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【摘要】　从工程应用的角度, 在桨叶气动外形参数和桨毂型式确定的情况下, 探讨在设计阶段如

何通过设计参数的选择设计桨叶使桨根切力最小, 从而降低直升机相应的振动水平。研究了 3种

情况的桨叶设计: (1) 控制桨叶的固有频率; (2) 控制桨叶挥舞一阶振型节点位置; (3) 振动水

平指数最小。在分析比较的基础上给出了既能降低桨根切力减小直升机相应振动水平又能改善桨

叶疲劳状况的桨叶动力学优化设计方法。
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1　引　言
　　80年代以来, 人们在设计桨叶降低直升机相应振动水平方面作了许多研究[1 ]。其中大部

分是直接围绕如何设计旋翼桨叶减少桨毂交变切力与力矩进行的[2, 3 ]。研究表明适当的频率、

振型安置能使桨根切力减少 20% - 40% , 然而对于旋翼桨叶由于缺乏一个合适的能同时考虑

其挥—摆—扭及耦合运动的结构动力学模型和一个较准确地模拟其复杂气动力环境的气动模

型, 因此研究结果离实际应用还有一段距离。另一部分工作集中于控制桨叶的固有频率[4 ] , 避

免发生共振, 由于它不涉及气动力与桨叶振型, 因此方法较成熟, 是目前桨叶设计的重要准

则之一。研究表明频率控制通常不能有效地抑制桨毂力的大小[5 ]。鉴于问题的复杂性, 本文从

工程应用的角度探讨在设计阶段如何通过设计参数的适当选择设计桨叶, 使桨根交变切力最

小, 从而降低直升机相应的振动水平。在分析比较的基础上, 给出了能降低直升机振动水平,

同时又能控制动应力大小改善疲劳情况的桨叶动力学优化设计方法。

2　抑制桨根切力的桨叶动力学设计措施
　　为清楚地了解桨叶各参数与桨叶气动弹性响应的关系, 可将这一问题简化为一强迫振动

问题来分析。桨叶第 i阶模态的运动方程为: qβi+ 2ΝiΞiqαi+ Ξ2
i q i= F iöM i。其中 Νi是第 i阶模态

阻尼比, Ξi 是第 i阶固有圆频率, F i =∫(d f öd r) Υid r是第 i阶广义气动力, M i =∫Υ2
i dm 是第

i阶模态质量, Υi是桨叶的第 i阶固有振型。df öd r是垂直于桨盘的气动载荷沿桨叶的展向分

布, 它由许多旋翼转速 8 的整倍数的谐波项组成。桨叶第 i阶模态对 k 阶谐波气动力的稳态

响应幅值和相位为 q ik= (F ik öM i) ö (Ξ2
i - k 2Ξ2) 2+ (2ΝiΞik8 ) 2 , tgΧik = 2ΝiΞik8 ö(Ξ2

i - k
28 2)。



因此 k 阶谐波气动力引起的总的桨根切力为

S k = 6
n

i= 1

K iq ik = 6
n

i= 1

F ik

M i∫Υidm
sin (k8 t - Χik)

[ 1 - (k8 öΞi) 2 ]2 + [ 2Νik8 öΞi ]2

(1)

式中 K i = Ξ2
i∫Υidm 为桨叶第 i阶广义刚度, n 为所用的模态阶数。式中涉及到广义气动力, 它

除了与桨叶的振型有关外, 还与桨叶展向气动力的分布规律 df öd r有关。如图 1所示

d f = (1ö2) Θu 2
T ac (Η- Υ) d r　,　d f z≈ dL 　,　Υ≈ uP öuT (2)

其中Θ是空气密度, c是桨叶弦长, Α是桨叶二元升力线的斜率。对于弹性桨叶, 垂直速度 uP 为

uP = Κi + [ rΒo + yα(r) ] + [Βo + y′(r) ]V co s8 t (3)

式中 y (r) 为桨叶弹性变形后的垂直位置, (·)、 (′) 分别表示对时间和空间的导数。上式

中将桨叶弯曲振动用模态迭加法表示有

y (r) = 6
i= 1

Υi (r) [qkc
i co s (k8 t) + qks

i sin (k8 t) ] (4)

将 (4) 式代入 (3) 式, 由 (2) 式可推导出桨叶上气动力沿展向的分布规律 df öd r。在桨叶

气动外形参数及桨毂型式确定后, Θ、a、c及 k 均为常数, 对 k8 谐波分量的气动力, 第 i阶

广义气动力与模态参数的关系最简单的近似比例可表为[5 ]F ik～∫rΥ2
i d r。将其代入 (1) 式可

得桨叶在 k8 谐波气动力分量作用下引起的桨根切力分量的近似比例, 通常用振动水平指数

来定义它

V index = 6
n

i= 1
V i

index = 6
n

i= 1

Ξ2
i∫Υidm ∫rΥ2

i d r

Ξ2
i∫Υidm [ 1 - (k8 öΞi) 2 ]2 + [ 2Νik8 öΞi ]2

(5)

　　如果模态阻尼比 Νi用文献 [ 6 ] 的公式表示为 Νi =
ΘacR 2

4M i (Ξiö8 )∫rΥ2
i d r , 则式 (5) 的振动

水平指数将是全模态参数型的表达式。其大小仅取决于桨叶的模态参数, 具有普遍性意义。由

此可见在设计桨叶降低直升机振动水平时, 除了调整桨叶所有低阶固有频率避免共振和改变

模态阻尼比Νi以调整相位分布降低合成响应值外, 我们还可以通过调整桨叶的振型Υi 减小广

义力 F ik。影响桨叶振型的参数有: 桨叶展向质量、刚度分布, 集中质量, 桨叶弯曲与扭转的

耦合关系。

图 1　桨叶剖面的气动力

3　抑制桨毂力的桨叶动力学优化设计过程
　　抑制桨毂力降低直升机相应振动的桨叶动力学设计通常是一个再设计过程, 是在桨叶气

动外形设计及静力学设计之后或在原准机桨叶的基础上再进行的动力学性能设计。它是一个

典型的优化设计问题, 其数学模型可表示为

m in J (D{ )

　　h j (D{ ) = 0　　　　j = 1, 2,⋯,m

　　g j′(D{ ) ≤ 0　　　　j′= m + 1,m + 2,⋯, p

　　D L
i ≤D i ≤D u

i　　　i = 1, 2,⋯, n

式中 J (D{ ) 为目标函数, 可以是振动水平指数, 也可以是其它

相关的量; D{ 为设计变量向量, D{ ∈E
n; h j (D{ ) 为第 j 个等式

设计约束; g
j′(D{ ) 为第 j′个不等式设计约束。设计约束通常采
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用的有固有频率约束、气弹稳定性约束; 满足强度要求的设计变量上、下限要求等。

上述优化设计是通过研制的软件BODRHV 来完成的。程序由 3部分组成: 外部控制程

序、约束优化程序及模态分析程序。外部控制程序主要用来连接约束优化程序和模态分析程

序, 同时能形成目标函数、约束条件和挑选设计变量与灵敏度分析。

4　设计实例与讨论
　　所算的桨叶是一铰接式复合材料旋翼桨叶, 共有 4片桨叶, 直径D = 2 m , 水平铰外伸量

lsp = 010495 m , 无几何扭转, 转速 8 = 800 röm in, 翼型为NA CA 0015。为了揭示抑制桨毂力

降低直升机相应振动水平的机理, 在原始桨叶的基础上分 3种情况设计桨叶: (1) 控制固有

频率的桨叶设计; (2) 控制挥舞一阶振型节点位置的桨叶设计, 目的是使节点尽量与激振力

合力作用点重合, 从而使该阶模态动应力最小、改善疲劳状况; (3) 最小垂直切力振动水平

指数的桨叶设计, 它又包含控制与不控制挥舞一阶振型节点位置两种情况。设计时所用的设

计变量均为桨叶沿展向的质量、刚度分布, 变化区间为初始值的 75◊ - 250◊ 。另外桨叶的总

质量不得超过原始桨叶的总质量, 即W ≤W o, 自旋惯量不得小于原始桨叶的 90◊ , A I≥

019A I o。表 1中列举了原始桨叶及满足各种设计要求时桨叶前四阶挥舞频率及相应的垂直切

力的振动水平指数。

表 1　满足各设计的桨叶前四阶A、B 与原始桨叶比较

(A 表示频率 (Ξö8 )、B 表示振动水平指数)

原始桨叶 频率设计
控制挥舞一阶

振型节点位置

最小振动水平指数

(控制节点位置)

最小振动水平指数

(不控制节点位置)

模态 A B A B A B A B A B

1

2

3

4

1106

2123

4189

10153

7100

3155

2151

0184

1106

2150

5148

11140

6173

3141

2196

1123

1105

2160

5147

10187

5197

3105

2189

1103

1105

2161

5139

10144

5186

2170

2148

0191

1105

2159

5127

10122

5186

2175

2149

0188

值得注意的是, 表 1中尽管各设计, 尤其是最小振动水平指数的桨叶设计能使振动水平

指数比原始桨叶的相应值下降很多, 但前几阶挥舞频率变化也很大。频率的变化会引起各阶

模态桨根切力的相位变化, 其合成值也有可能没有下降, 反而增加了。这个问题如不能明确

回答,那么本文最小桨毂力降低直升机相应振动水平的桨叶设计方法就没有什么实际意义。实

验验证的工作留待以后进行。这里仿照文献 [ 1 ] 来验证本文的方法。桨叶各挥舞模态由单位

48 谐波气动力引起的桨根力幅值为

S i4 = ∫Υidm õ∫Υi r
3d r∫Υ2

i dm [ 1 - (48 öΞi) 2 ]2 + [ 2Νi (48 öΞi) ]2

　　图 2列举了 (a) 初始桨叶; (b) 频率设计; (c) 控制挥舞一阶振型节点位置; (d) 控制

节点位置时最小振动水平指数和 (e) 不控制节点位置时最小振动水平指数等几种状况桨叶的

前四阶挥舞模态在单位 48 谐波气动力作用下引起的 48 桨根垂直切力的向量合成结果 [ (d)

和 (e) 图略 ]。从中可以看到, 最小振动水平指数设计的桨叶其 48 垂直桨根切力幅值较初始
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图 2　原始桨叶和几种满足设计要求的桨叶相应单位 48 气动力的垂直切力

桨叶降低约 20◊ 左右; 而单纯的频率安置设计的桨叶与初始桨叶相比几乎没有降低, 反而略

有增加。最小振动水平的桨叶设计中, 有振型节点位置要求比没有振型节点位置要求, 除了

能降低挥舞一阶的模态切力, 改善桨叶的疲劳状况外, 其总体效果也要好些。
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