
第２８卷４期
２０１３年 ４月

航空动力学报
Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ

Ｖｏｌ．２８ Ｎｏ．４
Ａｐ


ｒ．２０１３

文章编号：１０００－８０５５（２０１３）０４－０７５９－０６

基于优化算法的倾转旋翼准定常气动模型
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摘　　　要：取消了传统直升机旋翼准定常气动模型中对飞行工况和桨叶形状的诸多假设和限制，建立了

适合倾转旋翼特殊桨叶形状、桨毂构造以及飞行工况的准定常气动模型．桨叶气动载荷计算基于叶素理论进

行数值积分，旋翼挥舞系数通过序列二次规划算法（ＳＱＰ）进行数值优化求解，诱导速度分布采用Ｐｉｔｔ－Ｐｅｔｅｒｓ
动态入流模型的稳态形式．利用该方法计算了ＸＶ－１５倾转旋翼机的旋翼在不同工况下的气动性能以及挥舞

系数．计算结果与风洞实验数据吻合良好，误差在８％以内且计算效率高，单一工况求解耗时在５ｍｉｎ以内，该

方法可用于倾转旋翼机总体设计阶段的性能分析或建立其飞行动力学模型．
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　　倾转旋翼机作为一种垂直起降飞行器，兼具
直升机与固定翼飞机的外观与性能特点，其最大
特征就是可倾转的翼梢短舱及其输出轴末端的旋

翼．倾转旋翼机的旋翼设计参数亦介于常规直升
机旋翼和固定翼飞机螺旋桨之间：具有较大的直
径和负扭转，可周期变距和变总距，可挥舞；而飞
行工况随短舱倾转和前飞速度的不同基本覆盖了

常规直升机和涡桨飞机的飞行包线之和．
倾转旋翼的气动特性无疑对整架倾转旋翼机

的气动性能具有举足轻重的影响，尤其在总体方
案设计与性能优化，飞行动力学分析以及飞行控
制系统与控制律设计中不但要求建立的倾转旋翼

气动模型具有较高的工程精度，同时应具备较高
的计算效率．
基于Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程的计算流体动力学

以及基于Ｂｉｏｔ－Ｓａｖａｒｔ定律的自由尾迹理论虽然
能够细致地把握旋翼流场，但在精度方面对网格
划分技巧、差分格式以及湍流模型参数等方面仍
依赖性较强且计算效率很低［１］．因此在上述研究
领域中，往往采用基于叶素理论和诱导速度模型
的方法，通过数值积分求解整个旋翼的气动载荷．
旋翼的准定常气动模型认为诱导速度场和旋

翼挥舞规律随着飞行工况和操纵输入的变化瞬间

达到稳态，虽然不适合用于求解大机动问题［２］，但
适用于倾转旋翼机的飞行性能计算，配平与飞行
模态分析以及平衡点附近的小扰动仿真．
文献［３－５］基于风洞实验数据，将倾转旋翼的

准定常气动模型表达为飞行状态与桨距操纵量的

拟合函数或以绘制曲线的形式给出．虽然这些成
果有效地运用于倾转旋翼机的飞行动力学建模和

仿真，但都针对某一确定型号，所建立的气动模型
并不具有普适性．
常规直升机旋翼的准定常气动模型的内核是

求解挥舞系数．文献［６－８］皆给出了挥舞系数关于
桨叶设计参数与飞行状态的解析表达式，还通过
径向积分进一步给出了气动载荷系数的解析表达

式．但这些常规直升机旋翼的计算公式都基于大
量假设，难以运用于倾转旋翼，因此有必要开发专
门的倾转旋翼准定常气动模型．

１　直升机旋翼的准定常气动模型

常规直升机旋翼的准定常气动模型的求解原

理是基于符号计算的“谐波平衡法”：外层计算是
根据上一步求出的旋翼气动载荷对诱导速度模型

进行迭代求解；内核则是在当前诱导速度分布下，

根据桨叶挥舞方程求取挥舞系数，然后进行旋翼
气动载荷的径向积分．本文皆采用１阶挥舞假设，
即单片桨叶的挥舞规律可写为

β＝ａ０－ａ１ｃｃｏｓψ－ｂ１ｓｓｉｎψ （１）
式中ａ０，ａ１ｃ，ｂ１ｓ皆为待定的挥舞系数，分别表示桨
盘锥度角、后倒角、侧倒角．挥舞规律以符号表达
式（１）给定后，可径向积分求得桨叶的气动、惯性、
重力、桨毂挥舞刚度产生的挥舞力矩的符号表达
式，四项合成可得挥舞方程

Ｍａ＋Ｍｉ＋Ｍｇ＋Ｍｋ＝０ （２）
式（２）左侧实际上是关于ａ０，ａ１ｃ，ｂ１ｓ和ψ的函数，
可展成ψ的三角级数的形式，只保留１阶和常数
项，根据“谐波平衡”原则令每项的系数等于零，即
可解得挥舞系数．文献［６－８］给出的解析表达式都
较为冗长，本文不再赘述，但必须指出为得到这些
解析解而做出的各种假设：

１）不考虑摆振，刚性桨叶，小挥舞角．
２）矩形桨叶，质量径向均匀分布，只具有小
角度的线性扭转．
３）桨叶各剖面采用单一翼型，处于小迎角线
性范围，不考虑空气压缩性和黏性的影响．
４）挥舞铰外伸量ｅ较小，（ｅ／Ｒ）２ 及其以上被
视为可忽略的高阶小量，忽略反流区，其中Ｒ 为
旋翼半径．
５）桨盘处于小迎角，接近水平，径向各叶素
皆处于大切向速度，小入流状态．
６）采用近似诱导速度模型如式（３），其中ｒ
为径向站位．文献［１］指出式（３）适用于中等偏大
的前进比μ＞０．１５．

ｖｉ（ｒ，ψ）＝ｖ１ １＋
ｒ
Ｒｃｏｓ（ ）ψ （３）

　　可以看出除了第１条和第４条外，上述各假
设都不再适用于倾转旋翼的特殊构型与复杂工

况，导致更加难以通过符号计算得到倾转旋翼挥
舞系数的解析解，因此本文基于“谐波平衡法”的
思想采用优化算法对挥舞系数进行数值求解．

２　倾转旋翼的准定常气动模型

２．１　单桨等效挥舞模型

倾转旋翼的桨毂构造形式一般采用跷跷板式

（如ＸＶ－３）或三桨万向接头式（如 ＸＶ－１５和 Ｖ－
２２），所有桨叶构成的桨盘绕中心铰共同挥舞．文
献［１］指出：在准定常模型的谐波假设下，跷跷板
式旋翼与单片中心铰式桨叶的挥舞方程等效，可
忽略偶数阶挥舞，单桨等效挥舞模型中的挥舞刚

０６７
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度取原桨毂挥舞刚度的１／２．
该单桨等效模型亦可推广至三桨万向接头式

旋翼［８］，此时可忽略三的整数阶挥舞，单桨挥舞刚
度取原桨毂挥舞刚度的２／３．
单桨等效挥舞模型可避免求解所有桨叶的载

荷，有利于显著提高倾转旋翼准定常气动模型的
求解速度．

２．２　诱导速度模型

本文的倾转旋翼准定常气动模型中的诱导速

度分布采用Ｐｉｔｔ－Ｐｅｔｅｒｓ动态入流模型［９－１０］的稳态
形式作为外层迭代，如式（４）

λ０
λ１ｓ
λ

熿

燀

燄

燅１ｃ
＝

１
２Ｖｍ

０
１５πＸ
６４珚Ｖ

０ －
２（１＋Ｘ２）
珚Ｖ

０

１５πＸ
６４Ｖｍ

０
２（Ｘ２－１）
珚

熿

燀

燄

燅Ｖ

Ｃｔ
Ｃｌ
Ｃ

熿

燀

燄

燅ｍ

（４）
式中λ０，λ１ｓ和λ１ｃ分别为时均、横向和纵向入流比分
量；Ｃｔ，Ｃｌ，Ｃｍ 分别为旋翼的拉力、滚转力矩和俯仰
力矩系数；Ｘ，Ｖｍ 和珚Ｖ分别表示为尾迹攻角αｗ、前
进比μ、爬升比珚Ｖｃ等变量的函数

Ｘ＝ １－ｓｉｎαｗ
１＋ｓｉｎα槡 ｗ

（５）

Ｖｍ ＝ μ
２＋（λ０＋珚Ｖｃ）槡 ２ （６）

珚Ｖ＝ ［μ
２＋（λ０＋珚Ｖｃ）（２λ０＋珚Ｖｃ）］／Ｖｍ （７）

　　应当指出：式（４）计入了桨毂挥舞刚度和桨毂
力矩对诱导速度分布的影响；倘若桨毂挥舞刚度为
零，则旋翼挥舞不产生桨毂力矩，因此Ｃｌ，Ｃｍ 必为
零，式（４）退化为仅剩两个入流比分量，如式（８）和
式（９）

λ０ ＝ Ｃｔ
２Ｖｍ

（８）

λ１ｃ＝１５πＸ３２λ０
（９）

式（８）实际上是文献［１１］运用动量法得出的旋翼斜
流状态诱导速度方程的无量纲形式．式（８）和式（９）
联立即为常规直升机铰接式旋翼的Ｐｉｔｔ－Ｐｅｔｅｒｓ稳
态入流模型［１２］．

２．３　算法与求解流程

在求解程序对外层的诱导速度模型的每一次

迭代更新过程中，本文基于序列二次规划算法
（ＳＱＰ）优化求解当前诱导速度分布下的挥舞系数，
随后更新桨叶气动载荷．桨叶气动载荷皆通过复化

Ｓｉｍｐｓｏｎ公式进行数值积分求解［１３］．

以自变量是１阶挥舞系数ａ１ｃ，ｂ１ｓ为例，优化算
法的目标函数值的生成过程如下：

１）给定ａ１ｃ，ｂ１ｓ，将桨盘整个３６０°转角等分为

Ｎψ 个相位（一般Ｎψ＞２０）．
２）挥舞规律确定后，在每个相位ψ处求取式

（２）中桨叶的各种挥舞力矩，可得桨叶挥舞加速度
沿相位ψ的周期分布规律．
３）在１阶挥舞假设下，求得的桨叶挥舞加速
度分布和相应匹配的挥舞系数ａ１ｃ，ｎｅｗ，ｂ１ｓ，ｎｅｗ应满足
式（１０）．

β̈（ψ）＝Ω
２（ａ１ｃ，ｎｅｗｃｏｓψ＋ｂ１ｓ，ｎｅｗｓｉｎψ） （１０）

其中ａ１ｃ，ｎｅｗ，ｂ１ｓ，ｎｅｗ基于傅里叶系数公式进行数值积
分求解

ａ１ｃ，ｎｅｗ ＝ １
πΩ２∫

２π

０
β̈（ψ）ｃｏｓψｄψ （１１）

ｂ１ｓ，ｎｅｗ ＝ １
πΩ２∫

２π

０
β̈（ψ）ｓｉｎψｄψ （１２）

　　４）定义目标函数如式（１３），其含义为寻找挥
舞系数ａ１ｃ，ｂ１ｓ使其产生的挥舞加速度最高程度的
满足式（１０）的理想规律．

ｍｉｎ　ｆ（ａ１ｃ，ｂ１ｓ）＝

（ａ１ｃ－ａ１ｃ，ｎｅｗ）２＋（ｂ１ｓ－ｂ１ｓ，ｎｅｗ）槡 ２ （１３）

　　该方法可推广到更高阶的挥舞规律假设，其核
心思想仍是“谐波平衡法”的原理．求解流程如
图１．

图１　准定常模型求解流程图

Ｆｉｇ．１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｑｕａｓｉ－ｓｔｅａｄｙ　ｍｏｄｅｌ
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本文采用的序列二次规划算法是当前公认的

处理中小规模非线性规划问题最优秀的算法之一：
通过将原问题转化为一系列基于Ｌａｇｒａｎｇｅ函数二
次近似的二次规划子问题（ＱＰ）的求解来获得原问
题最优解，对非线性较强的优化问题也能求解．算
法主要由３部分组成［１４－１５］：

１）Ｌａｇｒａｎｇｅ函数Ｈｅｓｓｉａｎ矩阵更新：在每一次
主要迭代中，都用 ＢＦＧＳ（Ｂｒｏｙｄｅｎ－Ｆｌｅｔｃｈｅｒ－Ｇｏｌｄ－
ｆａｒｂ－ｓｈａｎｎｏ）方法计算Ｌａｇｒａｎｇｅ函数的 Ｈｅｓｓｉａｎ矩
阵的正定拟牛顿近似矩阵．
２）二次规划子问题的求解：首先求解可行点，
然后产生收敛的迭代序列．
３）一维搜索和目标函数计算．
该问题的约束条件较为简单，即一圈之内的挥

舞角均在挥舞限动值之内．

３　算　例

３．１　计算对象

本文运用上述方法对ＸＶ－１５倾转旋翼机的三
桨万向接头式旋翼（图２）的不同工况进行求解，并
与文献［１６］的风洞实验结果进行了对比．

图２　风洞中的ＸＶ－１５倾转旋翼机的旋翼

Ｆｉｇ．２　Ｒｏｔｏｒ　ｏｆ　ＸＶ－１５ｔｉｌｔ　ｒｏｔｏｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ

ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ

该倾转旋翼的主要特征为较大的实度和桨毂

刚度，具有很大的非线性负扭转，主要设计参数如
表１所示．
　　在叶素的气动载荷数值积分过程中，使用了文
献［１７］提供的ＸＶ－１５倾转旋翼桨叶各分段所用的
翼型在不同马赫数下的升阻特性．

３．２　轴流状态

定义轴流状态短舱倾转角ｉｎ＝０°，图３给出了
空速比Ｖ０／（ΩＲ）不同时，旋翼气动性能随桨尖总距

θｔｉｐ的变化规律，Ω为旋翼转速．无周期变距输入，因
此轴流状态时无周期挥舞，此时的倾转旋翼可视为

表１　ＸＶ－１５倾转旋翼的设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ＸＶ－１５ｔｉｌｔ　ｒｏｔｏｒ

参数 数值

桨叶片数 Ｎｂ ３

直径Ｄ／ｍ　 ７．６２

有效工作段桨叶弦长ｃ／ｍ　 ０．３５６

实度σ ０．０８９

预锥角ａ０／（°） ２．５

挥舞调节系数ｔａｎδ３ －０．２６８

非线性几何扭转θｔｗｉｓｔ／（°） －３６

桨叶洛克数γｂ ３．８３

单片桨叶挥舞惯性矩Ｉｂ／（ｋｇ·ｍ２） １４２．３

桨毂挥舞刚度Ｋ／（Ｎ·ｍ／（°）） ３０５．１

转速（直升机模式／飞机模式）／（ｒ／ｍｉｎ） ５６５／４５８

图３　轴流状态的气动性能

Ｆｉｇ．３　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｉｎ　ａｘｉａｌ　ｆｌｏｗ
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大直径螺旋桨．
可以看出本文建立的倾转旋翼准定常气动模

型在分析轴流状态时能够达到较高的工程精度；尤
其从仅仅考察功率系数Ｃｐ 相对拉力系数Ｃｔ的性
能曲线来看计算结果与实验数据符合很好，且呈现
较好的线性关系．但是更细致地考察不同总距时的

Ｃｔ和Ｃｐ，计算结果与实验数据点仍有少量误差：从
计算程序来看，诱导速度模型、桨叶翼型升阻特性
数据库、桨叶扭转拟合函数等都是带来计算误差的
原因；从实验过程来看，桨尖总距的测量、旋翼操纵
机构的变形与间隙、桨叶与桨毂的变形等因素是引
起实验误差的原因．尤其注意到随着空速的提高，
旋翼性能对总距十分敏感，各种误差对精度的影响
也将可能更加明显．

３．３　斜流状态

倾转旋翼机在过渡模式时，旋翼处于斜流状
态，周期变距和总距共同影响旋翼的气动性能和挥
舞．图４给出了ｉｎ＝６０°，不同空速比Ｖ０／（ΩＲ）时的

图４　斜流状态的气动性能

Ｆｉｇ．４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｉｎ

ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ　ｍｏｄｅ

旋翼气动性能变化规律．由于提升总距将加剧吹风
挥舞引起的桨盘后倒角ａ１ｃ，因此图４中的数据点
所示工况都通过纵向周期变距操纵量Ｂ１（推杆为
正）消除了后倒角．
图４表明本文建立的倾转旋翼准定常气动模

型在斜流状态对旋翼的气动性能计算也能达到较

高的工程精度．
图５给出了ｉｎ＝３０°，空速比Ｖ０／（ΩＲ）＝０．３４

时纵向周期变距操纵量Ｂ１ 对桨盘后倒角ａ１ｃ的影
响．图５中各数据点的总距基本保持一致而纵向周
期变距变化幅度较大．

图５　斜流状态的桨盘后倒角ａ１ｃ
Ｆｉｇ．５　Ｆｌａｐ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａ１ｃｉｎ　ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ　ｍｏｄｅ

从图５可以看出数值优化求解的挥舞系数与
实验数据吻合很好，进一步证明了本文建立的倾转
旋翼准定常气动模型的有效性．

４　结　论

本文建立的倾转旋翼准定常气动模型采用序

列二次规划算法数值优化求解挥舞系数，采用Ｐｉｔｔ－
Ｐｅｔｅｒｓ入流模型并通过迭代求解诱导速度分布．计
算结果在各个工况下皆与风洞实验数据吻合良好，

且计算效率高：以 Ｍａｔｌａｂ语言编制程序，在Ｐｅｎｔｉ－
ｕｍ－４ＣＰＵ主频２．６ＧＨｚ的ＰＣ机上运行，一个工
况点的求解耗时约３～５ｍｉｎ且主要耗费在优化计
算中．因此该方法非常适合于倾转旋翼机的气动优
化设计和飞行动力学建模．
本文上述所有求解结果及结论都基于１阶挥

舞假设．当采用２阶挥舞假设时，虽然能够更加细
致地描绘倾转旋翼的挥舞规律，但对整个旋翼的气
动性能计算精度几乎没有任何影响，却使得优化求
解挥舞系数的耗时大大增加，因此本文不推荐
采用．
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利用该方法可进行倾转旋翼机的总体方案与

飞行控制系统初步设计，也可以用于飞行性能分析
并建立倾转旋翼机的非线性全量飞行动力学模型

用于飞行仿真和操稳特性研究．
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