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单叶旋翼气动-动力学耦合建模与案例分析 *

范中允，赵军民，王 刚

（西安现代控制技术研究所，陕西 西安  710065）

摘 要：为了缓解螺旋桨垂直起降飞行器在起降-巡航时的螺旋桨设计矛盾，提出一种由螺旋桨驱

动单叶旋翼的新型动力布局，并针对旋翼布局的不平衡性设计分析建立了气动-动力耦合模型。推导并

建立了非定常叶素动量理论-桨叶动力学耦合分析方法，与计算流体力学方法相比稳态计算误差在7.3%
以内；对稳态下单叶旋翼动力系统的3轴受力、力矩特性进行逐一分析，提出了单叶旋翼质量分布设计

方法，利用动不平衡特性进行配平，可消除稳态下的各轴不平衡力、力矩，使单叶旋翼工作特性类似于

对称旋翼；对非稳态条件下的单叶旋翼不平衡特性进行分析，并提出采用过渡函数缓解短时出现的不平

衡性，可使动不平衡扭矩下降66.8%，动不平衡力下降72.2%。
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1 引 言

目前国内外垂直起降城市飞行器（尤其是垂直

起降固定翼飞行器）蓬勃发展，城市有限的场地环境

对飞行器提出了较高的悬停能力和巡航效率需求。

垂直起降阶段和巡航阶段工况差异较大，飞行器动

力装置（本文主要讨论螺旋桨、旋翼）面临着大工况

差异的设计矛盾。为了缓解动力设计矛盾，大致有

两类技术途径：一是对动力装置（如螺旋桨）进行多

目标设计［1-3］，螺旋桨一般需要具有变距能力，例如倾

转螺旋桨/旋翼垂直起降无人机；二是对动力布局进

行设计［4-8］，从飞机布局的角度剥离悬停-巡航设计

点，例如多旋翼-固定翼复合式垂直起降无人机。本

文主要对第二类途径进行讨论。目前动力布局解决

悬停-巡航矛盾的主要形式即多旋翼-固定翼复合形

式，该形式能够方便地解决悬停-巡航效率矛盾，具

有很高的工程价值。但是这种形式仍不完美：一方

面，悬停时推进桨为死重，巡航时悬停桨既是死重，

也会带来额外阻力；另一方面，旋翼模式和固定翼模

式的布局设计相互干扰，旋翼模式的桨盘面积难以

做大，故桨盘载荷较高、功率载荷较低。本文试图借

鉴单叶旋翼（Monorotor）的概念和原理，提出将螺旋

桨驱动的单叶旋翼应用于垂直起降无人机：在固定

翼飞行器构型的基础上，在机翼翼尖部位建立单叶

旋翼，旋翼的端部为驱动旋翼转动（悬停）和推动飞

机前进（巡航）的驱动螺旋桨。在悬停状态下，单叶

旋翼以旋翼模式工作，由驱动螺旋桨克服旋翼扭矩；

在巡航状态下，旋翼停转，作为固定翼工作，驱动螺

旋桨克服飞机阻力。悬停与巡航的原理示意图如

图 1 所示。

单叶旋翼的概念来源于枫树种子，代表作为洛

克希德·马丁先进技术实验室研发的 Samarai 微型飞

行器（Monocopter），该团队对 Samarai 飞行器的气动

设计［9-10］、气动-动力学建模［11］、总体布局设计［12］、飞

行试验进行了成体系的研究。其他研究团队也对同

类飞行器进行了一定研究。2009 年，Kellas［13］在他的

硕士学位论文中完整地呈现了一种单叶旋翼无人机

从概念设计、硬件搭建、动力学仿真到飞行测试、行

为分析的完整过程。2010 年，Ulrich 等［14］也对一种单

叶旋翼无人机进行了动力学、控制的相关研究和飞

行测试。2015 年，Gasper 等［15］针对单叶旋翼建立了

一种非线性动力学模型，其中包括了采用非定常叶
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素动量理论的旋翼气动模型和桨叶动力学模型。

采用螺旋桨驱动的单叶旋翼系统，可以使得驱

动螺旋桨设计能够兼顾悬停-巡航工作效率，同时单

叶旋翼在悬停时有较大的桨盘面积，巡航时也可作

为机翼使用。该构型可在较小的死重和附加阻力下

实现悬停-巡航效率兼顾。但是 Samarai 等微型飞行

器的设计经验是难以直接移植到垂直起降城市飞行

器的。

目前，针对单叶旋翼无人机的研究大多集中于

类似于 Samarai 的微小型飞行器，这类飞行器仅包含

简单的旋翼、电子舱、螺旋桨和控制部件，是一个能

够独立飞行的个体。这种概念引入飞机动力系统时

面临许多问题，其中最显而易见的就是非对称性。

独立个体的单叶旋翼无人机有开放的自由度，可以

避免非对称性带来的结构受力问题，例如，在悬停状

态下，Samarai 等单叶旋翼无人机的重心不是静止不

动的，而是呈圆周运动，且从驱动桨启动开始到稳定

悬停，Samarai 的水平面轨迹是类似于螺旋线的［11］。

如果将 Samarai 直接固定在飞机旋翼转轴上，意味着

旋翼转轴要承受额外的力来限制原本开放的自由

度，而这些非定常力和周期力是不希望出现在飞机

上的。总而言之，单叶旋翼应用于垂直起降城市飞

行器，首先需要解决不对称和非定常的气动力、质量

力问题。

为了探究单叶旋翼用于垂直起降飞行器的可行

性，本文针对一种螺旋桨驱动的单叶旋翼，采用非定

常叶素动量理论和桨叶动力学推导建立单叶旋翼气

动-动力学耦合数学模型，并利用这一模型对螺旋桨

驱动的单叶旋翼基本特性进行分析，最后提出可实

现最小非对称性的单叶旋翼设计原理。

2 单叶旋翼数学建模

2.1 构型参数说明

本节建立螺旋桨驱动的单叶旋翼简易参数模

型。单叶旋翼系统组成及坐标系示意图如图 2 所示，

图示旋翼为飞机的右侧旋翼。

首先，假设单叶旋翼经过了质量静平衡设计，其

质心落于转轴上。建立随旋翼旋转的桨盘参考系

Oxiyizi，参考系原点位于质心，Oxi 轴沿旋翼旋转轴指

向下方，旋翼沿-Oxi 轴旋转，Oyi 轴垂直于 Oxi 轴指向

翼尖一侧，Ozi轴由右手定则确定，Ozi轴为旋翼的挥舞

轴。Oxiyizi系不随旋翼挥舞运动而动，仅随绕 Oxi轴的

旋转运动而动，该参考系是旋翼气动力建模所在参

考系。建立固连在旋翼上的参考系 Oxbybzb，参考系原

点位于质心，Oxb 轴垂直于翼面指向升力反方向，Oyb
轴沿旋翼平面指向翼尖，Ozb轴由右手定则方向确定。

Oxbybzb系固连在旋翼上，是旋翼动力学建模所在参考

系。旋翼具有两个自由度，一是绕 Oxi轴的旋转运动，

二是绕 Ozi轴的挥舞运动。当旋翼挥舞角 λ为 0°时，

Oxiyizi系与 Oxbybzb系重合；Ozi轴与 Ozb轴总是重合。因

此，由 Oxiyizi到 Oxbybzb的变换只需经过沿 Ozi轴挥舞角

Fig. 2　Sketch of monorotor

Fig. 1　Sketch of monorotor aircraft
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式中 CT为坐标转换矩阵。

旋翼展长为 1.5 m，翼型选择 Clark Y 翼型，弦长

bw 为 0.25 m，悬停状态下叶片安装角为 8°，展向无扭

转。本文假设该单叶旋翼升力系统在悬停状态下需

要提供超过 600 N 的升力（所需转速约 800 r/min）。

驱动桨设计参数的选择需要考虑以下几个方

面：（1）动力配平，即稳定状态下驱动桨拉力与旋翼

扭力抵消，这要求驱动桨位于旋翼平均气动弦处（约

75% 旋翼展长）；（2）桨尖马赫数限制，本文限定驱动

桨桨尖马赫数不高于 0.55，在 0.5 附近；（3）保持可接

受的螺旋桨效率，一般需高于 75%。

综合上述要求，选取螺旋桨设计参数为：海拔高

度 H=0 m，来流速度 v=100 m/s，转速 np=7 500 r/min，直
径 Dp=0.36 m，桨叶数 NB=4。设计方法为叶素动量理

论［16］，设计结果如图 3 所示。图中，Rp为螺旋桨半径，

r，b，θ分别为叶素（桨叶剖面）径向位置、弦长、扭

转角。

由于建模中需要单叶旋翼各部分的惯性张量、

质心等信息，本文在 CATIA 建模（图 2）后，通过赋予

材料密度的形式估算各部件惯性张量和质心，如表 1
所示，其中惯性张量均描述在各部件质心参考系下。

表 1 所示的质心位置是初始构型，后文在对部件位置

进行设计时，仅改变部件质心位置，而不改变其惯性

张量。

本节建立的单叶旋翼模型是为了本文后续定量

分析建立的示例模型，本文针对这一单叶旋翼构型

进行气动-动力学耦合建模，在构型布局形式、运动

约束一致的情况下，所建立的气动-动力学分析方法

以及设计技巧、规律不受表 1 中质量、质心、惯性张量

具体数值的影响。

2.2 非定常叶素动量理论

由于动态分析中，旋翼处于非定常运动状态，因

此需要建立能够描述旋翼基本非定常气动特性的理

论方法。

本文拟采用叶素动量理论的原理，推导非定常

叶素动量理论。叶素动量理论即将叶素理论与动量

理论联立求解。其中，叶素理论方法与当地流速、诱

导速度关联，非定常效应不改变叶素理论求解方法，

而是体现在当地流速和诱导速度变化上；当地流速

和诱导速度是通过动量理论求解，而传统动量理论

是在定常条件下推导得到的，因此将动量理论扩展

到非定常环境下即可。

2.2.1 非定常动量理论       
为了研究在非定常情况下的动量理论表达形

Fig. 3　Chord and twist distribution of the propeller

Table 1 Mass parameter of initial configuration
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式，参考全导数的推导模式，设一段内径为 ru，厚度为

dr的管状空气柱微元，位于桨盘前时，位置为 x1，时间

为 t1，轴向动量为 I1，轴向速度为 va；经过桨盘（完全加

速）后，位置为 x2，时间为 t2，轴向动量为 I2，轴向速度

为（va+2vai）（vai为桨盘处轴向诱导速度）。设这段空气

柱的动量是其轴向位置 x和时间 t的函数，即 I=I（x，t），

将该动量函数进行泰勒展开

I ( x2，t2 ) = I ( x1，t1 ) + ( x2 - x1 ) ∂I
∂x + ( t2 - t1 ) ∂I

∂t +
O (2 ) （2）

式中∂I/∂x表示当前时刻下气流微元随空间位置的动

量变化率，∂I/∂ t表示当前时刻下受扰动的流体微元

动量随时间变化率，O（2）为可忽略不计的 2 阶余项，

根据动量定理恒等变换为

dFT，ust ( t2 - t1 ) = I ( x2，t2 ) - I ( x1，t1 ) =
( x2 - x1 ) ∂I

∂x + ( t2 - t1 ) ∂I
∂t

（3）

dFT，ust = ( x2 - x1 )
( t2 - t1 )

∂I
∂x + ∂I

∂t （4）
式中 dFT，ust 为气流微元在整个加速期间的平均轴向

受力。

表达式（4）可以理解为，空气柱微元所受的力，

等于其动量的全导数。其物理意义为，在非定常流

场中，气流微元的动量不但随位置变化，也会因流场

随时间的变化而变化，因此这段流体的实际动量变

化率可以描述为，流场中空间位置导致的动量变化

与流场中时间导致的动量变化相叠加。

设 t1至 t2时间内流过桨盘的微元质量为 dm，Ix1，Ix2
分别为当前时刻流体微元加速完成前后位置处的动

量，桨盘处气流速度为（va+vai），而∂t时间内桨盘非定

常扰动质量为 dma（扰动微元 dma是空气柱微元 dm中

靠近桨盘受扰动的那一部分，其余部分在微小时间∂t
内尚未受到扰动），将式（4）离散化继续推导为

dFT，ust = Ix2 - Ix1

t2 - t1 + ∂I
∂t

= dm
t2 - t1 ·2va + dm a

∂ ( va + vai )∂t
= 4πru ρvai ( va + vai )dr + dm a

dvaidt

（5）

式中 ρ为空气密度，dr为叶素微元宽度。

注意到推力表达式（5）中第一项即定常动量理

论所能得到的叶素推力表达式，第二项则是非定常

附加力项，这与 Carpenter等［10］的观点一致。

为了确定 dma，假设旋翼对其上下一倍弦长 b范

围内的空气柱产生非定常扰动，即空气柱受扰动高

度 h=2bw（2 倍旋翼弦长），则 dma=2πru ρhdr，进而公式

（5）可表达为

dFT，ust = [ 2vai ( va + vai ) + hv̇ai ] 2πru ρdr （6）
同理可得扭力方向的表达式：

dFQ，ust = [ 2v ti ( va + vai ) + hv̇ ti ] 2πru ρdr （7）
式中 dFQ，ust为微元所受切向力，vti为桨盘处切向诱导

速度，v̇ ti 为桨盘处切向诱导速度随时间变化率。

2.2.2 非定常叶素动量理论微分方程       
叶素参数示意图如图 4 所示，其中 φ为入流角，β

为诱导迎角，α为实际迎角，vt 为叶素旋转线速度，vw
为合速度，dFT为叶素拉力，dFQ 为叶素扭力，dFL为叶

素升力，dFD为叶素阻力，γ为阻升角。

叶素拉力表达式（6），扭力表达式（7）中的 dFT，ust，

dFQ，ust，应与叶素理论导出的 dFT，dFQ 相应表达式相

等，即

NB cos λ 1
2 ρvw

2bw (CL cos φ - CD sin φ )dr =
[ 2vai ( va + vai ) + hv̇a ] 2πru ρdr
NB

1
2 ρvw

2bw (CL sin φ + CD cos φ )dr =
[ 2v ti ( va + vai ) + hv̇ ti ] 2πru ρdr

（8）

式中 CL，CD为当地叶素的升力系数、阻力系数。将式

（8）整理为微分方程的形式

v̇ai = NBbw4πruh
[ cos λv2

w (CL cos φ - CD sin φ ) - 2vai ( va + vai ) ]
v̇ ti = NBbw4πruh

[ v2
w (CL sin φ + CD cos φ ) - 2v ti ( va + vai ) ]

（9）
式（9）即为关于轴向和切向诱导速度的非定常

叶素动量理论微分方程组。当给定工况参数及 vai，vti
初值，即可采用龙格-库塔方法求解该微分方程组。

2.3 桨叶动力学模型

假设单叶旋翼升力装置固连在飞机上，忽略其

平移运动，可建立旋翼绕三轴转动的三自由度动力

Fig. 4　Sketch of blade element parameter
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学模型。

在固连坐标系 Oxbybzb下，设旋翼角速度矢量 ω b
B，

旋翼总惯性张量 Jb
B，驱动桨转速 ω b

p，驱动桨惯性张量

Jb
p。旋翼所受气动力矩在桨盘参考系 Oxiyizi下为 M i。

在固连坐标系 Oxbybzb下建立旋翼旋转动力学方程

J b
B·ω̇ b

B = CT·M i - ω b
B × (J b

B·ω b
B ) + ω b

B × (J b
p·ω b

p )  （10）
等式（10）左边为桨叶动量矩的变化率，等式右

边从左至右分别为外部气动力矩、桨叶角动量与角

速度不重合产生的力矩、额外转动部件陀螺力矩。

2.3.1 气动力矩       
气动力矩包括旋翼所受气动力矩及驱动桨造成

的气动力矩。受叶素动量理论要求，气动力矩均需要表

达在桨盘坐标系下，但仍需考虑挥舞角带来的气动力、

力矩的方向改变。桨盘坐标系下的气动力矩表达式为

M i =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

úcos λ∫0

Rw ( ru dFQ )dr - FTp·R p cos λ - sin λ∫0

Rw dM c dr
cos λ∫0

Rw dM c dr + sin λ∫0

Rw ( ru dFQ )dr - FTp·R p sin λ
M p + ∫0

Rw ( ru cosλdFT )dr
dM c = 1

2 ρv2
wbwCM

（11）
式中 FTp，Mp，Rp分别为驱动桨拉力、扭矩、所处旋翼径

向位置，Rw 为旋翼半径，Mc 为旋翼在 yb 轴上的力矩

（俯仰力矩），可由叶素俯仰力矩系数 CM求得。

2.3.2 约束条件       
等式（10）左右两边均可以看作旋翼所受到的合

力矩，在 xi轴、zi轴方向上，由于没有旋转约束，旋翼所

受合力矩产生角加速度；而在 yi轴方向上，旋翼变距

运动通常为受控状态而非自由状态，因此给定工况

下旋翼没有俯仰（变距）自由度，所以等式（10）的右

边实际上总会出现 yi轴的约束力矩，使等式右边合力

矩的 yi轴分量为零。因此，在实际运算中，将各矢量

参数 yi轴分量置零，即M i
y=0，ω i

y=0，dω i
y/dt=0。

2.3.3 角度关系（运动学方程）      
建立挥舞角 λ，相位角 φ与旋翼角速度的关系

[ ϕ̇，0，λ ]′ = ω i
B = CT

-1·ω b
B （12）

综合公式（10）和（12），以及外部力矩、约束关

系，可以建立关于挥舞角 λ，相位角 φ及其角速度、角

加速度的三自由度桨叶旋转动力学方程。

2.4 旋翼气动-动力学耦合模型

将非定常叶素动量理论微分方程（9）、桨叶动力

学方程（10）~（12）联立，即可得到旋翼气动-动力学

耦合模型。其中非定常叶素动量理论微分方程（9）

仅为一个旋翼剖面的叶素方程（是关于 vai，vti的 2 维微

分方程组），当沿旋翼展向离散有 Nsec个截面时，非定

常叶素动量理论微分方程（9）应扩展为 2Nsec维；旋转

动力学方程为 3 维，旋转运动学方程为 2 维。因此旋

翼气动-动力学耦合模型为（5+2Nsec）维方程组

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

[ φ，0，λ ]′=CT
-1·ω b

B

v̇ai = NBbw4πruh
[ cos λv2

w (CL cos φ -CD sin φ ) - 2vai ( va + vai ) ]
v̇ ti = NBbw4πruh

[ v2
w (CL sin φ +CD cos φ ) - 2v ti ( va + vai ) ]

J b
B·ω̇ b

B =CT·M i -ω b
B × (J b

B·ω b
B )+ω b

B × (J b
p·ω b

p )
（13）

与公式（10）不同，方程组（13）中的非定常叶素

动量理论方程中除了 NB，π，h，va，λ外，其他参数的维

数取决于剖面数量，均为 Nsec维向量。

在方程组（13）中，CT 为沿 OZi 的旋转矩阵（公式

1）；自然来流速度 va，旋翼半径 Rw，旋翼片数 NB，旋翼

总惯性张量 Jb
B，驱动桨转速 ω b

p，驱动桨惯性张量 Jb
p，

驱动桨位于旋翼的半径 Rp，驱动桨拉力 FTp及扭矩 Mp
（由驱动桨性能曲线得到）、空气柱受扰动高度 h=2bw
（2 倍旋翼弦长）、旋翼叶素升阻及力矩特性曲线（CL，

CD，CM），旋翼各个叶素径向位置 ru 均为已知参数；挥

舞角 λ，相位角 φ，旋翼角速度矢量 ω b
B，桨盘处切向诱

导速度 vti，桨盘处轴向诱导速度 vai，为需要给定的初

始条件，并会在每迭代步中更新；旋翼角加速度 ω̇ b
B，

桨盘处轴向诱导加速度 v̇ai，桨盘处切向诱导加速度 v̇ti
在每个迭代步中均可以计算得到。因此，在初值、已

知参数确定的情况下，公式（13）中等号左边部分均

可以计算得到，完成一步迭代，进而可以采用龙格-
库塔方法求解该微分方程组。具体计算步骤如下：

（1）确定模型的几何参数、质量/惯量参数、工况

参数等已知参数；

（2）给定推进桨前进比曲线、旋翼叶素升阻及力

矩特性曲线；

（3）给定旋翼转速初值及其对应的桨盘处轴向、

切向诱导速度初值、挥舞角 λ 及相位角 φ初值；

（4）给定仿真时间长度 tend及迭代步长 Δt；
（5）在当前迭代步中，按照 2.3 节中约束条件将

对应项置零；

（6）在当前迭代步中，根据推进桨的当地速度及

转速，按照前进比曲线差值求解螺旋桨推力及扭矩；

（7）在当前迭代步中，计算每个旋翼叶素剖面的

当地迎角，并按照叶素升阻及力矩特性曲线计算叶

素升力系数、阻力系数、力矩系数；
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（8）在每个迭代步中按照公式（6）、公式（7）、公

式（11）计算旋翼的力和力矩；

（9）在当前迭代步中，计算 λ，φ，ω b
B，vti，vai，及其导

数 ω b
B，ω̇

b
B，v̇ai，v̇ti；

（10）按照龙格-库塔方法进行步骤（5）~（9）的迭

代计算，直至时间 t达到 tend。

根据以上求解方法，即可求得给定初值条件下

任意时刻单叶旋翼的拉力、扭矩等受力参数及挥舞

角、角速度等运动参数。

3 气动模型的CFD校验

本文采用 CFD 方法验证前文建立的气动模型，

主要检验非定常气动模型及稳态结果。

首先对本文建立的非定常气动模型进行检验，

以商用 CFD 软件 Fluent为计算平台，采用 Spalart-All⁃
maras 湍流模型、滑移网格对旋翼进行非定常数值模

拟，采用结构/非结构混合网格，旋转域非结构网格数

量约 73 万，静止域结构化网格数量约 34 万，网格示

意图如图 5 所示。

设置非定常时间步为 0.416 ms，800 r/min 时每时

间步约旋转 2°；来流速度 1 m/s，高度 0 m。编写 Flu⁃
ent UDF 自定义函数定义旋翼转速变化规律，为突

出非定常效应，旋翼转速设置为从 800 r/min 阶跃至

1 000 r/min，0.1 s 后阶跃回复至 800 r/min，即旋翼产

生一个宽度 0.1 s，幅值 200 r/min 的阶跃变化。转速

变化及拉力计算结果如图 6 所示，其中 BEMT 指叶素

动量理论计算结果，n为转速。

从 CFD 与 BEMT 的对比可以发现，BEMT 能够反

映转速突变带来的拉力“超调”现象，这即可以理解

为流场尚未完全发展时，诱导速度的变化率带来的

额外拉力变化；但是，不论是“超调”峰值还是“超调”

后的回复速度，BEMT 与 CFD 均有一定差异。观察发

现，CFD 计算结果所示的曲线走势非线性效果很强，

而 BEMT 计算曲线则明显十分光滑、规律性很强。这

是由于，桨叶非定常运动常常伴随动态失速现象［17-20］，

这种复杂的流动现象目前难以用理论的方式表达；

本文建立的旋翼非定常气动模型是基于无分离流等

诸多假设的动量理论模型，因此只能通过诱导速度

增量反映旋翼动态受力的变化趋势方向。

由于本文是对单叶旋翼动态特性的原理及设计

规律研究，能够反映非定常现象的叶素动量理论模

型可以满足初步的理论分析需求。

除了少数研究在旋翼动力学建模中引入非定常

效应［10，15］，许多研究仅使用定常理论方法进行建模研

究［1，12-13，21］。因为受旋翼质量和惯性参数影响，旋翼

非定常效应很弱或仅在很短的时间内发生作用。相

比非定常效应，模型对接近稳态的计算结果有更高

的要求。

取不同转速下的旋翼稳态拉力 FT，扭力 FQ，功率

载荷（即拉力与功率 P的比值）及等效截面距离 req的

CFD，BEMT 计算对比结果如图 7 所示。其中，等效截

面是指扭力的等效作用截面，即集中在该截面上的

合扭力造成的扭矩，与扭力分布造成的扭矩相同。

对比发现，BEMT 与 CFD 稳态计算结果吻合良

好，各参数误差均可保持在 7.3% 以内。本文建立的

非定常叶素动量理论可以反映单叶旋翼的气动受力

情况，并在一定程度上能够反映非定常附加力的作

用，满足本文机理分析需求。

Fig. 5　Sketch of mesh

Fig. 6　Thrust change with rotation speed sudden change
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4 单叶旋翼质量分布设计

单叶旋翼最显著的设计问题就非平衡性设计，

设计的目的是缓解或消除单叶旋翼在工作过程中产

生的不平衡或周期性力（力矩），以免对系统振动特

性和结构安全造成破坏。本节针对悬停状态下的单

叶旋翼非平衡性设计问题进行机理研究。

4.1 三轴六分量非平衡性设计原理

非平衡性设计，即设计前后的单叶旋翼均呈现

显著的质量/气动非平衡性，但总体所受合力、合力矩

上又是相对平衡的。为了说明单叶旋翼的非平衡性

设计原理，本节从桨盘坐标系下对旋翼稳态所受六

分量力、力矩的角度分析各轴的非平衡性设计原理。

（1）x 轴 受 力 ：传 递 为 飞 机 的 升 力 ，无 需 平 衡

设计。

（2）y轴受力：分为不对称惯性力和不对称气动

力，当旋翼系统质心不落于转轴时，会产生离心力，

这可以通过旋翼质量静平衡消除；当旋翼挥舞角不

为零时，旋翼升力将产生 y轴方向的分量，若能通过

设计减小旋翼挥舞角，则可以减小不对称气动力。

（3）z轴受力：当驱动桨拉力与旋翼扭力不能恰好

平衡时（力矩可能平衡），会产生 z轴不平衡力。为了

尽可能减小 z轴不平衡力，应将驱动桨布置于旋翼平

均气动弦（约 0.75Rw）处。

（4）x轴力矩：稳态下，x轴力矩总是平衡的。

（5）y轴力矩：由旋翼俯仰气动力矩、驱动桨角动

量引起的陀螺力矩、质量动不平衡力矩组成。其中，

当驱动桨角动量较高时，其引起的陀螺力矩是显著

的，为了削弱这一陀螺力矩，应确定其转向以使陀螺

力矩为抬头力矩，一方面利用旋翼气动低头力矩，另

一方面对旋翼 xz轴惯性积进行设计，产生恰到好处

的动不平衡力矩，以气动力矩和动不平衡力矩共同

克服陀螺力矩。值得注意的是，由于气动力矩、陀螺

力矩、动不平衡力矩均可近似为转速的平方关系，因

此在设计状态下配平的 y轴力矩，在其他转速下也不

会出现大幅平衡点偏移。这一点更加支持了稳态非

平衡性设计原理。

（6）z轴力矩：由于挥舞轴不传递扭矩，因此 z轴

力矩总是平衡的。该轴力矩由驱动桨扭矩、旋翼升

力、旋翼桨盘系动不平衡力矩组成。由于旋翼能够

挥舞，挥舞会产生旋转动不平衡力矩（即回复力矩）；

而旋翼升力总会产生增加俯仰角的力矩，因此，旋翼

升力会与动不平衡力矩在某一挥舞角下平衡。但挥

舞角会产生 y轴分力，因此希望控制 z轴不平衡力矩，

使得稳定挥舞角较小，从而减小 y轴分力。

总结上面三轴力、力矩特性分析观点，主要有两

个方向的非平衡性设计较为重要：

（1）减小 y轴力和 z轴力矩，这两点设计的根本均

是减小挥舞角，均可通过 xy平面惯性积设计实现，因

此视作一个方面；

（2）减小 y轴力矩，降低结构负担，可通过 xz平面

惯性积设计实现。

为了说明本文非平衡设计的方法和原理，将动不

平衡力矩的机理以集中质量分布的形式描绘如图 8 所

示。设转轴两侧有两相等的集中质量 m1，m2，它们的

质心轴向位置存在差异，那么该系统存在动不平衡

力矩。

由于质心落于转轴，图示系统是静平衡的，但由

于该系统转轴两侧质心连线不与转轴垂直（或平

行），即惯性主轴不与转轴重合（或垂直），则当该系

统绕轴旋转时，转轴两侧离心力成为一对力偶，形成

动不平衡力矩。通过合理设计，这一质量动不平衡

力矩可以用于整体的平衡。

Fig. 7　Comparison of steady result between BEMT and 

CFD
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4.2 非平衡性设计与分析

本节针对 2.1 节所建立的单叶旋翼系统模型，通

过定量设计分析，来说明非平衡性设计可以达到的

效果。

4.2.1 基准构型       
对 2.1 节所述的基准构型进行分析，取海平面高

度下，不同驱动桨转速 np 时，旋翼转速 nw，挥舞角 λ，

旋翼转轴所受到的 yi 轴受力 Fy，合力矩 My 如图 9
所示。

通过图 9（a）可知，旋翼转速与驱动桨转速为比

例关系，而旋翼挥舞角则与转速无关。这是由于，驱

动桨拉力、旋翼扭力都是转速的平方关系，旋翼升

力、旋翼动不平衡力矩也都是转速的平方关系。为

了说明旋翼挥舞角与转速无关的原理，将旋翼升力

的力矩和动不平衡力矩的平衡关系表达为图 8 所示

的集中质量形式，设集中质量 m1，m2所在半径位置分

别为 r1，r2，并忽略叶素的诱导速度

cos λ 1
2 ρvw

2bw (CL cos φ - CD sin φ ) req dr = (m 1 r1 +m 2 r2 )ω2

（14）
式中 vw为合速度

vw
2 = (ωreq - v ti )2 + ( va + vai )2 （15）

式中 req 为等效气动截面所在半径位置。在悬停状

态下 va为 0，若旋翼诱导速度 vai，vti远小于转速 ωreq，则

vw≈ωr。那么，式（14）所示的旋翼升力力矩与动不平

衡力矩的平衡关系与转速无关。

通过图 9（b）可知，尽管旋翼挥舞角仅为 1.1°左
右，但当旋翼升力较大时，仍会产生超过 1 kg 的侧向

力；而旋翼的俯仰力矩则几乎是旋翼扭矩的 2 倍（图 7
中的 FQ×0.75Rw即为扭矩），这是由于螺旋桨陀螺力矩

很强（正值，抬头力矩）。

4.2.2 非平衡性设计与效果       
按照图 8 所示原理，要减小旋翼挥舞和俯仰力

矩，需要少量减小旋翼 xy惯性积 Jxy（负向增大）、增大

xz惯性积 Jxz，用动不平衡力矩去克服升力产生的力矩

和陀螺力矩。实现这一目的方法很多，其中最方便

的是移动驱动桨-电机位置（同时载荷舱配平调节）。

作为示意设计，在基准构型的基础上，本文将电机-
驱动桨向上（-x轴）移动 110 mm（载荷舱相应下移

2.5 mm）用于调节 Jxz，将电机-驱动桨向前（-z轴）移动

308 mm（载荷舱相应后移 7.1 mm）用于调节 Jxy。

位置调节后，系统总体的重心位置和惯性张量

变为

OCG = [ 0.792 7， -0.501 0， 0.170 4 ] × 10-6

J total =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú4 548.6 91.4 -25.1
91.4 145.9 89.9

-25.1 89.9 4 423.8
× 10-3 （16）

以当前质量分布状态进行不对称特性分析。计

算分析条件与基准构型相同。计算结果如图 10 所

示；计算结果的转速与图 9（a）几乎相同、挥舞角为定

值 0.082°，因此不再展示这两组曲线。

可见，通过质量分布非平衡性设计后，挥舞角及

y轴不平衡力、力矩显著减小，并接近零。事实上，经

过精细设计迭代后，稳态不平衡力在理论上是可以

消除的（工程上的尺寸公差仍会引起不平衡力）；但

Fig. 8　Sketch of dynamic imbalance

Fig. 9　Imbalance analysis of based configuration
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是本文仅做设计机理研究和初步分析，通过定量分

析可知，质量分布设计已经可以使得不平衡力、力矩

接近零，表明本文所述的非平衡性设计方法是可

行的。

5 单叶旋翼动力学特性分析

本文通过第 4 节的论述，证明了单叶旋翼稳态时

可以通过设计缓解甚至消除不平衡性。但在非稳态

下，这一平衡显然将被打破。本节研究驱动桨转速

突变情况下，不平衡性的作用时间、幅度，以及旋翼

运动的收敛特性。

在 4.2 小节分析状态的基础上，取驱动桨转速

5 450 r/min（旋翼转速约 600 r/min）的稳态计算结果

作为初值，然后分别给定驱动桨转速 1 850 r/min 和

9 200 r/min，观察当驱动桨转速发生阶跃突变的情

况。尽管受非定常附加力作用，但挥舞角相关参数

变化很小，此处不再展示。旋翼 My，Fz以及转速的动

态响应如图 11 所示。

分析结果表明，当驱动桨转速存在阶跃突变时，

在旋翼恢复稳定运动前，将会产生显著的不平衡力

和力矩。不平衡力和力矩尽管将在 5 s内快速回复较

小值，但由于量值很大，仍可能带来显著不良影响。

这 就 要 求 旋 翼 的 转 速 控 制 应 避 免 大 幅 值 的 突 然

变化。

为了减小不平衡力、力矩的幅值，本文尝试建立

转速余弦过渡函数，使转速逐渐变化。设驱动桨初

值转速为 n0，转速变化量为 Δn，那么在 5 s 内，驱动桨

转速 np采用过渡函数

np = n0 + 0.16Δn + 0.84Δn
2

é

ë
êêêê

ù

û
úúúú1 - cos ( )π t

6 + π
6   （17）

采用公式（17）对由前文驱动桨由 5 450 r/min 到

9 200 r/min 的变化过程进行动态分析，可得旋翼参数

变化如图 12 所示。

此时，应用过渡函数后的驱动桨的转速变化曲

线为经过缩放和平移的正余弦曲线形式，减少了阶

跃变化量，降低了驱动桨转速与旋翼转速的不匹配

性，驱动桨转速如图 13 所示。

Fig. 10　Imbalance analysis of designed configuration

Fig. 12　Monowing response with transition function

Fig. 11　Result of monowing dynamic analysis

Fig. 13　Propeller rotate speed with transition function
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从计算结果可以看出，在没有大幅延长收敛时

间的情况下，过渡函数使得动不平衡扭矩下降了

66.8%，动不平衡力下降了 72.2%。尽管动不平衡力和

力矩已经大幅下降，但其数值仍然有约 39 N和 23 N·m
的动不平衡力、力矩。要将动不平衡数值进一步减

小，可能需要延长收敛时间。非稳态情况下的动不

平衡性调整，可能需要结合结构承载要求和控制要

求做权衡设计，要结合多学科技术共同解决。

本节分析的动不平衡来源，主要在于驱动桨工

况变化；若无驱动桨，以旋翼轴驱动旋翼转动，则不

会产生驱动桨带来的陀螺力矩，动态情况下也可以

维持平衡。

6 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）本文建立的非定常叶素动量理论可以描述

旋翼非定常运动时的气动力、气动力矩变化方向和

趋势，且稳态值计算准确（相对误差 7.3%），能够满足

旋翼气动-动力学耦合快速分析的需要；但非定常叶

素动量理论无法描述非定常运动时的复杂非线性效

应，如动态失速等。

（2）通过非平衡性设计，带驱动桨的单叶旋翼在

稳定运动时（转速恒定），可以消除单叶旋翼的不平

衡力、力矩，使单叶旋翼以接近对称旋翼的形式

工作。

（3）在非稳态时（驱动桨转速变化），单叶旋翼会

对转轴造成不平衡力，采用驱动桨转速过渡函数（避

免驱动桨转速大幅值突变）、大幅值变化时延长收敛

时间，可使动不平衡扭矩下降 66.8%，动不平衡力下

降 72.2%。

致  谢：感谢基础加强计划重点基础研究项目的资助。
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Development of monorotor with blade dynamic-aerodynamic 
coupling method and case analysis

FAN Zhongyun，ZHAO Junmin，WANG Gang
（Xi’an Modern Control Technology Research Institute，Xi’an 710065，China）

Abstract：To reduce the contradictions of propeller design in vertical-takeoff-landing（VTOL） and cruis⁃
ing of propeller VTOL aircraft， a new propulsion layout is proposed in this paper， a monorotor driven by propel⁃
ler， and an aerodynamic-dynamic coupling model is established for the imbalance design and analysis of the 
monorotor. Firstly， a coupling analysis method composed of unsteady blade element momentum theory and blade 
dynamics was derived and established. Compared with the computational fluid dynamics method， the steady-
state calculation error was less than 7.3%. Then， the three-axis force and torque characteristics of the steady-
state monorotor were analyzed， and a monorotor mass distribution design method was proposed. The dynamic un⁃
balance characteristics were used for balancing， which can eliminate the unbalanced forces and moments of each 
axis in the steady-state. So the monorotor works like a symmetrical rotor. Finally， this paper analyzed the unbal⁃
ance characteristics of the monorotor under unsteady-state conditions， and proposed that the transition function 
may reduce the temporary unbalance effect， which can reduce the dynamic unbalance torque by 66.8% and the 
dynamic unbalance force by 72.2%.

Key words：Vertical take-off and landing；Monorotor；Propeller；Dynamic trim；Distributed mass de⁃
sign
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