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基于自由尾迹方法的复合材料无铰式
旋翼气弹稳定性分析
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摘　　　要：基于有限元理论及自由尾迹方法，建立了一套适用于各向异性复合材料无铰式旋翼的气弹稳

定性分析方法．为了模拟复合材料旋翼气弹特性，截面特性参数采用二维线性有限元方法分析得到，展向一

维梁则采用考虑剪切变形的２３自由度非线性梁单元模拟，并将自由尾迹分析模型用于计算旋翼非均匀诱导

速度场，基于升力线模型构建了一个高效且较为精细的气动分析模块．在此基础上开展了无铰式旋翼气弹稳

定性分析，算例计算及验证表明建立的模型能有效地用于复合材料旋翼非定常气动载荷预估及进行气弹稳

定性分析．最后细致分析并获得了复合材料铺层角对无铰式旋翼气弹稳定性参数的影响规律，结果表明：算

例在小拉力系数（０．００２５）下，截面竖直铺层角在１０°到２５°会发生气弹稳定性问题，这在真实型号设计中应当
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ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｍａｔｅｒｉａｌ

　　随着直升机技术的发展，旋翼系统设计越来
越受到研究人员重视，传统金属材料铰接式旋翼
已无法满足现代直升机技术发展的需求，而由于
复合材料无铰式旋翼在保留复合材料疲劳寿命

长、易于动力学剪裁等优点的同时，又具有良好的
可维护性、优越的飞行性能等传统旋翼所不具备
的优点，因而受到越来越多的关注．但是，该类型
旋翼同样存在着致命的缺点，即气弹稳定性问题，
而这可以通过调整桨叶复合材料铺层厚度及角度

来尽可能避免．因此，开展复合材料铺层对无铰式
旋翼气弹稳定性的参数影响研究具有很重要的工

程应用价值．
由于复合材料无铰式旋翼挥舞、摆振、扭转自

由度之间存在高度弹性耦合，一般采用有限元法
建立分析模型，而考虑到桨叶较大弹性变形情况，
该模型又必须考虑几何非线性因素；此外复合材
料的采用也增加了气弹稳定性分析的难度，因而
复合材料无铰式旋翼的气弹稳定性分析要比传统

旋翼复杂得多．直到１９８５年，Ｈｏｎｇ和Ｃｈｏｐｒａ才
首次进行了复合材料无铰式旋翼的气弹稳定性分

析［１］，但其二维截面分析采用解析法，具有很大的
局限性，而且一维梁模型也只在各项同性桨叶分
析基础上加入了某些耦合项，梁单元仍然为传统
的１５自由度．随后，Ｓｍｉｔｈ和Ｃｈｏｐｒａ在此基础上
对梁模型进行了改进［２］，采用了全新的１９自由度
梁，包含了对复合材料旋翼建模来说至关重要的
剪切自由度，但是二维截面则依旧采用解析法分
析．Ｆｒｉｅｄｍａｎｎ和 Ｙｕａｎ等人也进行了相关分
析［３］，二维截面采用基于圣维南原理的有限元分
析，一定程度上提高了对复杂截面的分析能力，一
维梁则采用了２３自由度梁单元，从而更加准确地
进行建模．２００９年，Ｆｒｉｅｄｍａｎｎ和 Ｇｌａｚ等人在此
基础上又进行了改进［４］，把原来二维截面分析替
换为更加精确的 ＶＡＢＳ（ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ　ａｓｙｍｐｔｏｔｉｃ
ｂｅａｍ　ｓｅｃｔｉｏｎａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ）分析，从而一定程度上提
高了气弹稳定性分析精度．另外，Ｆｕｌｔｏｎ和 Ｈｏｄ－
ｇｅｓ也进行了相关研究［５－６］．上述分析方法和结果
为复合材料在无铰式旋翼上的实际应用打下

了基础．

国内在这方面开展的研究较少，石庆华和向
锦武［７］采用Ｇｉａｖｏｔｔｏ截面分析理论［８］和２０自由
度梁单元，主要进行了桨根柔性梁复合材料铺层
的研究，获得了一些有价值的结果．但是，上述气
弹稳定性分析大都采用均匀入流结合二维准定常

模型的气动模型，高文杰和向锦武虽然采用了有
限状态入流分析了无轴承旋翼的气弹稳定性，但
也仅仅局限于各向同性桨叶［９］．
鉴于此，本文尝试将较为精细的自由尾迹模

型引入复合材料无铰式旋翼气弹稳定性分析中，
旨在提高其气动力分析精度．为了改善桨叶的弹
性变形分析精度，桨叶截面特性采用Ｇｉａｖｏｔｔｏ理
论分析计算，桨叶变形则采用考虑剪切自由度的

２３自由度非线性梁单元来模拟．在此基础上构建
一个较为精细的、相对完善的复合材料旋翼气弹
稳定性分析方法，并用于旋翼气弹稳定性分析中，
获得了关于复合材料铺层角对无铰旋翼气弹稳定

性的参数影响特性．

１　旋翼结构分析模型

１．１　二维截面分析模型

复合材料截面特性分析关键之处在于Ｔｉｍｏ－
ｓｈｅｎｋｏ刚度矩阵的计算，下面简要介绍本文采用
的Ｇｉａｖｏｔｔｏ截面分析模型．假设梁截面为非均匀
各项异性材料构成，坐标系原点定在截面形心，

ｘ１ 沿桨叶展向指向桨尖，而ｘ２，ｘ３ 分别为截面弦
向和法向．根据虚功原理，单位长度截面有

∫Ａ
（δ｛ｓ｝Ｔ｛ｐ｝），１ｄＡ＝∫Ａ

δ｛ε｝Ｔ｛σ｝ｄＡ

（１）
其中 ｛ε｝和 ｛σ｝分别为旋翼桨叶截面的应变和应
力张量，｛ｐ｝＝ ｛σ１２，σ１３，σ１１｝为面外应力矢量，
｛ｓ｝为截面变形量，包括了截面翘曲 ｛ｇ｝及刚体
位移 ｛ｒ｝，即 ｛ｓ｝＝｛ｇ｝＋［Ｚ］｛ｒ｝．［Ｚ］定义如下：

［Ｚ］＝

１　０　０　 ０ 　０ －ｘ３
０　１　０　 ０ 　０ 　ｘ２
０　０　１　ｘ３ －ｘ２ 　

熿

燀

燄

燅０

（２）

　　对截面翘曲 ｛ｇ｝引入插值函数 ［Ｎ］，将插值
表达式｛ｇ（ｘ１，ｘ２，ｘ３）｝＝［Ｎ（ｘ２，ｘ３）］｛ｕ（ｘ１）｝代

７８０１
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入式（２），进行推导处理，最终得到

Ｍ　Ｃ　Ｌ
ＣＴ　 Ｅ　Ｒ
ＬＴ　ＲＴ

熿

燀

燄

燅Ａ

ｕ，１
ｕ烅
烄

烆
烍
烌

烎ψ

＝

Ｐ
Ｐ，１烅
烄

烆
烍
烌

烎θ
｛θ，１｝＝ ［Ｔ］Ｔ｛θ

烅

烄

烆 ｝

（３）

其中［Ｔ］为６×６常数矩阵，除Ｔ（１，５）＝－１，Ｔ（２，

４）＝１外都为０．｛ｕ｝为截面翘曲位移，｛ψ｝与截
面刚体位移有关，｛θ｝则为截面合力．
式（３）的解由特解和通解构成，对于一个足够

长的柔性梁来说，通解是坐标ｘ１ 的函数，代表着
应力沿轴向的分布，与根部约束有关，特解则是坐
标ｘ２ 和ｘ３ 的函数，只与截面形状有关．对于截面
特性计算来说，只需求解其特解即可．假设特解满
足方程

｛θ｝＝ （［Ｉ］＋ｘ１［Ｔ］Ｔ）｛θ０｝
｛ｕ｝＝ （［ｕ０］＋ｘ１［ｕ１］）｛θ０｝
｛Ｐ｝＝ （［Ｐ０］＋ｘ１［Ｐ１］）｛θ０｝
｛ψ｝＝ （［ψ０］＋ｘ１［ψ１］）｛θ０｝

（４）

代入式（３），最终得到代数方程组

［Ｈ］
ｕ１

ψ［ ］
１
＝

０
Ｔ［ ］Ｔ

［Ｐ１］＝ ［Ｃ］Ｔ［ｕ１］＋［Ｌ］［ψ１
烅
烄

烆 ］

（５）

［Ｈ］
ｕ０

ψ［ ］
０
＝

－Ｃ
－Ｌ［ ］Ｔ ［ｕ１］＋ Ｐ１［ ］Ｉ

［Ｐ０］＝ ［Ｍ］［ｕ１］＋［Ｃ］Ｔ［ｕ０］＋［Ｌ］［ψ０
烅
烄

烆 ］
（６）

［Ｈ］＝
Ｅ　Ｒ
ＲＴ［ ］Ａ （７）

　　从上往下依次求解 ［ｕ１］，［ψ１］，［Ｐ１］，［ｕ０］，
［ψ０］和 ［Ｐ０］便可求得方程的特解，另外，由于系
数矩阵 ［Ｈ］为奇异阵，包含６个刚体自由度，在
进行求解前必须施加６个约束，约束处理参见文
献［１０］．最终截面柔度矩阵可以写为 ［Ｆ］＝
［ψ０］Ｔ＋［ｕ０］Ｔ［Ｐ１］＋［ｕ１］Ｔ［Ｐ０］，从而得到截面
刚度矩阵

［Ｋ］＝ ［Ｆ］－１ （８）

１．２　一维梁分析模型

一维梁模型采用Ｆｒｉｅｄｍａｎｎ和Ｙｕａｎ等人提
出的ＹＦ（Ｙｕａｎ－Ｆｒｉｅｄｍａｎｎ）模型［３］，其应变关系
如下式所示：

γ１１ ＝珔γ１１＋ｗ１，１＋ｋ１（ｘ３ｗ１，２－ｘ２ｗ１，３）－

ｘ２ｋ３＋ｘ３ｋ２＋１２
（ｘ２２＋ｘ２３）ｋ２１ （９）

γ１２ ＝珔γ１２＋ｗ１，２－ｘ３ｋ１ （１０）

γ１３ ＝珔γ１３＋ｗ１，３＋ｘ２ｋ１ （１１）

其中γ１１，γ１２和γ１３为截面坐标（ｘ２，ｘ３）处的轴向
及剪切方向应变；带上划线的珔γ１１，珔γ１２ 和珔γ１３ 表示
相应弹性轴处的应变量；ｋ１，ｋ２ 和ｋ３ 则为３个方
向的曲率；ｗ为截面翘曲．
根据ＹＦ模型的截面应变能，有

Ｕ ＝ １２Ａ
｛γＹ｝［Ｙ］｛γＹ｝ＴｄＡ＋Ｈ．Ｏ．Ｔ．

（１２）

其中 ［Ｙ］为９×９的刚度阵，｛γＹ｝为１×９的向
量，其具体形式参见文献［４］．
为了将采用 Ｇｉａｖｏｔｔｏ理论计算得到的截面

特性与ＹＦ模型相结合，将式（９）～式（１１）代入式
（１２）中，得到

Ｕ ＝Ｕ１＋Ｕ２＋Ｈ．Ｏ．Ｔ． （１３）

式中Ｕ１为应变能线性项，Ｕ２为应变能非线性项，
分别表达如下：

Ｕ１ ＝ １２
｛γ｝［Ｙｌ］｛γ｝Ｔ ＝ １２

｛γ｝［Ｋ］｛γ｝Ｔ

（１４）

Ｕ２ ＝ｋ２１｛Ｙｎｌ｝｛γ｝Ｔ （１５）

其中

｛Ｙｎｌ｝＝

Ｙ１７ Ｙ２７ Ｙ３７ Ｙ４７＋Ｙ７７ｋ１２ Ｙ５７ Ｙ｛ ｝６７

｛γ｝＝
｛γ１１ γ１２ γ１３ ｋ１ ｋ２ ｋ３｝ （１６）

　　对于线性应变能Ｕ１，ＹＦ模型中刚度系数
［Ｙｌ］与二维截面分析得到的刚度阵Ｋ 可以一一
对应，而对于非线性应变能Ｕ２，由于本文二维截
面分析基于线性理论，无法提供 ｛Ｙｎｌ｝中的系数，
所以具体实现时将除Ｙ１７外的其他参数设置为０．
对于Ｙ１７ 项，可取值如下：

Ｙ１７ ＝Ｋ５５＋Ｋ６６ （１７）

　　该项体现了梯形效应，代表着高阶拉升扭
转耦合，对工作在离心力场的直升机旋翼尤为
重要［４］．

２　旋翼气动分析模型

２．１　自由尾迹分析模型

旋翼桨叶在尾迹求解时采用 Ｗｅｉｓｓｉｎｇｅｒ－Ｌ
的２阶升力线模型来替代，如图１所示．将每片桨
叶分成Ｎ 段，每段由相应的附着涡系来代替，该
附着涡系由桨叶１／４弦线处的附着涡和弦向涡段
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组成，每段附着涡系在３／４弦线中点位置处布置
有控制点．尾随涡及脱体涡从后缘脱出后，以当地
速度向下游移动．为了提高计算效率，将整个尾迹
分成近尾迹和远尾迹两部分［１１］．近尾迹由尾随涡
和脱体涡形成的涡网格构成．远尾迹则由单独卷
起的桨尖涡构成．

图１　自由尾迹计算模型

Ｆｉｇ．１　Ｆｒｅｅ－ｗａｋｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌ

对于刚性桨叶来说，附着涡、弦向涡段、控制
点及后缘位置等坐标都是固定的，由开始的刚性
桨叶外形确定，而对于本文采用的弹性旋翼模型
来说，坐标的确定则要复杂得多．弹性轴的坐标由
前一周期弹性变形后坐标插值得到，而通过假设
截面不发生变形，可以得到截面其他点坐标（控制
点及后缘等），从而实现了结构弹性变形向自由尾
迹计算的信息传递．
针对自由尾迹涡线，其满足控制方程

ｒ（ψ，ζ）
ψ

＋ｒ
（ψ，ζ）
ζ

＝

１
Ω
｛Ｖ∞ ＋Ｖｉｎｄ［ｒ（ψ，ζ）］｝ （１８）

式中ｒ（ψ，ζ）为尾迹定位点位置矢量，ψ为桨叶
方位角，ζ为尾迹寿命角，Ｖ∞ 为自由来流速度，

Ｖｉｎｄ 为所有尾迹涡线对该定位点产生的诱导速
度，包括了附着涡系、尾随涡系、脱体涡系和桨
尖涡系等．
对式（１８）进行数值求解，首先必须对方程左

端两个偏导项进行差分近似，本文采用５点中心
差分格式，具体表达为

ｒ
ψ
＝ １
２Δψ

［ｒｉ，ｊ＋ｒｉ，ｊ－１－ｒｉ－１，ｊ－ｒｉ－１，ｊ－１］

（１９）

ｒ
ζ
＝ １
２Δζ

［ｒｉ，ｊ－ｒｉ，ｊ－１＋ｒｉ－１，ｊ－ｒｉ－１，ｊ－１］

（２０）

　　而右端的诱导速度项则采用相邻４点的平均
值，有

Ｖｉｎｄ ＝ １４
［Ｖｉｎｄ（ｒｉ，ｊ）＋Ｖｉｎｄ（ｒｉ，ｊ－１）＋

Ｖｉｎｄ（ｒｉ－１，ｊ）＋Ｖｉｎｄ（ｒｉ－１，ｊ－１）］ （２１）

　　因此式（１８）可改写为

ｒｉ，ｊ ＝ｒｉ－１，ｊ－１＋ Δψ－Δζ
Δψ＋Δ（ ）ζ （ｒｉ，ｊ－１－ｒｉ－１，ｊ）＋

２
Ω

ΔψΔζ
Δψ＋Δ（ ）ζ Ｖ∞ ＋１４

［Ｖｉｎｄ（ｒｉ，ｊ）｛ ＋

　
　
Ｖｉｎｄ（ｒｉ，ｊ－１）＋Ｖｉｎｄ（ｒｉ－１，ｊ）＋Ｖｉｎｄ（ｒｉ－１，ｊ－１ ｝）］

（２２）

　　得到离散方程后进行迭代求解，本文采用预
测－校正－松弛组合迭代求解方法进行．
１）预测步

ｒ′ｎｉ，ｊ ＝ｒ′ｎｉ－１，ｊ－１＋ Δψ－Δζ
Δψ＋Δ（ ）ζ （ｒ′ｎｉ，ｊ－１－ｒ′ｎｉ－１，ｊ）＋

２
Ω

ΔψΔζ
Δψ＋Δ（ ）ζ Ｖ∞ ＋１４

［Ｖｉｎｄ（ｒｎ－１ｉ，ｊ｛ ）＋

　
　
Ｖｉｎｄ（ｒｎ－１ｉ，ｊ－１）＋Ｖｉｎｄ（ｒｎ－１ｉ－１，ｊ）＋Ｖｉｎｄ（ｒｎ－１ｉ－１，ｊ－１ ｝）］

（２３）

　　２）校正步

ｒｎｉ，ｊ ＝ｒｎｉ－１，ｊ－１＋ Δψ－Δζ
Δψ＋Δ（ ）ζ （ｒｎｉ，ｊ－１－ｒｎｉ－１，ｊ）＋

２
Ω

ΔψΔζ
Δψ＋Δ（ ）｛ζ

Ｖ∞ ＋

１
８
［（Ｖｉｎｄ（ｒｎ－１ｉ，ｊ ）＋Ｖｉｎｄ（ｒ′ｎｉ，ｊ））＋

（Ｖｉｎｄ（ｒｎ－１ｉ，ｊ－１）＋Ｖｉｎｄ（ｒ′ｎｉ，ｊ－１））＋
（Ｖｉｎｄ（ｒｎ－１ｉ－１，ｊ）＋Ｖｉｎｄ（ｒ′ｎｉ－１，ｊ））＋

（Ｖｉｎｄ（ｒｎ－１ｉ－１，ｊ－１）＋Ｖｉｎｄ（ｒ′ｎｉ－１，ｊ－１ ｝）］） （２４）

　　３）松弛步

ｒｎｉ，ｊ ＝εｒｎｉ，ｊ＋（１－ε）ｒｎ－１ｉ，ｊ （２５）
其中ε（０＜ε≤１）为松弛因子．

２．２　桨叶截面气动力模型

气动力模型采用Ｇｒｅｅｎｂｅｒｇ二维准定常气动
力模型［１２］，如图２所示．其中坐标系ｅ′η，ｅ′ζ 建立在
桨叶变形后状态上，Ｕ′η 和Ｕ′ζ 为桨叶弹性轴上一
点相对空气的运动速度，θ为变距角．Ｌ，Ｍ，Ｄ 分
别是在该坐标系下的翼型升力、力矩和阻力，计算
公式如下：

Ｌ＝ １２ａρａｂ
２ －Ｕ

·
′ζ－ Ｘ－１２（ ）ｂ¨［ ］θ ＋

ａρａｂ（Ｕ′η－Ｕ′ζθ）［－Ｕ′ζ＋（ｂ－Ｘ）θ］ （２６）
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Ｍ ＝－１２ａρａｂ
２　 Ｘ－１２（ ）ｂ　Ｕ·′ζ｛ ＋

１
２ｂ
（Ｕ′η－Ｕ′ζθ）θ＋

１
８ｂ

２＋（Ｘ－１２ｂ
）［ ］２¨｝θ ＋

ａρａｂＸ（Ｕ′η－Ｕ′ζθ）［－Ｕ′ζ＋（ｂ－Ｘ）θ］（２７）

Ｄ＝Ｃｄ０ρａｂ（Ｕ′
２
η ＋Ｕ′２ζ ） （２８）

其中ρａ为空气密度，ａ为升力线斜率，ｂ为半弦
长，Ｘ为力矩中心相对弹性轴的前置量．

图２　翼型气动力模型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ａｉｒｆｏｉｌ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄｅｌ

３　旋翼气弹分析模型

３．１　气弹稳定性分析模型

将上述模型代入哈密尔顿原理表达式中，推
导得到描述旋翼运动的偏微分方程组，采用 ＹＦ
模型２３自由度梁单元进行空间离散，最终得到时
变的非线性常微分方程组如下：

Ｍ̈ｑ＋Ｃｑ＋Ｋｑ＋Ｆ＝０ （２９）

　　采用Ｎｅｗｍａｒｋ－ｂｅｔａ法［１３］求解其稳态周期响
应，然后在该响应求解基础上对式（２９）进行线性
化处理，得到

珨ＭΔ̈ｑψ＋珚ＣΔｑψ＋珚ＫΔｑψ＋Ｈ．Ｏ．Ｔ．＝０
（３０）

其中珨Ｍ，珚Ｃ和珚Ｋ为线性系统的质量阵、阻尼阵和刚
度阵，忽略高阶项，对２阶线性方程组进行降阶转
成状态空间表达，得到ｚ＝Ａ（ψ）ｚ，其中

ｚ＝
Δｑψ
Δｑ｛ ｝

ψ

Ａ（ψ）＝
０　 １

－珨Ｍ－１珚Ｋ －珨Ｍ－１珚［ ］Ｃ （３１）

　　由于系统矩阵Ａ具有周期性，首先必须求解
一个周期上的状态转移矩阵（２π，０），再对该矩
阵进行特征值分析，求得特征乘子Λｊ＝ＺｊｉΩｊ，
而特征指数λｊ＝ζｊｉωｊ则可通过下式计算得到：

ζｊ ＝
１
２τ
ｌｎ（Ｚ２ｊ＋Ω２ｊ）

ωｊ ＝ １τ
ａｒｃｔａｎΩｊＺ（ ）ｊ （３２）

其中τ＝２π．特征指数实部代表着某阶模态的阻
尼，当对所有ｊ都有ζｊ＜０时则表示旋翼为气弹
稳定的．

３．２　模型分析流程图

图３给出了本文基于自由尾迹的旋翼气弹稳
定性分析流程图，具体计算步骤如下：

１）对截面进行有限元网格划分及提供相应
铺层信息，对复合材料截面特性进行分析，得到桨
叶各截面质量及刚度特性常数．
２）根据刚性桨叶生成预定尾迹求得桨叶当
地诱导速度；构建一维梁结构分析模型，对其进行
模态分析，获取低阶若干模态用于物理空间与模
态空间转换．
３）求解关于刚度和广义力的线性系统得到
桨叶运动的初始响应量，然后采用Ｎｅｗｍａｒｋ－ｂｅｔａ
法计算第一个周期桨叶变形．
４）考虑弹性旋翼的自由尾迹求解并更新桨
叶当地诱导速度，采用该诱导速度计算下一周期
的桨叶变形．
５）使用 Ｎｅｗｔｏｎ－Ｒａｐｈｓｏｎ方法更新配平控
制量．如果操纵量没有收敛，则执行第４）步，重新
进行下一周期的计算．如果收敛，便将稳态周期响
应输入到气弹稳定性分析模块进行计算．

图３　气弹稳定性分析流程图

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ａｎａｌｙｓｉｓ

４　算例分析

４．１　旋翼气弹模型验证

采用带有先进旋翼系统的 ＵＨ－６０Ａ型黑鹰

０９０１
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直升机作为算例进行气弹分析，图４给出了使
用本文方法计算得到的旋翼共振图，图例中Ｌ，Ｆ
和Ｔ分别表示摆振、挥舞和扭转模态，数字表示
相应模态的阶数．由图中看出，本文计算值和国
外著名直升机综合分析软件 ＵＭＡＲＣ（Ｕｎｉｖｅｒｓｉ－
ｔｙ　ｏｆ　Ｍａｒｙｌａｎｄ　Ａｄｖａｎｃｅｄ　Ｒｏｔｏｒｃｒａｆｔ　Ｃｏｄｅ）［１４］计
算结果吻合相对较好．

图４　ＵＨ－６０Ａ旋翼共振图

Ｆｉｇ．４　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ　ｏｆ　ＵＨ－６０Ａｒｏｔｏｒ

在此基础上，选取 ＵＨ－６０Ａ直升机高速前飞
试验（Ｃ８５３４）进行气动载荷计算，其在飞行试验
矩阵中所处位置如图５所示，对应前进比为

０．３６８，Ｃｔ／σ为０．０７８　３．

图５　ＵＨ－６０Ａ飞行试验矩阵

Ｆｉｇ．５　ＵＨ－６０Ａｆｌｉｇｈｔ　ｔｅｓｔ　ｍａｔｒｉｘ

图６给出了桨叶不同展向站点的升力随方位
角变化的计算值与试验值及 ＵＭＡＲＣ计算值的
对比．从图中可以看出，计算结果可以较好地模拟
出旋翼气动载荷的非定常变化特性，说明本文建
立的气弹模型可以有效地用于旋翼气弹特性的分

析，为复合材料旋翼气弹稳定性分析提供了一个
较可靠的基础．

４．２　气弹稳定性验证及参数影响分析

为了进行复合材料气弹稳定性分析，选择文

图６　截面升力时间历程

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｏｆ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｌｉｆｔ

献［４］给出的参考旋翼作为算例进行研究．表１给
出了本文建立的结构模型计算得到的频率对比结

果．从表中可以看出频率计算对应很好．原始的

ＹＦ计算模型中桨叶截面分析采用了基于圣维南
原理的计算模型［１５］，有一定的局限性，而本文计
算结果与采用ＹＦ／ＶＡＢＳ分析结果相近，扭转刚
度明显减小，计算结果有了很大的改善．

表１　频率计算对比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ＹＦ模型 ＹＦ／ＶＡＢＳ模型 本文模型

摆振（１Ｌ） １．５３３　 １．５２２　２７　 １．５１６　２４８

挥舞（１Ｆ） １．１８７　 １．１８１　０７　 １．１７９　３９９

扭转（１Ｔ） ５．１８６　 ５．００９　６８　 ４．９８８　５４０

为了较系统地研究截面铺层角变化对旋翼动

力学特性的影响，设计分成两种算例进行分析，如
图７所示：①水平壁铺层角为０°，竖直壁外半层铺
层角为０°，内半层铺层角Λｖ 从－９０°到９０°变化，
正铺层角表示纤维方向指向顶层水平壁；②竖直
壁铺层角为０°，水平壁外半层铺层角为０°，内半
层铺层角Λｈ从－９０°到９０°变化，正铺层角表示纤
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维方向指向前缘竖直壁．
图８给出本文计算获得的气弹稳定性分析结

果，包括竖直壁在０°，３０°和－３０°铺层角下第１阶
摆振频率随拉力系数的变化曲线图．从图中可以
看出，本文计算结果与 Ｈｏｄｇｅｓ和Ｆｒｉｅｄｍａｎｎ的
计算结果吻合较好，而与Ｃｈｏｐｒａ的计算结果相
对差别较大，这是由于其桨叶结构模型中缺少剪
切自由度导致的．

图７　铺层角示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｐｌｙ　ａｎｇｌｅ

图８　第１阶摆振模态特征值实部随拉力系数

变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｒｅａｌ　ｐａｒｔ　ｏｆ　ｆｉｒｓｔ　ｌａｇ　ｍｏｄｅ　ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓ

ａｓ　ａ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｒｕｓｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

４．２．１　铺层角变化对旋翼频率的影响

从图９可以看出，铺层角变化对低阶频率（第

１阶摆振频率，前２阶挥舞频率）影响不大，而第１
阶扭转频率则随铺层角增大而呈现先增后减，扭
转频率在铺层角为３０°左右达到最大值．高阶摆
振和挥舞频率随铺层角呈现单调减小，在铺层角
为４５°后随铺层角变化不明显．从水平壁铺层角
变化图可以明显地看出该规律．

４．２．２　铺层角变化对旋翼气弹稳定性的影响

对两种拉力系数（Ｃｔ＝０．００２　５和Ｃｔ＝０．００５）
进行悬停状态旋翼气弹稳定性分析．从图１０可以

图９　频率随铺层角变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

ａｓ　ａ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｌｙ　ａｎｇｌｅ

看出，第１阶摆振气弹稳定性随着拉力系数的增
大而增强，对于水平壁铺层角变化，旋翼在大、小
两种拉力系数下都是气弹稳定的．但对于竖直壁
铺层角变化，在小的旋翼拉力系数下，在某些铺层
角度（１０°～２５°范围）时旋翼会发生气弹稳定性问
题，在进行复合材料旋翼动力学设计时应注意这
一铺层角的范围，避免出现旋翼的气弹不稳定
现象．
图１１给出了第１阶挥舞气弹稳定性分析结

果，从图中可以看出，拉力系数增大减弱了第１阶
挥舞模态的气弹稳定性，但是该阶模态还有很大
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图１０　第１阶摆振模态特征值随铺层角变化根轨迹图

Ｆｉｇ．１０　Ｒｏｏｔ　ｌｏｃｕｓ　ｏｆ　ｆｉｒｓｔ　ｌａｇ　ｍｏｄｅ　ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓ

ａｓ　ａ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｌｙ　ａｎｇｌｅ

的稳定裕度，这可能是由于挥舞自由度的气动阻
尼相对较大而形成的．另外，随着水平壁铺层角变
化，频率在０．８～１．３变化，变化范围接近５０％，
表明水平壁铺层角变化对频率的影响远大于对气

弹稳定性的影响．对于竖直壁铺层角，其对频率影
响则相对较弱，其变化范围仅３％左右．

图１１　第１阶挥舞模态特征值随铺层角变化根轨迹图

Ｆｉｇ．１１　Ｒｏｏｔ　ｌｏｃｕｓ　ｏｆ　ｆｉｒｓｔ　ｆｌａｐ　ｍｏｄｅ　ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓ

ａｓ　ａ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｌｙ　ａｎｇｌｅ

从图１２可以看出扭转根轨迹图相对比较复
杂，这可能是由于该自由度的特殊性造成的．该算
例扭转稳定裕度很大，在Ｃｔ＝０．００２５的拉力系数
下，最不稳定的铺层角下阻尼也达到了－０．８４，基
本不会发生气弹稳定性问题，另外从图１２（ｂ）可
以看出，同１阶挥舞一样，水平壁铺层角的变化也
导致频率的大范围变动（从４．８变化到６．４），幅
值变化范围接近３０％，而相对应的阻尼变化只有

３％，由此可见，对扭转模态来说，水平壁铺层角变
化主要影响频率，对气弹稳定性影响相对较小．

图１２　第１阶扭转模态特征值随铺层角变化根轨迹图

Ｆｉｇ．１２　Ｒｏｏｔ　ｌｏｃｕｓ　ｏｆ　ｆｉｒｓｔ　ｔｏｒｓｉｏｎ　ｍｏｄｅ　ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓ

ａｓ　ａ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｌｙ　ａｎｇｌｅ

５　结　论

采用Ｇｉａｖｏｔｔｏ理论分析复合材料桨叶截面
特性，结合ＹＦ中等变形梁模型分析桨叶的动力
学特性，建立了一套较为完善的复合材料旋翼结
构分析模型．将自由尾迹模型与准定常翼型气动
力模型结合构成相对精细的气动分析模型．在此
基础上，对复合材料无铰式旋翼的气弹稳定性进
行了相对系统的研究，计算结果表明：

１）本文建立的气弹稳定性分析模型可以有效
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地分析复合材料铺层角对旋翼气弹稳定性的影响．
２）复合材料铺层角变化对桨叶低阶频率（第

１阶摆振，前２阶挥舞）影响相对较小，对高阶频
率则有一定的影响．
３）铺层角变化在一定程度上会影响旋翼的
气弹稳定性，尤其是第１阶摆振模态．随着拉力系
数增加，１阶摆振模态的阻尼增大，在小拉力系数
状态，特定的材料铺层可能会导致旋翼的气弹不
稳定．
本文建立的无铰式旋翼气弹稳定性分析模型

具有高效、高精度等优点，可为以后开展直升机旋
翼气弹优化设计提供可靠的基础分析手段，为设
计具有低振动、低噪声的先进旋翼打下基础．
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