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共轴双旋翼自转气动特性
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摘　　　要：为了研究共轴双旋翼自转状态下的气动特性，开展了共轴双旋翼自转气动特性理论和试验研

究．采用叶素理论计算旋翼力及力矩特性，引入气动干扰模型及动态入流捕捉旋翼流场的变化，对共轴双旋

翼自转状态下的气动特性进行了理论分析和计算．风洞吹风试验与理论模型计算对比分析表明：旋翼转速较

大时的误差小于５％，验证了理论模型的有效性．获得了上／下旋翼转速及升力随着总距角、后倒角、上／下旋

翼间距及风速的变化关系．对比分析了上／下旋翼的相互气动干扰强度，获得了有效的共轴双旋翼自转时旋

翼拉力分配的计算方法．
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　　共轴双旋翼自转是指具有共轴式直升机的旋
翼结构，在无发动机驱转的情况下，通过前飞或下
降时产生的相对气流提供旋翼旋转的驱动力的一

种工作模式．直升机，尤其是单发直升机在发动机
或传动系统失效等情况下必须依靠自转下滑和自

转着陆来提高其生存能力．因此，自转性能是共轴
式直升机设计的一个重要指标．共轴式直升机的
诱导速度与尾流的轴向分量的方向一致，而共轴
双旋翼自转产生的诱导速度与其尾流的轴向分量

的方向是相反的．共轴双旋翼稳定自转时，由于
上／下旋翼之间存在着气动干扰，使得两副旋翼的
相对气流不相等，旋翼从空气中获得的能量也不
相等，表现为上／下旋翼的转速和升力不相等．共
轴双旋翼自转的气动特性十分复杂，深入的研究
对共轴式直升机的安全性设计具有重要的理论指

导意义．
Ｈｏｕｓｔｏｎ和Ｔｈｏｍｓｏｎ建立了自转旋翼机飞

行动力学模型，对自转旋翼机的配平及响应特性
进行了深入研究［１－３］．Ｃｕｅｒｖａ和 Ｓａｎｚ－Ａｎｄｒｅｓ利
用动量叶素理论以及改进的 Ｆｒｏｕｄｅ－Ｆｉｎｓｔｅｒ－
ｗａｌｄｅｒ方程来分析研究旋翼自转状态［４］．Ｂｒｉｎｄｅ－
ｊｏｎｃ和Ｓｉｒｏｈｉ等人考虑挥舞运动和入流变化，对
旋翼机传动系统的有效载荷进行了分析计算［５］．
ＭｃＣｏｒｍｉｃｋ采用简单的挥舞运动方程并引入非
均匀入流对旋翼自转性能进行了计算［６］．Ｆｌｏｒｏｓ
和Ｊｏｈｎｓｏｎ采用齐次挥舞方程和降速旋翼模型，
对一复合直升机在大前进比下的自转旋翼的配平

进行了研究［７］．Ｋｉｍ等人研究了自转旋翼前飞状
态下的气动特性，并利用 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方
程以及Ｐｉｔｔ／Ｐｅｔｅｒｓ动态入流对旋翼挥舞运动方
程与总距、前飞速度及后倒角之间的关系进行了
研究［８］．王焕瑾和高正建立了单旋翼自转气动模
型，并对直升机正常工作状态与自转状态进行了
对比分析，讨论了旋翼的转速与总距角、前飞速度
及桨盘迎角的关系［９］．夏亮等从理论上研究了直
升机在发动机停车后自转着陆的安全性问题［１０］．
朱清华和李建波进行了单旋翼自转气动特性的分

析研究，采用叶素理论建立了自转气动模型，并进
行了自转气动特性的试验研究［１１－１２］．
本文基于叶素理论，利用数值积分法建立了

共轴双旋翼自转气动特性的数学模型，通过引入
上／下旋翼干扰模型以及动态入流模型来捕捉旋
翼流场的变化．对共轴双旋翼的自转气动特性进
行了理论分析和计算，并在南京航空航天大学直
升机旋翼动力学国家级重点实验室开展了共轴双

旋翼自转气动特性风洞吹风试验研究．

１　共轴双旋翼自转气动原理分析

在自转状态下，旋翼产生升力的原理与驱转
旋翼不同．对于自转单旋翼来说，桨盘上方无穷远
处的诱导速度是桨盘平面处的２倍［１３－１４］．共轴双
旋翼自转状态下的各副旋翼的气动特性与单旋翼

自转的气动特性相同，但是共轴双旋翼之间存在
气动干扰使得上／下两副旋翼在同一流场中的相
对气流并不相同，轴流状态下，共轴双旋翼在自转
状态下上／下旋翼的均匀来流情况如图１．
图１所示，轴流状态下，气流自下而上，风速

为Ｖ．当上／下旋翼都处于稳定自转状态的情况
下，假设下旋翼产生的均匀诱导速度为ｖｉｌｏｗ，方向
向下，那么在下桨盘平面处的入流速度为Ｖ－
ｖｉｌｏｗ．下旋翼产生的诱导速度经过一定距离（上／
下旋翼的间距），亦即下旋翼的诱导速度到达上桨
盘平面时其量值变化为ｖｉｈ，且｜ｖｉｈ｜＞｜ｖｉｌｏｗ｜，方向
向下．则有Ｖ＞Ｖ－ｖｉｈ，也可以得到下旋翼的入流
比上旋翼的入流大．同状态下，上旋翼产生的诱导
速度要比下旋翼的诱导速度小．令上旋翼产生的
均匀诱导速度为ｖｉｕｐ，则有ｖｉｕｐ＜ｖｉｌｏｗ，方向向下，
则有，上桨盘平面的入流速度为Ｖ－ｖｉｈ－ｖｉｕｐ，方
向向上．由于上／下旋翼间距有限，则上旋翼处的
诱导速度对下旋翼也产生影响．但是上旋翼的诱
导速度相对下旋翼本来就小，然后再经过一定距
离变化到达下旋翼处之后又变小很多，故其影响
并不大．在轴流状态稳定自转时，由于存在气动干
扰，共轴双旋翼的上／下旋翼的来流是不相同的．
由此它们产生的气动力和力矩也是不相同的，最
终也导致了上／下旋翼产生的升力不相等．

图１　轴流状态下共轴双旋翼自转流场模型

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ａｕｔｏｒｏｔａｔｉｎｇ　ｃｏａｘｉａｌ　ｔｗｉｎ－ｒｏｔｏｒ
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２　气动建模

共轴双旋翼自转状态下，上／下旋翼靠近桨尖
的叶素气动合力向后，形成自阻转力矩，阻碍桨叶
转动；靠近桨根的叶素迎角过大，行成失速区；中
间部分的叶素气动合力向前，形成自驱转力矩，驱
使桨叶自转．对于整个桨盘来讲，不同方位角处受
前方来流的影响不同，其叶素的气动力也是不同
的［１５］．本文采用叶素理论及数值积分方法求解旋
翼产生的气动力和力矩，叶素力如图２、图３．作用
在叶素的气动力的分量及反扭矩计算如公式（１）

～公式（４）

ｄＦａＸ ＝ρ
２
ｂＵｂ［（ＵｔＣｌ＋ＵｐＣｄ）ｓｉｎβｃｏｓψ－

（－ＵｐＣｌ＋ＵｔＣｄ）ｓｉｎψ］ｄｒ （１）

ｄＦａＹ ＝ρ
２
ｂＵｂ（ＵｔＣｌ＋ＵｐＣｄ）ｃｏｓβｄｒ （２）

ｄＦａＺ ＝ρ
２
ｂＵｂ［－（－ＵｐＣｌ＋ＵｔＣｄ）ｓｉｎβｓｉｎψ－

（－ＵｐＣｌ＋ＵｔＣｄ）ｃｏｓψ］ｄｒ （３）

ｄＱ＝ρ
２
ｂＵｂ（ｅ＋ｒｃｏｓβ）（－ＵｐＣｌ＋ＵｔＣｄ）ｄｒ

（４）

图２　叶素力及桨叶剖面来流速度示意图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌａｄｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｆｏｒｃｅ　ａｎｄ　ｉｎｆｌｏｗ　ｏｆ

ｂｌａｄｅ　ｓｅｃｔｉｏｎ

其中Ｕｔ，Ｕｐ 分别为叶素相对气流的切向速度和

垂向速度；Ｕｂ 为Ｕｔ 和Ｕｐ 速度合量；Ｃｌ，Ｃｄ 分别
为翼型的升力系数和阻力系数；β，Ψ 分别为挥舞
角和方位角；ｅ为挥舞偏置量．在计算上／下旋翼
单片桨叶产生的气动力和力矩时采用Ｓｉｍｐｓｏｎ
数值积分方法．将单片桨叶产生的气动力和力矩
坐标分解，通过复化抛物线积分方法分别求得上／

图３　叶素气动力示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ　ｆｏｒｃｅ

下旋翼的气动力和反扭矩．

ＦＸ ＝Ｎｂ２π∫
２π

ψ＝０
ＦＸψｄψ （５）

ＦＹ ＝Ｎｂ２π∫
２π

ψ＝０
ＦＹψｄψ （６）

ＦＺ ＝Ｎｂ２π∫
２π

ψ＝０
ＦＺψｄψ （７）

Ｑ＝Ｎｂ２π∫
２π

ψ＝０
Ｑψｄψ （８）

其中ＦＸψ，ＦＹψ，ＦＺψ，Ｑψ 为单片桨叶在方位角ψ 上
产生的气动力分量和反扭矩．共轴双旋翼处于稳
定自转状态时，上／下旋翼各自产生的反扭矩都为
零．挥舞响应采用韦恩·约翰逊给出经验方法［１１］

βｎ＋１ ＝βｎ ＋̈βｎΔψ／Ω （９）

βｎ＋１ ＝βｎ＋βｎΔψ／Ω＋̈βｎ（Δψ）
２／Ω２ （１０）

β̈ｎ＋１ ＝ｆ（βｎ＋１，βｎ＋１，ψｎ＋１） （１１）

　　共轴双旋翼自转状态下，上／下旋翼之间的干
扰强弱与尾流强度以及相互干扰面积的大小直接

相关，亦可看作诱导速度的大小与干扰面积的函
数．干扰面积对于上／下旋翼的总距角和后倒角都
较小的自转旋翼来讲，主要与共轴式双旋翼在自
转飞行中的前飞速度、诱导速度和上／下旋翼的间
距有关系．前飞速度与旋翼间距在理论计算中比
较容易给出，而诱导速度的计算比较复杂．
在共轴双旋翼具有一定前方来流时，随着方

位角的变化，挥舞速度以及挥舞角的大小也是变
化的，这对桨叶来流的大小具有一定的影响．为了
能较准确地计算旋翼产生的诱导速度，本文引入
了Ｐｉｔｔ－Ｐｅｔｅｒｓ动态入流的计算模型．

λ（ｒ，ψ）＝λ０＋λｓｒｓｉｎψ＋λｃｒｃｏｓψ （１２）

ｒ＝ｒ／Ｒ （１３）
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［Ｍ］

珔λ
·

０

珔λ
·

ｓ

珔λ
·

烅

烄

烆

烍

烌

烎ｃ

＋［Ｌ］－１
珔λ０
珔λｓ
珔λ
烅
烄

烆
烍
烌

烎ｃ
＝

Ｃｔ
Ｃ１
－Ｃ
烅
烄

烆
烍
烌

烎３ ａｅｒｏ

（１４）

其中ＣＴ，Ｃ１和Ｃ３ 分别为升力系数、滚转力矩系数
和俯仰力矩系数，Ｍ 和Ｌ为动态入流的相关系数
矩阵［１６］．

图４　动态入流诱导速度示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｉｎｆｌｏｗ　ａｎｄ　ｉｎｄｕｃｅｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ

上／下旋翼产生的诱导速度随着上／下间距的
变化而变化，诱导速度随间距的变化关系如式
（１５），并考虑到相互干扰作用，通过反复迭代可以
求得共轴双旋翼某一旋翼产生的诱导速度ｖｉ在
另外一副旋翼桨盘平面处的诱导速度ｖｉｈ．

ｖｉｈ＝ｖｉ·ｆ （１５）

其中

ｆ＝１＋［｜ｚ｜／１＋ｚ槡 ２］ｋｚ／｜ｚ｜

ｚ＝ｈ／Ｒ
ｆ为诱导速度随间距的变化系数，此变化系数可
以参考共轴双旋翼直升机状态时的诱导速度随间

距变化系数［１７］．ｋ的值可根据试验来获取，取值
为０．６．珔ｚ为间距与半径之比，ｈ向上为正方向，向
下为负．

３　试　验

为了证明本文理论模型，开展了共轴双旋翼
自转状态气动特性试验研究．本次试验的试验设
备有串置开口回流风洞（开口段参数长、宽和高分
别为５，３．４，２．４ｍ）、旋翼试验台、六分量天平、测

速装置、数据采集与处理系统等．本次试验设计了
两套试验装置，装置Ａ和装置Ｂ，如图５．两套装置
的桨毂机构形式相同，但与桨轴的连接方式不同．

图５　试验装置实际图

Ｆｉｇ．５　Ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ａｎｄ　ｔｅｓｔ　ｍｏｄｅｌｓ

装置 Ａ的上／下旋翼桨毂均与桨轴相连，这
样上／下旋翼产生的气动合力和合力矩均通过桨
轴传递到测量天平．装置Ｂ的上桨毂与桨轴相
连，而下旋翼桨毂与旋翼台底座相连，由此，上旋
翼产生的气动力和力矩通过桨轴传递至天平，而
下旋翼产生的力和力矩将传递到旋翼台而不能传

递到天平上，这样就可以测得上／下旋翼同时自转
时上旋翼的气动力和力矩．将两套装置的试验数
据进行对比，则可获得共轴双旋翼自转时上／下旋
翼各自产生的气动力和力矩．试验装置的桨盘后
倒角、总距、旋翼间距及风速均可调节．模型旋翼
半径Ｒ＝１．２７５ｍ、桨叶片数Ｋ＝６片、弦长ｂ＝
０．０９５ｍ、挥舞偏置量ｅ＝０．０８ｍ，ＯＡ２１２翼型矩
形桨叶、下旋翼左旋、上旋翼右旋．试验过程中，进
行了重复性试验．不同的状态下，风速变化先由

１０ｍ／ｓ逐步增加至３０ｍ／ｓ，然后再由３０ｍ／ｓ逐步
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减小至１０ｍ／ｓ．结果显示，重复性很好，试验数据
可靠．

４　试验及理论计算结果对比分析

共轴双旋翼自转试验给出了上／下旋翼的升
力、转速分别与总距角、后倒角及风速之间的相互
关系，如图６．
当上／下旋翼的后倒角为２°，总距角和风速

分别从０°，１０ｍ／ｓ增至２°，３０ｍ／ｓ时，上／下旋翼
的转速分别由２７，４０ｒ／ｍｉｎ增至６３８，６６０ｒ／ｍｉｎ．
同时旋翼的升力也相应的增加，当总距角为２°
时，两副旋翼的合升力从初始状态（后倒角０°和
风速１０ｍ／ｓ）的１５Ｎ增加至３４３Ｎ（此时，后倒角

４°，风速２５ｍ／ｓ）．在相同参数下，下旋翼的转速和
升力要高于上旋翼．而随着风速的增加，上／下旋
翼的转速和升力的量值相差变小．当旋翼设计参
数为总距角为２°，后倒角为４°，风速２５ｍ／ｓ时，上

旋翼的升力为下旋翼升力的９４％．这是由于随着
风速的增加，下旋翼的尾流倾斜角度增加，吹至上
旋翼的下旋翼尾流减少，旋翼间的气动干扰变小
的原因．为验证所建立的理论计算模型，本文对试
验数据与理论计算结果进行了对比分析．设定总
距角为２°、后倒角为４°、上／下旋翼间距４８０ｍｍ
时，上／下旋翼各自转速和升力随风速的变化，如
图７．
图７显示，随着风速的增加，下旋翼的的转速

从１８３ｒ／ｍｉｎ增加至６３０ｒ／ｍｉｎ，上旋翼的转速由

７８ｒ／ｍｉｎ增加至５８０ｒ／ｍｉｎ．转速及风速的增加使
得旋翼的来流加大，且两副旋翼的气动攻角均增
大，上／下旋翼产生的拉力也明显地增加，分别从

５Ｎ和１８Ｎ增加至１６４Ｎ和１７９Ｎ．理论计算与试
验数据比较一致，在风速为１５～２０ｍ／ｓ之间时，
误差在３％～７％之间，在风速２５ｍ／ｓ时误差在

２％左右，而风速为１０ｍ／ｓ时的误差比较大．当总

图６　转速和升力随各参数的变化

Ｆｉｇ．６　Ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ　ｓｐｅｅｄ　ａｎｄ　ｌｉｆｔ　ｖｓ．ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
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距角为２°、风速为２５ｍ／ｓ、旋翼间距为４８０ｍｍ
时，上／下旋翼各自转速和升力随后倒角的变化，
如图８．
图８显示上／下旋翼的气动力和转速均随着

后倒角的增加而增加．后倒角增大时，旋翼的自转
力矩变大，上／下旋翼转速均增加．旋翼来流与前
行桨叶的夹角变大，旋翼气动攻角增加，故升力也
随之增加．
上旋翼的转速和升力小于下旋翼的转速和升

力，这是由于在共轴双旋翼自转状态下，旋翼间气
动干扰中上／下旋翼所起的作用大小是不同的，下
旋翼诱导速度较大，以总距２°，后倒角４°，旋翼间

距４８０ｍｍ为例，下旋翼在风速为１０，１５，２０，２５
ｍ／ｓ时的平均诱导速度分别为０．４１５，０．７０８，

０．９８１，１．１８３ｍ／ｓ，而上旋翼的平均诱导速度分别
为０．３７１，０．６５１，０．９１１，１．１４０ｍ／ｓ．且由式（１５）
知，下旋翼平均诱导速度的量值到达上旋翼处时
进一步增大，而上旋翼平均诱导速度至下旋翼时
值减小．所以下旋翼尾流对上旋翼的实际攻角影
响比较大，下旋翼在旋翼干扰之间处于主要地位，
而上旋翼对下旋翼的影响则相比较小．
理论计算和试验数据在后倒２°和４°时的误

差较小，在２％～５％之间，而当后倒角为０°时最
大误差为１１％．当总距角分别为０°和２°、后倒角

图７　上／下旋翼升力、转速与风速变化关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ　ｓｐｅｅｄ　ａｎｄ　ｌｉｆｔ　ｖｓ．ｗｉｎｄ　ｓｐｅｅｄ

图８　上／下旋翼升力、转速与后倒角变化关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ　ｓｐｅｅｄ　ａｎｄ　ｌｉｆｔ　ｖｓ．ｓｈａｆｔ　ａｎｇｌｅ

８１０２



　第９期 姬乐强等：共轴双旋翼自转气动特性

为２°、上／下旋翼间距为４８０ｍｍ时，上旋翼升力
和下旋翼转速随风速的变化，如图９．
旋翼总距增加时，旋翼的气动攻角变大，旋翼

的自驱转力矩变大，故旋翼的转速和升力均增加．
另外，由于吹风挥舞的存在，旋翼的桨盘倾角变
大，更进一步地增大了旋翼的气动攻角．由此，增
加旋翼的总距，相比仅增加后倒角，旋翼的转速和
升力增加的更快．风速较大时，上旋翼升力的理论
计算和试验数据在总距２°和０°时的误差分别为

３％和８％；下旋翼的转速的理论计算和试验数据
在总距２°和０°时的误差分别为１％和２％．当上／
下旋翼间距分别为４８０ｍｍ和５２０ｍｍ时，总距角

为２°、后倒角为４°时，上旋翼升力和转速随风速
的变化，如图１０．
由图１０可以得到随着上／下旋翼间距的增

加，下旋翼的诱导速度经过一定变化后到达上旋
翼时，诱导速度的量值将变大，对上旋翼的干扰加
强，从而使得上旋翼的转速和升力变小．随着风速
的增大，下旋翼的尾流对上旋翼的干扰面积将减
小，对上旋翼的气动干扰也将减小，旋翼间距的影
响也趋于不明显．
由共轴双旋翼自转气动特性的理论计算和风

洞吹风试验数据的对比可以看出，共轴双旋翼自
转时，上／下旋翼的理论计算值与试验数据的误差

图９　转速和升力随总距角的变化

Ｆｉｇ．９　Ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ　ｓｐｅｅｄ　ａｎｄ　ｌｉｆｔ　ｖｓ．ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ

图１０　上旋翼升力、转速与风速、间距的变化关系

Ｆｉｇ．１０　Ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ　ｓｐｅｅｄ　ａｎｄ　ｌｉｆｔ　ｖｓ．ｗｉｎｄ　ｓｐｅｅｄ　ａｎｄ　ｄｉｓｔａｎｃｅ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒｓ
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与旋翼稳定自转的转速相关．随着转速的增加，误
差逐渐减小，在转速较大时，误差小于５％，而转
速较小时，误差甚至大于８％．原因是理论模型计
算旋翼气动力和力矩时，上／下稳定自转的迭代收
敛条件之一为旋翼的驱转力矩等于阻转力矩，而
旋翼的阻转力矩包括阻转气动力矩和模型自身摩

擦力产生的摩擦阻力力矩．小转速时，摩擦阻力力
矩占旋翼阻转力矩的比率较大，从而使得计算旋
翼的阻转气动力矩时误差较大．

５　结　论

本文建立了共轴双旋翼自转状态下的气动特

性理论模型，并进行了风洞吹风试验．本文给出了
共轴双旋翼自转状态下的上／下诱导速度的求解
方法，获得了计算共轴双旋翼自转状态下旋翼拉
力分配的有效方法．并得到以下结论：

１）共轴双旋翼稳定自转状态下，上／下旋翼
之间存在着气动干扰．上旋翼对下旋翼的干扰较
小，而下旋翼对上旋翼的干扰比较大．
２）共轴式双旋翼可以在一定的操纵参数下
实现稳定自转．上／下旋翼的稳定自转转速及升力
分别随着总距、后倒角及风速的增加而增加．随着
上／下旋翼间距的增加，上旋翼的稳定转速及升力
减小较明显，而下旋翼的稳定转速及升力变化不
大，两副旋翼的合升力减小．
３）通过试验结果和理论计算的对比分析表
明，共轴双旋翼自转气动特性理论模型的计算值
与试验值的变化规律一致，计算精度较高．验证了
理论模型的正确性．
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