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变转速刚性旋翼性能与载荷风洞试验
刘士明，应旭成，李登安，邵    松
（南京模拟技术研究所，南京 210000）

摘　　　  要：    为研究转速变化对旋翼性能与振动载荷的影响，研制了一副无铰式刚性缩比模型旋翼，开展动

力学和马赫数相似的悬停试验与风洞试验。试验研究不同旋翼拉力和吹风速度时变旋翼转速对配平、性能、

桨叶与拉杆载荷、桨毂载荷等多个方面的影响，以性能和交变载荷的重复性与周期性证明试验结果是可信

的。结果表明：降转速可降低旋翼悬停和前飞状态的需用功率，且拉力越低效果越明显；降转速对桨毂振动

载荷影响不明显，但增加了配平所需的周期变距操纵，会增加桨叶与变距拉杆的旋翼转速频率振动载荷，对

旋转部件疲劳寿命不利；变旋翼转速应避开旋翼固有频率，防止因共振而导致交变载荷增大。
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Wind tunnel test of variable speed rigid rotor performance and load

LIU Shiming， YING Xucheng， LI Deng’an， SHAO Song

（Nanjing Research Institute on Simulation Technology，Nanjing 210000，China）

Abstract:   In  order  to  study  the  influence  of  rotating  speed  variation  on  the  performance  and
vibratory  load  of  rotor， a  scaled  hingeless  rigid  rotor  was  developed.  The  dynamic  scaled  and  Mach
number scaled hover test and wind tunnel test were carried out. Rotor trim，performance，blade and pitch
link  loads，hub  loads  and  some other  aspects  were  studied  by  changing  the  thrust，airspeed  and  rotating
speed. The credibility of the test results was proved by the repeatability and periodicity of the performance
and the vibratory load. Results indicated that the power required can be saved by reducing the rotor speed
for  both  hover  and  forward  flight， and  lower  thrust  showed  higher  effectiveness.  The  amplitude  of
vibratory hub load was not  obviously increased by reducing rotor speed.  The frequency of rotor rotating
speed  vibratory  blade  load  and  pitch  link  load  increased， because  the  cyclic  pitches  were  greater  in
trimmed  condition  for  slower  speed，which  was  adverse  to  the  fatigue  life  of  the  rotating  parts.  Natural
frequencies of the rotating blade should be avoided for varying the rotor speed to prevent enlargement of
the vibratory load caused by the resonance.
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旋翼是直升机最主要的振源，改变旋翼转速

会影响直升机的振动特性，有可能引起动力学问

题，因此常规直升机以固定的旋翼转速工作。但

是固定的旋翼转速不能保证起飞质量、飞行速度

等参数变化时旋翼的效率都处于最优状态，并且

固定转速旋翼前飞状态前行边桨尖速度较大，限

制了直升机的最大飞行速度[1]。

国外部分高速直升机、长航时无人直升机等

使用了变转速旋翼技术，比如美国的 A160T、V22、

X2、欧直的 X3直升机等 [2-4]，都通过改变旋翼的
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转速，以达到突破速度限制、提高旋翼效率等目

的。其中 X2为共轴双旋翼带推力螺旋桨的复合

型高速直升机，在高速飞行时降低了约 20%的旋

翼转速以减小前行边的桨尖马赫数，从而延缓空

气压缩性对最大飞行速度的限制。倾转旋翼飞行

器 V22在悬停和前飞状态的旋翼工作转速不同：

悬停状态为直升机模式，以较高转速为提供起飞

所需全部拉力，前飞状态为飞机模式，旋翼以较

低转速产生拉力平衡飞行器前飞状态的整机阻力。

X3是双螺旋桨推进型复合式高速直升机，在悬停

与低速前飞状态，旋翼按额定转速工作提供飞行

所需的主要升力，在高速飞行阶段，机翼产生的

升力占比增加，旋翼仅提供约 70%升力，降低旋

翼转速至 85%额定转速，可降低前行边桨尖马赫

数，延缓激波产生，最大飞行速度达到了 470 km/s。
A160T为变转速长航时无人直升机，依据起飞质

量、飞行速度、海拔等参数选择合适转速档位，使

旋翼始终维持较高效率，因而具有优越的续航性

能。A160T的转速变化范围更大，最低工作转速

仅为额定转速的 50%，为确保在整个工作转速区

间内旋翼都不会发生动力学问题，该机型采用轻

质刚性旋翼技术，缓解降转速时旋翼固有频率与

低阶转速倍频共振引发的动力学问题。

国外学者使用数值模拟的方法对变转速旋翼

的气动与动力学特性进行了分析[1-5]，并在风洞中

开展了缩比模型旋翼试验研究降转速后的配平、

性能、动载荷等特性[6-7]。国内虽尚无公开的直升

机型号采用变转速旋翼技术，但近十年来国内学

者对变转速旋翼的配平与性能[8-10]、气动噪声 [11]、

振动载荷[12]、飞行特性[13] 等方面已开展了大量理

论研究，得到诸多有价值的结论。在试验研究方

面，南京航空航天大学对变转速旋翼的性能和载

荷进行了一系列研究：孙宇、吴凯华等[14-15] 研制

了刚性旋翼试验模型并开展了风洞试验研究，研

究了转速降低后的振动载荷特性；黄东盛、徐明

等[16-17] 先后使用半铰接式旋翼和摆振柔软的无铰

式旋翼开展了变转速旋翼的性能研究和低阶载荷

研究，试验验证了改变转速对旋翼性能的提升及

对振动载荷的影响。从国内外的研究情况可以看

出，变转速旋翼技术的研究主要在性能、配平、桨

叶载荷、拉杆载荷、桨毂载荷等方面，目前的试验

研究多以铰接式或摆振柔软的无铰式旋翼为对象，

少数无铰式刚性旋翼风洞试验的旋翼转速也比较

低，未能做到桨尖马赫数相似。旋翼构型和动力

学特性的相似性对研究桨叶和桨毂的振动载荷特

性十分重要，桨尖马赫数相似的要求对模拟真实

旋翼的性能很有必要，因此开展马赫数相似且动

力学相似的刚性旋翼模型试验对变转速旋翼的性

能、配平、桨叶与拉杆载荷、桨毂载荷等方面进

行系统地研究具有重要意义。

本文以动力学相似且马赫数相似的无铰式刚

性旋翼模型为对象开展风洞试验研究，研究不同

起飞质量和风速时变旋翼转速对旋翼配平、旋翼

性能、桨叶与拉杆载荷、桨毂载荷等多个方面的

影响，重点分析旋转坐标系内振动载荷随旋翼转

速的变化规律，为全尺寸的变转速刚性旋翼研制

提供参考。

 1    变转速旋翼模型试验介绍

 1.1   旋翼气动总体参数

以图 1所示的 4片桨叶刚性旋翼缩比模型为

被试品，在 8 m×6 m风洞（中国空气动力研究与发

展中心，FL-13风洞）开展试验，研究变转速刚性

旋翼的性能与载荷特性，旋翼参数见表 1。
 
 

图 1    刚性旋翼模型

Fig. 1    Rigid rotor model

 
 

表 1    旋翼模型参数

Table 1    Rotor model parameters

参数 数值及说明

旋翼形式 无铰式刚性旋翼

桨叶片数 k 4

旋翼半径 R/m 2

额定转速 Ω/（r/min） 1 050

实度 σ 0.071 2

预锥角 βp/（°） 4.5
 
 

模型旋翼共采用 4种自研的旋翼翼型，分别

为 NR121、NR115、NR112、NR109，其中相对厚度

较大的 NR121和 NR115布置于桨叶根段和内侧，

桨叶主体段采用 NR112翼型，桨尖采用 NR109翼

型，翼型分布及桨叶弦长分布见表 2，表中 R 为旋

翼半径。
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 1.2   试验模型动力学参数

根据桨叶三维模型及铺层方案，使用桨叶剖

面特性计算程序[18] 计算桨叶剖面参数，初步建立

旋翼动力学模型。复材桨叶制作过程使用的胶、

腻子、油漆等材料对结构特性的影响难以准确预

估，给模型带来偏差，在初步建模后，实测桨叶的

质量、展向与弦向重心、静态固有频率等参数，作

为旋翼动力学模型的修正依据，修正后的旋翼结

构参数如表 3，其中第 1号段为金属桨毂，第 2～
9段为桨叶。

 
 

表 3    模型旋翼结构参数

Table 3    Structural parameter of rotor model

序号 桨叶分段/
mm

挥舞刚度/
（N·m2）

摆振刚度/
（N·m2）

扭转刚度/
（N·m2）

线密度/
（kg/m）

挥舞惯量/
（g·m）

摆振惯量/
（g·m）

1 60～254 20 000 12 000 16 000.0 8.000 8.000 8.000

2 254～282 11 368 369 845 15 575.0 7.615 0.668 10.070

3 282～400 4 820 257 769 6 589.7 5.129 0.415 5.061

4 400～650 1 612 57 476 2 115.8 1.630 0.129 2.076

5 650～1 050 740 32 961 1 077.4 2.178 0.070 1.942

6 1 050～1 250 209 14 541 291.7 0.827 0.019 0.608

7 1 250～1 650 208 8 914 208.9 1.179 0.018 0.660

8 1 650～1900 68 4 020 90.1 0.809 0.010 0.344

9 1900～2000 39 2 201 47.0 1.146 0.009 0.288
 
 

表 4是静态挥舞 1阶（β1）、挥舞 2阶（β2）、摆

振 1阶（ζ1）以及额定转速状态摆振 1阶（ζ1）等模

态的频率，计算值和测量值误差在 10%以内。不

同转速的旋翼频率见图 2，转速 ω=Ω 时，桨尖速

度为 220 m/s，此时无量纲摆振 1阶频率为 1.66ω，
挥舞 1阶频率为 1.27ω，符合刚性旋翼的频率特点。

1阶挥舞和 1阶摆振两个模态在试验转速范围内

与转速的前两阶倍频仅存在一个共振点，可避免

变转速试验中频繁出现旋翼共振。
 
 

表 4    桨叶固有频率

Table 4    Blade natural frequencies

模态 实测值/Hz 计算值/Hz 误差/%

静态 β1（仅桨叶） 6.38 5.816 −8.84

静态 β2（仅桨叶） 24.93 24.93 0

静态 ζ1（仅桨叶） 38.30 37.89 −1.07

静态 ζ1（旋翼） 21.7 23.8 9.7

额定转速 ζ1 29.5 29.1 −1.4
 
 

 1.3   试验包线

模型旋翼悬停试验在悬停试验间开展，旋翼

距地面大于 2.4R，距试验室屋顶大于 3R，且旋翼

四周较为开阔，可以忽略地面效应对性能的影响。

试验转速范围是 50%Ω～100%Ω，总距范围是 0°～
12°，并预先测量空桨毂在不同转速下的载荷，用

于修正试验结果。

旋翼模型前飞状态的试验在 6 m×8 m风洞中

开展，如图 3，给定阻力面积作为前飞试验时的前

倾角配平的输入。研究 5个不同的旋翼试验转
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图 2    旋翼固有频率

Fig. 2    Rotor natural frequencies
 

 

表 2    翼型和弦长分布

Table 2    Distribution of airfoil and chord

位置 翼型 弦长/m

0.2R 21%厚度（NR121） 0.149

0.454R 15%厚度（NR115） 0.128

0.554R～0.765R 12%厚度（NR112） 0.119～0.101

0.865R～0.965R 9%厚度（NR109） 0.093～0.084

0.965R～1R 9%厚度（NR109） 0.084～0.045
（抛物后掠）
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速 ω=100%Ω，90%Ω，80%Ω，70%Ω，60%Ω。风洞

中对 T=1 800，2 400，3 050 N三种升力的状态进行

了试验，3种试验风速分别为 V=13.5，27.8 m/s和
41 m/s。

 2    性能与载荷结果处理

 2.1   性能数据处理

ω以大气密度 ρ、转速 、半径 R 等对旋翼拉力

T 和功率 P 做无量纲化处理

CT =
T

ρπR2（ωR）2 （1）

CP =
P

ρπR2（ωR）3 （2）

CT CP式中 是旋翼拉力系数， 是功率系数。

η以悬停效率 评估旋翼的悬停气动性能，由理

想旋翼的诱导功率 Pi 和旋翼实际需用功率 P 的

比值得到

η =
Pi

P
=

C3/2
T√
2CP

（3）

前飞状态的旋翼效能以旋翼升阻比 L/D 表示，

其公式为

L/D =
Cw

CP/µ−Ch
（4）

µ = V/ΩR

Ch =
µ2CxS
πR2l2

式中 为前进比，即风速 V 的无量纲形式；

Cw 为旋翼垂向力系数，是旋翼拉力系数 CT 在垂

直于来流方向的分量；Ch 为水平力系数，配平状

态的水平力系数由全机单位废阻 Cx、全尺寸机身

迎风截面积 S、模型旋翼半径 R、模型比例 l 决定，

公式为 。

 2.2   载荷数据处理

为研究变转速对旋翼振动载荷的影响，对于

桨叶挥舞、摆振弯矩及变距拉杆载荷等旋转系内

载荷，本文研究的时域信号中皆减去信号均值。

所有载荷信号都采用旋翼方位角作为触发信号进

行等方位采集，每旋转一圈采集 64个点，每个状

态采集 80圈。

稳态的旋翼在周期交变的惯性力和气动力作

用下，旋翼桨叶载荷和桨毂载荷具有周期性，对

周期载荷以 Fourier级数的形式进行变换便于开

展振动特性研究。对于计算或实测得到的离散载

荷 f，可用 Fourier级数将其表示为

f（ψ）= f0+

n∑
i=1

[ fic cos（iψ）+ fis sin（iψ）] （5）

式中 f0 是 f 的均值，fic 和 fis 分别是 f 的第 i 阶 Four-
ier级数，式中 n 表示做 Fourier分解时选取的阶次，

本文处理旋翼振动载荷时 n 取 10。
根据下式由离散载荷 f 求得 Fourier级数

f0 =
1
N

N∑
k=1

fk

fic =
1
N

N∑
k=1

fk cos（iψk） （6）

fis =
1
N

N∑
k=1

fk sin（iψk）

式中 N 是旋翼旋转一圈的载荷采样点数，fk、ψk 分

别为该采样点的载荷数值和当前桨叶的方位角。

 3    旋翼台悬停试验

 3.1   测量结果重复性

在额定转速下重复开展 3次试验验证试验结

果的重复性，试验总距范围是 0°～8.5°。由图 4、
图 5所示试验结果可见，3次试验的拉力系数-总

 

图 3    风洞中的旋翼试验模型

Fig. 3    Model rotor in the wind tunnel
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距曲线、悬停效率-拉力系数曲线重复性都很高，

说明试验结果是有效且可重复的，满足试验的指

标要求。

 3.2   变转速悬停性能

η = 0.723

η =

0.791

图 6为拉力系数随总距变化的试验结果，可

以看出旋翼转速越高，相同总距对应的拉力系数

越大。图 7为悬停效率与拉力系数的关系，对于

100%转速的情况，悬停效率拐点 对应地

CT≈0.006，总距约为 8°。转速改变时，旋翼转速越

低，悬停效率拐点对应的拉力系数越大，转速

ω=50%Ω 时，直到最大试验总距 12°，悬停效率也

未出现拐点。在出现悬停效率拐点之前的较高拉

力系数段（CT 位于 0.004～0.006），随着旋翼转速

的提高，同等拉力系数对应的悬停效率先变大后

变小，在 80%Ω 附近的悬停效率最高，最大

对应于 10°总距，此时 CT 约为 0.007 5。
由图 8、图 9可知，当旋翼拉力相同时，需用

功率会随旋翼转速发生显著变化，在旋翼发生失

速之前，需用功率随旋翼转速的下降而降低。但

当转速太低时，要产生相同的拉力需要的总距太

大，此时旋翼的最大拉力储备会降低，因而小转

速不适用于对拉力要求较高的状态。以 3 000 N

旋翼拉力为例，通过调节旋翼可节省 13.6%（6.2 kW）

的需用功率。

相比额定转速，改变旋翼转速可降低旋翼需
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用功率，从表 5可以看出，拉力越小，通过改变转

速而节省的需用功率及其相对比例反而越大。

在 T=1 500 N时，通过降低 40%Ω 的转速可节省

40.7%的旋翼功率，当 T=3 000 N时，通过改变旋

翼转速最大仅能节省 13.6%的旋翼功率。使用改

变旋翼转速的方法来降低旋翼需用功率时，需要

注意工作总距不能过高，以保证旋翼在失速前的

拉力具有足够的储备。试验时从安全角度考虑，

并未开展大于 12°总距的模型旋翼试验，因而图 9
中的一些悬停效率曲线没有清晰的拐点。
 
 

表 5    变转速对旋翼悬停性能的影响

Table 5    Influence of performance of rotor in hover with

variable speed

拉力/N 额定转速
功率/kW

降转速
功率/kW

节省
功率/kW

功率
相对变化/%

1 500 24.6 14.6 10 40.7

2 000 30.6 21.4 9.2 30.1

2 500 37.6 29.8 7.8 20.7

3 000 45.6 39.4 6.2 13.6

3 500 55.0 49.5 5.5 10.0
 
 

 3.3   悬停变转速应变测量

开展悬停小总距状态的变转速试验，以旋转

状态的周期扰动对旋转状态的桨叶进行扫频激励，

测量桨叶的应变，结合模型桨叶的设计共振图研

究旋翼的动力学特性。图 10为转速 50%Ω～100%Ω
范围内桨叶根部摆振面内应变信号的频率成分，

各转速频率中皆存在明显的 1ω、2ω、3ω等旋翼

转速倍频成分，如图 10中频率-转速面内黑色虚

线，这些频率由旋翼周期旋转产生。除倍频外，

多个转速都存在 28.5～29.5Hz的频率成分，且该

频率随转速提高略有增长，结合计算的旋翼共振

图可以确定该频率为摆振 1阶频率（图中红色线），

在旋翼转速 ω=885 r/min附近时旋翼转速 2倍频

与此频率共振，此转速附近载荷的 2ω谐波明显

放大。

 4    前飞风洞试验

 4.1   前飞性能试验

前飞状态给定机身阻力面积，调整旋翼操纵

角度（θ75、θ1c、θ1s）和旋翼轴前倾角 α，将 Cw 和 Ch

配平到试验值，配平容差分别为±0.003与±0.000 005，

同时将旋翼俯仰力矩 MZ 和滚转力矩 MX 配平到

0 N·m，力矩的配平容差为±10 N·m。常规固定转

速的旋翼通常以无量纲参数评估旋翼性能，对于

变转速旋翼，垂向力系数和功率系数在无量纲化

过程中可能掩盖转速改变对性能的影响，因此本

文以有量纲的拉力和功率分析变转速旋翼的前飞

性能，如图 11所示。对于给定的拉力和旋翼转速，

需用功率通常随风速的增大而先变小后变大，曲

线符合“马鞍形”变化规律。对于试验中的不同升

力和吹风速度，降低旋翼转速都可以显著降低旋

翼需用功率，吹风速度为 41 m/s时，三种拉力状

态通过降低旋翼转速可降低 34.6%～51.2%的需

用功率。低风速、T=3 050 N状态额定转速的旋

翼需用功率为 29.32 kW，比更高风速或更低拉力

的状态功率都大，此状态降低旋翼转速所节约的

需用功率最不明显，仅 11.9%。
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图 11    不同 ω功率随风洞速度关系

Fig. 11    Power versus wind tunnel speed for varying ω
 

前飞升阻比也是描述前飞状态旋翼性能的重

要参数，以无量纲参数比值的形式对其定义可以

避免转速变化对数值的影响。由图 12可见给定

拉力和前飞速度状态旋翼转速变化对前飞升阻比

的影响：旋翼拉力越低，降转速对升阻比的提升

越明显，对于最低拉力 T=1 800 N状态，通过降低

旋翼转速最大可提升 122%的前飞升阻比，对于

最大拉力 T=3 050 N状态，降低旋翼转速对升阻

比的最大提升量仅 29%。
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图 12    不同 ω下 L/D 随风洞速度关系

Fig. 12    L/D versus wind tunnel speed for varying ω

对于不同的拉力，旋翼操纵角度随风速以及

旋翼转速的变化规律相似，以 T=1 800 N拉力状

态为例，如图 13所示，随风速提高，总距值先变小

后变大，与需用功率随速度的变化规律一致，纵

向周期变距 θ1c 随风速提高而变小，横向周期变

距 θ1s 绝对值逐渐变大。转速降低后，为达到预定

的拉力和前向力，总距操纵角度和周期变距操纵

角度都增加。
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图 13    不同风速操纵角度随旋转速度关系

Fig. 13    Control angle versus rotating speed for

varying wind speed
 
 4.2   振动载荷测量

µ

不旋转坐标系的桨毂载荷由六分量天平测量，

4片桨叶按旋转方向依次编号为 1～4号，1号桨

叶和 3号桨叶分别使用全桥应变片测量挥舞弯

矩 MY 和摆振弯矩 MZ，测量位置为 0.1R，在 1号桨

叶对应的变距拉杆处使用应变片测量拉杆轴向力，

试验前使用静力加载的方法对载荷和电压信号的

关系进行标定。每个试验工况旋翼运转稳定后，

采集 80圈原始数据，每 10圈载荷数据平均成

1圈，共保持 8圈载荷数据作为时域信号进行存

储。ω=70%Ω、 =0.18、CT=0.007 1状态的桨根振

动载荷如图 14所示，2片被测桨叶的挥舞弯矩

MY 和摆振弯矩 MZ 都具有明显的周期性，由于 2

片桨叶结构特性存在互差，2片桨叶的载荷信号

并非完全一致。1号桨叶和 3号桨叶安装在关于

旋翼轴中心对称的位置，因此两片桨叶的载荷时

域信号间存在 180°相位差。

按上述工况的状态独立重复两次试验，3次

试验结果各任取一个周期的挥舞弯矩对比如图 15
所示，交变载荷变化趋势相同且重复性很好，说

明前飞试验配平方法及载荷测量方法是可信的。
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 4.3   转速对振动载荷影响

风洞内分别使用相对旋翼台静止的六分量天

平和跟随旋翼旋转的无线应变采集系统测量桨毂

载荷和桨叶/拉杆振动载荷，研究旋翼转速对振动

载荷的影响。维持 T=1 800 N、V=27.3 m/s，依次

对 5个不同的旋翼转速进行测试，旋翼旋转坐标

系内的桨叶与拉杆载荷谐波幅值如图 16所示。

总体上，旋转系内载荷在频域内具有共同特点，

谐波以 1～3阶为主，其中 2阶谐波幅值总体上占

比最大。旋翼周期变距操纵给旋翼提供每转一次

的交变气动载荷，随旋翼转速降低，维持配平所

需的周期变距操纵角度越大，如图 13。因此图 16
中桨叶挥舞和摆振弯矩的 1阶谐波幅值随转速降

低而增加。随旋翼转速降低，载荷 2阶谐波的幅

值先变大后变小，在转速 ω=80%Ω 时，旋转频率

的 2倍频与旋转状态的摆振频率接近，载荷谐波

幅值达到最大，这与悬停状态的变转速载荷试验

结果（图 10）是一致的。

图 17是一个周期的桨叶摆振载荷，从时域信

号的形状上也能看出摆振频率以旋翼 2倍频为主

题，且随旋翼转速降低，载荷的整体幅值呈先增

大后减小的趋势，这和频域内的规律是一致的。
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图 14    振动载荷周期性

Fig. 14    Periodicity of vibratory load
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图 15    振动载荷重复性（ω=70%Ω，µ=0.18）

Fig. 15    Repeatability of vibratory load （ω=70%Ω，µ=0.18）
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图 16    不同转速桨叶弯矩与拉杆载荷谐波幅值

Fig. 16    Blade bending moment and pitch link load harmonic

amplitudes for various rotating speed
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Fig. 17    Chordwise bending moment for varying ω
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拉力 T=1 800 N、风速 V=27.3 m/s条件下，由

旋翼天平采集的桨毂载荷处理得到的 3个方向载

荷谐波幅值如图 18。由于模型旋翼 4片桨叶间

结构或气动特性上存在不一致，因此桨毂载荷中

存在 1阶谐波。桨叶片数 4的整数倍数是桨叶旋

转系载荷传递至不旋转系的通过频率，因此 3个

方向的桨毂载荷中最大的谐波成分是 4ω或 8ω。
结合图 2可知随试验转速降低，ζ1 频率与 3ω频率

越来越接近，在 ω=60%Ω 时因 ζ1 频率与 3ω频率

接近而产生较大的 3倍频的摆振弯矩（如图 16），
传递至桨毂后形成如图 18所示幅值较大的转速

4倍频桨毂面内载荷（图 18中 FX、FY、FZ 分别为

桨毂后向载荷、侧向载荷和垂向载荷）。
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图 18    不同 ω桨毂载荷谐波幅值

Fig. 18    Hub load harmonic amplitudes for varying ω
 

 4.4   拉力对振动载荷影响

桨叶振动载荷影响其自身的疲劳寿命，从旋

转坐标系合成传递到不旋转系的桨毂载荷过程中，

载荷的谐波幅值和频率特点发生变化，某些频率

成分在传递过程中得以保留，而某些方向特定频

率的载荷被桨毂过滤，在传递中多片桨叶间相互

抵消。对直升机而言，桨毂振动载荷直接激发机

体振动，是与机体振动最相关的物理量。对比风

速为 27.3 m/s、额定转速状态不同旋翼拉力的桨毂

侧向载荷 FY，时域成分和谐波成分如图 19、图 20。
桨毂侧向载荷以旋翼 4倍频为主，且交变载荷的

幅值随旋翼拉力的增大而增大。
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图 19    不同拉力桨毂侧向载荷谐波幅值

Fig. 19    Hub lateral load harmonic amplitudes for

various thrust
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图 20    不同拉力桨毂侧向载荷（去除均值）

Fig. 20    Hub lateral load for various thrust （mean removed）
 

 5    结　论

1）  悬停试验结果表明额定转速的最大悬停

效率为 0.723，旋翼转速越低，同一总距下 CT 越小，

悬停效率最高点对应的 CT 越大。

2）  旋翼转速可节约悬停和前飞状态的需用

功率，且拉力越低效果越明显。

3）  悬停状态桨叶摆振载荷的连续 Fourier变
换结果可以看出桨叶上存在明显的旋翼转速整数

倍的频率，对于摆振频率与转速倍频接近的转速，

该频率的应变幅值会增加。

4）  前飞状态的桨叶与拉杆载荷以前 3阶谐

波为主，转速降低后 1阶谐波幅值增加，2阶谐波

幅值先增后减，80%Ω 时转速 2倍频接近摆振共
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振点，2阶谐波幅值最大。

5） 降转速对桨毂振动载荷影响不明显，但增

加了配平所需的周期变距操纵，会明显增加桨叶

与变距拉杆的 1倍频振动载荷，对旋转部件疲劳

寿命不利。
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