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电控旋翼气弹动力学建模研究
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摘 � � � 要: 研究了电控旋翼的气弹动力学建模方法。以有限元旋翼气弹分析程序 LORA01 为基础,首先

给出了一种能计及襟翼移轴补偿影响的时域综合非定常气动力模型, 并将伺服襟翼作为额外引入的质量体

计入结构动力学模型;之后结合有限元法, 根据 H amilton 原理导出由广义力表示的带襟翼桨叶非线性运动方

程,采用基于 Newmark 方法的隐式数值积分法对桨叶运动方程进行求解。最后, 利用主动控制襟翼旋翼的

试验数据对模型进行了比较验证,证明了所建模型的正确性。
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Aeroelastic dynamic modeling of the Electrically Controlled Rotor
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Abstract: For the purpose of aeroelast ic analysis of the E lectr ically Contr olled Ro to r

( ECR) , an aero elastic dynam ic model is built in this paper. Firstly , a synthetic unsteady

aerodynamic model in t ime domain is presented, w hich can take account of the unsteady

ef fect of the flap nose over hang. T he inert ia ef fect o f the f lap is intr oduced into the st ructural

dynamic model as an independent mass. According to the Hamilton principle, the nonlinear

mot ion equat ion o f the blade w ith f lap is deduced w ith the form of g eneralized forces. T hen,

based on the finite element aeroelast ic analysis code LORA01, the implicit equat ion o f ECR

blade mot ion is solved by an improved Newmark numerical integrat ion method. At last , the

ECR aeroelast ic dynamic model is validated through compar ison with the test results of the

Act ive Control Flap ( ACF) ro tor.

Key words: aero space propulsion sy stem; electr ically control led r otor; f lap; aer oelast ic

dynamics; modeling; aerodynamics; st ructural dynamics

� � 电控旋翼是美国 NASA 于 2000年提出的 9

项航空� 革命性概念 ( REVCON)  项目之一[ 1]
。

其基本原理是: 驾驶杆产生的操纵电信号经集流

环、旋翼轴、桨毂、直至嵌入桨叶的电作动器, 驱动

各片桨叶上的襟翼做 1 � 的周期运动;襟翼产生

偏角通过气弹作用改变桨叶桨距, 产生相应的总

距和周期变距变化,从而实现对旋翼的操纵。与
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常规旋翼相比,电控旋翼具有很多优点,如:不使

用自动倾斜器及相应的机载液压设备, 可大幅提

高直升机重量效率; 桨毂结构形式简化可改善气

动效率;机械操纵线系的取消可提高可靠性和维

护性等等[ 2] 。

为分析电控旋翼的操纵规律及特点, 指导电

控旋翼系统的设计, 需建立电控旋翼的气弹动力

学分析模型。对于气弹建模而言, 襟翼的引入需

要考虑两方面影响, 即襟翼对桨叶气动力的影响

和襟翼对桨叶结构动力学的影响。

由于电控旋翼的概念被提出时间不长, 到目

前为止,仅美国 Maryland大学的 Shen和 Chopra

对电控旋翼进行了较为深入的理论研究[ 3�5]。从

结构形式而言, 电控旋翼与应用于减振降噪的主

动控制襟翼旋翼( ACF 旋翼)
[ 6, 7]
是类似的, 在襟

翼建模方面有某些相通之处。对于 ACF 旋翼,

Milg ram和 Chopra 将 Harihar an 非定常襟翼气

动力模型集成入有限元旋翼分析程序 UMARC

中,考虑了襟翼的惯性影响,采用时间有限元法求

解 ACF 桨叶运动方程 [ 6, 7]。Str aub 利用吹风数

据表或由数据表拟合的近似公式计算襟翼气动

力,忽略襟翼的惯性影响,将襟翼气动力模型集成

入 CAMRAD/ JA 软件中进行 ACF 旋翼气弹分

析,桨叶运动方程采用模态叠加法求解 [ 8]。Shen

和 Chopra在 UMARC基础上进行电控旋翼气弹

建模时, 利用了 M ilgr am 的研究成果, 但为计算

带移轴补偿的襟翼气动力, 采用了基于 T heod�
o rsen理论的准定常气动力模型或利用吹风数据

表计算,结构模型考虑了襟翼带来的惯性影响,采

用时间有限元法求解桨叶运动方程[ 3�5]。需要指

出的是,前述研究者建模时即使考虑了襟翼的惯

性影响,也仅认为襟翼的结构特性已包含在桨叶

的结构特性中, 襟翼的惯性贡献只表示为在桨叶

运动方程中加入的与襟翼偏角有关的相应惯性载

荷矢量。

然而作者认为: 电控旋翼为满足主操纵需要,

通常襟翼尺寸比 ACF 所采用的襟翼更大,甚至可

能采用多片襟翼, 故将襟翼作为额外引入的质量

体来处理更为合理。这样在建模时襟翼的结构特

性就要单独考虑, 在桨叶运动方程中不仅要加入

襟翼引起的额外惯性载荷矢量, 还要加入襟翼引

起的相应质量、阻尼、刚度矩阵中的增量项。

对于气动力建模而言, 为考虑襟翼非定常气

动载荷对于旋翼气弹计算的影响, 同时能够计入

电控旋翼为减小铰链力矩而采用的移轴补偿对气

动力的影响,简单的利用吹风数据表或准定常模

型是不够的,应建立一种时域综合非定常气动力

模型用于电控旋翼带襟翼翼型的气动力计算。

故此,本文以有限元旋翼气弹分析程序 LO�
RA01[ 9]为基础,首先给出了一种能计及襟翼移轴

补偿影响的时域综合非定常气动力模型
[ 10]

,并将

伺服襟翼作为额外的质量体引入结构动力学模

型;之后结合有限元法, 根据 Hamilton 原理导出

由广义力表示的带襟翼桨叶非线性运动方程, 采

用基于 Newmar k方法的隐式数值积分法对带襟

翼桨叶运动方程进行求解。

1 � 空气动力学模型

带襟翼翼型由基本翼型和襟翼 2部分组成。

基本翼型的气动力模型采用基于指数方法的

Leishman�Beddoes亚音速可压缩非定常气动力
模型

[ 1 1]
。襟翼运动引起的增量气动力模型采用

Hariharan亚音速可压缩非定常襟翼气动力模

型[ 12]。为考虑襟翼移轴补偿的影响,本文基于文

献[ 13]给出的带移轴补偿襟翼翼型的频域非定常

气动力模型,先从原模型中抽取出由移轴补偿引

起的气动力增量, 再利用 Wagner 指数响应函数

的 Duhamel积分将其转化至时域,从而得到移轴

补偿引起的增量气动力模型。在亚音速范围翼型

尚未出现失速的情况下,将上述三者进行简单叠

加,即可获得最终所需的气动力系数。该时域综

合非定常气动力模型经静态、动态试验数据对比

验模,证明在翼型失速前具有良好的气动力预测

能力[ 1 0]。

旋翼诱导速度场分布由 Dr ees线性入流模型

确定。

2 � 结构动力学模型

根据 Hamilton原理导出由广义力表示的隐

式电控旋翼桨叶动力学方程可表示如下:
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式中: q, q
!
和 q

!!
为组集后的广义位移、速度、加速

度向量, nb 为单片桨叶自由度总数。上标 T , E, I

和 A分别表示来自动能、弹性势能、非惯性力和

空气动力的贡献项。下标 b, f 分别表示由桨叶、

襟翼引起的广义力贡献项。此处仅推导襟翼引起

的广义力贡献项。其中, 襟翼气动广义力 Q
A
f i可

由上节襟翼气动力计算获得, 通常认为 Q
E
fi= 0,故

本文仅推导 Q
T
fi和 Q

I
fi。

2� 1 � 坐标系定义

为描述电控旋翼带襟翼桨叶的结构形式和运

动特点,引入如下坐标系统:

( 1)不旋转坐标系 Rh0 : oh0 x h0y h0z h0

(2)旋转坐标系 R h : ohx hy hz h

(3)挥舞坐标系 R f : of x f y f z f

(4)摆振坐标系 R l : olx ly lz l

(5)变距坐标系 Rp : opx py p z p

(6)未变形坐标系 R: o0x � 

(7)变形后坐标系 R#: o0x#�# #
前述 7个坐标系的坐标原点及基矢量定义与

程序 LOROA01中定义完全相同, 详见文献[ 9]。

此外,进一步引入 2个与襟翼相关的坐标系:

( 8) 襟翼铰链坐标系 RH : oHx H y Hz H , 与 R#
系平行,坐标原点在襟翼铰链轴线处,与桨叶弹性

轴相距 d l。基矢量为[ iH � j H � kH ] T。

( 9)襟翼坐标系 RF : oFx Fy Fz F ,坐标原点在襟

翼铰链轴线处, 相对于 RH 系绕 x H 轴转动 !。基

矢量为[ iF � j F � kF ] T。图 1示出了 R#系, R H 系

与R F 系之间的关系。

2� 2 � 襟翼质点运动描述

将襟翼质点 p 的矢径在挥舞铰处表示为如

下 2部分:

r = r f + r p (2)

图 1 � 襟翼铰链坐标系 RH 与襟翼坐标系 R F 定义

F ig. 1� Definition of the flap hinge coordinate system

RH and flap coordinate sy stem RF

其中, rf 为桨毂中心至挥舞铰的位置矢量, rp 为

挥舞铰至 p 点的位置矢量。则 p 点的绝对加速

度为:

a = a f + 2∀h ∃ r
!
p + ∀h ∃ ( ∀h ∃ r

!
p ) +

∀ah ∃ rp + r
!!
p (3)

式中: af 为挥舞铰的绝对加速度, ∀h 为 R h 系的

角速度矢量, r
!
p 是 p 点对 R h 系的相对速度, ∀ah

为R h 系的角加速度矢量, r
!!
p为 p 点对 R h系的相

对加速度。

2� 3 � 旋转坐标系下襟翼质点的位置矢量

设襟翼质点 p 在襟翼坐标系RF 中的坐标为( x,

�, ),则 p 点在旋转坐标系Rh 中的矢径可表示为:

rp = e li f + ep i l + xi p + ( u � v � w )

ip

j p

kp

+ ( 0 � �� )

iF

j F

kF

=

x p 0 - d lx p l + �x p �+ x p

y p 0 - d ly p l + �y p � + y p

z p 0 - d l z pl + �z p �+ z p

T
ih

j h

kh

=

x p

yp

z p

T
ih

j h

kh

(4)

式中:

( x p 0 � y p 0 � z p 0 ) = ( el � 0 � 0) [ T3 ] + ( ep � 0 � 0) [ T2 ] [ T3 ] +

( x + u � v � w ) [ T1 ] [ T2 ] [ T3 ]

( x p l � y pl � z pl ) = (0 � 1 � 0) [ T] [ T1 ] [ T2 ] [ T3 ]

( x p � � y p� � z p �) = (0 � 1 � 0) [ TFH ] [ T] [ T1 ] [ T2 ] [ T3 ]

( x p � y p � z p ) = (0 � 0 � 1) [ TFH ] [ T] [ T1 ] [ T2 ] [ T3 ]
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其中: el , ep 分别为挥舞铰到摆振铰、摆振铰到变

距铰的距离, [ T] , [ T1 ] , [ T2 ] , [ T3 ] , [ TFH ]为各坐

标系间的转换矩阵。

2� 4 � 旋转坐标系下襟翼对动能项的贡献

襟翼质量微元 #dv 的动能 dT 为:

dT =
1
2
#dv r

!2
p (5)

� � 在 Hamilton 原理中, 襟翼动能的变分可写

为:

!T = !%
t
2

t
1

�
V

1
2
#dvr

!2
p dt =

%
l

dx�
A

#dA r
!
p ! ∃r

!
p

∃q
!
i

!q i

t2

t
1

-

%
t
2

t
1

%
A

dx�
A

#dAQ T
fi!qidt (6)

其中,襟翼动能引起的广义力为:

Q
T
fi=

d
d t

r
!
p ! ∃ r

!
p

∃q
!
i

- r
!
p ! ∃ r

!
q

∃ qi
=

r
!!
p ! ∃ r p
∃ qi

(7)

� � 将 Q
T
fi在广义坐标 q i , q

!
i , q

!!
i 附近( qi + %qi ) ,

( q
!
i+ %q

!
i )及( q

!!
i+ %q

!!
i )作 T aylor 展开,保留至一

阶项,有:

Q
T
fi ( qi + %qi , q

!
i + %q

!
i , q

!!
i + %q

!!
i ) =

r
!!
p ! ∃ rp
∃ qi

+
∃ rp
∃ qj

! ∃ r p
∃ qi

%q
!!
j +

2
∃ rp
∃ qi

! ∃ r
!
p

∃ qj
%q

!
i +

∃ r
!!
p

∃ qj
! ∃ rp
∃ qi

+ r
!!
p ! ∃

2
rp

∃ qi∃ qj
%qj (8)

2� 5 � 旋转坐标系下襟翼对非惯性力项的贡献

设襟翼质点 p 处的牵连惯性力为 F I , 则其在

虚位移 !r p 上的虚功为:

!W I = �
V

F I ! !rp#dV (9)

� � 由公式(3) a的表达式, FI 可表示为:

FI = - [ a f + 2∀h ∃ r
!
p + ∀h ∃

( ∀h ∃ rp ) + ∀ah ∃ rp ] =

- { ( a f 1 � af 2 � a f 3) +

2( x
!
p � y! p � z!p ) [ ∀h ] +

( x p � y p � z p ) [ ∀s ] }

ih

j h

kh

(10)

其中:

[ ∀s ] = [ ∀h ] [ ∀h ] + [ ∀ah ]

式中: [ ∀h ] , [ ∀ah ]分别表示 Rh 系角速度矢量 ∀h

和角加速度矢量 ∀ah所对应的反对称旋转速度矩

阵和反对称旋转加速度矩阵。

由公式(4)可得 Rh 系下襟翼质点 p 位置矢

量的变分表达式:

!rp =
∃ x p

∃ qi
� ∃ y p

∃ qi
� ∃ z p

∃ qi
!qi

ih

j h

kh

(11)

� � 将公式( 10)和( 11)式代入公式( 9) ,有:

!W I = - { ( af 1 � af 2 � af 3) +

2( x
!
p � y! p � z! p ) [ ∀h ] +

( x p � y p � z p ) [ ∀s ] } !

∃ x p

∃ qi
� ∃ y p

∃ qi
� ∃ z p
∃ qi

T

!q i = Q
I
fi!q i (12)

式中, Q I
fi为襟翼牵连惯性力引起的广义力。对

Q
I
fi在广义坐标 q i , q

!
i 附近( qi+ %qi ) , ( q

!
i+ %q

!
i )作

Taylo r展开, 保留至一阶项,有:

Q
I
f i ( qi + %qi , q

!
i + %q

!
i ) =

Q
I
fi ( qi , q

!
i ) +

∃Q I
fi

∃ q
!
k

%q
!
k +

∃Q I
fi

∃ qk
%qk (13)

其中:

∃Q I
fi

∃ q
!
k

= 2
∃ x p

∃ qk
� ∃ y p

∃ qk
� ∃ z p
∃ qk

[ ∀h ] !

∃ x p

∃ qi
� ∃ y p

∃ qi
� ∃ z p
∃ qi

T

(14)

∃Q I
fi

∃ qk
= 2

∃ x
!
p

∃ qk
� ∃ y

!
p

∃ qk
� ∃ z

!
p

∃ qk
[ ∀h ] +

∃ x p

∃ qk
� ∃ y p

∃ qk
� ∃ z p
∃ qk

[ ∀s ] !

∃ x p

∃ qi
� ∃ y p

∃ qi
� ∃ z p
∃ qi

T

+ { ( a f 1 � af 2 � a f 3} +

2( x
!
p � y!p � z!p ) [ ∀h ] + ( x p � y p � z p ) [ ∀s ] } !

∃2
x p

∃ qi∃ qk
� ∃2

y p

∃ qi∃ qk
� ∃2

z p

∃ qi∃ qk

T

(15)

2� 6 � 相关项计算

为获得广义力 Q
T
fi和Q

I
fi的 Taylo r展开式,需

确定以下各量: r
!
p , r

!!
p ,
∃ rp
∃ qi

,
∃ r

!
p

∃ qi
,
∃ r

!!
p

∃ qi
,
∃2

rp
∃ qi∃ qk

。结

合公式(4)襟翼位置矢量 rp 的具体表达式, 可以

确定上述基本量。

3 � 电控旋翼运动方程求解

前述公式( 1)为电控旋翼桨叶运动方程。旋

翼气弹响应计算的实质是周期时变系统的稳态周
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期解的求解问题, 常用的求解方法有时间有限元

法和直接数值积分法,包括拟线性化方法和 Ne�
wmar k数值积分方法。

对于采用准定常气动理论的运动方程而言,

由广义气动力引起的质量阵、阻尼阵和刚度阵可

以逐级推导出来, 最终可以保证非线性迭代过程

中的收敛方向, 拟线性化方法是一种高效的计算

方法。但对于含有多个 Duhamel积分运算的非

定常气动力模型而言, 拟线性化方法往往很难把

握迭代过程中的收敛方向, 因此本文采用基于

Newmar k方法的隐式数值积分法求解桨叶运动

方程。

首先,将公式( 1)分为非气动广义力和气动广

义力 2部分:
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� � 在 t时刻, 对方程左边的非气动广义力进行

Taylo r展开, 保留至一阶,有:
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� � 第 n+ 1次迭代的位移、速度和加速度为:

qn+ 1( t ) = qn( t) + %qn( t ) (18)
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� � 结合 Newmark数值积分方法:
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式中, &, ∋为 Newmark积分常数。把公式( 21)和

( 22)式代入公式( 17) ,可以得到:
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� � 这样,将求解非线性常微分方程公式( 1)的过

程转化为在离散时间步上求解非线性代数方程

组。

4 � 模型验证

由于目前仅 Shen 和 Chopra 对电控旋翼进

行过较深入的理论研究,还没有进行相应的试验

研究, 而其计算所选用的 MD900 旋翼数据由波

音 Mesa直升机公司提供, 在公开文献中无法获

得。因此本文最终选用了 M ilgr am 针对 ACF 模

型旋翼的计算与试验数据 [ 7]以验证本模型。

表 1给出了 ACF 桨叶无量纲固有频率的计

算比较结果,可以看出,本文计算结果与 M ilg ram

采用 UMARC得出的计算结果接近,本文挥舞固

有频率略大,摆振与扭转固有频率则稍小,这是由

于本文将襟翼作为单独的质量体考虑其结构特性

所致,此计算结果应更加符合实际情况。

表 1 � ACF桨叶无量纲固有频率计算比较

Table 1� Comparison of ACF blade nondimensionalized

nature f requencies

挥舞

一阶

挥舞

二阶

挥舞

三阶

摆振

一阶

摆振

二阶

扭转

一阶

UMARC

本文

1� 22

1� 26

4� 00

4� 05

6� 92

6� 97

1� 20

1� 17

7� 27

7� 19

7� 74

7� 71

图 2则给出了在给定前飞状态,襟翼操纵输

入为 != - 4&co s5∀t 状态下, ACF 桨叶 0� 33R 剖
面位置处的挥舞弯矩、摆振弯矩和扭转力矩载荷

的计算结果与试验结果的对比情况。从图中可以

看出, 本文计算值与 UMARC, CAMRAD/ JA 计

算值和试验值随方位角的变化规律基本一致。在

剖面载荷幅值方面, 本文计算结果比另两种计算

结果更加接近试验值, 其中 CAMRAD/ JA 的预

估准确度较低,说明本文所采用的综合非定常气

动力模型具有一定优势,但本文结果未能反映出

载荷的高频特性, 而 CAMRAD/ JA 的计算结果

则较好的反映了这一特点,图 2( b)的对比尤为明

显,这是由于其采用了 Johnson自由尾迹模型计

算旋翼入流,能够反映出入流对旋翼高频载荷的

影响。在相位方面, 本文和 UMARC与试验结果

的误差均比较大, CAMRAD/ JA 与试验值误差最

小,这主要也是因为其采用了自由尾迹模型的缘

故,可见较为简单的线性入流模型会对载荷相位

产生较大影响。

总体而言,本文计算结果与 UMARC, CAM�
RAD/ JA计算值及试验结果符合较好, 初步验证

了本文所建立的电控旋翼气弹分析模型的正确

性。由于缺乏电控旋翼的实测试验数据,为使本

文模型可靠的应用于电控旋翼的设计分析,还需

进行大量的试验, 以实测数据进行充分的验模工

作。
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图 2 � ACF 桨叶 0� 33R 位置处挥舞、摆振、扭转力矩

时间历程比较

F ig. 2 � Measured and predicted time histories of flap,

led�lag , torsional moment of ACF blade at 0� 33R

((= 0. 1,)s= 0. 9&, CT / ∗= 0. 065 8,!= - 4&co s5∀t)
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