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直升机旋翼载荷飞行测试结果的分析与应用

习 娟 吴裕平 陈平剑

（中国直升机设计研究所总体气动室，景德镇，３３３００１）

摘要：针对直升机试飞实测数据量庞大的问题，采用了内存映像方法，大大提高了数据读取速度，比常用的Ｉ燉Ｏ

方法快几十倍甚至几百倍。同时针对直升机机动状态试飞数据周期性不是很强这一特点，提出了新的数据处理

方法，并与传统方法进行了比较，结果显示了新方法的优越性。文章详细论述了旋翼载荷的测试情况、数据处理

方法、旋翼载荷的理论计算方法、载荷的理论计算结果与试飞实测的对比分析，得出了相关状态的修正系数，并

进一步应用于同类状态的计算载荷处理上。
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旋翼作为直升机的升力源和控制面，承受着巨

大的载荷作用，是直升机的关键部件，所以旋翼载

荷计算一直为直升机设计中的重要内容。对于型号

研制，结构设计、载荷计算、强度校核是必不可少的

迭代过程，计算的旋翼载荷作为强度校核的依据，

其计算精度直接影响强度校核和结构设计。

由于旋翼的非定常和桨尖跨声速运动，伴随直

升机高速飞行时的激波、大总距时的失速现象和桨

涡干扰等，给旋翼气动载荷的预估带来困难。气动

分析模型从均匀入流、预定尾迹发展到自由尾

迹［１］
，越来越接近实际情况，载荷计算也越来越精

确，但由于不确定因素在里面，机动飞行等某些状

态下的计算精度还是偏低，国外先进的直升机公司

通过试验和经验来弥补这方面的不足。

飞行测试能够比较真实地反映直升机在实际

飞行中的载荷情况，那么进行飞行测试与理论计算

的相关性研究，将对理论分析（无论是在方法上还

是在经验上）都有极大的帮助。首先，可以根据飞行

结果，分析哪种模型能够比较真实地计算出某种工

况下的载荷。其次，可以进一步从经验上来修正理

论分析模型，为以后的理论计算建立更精确的分析

模型。



 测试数据分析

 测试情况

测试的直升机安装有先进外形的旋翼系统，测

试状态有悬停、平飞、转弯、爬升、下降等，包括不同

质量和质心情况下。一般采取布置多组应变花的形

式来进行载荷测量，并解耦成单方向的载荷，在地

面上对各组传感器进行标定，得到载荷与应变的关

系即标定系数，飞行前再进行零位采集。测量系统

安装在直升机上，飞行结束后，把原始信号转化为

载荷并进行零位修正和滤波处理［２］
。

主旋翼和尾桨都安装有传感器，测量部件包括

两片桨叶上的挥舞弯矩、摆振弯矩，旋翼轴上的弯

矩（两剖面），两根拉杆的轴向力等，结构和气动载

荷以及性能数据都进行了测量。

 数据读取

由于测量参数多采样率高，导致每次的采集数

据文件都非常庞大，即使把性能、主旋翼、尾桨数据

分开保存，再把一个架次的时间分成多段，这样一

个二进制的数据文件也有三四百兆。所以对飞行数

据分析系统（图１）的处理速度提出了很高的要求，

能否快速读取和快速显示直接关系到软件的效率。

本文采用内存映像方法可以大大提高数据读取速

度，比传统的Ｉ燉Ｏ方法快几十倍甚至几百倍。

图１ 飞行数据分析系统界面

传统的Ｉ燉Ｏ方法是把磁盘上的文件数据一个

字节一个字节地载入内存中，而内存映像是将磁盘

上指定的文件数据作为虚拟内存映像到内存地址

空间，实际上它没有进行数据的读取过程，只是把

地址对接了起来。这个过程是由操作系统内核对象

来完成的，首先调用ＷｉｎｄｏｗｓＡＰＩ函数指定内存

映像文件，然后创建一个文件映像对象，再由系统

把文件数据映像到地址空间，就可以通过返回的首

地址实现对文件内容的读写了。内存映像后的文件

数据可以当作已被载入内存一样去访问处理，大大

地节省了数据载入时间。

 数据分析

在原始数据成功导入软件后，首先需要粗略地

检查所有的测试数据是否有异常，再根据试飞任务

书和飞行性能参数（如起飞质心、飞行高度速度、机

身姿态过载、操纵量等），在整个飞行时间内寻找某

飞行状态的稳定时间段，最后得到某状态下各传感

器（对应参数）载荷的数据（包括最大值、最小值、静

态值、动态值和时间历程等）。

如何从时间历程数据得到载荷的静态量和动态

量，传统的方法是在这个状态的飞行时间段内找出最

大值和最小值，然后静态量就等于最大值和最小值的

平均值，而动态量等于最大值减去最小值后的一半。

但是，由于测试信号的重复性不是特别强（特别在过

渡状态下），传统的方法可能导致载荷处理结果过大。

新的计算思路是：

每个周期的平均值：牀爴＝
∑
爫爴

牏＝１

牨牏

爫爴

每个时刻的波动量：牪牏＝牨牏－牀爴

载荷动态值：牀ｄｙｎ＝
（牪牏）ｍａｘ－（牪牏）ｍｉｎ

２
即先计算每个周期的平均值，再根据平均值求

出这个周期内各个时间点的波动量，当这个状态的

飞行时间段都处理完后，就可以得到最大（最大）

值、最小（最小）值、静态最大值、静态最小值和动态

值（图２）。由于先处理每个周期的波动量，其动态量

更能反映整个时间段的情况，更贴近实际。

图２ 数据分析方法示意图
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 数据分析处理结果比较

这里选取变距拉杆的一段测试数据进行处理，

从图３中可以看出，整个数据的周期性比较明显，但

各个周期的数据重复性比较差，第二个周期的数据

整体向上偏移，第五个周期的载荷数据又整体向下

漂移。采用传统方法处理后的结果是：静态值为

－１４２Ｎ，动态值为５８６Ｎ；而本文方法分析的结

果是：静态值为－０２６６Ｎ，动态值为５４４Ｎ。显而

易见，由于没有考虑各个周期的数据偏移情况，传统

方法分析结果偏大，而本文方法能够充分考虑每个

周期的数据整体趋势，其分析结果更贴合实际。但传

统方法由于只提取最大值、最小值，其方法简单，处

理时间短，而本文方法需要对各个周期数据进行再

处理后提取其最大值、最小值，处理时间相对较长。

图３ 数据分析两种方法示意图

 理论计算

载荷计算，就是通过分析空气的流动情况和桨

叶的受力情况，得出作用于桨叶上交变的气动载

荷，然后这些气动力经过桨毂支臂传递到桨毂轴

上，同时有一部分载荷通过变距摇臂传递到操纵系

统。构建的数学模型和直升机模型，可以对直升机

的各种飞行状态进行模拟分析，获得各种飞行条件

下的旋翼载荷。

旋翼和尾桨载荷分析是典型的气动燉结构耦合

分析，需要在气动计算和结构变形计算之间反复迭

代，首先通过气动计算，获得旋翼结构的载荷分布，

然后通过结构变形和桨毂多体动力学计算，获得在

该载荷下桨叶的结构变形和桨毂、拉杆的位置变

化，并用变形后的网格重新计算气动力
［３］
。

旋翼结构模型采用大变距和大预扭的工程梁

理论，气动模型是升力线理论、二维翼型特性和涡

尾迹，提供可以选择的３种气动分析模型：均匀入

流（桨盘入流线性分布）、带预定尾迹的非均匀入

流、带自由尾迹的非均匀入流
［４］
。

为了评估相关的敏感性，有些模型参数是可以

变化的，包括：桨叶弯曲和扭转模态数目，尾迹形

状，升力面修正与否，以及失速模型等，这样能够对

各种模型进行验算。

 计算载荷与实测数据的相关性分析

为了得到载荷修正系数，计算状态与试飞情况

基本一致，包括飞行速度、高度和大气温度等，并把

指示空速转化为校准速度。

 模型的敏感性分析

通过相同状态的计算结果［５］与实测数据的对

比分析，发现使用６阶弯曲模态比５阶计算出的桨

叶挥舞弯矩能更好地接近实测载荷。摆振弯矩在旋

翼前行侧是不好预测的［６］
，可能的主要原因是高速

压缩性影响，在后行侧，情况就变得相对好一些。

对于桨叶外段区域载荷的计算，选择不同的尾

迹形状会更有意义［７］
。虽然运用非均匀入流的计算

结果好于均匀入流的结果，但自由尾迹相对预定尾

迹的计算结果只是提高了一点。直升机低速飞行

时，旋翼尾迹离开桨叶的速度很慢，就存在很强的

桨涡干扰，一方面需要自由尾迹模型来预估一个

详细的尾迹形状，另一方面需要在桨尖附近运用升

力面理论来修正桨涡诱导载荷。高速飞行时，可能

导致后行桨叶的失速，急剧的周期变距运动引起气

流分离，可能导致延迟，一旦桨叶出现失速，桨叶前

缘将溢出涡，同时导致大的瞬态载荷，所以对于这

种状态就要使用动态失速模型。

 桨叶动载荷对比

通过积分外段的气动和惯性弯矩，计算桨叶的

剖面弯矩。采用弹性梁模型来计算桨叶的结构变

形，高阶谐波分析载荷的动态量。

图４给出了同一状态、同一时间的两片桨叶静

载荷，理论上讲两片桨叶的静载荷应该是基本一样

的，但测量值无论从趋势，还是量值上相差都太大。

除去不可控因素外，静载荷受零位的影响较大，本

文对静载荷不作对比分析，下面只比较动态值。图

５为２００ｋｍ燉ｈ平飞时摆振弯矩分布的比较图，其

桨叶弯矩的测量值与计算值，不论从变化趋势还是

数值大小方面来说，都能较好地吻合。

图４ 桨叶静载荷分布示意图
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图５ 桨叶摆振弯矩分布示意图（平飞状态未修正）

经过对平飞状态测量数据与计算结果进行对比

分析，表１给出了对应剖面的修正系数，此系数适用

于所有的平飞状态。图６即为１９０ｋｍ燉ｈ平飞时根据

该系数修正的计算载荷与试飞实测载荷的比较图。

可以看出修正效果比较理想。对于不同的状态（平

飞、转弯、爬升、自转等），计算模拟的精确度不同，所

以修正系数是不同的，此处不一一列举。

表 桨叶载荷的修正系数（平飞状态）

桨叶径向

位置牜燉爲
０１０８０１５０３ ０５ ０７ ０９ ０９８

动态摆振弯

矩修正系数 ０９９ ０９８１０１１２０１５９２０２２４０

图６ 桨叶动态摆振弯矩分布示意图（平飞状态修正后）

 桨毂弯矩对比

各片桨叶上的载荷［８］通过桨毂支臂传递到桨

毂中心进行合成，旋转桨叶坐标系下的作用力转化

成非旋转桨毂主轴系下的载荷，桨叶根部采用单一

传力路径结构。而旋翼轴弯矩传感器直接布置在轴

上，同时测量两个方向的弯矩，相位相差９０°，传感

器随着轴一起旋转，测得的载荷为旋转坐标系下。

由于桨毂弯矩［９］直接跟旋翼挥舞相关，可以根据飞

行速度和机身风洞试验数据，计算得到机身俯仰角

和桨盘倾斜角，进而获得桨毂弯矩。一般情况下，悬

停、侧飞、后飞时旋翼轴的弯矩较大，而平飞时较

小。

图７列举出悬停状态下旋翼轴弯矩时间历程

的比较情况，在最大值最小值方面稍有一些差距，

测量值与计算值基本一致。

图７ 旋翼轴弯矩的时间历程图

 结束语

本文首次全面系统地进行旋翼载荷飞行测试

与理论计算的相关性分析，开发了飞行数据分析系

统，采用静态最大和静态最小的分析方法能够比较

真实地计算出测试载荷的静态量和动态量。

通过对旋翼载荷飞行测试结果与理论计算的

对比分析，完善了理论分析模型，从而可以得到更

精确的旋翼载荷数据，工程实用性强，如果可以继

续在其他机型中开展类似的研究，则其分析结果将

更具代表性、实用性。
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