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带受控振荡附翼的新概念旋翼气动弹性分析
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(南京航空航天大学直升机技术研究所, 南京, 210016)

AEROELASTIC ANALY SIS OF NEW CONCEPT ROTOR BLAD E W ITH

CONTROLL ED OSC ILLATING TRA IL ING ED GE FLAP

Yang W eidong, Zhang Chenglin, W ang Sh icun, Gu Zhongquan
(R esearch Inst itu te of H elicop ter T echno logy, N anjing U niversity of A eronau tics and A stronau tics, N an jing, 210016)

摘　要　通过建立带受控振荡附翼的新概念旋翼气动弹性分析模型, 研究了采用受控振荡附翼的直升机旋

翼气动弹性特性及其在降低旋翼振动载荷方面的有效性。气动模型采用了计及振荡附翼非定常影响的二元

叶素模型。探讨了改变旋翼桨叶及振荡附翼的结构参数对新概念旋翼减振效果的影响。数值结果表明振荡附

翼的引入能有效地降低旋翼桨毂的振动载荷。为振荡附翼的振动自适应控制律设计提供了有效的旋翼气动

弹性分析方法。
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Abstract　T he aeroelast ic analysis of a helicop ter ro to r b lade w ith the con tro lled o scilla t ing tra iling edge flap

is p resen ted by bu ilding an aeroelast ic model of the new concep t ro to r b lade. T he aerodynam ic modelw ith un2
steady term s including the effect of the tra iling edge flap has been used. T he sensit ivity of structu ral param e2
ters of the tra iling edge flap on vibrat ion reduction is also studied. N um erical resu lts show that sign ifican t re2
ductions of vib rato ry vert ical shears and hub mom ents in the fixed fram e can be ob tained fo r a four2bladed

soft2inp lane h ingeless ro to r.
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　　随着机敏材料与灵巧 (sm art) 结构技术的发

展及其在直升机旋翼上的应用潜能, 出现了带受

控振荡附翼 (f lap ) 的新概念旋翼, 并已成为直升

机技术领域的一个研究热点。其原理是, 在旋翼桨

叶外端后缘处采用灵巧结构布置一受控振荡附

翼。通过控制附翼的振荡运动, 产生附加的空气动

力, 以达到降低直升机振动水平和旋翼气动噪声

的目的。通过建立新型旋翼的气动弹性分析模型,

分析了具有振荡附翼的新概念旋翼的气动弹性特

性及其在降低旋翼振动载荷方面的有效性, 通过

调整旋翼桨叶及振荡附翼的结构参数, 探讨了这

些参数对新型旋翼减振效果的影响。

1　新型旋翼气弹分析模型

旋翼桨叶的气动力采用叶素理论计算, 带有

振荡附翼的二元叶素如图 1 所示, 在直升机前飞

状态下, 由于桨叶存在周期挥舞和周期变距运动,

因此, 桨叶上的叶素存在着周期的沉浮运动 (记为

hα, hβ)和俯仰运动 (记为 Α, Αα, Αβ) , 而受控附翼除随

叶素的沉浮运动和俯仰运动外还有自身的受控振

荡运动 (记为 ∆, ∆
·

, ∆
¨

)。

图 1　带受控振荡附翼的叶素图

　　当旋翼桨叶的叶素及后缘附翼分别以简约频

率 k 1 = Ξ1cö(2V ) , k 2 = Ξ2cö(2V ) 作简谐振荡时,

由薄翼理论, 叶素的气动升力和气动力矩为

CN =
Πb
V 2 (V Αα+ hβ- baΑβ) + 2ΠC (k 1) Αqs

CM = -
Π

2V 2 [ (0. 125 + a2) b2Αβ- abhβ] -

　　 Π(a + 0. 5)C (k 1) Αqs -
Π

2V 2 [V (0. 5 - a) bΑα]

由附翼的受控振荡运动产生的附加气动力和气动

力矩为

C f
N =

b
V 2 (- V F 4∆

õ
- bF 2 ∆

¨
) + 2ΠC (k 2) ∆qs
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C f
M = -

1
2V 2 [ (F 7 + (c - a) F 1b2 ∆

¨
] +

Π(a + 0. 5)C (k 2) ∆qs -

1
2V 2 [ (F 4 + F 10 ]V 2∆ +

(F 1 - F 8 - (e - a) F 4 +
1
2

F 11)V b∆
õ

]

式中:

Αqs =
hα

V
+ Α+ b

1
2

- a
Αα

V
,

∆qs =
F 10∆

Π +
bF 11∆

õ

2ΠV

　　F 1～ F 20为后缘附翼几何常数, 与后缘附翼的

几何位置 e 及桨叶变距轴位置 a 有关。

当叶素及附翼存在任意振荡运动时, 叶素及

振荡附翼产生的总的气动力表现为一动态响应过

程, 其时域模型为

CL ( t) =
Πb
V 2 (hβ+ V Αα- baΑβ) +

b
V

(- V F 4∆
õ

- bF 1 ∆
¨

) +

∫
S

- ∞
<w (S - Ρ) d

dΡCL qsdΡ

式中:

<w = 1 - ∑
N

i= 1
A iexp (- Β2biS ) ,

CL qs =
2Π
Β (Αqs ( t) + ∆qs ( t) )

A i, bi 为经验系数。气动力中的环量力部分可近

似表示为

CL C
( t)≈ CL qs

( t) - ∑
N

i= 1

X i

时域升力亏损函数 X i 在离散的时间点上写成递

推格式为

X i (S + ∃S )≈ exp (- Β2bi∃S )X i (S ) +

A i∃CL qsexp (- Β2bi∃S ö2)

　　在实际计算中, 为便于在气弹分析中应用, 升

力亏损函数可在形成空间单元矩阵时沿展向的每

个高斯积分点上进行取值和计算。响应计算时, 一

种方法可取 X i 的初值为零, 沿每个时间单元积

分, 直至一周中最后一个时间单元的最后一个节

点, 将此点值作为下一次迭代的初值, 直至收敛;

另一种方法是利用周期性条件, 直接给出一周的

时间有限元方程, 解此代数方程即可得到响应

解[3 ]。

2　数值算例与结果讨论

取类似于BO 2105 直升机的旋翼特性参数[3 ]

作为数值分析的基准桨叶, 振荡附翼参数如图 2

所示。附翼的振荡运动为 ∆= 1. 5°co s4Ξt+ 0. 8°

sin4Ξt, Ξ 为旋翼转速。算例分析取 Λ= 0. 3 的水

平前飞状态。将基准旋翼的原始数据和后缘附翼

的振荡运动输入先进旋翼气动弹性综合分析软件

A RM DA S [3 ]中, 进行分析计算, 计算结果示于图

3～ 图 8 中。

图 2　带受控附翼的新概念旋翼桨叶示意图

图 3 给出了后缘附翼的振荡运动对桨叶位移

响应的影响。与基准桨叶情况相比, 后缘附翼的振

荡运动对桨叶挥舞及摆振响应影响较小, 而对桨

叶扭转响应影响很大。

图 3　后缘附翼振荡对桨叶位移响应的影响

图 4 给出了桨毂垂直载荷在一个周期 (0°～

360°) 上的响应历程, 由图中可以看出后缘附翼使

桨毂垂直振动载荷明显减小, 但其一周的平均值

不变。这是因为算例给出的是直升机配平计算后

的结果 (即保持直升机重量及飞行状态不变)。

图 4　后缘附翼振荡对桨毂垂直载荷的影响
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图 5 给出了附翼振荡对固定坐标系下每转 4

次桨毂振动载荷的影响。由图可见, 与基准桨叶相

比, 后缘附翼的振荡使垂直方向每转 4 次的桨毂

振动载荷 (F
4P
Z ) 和 4öR ev 摆振弯矩降低幅度较

大。而对有的方向的振动载荷影响不大。图 3、图

4、图 5 是同一种状态下的计算结果。由此可见, 后

缘附翼的作用是明显的。

图 5　附翼振荡对桨毂谐波载荷的影响

为了考察桨叶扭转刚度对振荡附翼所起作用

的影响, 本文给出了 3 种扭转刚度 (对应的 3 个一

阶扭转频率为 4. 568 , 3. 358 , 2. 548 ) 下, 后缘附

翼的振荡运动 (参数为: e= 0. 6, 0. 83R～ 0. 87R ,

∆= 2°co s3Ξt+ 1°sin3Ξt, Λ= 0. 3) 对桨根剪力和弯

矩的影响 (如图 6、图 7)。由图中可以看到桨叶扭

图 6　桨叶扭转刚度对桨根垂直剪力的影响

图 7　桨叶扭转刚度对桨根挥舞弯矩的影响

转刚度的改变对后缘附翼所起的作用有较大影

响。扭转刚度的降低, 使旋翼振动载荷有所增加,

也使后缘附翼的减振效果降低了。

图 8 比较了 2 种振荡频率 (3öR ev, 4öR ev)下

旋翼桨毂的每转 4 次的谐波振动载荷。由图可知,

在 4öR ev 振荡频率下, 多个方向的谐波振动载荷

降低了。

图 8　附翼振荡频率对桨毂谐波载荷的影响

3　结　论

(1) 适当的后缘附翼振荡运动能有效地降低

旋翼振动载荷。

(2) 桨叶扭转刚度对后缘附翼的减振效果有

较大影响, 扭转刚度的降低往往会导致振动载荷

的提高, 并将削弱后缘附翼在旋翼减振方面的作

用。
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