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舰面直升机旋翼瞬态气弹响应分析
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摘要: 建立了舰面直升机起动和停车过程中的旋翼瞬态气弹响应分析方法, 在桨叶结构建模中考虑了桨叶的

挥舞、摆振、扭转和拉伸变形并计入了桨叶重量影响和因旋翼速度变化产生的惯性力。桨叶气动力计算采用

时域非定常空气动力计算模型, 包括非线性分离和动态失速的影响。用实验数据对分析方法进行了验证。最

后, 利用本文方法进行了旋翼瞬态气弹响应的分析及参数分析。
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1　假　设

　　舰面旋翼起动和停车时的旋翼瞬态气弹响应

研究,在见诸于文献的方法中,桨叶结构模型考虑

桨叶挥舞[ 1]及挥舞和扭转变形 [ 2] , 气动力计算采

用准定常气动力计算模型
[ 1, 2]

,由于无铰式和无轴

承式旋翼以及复合材料桨叶的广泛应用,桨叶变

形是桨叶挥舞、摆振、扭转和拉伸变形的耦合的变

形,上述方法已不适用。用准定常气动力模型分析

旋翼的瞬态气弹响应, 也存在较大的缺陷。

本文研究舰面直升机起动和停车过程中的旋

翼瞬态气弹响应分析方法, 在桨叶结构建模中考

虑桨叶的挥舞、摆振、扭转和拉伸变形并计入桨叶

重量影响。桨叶气动力计算采用时域非定常空气

动力计算模型, 包括非线性分离和动态失速的影

响。建立一个较上述方法[ 1, 2]合理的、准确的舰面

旋翼瞬态气弹响应分析方法。

在本文研究中,只考虑舰体的横滚运动
[ 3]
, 并

且由于舰体运动的频率远低于旋翼旋转频率, 忽

略由于舰体的运动而在直升机桨叶上产生的惯性

载荷, 只考虑由于舰体的运动而产生的桨叶空气

动力环境的变化。

假设桨叶为细长的非均匀弹性梁,变形为小

应变、中等变形量,在运转中产生挥舞、摆振、扭转

和拉伸方向的变形。旋翼转速为变转速并考虑桨

叶重量的影响。分析中采用如图1所示的坐标系。

2　桨叶结构模型及桨叶气动力计算

　　对于旋翼桨叶,其广义 Hamilton 原理表达

为: �� =∫
t2

t
1

( �T - �U + �W ) dt = 0 ( 1)

其中: �T , �U, �W 分别表示桨叶的动能变分、势

图 1　地面、舰体和桨叶坐标系



能变分和外力虚功。

依据小应变、中等变形假设, 考虑桨叶的挥、

摆、扭和拉伸变形,导出桨叶应变能变分[ 5] :

�Ub

m0 2
R

3 =∫
1

0
( U u′�u′+ U v′�v′+ Uw′�w′+

Uw″�w″+ U v″�v″+ U!��!�+

U!�′�!�′+ U!�″�!�″) dx ( 2)

式中: m 为桨叶单位长度质量。桨叶动能定义为:

T b = 1
2∫

R

0�A
∀sV b �V bd#d∃dx ( 3)

式中: ∀s 为桨叶质量密度, V b 为桨叶上某点相对

于桨毂的速度, 将桨叶速度代入动能表达式导出

动能变分为(式中 w 为坐标方向桨叶位移) [ 5] :

�U b

m0 2
R

3 =∫
1

0
m( T u

e
�u e + T v�v + T w�w +

T w′�w′+ T v′�v′+ T !��!�+ T F) dx ( 4)

　　操纵线系由一扭簧模拟,扭簧安装在桨叶变

距铰处。操纵线系弹性势能变分:

�UPL = K %△!�(△!) ( 5)

式中: K %为操纵系统刚度。

桨叶的挥舞和摆振限动装置都简化为扭簧,

扭簧的刚度由桨叶与限动装置的相对位置确定,

当桨叶与限动装置接触时, 扭簧刚度足够的大, 使

得桨叶在接触点的位移很小( 1% ) ,当桨叶不与限

动装置接触时,扭簧刚度为零。桨叶挥舞和摆振限

动装置的应变能变分:

�UDS = K &(△w′- w′DS ) �△w
′+

K ∃(△v′- v′DS ) �△v′ ( 6)

式中: K &为限动装置等效弹簧刚度, w′DS为限动

角。忽略舰体运动在桨叶上产生的惯性作用和旋

翼轴的倾角, 桨叶的重力虚功为:

�W G = -∫
R

0
mg�w dx ( 7)

式中: g 为重力加速度, w 为坐标方向桨叶位移。

将桨叶离散为一系列的梁单元,定义每个梁

单元的运动自由度为:

q
T
i = [ u1 , u2, u3, u4, v 1, v ′1, v 2, v′2 , w 1 ,

w
′
1 , w 2, w

′
2 , !�1, !�2 , !�3 ] ( 8)

　　将桨叶的动能变分、势能变分离散化,可给出

桨叶运动微分方程:

Mq
 + Cq

!+ K q = Q ( 9)

式中: M 为质量矩阵, q 为总体位移矢量, K 为刚

度矩阵, Q为力矢量。

假设相对于舰面的风是均匀的, 并由风速

V w od , 风与舰面纵轴的夹角 ∋ wod和垂直分量 V ver t

定义。舰体横滚运动在舰面旋翼桨毂高度上产生

沿 Y S 轴的速度 V roll为:

V r oll = !maxh cg
2(
T

sin 2(∋-
T

( 10)

式中: !max为舰体滚转角, hcg为船上坐标系统到桨

毂的距离, T 为舰体滚动周期。

舰面流场对舰面直升机旋翼影响分别可由桨

盘阶梯形入流和线性入流两个模型描述。入流在

桨盘上产生的气流速度定义为:

V
gust

= V
gust
X I

�
H + V

gus t
Y J

�
H + V

gus t
Z K

�
H

　　对于阶梯形入流, 在桨盘垂直方向上的速度

分量定义为: V
gust
Z = V wod)vert。式中: )vert为阵风的比

例系数,对于迎风方面的半桨盘, )ver t为正, 背风方

面的半桨盘, )vert为负。
对于线性入流, 在垂直桨盘方向上的速度分

量为: V
gust
Z = V wod)ver t∗co s( ∋ - (+ ∋ wod)。式中 ∋

为桨叶方位角。

那么, 舰面流场产生的桨叶剖面相对气流速

度为:　　V w= +x I
�
H + +yJ

�
H + (+z- ,i ) K�H

其中, ,i 为诱导入流,分量 +x , +y 和 +z 分别为:

+x = V wodco s∋ wodcos−S + V w odsin∋ wodsin−S �

sin!S - V ver tsin−Scos!S + V
gust
x

+y = - V wodsin∋ wodcos!S - V vertsin!S +
V

vert
y + V roll

+z = V w odco s∋ wodsin−S - V wodsin∋ wodcos−S �
sin!S + V vertcos−Scos!S + V

gus t
z

　　导出桨叶各剖面上的气流相对速度并采用

Leishman- Beddoes时域非定常气动力模型, 经

推导, 得到作用在桨叶弹性轴上的非定常气动力

为
[ 5]
:

( L A ) =

L
A
u

L
A
v

L
A
w

M
A
!�

=

L
A
u

L
A
v

K
″
N ( L A

w ) cQS + K
″
N ( L A

w ) cUS + ( L A
w ) iUS + ( L A

w ) vUS

(M
A

!� )
c
QS + (M

A

!� )
c
U S + (M

A

!� )
i
US + (M

A

!� )
v
US +

K
″
N K

″
mc( L A

w ) cQS + K
″
NK

″
mc ( L A

w ) cUS - ed ( L A
w )

( 11)

式中: K
″
N 和 K

″
M 为非定常气动力分离因子, ed 为

1/ 4弦线到弹性轴的距离;上标 c为环量分量、涡

升力, i为非环量分量; 下标 QS 为准定常气动力,

US 为非定常气动力。
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有限元离散化后, 气动力虚功可表达为:

�W b = �
N

i= 1

�qTi ( [ EM] q i + [ EC] q!i +

[ EK ] qi + {EQ} ) ( 12)

3　桨瞬态气弹响应计算及验证

　　在模态空间, 采用四阶 Runge- Kut ta 积分

法求解方程, 计算旋翼起动过程中的瞬态响应时,

以桨叶静止时的静位移为初始条件; 计算旋翼停

车过程的瞬态响应时, 以旋翼稳定工作状态下桨

叶的位移为初始条件。

图 2　计算与实验结果对比

以文献[ 4]所述实验为计算对象,该实验为舰

面模型旋翼的风洞实验,旋翼直径 2 m ,风速为 5

m/ s。实验中测量旋翼桨盘平面上沿来流方向上

的流场速度和旋翼起动/停车过程中桨叶挥舞角

响应。计算时,将桨盘处实测速度作为桨盘入流速

度输入,将实验中的旋翼起动→工作转速→停车

的时间历程作为计算的旋翼转速时间历程, 积分

步长取为 0. 004弧度, 计算旋翼的瞬态响应实验

结果对比, 如图 2 所示, 计算和实验结果基本吻

合。表明所建立的方法是可行的。

4　算例及参数分析

　　以某直升机后旋翼为例。旋翼起动的转速时

间历程由实测的起动时间历程拟合确定。风速 40

节( ∋ wod= 90°) , 桨盘入流假设为线性入流( )lat ,
)ver t= 25%) ,图 3给出了桨尖位移和挥舞角的瞬

态响应分析结果。在旋翼起动初期( 0～5 s) ,重力

的作用下,桨叶靠在下限动块上。当转速增加到一

定时,桨叶上的离心力和气动力作用增大,桨叶上

挥并离开下限动块,上挥的桨叶很快与上限动块

相撞,撞击后, 桨叶又开始下挥直到撞击下限动

块,撞击后桨尖达到最大下沉位移值。桨尖的最大

下沉位移大大超出静止时的位移。当其下垂最大

时,与桨尖下机身十分接近。

图 3　旋翼起动过程中桨叶瞬态响应

桨尖下沉位移过大将撞击机身造成事故, 下

面分析不同的环境和旋翼参数对桨尖最大下沉位

移的影响。

图 4　入流的影响( V = 50 节)

图 5　舰体滚转速度的影响( V = 50 节)

环境的影响:图 4和图 5分别给出了不同的

桨盘入流(线性入流和阶梯形入流)和不同的舰体

滚转速度下桨尖最大下沉位移的比较,同样的风

速下, 阶梯形入流产生较线性入流大 60%的桨尖

下沉位移,表明舰面流场的紊流度对桨尖位移响

应有较大的影响。因此,选择适当的直升机起降位

置十分重要。图 5表明:舰体滚转速度对桨尖的下

沉峰值影响不大,这是由于舰体滚转速度相对于

旋翼运动速度要小的多。

旋翼参数的影响: 图 6给出了不同总距和周
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期变距下的桨尖最大位移响应比较, 可见, 旋翼起

动时的操纵量直接影响到桨尖的响应,操纵量增

大,桨尖下沉位移峰值减小。所以,适当改变旋翼

起动时的操纵量,可以在一定条件下避免桨尖碰

撞机身。

图 7给出了桨尖最大下沉位移随桨叶刚度的

变化,表明增加桨叶的刚度, 桨尖的下沉峰值减

小。由此可以得到:改变桨叶刚度,可以避免过大

的桨尖位移。

图 6　旋翼操纵量的影响( V= 50节)

图 7　桨叶刚度的影响
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Aeroelastic Response Analysis of Helicopter Rotor

During Shipboard Operation

K ang Hao ,　Gao Zhen

( 1st Dept . Nanjing U niversity of Aeronautics and Astr onaut ics, Nanjing　210016, China)

Abstract: 　A method of t ransient aeroelast ic ro to r response analysis was developed and used to

investig ate shipboard engage/ disengage sequences of the hel icopter ro to r. T he blade w as modeled as an

elast ic beam undergoing f lap, lag torsion and axis deflect ions. The w eight of blade and the inert ia fo rce

due to the var iat ion of rotat ion speed w ere taken into account . Blade element theory w as used to calcu-

late unsteady aerodynam ic loads in linear and nonlinear regimes. The experimental data v al idated this

analy sis. The par ameter ef fects on tr ansient response w ere invest igated.

Key words :　hel icopters; rotor w ing ; aer oelast icity; aerodynam ic computat ion; response analysis
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