舞频率大幅提升（通常大于 1. 4 Ω），

这导致结构模态频率与高带宽电传飞控系统的作

动频率区间发生重叠。传统的将飞控律设计与结

构动力学设计解耦的串行流程，极易导致严重的

“结构—伺服耦合失稳”或驾驶员诱发振荡（PIO）。

因此，必须建立涵盖“非定常气动力—弹性机体—

图 10 S-97 缩比模型风洞试验［46］

Fig. 10　Wind tunnel test of the S-97 scaled model［46］
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高频作动器—飞控算法”的闭环全耦合仿真环境，

在设计早期即识别并抑制伺服气弹不稳定性，这

是保证高速共轴直升机操纵品质与飞行安全的

关键。

3） 建立虚实融合的先进试验验证与数字孪生

体系。应大力发展基于数字孪生的混合验证技

术，将有限的、关键的物理试验数据与高保真仿真

模型进行深度融合与相互驱动。通过数字孪生模

型，可以在虚拟空间中极大地拓展试验工况，预测

极端条件下的系统行为，从而降低实物试验的成

本和风险，加速研制进程。此外，探索基于人工智

能算法的振动主动控制策略，以及将压电纤维复

合材料、磁流变智能材料（如卫丽君等［49］研究的磁

流变减摆器）等智能结构应用于旋翼和机体，实现

从振动源到传递路径的主动抑制，也是未来振动

控制的重要发展方向。在拓展研究方面，程健来

等［50］关于直升机雷达散射截面（RCS）缩减的研

究，展示了电磁超构材料与磁性材料在直升机强

散射源隐身设计中的应用潜力，预示着共轴直升

机动力学设计与隐身性能等多学科优化将成为未

来的重要趋势。

4） 推动基于仿真的适航取证（Certification by 
Analysis，CbA）方法。其最终目标是构建具备适

航级置信度的仿真体系。这要求建立包含不确定

性量化（UQ）与模型确认（V&V）的严格规范。通

过对模型输入、本身及预测结果的不确定性进行

量化，并利用分层级的试验数据对模型进行系统

性确认，可以数学化地界定仿真结果的置信度边

界。当置信度达到适航当局认可的水平时，高保

真仿真结果将有能力替代部分高风险、高成本的

物理试飞科目（如临界颤振速度试飞），从而从根

本上重塑直升机的研制周期与成本结构，实现以

算力换时间、以数据换安全。

4　结束语

共轴刚性旋翼直升机旋翼/机体耦合动力学

不仅是决定其振动水平的技术细节，更是制约新

一代高速旋翼飞行器飞行包线扩展与结构完整性

的核心瓶颈。本文从理论建模、试验验证、工程应

用 3 个维度，系统梳理了该领域的研究现状与技术

挑战。分析表明，理论建模正从单一物理场向多

保真度异构融合演进，试验验证亟待破解相似律

悖论并迈向全场感知，工程应用则需构建“设计—

验证—适航”的数字化闭环。突破上述瓶颈的关

键在于构建气动—伺服—弹性一体化建模、虚实

融合试验验证及分析驱动适航取证的完整数字化

技术链，从而推动共轴刚性旋翼直升机动力学设

计从经验依赖走向高置信度模型驱动的新范式。
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