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摘 要：舰载直升机所处的环境恶劣，易出现旋翼桨尖过度挥舞及机身碰撞等事故，研究直升机舰面气弹响应

可预防此类事故的出现。应用 CFD方法获得舰船流场数据，结合桨叶动力学模型，综合提出旋翼气弹响应计

算分析方法，研究不同来流速度、悬停位置与风向角下旋翼的气弹响应。结果表明：本文提出的气弹响应计算

分析方法正确可行；舰船来流速度的增加会引起桨尖响应最大值的增大，速度从 20 m/s变为 40 m/s时，响应幅

值增加了 8.35%；悬停位置主要影响桨尖位移响应沿桨盘方位角的分布；来流风向角的改变会显著影响旋翼气

弹响应，桨尖挥舞位移最大值与舰船尾流场的垂向速度分布有关，变化梯度越大桨尖挥舞最大值亦越大。
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Abstract：The shipboard helicopter is in a harsh environment，which can cause the accidents of rotor tip over-swing
and body collision. The research on the aero-elastic response on the ship surface of the helicopter can prevent such
accidents. The computational fluid dynamics（CFD）method is used to obtain the data of ship flow field. Combining
with blade dynamic model，a comprehensive calculation and analysis method of rotor aero-elastic response is pro⁃
posed，and the aero-elastic response of the rotor under different inflow speed，hovering position and wind direction
is studied. The results show that the proposed aero-elastic response calculation and analysis method is correct. The
maximum response of rotor tip is increased with the increase of ship inflow speed. When the speed is changed from
20 m/s to 40 m/s，the response amplitude is increased by 8.35%. The hovering position mainly can affect the distri⁃
bution of tip displacement response along the azimuth angle of the rotor disc. The change of inflow wind direction
angle significantly affects the aeroelastic response of the rotor. The maximum flapping displacement of the blade tip
is related to the vertical velocity distribution of the ship's wake flow field. The greater the change gradient is，the
greater the maximum flapping of the blade tip is.
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0 引 言

舰载直升机执行侦察、救援、反潜反舰［1］等作

战任务的能力出众，世界各国在发展驱逐舰、护卫

舰等舰船的同时，也在全力研发适应各种任务的

舰载直升机［1］。由于无规则的海风、甲板尺寸的限

制、船体的不规则运动、旋翼/舰船流场耦合等因

素的影响，舰载直升机旋翼所处环境恶劣程度与

流场复杂程度要明显大于路基环境。直升机旋翼

桨叶一般形态细长，质地较为柔软，对外部气流变

化敏感，在此环境下旋转时，旋翼桨尖易产生过度

挥舞位移，进而与机身发生碰撞等安全事故，因此

开展旋翼舰面气弹响应研究十分必要。

目前对舰船流场研究主要包括试验方法与

CFD数值模拟的理论分析。在实船试验领域，W.
D. Jr Reddy［2］通过对比激光测速装置等装置在舰

船流场速度测量上的结果，研究了舰船尾流测量

与流场可视化的方案选择；B. T. Cheney等［3］对

SFS2等舰船缩比模型进行多次风洞试验，所获得

的流场速度与压力结果为后续 CFD研究提供宝贵

的验证数据［4］。CFD数值模拟方面，D. M. Roper
等［5-6］通过商用 CFD软件对 SFS2舰船尾流流场开

展了相应的数值计算，得出了与实际较吻合的结

果。在舰载旋翼动力学研究方面，S. J. Newman［7］

先是推导桨叶的挥舞运动方程，再运用模态叠加等

方法开展研究，在考虑了重力和离心力的作用下，使

用准定常空气动力学理论计算桨叶气动力载荷［8］，

结果表明在风速为 50 kn（1 kn=0. 514 444 m/s）、

垂向速度为 15 kn时，桨叶超过了挥舞极限，会与

机身发生碰撞。

在国内，曲飞等［9］首先通过 CFD软件模拟了

LHA-2舰船模型流场，并将所得定常数据与风洞

试验结果及实船测量数据进行对比，得到了较好

的拟合度，证实 CFD技术的可行性；陆超等［10］更进

一步，对不同风向角时的 LHA流场数值计算结果

进行了分析比较，发现风向角的变化对舰船附近

空气流场有显著影响。但是这些研究并未考虑直

升机桨叶在流场中所受的影响。郑兆昌等［11］进行

了直升机旋翼/机体耦合系统的气弹响应分析，采

用中等变形梁模型，同时引入桨叶绕挥舞铰等的

刚性运动计算旋翼/机体的耦合响应；杨卫东等［12］

以中等变形梁为基础研究了带后掠桨尖旋翼的气

弹响应和稳定性分析。但上述研究并未考虑旋翼

在舰船环境流场下的响应。康浩等［13］完成舰面旋

翼瞬态响应分析方法的建立，研究了舰面旋翼启

动、停车过程中的气弹响应，但没有计入舰船非均

匀尾流的影响。

鉴于以往研究的不足，本文应用 CFD方法获

得不同条件下更详细的舰面流场信息，根据尾流

场信息运用桨叶动力学模型求解旋翼舰面气弹响

应，进而提出旋翼舰面气弹响应分析方法，并通过

与相关算例进行对比验证其正确性；通过改变流

场来流速度、旋翼悬停位置与来流风向角等，分析

不同参数对舰船流场与旋翼舰面气弹响应的影响

与产生的原因，得到一些有意义的结论。

1 旋翼气弹响应计算分析方法

1. 1 动力学建模

为了提高计算模拟效率，本文采用中等变形

梁假设，将桨叶等效为一维梁与二维截面模型的

组合，由位移应变关系可得桨叶展向应变［14］为

εxx= u 'x+
1
2 ( v 'x )

2 + 1
2 (w 'x )

2 - v ''x [ η cos ( β+ ϕ )-

ζ sin ( β+ ϕ ) ]- w ''
x [ η cos ( β+ ϕ )-

ζ sin ( β+ ϕ ) ]+ 1
2 ( η

2 + ζ 2 ) ( ϕ 'x )2 +

η ( γ̄ 'xηx+ τ0 γ̄xζ )+ ζ ( γ̄ 'xζx+ τ0 γ̄xη ) （1）
γxη= γ̄xη- ζ ( ϕ 'x+ ϕ 0 ) （2）
γxζ= γ̄xζ- η ( ϕ 'x+ ϕ 0 ) （3）

式中：εxx，γxη，γxζ分别为轴向应变，摆振、挥舞方向

剪应变；u，v，w为对应方向弹性位移；ζ，η为截面坐

标；ϕ为应力函数。

桨 叶 运 动 方 程 可 由 广 义 Hamilton 原 理［15］

得出：

δΠ=∫
t1

t2

( δU- δT- δW ) dt= 0 （4）

式中：δU，δT，δW分别为升机旋翼桨叶应变能、动

能以及气动力等外力虚功的变分形式，具体表达

式如式（5）所示。
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δU=∭
V
( Eεxx δεxx+ Gεxη δεxη+ Gεxζ δεxζ ) dV

δT= 1
2 ∫0

R∬
A
ρV ⋅Vdηdζdx

δW=∫ l∬A ρgδRdAdl+∫ l ( δRP ⋅FA+ δφA ⋅MA ) dl

（5）
式中：E为拉伸弹性模量；G为扭转弹性模量；ρ为

桨叶线密度；g为重力加速度；δRP，FA，δφA，MA 分

别为广义位移，广义气动力，广义转角，广义力矩。

1. 2 舰船流场 CFD 数值模拟与数据传输

方法

由于本文研究的气体流动具有黏性，各区域

间无能量交换，因此采用雷诺平均 N-S方程作为

控制方程。

连续方程：

∂ρ
∂t +

∂
∂xi ( ρui) = 0 （6）

动量方程：

∂
∂t ( ρui) +

∂
∂xi ( ρui uj) =-

∂p
∂xi
+

∂
∂xj

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú

μ ( )∂ui
∂xj
+ ∂uj
∂xi
- 2
3 δij

∂ui
∂xi

+ ∂
∂xj ( )-- -- -----

ρu 'i u 'j

（7）
式中：ui为速度常量；p为流体微元表面压力；μ为

动力黏度；-- -- -----
ρu 'i u 'j为雷诺应力。

在考虑流体压缩性与流场模拟精度等因素后

选择 k-ω两方程模型，该模型在反压力梯度下，边

界层性能有所改进且此情况下无需计算壁面距

离，可以更好模拟复杂的流动。

其湍流动能 k对应方程为

∂ ( ρk )
∂t + ∂( ρkui )

∂xi
= ∂
∂xj

é

ë
ê
êê
ê( μ+ σk μt) ∂k∂xj

ù

û
úúúú +

Gk+ Gb- ρβ * fβ * (ωk- ω 0 k0 )+ Sk （8）
经模拟后的单位耗散率 ω的传输方程为

∂ ( ρω )
∂t + ∂( ρωui )

∂xi
= ∂
∂xj

é

ë
ê
êê
ê( μ+ σω μt) ∂ω∂xj

ù

û
úúúú +

Gω- ρβfβ (ω2 - ω 20 )+ Sω （9）
式中：Sk、Sω为指定源项；k为湍动能；ω为单位耗散

率；σk，σω 分别为 k和 ω的湍流普朗特数，σk= 0.5，

σω= 0.5。
将式（8）和式（9）组合，即为标准 k-ω双方程湍

流模型。

舰船模型选用国际通用的简化护卫舰模型

SFS2［16］。该模型结构外形简单，且有较为丰富的

风洞试验数据用于对比验证，舰船建模如图 1
所示。

本文采集 CFD方法计算所得的流场信息，并

通过旋翼附近探测点所获取的流场数据，组成流

场速度数据库。然而在真实环境下舰面尾流场并

不稳定，因此本文加入准定常湍流速度［17-18］，尽可

能模拟真实的舰船流场，则流场速度可表示为

Vi=
-
V i+ V 'i （10）

式中：
-
V i为定常稳定速度；V 'i 为准定常湍流速度。

V 'i 的表达式为

V 'i= σi R ( t ) （11）
式中：σi为流场湍流系数；R ( t )为满足正态分布的

随机数。

在计算旋翼气动力时，根据桨叶微段截面位

置插入舰船流场速度信息，将 CFD方法与桨叶动

力学模型相结合，进而综合成本文使用的旋翼舰

面气弹响应计算分析方法，让动力学模型求解结

果计入舰船尾流场对直升机旋翼的影响，最终完

成旋翼舰面气弹响应计算与分析。

2 旋翼气弹响应计算分析方法验证

2. 1 模型气弹响应验证

为了验证模型气弹动力学分析的正确性与可

靠性，选用文献［19］给出的前飞状态的旋翼为算

例，旋翼具体参数如表 1所示。

图 1 SFS2舰船模型

Fig. 1 SFS2 ship model
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计算可得算例旋翼在前进比为 0. 3时的桨尖

气弹响应计算值，与文献［19］的对比结果如图 2所
示，其中桨尖响应位移为无量纲量。

从图 2可以看出：桨尖响应在挥舞、摆振与扭

转方向位移总体较小，其中挥舞位移占总位移比

重最大，整体满足桨叶中等变形的条件。同时，计

算所得的桨尖响应结果与文献值吻合较好，说明

本文建立的桨叶动力学模型在计算旋翼气弹响应

时的正确性与有效性。

2. 2 CFD数值模拟方法验证

根据文献［3］的风洞试验，舰船来流速度为

12 m/s，来流风向角为 0°，设置计算域入口边界条

件来流速度 12 m/s，与舰船夹角为 0°。在 50%甲

板位置，沿舰船甲板横向与机库等高，考虑此处流

场的三方向速度分布，CFD计算结果与试验测量

结果如图 3所示，可以看出：CFD数值模拟计算结

果与试验基本相同，虽有少许误差，数据大体上吻

合 较 好 ，说 明 本 文 所 使 用 数 值 模 拟 方 法 的 正

确性。

3 舰面气弹计算结果与分析

第 2节完成了旋翼气弹响应计算与 CFD数值

模拟方法的建立，并通过与参考文献试验数据进

行对比验证了研究方法的准确性。本节将运用这

些方法，针对舰载直升机旋翼在舰面环境下进行

流场分析与气弹响应研究，并分析来流速度、旋翼

悬停位置和来流风向角等不同参数对旋翼气弹响

应的影响。

3. 1 旋翼舰面气弹模拟

选择“山猫”HMA. MK8直升机的简化旋翼为

具体研究对象。“山猫”为英国海军型直升机，机身

高度为 3. 67 m，无铰式旋翼且旋向为右旋，具体参

数如表 2所示。

通过改变旋翼转速，计算桨叶在不同转速下

的频率，可得桨叶共振图如图 4所示，可以看出：在

旋翼工作转速下，桨叶各低阶模态频率区别明显，

此时桨叶各阶模态耦合情况较弱，不易发生共振

现象，表明本文研究的旋翼对象结构设计较为合

理，可以进行更为深入的气弹响应研究。

图 3 速度分量计算值与试验值

Fig. 3 Calculated value and test value of
velocity component

表 1 算例旋翼参数

Table 1 Example rotor parameters

参数

旋翼半径/m

桨叶弦长/m

洛克数

桨叶片数

旋翼转速/（rad·s-1）

数值

2

0. 11

5. 5

4

109. 013 2

图 2 旋翼桨尖响应曲线图

Fig. 2 Rotor tip response curve

表 2 “山猫”旋翼桨叶参数

Table 2 Parameters of HMA.MK8 rotor blade

参数

旋翼直径/m
桨叶弦长/m

洛克数

截面翼型

旋翼转速/（rad·s-1）

数值/型号

12. 80
0. 4
5. 25
OA209
38. 0
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采 用 上 述 研 究 方 法 对 舰 船 流 场 进 行 流 场

仿真并收集旋翼附近流场信息，调整舰船前方

来 流 速 度 和 旋 翼 位 置 等 参 数 后 再 进 行 旋 翼 气

弹模拟。

3. 2 来流速度对旋翼气弹响应的影响

由于海上流动不规律的海风，舰船在现实中

行驶会遇到不同海风天气的环境，而一般舰船航

行速度为 30 kn（约 15. 43 m/s），规定船尾至船首方

向为 0°风向角，选取来流速度 20、30、40 m/s，风向

角为 0°，对不同来流速度下舰船流场进行数值计

算，所得结果如图 5所示，可以看出：在前方来流条

件下，甲板区域分为靠近机库的前方低压区与甲

板中后部靠近船尾的高压区；而由于靠近机库低

压区的存在，流向甲板中后段的气流不会全部流

出甲板区域，部分靠近低压区的气流会由于压力

差改变流向，进而形成机库附近的气流回流区；甲

板中后部的高压区域则是流过机库的气流改变流

向后冲击到甲板壁面所致，随着来流速度的增加，

甲板前后两区域的压力差逐渐增大。

（a）来流速度 20 m/s

（b）来流速度 30 m/s

（c）来流速度 40 m/s

图 5 不同来流速度下甲板区域压力云图

Fig. 5 Deck area pressure cloud at different inlet velocities

由于旋翼中心位于甲板纵向中轴线上，距离

机库 12 m且在甲板平面高度 5 m，即 0B、H5位置

处，将旋翼附近的流场信息采集并计算不同来流

速度下，旋翼桨叶的气弹响应，所得结果如图 6所
示，其中桨尖挥舞位移为无量纲量。从图 6（a）可

以看出：随着来流速度的增加，旋翼桨尖响应位移

幅值逐渐增大，最大位移从 8. 50%R（20 m/s）变化

为 9. 21%R（40 m/s），响应幅值增加了 8. 35%；桨

尖位移变化沿方位角分布趋势一致，来流速度的

改变对旋翼气弹响应的幅值影响更明显，远大于

对幅值分布相位的影响。而在非定常流场下，桨

叶在不同来流速度下的气弹响应响应最大值均有

所增加，但波形趋势基本一致。因此可以得出，舰

船流场来流速度对旋翼气弹响应影响较大，速度

幅值越大，桨尖的挥舞位移最大值越大。

（a）一周期内桨尖挥舞响应曲线

图 4 桨叶共振示意图

Fig. 4 Schematic diagram of blade resonance
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（b）来流速度 20 m/s

（c）来流速度 30 m/s

（d）来流速度 40 m/s

图 6 不同来流速度下旋翼气弹响应

Fig. 6 Rotor aeroelastic response at
different inlet velocities

3. 3 悬停位置对旋翼气弹响应的影响

考虑到舰载直升机在着舰过程中，其旋翼所

处位置并非一成不变，为了研究旋翼悬停位置对

旋翼气弹的影响，选取旋翼四个不同位置状态（如

图 7所示），即位于距机库 12 m，甲板中轴线高 5 m
（即图 7中 H5位置）、10 m（H10）两处以及距机库

12 m，高 5 m，左舷距甲板中轴 6. 858 m（即图中

0. 5B位置）与 13. 716 m（1B）两处。

图 7中截面距机库 12 m，为了清晰表示旋翼中

心位置，图中旋翼尺寸并非真实计算尺寸。计算

并分析在 0°风向角，来流 20 m/s条件下，旋翼在

0B，5 m位置的气弹响应，计算结果如图 6（b）所示。

不同悬停位置下旋翼瞬态气弹响应如图 8所
示，其中桨尖挥舞位移为无量纲量。

（a）一周期内桨尖挥舞响应曲线

（b）0. 5B，5 m高度

图 7 旋翼中心截面速度云与位置示意图

Fig. 7 Rotor center section speed cloud and
position diagram
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（c）1B，5 m高度

（d）0B，10 m高度

图 8 不同悬停位置下旋翼瞬态气弹响应

Fig. 8 Rotor transient aeroelastic response at
different hovering positions

从图 8可以看出：当旋翼处于 0B，5 m位置时，

由于流场分布沿甲板中轴线对称，桨尖气弹响应

沿 180°方位角对称分布，且由于舰船尾流并不均

匀，挥舞位移最大值与最小值过渡并不平缓；在

0B，10 m位置处，前方来流没有机库等建筑的遮

挡，速度幅值增大，但垂向速度分量有所减小，故

气弹响应分布依旧沿 180°方位角对称，挥舞位移最

大 值 较 0B，5 m 位 置 几 乎 一 致 ，最 小 值 减 小

8. 32%。同时由于该处流场分布较为均匀，位移

最大值与最小值过渡更为平缓。

与 0B，5 m位置相比，0. 5B，5 m位置气弹响应

位移最大值、最小值与其基本一致，只在响应方位

角分布有明显区别，这是由于旋翼处于 0. 5B，5 m
位置时，有一半旋翼在甲板外，因此该位置挥舞位

移最大值出现在 270°附近，并且位移响应分布更为

集中；当旋翼位于 1B，5 m位置时，由于此时旋翼已

逐渐脱离舰船尾流场，左侧基本远离舰船流场，只

在靠近甲板的旋翼右侧受舰船尾流影响，则此时

旋翼气弹响应最大值与 0B，5 m位置相比，减小

4. 5%，且出现在方位角 230°附近。不难得知，旋翼

悬停位置主要影响桨尖位移响应沿桨盘方位角的

分布与最大值出现的桨盘方位角，对响应幅值影

响不大。

3. 4 风向角对旋翼气弹响应的影响

由于海上风向不固定，不同风向角下的甲板

流场并不相同。选取舰船流场在 0°风向角、右舷

30°风向角、右舷 60°风向角三种工况，来流速度

20 m/s，旋翼在 0B，5 m位置条件下，对舰船流场等

值涡量进行仿真计算。

在 Q=0. 5的情况下，以速度幅值着色［20］的舰

船流场等值涡量图如图 9所示。当来流为 0°风向

角时，流场中涡结构关于舰船首尾方向对称，并且

主要集中与建筑形状改变较大，出现气流分离的

位置，这与 3. 2节速度云图所得结论一致。而当来

流角变为右舷 30°时，流场漩涡结构向左倾斜，大量

集中在船首与船尾部分位置。来流经过机库右侧

后，向甲板区域发展出大量复杂的湍流涡，并向左

后方继续发展逐渐远离甲板左侧。随着来流风向

角继续增大，舰船上方区域逐渐被侧方来流在船

体边缘气流分离产生的漩涡结构覆盖。此刻甲板

区域受流经机库处的气流影响减小，虽然在侧方

气流所形成的涡环境下，流场依旧较为复杂，但是

在甲板右后区域漩涡结构数量有所降低，并且分

布较风向角 30°也更为均匀。

（a）0°风向角

（b）30°风向角
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（c）60°风向角

图 9 不同风向角下舰船流场等值涡量图

Fig. 9 Equivalent vorticity diagram of ship flow
field at different wind direction angles

为了对甲板区域流场进行更加细致的研究，

本文于不同来流角度情况下，在 50%甲板位置，机

库高度处，检测流场垂向速度分布，所得结果如图

10所示。

从图 10可以看出：随着来流角度的增大，甲板

区域上方流场垂向速度分布不再对称，且与 0°、60°
来流角相比，30°来流角下垂向速度变化分布更陡

峭，这与前面流场分析结果一致。

不 同 风 向 角 下 旋 翼 桨 尖 的 挥 舞 位 移 响 应

曲 线 如 图 11 所 示 ，其 中 桨 尖 挥 舞 位 移 为 无 量

纲 量 ，可 以 看 出 ：来 流 角 度 的 增 加 对 旋 翼 气 弹

响 应 变 化 有 较 大 影 响 ，与 0°风 向 角 8. 50%R 最

大桨尖位移相比，30°与 60°风向角气弹响应位

移 最 大 值 为 11. 44%R、9. 72%R，分 别 增 大 了

34. 59% 和 14. 35%，且最大值所在方位角变为

140°附近。

（a）一周期内桨尖挥舞响应曲线

（b）30°风向角

（c）60°风向角

图 11 不同风向角下旋翼气弹响应曲线

Fig. 11 Rotor aeroelastic response curves at
different wind directions

30°风向角下计算所得气弹响应最大，峰值较

60°风向角结果大 17. 70%左右，这是由于风向角

30°时，旋翼所处位置垂向速度分布极不均匀，桨盘

整体处于紊乱的舰船尾流中，导致旋翼气弹响应

位移最大值变大。而当风向角为 60°时，虽然垂向

速度均值略有增大，但沿桨盘分布更均匀，故桨尖

图 10 不同风向角下垂向分速度分布曲线

Fig. 10 Vertical Velocity Distribution Curves at
Different Wind Angles
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位移响应有所减小。不难得知，来流风向角对旋

翼气弹响应的影响非线性变化，它与着舰域流场

分布息息相关，因此需要将舰船尾流场与旋翼气

弹响应分析相结合，才能为舰载直升机起降安全

提供建议与保障。

4 结 论

（1）前飞状态旋翼气弹响应与孤立船身的算

例验证表明，本文提出的旋翼气弹响应计算分析

方法的正确性，能够准确地模拟计算出舰载直升

机旋翼舰面气弹响应。

（2）在 0°来流角的条件下，来流速度越大，桨

尖 挥 舞 最 大 值 越 大 ，响 应 最 大 位 移 从 8. 50%R
（20 m/s）变化为 9. 21%R（40 m/s），响应幅值增加

了 8. 35%。

（3）在同一流场环境下，旋翼悬停位置的改

变，对旋翼气弹响应幅值影响并不大。不同的旋

翼位置，主要改变的是桨尖挥舞响应沿桨盘方位

角的分布与最大值在桨盘的出现位置。

（4）来流风向角的改变会显著影响旋翼气弹

响应，且该影响为非线性，气弹响应幅值并非随着

来流角增大而增大，与舰船尾流场的垂向速度分

布有关，变化梯度越大，桨尖挥舞最大值越大，因

此需要结合舰船流场信息展开研究。
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