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直升机旋翼桨叶气弹优化减振设计方法3

北京航空航天大学　　向锦武3 3 　张晓谷

【摘要】　从振源着手通过设计参数的最优选择设计直升机旋翼桨叶, 使传递到机身的交变载荷最

小达到降低振动水平的目的是旋翼桨叶设计思想的进步。本文在简单概述该方法的基础上, 以某

4桨摆振柔软的无铰复合材料桨叶为研究对象,将其大梁模拟为一单闭室复合材料盒形梁,研究了

通过铺层角的优化选择, 降低 4次ö转的桨毂交变力与力矩的情况。数值算例表明方法效果良好。
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1　前　言

　　对直升机界来说, 低振动旋翼系统的设计一直是颇具挑战性的问题。过高的振动水平会

导致机身、部件疲劳寿命减少, 维护成本增加, 驾乘品质下降。这些问题对扩大现有飞机的

飞行包线, 设计高性能新机是一个极大的障碍。八十年代以来, 人们在利用复合材料耦合特

性减小振动、增加桨叶气弹稳定性和降低桨叶动应力等方面进行了许多研究。T aylo r [1 ]研究了

各种设计参数对直升机振动水平的影响; Perters[2 ]和 F riedm ann [3 ]利用优化方法对改善旋翼

动响应进行了研究; Chop ra 近年来在理论与试验方面也进行了系统性研究[4, 5 ]。但除文献

[ 5 ] 外, 大都对影响气动力特性的一些设计参数不予考虑。国内这方面的研究起步晚, 但也

有了良好的开端[6, 7 ]。本文在对复合材料旋翼气弹优化减振设计方法的一些基本概念, 如目标

函数、设计变量、性能约束等进行简略概括的基础上, 研究了某四桨摆振柔软无铰旋翼复合

材料单闭室盒形梁的气弹优化减振设计, 结果表明效果良好。

2　气弹优化减振设计方法

　　直升机旋翼桨叶气弹优化减振设计方法, 主要指在性能、设计参数等约束条件下, 通过

对设计参数的最优选择, 使设计的旋翼传递到机身上的动载荷最小, 从而降低直升机振动水

平。其数学模型可简单表为:

M in　 J (D{ )　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　

s. t. h j (D{ ) = 0 j = 1, 2,⋯,m

g j 1 (D{ ) ≤ 0 j 1 = m + 1,m + 2,⋯, p
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式中: J (D{ ) 为目标函数, D{ 为设计变量向量, D{ ∈E
n; h j (D{ ) 为第 j 个等式约束; g j1为第



j 1个不等式约束; D
U
i 和D

L
i 为第 i个设计变量的上、下限值。

2. 1　目标函数

　　对N 片桨叶的旋翼, N 次ö转的谐波力与力矩是旋翼传到机身上的主要振源。从振源着手
的目标函数基本上可分为两大类: 第一是基本气动ö弹性强迫响应分析, 导出包括桨毂载荷、

旋翼桨叶根部载荷等的目标函数; 第二类则基于桨叶的模态分析, 导出桨叶根部的模态力等

作为目标函数。如对四片桨叶的旋翼每转 4次的谐波载荷就是直升机机身振动的主要振源。无

论哪一类目标函数, 与载荷有关的目标函数最后均归结为与N 次ö转谐波力有关。

2. 2　设计变量

　　由于复合材料铺层的可设计性, 使得旋翼桨叶气弹优化更为方便, 但耦合关系也更加复杂。理

论上与旋翼桨叶有关的设计参数均可成为设计变量, 包括结构特性参数与空气动力学有关的参数。

目前对与结构特性有关的参数研究较多, 对与空气动力学有关的参数考虑不多或不考虑。但它们之

间的相互影响是存在的, 因此必须引起重视。结构特性参数, 如桨叶梁的剖面尺寸很容易建立联系,

这样使优化设计结果能与具体的设计挂钩, 从而物理意义更为明确。

2. 3　性能约束

　　气弹优化减振设计中, 旋翼桨叶的性能约束一般包括三方面: 旋翼桨叶的气弹稳定性、固

有频率安置和自旋惯量。旋翼桨叶的气弹稳定性约束使得设计的旋翼桨叶在各种飞行条件下

均能保持稳定, 它可表示为: g j1 (D ) = Αk + Εk≤0; k= 1, 2, ⋯, q。式中: Εk 是阻尼的最小

许可值, 大于零表示稳定。频率安置约束是避免桨叶发生共振, k 阶模态的频率约束可表为:

g
L
f (D{ ) = 1- Ξk öΞL

k≤0, g
U
f (D{ ) = 1- Ξk öΞU

k≤0。其中 Ξk 是旋翼桨叶的固有频率, ΞU
k 和 ΞL

k

表示频率的上、下限。自旋惯量约束保证桨叶有足够的惯量用于直升机安全自旋降落, 它可

表为: g a (D{ ) = R a- I öI b, 其中R a 为桨叶惯性矩 I 与初始值之比的最小许可值。

3　设计算例

　　设计数值算例采用某四桨摆振柔软的无铰复合材料旋翼。设计时桨叶分为相等的 6个单

元。单元剖面刚度采用有限元法计算[8 ]。稳定性分析采用 7阶模态。桨叶大梁简化为一单闭室

盒形梁, 材料为石墨ö环氧 (A S4ö3501- 6)。梁剖面的宽、高分别为 12 cm 和 6 cm。盒形梁

每一侧边有 30个铺层, 单层厚度为 010127 cm。铺层的弹性特性为: E 11= 142 Gpa, E 22= E 33

= 918 Gpa, G 23= 4183 Gpa, G 12= G 13= 610 Gpa, Τ23= 015, Τ12= Τ13= 0142。初始设计剖面的

铺层安置为 [ 03ö±15ö±302ö±15ö±452 ]S , 本文气弹减振优化设计针对三种铺层安置的情况

展开, 一种是盒形梁四边安置平衡铺层, [ 03ö±Η1ö±Η2
2ö±Η3ö±452 ]S , 构成一无耦合的剖面,

称为设计 1; 第二种是盒形梁上、下两边安置不平衡的铺层, [ 03ö±Η1
2ö±Η2

4ö±Η3
2ö±452 ]S , 此

时大梁有变矩—挥舞耦合, 成为设计 2; 第三种是盒形梁左、右两边安置不平衡铺层 (同设计

2) , 此时大梁有变矩—摆振耦合, 成为设计 3。耦合程度取决于设计变量Η1, Η2 和 Η3 的具体

数值。为简便起见, 这里仅介绍使 4次ö转的交变载荷最小的情况, 目标函数是:

J = (F 4P
x F ) 2 + (F 4P

y F ) 2 + (F 4P
z F ) 2 + (M 4P

x F ) 2 + (M 4P
y F ) 2 + (M 4P

z F ) 2

　　设计变量铺层角允许在设计空间中自动取值。桨叶频率的上、下限分别为: 016ö转≤Ξ1L

≤0180ö转, 1108ö转≤Ξ1F≤1118ö转, 2150ö转≤Ξ1T≤6150ö转, 此处 1L , 1F 和 1T 分别表示

第一阶挥、摆、扭模态。取 Εk = 0作为气弹稳定性约束, 且作用于第一阶挥、摆、扭模态上。
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图 1和图 2是对应优化设计结果的桨毂力与力矩同初始设计的比较。从图中可见, 4次ö转的

图 1　对应初始设计与优化的桨毂交变力系数 图 2　对应初始设计与优化的桨毂交变力矩系数

图 3　初始设计与优化设计变量沿展向的分布

交变力减少 20◊ 左右; 交变力矩甚至更高, 减少达 70◊ 左右。图 3分别是设计变量Η1, Η2 和

Η3 的初始值与优化结果沿展向变化情况。

结论　 (1) 利用气弹优化方法进行减振设计可使传递到机身的影响最大的 4次ö转交变
载荷下降 20～ 70◊ ; 且有变矩—摆振耦合的设计优于其它设计。 (2) 气弹优化减振设计在复

合材料桨叶设计中是一个很有潜力的方法, 值得研究和推广。
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and from stagnat ion on the half- cylinder leading edge. T he ho les in each row w ere spaced

th ree ho le- d iam eters apart a t angles to the su rface spanw ise and streamw ise respect ively.

T he length of ho le is of fou r ho le- d iam eters. Spanw ise and streamw ise dist ribu t ion s of f ilm

coo ling effect iveness in the leading edge and on the fla t side - w all w ere m easu red in the

range of m ain stream R eyno lds num ber (based on leading edge diam eter ) from 42000 to
127000 and b low ing ra t io (average secondary to m ain stream m ass flux ra t io ) from 018 to
210. T he resu lts ind ica te that the film coo ling effect iveness decreases w ith increasing b low ing

ra t io bu t does no t depend too m uch on the m ain stream R eyno lds num ber. T he secondary flow

locu s is depeden t on b low ing ra t io bu t a lso does no t depend on m ain stream R eyno lds num ber

too m uch.

Key W ords　A irfilm coo ling b lades　Efficiency　Experim en ts

H IGH- ORD ER INTERPOLAT ION SCHEM E OF CVFEM
W ang Xue and Yan Chuan jun

(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　Even though all upw ind schem es of Con tro l- V o lum e F in ite- E le2
m en t M ethod (CV FEM ) enhance the accu racy fo r sim u la t ion of advect ion- dom inated flu id
flow s, bu t lead to severe fa lse d iffu sion fo r f low s ob lique o r skew to the ax is d irect ion. A h igh
- o rder po lynom ial in terpo la t ion schem e is p ropo sed, based on the locally skew ed upw ind

schem e and an upw ind neighbo r elem en t of the in terpo la ted elem en t. T he num erica l tests of
lid- driven cavity flow in th ree differen t geom etric f ields fo r R e= 1000, and w ith 41×41 un i2
fo rm grids, p roved that the p ropo sed h igh - o rder schem e can almo st ach ieve the bench -

m ark so lu t ion s that p reviou s researchers ob ta ined w ith m uch mo re refined grids.

Key W ords　F in ite elem en ts　 In terpo la t ion m ethod flow

AEROELAST IC OPT IM IZAT ION
OF A HEL ICOPTER ROTOR

W ITH SINGL E- CELL COM POSITE BLAD ES
FOR V IBRAT ION RED UCT ION

X iang J inwu and Zhang X iaogu
(5th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A n un steady aerodynam ic environm en t and h igh ly flex ib le ro ta t ing

b lades lead to harmon ic loadings on the ro to r so as to cau se h igh vib ra t ion in the helicop ter.

A n op t im izat ion is carried ou t fo r a fou r- b laded, soft in- p lane h ingeless ro to r con sist ing of

a single- cell compo site box- beam spar fo r helicop ter vib ra t ion reduct ion. T he design vari2
ab les are the p ly angles of the box- beam w alls; the ob ject ive funct ion is of the vib ra t ion hub

loads. Con stra in ts are impo sed on b lade ro ta t ing frequencies and aeroelast ic stab ility. A s com 2
pared to the in it ia l design, the op t im um so lu t ion resu lts in a 20- 70% reduct ion of the 4örev

hub loads.

Key W ords　Ro to r b lades　A eroelast icity op t im izat ion　V ib rat ion reduct ion
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