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基于松耦合方法的直升机旋翼气动弹性分析
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摘　 要:采用松耦合方法构建了直升机旋翼的气动弹性分析模型ꎮ 利用 Ｇｒｅｅｎ 应变描述桨叶的非线性变形ꎬ同时融合准

定常气动力理论与 Ｄｒｅｅｓ 线性入流模型ꎬ依据 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 原理来推导旋翼的动力学方程ꎮ 为了准确模拟旋翼流场ꎬ基于动

网格与嵌套网格技术来模拟桨叶在实际飞行中的运动与变形ꎮ 以 ＳＡ３４９ / ２ 直升机为例ꎬ对其配平、桨叶压力分布以及

桨叶振动载荷进行计算分析ꎬ计算结果与实测数据吻合较好ꎬ验证了该方法的有效性ꎮ
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０　 引言

气动弹性力学关注于分析在飞行器上惯性

力、弹性力与气动力的相互作用ꎮ 直升机旋翼系

统的设计与气动弹性力学紧密相关ꎬ并面临多重

挑战ꎮ 直升机旋翼的灵活细长桨叶在气动力作用

下会发生弹性形变ꎬ这些形变与周围气流的相互

作用使得分析旋翼的气动性能更加复杂ꎮ 传统

上ꎬ旋翼动力学与流场模拟被分开研究ꎬ前者依赖

简化气动理论ꎬ后者假设桨叶形变为已知ꎬ导致不

能精确模拟气动载荷与结构响应的相互作用ꎮ 但

随 着 计 算 流 体 动 力 学 ( ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ
ｄｙｎａｍｉｃｓꎬ ＣＦＤ)技术的进步ꎬ结合计算结构动力

学(ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｙｎａｍｉｃｓꎬ ＣＳＤ)ꎬ进行

ＣＦＤ / ＣＳＤ 的耦合模拟为洞察飞行器气动弹性[１－４]

提供了新途径ꎮ
直升机气动弹性力学研究中的 ＣＦＤ / ＣＳＤ 耦

合方法分为松耦合和紧耦合ꎮ 松耦合方法[５－９]

中ꎬＣＦＤ 和 ＣＳＤ 的数据交换频率低ꎬ通常在旋翼

旋转周期结束后进行ꎮ 紧耦合方法[１０－１１] 则在每

个时间步进行数据交换ꎬ实现高频信息同步ꎮ
ＴＵＮＧ 等[１２]于 １９８６ 年首次提出了基于松耦

合方法的分析技术ꎬ并将 ＣＡＭＲＡＤ 软件及小扰动

方程 ＣＦＤ 技术相结合展开验证ꎮ 该技术通过每

个旋转周期后 ＣＦＤ 与 ＣＳＤ 数据的交换ꎬ利用 ＣＦＤ
计算得到的气动力更新 ＣＡＭＲＡＤ 的载荷预设ꎬ通
过迭代直至载荷收敛ꎬ此研究方法后被广泛采纳ꎮ
ＤＡＴＴＡ 等[１３] 结合 ＴＵＲＮＳ 与 ＵＭＡＲＣꎬ并引入自

由尾迹模型提高了诱导速度预测的精确性ꎮ
ＤＩＭＡＮＬＩＧ 等[１４] 则运用 ＯＶＥＲＦＬＯＷ 与 ＲＣＡＳ 对

ＣＨ－４７ 双旋翼直升机进行松耦合研究ꎬ模拟结果

揭示了旋翼尾迹和桨叶气动交互的复杂性ꎮ 国内

的 ＣＦＤ / ＣＳＤ 耦合分析起步相对较晚ꎮ 陈全龙[１５]

构建了非线性旋翼动力学方程ꎬ采用 Ｅｕｌｅｒ / Ｎ－Ｓ
方程和动网格进行 ＣＦＤ 模拟ꎬ提高了旋翼分析的

准确性ꎮ 王司文等[１６] 结合自由尾迹与 ＣＦＤ / ＣＳＤ
进行耦合计算ꎬ其精度优于传统模型ꎮ 韩伟等[１７]

以弱耦合方法为基础对旋翼的气弹响应进行了相
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关分析ꎮ 余智豪等[１８]应用松耦合方法ꎬ结合几何

精确梁理论和 ＣＦＤ 模型ꎬ计算分析了旋翼振动载

荷ꎬ其结果与实验值相吻合ꎮ
本文构建了旋翼的 ＣＦＤ / ＣＳＤ 松耦合分析框

架ꎬ并以 ＳＡ３４９ / ２ 直升机为研究对象进行了仿真

计算ꎮ 通过与实际飞行数据比较ꎬ验证了所提出

耦合分析方法的有效性ꎮ

１　 数值方法

１.１　 ＣＦＤ 方法

在旋翼流场仿真计算中ꎬ本文采用非定常

Ｅｕｌｅｒ 方程来模拟流体的运动ꎮ 为了模拟桨叶在

飞行中的弹性形变以及刚体运动ꎬ采用了动网格

技术以及嵌套网格方法ꎮ 在时间推进方面ꎬ本文

选用了双时间步方法ꎮ 双时间步方法允许在每个旋

转周期内进行多个时间步的计算ꎬ具体到本文中ꎬ就
是在每个旋转周期进行７２０ 个物理时间步的计算ꎬ而
每个物理时间步又包含 ２０ 个伪时间步的迭代ꎮ 在

计算流体的对流通量时采用了 Ｒｏｅ 格式ꎮ
采用嵌套网格技术划分的直升机旋翼流场示

意图如图 １ 所示ꎮ 在这个系统中ꎬ包括一套用于

宏观流场描述的背景网格以及 ３ 套桨叶贴体网

格ꎮ 桨叶表面采用了 Ｃ－Ｈ 型贴体网格ꎬ此套网格

能够随着桨叶的挥舞、摆振和扭转运动而保持高

质量的网格变形ꎮ 为了确保流场计算的准确性ꎬ
重叠区的背景网格经过局部细化处理ꎬ在桨叶近

域加密网格ꎬ而在远场ꎬ因流场变化较小ꎬ网格相

应稀疏ꎮ
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图 １　 直升机旋翼流场示意图

１.２　 ＣＳＤ 方法

在研究旋翼结构动力学部分ꎬ采用 Ｇｒｅｅｎ 应

变来描述桨叶的非线性变形ꎬ进而推导出旋翼的

应变能与动能方程ꎮ 为了描述旋翼受到的气动

力ꎬ本文结合了准定常气动力理论和 Ｄｒｅｅｓ 线性

入流模型ꎮ 将这些物理模型融入旋翼动力学分析

中ꎬ依据 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 原理建立旋翼的动力学方程

∫ｔ２
ｔ１
(δＵ － δＴ － δＷ)ｄｔ ＝ ０ (１)

式中:δＵ 为应变能变分ꎻδＴ 为动能变分ꎻδＷ 为外

力虚功ꎮ 其中外力虚功可被归纳为集中载荷与分

布载荷两类形式ꎮ 详细的推导过程可参阅参考文

献[１９]ꎮ

１.３　 配平方法

直升机在前飞状态下需要进行旋翼配平计

算ꎮ 本文简化了配平计算ꎬ忽略了侧向力和偏航

力矩ꎬ采用飞行配平的方法进行配平计算ꎮ 采用

的平衡方程为

Ｆ１ ＝Ｔｓｉｎαｓ－Ｈｃｏｓαｓ－ＤＦ ＝ ０
Ｆ２ ＝Ｔｃｏｓαｓ＋Ｈｓｉｎαｓ－ＷＦ ＝ ０

Ｆ３ ＝ＭＨ
ｘ ＋ＭＦ

ｘ ＝ ０

Ｆ４ ＝ＭＨ
ｙ ＋ＭＦ

ｙ ＋ＷＦｈｓｉｎαｓ－ＤＦｈｃｏｓαｓ ＝ ０

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(２)

式中:Ｆ１ 和 Ｆ２ 分别表示直升机沿 ｘ 轴与 ｚ 轴的力

平衡方程ꎻＦ３ 和 Ｆ４ 分别表示绕机体质心的俯仰

和滚转自由度的力矩平衡方程ꎻαｓ 为旋翼轴的前

倾角ꎮ

１.４　 旋翼 ＣＦＤ / ＣＳＤ 耦合方法

本文构建了一种 ＣＦＤ / ＣＳＤ 的松耦合方法ꎮ
在 ＣＳＤ 的分析中ꎬ采用准定常气动力理论以获取

低保真度的气动力估计值ꎮ 再利用 ＣＦＤ 计算得

到的经过旋转 ５ 圈后稳定的气动力数据来校正先

前的结果ꎮ 此迭代过程的步骤如下:
１)首先进行初步的结构动态分析ꎬ即零次迭

代ꎮ 在此阶段ꎬ旋翼的初始配平和动态响应是在

忽略 ＣＦＤ 计算影响的前提下获取的ꎮ 此时采用

的是预先定义的低置信度气动力 Ａ(０)
ＬＬ ꎬ使得可以

得到一个初步的旋翼配平和响应结果 Ｒ(０)ꎬ将气

动载荷记为 Ａ(０)＝ Ａ(０)
ＬＬ ꎮ

２)然后执行初始的 ＣＦＤ 分析ꎬ此时仍处于零

次迭代阶段ꎮ 此计算基于步骤 １ 获取的 Ｒ(０)来进

行仿真计算ꎬ以此得出 ＣＦＤ 分析所计算的气动力

Ａ(０)
ＣＦＤꎮ 通过 ＣＦＤ 得到的气动力来修正最初的估算

值ꎬ得到气动载荷修正量 ΔＡ(０)＝ Ａ(０)
ＣＦＤ－Ａ(０)

ＬＬ ꎮ
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３)在第 ｋ 次迭代过程中(ｋ ＝ １、２、􀆺Ｎ)ꎬ结合

之前迭代步骤中计算得到的气动力和修正量ꎬ提
炼出新的气动载荷 Ａ(ｋ)＝ Ａ(ｋ)

ＬＬ ＋ΔＡ(ｋ－１)ꎮ 以新的气

动载荷为基础ꎬ求解旋翼的配平和动力学响应方

程ꎬ以获取新的配平和响应分析结果 Ｒ(ｋ)ꎮ
４)进行第 ｋ 次迭代的 ＣＦＤ 计算ꎬ此次计算是

根据上一步获得的配平与响应 Ｒ(ｋ)来完成的ꎮ 通

过这一轮的 ＣＦＤ 模拟ꎬ我们可以获取更新的气动

载荷 Ａ(ｋ)
ＣＦＤꎮ 随后ꎬ这些新的数据被用于修正气动

力 ΔＡ(０)＝ Ａ(０)
ＣＦＤ－Ａ(０)

ＬＬ ꎮ
５)通过不断循环执行第 ３ 步和第 ４ 步ꎬ直到

旋翼的结构响应或配平计算结果满足先前设定的

收敛准则ꎮ 具体分析流程如图 ２ 所示ꎮ
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图 ２　 松耦合流程图

２　 算例验证

本文选取 ＳＡ３４９ / ２ 直升机作为分析样本ꎮ 在

前进比 μ 为 ０.２６ 的特定飞行条件下ꎬ应用了前述

的耦合分析技术进行模拟计算ꎮ 在此飞行条件

下ꎬ该直升机的速度为 １９８ ｋｍ / ｈꎮ 旋翼的飞行参

数如表 １ 所示ꎬ完整的直升机规格和参数细节ꎬ则
详见参考文献[２０]ꎮ

表 １　 μ＝０.２６０ 的飞行状态参数

飞行状态参数 数值

前进比 ０.２６０

飞行高度 / ｍ ３２０

大气温度 / Ｋ ２８２

旋翼总距 / (°) ８.４２０

横向周期变距 / (°) １.２１

纵向周期变距 / (°) －２.０２０

旋翼拉力系数 ０.０６７

　 　 如图 ３ 所示ꎬ展示了在不同耦合迭代次数下旋

翼总距、横向周期变距和纵向周期变距这 ３ 个配平

参数的演变轨迹ꎮ 观察图示可知ꎬ旋翼的操纵参数

最终稳定在以下数值:总距为 ８.８６°ꎬ横向周期变距

为 ２.３０°ꎬ纵向周期变距为－４.７６°ꎮ 在耦合迭代过程

中ꎬ桨叶桨尖在挥舞、摆振和扭转这 ３ 个维度上的

无量纲变形与方位角的关系如图 ４—图 ６ 所示ꎮ
数据显示ꎬ迭代至第 ３ 步时ꎬ桨尖结构响应开始显

现稳态的趋势ꎮ
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图 ３　 旋翼操纵参数耦合迭代历程
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图 ４　 桨尖挥舞响应迭代历程
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图 ５　 桨尖摆振响应迭代历程

􀅰４５􀅰



􀅰机械制造􀅰 马兴赟ꎬ等􀅰基于松耦合方法的直升机旋翼气动弹性分析

0� 
0� 
0� 
0� 
0� 

��>�U°U
� ��� ��� ���

����

����

�

�����

�����

�
�
�
D
�
/

图 ６　 桨尖扭转响应迭代历程

旋翼桨叶完成一周旋转时的表面压力云图如

图 ７ 所示ꎮ 分析此图可清晰辨识前行侧与后行侧

桨叶的压力分布的不对称性ꎮ 进一步地ꎬ在 ４ 个特

定方位角处的压力系数分布对比如图 ８ 所示ꎬ可以

发现本文计算所得数据准确地捕获了前进侧桨叶

上的激波现象ꎬ并与试验数据有着较高的吻合度ꎮ
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图 ７　 桨叶表面压力云图
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图 ８　 ｒ / Ｒ＝９６％处压力系数与试验值比对

桨叶挥舞弯矩的分布如图 ９ 所示ꎮ 通过对曲

线的观察ꎬ可以看到挥舞弯矩呈现出明显的多峰

现象ꎬ这一现象与桨涡干扰有着紧密的关联ꎮ
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图 ９　 桨叶挥舞弯矩分布图
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在两个展向位置上桨叶挥舞弯矩的计算值与

实测值的对比情况如图 １０ 所示ꎮ 从图 １０ 中可以

看出ꎬ使用本文方法得到的耦合计算挥舞弯矩值

与实测数据之间存在一些差异ꎬ但仍然在可接受

的误差范围内ꎮ 这种差异可能是由于在耦合计算

过程中没有将直升机主体及尾桨的影响考虑

在内ꎮ
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图 １０　 桨叶展向位置的挥舞弯矩

３　 结语

本文首先介绍了松耦合分析方法ꎬ 并以

ＳＡ３４９ / ２ 直升机为研究对象进行仿真计算ꎬ得到

的结论如下:
１)采用本文的耦合方法经过 ４ 次耦合迭代ꎬ

旋翼操纵参数的配平值与桨尖的结构响应均显示

出较为一致的收敛趋势ꎻ
２)采用本文的耦合方法计算得到的气动力与

试验值吻合度较好ꎬ能很好地捕捉到桨尖出现的

激波现象ꎻ
３)采用本文的耦合方法得到的挥舞载荷计算

结果与试验值具有较好的一致性ꎮ 验证了所建立

的耦合方法在计算载荷方面的准确性ꎮ
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