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低振动旋翼桨尖代理优化设计
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摘要: 为探索直升机低振动旋翼的工程设计方法，将代理优化与旋翼气弹耦合分析相结合，开展了旋翼桨尖几何外

形设计，推导了非平直桨叶气弹动力学方程，训练了旋翼功率、模态阻尼以及振动载荷预测的 Kriging代理模型。以

气动性能与气弹稳定性为约束，以桨毂振动载荷最小化为目标，采用自适应加点准则设计了优化流程。以某旋翼为

例，计算了其气动性能与振动载荷，通过与试验结果对比，验证了气弹模型的有效性。对该基准旋翼 0.9R⁃1.0R（R
为旋翼半径）桨叶段的后掠、下反以及扭转分布进行了优化设计，结果表明，基于样本点最小间距的自适应加点准则

能够实现目标函数与约束函数代理精度的同步提升。通过优化结果可行性分析，得到了一种“双后掠+上、下反”桨

尖构型，旋翼桨毂振动载荷降低了 25%。
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引 言

直升机旋翼工作中，前行桨尖区域相对气流速

度高，流场在时间与空间两个维度上变化剧烈，对旋

翼整体性能有显著影响，因此改善桨尖设计是提升

旋翼气动效率的有效途径，而且代价最小。

早期的旋翼桨尖被简单处理为弧形或矩形，到

了 20世纪 70年代，复合材料逐步取代金属成为桨叶

主要材料，为桨叶外形设计提供了更多可能性，欧美

直升机厂商开始寻求通过改进桨尖形状来提高旋翼

性能的方法。最初的思路是采用桨尖后掠与尖削设

计来抑制高马赫数下的气流压缩效应，降低型阻功

率，如西科斯基公司UH⁃60直升机旋翼采用的直线

后掠桨尖，欧洲直升机公司的抛物线后掠桨尖，在提

升旋翼气动性能方面均有良好收效［1］。桨尖后掠导

致剖面重心与气动中心向后缘移动，削弱了桨叶气

弹稳定性，须采取前突、前掠等补偿措施，令桨叶整

体气动中心靠近变距轴线；前飞状态下桨尖后掠会

产生明显的 1Ω（Ω为旋翼转速）桨叶扭矩，使旋翼操

纵载荷变大，下反设计恰好能减小这一操纵载荷，同

时能令桨尖脱出涡向下移动，降低桨 ⁃涡干扰强度，

有利于旋翼降噪。基于以上考虑，当前先进几何外

形桨叶通常采用“前突、后掠、尖削、下反”组合的桨

尖设计，如德 ⁃法合作研制的 Blue Edge桨叶［2］、英国

的 BERP桨叶［3］，已经在量产机型上成功应用。

非平直桨尖导致桨叶挥 ⁃摆 ⁃扭自由度产生强烈

的运动耦合，对气弹响应影响显著。Celi［4］基于伽辽

金有限单元法建立了非平直桨叶运动控制方程，揭

示了后掠、下反所引起的桨叶运动自由度之间气动

弹性耦合机理；Benquet等［5］系统分析了无铰旋翼前

飞状态下桨尖后掠、下反对旋翼气弹响应的影响，结

果表明 5°的桨尖后掠就能使桨毂垂向动载荷降低

14%。 随 着 计 算 机 技 术 发 展 ，以 CAMRAD，

UMARC，2GCHAS，DYMORE为代表的直升机综

合分析软件逐步发展完善，旋翼 CFD技术也取得长

足进步，研究人员开始采用更加精细的旋翼气动与

结构模型，如 CSD/CFD耦合模型，以提升性能或降

低振动为目标，对桨叶气动外形、内部构造等详细设

计特征进行了优化研究［6⁃13］。

随着设计变量增多，采用精细模型的优化运算

规模愈发庞大，代理优化通过将运算规模较大的复

杂目标函数、约束函数的代理模型作为算法直接调

用对象，降低了复杂模型调用次数。Glaz等［14］、

Ganguli［15］以最小化桨毂振动为目标，采用代理模型

对桨叶剖面参数进行了优化；Leon等［16］、Sun等［17］、

Andrew等［18］采用代理优化方法对桨叶气动外形进

行了设计，提升了旋翼气动性能。在中国，代理优化

方法在翼型设计方面应用较为成熟。韩忠华［19］概述

了 Kriging代理优化理论和算法最新进展，对优化机
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制与框架进行详细阐述，并讨论了影响优化模型鲁

棒性与效率的若干关键问题，对研究代理优化在航

空领域的应用具有重要参考价值；韩少强等［20］、宋超

等［21］、王晓锋等［22］、许瑞飞等［23］、孙俊峰等［24］基于

Kriging代理模型对翼型进行了优化设计研究，从而

实现增升减阻；李耀辉［25］研究了基于 Kriging模型的

全局近似与优化方法，对代理建模、样本选取、优化

流程、并行算法等技术细节进行了梳理。

直升机旋翼设计是一类多学科交叉的系统工程

问题，需要综合考虑气动性能、动力稳定性、结构强

度、以及振动响应等多个要素。中国型号研制中基

本按照“气动外形设计、结构设计、动力学评估”等几

个环节依次进行，气动外形与结构设计通常独立开

展，忽略了重要的气弹耦合特性，设计迭代高度依赖

工程经验，难以捕捉到最优设计点。基于高置信度

CSD/CFD耦合模型的优化设计是当前直升机旋翼

学术研究的前沿，但其工程应用仍面临困难，旋翼

CFD网格自适应变形、大规模气动与结构数据交互

等难点并未完全攻克，计算资源消耗巨大。在这种

情况下，发展一种兼备全局寻优能力与高效迭代能

力的气动弹性耦合设计方法，对直升机旋翼工程设

计有重要意义。

本文以直升机旋翼减振设计为背景，在旋翼气

弹耦合分析的基础上应用代理优化，开展基于 Krig⁃
ing模型的旋翼桨尖几何外形优化研究。针对直升

机典型的稳态前飞状态，设计了以桨毂减振为目标，

以气动性能与气弹稳定性为约束的旋翼桨尖优化设

计流程，采用自适应加点准则实现目标函数与约束

函数代理精度的同步提升。随后对某模型旋翼进行

了算例分析，结果表明本文方法在旋翼性能与振动

载荷预测方面可信度较高。通过对桨尖段后掠、下

反以及扭转分布优化设计，得到了一种“双后掠+
上、下反”桨尖构型，在不削弱气动性能与气弹稳定

性的前提下，降低旋翼振动载荷 25%。

1 旋翼气弹耦合模型

旋翼气弹耦合模型是优化设计的基础，随着仿

真技术进步，以三维 CSD/CFD全耦合模型为代表

的高精度数值方法已成为学术研究的热点。尽管

CSD/CFD耦合模型能够准确捕获旋翼流场与结构

变形的非线性、非定常效应，但导致其求解不收敛的

因素复杂，运行效率低，若无高性能并行计算能力支

持，难以适应优化运算的大量迭代与频繁参数调整。

相比之下，基于梁模型与叶素理论的旋翼气弹耦合

方法较为成熟，其可靠性得到了充分验证，结合翼型

非定常气动与自由尾迹模型，能够对影响旋翼性能

与载荷的主要流动特性进行模拟，精度与效率同工

程优化需求最为契合，因此本文采用该方法进行气

弹耦合分析。

采用有限元方法将旋翼桨叶离散为一系列梁单

元，基于Hamilton能量原理建立桨叶运动控制方程

δΠ= ∫ψI
ψF∑

i= 1

N

( δUi- δTi- δWi ) dψ= 0 （1）

式中 Ui，Ti，Wi分别代表第 i个桨叶单元弹性应变

能、动能以及气动力做功；N代表单元个数；ψF，ψI为

针对方位角的积分上、下限。

桨叶单元的弹性应变能可表示为应力 σ、应变 ε
的积分形式

Ui=
1
2 ∫ri

ri+ 1∬A ( σxx εxx+ σxη εxη+ σxζ εxζ ) dηdζdx

式中 ri，ri+ 1 为第 i个单元两节点的展向位置，η⁃ζ
为桨叶剖面坐标，x为展向坐标。应变能的变分格

式为

δUi= ∫ri
ri+ 1
( σxx δεxx+ σxη δεxη+ σxζ δεxζ ) dηdζdx=

∫ri
ri+ 1∬A ( Eεxxδεxx+ Gεxηδεxη+ Gεxζδεxζ ) dηdζdx

式中 E，G为桨叶拉伸与剪切模量。依据 Hodges
中等变形梁理论可建立三个应变分量 εxx，εxη，εxζ 与
桨叶自由度之间的关系，δUi可表示为广义力虚功

δUi= ∫ri
ri+ 1
(Uu′δu′+Uv′δv′+Uw′δw′+Uv″δv″+

Uw″δw″+Uϕδϕ+ Uϕ′δϕ′+Uϕ″δϕ″) dx （2）
式中 u，v，w，ϕ为梁单元弹性轴上点的拉伸、摆振、

挥舞、扭转位移；U *代表对应方向上的广义力。

桨叶动能变分可写为

δTi= ∫ri
ri+ 1∬A ( ρV ⋅ δV ) dηdζ dx （3）

为推导桨叶上任意质点 P相对于惯性系的速度

矢量ＶＶ，建立图 1所示坐标系。

图 1中 i，j，k分别表示三个坐标轴，下标 n，r，b，
e，s分别代表桨毂固定坐标系、旋转坐标系、桨根坐

标系、单元坐标系以及桨叶剖面坐标系；h为桨根与

桨毂中心的距离，d为桨叶单元内侧节点与桨根的

图 1 旋翼桨叶坐标系

Fig. 1 Coordinates system of rotor blade
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距离。桨叶上质点相对于桨毂中心的位置矢量为

R= h ⋅ ir+ d ⋅ ib+( x+ u ) ⋅ ie+ v ⋅ je+
w ⋅ k e+ η ⋅ j s+ ζ ⋅ k s

对于孤立旋翼建模，可将桨毂固定坐标系作为

惯性系，利用坐标转换矩阵将 R转换到惯性系中

R={ [ e，0，0 ]+[ d，0，0 ]T br+[ x+ u，v，w ]T ebT br+

[ 0，η，ζ ]T seT ebT br } T rn

é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú
in
jn

kn

（4）

式中 T代表两坐标间的转换矩阵，其中 T eb代表单

元坐标系与桨根坐标系的转换矩阵，对于平直桨叶

单元

T eb=
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

1 0 0
0 1 0
0 0 1

后掠、下反导致桨叶弹性轴与气动中心线弯折，

建模时应将非平直桨叶段独立划分单元，对于后掠

角为 Λ s，下反角为 Λ a的非平直桨叶单元

T eb=
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

cosΛ s cosΛ a -sinΛ s cosΛ sΛ a
sinΛ s cosΛ a cosΛ s sinΛ s sinΛ a
-sinΛ a 0 cosΛ a

对位移矢量相对于时间求导得到速度矢量，即

V = dR/dt。δTi可用广义惯性力虚功表示

δTi= ∫ri
ri+ 1
(Tuδu+ Tvδv+ Twδw+ Tϕδϕ+

Tv′δv′+ Tw′δw′) dx （5）
气动力虚功 δWi也可写为形如式（2）或（5）的表

达式

δWi= ∫ri
ri+ 1
( LA

u δu+ LA
v δv+

LA
wδw+M A

ϕ δϕ ) dx （6）
桨叶剖面气动载荷 LA

u，LA
v，LA

w，M A
ϕ 由剖面相对

气流速度矢量与桨盘平面内的诱导入流计算得到。

剖面相对气流速度采用类似于动能推导的坐标转换

法，同时考虑前飞速度的贡献，最终得到剖面坐标系

下的三个速度分量UT，UP，UR。诱导速度采用自由

尾迹模型计算。

根据有限元方法，利用形函数将式（2），（5），（6）
中任意点自由度用节点自由度表示，并将其中的线

性项与常数项、非线性项分离，写成矩阵与向量乘积

形式

δUi- δTi- δWi=
δq i T (M e

i q̈ i+ C e
i q̇ i+ K e

i q i- F e
i )

式中 q为节点自由度向量；M e
i，C e

i，K e
i，F e

i 为单元

质量、阻尼、刚度矩阵以及力向量。对单元矩阵进行

组集，并结合式（1）即可得到桨叶运动方程

MQ̈+ CQ̇+ KQ= F （7）
式中 Q为总体自由度向量，包含了桨叶所有节点

自由度。桨叶运动方程为二阶微分方程，采用时间

有限元方法求解。

2 代理优化方法

2. 1 Kriging模型

Kriging模型以已知样本信息的动态构造为基

础建立近似函数，从而预测任意点的未知信息，其预

测值 y与输入量 x之间的关系为

y=[ f1 ( x )，…，fp ( x ) ] β+ z ( x ) （8）
式中 fj为给定的回归函数，分为 0阶、1阶和 2阶多

项式函数，β为回归系数向量；z ( x )为高斯随机过程

误差，提供对模型局部偏差的近似，其均值为 0，协
方差为 σ 2R ( θ，xi，xj )，R ( θ，xi，xj )为任意两个样本点

xi，xj之间的相关函数，主要有高斯函数、指数函数、

线性函数、球函数、样条函数等，θ为相关性参数。

据此可定义相关矩阵 R e如下所示

R e ( i，j )= R ( θ，xi，xj ) （9）
当给定一组样本 S=[ s1，…，sm ] T 及其响应值

Y =[ y1，…，ym ] T，并指定回归模型与相关性函数

的前提下，Kriging模型训练的关键是计算回归系数

β与相关参数 θ。

β=(F TR e
-1F )-1F TR e

-1Y （10）
式 中 F 为 样 本 点 的 回 归 函 数 值 构 成 的 矩 阵 ，

F ( i，j )= fj ( si )。相关参数 θ可通过极大似然函数求

解。对于已训练的 Kriging模型，在给定输入
~x的情

况下，可通过下式计算其输出响应值

{y ( ~x )= f ( ~x )T + r ( ~x )TR e
-1 (Y - Fβ )

r ( ~x )=[ R ( θ，s1，
~x )，…，R ( θ，sm，

~x ) ]T
（11）

式中 f ( ~x )为~x的回归函数值。响应的梯度可表

示为

∂y
∂x =

é
ë
ê
∂y
∂x ( 1 )，…，

∂y
∂x ( n )

ù
û
ú

T

= J f ( x )T β+

JR ( x )TR e
-1 (Y - Fβ ) （12）

式中 x ( j )代表向量 x的第 j个元素，共有 n个元

素；J f ( x )，JR ( x )分别为回归函数与相关函数的雅

可比矩阵。

(J f ( x ) )
i，j
= ∂fi ( x )
∂x ( j ) ( i= 1，…，p； j= 1，…，n )

(JR ( x ) )
k，j
= ∂R ( θ，sk，x )

∂x ( j ) ( k=1，…，m；j=1，…，n )

2. 2 优化流程与加点策略

本文优化的基本思路是在确保旋翼气动性能与

气弹稳定性不降低的前提下，通过调整桨尖段后掠、
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下反以及扭转分布，降低前飞状态下的桨毂振动载

荷。优化模型如下：

Find：x={ swp1，…，swpn，drp1，…，drpn，tw 1，

…，twn，tw 1.0R }
Min：obj ( x ) =

( FX
2 + FY

2 + FZ
2 +MX

2 +MY
2 +MZ

2

6 )
NbΩ

S.t. Lb≤ x≤ Ub
A ⋅ x≤ b

con ( x ) =

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

ü

ý

þ

ï
ï
ï
ï

ζ 1L0 - ζ 1L ( x )
C f
p ( x ) -C f

p0

C h
p ( x ) -C h

p0

δ- d ( x )

≤ 0

（13）

设计变量 x包含了桨尖段若干个展向位置对应

的后掠角 swpi、下反角 drpi以及扭转角 twi，n代表桨

尖段共划分了 n个展向位置，同时包括桨尖位置的

扭转角 tw 1.0R；目标函数 obj ( x )为频率 NbΩ的桨毂

振动载荷的均方根，Nb 为桨叶片数；Ub，Lb为设计

变量上、下边界；A，b分别为线性约束方程的系数矩

阵与右边向量，确保从 tw 1到 twn是逐渐变小的。

A=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê04× 8

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

-1 1 0 0 0
0 -1 1 0 0
0 0 -1 1 0
0 0 0 -1 1

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú ，

b= 04× 1
非线性约束 con ( x )包含 4个不等式约束，分别

代表：（1）前飞状态桨叶 1阶摆振模态阻尼 ζ 1L 不低

于基准值 ζ 1L0 ；（2）旋翼前飞需用功率 C f
p不高于基准

值 C f
p0；（3）旋翼悬停需用功率 C h

p 不高于基准值 C h
p0；

（4）当前设计点与已有样本点的最小间距 d ( x )不小

于给定值 δ。目标函数 obj ( x )与前三项非线性约束

方程中的 ζ 1L ( x )，C f
p ( x )，C h

p ( x )均采用 Kriging代理

建模。

加点策略很大程度上决定了代理优化的效率，

一方面要提高代理模型的全局精度，另一方面要发

现并验证最优解。为兼顾这两方面要求，设置了第

四项约束，其作用是确保样本点在整个设计域内均

匀分布。

d ( x )= min ( ( x- Xi )⋅( x- Xi )T )
( i= 1，2，…，N )

式中 Xi代表已有样本集中的第 i个样本点。δ为
最小距离约束阈值，采用自适应调整策略，取样本集

X中两点间距的最小值

δ=min ( ( Xi- Xj )⋅( Xi- Xj )T )
( i，j= 1，2，…，N；i≠ j )

随着潜在最优点的加入，X被不断更新，δ动态

变化。在优化迭代初始阶段，样本点少，δ值较大，

求解器倾向于寻找能够提升代理模型全局精度的样

本点；随着样本点增加，δ值减小，新增样本点逐渐

向目标函数极小区域收敛。

优化流程如图 2所示，首先选取一组初始样本

X 0，利 用 气 弹 模 型 求 解 obj ( X 0 )，ζ 1L ( X 0 )，C f
p ( X 0 )，

C h
p ( X 0 )用于训练初始代理模型；随后，将基准桨叶

对应的设计变量 x0作为起始点，基于梯度优化算法

计算其潜在最优解 x *，并通过气弹模型计算 x *对应

的输出；将新增样本点填充到当前样本集中，对目标

函数与约束函数的 Kriging模型进行更新，进入下一

次迭代。停止准则可设为调用旋翼气弹模型的

次数。

3 算例与分析

3. 1 基准旋翼性能与载荷

本文基准旋翼为 5桨叶球柔式旋翼，该旋翼在

中国空气动力研究与发展中心 8 m×6 m风洞中完

成了吹风试验。采用本文方法计算其悬停与前飞状

态下的性能与振动载荷，并同试验结果对比。

旋翼气动性能可由需用功率衡量。悬停状态下

产生同样拉力所消耗的功率越小，悬停效率越高。

对于前飞，在给定风速、拉力状态下，所需功率越小

前飞性能越好。

图 3中 CT，CP分别代表旋翼拉力与功率系数。

图 3（a）为悬停状态拉力 ⁃功率曲线，旋翼转速 Ω=
1026 r/min；图 3（b）为前飞状态功率系数随风速变

化曲线，转速 1033 r/min，拉力系数 CT=0.0075。与

表 1 基准桨叶参数

Tab. 1 Basic parameters of baseline blade

半径/m

2

实度

0.1

负扭转/(°)

-12

弦长/m

0.125

桨尖

矩形

图 2 代理优化流程

Fig. 2 Flowchart of surrogate-based optimization
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实测值相比，悬停气动性能计算误差不超过 7%；前

飞气动性能不超过 14%。

旋翼桨毂载荷在试验中主要由天平测量，但天

平对高阶动载荷测量精度不高，需要专门的动态标

定。考虑到桨毂载荷是各片桨叶的集成，一般通过

应变片测量桨叶剖面动载荷，间接评估旋翼振动载

荷。图 4给出了前进比为 0.2时桨根（0.205R）弯矩

的计算值与实测值，图 4（a），（b）分别为挥舞弯矩

M flap与摆振弯矩M lag随方位角Azimuth变化曲线。

桨根载荷计算与实测相比，挥舞弯矩 1/2峰 ⁃峰
值相对误差为 4.1%，摆振弯矩 1/2峰⁃峰值相对误差

为 15.6%；计算值与实测值主要频率成分一致，1Ω
低频载荷的幅值、相位吻合良好，高频载荷偏差也在

可接受范围内。通过与悬停、风洞试验结果对比，表

明本文所采用的旋翼气弹模型在性能预测方面具有

较高精度，对旋翼动载荷预估可靠性良好，可用于旋

翼桨尖几何外形优化研究。

3. 2 桨尖几何外形优化设计

3. 2. 1 初始化参数配置

为描述桨尖外形参数沿展向分布，在 0.9R⁃1.0R
的桨尖段内均匀布置 5个展向位置，如图 5所示。

设计变量共 13个，分别为 4个桨叶段的后掠角

与下反角 swp1，…，swp4，drp1，…，drp4，5个展向位

置对应的扭转角 tw 1，…，tw 5，即：

x={ swp1，…，swp4，drp1，…，drp4，tw 1，…，tw 5 }
swpi 与 drpi 的取值范围为-18°⁃18°，取正值时

代表后掠、下反，反之代表前掠、上反；扭转角允许在

基准值上有±40%的变化幅度。

依据 2.2节的优化模型，涉及到旋翼前飞与悬

停两种工况，在给定轴倾角情况下进行拉力配平，相

关配平参数如表 2所示。

为保证代理模型训练过程中的数值稳定性，需

对样本无量纲处理，相关无量纲量如下

Rx= x/x0 ，Robj= obj/obj0 ，Rζ
1L= ζ 1L/ζ 1L0 ，

RCfp
= C f

p/C f
p0，RChp

= C h
p /C h

p0

其中设计变量的无量纲因子为

图 3 基准旋翼性能曲线

Fig. 3 Performance curves of baseline rotor

图 4 基准旋翼桨根弯矩

Fig. 4 Root bending moments of baseline rotor blade

图 5 桨尖外形优化设计变量

Fig. 5 Design variables of blade tip

表 2 旋翼工作状态

Tab. 2 Operating condition of rotor

状态

前飞

悬停

转速/(r·min-1)
1033
1033

前进比

0.2
0

配平力系数

CT= 7.5×10-3

CT= 7.5×10-3
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x 0 = { 20，20，20，20，20，20，20，20，
- 1.2，- 1.5775，- 1.955，- 2.578，- 3.2 }

振动载荷、模态阻尼以及功率系数的无量纲因

子 obj0，ζ 1L0 ，C f
p0，C h

p0为基准桨叶的对应量。

3. 2. 2 优化迭代

采用拉丁超方实验设计生成 20个初始样本，目

标函数与非线性约束函数的 Kriging建模采用 1阶
多项式回归函数及高斯相关函数，初始相关参数取

0.5。采用梯度优化算法进行 100次迭代，无量纲目

标函数 Robj的变化历程如下。

图 6同时给出了旋翼气弹模型与 Kriging模型

在每个潜在最优点的目标函数估值，需要说明的是

该潜在最优点此时并未更新到代理模型中。迭代

30次以后，两条曲线逐步接近，表明 Kriging模型在

潜在最优点附近的代理精度显著提升，代理优化结

果逐渐逼近气弹模型的最优解。

3. 2. 3 优化结果分析

受到非线性约束函数代理精度的影响，并不能

保证每一个潜在最优点都可行，只有当潜在最优点

同时满足所有约束时才是可行的。根据优化模型

（13），可利用三个非线性函数的最大值Maxcon ( x )
作为可行性判断的依据，即

Maxcon=Max [ 1.0-Rζ 1L ( x * )，
RC f

p ( x * )-1.0，RC h
p ( x * )-1.0 ]

当 Maxcon≤ 0 成 立 时 ，认 为 潜 在 最 优 点 x *

可行。

图 7给出了 100个潜在最优点的Maxcon取值，

共有 25个可行点。从工程设计角度看，桨叶沿展向

的弯折、扭转应平缓过渡，连续的前⁃后掠或上⁃下反

交替变化在结构上是难以实现的。因此，采用相对

简单的桨尖几何外形实现旋翼减振效果才是最佳方

案，基于这一原则从 25个可行点中选取一个最终设

计点，优化结果如表 3。
相比较基准桨尖，优化桨尖是一种“双后掠+

上、下反”的组合构型，负扭转幅度也有所降低，如图

8所示。

优化后目标函数相对于基准值降低了 25%，1
阶摆振阻尼略高于基准值，悬停及前飞功率系数均

低于基准值，纵向周期变距 θs略高于基准值。优化

构型 5Ω桨毂振动载荷（无量纲）同基准值对比如图

9所示。

图 6 目标函数迭代曲线

Fig. 6 Convergence history of objective function

图 7 潜在最优点分布

Fig. 7 Distribution of candidate solutions

表 3 优化结果

Tab. 3 Optimization results versus baseline data

变量

swpi /(°)

drpi /(°)

tw i /(°)

ζ1L /Ω
Cp

h

Cp
f

Robj

θ0,θc,θs/(°)

基准值

0 ,0 , 0 ,0

0 ,0 ,0 ,0

－1.6,－2.3,－2.6,
－2.9,－3.2
6.13%
6.41×10-4

2.56×10-4

1.0
4.4, 2.2, 2.7

优化值

18 , 18 , 18 , 3.9

－18 , 10.7 , 7.0 ,3.2

－1.2,－1.4,－1.7,－
1.7,－2.1
6.15%
6.34×10-4

2.51×10-4

0.75
4.3, 2.2, 3.0

图 8 基准桨尖和优化桨尖对比

Fig. 8 Optimum blade tip versus baseline tip

图 9 振动载荷优化效果

Fig. 9 Optimization effect of vibratory loads
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可见，桨毂振动载荷 6个分量均有所降低，力分

量降幅均超过 20%，力矩分量降幅也超过 10%，达

到了旋翼减振目的。

4 结 论

通过本文研究，得到如下几点结论：

1）通过旋翼桨尖几何外形优化设计，得到了一

种“双后掠+上、下反”的桨尖构型，在不削弱旋翼气

动性能与气弹稳定性的情况下，使桨毂振动载荷降

低了 25%；

2）将 Kriging模型与自适应加点方法相结合，

发展了一种面向减振的桨尖外形代理优化设计手

段，可用于直升机旋翼这类复杂系统的快速工程

设计。
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Rotor blade tip shape optimization for vibration reduction based on sur⁃

rogate model

DENG Xu-dong，GAO Le，DENG Jing-hui
（Science and Technology on Rotorcraft Aeromechanics Laboratory，China Helicopter Research and Development Institute，

Jingdezhen 333001，China）

Abstract: To establish efficient design methods of a helicopter rotor with low vibration，blade tip shape design is conducted
through the combination of surrogated-based optimization and aeroelastic analysis. The aeroelastic equations of rotor blades with un⁃
straight tips are derived. The Kriging surrogate-based models for predicting rotor power，modal damping and vibratory loads are
trained. By using the aerodynamic performance and aeroelastic stability as constrains and minimizing the hub vibratory loads as ob⁃
jective，optimization strategy is developed based on an adaptive infill sampling criteria. Taking a scaled model rotor as an example，
its performance and vibratory loads are calculated. The aeroelastic model validity is obtained through the comparison with experi⁃
mental results. Design optimization of the blade sweep，droop and twist distribution from 0.9R to 1.0R is performed. The result in⁃
dicates that the accuracy of the surrogates of objective function and constraint functions can be improved simultaneously with this
adaptive infill sampling criteria based on minimum distance between two training samples. Through the feasibility analysis for opti⁃
mization results，an optimized blade with double swept and negative/positive anhedral tip is obtained，which results in a 25% re⁃
duction of the vibratory hub loads.

Key words: rotor；blade tip；aeroelastic analysis；vibration reduction；surrogated-based optimization
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