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悬停状态下无铰旋翼模型气弹稳定性试验

南京航空航天大学　　夏品奇3 3 　徐桂祺

【摘要】　通过悬停状态下 2m 直径旋翼模型试验,研究了旋翼结构参数及动力学参数对无铰旋翼

桨叶气弹稳定性的影响,参数包括桨叶总距角、预锥角、预掠角、摆振频率和旋翼转速。桨叶为挥—

摆—扭耦合结构,并能构成面内柔软和面内刚硬旋翼。试验采用在垂直方向以摆振后退型频率进

行周期变距激振的新方法,得到了与理论相一致的结论。
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1　引　言

　　目前,悬停状态下无铰旋翼桨叶气弹稳定性理论研究已取得很大进展,相比之下试验研究

开展得非常有限。Bou sm an [1 ]研究了悬停状态下面内柔软无铰旋翼增加前摆阻尼的试验技术;

Sharpe [2 ]进行了悬停状态下小型无铰旋翼挥—摆—扭耦合的气弹稳定性试验;D aw son [3 ]做了

悬停状态下无轴承旋翼的气弹稳定性试验。此外还有悬停状态下旋翼与机体耦合的气弹稳定

性试验[4、5 ]。以上孤立旋翼的气弹稳定性试验都采用了相同的试验方法,即用激振器在水平方

向激励桨毂以产生桨叶的前摆振动,当摆振运动达到稳态时,突然终止激励,并用气钳夹住桨

毂以消除旋翼与机体之间的弹性耦合,然后记录摆振运动的瞬态衰减历程,分析出摆振模态的

频率和阻尼。这种试验技术在原理上比较直观,但为了激出水平方向的振动,桨毂在水平方向

必须可动,这就造成了旋翼与台体之间的弹性耦合,为了消除由这种耦合带来的误差,气钳必

须夹得很紧。本次试验在我国尚属首次,是在南航直升机技术研究所的旋翼试验台上进行的,

采用了与上述不同的试验方法,技术上更加简便可靠。桨毂在水平方向设计成固定,这就完全

消除了旋翼与台体之间的耦合,符合孤立旋翼的情况。试验时在垂直方向以摆振后退型频率对

自动倾斜器进行周期变距激振,通过结构之间的弹性耦合和由挥舞引起的摆振方向的哥氏力

来产生桨叶摆振。目的是验证悬停状态下无铰旋翼桨叶气弹稳定性理论,研究旋翼结构参数及

动力学参数对无铰旋翼桨叶气弹稳定性的影响,包括桨叶总距角、预锥角、预掠角、摆振频率和

旋翼转速。

2　试验方法与模型

　　试验时由液压作动筒以摆振后退型频率对自动倾斜器进行周期变距激振,使桨叶安装角

产生相同频率的变化,桨叶上的气动力和哥氏力就有相同频率的变化。桨叶在变距—摆振和挥

舞—摆振之间的结构耦合以及摆振方向的哥氏力将使桨叶产生摆振振动。激励幅值以激起桨
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叶摆振为宜。在摆振振动达到稳态后,立即停激,并记录桨根柔性片上摆振应变的瞬态响应历

程。如果响应历程是衰减的,则说明桨叶气弹稳定,衰减越快,稳定性越好;如果响应历程是发

散的,则说明桨叶气弹不稳定,发散越快,越不稳定。将记录的响应历程在动态信号分析仪上进

行分析,便可获得桨叶摆振模态的频率和阻尼。

图 1　旋翼模型简图

桨叶模型由复合材料制成, 平

面形状为矩形, 无扭转, 翼型为

NA CA 0015,桨叶剖面特性为: 挥舞

弯曲刚度 111152kg·m 2、摆振弯曲

刚度 141699kg·m 2、单位长度质量

01255192kgöm、 桨 叶 弦 长
6010mm、弦向重心位置 2145mm

(距 轴 向 铰 轴 线 )、拉 心 位 置

11115mm (距前缘)、质量中心位置

2145mm (距变距轴 )、桨叶实度

010764。

旋翼模型由 4 片桨叶组成, 结

构简图如图 1所示。桨毂结构可按不同要求变化以获得不同组合的结构参数,预锥角通过两组

插耳改变,分别为 0°和 5°; 预掠角通过 3组桨根接头改变,分别为- 2°、0°、2°; 两付柔性片为矩

形截面, 承受弯曲变形, 尺寸分别为长 30m、宽 30mm、厚 215mm 和长 90mm、宽 30mm、厚

219mm ,两付柔性片的径向位置和挥摆形式可以互换,以改变挥舞和摆振频率。轴向铰始终在

柔性片的内侧以构成桨叶的挥—摆—扭结构耦合。柔性片上贴有应变片,用来测量挥舞和摆振

应变的大小。

3　试验结果

3. 1　总距角影响试验

　　试验的挥舞片位于摆振片的内侧,挥舞片长 30mm ,旋翼转速 600röm in,两种试验状态为:

(1)预锥角 0°,预掠角 0°,总距角分别为 2°、4°、6°; (2)预锥角 0°,预掠角 2°,总距角分别为 2°、

4°、6°。试验结果见表 1。

表 1　总距角影响试验结果

状　　态 1 2

总距角 (°) 2 4 6 2 4 6

摆振频率与转速比 ΞθΦ 01894 01896 01894 01896 01894 01892

摆振阻尼比 (×10- 3) 21086 21346 31090 11901 21188 21638

ΞθΦ< 1,旋翼为摆振柔软。总距角从 2°～ 4°和从 4°～ 6°,摆振阻尼比分别增加了状态 1 为

1215%和 4319% ,状态 2为 1511%和 2016%。这说明桨叶摆振阻尼受总距角影响较大,随总

距角增大而增大。这是由于随着总距角增大,桨叶挥—摆耦合增大,挥舞面内气动阻尼在摆振

面内的分量呈非线性增加。因此,总距角增大,无铰旋翼桨叶气弹稳定性增加。
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3. 2　预锥角影响试验

　　试验的挥舞片和摆振片的位置和尺寸均与试验 1相同,两种试验状态为: (1)预掠角 0°,

表 2　预锥角影响试验结果

状　　态 1 2

预锥角 (°) 0 5 0 5

摆振频率与转速比ΞθΦ 11464 11456 11164 11167

摆振阻尼比 (×10- 3) 31074 91589 11832 81950

总距角 4°, 旋翼转速 300röm in, 预

锥角分别为 0°和 5°; (2)预掠角 0°,

总距角 4°, 旋翼转速 600röm in, 预

锥角分别为 0°和 5°。试验结果见表

2。

ΞθΦ> 1,旋翼为面内刚硬。状态

1和 2,预锥角 5°时的摆振阻尼比分别是预锥角 0°时的 311倍和 418倍,这说明预锥角增加,桨

叶摆振阻尼增加较明显。这是由于预锥角变化将引起桨叶平稳状态弹性变形的变化,预锥角增

加,桨叶变距—摆振耦合系数减小,对摆振刚硬旋翼,这将对桨叶稳定产生有利的影响。因此,

对摆振刚硬旋翼,无铰旋翼桨叶气弹稳定性随预锥角增加而增加。

3. 3　预掠角影响试验

　　试验的挥舞片和摆振片的位置和尺寸均与试验 1相同,两种试验状态为: (1)预锥角 0°,总

距角 4°,旋翼转速 600röm in, 预掠角分别为- 2°、0°、2°; (2)预锥角 5°, 总距角 4°, 旋翼转速

400röm in,预掠角分别为- 2°、0°、2°。试验结果见表 3。

表 3　预掠角影响试验结果

状　　态 1 2

预掠角 (°) - 2 0 2 - 2 0 2

摆振频率与转速比 ΞθΦ 01900 01896 01894 11158 11167 11164

摆振阻尼比 (×10- 3) 21150 21146 21188 81772 81950 81662

状态 1, ΞθΦ< 1,旋翼为面内柔软,预掠角从- 2°～ 0°、0°～ 2°和- 2°～ 2°,摆振阻尼比的变化

率分别为- 011◊ 、119◊ 和 117◊ ; 状态 2, ΞθΦ> 1,旋翼为面内刚硬,预掠角从- 2°～ 0°、0°～ 2°

和- 2°～ 2°,摆振阻尼比的变化率分别为 210%、- 312%和- 112% ,说明预掠角对桨叶摆振阻

尼影响较小,这是由于预掠角变化不会对结构阻尼和气动阻尼产生明显影响。

3. 4　摆振频率影响试验

　　试验通过改变挥舞片和摆振片的位置和尺寸来改变桨叶的摆振频率。在保持预锥角 0°、

预掠角 0°、总距角 4°和挥舞片长度 30mm 不变时,两种试验状态为: (1)旋翼转速 700röm in,挥

舞片分别在摆振片的外侧和内侧; (2)旋翼转速 800röm in,挥舞片和摆振片的位置和尺寸与

(1)相同。试验结果见表 4。

表 4　摆振频率影响试验结果

状　　态 1 2

摆振频率 (H z) 9100 9158 8198 10130

摆振频率与转速比 ΞθΦ 01771 01821 01674 01773

摆振阻尼比 (×10- 3) 21462 21897 21735 41305
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　　ΞθΦ< 1,旋翼为摆振柔软。状态 1, ΞθΦ增加 614◊ ,摆振阻尼比增加 1717◊ ; 状态 2, ΞθΦ增加

1417% ,摆振阻尼比增加 5714% ,这说明桨叶摆振阻尼受摆振频率影响较大,随摆振频率增加

而增加。因此,对摆振柔软旋翼,摆振频率增加,无铰旋翼桨叶气弹稳定性增加较明显。

3. 5　旋翼转速影响试验

　　试验的挥舞片和摆振片的位置和尺寸均与试验 1相同,两种试验状态为: (1)预锥角 0°,预

掠角 0°,总距角 6°,旋翼转速分别为 200、300、400röm in; (2)预锥角 0°,预掠角 2°,总距角 4°,旋

翼转速 ( röm in)分别为 600、700、800。试验结果见表 5。

表 5　旋翼转速影响试验结果

状　　态 1 2

转　速 ( röm in) 200 300 400 600 700 800

摆振频率与转速比 ΞθΦ 21088 11452 11164 01894 01801 01774

摆振阻尼比 (×10- 3) 21502 21792 21432 21188 21104 21299

状态 1, ΞθΦ> 1, 旋翼为面内刚硬, 转速从 200～ 300röm in、300～ 400röm in 和 200～ 400rö

m in,摆振阻尼比的变化率分别为 715%、- 916%和- 218% ; 状态 2, ΞθΦ< 1,旋翼为面内柔软,

转速从 600～ 700röm in、700～ 800röm in 和 600～ 800röm in, 摆振阻尼比的变化率分别为-

318%、912%和 510% ,两种状态桨叶摆振阻尼随转速变化较小。

4　结　论

　　 (1)旋翼转速和桨叶预掠角对无铰翼桨叶气弹稳定性影响较小。 (2)无铰旋翼桨叶气弹稳

定性受桨叶预锥角、总距角和摆振频率影响较大,并随这些参数的增大而增加。(3)以上结论与

理论结果一致,可为直升机型号设计提供分析依据。 (4)在垂直方向以摆振后退型频率对自动

倾斜器进行周期变距激振,是一种简便可靠的无铰旋翼桨叶气弹稳定性试验技术。
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from it, and the rebound angle is less than the impact angle. (3) T he velocit ies of the part icles on
the p ressure side is low er, w h ile tho se on the suct ion side is h igher relat ively.
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AN EXPER IM ENT ON AEROELAST IC STAB IL ITY
OF A H INGEL ESS ROTOR MOD EL IN HOVER

Xia P inqi and Xu Guiqi
(1s t D ep t. , N anj ing U n ivers ity of A eronautics and A s tronautics, N angj ing　210016)

ABSTRACT　　　　A 2 m diam eter, soft2inp lane o r st iff2inp lane, iso lated h ingeless ro to r
model in hover has been tested to invest igate its aeroelast ic stab ility. T he h ingeless ro to r b lade is
constructed w ith flap2lag2to rsion coup ling. T he invest igat ion aim s at effects of st ructural and dy2
nam ic param eters, such as the co llect ive p itch, p recone, sw eep , b lade lag frequency and ro to r ro ta2
t ional speed on the aeroelast ic stab ility. A new and simp le technique is app lied to the tests so that
the excitat ion of cyclic p itch is accomp lished at the blade lag regressing frequency in vert ical direc2
t ion. T he experim ent show s that the aeroelast ic stab ility of the h ingeless ro to r b lade in hover is
sligh t ly influenced by the ro to r ro tat ional speed and the blade sw eep , but st rongly influenced by the
co llect ive p itch, p recone and blade lag frequency.

Key words　Hovering　Ro to r w ings　R igid ro to rs　Stability tests　E last ic stab ility

A NEW IND EX FOR EVAL UAT ING EFFECTS
OF C IRCUM FERENT IAL GROOVED CASING TREATM ENT

ON EXTEND ING STAB IL ITY
D u Zhaohui

(2nd D ep t. , Shangha i J iaotong U n ivers ity , Shangha i　200030)

L iu Zhiwe i
(7th D ep t. , N or thwes tern P oly techn ica l U n ivers ity , X i′an　710072)

ABSTRACT　　　　Based on the analysis of st ructural features of the circum ferent ial
grooved casing treatm ent, 32D incomp ressib le, steady, t im e2averaged N - S equat ion, cont inu ity
and k2Ε two equat ion turbulance model equat ions are successfu lly app lied to the flow field calcu la2
t ion in the cascade w ith the circum ferent ial grooved casing treatm ent. T he flux of the gas th rough
the treatm ent groove is p ropo sed as a new index w hich can quant itat ively evaluate the effect iveness
and the capability of ex tending stab ility by circum ferent ial grooved casing treatm ent. T he effects of
st ructural param eters and treatm ent po sit ions on the effect iveness of extending stab ility are anal2
ysed and discussed. T he conclusions are p roved by a great deal of test ing resu lts. T he m ethod and
technique can be app lied to analysis and design of the casing treatm ents in a comp resso r.

Key words　Slo ts　Cases　A xial flow comp resso rs　N um erical computat ion
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