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前飞状态旋翼变转速过程瞬态载荷
过冲研究
宋彬，周云
中国直升机设计研究所，江西  景德镇  333001

摘 要：变转速旋翼在高速及长航时直升机等领域有巨大的应用前景，旋翼变转速过程的瞬态动力学响应及载荷特性，对直

升机飞行控制和部件结构设计都至关重要。本文基于相对坐标描述的拉格朗日递推多体动力学方法，构建了一套旋翼变转

速过程瞬态动力学分析模型，能够体现动态时变的旋翼转速和旋转角加速度对动力学响应的影响，在此基础上，对旋翼变转

速过程的瞬态动力学行为进行了数值仿真分析研究。结果显示，旋翼变转速过渡过程，对摆振方向动力学影响十分显著，进

而会引起旋翼轴扭矩瞬态载荷过冲现象；采用平滑进入/改成的变转速策略，有利于减小旋翼轴扭矩过冲载荷；旋翼升转速

和降转速过程，会产生不同的动力学影响；变转速过渡时间是影响瞬态动力学特性最重要的因素，随着角加速度的增大，旋

翼轴扭矩载荷过冲会急剧增大；旋翼拉力水平、前飞速度等飞行状态参数，主要影响稳定状态下的载荷基准值，对瞬态载荷

过冲幅值也具有一定的影响。
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高速、绿色、智能是未来直升机发展的主要方向，尤其

高速直升机是目前各国研究和发展的重点。高速直升机

为避免前行桨叶激波失速，在高速前飞状态必须降低旋翼

转速，典型的 XH-59A、X-2、X-3 等高速直升机都采用了

旋翼变转速技术[1-5]。另外，变转速旋翼技术还具有大幅

降低直升机需用功率的潜力，美国波音公司基于最优转速

旋翼技术（OSR）研制的 A160 无人直升机，续航时间达到

20h，远远高于常规构型旋翼的无人直升机[6-7]。可以看

到，变转速旋翼是发展高速和绿色长航时直升机必须突破

的核心关键技术，有巨大的发展潜力和应用前景。但是，

由于旋翼转速与直升机的气动升力、动力学特性、飞行控

制等都密切相关，因此旋翼变转速会带来相当复杂的动力

学问题[8-10]。

长期以来，为了规避旋翼变转速相关动力学问题，直

升机一直都采用固定旋翼转速设计，直到近年来，随着高

速及绿色直升机的兴起，研究人员开始关注变转速旋翼技

术。R.W. Prouty[11]对变转速旋翼直升机的总体性能进行

了研究，表明采用变转速设计可明显提高悬停升限、航时、

航程和速度等性能指标。刘仕明等[12]则以某国产直升机

为分析样例进行了转速优化策略研究，结果显示最大续航

时间可以提升 20.5%，最大航程可提高 8.5%。马里兰大学

Chopra 教授团队在 UMARC 代码的基础上进行修改，建立

了大前进比状态下的旋翼气弹分析模型，研究结果显示，

根据飞行状态降低旋翼转速可大幅降低需用功率，但可能

会导致桨叶载荷增大，指出并分析了大前进比旋翼拉力反

向现象[13-15]。D.Anubhav 和 Y. Hyeonsoo 等[16-17]基于全尺

寸 UH-60A 旋翼风洞试验，研究了大前进比状态下的动力

学问题，发现了后行桨叶逆弦长方向动态失速现象和后行

侧小拉杆存在脉冲载荷等现象。D. Han 等[18-20]研究了变

转速旋翼摆振动力学问题，并设计了桨叶嵌入式弦向吸振

器 ，以 降 低 摆 振 弯 矩 载 荷 。 余 智 豪 等[21] 基 于 哈 密 顿

（Hamilton）原理以及中等变形梁理论建立旋翼动力学方

程，并针对大反流区气动力计算方法和大前进旋翼气弹配

平计算方法进行修正，对大前进比状态下的桨叶载荷进行
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了研究。Xie Jiayi 等[22]采用自由尾迹模型，开展了变转速

桨叶气动优化设计研究。文献[23]为研究舰载直升机起

降过程桨叶挥舞响应问题，在中等变形梁模型基础上，推

导了含 Ω̇相关惯性力项的显式桨叶动力学方程，但表达式

相当复杂冗长。总的来讲，变转速旋翼相关研究尚处于起

步阶段，目前的研究工作大多集中在旋翼降转速后，稳态

大前进比条件下引起的气动及动力学现象与特性分析，对

于变转速桨叶应该如何设计，还未形成统一的设计思路或

设计准则，对旋翼变转速过程的瞬态动力学问题的研究还

较少。

传统直升机旋翼其实也存在变转速过程，但它基本是

在悬停且接近零升力状态变转速，因此旋翼载荷很小，对

动力学的影响不显著。在高速前飞状态下，旋翼载荷较

大，结构本身又有很大的转动惯量，且变转速旋翼必然存

在转速切换的过渡过程，旋翼变转速过程的瞬态动力学响

应及载荷特性，对直升机飞行控制和部件结构设计都至关

重要。因此，本文根据旋翼系统具有典型树状拓扑结构的

特点，基于拉格朗日多体动力学框架，建立一套旋翼变转

速过程瞬态动力学分析模型，研究和揭示变转速过渡过程

的旋翼瞬态动响应及载荷特性，为变转速直升机设计提供

动力学理论基础。

1 计算方法与模型验证
1.1 变转速旋翼多体动力学模型

图 1 所示是典型旋翼系统示意图，它具有非常复杂的

运动形式，首先是桨叶绕旋翼轴做大范围的旋转运动，其

次是桨叶通过铰链与桨毂连接，有刚体挥舞、刚体摆振和

刚体变距运动，最后是细长的桨叶，还有复杂的拉伸、挥

舞、摆振和扭转弹性形变耦合运动。对于这种树状拓扑结

构的动力学系统，基于多体动力学方法，采用拉格朗日相

对坐标描述比较直观和方便，可以获得最小广义坐标数目

的常微分动力学方程组，为此引入多个坐标系统进行旋翼

系统运动学描述，各级坐标系之间的转换关系详见参考文

献[24]。

基于式（1）所示的 Hamilton 原理推导系统动力学方程

∫
t1

t2( )δU- δT- δW  dt=0 (1)

式中，δU、δT 和 δW 分别为系统应变能变分、动能变分和外

力虚功变分。

进而可以得出由广义力形式表达的桨叶运动非线性微

分方程

QT
i (q, q̇, q̈, t ) + QE

i (q) + QA
i (q, q̇, t ) = 0 (i = 1,⋯, n) (2)

式中，Q 表示广义力，上标 T、E、A 分别表示系统动能、弹性

势能和气动力引起的广义力项，下标表示第 i 个有限单元，

n 为单元总数，q, q̇, q̈分别为系统广义位移、速度和加速度

矢量。

系 统 应 变 能 基 于 霍 奇 斯（Hodges）中 等 变 形 梁 理

论[25]，并采用 15 自由度有限梁单元进行空间离散，该模

型考虑了桨叶拉/挥/摆/扭运动及其耦合作用，给出了桨

叶变形运动与应变之间的几何非线性关系，其变分表达

式可表示为

δU =∑
i = 1

n

QE
i δqi = ∫

L
∬
A
( )σxxδεxx + σxηδγxη + σxςδγxς   dAdl (3)

式中，L 为旋翼半径，A 为桨叶剖面面积，σxx和 εxx分别是轴向

应力和轴向应变，σxη和σxζ为切应力，γxη和 γxζ为对应的应变，

由此可得弹性势能引起的切线刚度矩阵

K E
ij =

∂QE
i∂qj

(4)

系统动能的变分可以表示如下

δT = -∫
L
∬
A

ρR̈∑
i = 1

n ∂R
∂qi

dAdlδqi (5)

式中，L 为旋翼半径，A 为桨叶剖面面积，ρ为桨叶结构线密

度，R 为桨叶上任意点变形后的位置矢量。那么动能产生

的第 i 个广义力为

QT
i = -∫

R
∬
A

ρR̈
∂R
∂qi

dAdl (6)

根据分析力学中的经典拉格朗日（Lagrange）和尼尔森

（Nielsen）等关系式，可以获得动能广义力所产生的切线质

量矩阵、切线阻尼矩阵和切线刚度矩阵

M T
ij = -∫

L
∬
A

ρ
∂R
∂qj

∂R
∂qi

dAdl

C T
ij = - 2 ∫

L
∬
A

ρ
∂Ṙ
∂qj

∂R
∂qi

dAdl                    (7)

K T
ij = -∫

L
∬
A

ρ ( )∂R̈
∂qj

∂R
∂qi

+ R̈
∂2 R

∂qi∂qj

 dAdl
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图 1　旋翼系统树状拓扑结构示意图

Fig.1　Tree topology of rotor system
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从式（7）可以看出，为计算系统动力学矩阵和矢量，需

要计算桨叶上任意点位置矢量 R 的导数及偏导数相关项，

根据旋翼系统树状拓扑构型特点，位置矢量 R 的导数及偏

导数相关项可通过递推计算方式得到。

基于中等变形梁模型，弹性桨叶变形前后坐标系如图 2

所示，桨叶上任意点变形后在变形前坐标系中的位置矢

量为

R0 = [ (x + u v w )+ (0 η ζ )TDU ]
ì
í
î

ïïïï

ïïïï

ü
ý
þ

ïïïï

ïïïï

i0

j0

k0

(8)

式中，x，η，ζ为桨叶变形前桨叶任意点坐标；u，v，w 分别为

桨叶轴向、摆振和挥舞方向形变位移；TDU 是桨叶变形前后

坐标系转换矩阵；i0， j0，k0为桨叶变形前坐标系基矢量。为

建立递推计算格式，将式（8）表示为

R0 = {A0} + {C}[ B0 ] (9)

桨叶上任意点在惯性坐标系下的位置矢量 R，可经过

弹性形变和多个刚体平动和转动而成，假定任意点在第 n

和第 n-1 个坐标系中的坐标分别为

{Rn} = {An} + {C}[ Bn ] (10)
{Rn -1} = {An -1} + {C}[ Bn -1 ]
平动的递推关系如下

{Rn} = {Rn -1} + {d n
n -1}

(11){An} = {An -1} + {d n
n -1}

[ Bn ] = [ Bn -1 ]
式中，{d}表示平动坐标系之间的转换矢量，下标表示刚性

运动后坐标系编号，上标表示刚性运动前坐标系编号。

同样地，转动的递推关系如下

{Rn} = {Rn -1}[ Dn
n -1 ]

(12){An} = {An -1}[ Dn
n -1 ]

{Bn} = {Bn -1}[ Dn
n -1 ]

式中，[D]表示转动坐标系之间的转换矩阵，下标表示刚性

运动后坐标系编号，上标表示刚性运动前坐标系编号。

根据上面的关系式，通过计算{A0}，[B0]和转换矩阵

{d n
n -1}或者[ Dn

n -1 ]及其导数和偏导数，经过递推计算，很容

易得到矢量 R 及其导数和偏导数，进而得到系统动力学方

程矩阵。

从式（7）可以看出，递推计算中涉及 R̈ 及其偏导数相关

项，旋翼转速是体现在桨毂旋转坐标系到桨毂不旋转坐标

系的转换矩阵[Trs]中，参考桨叶方位角ψ为系统广义坐标，

且有ψ=Ωt，其中Ω是旋翼转速

é
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(13)

对于稳态旋翼动力学问题，旋翼转速Ω是常量，此时旋

转角加速度为零，即

∂ψ
∂t = Ω  ,   ∂2ψ

∂t2 = 0 (14)

对于变转速旋翼动力学问题，旋翼转速Ω是动态变量，

因此变转速过程将引入旋转角加速度相关项，在广义力中

会增加对应的惯性力作用，在变转速动旋翼动力学分析中，

通常是基于预定的旋翼转速和旋转角加速度变化轨迹，通

过对广义坐标ψ施加相应的驱动约束

∂ψ
∂t = Ω,  ∂2ψ

∂t2 = Ω̇ (15)

1.2 旋翼动态气动模型

桨叶剖面气动力计算基于准定常气动力模型，翼剖面

升力、阻力和力矩系数通过插值 C81 表获得，为了体现旋

翼变转速过程的气动载荷动态特性，桨盘入流计算采用三

状态量的 Pitt-Peters 动态入流模型，入流沿展向和周向分

布为

λ = λ0 + λc

r
R

cosψ + λs

r
R

sinψ (16)

式中，r 为展向位置，R 为旋翼半径，ψ为旋翼方位角，零阶分

量λ0以及λc和λs一阶分量可按式（17）计算

[ M ]
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ü

ý

þ

ïïïï

ïïïï

λ̇0

λ̇s

λ̇c

+ [ L]-1
ì
í
î

ïï

ïïïï

ü
ý
þ

ïïïï

ïïïï

λ0

λs

λc

=
ì
í
î

ïï

ïïïï

ü
ý
þ

ïïïï

ïïïï

CT

CMX

CMY

(17)

在上面的动态入流方程中，CT为拉力系数，CMX为滚转

力矩系数，CMY为俯仰力矩系数，矩阵[M]反映了空气惯性的

z

y

u

wθC

θC�ϕ

ηζ

v

x

��	���

��	���

�	��
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图 2　弹性桨叶变形前与变形后坐标系

Fig.2　Coordinate system of elastic blade before and

after deformation                                
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影响，体现了入流的时间延迟，矩阵[L]反映了扰动诱导速

度与扰动气动载荷之间的静态关系，矩阵[M]和[L]的具体

表达式可见文献[26]。

1.3 旋翼变转速过程瞬态气弹分析流程

旋翼变转速过程，必然会引起直升机旋翼桨毂力和力

矩的跟随变化，为了保持直升机平衡，必须同步进行总距

和周期变距匹配操纵调整。因此，首先进行各种旋翼转速

状态下配平计算分析，获得各旋翼转速状态下的配平操纵

量，作为旋翼变转速过程瞬态动力学计算的操纵输入历

程。接着在给定飞行状态下进行稳态气弹响应计算，收敛

得到旋翼运动及变形的平衡位置。最后以此稳态动力学

响应为积分处置，基于预定的旋翼转速和旋转角加速度变

化历程，根据总距和周期变距操纵输入历程，进行瞬态动

力学响应时程积分计算，直到达到目标旋翼转速，获得旋

翼变转速过程的瞬态动力学响应及载荷。旋翼变转速过

程瞬态动力学分析流程如图 3 所示。

1.4 模型验证

首先利用 XH-59A 旋翼参数进行模型验证，XH-59A

桨叶详细结构特性参数见参考文献[27]。表 1 给出了 XH-

59A 旋转桨叶固有频率本文计算值与文献值的对比，两者

基本一致，验证了本文桨叶结构动力学模型的正确性，由于

操纵线系刚度未提供相关参数，扭转方向频率未进行对比。

图 4 给出了前进比为 0.25 状态下上旋翼桨叶 0.1R 剖面处挥

舞弯矩前四阶谐波幅值计算对比情况，可以看出，本文计算

的 1/rev 和 2/rev 桨叶动载荷较风洞试验值稍偏大，可能的原

因是没有采用 XH-59A 旋翼桨叶所用翼型的气动数据，而

是采用 OA309 翼型数据进行计算，但 OA309 翼型相较更

优，总体来说，本文计算结果与文献试验值吻合程度较好，

表明了本文计算方法的有效性。

进一步利用文献数据进行桨叶瞬态动力学响应计算验

证，Keller 采用与 H-46 纵列式直升机桨叶 1/8 弗罗德数相

似的模型桨叶进行了桨叶扬起下坠试验，桨叶长 1.006m，

重 0.998kg，质量和刚度分布见文献[28]，初始状态时，桨叶

根部固支，桨叶挥舞角为 9.7o，在自重作用下桨叶有初始位

移。突然释放根部挥舞铰约束，桨叶下坠，在挥舞限动角为

0o时，桨叶与挥舞限动块碰撞，试验测试了桨尖位移随时间

变化曲线，图 5 给出了桨尖位移计算值与试验值对比，由图

可以看出，计算与试验值吻合度较好，说明该计算模型可用

于桨叶瞬态动响应计算。

2 数值仿真及分析
本文数值仿真分析基于一副变转速刚性旋翼，根据上

述的旋翼变转速过程瞬态气弹分析流程，首先进行配平计

图 3　旋翼变转速过程瞬态动力学分析流程

Fig.3　Transient dynamic analysis process of rotor with variable speed

表1 XH-59A旋转桨叶固有频率计算对比验证

Table 1 Comparison and verification of natural frequency

calculation of XH-59A rotating blade   

模态

一阶挥舞

二阶挥舞

一阶摆振

二阶摆振

文献值/（1/rev）

1.399

3.971

1.249

5.843

本文值/（1/rev）

1.403

4.199

1.239

5.918

相对误差/%

0.29

5.74

-0.80

1.28
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算分析，获得变转速过程的操纵输入时域历程，以保证直升

机在变转速过程中始终保持拉力恒定，表 2 所示是旋翼拉

力 T=2.5kN、变转速临界点前飞速度 V=300km/h 状态下的

准静态配平操纵量。

2.1 变转速过程基本特性

根据表 2 所示的飞行状态和操纵历程，旋翼转速按照

式（18）进行线性变化过渡，0~10s 时首先进行气弹响应积分

以获得稳态响应，10~15s 时进行旋翼变转速操纵，15~30s 时

进行变转速后的气弹响应计算，旋翼转速及旋转角加速度

变化规律如图 6 所示，图 7 给出了变转速过程中的旋翼拉力

变化情况，可以看出旋翼拉力能够始终保持比较稳定

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

Ω = Ω1             t < t1  

Ω = Ω1 +
t - t1

t2 - t1
( )Ω2 -Ω1  t1 ≤ t ≤ t2

Ω = Ω2            t2 < t 

(18)

图 8~图 10 依次给出了桨根挥舞弯矩、桨根摆振弯矩和

桨根扭矩载荷变化情况，可以看出，变转速过程对挥舞和扭

转方向动力学影响较小，主要是从一个状态相对平稳地转

移到另一个状态，瞬态效应不显著。对桨根摆振弯矩影响

0 5 10 15 20 25 30
270

280

290

300

310

320

330

����
�����	

���s

�
�
�
�
�	r
/m
in
)

�1.0

�0.8

�0.6

�0.4

�0.2

0

�
�
�
�
�
�
�
	
�	r
ad
/s2



图 6　旋翼转速、角加速度变化规律

Fig.6　Variation of rotor speed and angular acceleration

表2 旋翼变转速过程操纵历程（T=2.5kN，V=300km/h）

Table 2 Control history of rotor in variable speed process

（T=2.5kN， V=300km/h）                      

旋翼转速/%

100.0

97.5

95.0

92.5

90.0

87.5

85.0

总距/（°）

3.82544

4.10419

4.42945

4.80908

5.26269

5.82208

6.63210

横向变距/（°）

0.795704

0.880288

0.975863

1.079160

1.193580

1.30480

1.34380

纵向变距/（°）

-1.58278

-1.81874

-2.11949

-2.50041

-2.98136

-3.59615

-4.51526
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图 7　变转速过程旋翼拉力变化情况

Fig.7　Variation of rotor thrust during varying rotor
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图 4　桨叶剖面挥舞弯矩载荷计算对比

Fig.4　Calculation and comparison of blade section 

flap moment                                      
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图 5　桨尖位移计算值与试验值对比

Fig.5　Comparison between calculated and experimental 

values of tip displacement                         
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明显一些，一是随着旋翼转速降低，前进比增大，桨盘左右

不对称性增大，导致桨叶动载荷变大。另外，变转速过程桨

根摆振弯矩出现较多毛刺，经傅里叶变换（FFT）频谱分析，

主要是一阶摆振模态频率成分，由于摆振模态的模态阻尼

很小，旋转角加速度阶跃变化，很容易激励起摆振固有模态

动力学响应。

图 11 和图 12 所示分别是旋翼轴扭矩载荷变化示意图

和扭矩载荷频谱图，可以看出，变转速过程对旋翼轴扭矩的

影响非常显著，在变转速开始和结束的瞬间，出现非常显著

的瞬态旋翼轴扭矩载荷，对 10~15s 数据段进行 FFT 频谱分

析，其主要频率为 7.397Hz，对应的即是一阶摆振固有频率，

根据旋翼动力学基本理论，旋翼桨毂具有滤波器特性，在稳

态情况下，桨根摆振弯矩仅有静态成分和 Nb /rev 成分会传

递给旋翼轴扭矩，其中 Nb是旋翼桨叶片数，在变转速瞬态情

况下，一阶摆振固有频率的非转速谐波成分也会传递给旋

翼轴扭矩，即使单片桨叶的摆振弯矩变化不是很显著，但

“集合”起来传递给旋翼轴后影响就会非常突出。

2.2 变转速策略分析

旋翼变转速是一个动态过程，旋翼从一个转速变化到

另一个转速，总是需要经历一个加速和减速过程，图 13 和

图 14 所示给出了两种变转速策略下的旋翼转速和旋转角

图 12　旋翼轴扭矩载荷频谱图

Fig.12　Spectrum of rotor shaft torque load
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图 8　桨根挥舞弯矩变化

Fig.8　Variation of flap bending moment of blade root
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图 10　桨根扭矩载荷变化

Fig.10　Variation of torsional moment of blade root
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图 11　旋翼轴扭矩载荷变化时域曲线

Fig.11　Time domain curve of rotor shaft torque
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图 9　桨根摆振弯矩变化

Fig.9　Variation of lag bending moment of blade root
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加速度变化历程示意图，式（18）所示的是线性过渡策略，式

（19）所示的是平滑过渡策略，可以看出，当采用旋翼转速线

性过渡策略时，在转速变化临界时刻点，旋转角加速度会出

现一个阶跃突变，采用平滑过渡策略时，旋转角加速度则变

化平缓得多。
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图 13　两种变转速策略下的旋翼转速变化历程

Fig.13　Rotor speed history under two variable speed strategies
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图 14　两种变转速策略下旋转角加速度变化历程

Fig.14　Acceleartion history of rotation angle under two

variable speed strategies                      

图 15 所示是线性变转速和平滑变转速两种策略下的

旋翼轴扭矩载荷对比图，可以看出，线性变转速策略产生显

著的瞬态动载荷，旋转角加速度的阶跃变化，相当于给动力

学系统宽频激励，会激励起桨叶摆振固有频率动力学响应，

进而将动载荷传递给旋翼轴扭矩，过大的瞬态扭矩可能对

发动机的工作状态产生严重影响，过大的交变瞬态弯矩有

可能造成动力和传动系统的损伤，平滑变转速策略更多地

是出现旋翼轴静态扭矩载荷的变化。

2.3 变转速过渡时间分析

从上面分析可以看出，旋转角加速度对变转速过程的

瞬态动力学行为有着极为重要的影响，变转速过渡时间的

长短，直接决定了旋转角加速度的大小。采用式（19）所示

的平滑进入和平滑改成的变转速策略，如图 16 所示，旋翼

从 100% 转速降到 85% 转速，用时分别为 3s、5s、10s、15s 和

20s 共 5 种情况下的旋转角加速度变化历程，图 17 是 5 种过

渡时间的旋翼轴扭矩载荷变化情况，可以看到，旋翼变转速

过程会出现旋翼轴扭矩瞬态过冲的现象，随着过渡时间变

短，旋转角加速度增大，从而带来瞬态过程惯性力增加，旋

翼轴扭矩载荷过冲急剧增大，扭矩最大值出现在旋转角加

速度最大的地方。旋翼降转速前稳定状态，旋翼轴扭矩值

约为-2800N·m，当过渡时间小于 5s 时，旋翼轴扭矩变为正

值，也就是出现旋翼轴扭矩值反向的现象，这本身在物理上

是不可实现的。
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图 15　两种变转速策略下旋翼轴扭矩载荷对比

Fig.15　Comparison between torque load of rotor shaft 

 under two variable speed strategies     

0 10 20 30 40
�3.0

�2.5

�2.0

�1.5

�1.0

�0.5

0

�
�
�
�
�
�
�
	
/(r
ad
/s2



���s

3s
5s
10s
15s
20s

图 16　5 种过渡时间的旋转角加速度历程

Fig.16　Rotation angular acceleration history of five

transition times                              
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2.4 降转速与升转速过程对比分析

图 18 所示是旋翼降转速过程和升转速过程的旋转角

加速度变化情况，以及对应的动力学系统减速和加速过程，

可以看到，降转速和升转速过程的旋转角加速度符号是相

反的，对应的旋翼轴扭矩如图 19 所示。旋翼降转速过程类

似于汽车减速过程，只要松油门，降低旋翼轴扭矩输出即

可，但从图 19 的旋翼轴扭矩变化图可以看到，旋翼轴扭转

从稳态时的负扭矩值，逐渐减至零，进一步过冲到一个正扭

矩值，出现旋翼轴扭矩反向的情况，这种情况说明旋翼系统

无法在这么短的时间内自己实现这一减速过程，必须使用

旋翼刹车才可能降下来。旋翼升转速过程，旋翼轴扭矩值

的符号始终与稳态时保持一致，最大的瞬态载荷过冲幅值

达到稳态扭矩值的三倍，这个类似于汽车加速过程，需要发

动机提供足够大的扭矩才能实现如此快的旋翼升转速过

程。因此，旋翼降转速过程和升转速过程，基本是镜像对称

的，但由于它的基准线不是零，故最终对动力学系统产生的

影响和后果是截然不同的。

2.5 飞行状态的影响分析

图 20 给出了旋翼变转速临界点前飞速度对瞬态旋翼

轴扭矩载荷的影响，计算分析了 250km/h 和 300km/h 两种前

飞速度情况，可以看出，飞行速度越高，稳态时的旋翼轴扭

矩动态值越大，相应的变转速过程的瞬态过冲也越大，

250km/h 对应的扭矩值约为-1475N·m，300km/h 对应的扭

矩值约为-1069N·m，说明在更小的前飞速度下进行旋翼变

转速，有利于减小瞬态载荷冲击。图 21 给出了旋翼拉力状

态对瞬态载荷的影响，计算分析旋翼拉力为 2kN 和 2.5kN

两种情况，可以看出，小的旋翼拉力状态，意味着更小的稳

态扭矩载荷，同时瞬态过冲载荷也更小。总的来说，旋翼前

飞速度及拉力水平等飞行状态，主要影响稳定状态下的载

荷基准值，对瞬态过冲载荷具有一定的影响，但总体的影响

不是很突出。
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图 19　升转速和降转速过程旋翼轴扭矩载荷对比

Fig.19　Comparison between rotor shaft torque load during

speed up and speed down                          
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图 20　不同前飞速度点变转速情况

Fig.20　Variable speed at different forward speed points
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图 18　升转速和降转速过程旋转角加速度对比

Fig.18　Comparison of rotation angular acceleration

during speed up and speed down   
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图 17　5 种过渡时间的旋翼轴扭矩载荷历程

Fig.17　Rotor shaft torque load history with five

transition times                        
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3 结论
本文基于相对坐标描述的拉格朗日多体动力学递推算

法，建立了旋翼变转速过程瞬态动力学分析模型，开展了数

值仿真分析研究，研究结论主要包括：

（1）旋翼变转速过渡过程主要影响旋翼摆振动力学，对

挥舞和扭转影响较小；旋转桨叶摆振静态、N/rev 谐波成分

以及非谐波频率成分结构固有频率载荷，会传递到旋翼轴，

形成旋翼轴扭矩瞬态载荷过冲现象，进而可能影响到传动

系统、发动机等传动链部件。

（2）采用平滑进入和平滑改出的旋翼变转速策略，可以

减小旋翼变转速对桨叶结构固有模态的阶跃激励响应，进

而有利于减小瞬态载荷。

（3）变转速过渡时间即是旋翼旋转角加速度，是影响变

转速过程瞬态载荷最重要和最敏感的因素，过渡时间减少，

旋翼轴扭矩载荷过冲会急剧增大。

（4）旋翼降转速过程和升转速过程产生的动力学影响

是截然不同的。降转速过程，旋翼轴扭矩产生反向的瞬态

过冲载荷；升转速过程，旋翼轴扭矩产生同向的瞬态过冲载

荷，此时需要发动机提供足够大的扭矩载荷。

（5）对于变转速临界点的前飞速度、旋翼拉力水平等飞

行状态，主要影响稳定状态下的载荷基准值，对瞬态过冲载

荷具有一定的影响，在较低的前飞速度和较小的旋翼拉力

水平状态下进行变转速，有利于减小瞬态载荷。

本文从孤立旋翼的角度，基于预定的旋翼转速及旋转

角加速度变化历程，对旋翼变转速过程的瞬态动力学响应

及载荷进行了计算分析研究，综上所述，旋翼变转速过渡过

程会对桨叶摆振、旋翼轴扭矩，进而对传动系统、发动机等

传动链部件产生重要的动力学影响，下一步将建立变转速

旋翼/传动/发动机耦合动力学模型，开展进一步研究。
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图 21　不同旋翼拉力状态变转速情况
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Transient Load Overshoot of Rotor During Varying Speed Process in Forward 
Flight

Song　Bin， Zhou　Yun

China Helicopter Research and Development Institute， Jingdezhen 333001， China

Abstract: Variable speed rotor has great application prospects in the fields of high-speed helicopter and long 

endurance helicopter. The transient dynamic response and load characteristics of rotor during varying speed process 

are very important for helicopter flight control and component structure design. In this paper, a lagrangian recursive 

multibody dynamics method based on relative coordinate description is presented, and constructs a set of transient 

dynamics model of rotor during varying speed process, which can reflect the influence of time-varying rotor speed and 

rotational angular acceleration on rotor dynamics. Based on this, the transient dynamic behavior of rotor is numerically 

simulated and analyzed. The results show that the transient process of rotor varying speed has significant impact on 

the rotor lag dynamics, which will cause rotor shaft torque overshoot. The variable speed strategy of smooth start and 

end is helpful to reduce transient loads. Rotor acceleration and deceleration process will cause different dynamic 

effects. The transition time is the most important factor affecting the transient dynamic characteristics. With the 

increase of angular acceleration, the over-shoot of rotor shaft torque will increase sharply. The flight conditions such 

as rotor thrust and forward flight speed mainly affect the load reference value in the steady state and have a certain 

influence on the overshoot amplitude of the transient load.

Key Words: variable speed rotor; varying speed transition process; transient dynamics; multibody dynamics; 

recursive algorithm
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