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摘　　　要 : 基于有限元法建立了无铰旋翼变截面盒型梁桨叶的挥舞/摆振气弹稳定性优化分析模型 ,提出

了多目标、多约束条件下的灵敏度分析方法 ,采用遗传优化算法 ( Non2dominated sorting geneti calgorithm2
NSGA2Ⅱ) ,实现了盒型梁桨叶气弹稳定性条件下多约束、多目标优化.最后完成了实例模型旋翼桨叶的优化

与对比验证 ,结果表明 ,在气弹稳定性、自转惯量和振动固有频率等多约束条件下 ,实现自转惯量提高到原来

的 1. 147倍 ,桨叶重量减少 5. 74 %～8. 6 % ,应力减少 29. 6 %～30. 1 %的多目标优化 ,优化性能良好 .
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Multiple objectives optimization of hingeless rotor tapered

box2beam blades based on aeroelastic stabil ity

WAN G Hong2zhou , L IU Yong , ZHAN G Cheng2lin

(National Key Laboratory of Rotorcraf t Aeromechanics ,

Nanjing University of Aeronautics and Ast ronautics , Nanjing 210016 , China)

Abstract : The analysis model of tapered box2beam blade wit h the stability of flapping

and lagging was built based on t he finite element met hod ( FEM) . The sensitivity analysis

met hod was provided under t he condition of multiple const raint s and objectives. The optimi2
zation was realized by using t he non2dominated sorting genetic algorit hm (NSGA2Ⅱ) . Final2
ly , t he optimization result was compared wit h t he designed model . The result s show t hat the

optimum solution result s in a 1. 147 times increase of t he autorotational inertia , a 5. 74 %～

8. 6 % reduction of t he total rotor blade mass and a reduction in t he peak2to2peak blade st ress

of 29. 6 %～30. 1 % , under t he const rained conditions of blade rotating f requencies , autorota2
tional inertia and aeroelastic stability.

Key words : areoelastic stability ; hingeless rotor ; tapered box2beam blade ;
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　　直升机旋翼气动弹性稳定性及动力学优化是

当前国内外直升机技术研究的热点之一.旋翼的

动力学特性直接影响直升机多方面的性能和飞行

安全 ,旋翼动力学设计影响因素众多 ,涉及到空气

动力学与噪声、动力学与结构、振动与控制等各类

学科的知识和各学科间的耦合.传统的旋翼动力

学设计是一个“人在回路”的、反复的串行迭代过

程 ,费时费力 ,依赖设计师的经验 ,往往导致重大

的设计修改.上世纪 80年代以来迅速发展的优化

技术为直升机旋翼动力学设计指明了方向 ,但是
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因为直升机旋翼动力学优化有其特殊的复杂性 ,

目前尚不成熟.近 20年来 ,在直升机动力学优化

方面 ,国内外开展了广泛和深入的研究.

1989年 Chattopadhyay 等人[ 1 ]利用旋翼飞

行器气动力学分析程序 (Comprehensive analysis

model of rotorcraf t aerodynamics and dynamics ,

CAMRAD) ,结合 CONMIN ( Met hod of feasible

directions)优化求解模块 ,以桨叶质量最轻和桨

毂剪力最小为目标函数 ,进行了桨叶动力学调频

和振动水平优化 ,减小质量 7 % ,4Ω桨毂剪力减

小 85. 6 %. 1996年 Ganguli和 Chopra[ 2 ]对盒型梁

桨叶进行了气动弹性减振及动应力优化研究 ,利

用有限元法进行气弹和灵敏度分析 ,优化器使用 ,

可行方向法分别进行单目标和多目标优化研究 ,

优化 4Ω桨毂力减少 15 %～60 % ,挥舞、摆振方向

的力矩分别减少 11 %和 14 %. 1998 年 Yuan 和

Friedmann[3 ]对复合材料桨叶减振问题进行了优

化研究 ,使用有限元模型程序进行了悬停和前飞

两种飞行状态的桨毂振动载荷分析 ,使用基于修

改的可行方向法 (Dased on t he modified met hod

of feasible direction ,DO T)优化器进行优化 ,结

果使桨毂垂直剪力减少 30 %～ 50 %. 2005 年

Gandhi等人[4 ]开展了桨叶几何外形及性能优化

研究 ,所参考桨叶使用 NACA0012 翼型 ,优化方

法是基于梯度计算的序列线性规划法 ( SL P) .结

果表明 ,在改变桨叶尖部边缘尺寸 6～8 mm 时 ,

可以使升力系数提高 17 %～22 %.

国内在直升机旋翼动力学优化方面也开展了

许多工作 ,1996年向锦武[ 5 ]等人进行了桨叶减振

优化研究.通过自己所研制的优化器 BODR HV ,

对所建模型进行优化.结果在满足多约束条件下 ,

4片桨叶桨毂的 4Ω垂直剪力减少 20 %左右.

1999年向锦武、张晓谷[6 ]开展了桨叶气动弹性优

化的减振设计方法的研究.提出从振源着手通过

设计参数的最优选择进行直升机旋翼桨叶设计 ,

使传递到机身的交变载荷最小来达到降低振动水

平的目的.通过对 4桨叶的复合材料桨叶的研究 ,

结果 4 次/转的桨毂振动载荷下降 20 %～70 %.

2004年郭俊贤、向锦武等[ 7 ]进行了带气弹稳定性

约束的复合材料旋翼桨叶减振优化研究.通过对

所建模型的分析 ,优化结果使 3片桨叶的 3次/转

的桨毂载荷降低 24. 9 %～33 %.

本文通过对无铰旋翼挥舞2摆振微分方程的
分析 ,提出直升机悬停时气弹稳定性条件.结合所

建立的变截面盒型梁桨叶动力学有限元模型 ,提

出多频率 ,自转惯量及动力学特性等约束条件下

的多目标优化问题.通过对目标函数的灵敏度分

析 ,使用 NSGA2Ⅱ的多目标遗传优化算法 ,实现

算例的多目标优化.

1　数学模型

　　桨叶气弹稳定条件下的多目标优化问题应表

述为 :在满足气弹稳定性 ,自传惯量 ,动力学特性

等约束条件下使旋翼桨叶质量及应力水平最小.

数学模型表达为

x = ( e ,β0 , Qtw ,λh , W o i , t ji )

Min [ M ( x) ,σ( x) ]T

s. t 　1 - A I / A I 0 ≤0

¢β1L ≤ ¢β1 ≤ ¢β1U

¢ξ1L ≤ ¢ξ1 ≤ ¢ξ1U

al ≤0 , ( l = 1 ,2 ,3 ,4)

x kL ≤ x k ≤ x kU ,

( k = 1 ,2 ,3 , ⋯,42 ,43 ,44) (1)

其中设计变量 x 指的是设计参数 e ,β0 , Qtw ,λh ,

W o i , t ji , ( j = 1 ,2 ,3 ; i = 1 ,2 ,3 , ⋯,8 ,9 ,10) . e是

等效铰外伸量 ;β0 是悬停锥度角 ; Qtw 是桨叶扭

度 ;λh是盒型梁高度方向的斜率 , W o i 是桨叶展向

非结构质量 ,包括桨叶前端配重质量 ,蒙皮和蜂窝

等非结构质量 ; t ji是盒型梁剖面壁厚.约束函数

中 ,A I是转动惯量 , A I0 是空中停车后保证直升

机能够安全降落的最小转动惯量 ; ¢ξ是摆振无量

纲化固有频率 , ¢β是挥舞无量纲化固有频率 , ¢β1L

和 ¢β1U 分别指挥舞一阶固有频率的上下限 , ¢ξ1L

和 ¢ξ1U 分别指摆振一阶固有频率的上下限 ; al 是

气弹稳定性判定系数 ; x k 是第个设计变量 , x kL 和

x kU 是设计变量 x k 的上下限范围. M ( x)是桨叶总

质量 ,σ( x)是桨叶所受离心力应力.

1. 1　目标函数

　　直升机设计过程中 ,减小质量和减少疲劳破

坏都是需要解决的问题.本文以桨叶质量和最大

拉应力最小为设计目标 ,其表达式为

目标函数

Min [ M ( x) ,σ( x) ]T (2)

其中

M = 6
N

i = 1
W bi + 6

N

i = 1
W o i

872
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σ=
Fi

A i
, ( i = 1 ,2 , ⋯, N - 1 , N) ,

Fi = W iΩ2 ri , W i = W bi + W o i ,

W bi =ρA i l i ,

A i = 2 tl i ( b - t2 i - t3 i ) + h( t2 i + t3 i )

ρ为盒型梁桨叶展向密度 , A i 是桨叶盒型梁展向

剖面面积 , ri 是桨叶从桨根沿展向长度 , l i 是桨叶

分段长度 ,Ω是旋翼转速 , Fi 是桨叶第 i 段旋转离

心力 , N 为沿桨叶展向的分段数.桨叶剖面与分

段及盒型梁剖面变化见图 1～图 4.

图 1中 br 指桨叶根部盒型梁剖面外形宽度 ,

h指桨叶根部盒型梁剖面外形高度. R 指桨叶展

向半径长度.

图 1　桨叶剖面图

Fig. 1　Rotor blade cross section

图 2　经过分段的桨

Fig. 2　Discretized rotor planform

图 3　变截面盒型梁外形图

Fig. 3　Tapered box beam

图 3和图 4 中 bt 指盒型梁桨叶端部外形宽

度 , ht 指盒型梁桨叶端部外形高度.

图 4　变截面盒型梁剖面图

Fig. 4　Rotor blade taper

1 . 2　约束函数

　　本文以气弹稳定性判定系数、自转惯量及挥

舞2摆振固有频率作为优化设计的约束函数.

1. 2. 1　悬停稳定性约束判定

　　直升机悬停时 ,旋翼挥舞与摆振运动的微分

方程为[8 ]

I 3
β 0

0 I 3
ξ

β

ξ

″

+

- γMβ· - γMξ· - 2 I 3
βξβ0

- γQβ· + 2β0 - γQξ·

′

×
β

ξ
+

I 3
βω2
β +γMθKPβ KPξγMθ

γQθKPβ I 3
ξω2
ξ +γQθKPξ

×

β

ξ
=

0

0
(3)

对于无铰旋翼直升机悬停时 ,假定不存在变

距2挥舞或变距2摆振耦合 ( KPβ = KPξ = 0 ) ,由方

程 (3)及 Laplace变换可得特征方程

I 3
β S 2 - γMβ· S + I 3

βω2
β ·

I 3
ξ S 2 + Cξ S + I 3

ξω2
ξ -

γMξ· + 2 I 3
βξβ0 γQβ· - 2 I 3

βξβ0 S2 = 0 (4)

而对于大变距2摆振耦合 (大 KPξ值)旋翼的

情况 ,假设由ξ产生的挥舞力矩与 KPξ项相比可

忽略 ,由方程 (3)及 Laplace变换可得特征方程

I 3
β S 2 - γMβ· S + I 3

βω2
βe ·

I 3
ξ S 2 - Cξ S + I 3

ξω2
ξe - KPξγMθ·

- γQβ· S + 2 I 3
βξβ0 S +γKPβQθ = 0 (5)

式中

Cξ = I 3
ξ C 3
ξ - γQζ·,

972
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I 3
βω2
βe = I 3

βω2
β + KPβγ×Mθ ,

I 3
ξω2
ξe = I 3

ξω2
β + KPξγQθ

其中 KPβ是变距—挥舞耦合系数 , KPξ是变距2摆
振耦合系数 ,γ是洛克数 ,λHP 是稳态诱导速度 ,

惯性常数 I 3
β , I 3
ξ , I 3
βξ及气动常数 Mθ , Mβ·, Mξ·, Qθ ,

Qξ定义见参考文献 [ 9 ] .解此特征方程分别得到

两对复根.一般说来 ,系统参数平面上 ,所有根具

有负实部的区域其运动是稳定的 ,而一个根或几

个根有正实部的区域其运动是不稳定的.虚部则

决定振动的固有特性.本优化应保证所有实部参

数 al ≤0.

1. 2. 2　固有频率约束范围

　　从避免共振的角度出发 ,减少由于桨叶挥舞2
摆振运动传到桨毂的振动载荷 ,应保证基阶固有

频率在一定范围内.本文通过沿桨叶展向方向离

散化 ,建立了桨叶有限元动力学建模 ,通过改变桨

叶展向质量分布和剖面尺寸大小 ,来改变桨叶的

刚度、质量矩阵.最后运用动力学方程求出桨叶固

有频率 ,要保证固有频率在一定约束范围内 ,应使

¢β1L ≤ ¢β1 ≤ ¢β1U , ¢ξ1L ≤ ¢ξ1 ≤ ¢ξ1U .

1. 2. 3　转动惯量约束

　　要保证直升机由于发动机失效而安全降落 ,

桨叶在一定转速下应能提供足够的转动惯量 ,试

验验证的对转动惯量约束应大于 A I 0 ,计算公

式为

A I ≥A I 0

其中 A I = ∑
N

i = 1
W i r i

2

A I 0 是保证直升机能安全着陆的桨叶自转惯量.

1. 2. 4　设计变量的约束

　　设计参数约束为

eL ≤e ≤eU ; QtwL ≤Qtw ≤QtwU ;

β0L ≤β0 ≤β0U ; KPβL ≤ KPβ ≤ KPβU ;

KPξL ≤ KPξ ≤ KPξU ;λhL ≤λh ≤λhU ;

W o iL ≤W o i ≤W o iU ; t jiL ≤ t ji ≤ t jiU .

不等式中下角标 L 和 U 分别指设计变量变化的

上下限.

1 . 3　桨叶目标函数和约束函数的灵敏度分析

　　在优化过程中 ,通常都需要进行灵敏度分析

(导数计算) .灵敏度分析可以大大提高模型精度

和计算效率.目标函数及约束函数对设计变量灵

敏度分析运用链式规则[10 ]可得

d F
d x i

=
d F
dD i

dD i

d x i
=

5 F
5D i

+
5 F
5Y

5Y
5D i

dD i

d x i
(6)

式中 F为目标或约束函数 , D i指桨叶各段中间函

数 , Y 为桨叶响应函数.

1. 3. 1　目标函数灵敏度分析

　　目标函数为桨叶质量 ,盒型梁剖面应力函数

时 ,运用方程 (6) ,令

D i = [ W bi , W o i , A i ] ;

Y = ∑
N

i = 1
W bi ,∑

N

i = 1
W o i , Fi

则可代到灵敏度方程

dM

d x i

dσ
d x i

=

5M

5W bi

+
5M

5 ∑
N

i = 1
W bi

5 ∑
N

i = 1
W bi

5W bi

dW bi

d x i

+
5M

5W o i

+
5M

5 ∑
N

i = 1
W o i

5 ∑
N

i = 1
W o i

5W o i

dW o i

d x i

5σ
5A i

+
5σ

5 Fi

5 Fi

5A i

dA i

d x i

(7)

　　对于方程 (7)各目标函数对变量的灵敏度 ,在

给定变量的变化区域及各约束条件下 ,分别求出

各设计变量对目标函数的灵敏度.见图 5和图 6.

图中各段配重对桨叶总质量灵敏度起到关键

作用 ,而盒型梁壁厚、变截面斜率及配重对于桨叶

应力灵敏度影响起到关键作用.

1. 3. 2　约束函数的灵敏度分析

　　对于约束函数分别为气弹稳定性、固有频率

和自转惯量 ,由方程 (6)可得
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d al

d x i

d ¢βξ
d x i

d ( A I )
d x i

=

5 al

5 f ( Cξ , KPβ , KPξ)
5 f ( Cξ , KPβ , KPξ)

5 x i

5ω
～
βξ

5 f ( x i )
5 f ( x i )

5 x i

∑
N

1

5 ( A I )
5W i

5W i

5 x i
r2

i +
25 ri

5 x i
W i

(8)

图 5　设计参数对桨叶总质量灵敏度

Fig. 5　Designing parameters effect s on blade total mass

方程 (8)中 f ( Cξ , KPβ , KPξ) 指的是关于变量 Cξ ,

KPβ , KPξ气弹稳定性方程 , f ( x i ) 是振动方程中频

率关于变量的振动方程.通过分析计算所得到的

约束关于设计变量的灵敏度分析见图 7～图 13.

其中 L f 是桨叶当量挥舞2摆振铰外伸量.

图 6　设计参数对桨叶应力的灵敏度

Fig. 6　Designing parameters effect s on blade st ress

图 7　设计参数对稳定性系数 a1 灵敏度

Fig. 7　Designing parameters effect s on blade stability a1

　　对于约束函数灵敏度的影响 ,气弹稳定性系

数主要受当量挥舞2摆振铰外伸量 ,变距2摆振耦
合系数的影响 ;固有频率主要是受当量铰外伸量 ,

配重 ,盒型梁壁厚分布的影响 ;转动惯量受当量铰

外伸量和配重等影响程度较大.

182
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图 8　设计参数对稳定性系数 a2 灵敏度

Fig. 8　Designing parameters effect s on blade stability a2

图 9　设计参数对稳定性系数 a3 灵敏度

Fig. 9　Designing parameters effect s on blade stability a3

图 10　设计参数对稳定性系数 a4 灵敏度

Fig. 10　Designing parameters effect s on blade stability a4

图 11　设计参数对自转惯量 A I的灵敏度

Fig. 11　Designing parameters effect s on blade A I

图 12　设计参数对固有频率 ¢β1的灵敏度

Fig. 12　Designing parameters effect s on ¢β1
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图 13　设计参数对固有频率 ¢ξ1的灵敏度

Fig. 13　Designing parameters effect s on ¢ξ1

2　优化算法及优化过程

　　直升机多目标优化主要有“归一化”和加权系

数法.其策略是转化多目标为单目标函数后进行

优化.本文使用改进的遗传算法 NSGA2Ⅱ[10 ] ,此

算法有良好的交互平台 ,可对多目标进行直接优

化 ,可以用于非连续性空间和并行计算 ,并且是一

种交互式算法.通过内部函数协调 ,使多目标函

图 14　优化循环流程图

Fig. 14　Flow chart of optimization procedure

数同时达到最优 ,优化流程见图 14.

3　优化算例

　　本算例参考美国 80 年代一种变截面盒型梁

试验模型[ 11 ] .旋翼为 4 片桨叶 ,半径 8. 1 m ,弦长

0. 4 m.通过建模及优化对比 ,验证所建模型的有

效性及多目标优化算法的可行性.

3 . 1　优化对比及结论

　　算例模型原始数据与优化结果对比见表 1和

图 15～图 18.

图 15　非结构沿桨叶展向分布

Fig. 15　Optimum versus reference blade nonst ructural

segment mass distribution along blade span
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表 1　优化结果与原始数值对照表

Table 1　Optimization result versus reference data

参数

名称

初始

值

无耦合

最优值

大耦合

最优值

e 0. 140 0 0. 214 6 0. 215 0

Qtw / rad - 0. 070 0 - 0. 040 0 - 0. 043 4

C3
ξ - 0. 100 0 - 0. 001 6 - 0. 002 7

KPβ 0. 600 0. 000 0. 900 9

KPξ 0. 300 0. 000 0. 741 6

β0 / rad - 0. 070 - 0. 042 6 - 0. 046 0

λh 1. 000 0 1. 114 3 1. 116 7

a1 - 0. 436 7 - 0. 481 8 - 271. 047 2

a2 - 0. 436 7 - 0. 481 8 - 0. 503 5

a3 - 3. 10×10 - 4 - 4. 7×10 - 4 - 0. 503 5

a4 - 3. 10×10 - 4 - 4. 7×10 - 4 - 0. 004 6

¢ξ 0. 586 1 0. 609 8 0. 666 9

¢β 1. 097 2 1. 134 9 1. 112 0

A I/ (kg·m2 ) 13 077. 7 15 001. 2 15 001. 6

σ/ (N/ m2 ) 1. 12×108 7. 89×108 7. 83×108

M/ kg 54. 009 1 49. 362 0 50. 909 0

图 16　桨叶展向剖面壁厚 t1 展向变化

Fig. 16　Optimum versus reference blade t1 dist ribution

along blade span

图 17　桨叶展向剖面壁厚 t2 展向变化

Fig. 17　Optimum versus reference blade t2 dist ribution

along blade span

图 18　桨叶展向剖面壁厚 t3 展向变化

Fig. 18　Optimum versus reference blade t3 dist ribution

along blade span

3 . 2　盒型梁剖面参数及配重沿展向分布曲线

　　优化结果显示 ,对于无铰旋翼两种不同的气

弹耦合状态 ,桨叶质量与原设计相比分别减少 8.

6 %和 5. 74 % ,桨叶最大应力分别减少 29. 6 %和

30. 1 % ,自转惯量也提高到原来的 1. 147倍 ,各约

束调整在要求范围内且满足桨叶气弹稳定性.说

明在满足各约束条件下 ,优化性能良好 ,实现了多

目标优化.优化的配重和设计壁厚变化曲线说明

要满足自转惯量一定的要求 ,质量的总体分布是

桨叶根部质量减小 ,桨尖质量分布有所增加.同时

要满足桨叶目标函数拉应力和质量最小 ,盒型梁

桨叶壁厚分布桨根处不能太小.

3 . 3　桨叶耦合系数对旋翼气弹稳定性的影响

　　桨叶耦合系数 KPβ和 KPξ ,对于直升机悬停

气弹稳定性的影响很大 ,变化曲线见图 19～

图 22.
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图 19　稳定性系数 a1 的变化曲线

Fig. 19　Contour plot : variation of decay rate a1

图 20　稳定性系数 a2 的变化曲线

Fig. 20　Contour plot : variation of decay rate a2

　　以上各图的扭转2摆振、扭转2挥舞耦合曲线
是在优化过程中 ,对于不同的稳定性系数 ,拟合而

成的等高线云图.在优化中发现 ,设计参数对稳定

性影响程度大 ,由于质量、刚度分布及当量铰外伸

量的不同 ,都会影响到桨叶固有频率的改变 ,进而

影响桨叶运动的稳定性.同时 ,稳定性系数越小 ,

桨叶越稳定.随着曲线向右下方向变化 ,摆振方向

气弹越稳定 ,说明正的变矩2摆振耦合 (后摆 ,桨矩

减小)对无铰旋翼起着不稳定的作用.

图 21　稳定性系数 a3 的变化曲线

Fig. 21　Contour plot : variation of decay rate a3

图 22　稳定性系数 a4 的变化曲线

Fig. 22　Contour plot : variation of decay rate a4

4　总　结

　　本文建立了直升机旋翼悬停气弹动力学模

型 ,给出了稳定性约束条件 ;使用链式规则对目标

函数及约束进行敏度分析 ,使用有限元方法对变

截面盒型梁桨叶进行动力学建模 ,采用多目标遗

传优化算法 NSGA2Ⅱ,实现了多目标优化且性能

良好.本文建模方法和灵敏度分析及优化算法的

应用具有一定工程使用价值 ,对研究直升机的其

它飞行状况及其它结构的优化设计也具有一定的

参考价值.
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