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摘　要：对不同变距轴线方案下的共轴刚性旋翼桨叶气动铰链力矩特性进行了计算分析。以 X2共轴刚性旋翼气动布局为研

究对象，气动铰链力矩计算方法采用自由尾迹方法。变距轴线方案包括常规变距方案以及 X2共轴刚性旋翼采用的新型变距

轴线方案。常规方案下变距轴线设置在桨叶剖面 0.25弦点，新方案下变距轴线在桨叶根部剖面设置在 0.5弦点，在特定的

径向剖面过渡至 0.25弦点。对比了不同方案下旋翼气动铰链力矩的静态平均值和动态 1/2峰 -峰值。对 X2旋翼气动布局

进行桨尖后掠处理，分析了桨尖后掠构型下的气动铰链力矩特点。结果表明，新型变距轴线方案下铰链力矩的静态值和动

态值均有很大程度的减小，降低幅度随着前飞速度的增加而增大。
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共轴刚性旋翼采用前行桨叶概念，是高速直升机技术

研究的重要方向[1，2]。共轴刚性旋翼利用前行桨叶产生升

力，上、下旋翼的升力在横向存在偏置（升力作用点偏离桨

毂中心），旋翼横向气动不对称引起的滚转力矩通过升力偏

置来相互抵消。高速前飞时共轴刚性旋翼工作在大前进比

状态，常规旋翼前进比一般不超过 0.4，共轴刚性旋翼的前进

比可达 0.75 以上。大前进比时，共轴刚性旋翼存在大面积

的反流区，反流区内气流从桨叶剖面翼型后缘流向前缘，气

动力及气动焦点位置和常规流动相差很大，这对旋翼的铰链

力矩特性存在着较大影响。同时，共轴刚性旋翼在桨叶内

侧采用纺锤体翼型，纺锤体翼型最大厚度一般位于 0.5 弦长

附近，考虑旋翼挥舞刚度设计的需求，共轴刚性旋翼变距轴

线在桨叶根部的位置和常规旋翼存在着一定的差异，这也

影响其铰链力矩特性。旋翼铰链力矩对桨叶弹性变形和旋

翼操纵系统疲劳强度具有重要影响，铰链力矩由桨叶气动

力、惯性力等因素共同作用组成，其中气动力贡献为主要部

分。因此，有必要对共轴刚性旋翼气动铰链力矩特性进行 

研究。

国外对共轴刚性旋翼的研究始于 20 世纪 70 年代[3]。

1971 年，美国西科斯基公司进行了全尺寸的共轴刚性旋翼

风洞试验，测量了旋翼的气动性能以及操纵载荷[4]。1975

年，西科斯基公司完成 XH-59A 高速直升机技术验证的研

制，并开始飞行试验，飞行试验直至 1981 年结束[5]。需要说

明的是，XH-59A 旋翼设计中没有过多考虑旋翼反流区的影

响，采用常规的 NACA 系列翼型，且桨叶的变距轴线采用常

规布置方案，位于 0.25 弦长位置。在 XH-59A 的基础上，西

科斯基公司进一步研制了 X2 高速直升机验证机。X2 旋翼

设计中充分考虑了反流区对旋翼气动特性的影响，在桨叶根

部采用双钝头的纺锤体翼型。同时，旋翼的变距轴线在桨叶

根部设置在 0.5 弦长位置，并逐渐过渡至常规的 0.25 弦长位 

置[6]。然而变距轴线位置的改变对于旋翼铰链力矩特性的

影响文献中并未过多分析。

国内对于共轴钢性旋翼的研究起步较晚，近几年，中

国直升机设计研究所和南京航空航天大学开展了一些理

论和试验研究。南京航空航天大学的徐国华等[7] 采用计算

流体力学（CFD）方法对共轴刚性旋翼进行了气动建模，并
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对其气动特性进行了一些初步的数值计算，研究了旋翼的

气动性能变化以及旋翼 / 机身之间的气动干扰情况。中国

直升机设计研究所的林永峰[8] 等开展了共轴刚性旋翼缩比

模型的风洞试验，研究了共轴刚性旋翼的气动性能和流场 

特性。

本文以 X2 旋翼气动布局为研究对象，对不同变距轴

线方案的旋翼气动铰链力矩特性进行了计算分析，计算采

用自由尾迹方法。计算中，首先对比了常规变距方案（变

距轴线位于桨叶剖面 0.25 弦点）和新型变距方案（变距轴

线在桨叶根部设置在 0.5 弦点并在特定径向位置过渡至

0.25 弦点）下桨叶气动铰链力矩的变化特点，并分析了新

型变距轴线径向过渡位置对气动铰链力矩的影响；进一步

增加了桨尖后掠，分析了桨尖后掠构型下的气动铰链力矩 

特点。

1 计算分析方法
1.1 计算方法

采用自由尾迹方法进行气动铰链力矩的计算。自由尾

迹方法将旋翼尾迹离散为涡元，涡元随当地气流速度而运 

动[9]。计算中将尾迹分为近尾迹和远尾迹分别处理，由近尾

迹过渡至远尾迹的涡龄角为 60°。近尾迹区域内桨尖涡处

于卷起过程中，尾迹保持涡面的形式；远尾迹桨尖涡完全形

成，以线涡单元的形式对尾迹进行处理。采用涡核模型对

桨尖涡进行模拟，涡核半径为 0.2 倍弦长。将桨叶离散为有

限的气动分析单元，根据尾迹方法计算桨叶在不同展向位置

和不同方位角的诱导速度分布情况，确定不同剖面的有效气

动迎角和来流速度，进而根据不同剖面的翼型气动数据表

获得升力、阻力、俯仰力矩特性，积分获得旋翼的气动力和 

力矩。

1.2 计算和试验对比

旋翼气动铰链力矩为桨叶剖面翼型俯仰力矩的积分，

气动性能为剖面翼型升力和阻力的积分。鉴于试验中测得

的铰链力矩包括惯性力、变距铰摩擦力等各种因素，难以和

计算结果进行直接对比，因而采用气动性能的试验结果对自

由尾迹计算方法进行验证。进行了悬停和前飞状态的对比，

悬停状态采用采用中国直升机设计研究所进行的共轴刚性

旋翼缩比模型试验数据[8]，前飞状态采用 XH-59A 全尺寸风

洞试验数据[4] 进行对比。图 1 为悬停和前飞状态自由尾迹

气动计算结果和试验的对比结果，结果表明计算和试验具有

良好的一致性。

图 1　计算和试验结果的对比

Fig.1　Comparison between computation and test result

2 计算模型和状态
2.1 旋翼模型参数

采用 X2 高速验证机旋翼气动布局进行旋翼铰链力矩

的分析。X2 旋翼半径 4m，悬停和低速前飞状态桨尖旋转

速度为 189m/s，高速前飞时转速降低保证桨尖马赫数小于

0.9，最大可降低转速 20%。旋翼桨叶采用变弦长平面外形，

桨叶扭转为先正后负的分段扭转方案，在桨叶内侧采用前后

缘均为钝头的纺锤体翼型，在 0.46R 处过渡至常规尖后缘翼

型。由于缺少 X2 旋翼所用翼型的详细数据，旋翼翼型采用

OA213 和 OA209 翼型进行代替。计算采用的旋翼模型的

详细参数如表 1 和图 2 所示。
表 1　旋翼模型参数

Table 1　Parameters of rotor model 

旋翼半径 /m 4

桨叶片数 上、下旋翼共 8 片

旋翼实度 0.1441

根切位置 0.14R

旋转方向
上旋翼逆时针

下旋翼顺时针

桨尖旋转速度 189m/s

前行侧桨尖马赫数限制 0.9

剖面翼型配置

0.14R：纺锤体翼型
0.46R：OA213 翼型
0.90R：OA213 翼型
1.00R：OA209 翼型
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Fig.1　Comparison between computation and test result

2 计算模型和状态
2.1 旋翼模型参数

采用 X2 高速验证机旋翼气动布局进行旋翼铰链力矩

的分析。X2 旋翼半径 4m，悬停和低速前飞状态桨尖旋转

速度为 189m/s，高速前飞时转速降低保证桨尖马赫数小于
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型。由于缺少 X2 旋翼所用翼型的详细数据，旋翼翼型采用

OA213 和 OA209 翼型进行代替。计算采用的旋翼模型的

详细参数如表 1 和图 2 所示。
表 1　旋翼模型参数

Table 1　Parameters of rotor model 

旋翼半径 /m 4

桨叶片数 上、下旋翼共 8 片

旋翼实度 0.1441

根切位置 0.14R

旋转方向
上旋翼逆时针

下旋翼顺时针

桨尖旋转速度 189m/s

前行侧桨尖马赫数限制 0.9

剖面翼型配置

0.14R：纺锤体翼型
0.46R：OA213 翼型
0.90R：OA213 翼型
1.00R：OA209 翼型
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图 2　旋翼模型弦长和扭转分布示意

Fig.2　Blade chord and twist distribution of rotor model 

2.2 计算状态

主要进行了不同速度前飞状态铰链力矩特性的影响分

析。前飞状态下旋翼不同方位角的气动环境相差很大，铰链

气动力矩随方位角进行周期性变化，铰链力矩的动态变化

会引起桨叶弹性变形和动态操纵载荷，对旋翼气动性能和疲

劳寿命均会带来影响。在前飞计算中，采用的飞行重量 ( 质

量 ) 为 2400kg，飞行速度取 150~450km/h，前行侧桨尖马赫

数限制在 0.9 以下，旋翼横向升力偏置配平至 0.15R 和 0.3R

两个状态，旋翼的俯仰力矩和滚转力矩配平至 0。前飞状

态下共轴刚性旋翼上下旋翼间气动干扰较弱，上下旋翼气

动铰链力矩特性相差不大，以下的分析均取上旋翼的计算 

结果。

3 计算结果分析
3.1 不同变距轴线方案对铰链力矩影响

共轴刚性旋翼的变距轴线在桨叶根部设置在 0.5 弦点，

在特定的径向剖面逐渐过渡至 0.25 弦点位置[10]，和常规旋

翼存在较大的不同。进行了常规变距轴线方案和不同径向

过渡剖面的新型变距轴线方案气动铰链力矩的对比计算。

图 3 为不同变距轴线方案的桨叶外形示意，方案 1 表示常规

变距方案，方案 2~ 方案 4 表示新型变距方案，变距轴线分

别在 0.6R、0.7R 和 0.8R 径向剖面位置过渡至常规的 0.25 弦

点。

图 4 为旋翼桨叶气动铰链力矩随方位角的变化曲线。

从图 4 可以看出不同方位角下桨叶铰链力矩的动态变化趋

势，且动态变化幅度随着前飞速度而增加，铰链力矩最大值

图 3　不同变距轴线方案下的桨叶外形示意

Fig.3　 Aerodynamic configuration of rotor blade with different 
pitch axis concepts

图 4　桨叶气动铰链力矩随方位角的变化

Fig.4　 Variation of blade aerodynamic hinge moment with 
azimuth angle 

和最小值出现在方位角 90°和 270°附近。在方位角 90°附

近，铰链力矩为负值，表现为低头力矩，这和常规翼型的气动

力矩特性相符合；在方位角 270°附近，大飞行速度下铰链力

矩表现为抬头力矩，这是因为大风速下旋翼反流现象严重，

反流区内气流从桨叶后缘流向前缘，产生负升力，对变距轴

线处产生抬头力矩。

图 5 为常规的变距轴线方案和新型方案（0.6R 径向位

置过渡）的气动铰链力矩特性对比，图 5（a）为静态平均值，

图 5（b）为动态变化的 1/2 峰 -峰值。可以看出，对于不同

的升力偏置前飞状态，新型变距轴线方案下旋翼气动铰链力

矩的静态值和动态值的大小均有很大程度的降低，且降低幅

度随着前飞速度的增加而增大。

图 6 为桨叶剖面气动力矩随方位角和径向位置的

变化云图，桨叶的气动铰链力矩为剖面气动力矩的积分。 

图 6（a）为常规变距轴线方案的剖面气动力矩云图， 

图 6（b）为新型变距轴线方案。图 6（a）和图 6（b）中桨叶

剖面气动力矩的区别主要在径向位置小于 0.6R 的区域。在

此区域内，新型变距轴线方案下反流区内剖面气动力矩明显

降低，这减小了桨叶铰链力矩的正峰值；同时在前行侧剖面

力矩有所增加，这降低了桨叶铰链力矩的负峰值。桨叶剖面

气动力矩的以上改变是新型变距轴线方案下气动铰链力矩

静态值和动态值减小的原因。

袁明川 等：共轴刚性旋翼变距轴线对铰链力矩影响分析 63

图 2　旋翼模型弦长和扭转分布示意

Fig.2　Blade chord and twist distribution of rotor model 

2.2 计算状态

主要进行了不同速度前飞状态铰链力矩特性的影响分

析。前飞状态下旋翼不同方位角的气动环境相差很大，铰链

气动力矩随方位角进行周期性变化，铰链力矩的动态变化

会引起桨叶弹性变形和动态操纵载荷，对旋翼气动性能和疲

劳寿命均会带来影响。在前飞计算中，采用的飞行重量 ( 质

量 ) 为 2400kg，飞行速度取 150~450km/h，前行侧桨尖马赫

数限制在 0.9 以下，旋翼横向升力偏置配平至 0.15R 和 0.3R

两个状态，旋翼的俯仰力矩和滚转力矩配平至 0。前飞状

态下共轴刚性旋翼上下旋翼间气动干扰较弱，上下旋翼气

动铰链力矩特性相差不大，以下的分析均取上旋翼的计算 

结果。

3 计算结果分析
3.1 不同变距轴线方案对铰链力矩影响

共轴刚性旋翼的变距轴线在桨叶根部设置在 0.5 弦点，

在特定的径向剖面逐渐过渡至 0.25 弦点位置[10]，和常规旋

翼存在较大的不同。进行了常规变距轴线方案和不同径向

过渡剖面的新型变距轴线方案气动铰链力矩的对比计算。

图 3 为不同变距轴线方案的桨叶外形示意，方案 1 表示常规

变距方案，方案 2~ 方案 4 表示新型变距方案，变距轴线分

别在 0.6R、0.7R 和 0.8R 径向剖面位置过渡至常规的 0.25 弦

点。

图 4 为旋翼桨叶气动铰链力矩随方位角的变化曲线。

从图 4 可以看出不同方位角下桨叶铰链力矩的动态变化趋

势，且动态变化幅度随着前飞速度而增加，铰链力矩最大值

图 3　不同变距轴线方案下的桨叶外形示意

Fig.3　 Aerodynamic configuration of rotor blade with different 
pitch axis concepts

图 4　桨叶气动铰链力矩随方位角的变化

Fig.4　 Variation of blade aerodynamic hinge moment with 
azimuth angle 

和最小值出现在方位角 90°和 270°附近。在方位角 90°附

近，铰链力矩为负值，表现为低头力矩，这和常规翼型的气动

力矩特性相符合；在方位角 270°附近，大飞行速度下铰链力

矩表现为抬头力矩，这是因为大风速下旋翼反流现象严重，

反流区内气流从桨叶后缘流向前缘，产生负升力，对变距轴

线处产生抬头力矩。

图 5 为常规的变距轴线方案和新型方案（0.6R 径向位

置过渡）的气动铰链力矩特性对比，图 5（a）为静态平均值，

图 5（b）为动态变化的 1/2 峰 -峰值。可以看出，对于不同

的升力偏置前飞状态，新型变距轴线方案下旋翼气动铰链力

矩的静态值和动态值的大小均有很大程度的降低，且降低幅

度随着前飞速度的增加而增大。

图 6 为桨叶剖面气动力矩随方位角和径向位置的

变化云图，桨叶的气动铰链力矩为剖面气动力矩的积分。 

图 6（a）为常规变距轴线方案的剖面气动力矩云图， 

图 6（b）为新型变距轴线方案。图 6（a）和图 6（b）中桨叶

剖面气动力矩的区别主要在径向位置小于 0.6R 的区域。在

此区域内，新型变距轴线方案下反流区内剖面气动力矩明显

降低，这减小了桨叶铰链力矩的正峰值；同时在前行侧剖面

力矩有所增加，这降低了桨叶铰链力矩的负峰值。桨叶剖面

气动力矩的以上改变是新型变距轴线方案下气动铰链力矩

静态值和动态值减小的原因。



64            航空科学技术� Apr. 15  2018  Vol. 29 No.04

图 5　常规和新型变距轴线方案对铰链力矩影响

Fig.5　 Blade aerodynamic hinge moment of conventional and 
new pitch axis concepts

图 6　桨叶剖面气动力矩随方位角和径向位置变化（450km/h）

Fig.6　 Blade profile aerodynamic moment in different radius 
locations and azimuth angles （450km/h）

进一步分析了新型变距轴线方案中不同的径向过渡位

置对旋翼气动铰链力矩特性的影响。图 7 为不同变距方案

下气动铰链力矩静态平均值和动态 1/2 峰 -峰值的对比。

从图中可以看出，随着径向过渡位置的外移，铰链力矩的静

态平均值逐渐由负值变为正值，这主要是因为前行侧的剖面

升力对变距轴线产生了抬头的力矩；铰链力矩的 1/2峰 -峰

值，在大飞行速度下随着径向过渡位置的外移逐渐降低，但是

在小飞行速度下超过 0.6R径向剖面之后动态值反而增大。

图 7　新型变距轴线方案过渡位置对铰链力矩影响

Fig.7　 Effects of radius translation location on blade 
aerodynamic hinge moment 

需说明的是，以上分析中没有考虑变距轴线改变后旋

翼动力学特性的变化。事实上变距轴线的改变会对旋翼的

气弹稳定性产生一定的影响，合理的变距轴线方案不仅需要

降低铰链力矩，还需要保证一定的气弹稳定性裕度。

3.2 桨尖后掠构型下铰链力矩影响特性

为了减弱前行侧激波压缩性效应，高速旋翼一般在桨

尖处采用后掠的气动布局，后掠状态下桨尖偏离变距轴线，

桨叶的气动铰链力矩特性也会相应发生变化。X2 旋翼作为

早期验证方案未采用桨尖后掠，对其气动布局进行桨尖后掠

处理，后掠位置 0.9R，后掠角度 20°。图 8 为后掠桨叶外形

示意，方案 5 对 X2 桨叶进行桨尖后掠处理并采用常规变距

轴线方案，方案 6 采用新型变距轴线方案，过渡位置 0.6R。
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图 8　桨尖后掠构型下不同桨叶方案外形示意

Fig.8　Aerodynamic configurations of blade with sweepback tip

图 9 为有无桨尖后掠构型下桨叶气动铰链力矩对比。

从图 9 可以看出，桨尖后掠状态下，桨叶气动铰链力矩静态

值附加了低头力矩，静态值增加。对于桨叶气动铰链力矩

的动态值，0.15R 横向升力偏置前飞状态下，桨尖后掠造成

小速度飞行时动态值增加，大飞行速度时动态值减小；0.30R

横向升力偏置前飞状态下，小速度飞行时动态值增加幅度

明显大于 0.15R 升力偏置状态，大飞行速度时动态值有所减

小，但减小幅度很小。造成以上现象的主要原因是，不同飞

行速度以及不同横向升力偏置前飞状态下，旋翼配平操纵量

不同，造成旋翼桨尖升力分布的差异。

图 9　桨尖后掠对桨叶气动铰链力矩影响

Fig.9　 Effects of sweepback tip on blade aerodynamic hinge 
moment

图 10 为桨尖后掠构型下常规和新型变距轴线方案桨

叶气动铰链力矩对比。可以看出，气动铰链力矩变化和桨尖

无后掠构型相一致，新型变距轴线方案对气动铰链力矩静态

和动态值仍具有较大的减弱作用。

图 10　桨尖后掠构型下不同变距轴线方案对气动铰链力矩影响

Fig.10　 Effects of pitch axis on aerodynamic hinge moment with 
sweepback tip

4 结论
通过研究，可以得出以下结论：

（1）共轴刚性旋翼采用的新型变距轴线方案，对旋翼气

动铰链力矩静态值和动态值均有很大程度的减弱，且减弱幅

度随着前飞速度的增加而增大。

（2）新型变距轴线方案中，随着径向过渡剖面外移，旋

翼气动铰链力矩静态值由负值逐渐变为正值；动态值在大

飞行速度下逐渐减小，在小飞行速度下过渡剖面外移超过特

定位置后动态值反而增加。

（3）桨尖后掠附加了低头力矩，旋翼气动铰链力矩静态

值增加；动态值变化受不同飞行状态配平操纵的影响，总体

上桨尖后掠造成在小飞行速度下动态值增加，在大飞行速度

下动态值减小。

（4）桨尖后掠构型下，新型变距轴线方案对旋翼气动铰

链力矩的静态值和动态值仍然具有较大的减弱作用。 
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小，但减小幅度很小。造成以上现象的主要原因是，不同飞

行速度以及不同横向升力偏置前飞状态下，旋翼配平操纵量

不同，造成旋翼桨尖升力分布的差异。

图 9　桨尖后掠对桨叶气动铰链力矩影响

Fig.9　 Effects of sweepback tip on blade aerodynamic hinge 
moment

图 10 为桨尖后掠构型下常规和新型变距轴线方案桨

叶气动铰链力矩对比。可以看出，气动铰链力矩变化和桨尖

无后掠构型相一致，新型变距轴线方案对气动铰链力矩静态

和动态值仍具有较大的减弱作用。

图 10　桨尖后掠构型下不同变距轴线方案对气动铰链力矩影响

Fig.10　 Effects of pitch axis on aerodynamic hinge moment with 
sweepback tip

4 结论
通过研究，可以得出以下结论：

（1）共轴刚性旋翼采用的新型变距轴线方案，对旋翼气

动铰链力矩静态值和动态值均有很大程度的减弱，且减弱幅

度随着前飞速度的增加而增大。

（2）新型变距轴线方案中，随着径向过渡剖面外移，旋

翼气动铰链力矩静态值由负值逐渐变为正值；动态值在大

飞行速度下逐渐减小，在小飞行速度下过渡剖面外移超过特

定位置后动态值反而增加。

（3）桨尖后掠附加了低头力矩，旋翼气动铰链力矩静态

值增加；动态值变化受不同飞行状态配平操纵的影响，总体

上桨尖后掠造成在小飞行速度下动态值增加，在大飞行速度

下动态值减小。

（4）桨尖后掠构型下，新型变距轴线方案对旋翼气动铰

链力矩的静态值和动态值仍然具有较大的减弱作用。 
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