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提要 综述了近 年来直升机气动弹性力学的发展现状 讨论了结构算子
、

惯

性算子和空气动力算子 介绍了由中等变形引起的几何非线性
,

以及气动力失速在

气动弹性稳定性和响应问题中所起的重要作用 叙述 了整副旋翼及旋翼 机体 祸 合

的气动弹性力学问题
。
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引 言

直升机的发展有一个显著特色
,

就是 毛动弹性力学问题特别突出 〔‘ 〕 气动 弹性力学研

究的对象是位于空气流中的弹性系统
,

终弹性变形和空气流之间存在着很强的相互作用 所

要解决的主要问题是确定系统的稳定性和响应 ‘之

直升机的气动弹性力学问题属于气动 弹

性力学领域中最复杂的问题之一 「 一 魂

近 年来
,

直升机先进旋翼系统的高速发展
,

促使直升机气 功弹性力学的分析技 术 有

了
一

长足的进步
。

现役直升机中使用最多的旋翼型式有铰接式
,

无铰式以及介乎二 者 之 间 的

某些中间型式 〔 饺接式旋翼桨叶用两个相互垂直的铰链安装在桨毅上
,

铰链允许桨叶在

两个相互垂直的方向上作挥舞运动和摆振运动
。

无铰旋翼桨叶取消了挥舞铰和摆振铰
,

但保

留了变距铰
,

无铰桨叶的弯曲运动 由桨叶本身的弹性变形提供 近年来出现 了一种结构更简

单
,

性能更优异的新型无轴承旋翼系统
,

连变距铰也取消了 无轴承主旋翼和尾桨都已经研

制出来了
,

并 已通过 了风洞实验和飞行试验 〔 , 了

直升机气动弹性力学问题 一般根据所考虑的自由度来分类
,

其中包括单片桨叶分析和旋

翼 机体祸合分析 单片桨叶的气动弹性力学分析是进一 步个面分析的基础 一片桨叶 的 运

动包括挥舞
一

摆振藕合
,

挥舞
一

扭转祸合
,

摆振
一

扭转祸合
,

以及挥舞
一

摆振
一

扭转全 藕 合 运

动 虽然实践上这些 自由度都是强烈祸合在一起的
,

但分析中所考虑 自由度数 目的多少
,

主

要取决于 设计过程所要求的精度和分析技术的复杂程度

直升机旋翼气动弹性的特点主要有旋转效应和非线性 当然
,

桨毅结构及桨叶运动的复

杂性
,

也使问题的求解更加困难
,

因为旋翼既有旋转又有前飞速度
,

桨叶所承受的力是非定

常周期性气动载荷
,

以及包括离心力和 。 。 力在内的很大的惯性载荷 旋翼气动弹问性



题的非线性特性不仅有结构非线性和物理非线性
,

而且还是 由这些载荷中的非线 性 项 造 成

的
。

年以前主要考虑 了旋转效应
,

一般都小心翼翼地避开 了数学上 难 以 处 理 的 非 线

性 〔日 〕。

也有少数例外
,

如高义中 〔 〕应用谐波平衡法研究了铰接式旋翼悬停时结构非线性颤

振问题
〔’。 发表了直升机旋翼动力学和气动弹性力学问题的第一篇重要综述

,

他从物理

概念出发
,

相当详细地综述 了 年以前的文献和研究工作进展 他讨论 了相当广泛 的 专

题范围
,

如静态和动态的经典挥舞
一

变距藕合
,

挥舞
一

摆振颤振
,

变距
一

摆振颤振
,

螺旋 桨 旋

转颤振
,

地面共振
,

空中共振和失速颤振等 所有问题都是线性的
,

没有考虑非线性影响

本文着重讨论直升机气动弹性力学的最近发展
,

共分两大部分 单片 桨 叶 分 析

旋翼 机体藕合分析

亚
。

单片桨叶气动弹性数学模型

近 年来
,

特别是越来越广泛地使用无铰旋翼以后
,

直升机旋翼气动弹性力学研 究 发

展迅速 已经认识到非线性乃是旋翼气动弹性力学问题的基本特性 〔“ ,

川 当旋翼桨叶的 数

学模型考虑了基于小应变和有限斜率假设的中等变形时
,

非线性项就会 出现在桨叶的结构算

子
、

惯性算子和空气动力算子中
,

最后得到的桨叶运动方程将是非 自伴非线性偏微分形式

〔 〕 〔 功 〕 〔 必 、 功
, ,

其中 〔 〕
,

〔 扔 〕分别为广义质量矩阵和广义阻尼矩阵
,

它们包含了空气动力算
一

子 和 惯

性算子的贡献 〔 仍 」为广义刚度矩阵
,

它包含了空气动力算子
、

惯性算子和结构算 子的

贡献 , 功
, ,

表示所有的非线性项和广义载荷项

如果将方程 中与扭转有关的项都消去
,

则得桨叶挥舞
一

摆振祸合运动方程 桨 叶

挥舞
一

摆振祸合气动弹性力学问题最早由 〔‘ , ’ 〕等人提出 比较成功的理论分 析 则 由

川 完成
,

他们利用刚性
、

中心铰接
、

弹簧约束的无铰桨叶等 效 模 型

拜甲八李
图 挥舞

一

摆振稳定性边界

进行计算
,

搞清楚了弹性祸合在这种稳定性问题中所

起的作用 ‘ , ’ ’用弹性桨计
·

和

完全非线性处理了同一问题
,

其模型更接近于实际情

况 图 是典型的桨叶挥舞
一

摆振稳定性边界 曲 线
。

除了理论研究以外
, ’ 等

’

还进行 了 实 验

研究
,

发现在失速状态下
,

桨叶会 出现挥舞
一

摆 振 失

稳
。

经过进一步的理论分析 〔‘“ 〕 ,

找到了原因
,

认 为

在高升力下桨叶的挥舞
一

摆振失稳是挥舞阻尼下 降 引

起的
,

而挥舞阻尼下降则是空气动力失速造成的
,

弹

性祸合效应对这类不稳定性几乎不起作用

许多作者 【‘ ’一 “ 导出了旋翼桨叶的 挥 舞
一

摆振

扭转全祸合运动方程 王。 。 「“ 。 ’ 导

出的预扭不均匀桨叶挥舞
一

摆振
一

扭转祸合运动方程是

非常成功的例子
,

后来曾为许多作者采用 不过它只考虑了线性项
,

年代以后逐渐为非线

性运动方程所代替 〔‘ ’ 首先导出了全祸合非线性运动方程
,

其中扭转



自由度用桨根弹簧表示 后来他们将方程中的结构算子作了修正
,

能够模拟分布扭转变形和

桨叶预锥角 〔’ 了

。 。 ‘ , ’ 分别利用哈密顿原理和牛顿方法
,

从非线性应变位移关 系 式

导出了桨叶的挥舞
一

摆振
一

扭转全祸合运动方程
,

以后又推广包含了操纵系统柔性
、

预锥角
、

下垂角
、

摆掠角和扭矩偏置 “ ’,

同时给出了适用于这些方程的准定常气动载荷 〔 ” 。

但 这

些方程假定桨叶弹性轴
、

剖面质心和张力中心都重合在 弦长处
,

而且只适用 于 悬 停 情

况
,

因而有其局限性
、〔 们 用牛顿法导出了模拟复合材料无轴承旋翼桨叶运动的方程组

,

这种旋翼是

结构超静定和非线性扭转的 年代初 研究了具有全新概念的先进旋翼系统的气动

弹性力学和动力学问题
,

例如环量控制旋翼桨叶 〔“ ,

固定升力旋翼和 自由桨尖旋翼 “ , “ ’

旋翼气动弹性稳定性和响应问题有结构算子
、

惯性算子和空气动力算子三个基本方面

它们都是非线性的
,

只是非线性所起的作用并不全然相同 在分析桨叶稳定性时
,

几何非线

性和空气动力非线性都起很重要的作用
,

尤其对无铰旋翼和无轴承旋翼更是如此 但在求解

桨叶响应时
,

几何非线性项重要性较小 工“吕 ,

空气动力非线性 占主导地位
。

结 构算子和惯性算子 在研究旋翼桨叶气动弹性稳定性和响应时
,

由中等变形引起的

几何非线性表示了桨叶变形前后坐标单位矢量之间的数学转换关系式 通常中等变形梁理论

采用
一

假设 〔 , ”, , ‘吕 , ’吕 ’ ,

即认为平剖面在变形过程中保持为平面
,

且 垂 直

于变形后的弹性轴 〔 。 ’ 现有的几种挥舞
一

摆振
一

扭转全祸合运动方程
,

虽然 重要的项都是相

同的
,

但仍存在着某些小的差别
,

这些小差别是 由于对高阶项处理方法不同而造成的
,

它们

并不影响最后的计算结果 将理论分析的结果与在中等变形范围进行的静态实验 结 果 相 比

较 ‘ 。 ’,

已经证明中等变形梁理论是有效的

由于桨叶几何非线性的存在
,

在推导惯性算子和空气动力算子时将产生大量的高阶非线

性项 为了系统地略掉那些影响不大的高阶小项
,

需要有一个阶次表来指出桨叶气动弹性力

学问题中各种主要物理参数幅值的阶次 这样就可以略去大量的高阶项
,

既能保证有足够的

精度
,

又能大大减少运动方程的项数 〔“‘ ’。

现代直升机旋翼桨叶大多用复合材料制造 这种材料是各向异性的
,

所以桨叶会发生弯

曲和剪切效应祸合
,

以及翘曲变形
,

因而
一

假设不再适用 在这种情况下
,

人们开始探讨能够模拟复合材料桨叶的数学模型及更符合实际情况的梁理论 “一 ‘堪 ’ 有些复

合材料旋翼
,

桨毅结构是多余度 超静定 的
,

要求采用比一般无铰旋翼更为复杂的数学模

型 「“ , 一 ’ ,

许多经典数学方法 已不适用
,

但有限元方法却为解决这种复杂间题提供了广阔

的前景
。

直升机旋翼桨叶惯性载荷的推导相对比较简单 由桨叶变形后剖面上一质点的位置矢量
,

可求出惯性系统中的加速度矢量
,

又

如果旋翼转速 为常数
,

则方程 右端第三项为零 利用 ,
。 原理

,

可 以 直

接得到分布的惯性载荷 〔“ ” 。

不论是结构算子还是惯性算子
,

由于与几何非线性相联系的大量小项的存在
,

使得推导



过程繁项冗 长 是
‘

已们物理概念是成熟的
,

推 份和使用中都不会遇到特 别的困难
,

所以这

两个算
几 已经比较完若

,

为大家普遍采川的公式是相 可的 与此相对照
,

空气动力算子要复

杂得多
,

发展很不成熟
,

它是直升机气动弹性力学问题 中主要的难点

空 气动 力车子 气动弹性力学问题的 一个显著特 天在于结构所承受的空气动力 是 注

定常载荷
,

方程是非 白伴的
,

将它转换成代数方程组时
,

系数矩阵不对称 颤振 动不稳定

性 木身的存在就取决于气动力的非定常性
,

换 句话 说
,

在定常的系统中
,

用 自伴方程所衷

小的系统里不存在颤振问题 在数学
,

只要算子是 自伴的
,

就能确保特征值一定是实数

在颤振问题 中的算子却是非 自伴的
,

系数矩阵不对称
,

主要就是气动算子的问题 ‘“ 。 〕

在直升机旋翼气动弹性问题计算中
,

通常使用的各种气动理论有准定常理论和非定常理

论两大类
,

二者差别的关键之处在于是否考虑旋翼桨叶尾流的影响

比较简单的旋翼气动理论是叶素理论 〔‘ 。 ’ ,

不考虑桨叶尾流的影响 的 年代初期
,

旋翼

涡流理论开始创立并获得发展
,

为精确地计算旋翼尾涡系统所激起的复杂诱导流场打下 了基

础 王适存 〔 ‘ ’最先利用沿斜向圆柱母线所有涡强相等的条件
,

确定诱导速度的各个分量

土适存涡流理论后来由 。 、邢 。 〔‘ 了 进一步发展 如果要计算瞬时诱导速度
,

就必须 考 虑

有限片桨叶的涡流理论
,

这个问题比无限桨叶的情况更复杂

准定常理论 从直升机旋翼气动理论的发展历史来看
,

有很长一段时间
,

绝大多数直

升机旋翼桨叶颤振都是采用准定常理论来计算气动力的 虽然振动翼型的线速度和角速度都

日 桨叶剖而 几 于示意日

是随时间变化的
,

但是准定常理论假定翼型空气

动力特性在任一瞬时
,

都和以不变的
一

且等于该瞬

时实际值的线速度和角速度运动的同样翼型的空

气动力特性相同 准定常理论不考虑翼犁后缘拖

出的尾涡面的影响 图
。

准定常气动理论的

缺点是普遍过低地估计颤振速度
,

得出的结论是

偏保守的
,

在前飞状态
,

误差更为显著 〔‘ ,

“ 〕

。。 。 。。 理论 直升机旋翼非定常气动力计算最早采用固定翼飞机机翼 颤 振 计

算用的 。。 公式 “ 。 。。 「‘ 〕考虑 了尾流对升力的影响
,

假定尾涡
’

具 有 常

值振幅和正弦规律
,

翼型和尾涡位于 同一平面内
,

其非定常效应通过函数 幻 表示
,

称为 二 〔 。二二 升力环量滞后 函数 固定翼飞机机翼的定常运动是平移
,

直升机旋翼 桨 叶

则是绕轴旋转
,

再加上前飞时的平移
,

其尾涡呈复杂的畸变螺旋面形状
,

这与机翼的尾涡而

完个不同 因此
,

后来有不少人为把 。。 理论用于直升机旋翼桨叶作了许多改进
。。 、理论 和固定翼飞机机翼相比较 旋翼桨叶空气动力环 境 的 特 点 是

①除了远处空气流动的固定速度以外
,

摆振运动使桨叶翼型前方相对气流速度有随时间变化

的分量存在 ②除了桨距角的谐波变量以外
,

桨叶还有固定值的总距角 ③桨叶 沉 浮 速 度

苏不是纯谐波的
,

它还包含了旋翼桨盘 常来流引起的定常分量

几述前两个特点已经由 。。 〔‘ 考虑了
,

在 理论中加进了相 应 的 修

正项
,

现在
, 。。 。 理论在直升机旋翼气动弹性力学中应用得相当普遍 〔 。 , ‘ ”一 。 」 值得

注意的是在应用此理论时
,

必须采用相对于桨叶变形后剖而的速度分量 上述的第三个特点

由 。 。。 式
一

。 , 〔 ‘ 考虑了
,

他们在
了飞 。 理论中加进了包括常来流分 量 彩 响



的修 正项
上 理论 直升机旋翼桨叶后缘脱落的尾流一方面向后扩展

,

另一 方面还 要 向

下运动
,

如果尾涡面距离桨盘面较近
,

则对空气动力特性的影响很大 【 “ , , 〕 ‘巧 。 」在 他

的 惑停桨叶颤振理论中第一次把尾涡面的这种影响考虑进去
,

在不计及气流压缩性影响的情

况下
,

他假定
一

一种 二维尾涡系模型
,

把旋翼的脱落尾涡面看作是一系列平行涡层
,

平行于

桨盘面
,

由此导出了 的升力环觉滞后 函数
‘ , , 。

。 的涡系模型如图 所示 根 据
’

此

模型
一

导出慧停时桨叶的非定常升力 和 力 矩 公

式
,

形式 二和 公式 相 同
,

只 是

的 要用更加复杂 的 升 力 环 量 滞 后 函 数
‘

七 二 ,

的 代替 如果将 、 的升力环虽

滞后 函数和 理论相结合起来
,

可 以

器苏骂段
,、

一
‘

公之市刀 ,
一

“

牌 少材龙

几才。

几。口

卜夕几门‘、

尸

月月扣

日
⋯

山

卜

亡

钊 模型

枯一一
一一 ,

一
闷 , 一一刁

—一
一

口 ‘口 彻 几

曰 非厄常气功力对稳定性边界的匕刻司

得到一个新的修正理论 图 将采用准定常理论和非定常理论所获得的桨叶稳定性边 界进行

比较
,

可以看出
,

非定常气动力对稳定性 的影响很大
,

稳定性边界差不多提高了一 倍

升力而理论 上述旋翼各种非定常气动力理论都是二维的 考虑三维效应的仆力而

理论 已经应用到了直 升机旋翼上 〔 弓 ’ 最
一

早
,

市川辉雄
, 一 “ 〕提出了直升机旋翼桨叶不可压

缩流的升力面理 沦
,

得出了旋翼升力面积分方程 在处理核函数的奇异性问题时
,

他把核 函

数分成奇异的和非奇异的两部分
,

利用配置法将积分方程转换成一组代数方程求解

随着现代直升机 飞行性能的提高
,

桨尖速度达到或超过音速
,

在进行旋翼气动弹性力学分

析时
,

压缩性效应就必须考虑进去 〔污 日一 名 ’ 。 ‘ ‘ ,

利用速度势提出了一种直升机

旋翼桨叶亚音速可压缩流升力面理论 不过他们只推导了方位角为
。

的特殊情况
,

没有考

虑前飞时出现的周期效应 后来该理 沦又得到进一步发展
” , ‘, “了 总的来说

,

虽然升力面理论

在固定机翼颤振计算中应用得相当普遍
,

但是在直升机旋翼桨叶的颤振计算中用得还不多

动来流理论 在直升机旋翼气动弹性分析中
,

动来流理论是替代非定常气动力计算

的一种既简单又方便的方法 「 此理论认为旋翼桨盘上的来流可以看作是定常值和扰动 位

两部 分之和
,

同时假定扰动值在桨盘上的变化为线性的

《
一

, 汤 二 儿 舀兑

〔,

二 , , 。 〔, 又
。 , 汉,

其中 尺。 ,

只
,

是动来流扰动位的分量

利用旋翼涡流理论或动量理论诱
一

导速度解的微分形式
,

可 以 企立非定常气动力和力矩与

动来流分量之 间的关系式 为
一

确定功来流分量
,

还必须利用实验测量结果和系 统 识 别 技

· ·



术 特别对于前飞情况
,

动态来流模型加上适当

的前飞修正
,

更加强调实验实测的意义 〔 。一 艺 ’

实际上
,

动来流模型是假定悬停时作用在桨

叶上的气动载荷随时间线性变化的
,

这相当于把

非定常气动力中的升力环量滞后 函数和视质量项

影响的低频部分引入气动载荷 图 示出动来流

的影响 这种理论是一种近似方法
,

但有一个很

大的优点 既考虑了非定常气动力对旋翼气动弹

·
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图 动来流对摆振振型的 彩响

性力学问题的影响
,

又避免了复杂的非定常模型所带来的繁琐计算

非定常跨音速载荷 直升机前飞时空气动力模型要比悬停时复杂得多
,

所以 前飞时

的非定常气动力分析计算技术发展缓慢 旋翼桨盘上除了要遇到后行桨叶一 侧的 反 流 江 和

动失速区 图 以外
,

另 一个重要的非定常气动力影响是前行桨叶尖部的非定常跨音速载

荷 仁 “ ,

跨音速桨尖效应会引起桨叶锥度角紊乱及在高速时的亚谐波振动
,

造成直升 机 振 动 剧

烈
,

操纵困难 、 ‘川 比较深入地研究了前行桨叶流场的跨音速现象
,

从实验和计算技术两方面入手进行了研究
,

计算公式基于二维跨音速小扰动方程 计算结果

和实验结果吻合较好 跨音速气动载荷对桨
一

攻角的变化很敏感
,

由于桨叶的柔 性 扭 转 变
城

‘攻碑

筱
‘

·

‘

一五厂一丈尸叻

图 反流区和失速区示意图

形
,

桨尖的有效攻角随时间变化很大
,

非定常跨音速气

动载荷对旋翼气动弹性有显著的影响

动态失速 动态失速是一种强烈的非线性非

定常空气动力效应 〔’ ’,

它对旋翼桨叶气动弹性稳定

性和响应有非常重要的作用 它可以引起失速颤扳
,

产生很大的桨叶振动载荷和操纵力矩 动失速区域位

于桨盘上后行桨叶一侧
,

紧靠着反流区域 图 动失

速区域内的气动载荷特性可 以从图 上着得很清楚

直升机旋翼桨叶振荡翼型动失速的主要特性是 心

流分离
,

前缘旋涡的形成和旋涡在翼型表 而 的 迁

移 其旋涡位置
,

形成的时刻
,

涡强和涡的数量
,

主要取决于翼型的几何形状
、

振荡频率
、

振动幅值和雷诺数 当翼型攻角以振荡速率增大超过静失速攻角时
,

翼型前缘开始有涡旋形

成 当攻角继续加大时
,

涡旋从前缘分离
,

并靠近翼型表面向后缘方向移动
,

涡旋迁移的快

慢取决于翼型形状和变距速率 与涡流特性有关系的吸力
,

先引起升力加大
,

升力的增虽取

决于涡强和它离翼型表面的距离
,

随着攻角加大到某一数值
,

湍流度加大
,

升力会陡然
‘

跌

涡旋离开翼型前缘后
,

空气流将再附着 所以动失速模型都包含两个不同的气流状态 〔流

附着状态和气流分离状态

日前
,

直升机桨叶气动弹性力学分析中所采用的所有动失速模型都是经验 模 型
,

即 模

型的各种参数是根据振荡翼型实验所获得的 数 据 来 确 定 的
,

例 如 月 。二 「 ‘

模 型
,

。。 朋 〔 了 模型 可是
,

这些模型的计算公式和方法还从来没有以足够详细完整的 形式公

开发表过
,

因此其他人很难直接利用这些模型 未完待续


