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摘　要：为提高直升机复合材料旋翼桨叶结构设计效率，依据实际工程应用情况，提出了一种基于参数化组件定义的复

合材料旋翼桨叶结构优化设计方法。以Ｃ型梁复合材料旋翼桨叶为研究对象，建立以精确的桨叶组件定义参数为设计

变量的剖面优化和整体优化模型，通过桨叶的剖面优化确定出整体优化的初值，再由桨叶整体优化实现桨叶结构的最优

设计。最后对某型主桨叶进行结构设计实例验证，结果表明该方法能够有效地实现直升机复合材料旋翼桨叶结构优化

设计。
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　　桨叶结构设计是直升机设计中的重要内容，

其性能的优劣对直升机有重要影响。为追求直升
机低振动、低噪声以及轻重量等目标，学术及工程
界开展了大量的旋翼桨叶结构优化设计研究。根
据设计变量不同，这些研究主要分为两大类：一类
是以桨叶剖面特性值（如质量线密度、挥舞刚度、

摆振刚度以及扭转刚度等）为设计变量的研

究［１－５］。例如在Ｌｉｍ和Ｃｈｏｐｒａ［２］开展的考虑旋翼

桨叶气弹约束的直升机减振研究中是以桨叶剖面

的配重质量、挥舞刚度、摆振刚度及扭转刚度等剖

面特性值为设计变量；在 Ｗａｌｓｈ等［３］提出的多层

次分解的集成桨叶空气动力学、结构动力学的旋
翼桨叶优化设计方法的上层优化设计中，是以桨
叶的挥舞刚度、摆振刚度以及扭转刚度等剖面特
性值为设计变量。另一类则是以桨叶组件结构尺

寸参数作为设计变量的研究［６－１１］。例如，在Ｃｈａｔ－

ｔｏｐａｄｈｙａｙ和 Ｗａｌｓｈ［６］开展的桨叶减重研究中是

以矩形盒型梁的长度、宽度以及壁厚等尺寸为设
计变量，并施加桨叶固有频率、自转惯量以及离心

力约束条件；在顾元宪等［１０］提出的面向设计的复

合材料旋翼桨叶动力优化设计方法中是以桨叶Ｃ
型大梁、Ｚ型前壁梁和配重条的结构尺寸参数为

设计变量；在 Ｇｌａｚ等［１１］开展的针对桨叶前飞状

态减振的桨叶结构优化设计研究中是以桨叶配重

质量、填充物质量以及３种盒型梁壁厚为设计变
量。虽然上述研究均取得了一定成果，但这些方
法中都需对桨叶组件结构进行简化，并只对少量
参数进行优化，而对于复合材料桨叶结构而言这
些简化与实际结构差别较大。如何在更为精确的
真实结构参数的基础上开展复合材料桨叶的结构

优化设计，使优化结果能够直接用于结构设计，目
前还缺乏足够深入的研究。
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本文针对上述问题，通过对桨叶结构设计过
程的讨论，提出了一种剖面优化和整体优化相结
合的基于参数化组件定义的复合材料旋翼桨叶结

构优化设计方法。该方法是以目前广泛应用的Ｃ
型梁复合材料旋翼桨叶结构为研究对象，借助桨
叶组件的实际结构参数化定义方法及相应的结构

分析方法，建立了以精确的桨叶组件定义参数为
设计变量的剖面优化和整体优化模型，通过桨叶
的剖面优化确定出整体优化的初值，最终由桨叶
整体优化实现桨叶结构的最优设计。

１　问题分析及方法概述

桨叶结构设计是一个迭代寻优的设计过程。
如图１所示，桨叶结构设计是在给定桨叶气动外
形和总体设计参数的前提下，依次通过制定桨叶
各剖面组件设计方案→桨叶剖面特性分析→桨叶
整体特性分析与校核流程，再根据整体特性分析
与校核的结果来调整桨叶各剖面组件设计方案，
从而循环往复地进行上述流程，最终得出满足设
计要求的桨叶组件结构设计方案。

图１　桨叶结构设计流程
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　　由图１的桨叶结构设计流程可知，桨叶整体
特性分析与校核过程体现桨叶结构设计所需要满

足的设计要求（如固有频率要求、离心应力要求
等），它的基础是桨叶各剖面特性（如剖面线密度、
挥舞刚度和扭转刚度等），而桨叶剖面特性由桨叶
剖面组件结构所确定，由此可知桨叶剖面特性是
衔接桨叶组件结构与桨叶结构设计要求的纽带。
根据桨叶剖面特性在结构设计中的中间作用，桨
叶结构设计可以表达为如图２所示的一个以桨叶

剖面特性值为中间变量的协同优化模型。
由图２可以看出，该模型由一个系统级优化

和多个子级优化构成。系统级优化是以桨叶各剖
面特性值为设计变量，建立桨叶剖面特性与桨叶
整体特性（如重量、固有频率和转动惯量等）的关
系；子级优化则针对桨叶剖面开展，以桨叶组件剖
面参数（包括材料构成及几何外形参数等）为设计
变量，建立桨叶剖面组件结构与桨叶剖面特性之
间的关系。
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图２　桨叶结构协同优化设计模型的基本框架
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　　上述模型是属于两级优化模型的范畴，而两
级优化模型由于诱导域的非凸性和非连通性，并
且子级存在多个最优解，使得它是一类难以求解
的“非良性结构”的全局优化问题［１２］，设计变量众
多的优化问题往往得不出解。对于复合材料旋翼
桨叶结构而言，若直接以各剖面的各组件结构参
数为设计变量，设计变量的数目将非常大，难以用
该模型进行求解。
为解决该问题，本文提出一种基于组件参数

化定义的桨叶结构优化设计方法，将上文的以桨
叶剖面组件参数为子级优化设计变量和桨叶结构

剖面特性值为系统级优化设计变量的二级优化问

题转变为两个单级优化问题，即以桨叶组件剖面
定义参数为设计变量的剖面优化问题和以桨叶组

件整体定义参数为设计变量的整体优化问题，并
通过将两个单级优化问题进行组合建立起桨叶组

件结构整体定义参数与桨叶结构设计要求的关系

模型。这种优化策略以实际桨叶结构的设计参数
参与优化，同时降低了桨叶结构优化设计问题的
复杂程度，从而实现优化问题的有效求解。该方
法的设计流程如图３所示。
从图３可见，本文的桨叶结构优化设计方法

由３部分构成。第１部分是由设计师根据桨叶气
动外形及直升机总体参数，提取出桨叶的特征剖
面（各翼型段起始剖面、扭角突变位置剖面以及翼
型段插补剖面等），对具有不同翼型的特征剖面进
行各组件的类型、选材、布置顺序、结构参数等
内容的优化，得出剖面最优的组件结构；第２部分
则是借助桨叶组件整体定义方法，将不同翼型特

图３　基于参数化组件定义的桨叶结构优化设计流程
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征剖面优化得出的剖面结构映射为桨叶各组件的

整体描述（包括对桨叶各组件的布置顺序、材料构
成、结构类型以及整体几何外形结构参数等内容
进行描述），从而实现剖面优化结果向整体优化初
值的转换；第３部分则是以第２部分得出的桨叶
组件整体描述为基础，通过对各组件整体结构尺
寸参数进行优化，得出满足设计要求的最优桨叶
组件结构。前两部分的作用是为第３部分进行整
体优化提供初值，包括确定出桨叶肋的数目、蒙皮
铺层的构成（铺层顺序、类型及材料等）以及各组
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件的整体结构几何参数，其中第２部分的参数映
射可以有效缩减优化变量，使得后续的整体结构
参数优化能够更顺利求解。
在上述流程中需要建立两个优化模型，一个

是针对桨叶剖面组件结构的优化设计模型（简称
剖面优化模型），另一个是针对桨叶组件整体结构
的优化设计模型（简称整体优化模型），两个模型
如图４所示。

图４　桨叶结构优化设计模型
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从图４可见，剖面优化是以桨叶组件剖面定
义参数（组件类型、材料以及组件剖面尺寸参数
等）为设计变量，考虑剖面重心位置约束，以桨叶
剖面特性达到设定值为目标。它是根据桨叶剖面
特性值的要求确定出桨叶组件结构的过程。而整
体优化是以桨叶组件整体定义参数为设计变量，

考虑固有频率、自转惯量以及离心应力等约束，达
到桨叶重量最轻等整体特性目标。剖面优化和整
体优化的目标可根据设计需要进行修改调整，后
文将进一步讨论。简而言之，本文提出的优化策
略首先是通过剖面优化得到合理的桨叶结构形

式，然后在该结构形式的基础上以剖面参数到整
体参数的映射为桥梁，最终实现以各组件实际整
体结构设计参数为变量的结构优化。

２　优化设计模型的数学表达式

第１节中对桨叶优化设计模型进行了讨论，
提出了剖面优化和整体优化模型。本节以目前广
泛应用的Ｃ型梁复合材料旋翼桨叶结构为研究
对象，给出桨叶结构优化设计模型的数学表达式。

２．１　设计变量的数学表达式

桨叶结构优化设计变量主要包括桨叶组件剖

面定义参数和组件整体定义参数。它们通过设定
少量参数实现对桨叶组件的剖面和整体描述，这
些参数不仅包括组件的几何外形参数，还包括材
料性能参数（如弹性模量、体密度以及抗拉刚度
等）。材料性能参数对于各向同性材料可以简单
地由材料类型Ｍ 来表示，对于各向异性的复合材
料则由材料类型Ｍ 和铺层角Ａ 来表示。关于组
件的几何外形参数，本文作者结合前期从复合材
料桨叶快速三维几何建模角度提出的桨叶组件整

体参数化定义方法［１３］，给出了桨叶各组件的剖面
定义和整体定义参数的数学表达式，其中剖面定
义参数通常是表示各组件剖面特征点在剖面坐标

系下的弦向坐标，而整体定义参数则分为两类：一
类是以蒙皮为代表，依据蒙皮由多层铺层构成的
特点，将蒙皮的整体定义转化为构成它的各层铺
层的整体定义；另一类则是除蒙皮外的其他组件，
它们的整体定义参数由该组件的各特征剖面定义

参数组合构成。下面结合桨叶结构优化设计问
题，给出桨叶各组件的剖面定义参数和整体定义
参数对应的数学表达式。
如图５所示，典型的Ｃ型梁复合材料旋翼桨

叶主要由蒙皮（Ｓｋｉｎ）、大梁（Ｓｐａｒ）、肋（Ｒｉｂ）、配重
（Ｃｏｕｎｔｅｒｗｅｉｇｈｔ）、后缘条（Ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅ）、填充物
（Ｆｉｌｌｉｎｇ）等组件构成（除蒙皮外其他各组件英文
首字母作为后续参数标识的下标，蒙皮则用下标
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Ｌ表示），图中各参数含义如２．１．３节所述。对桨
叶各组件剖面定义参数和整体定义参数的数学表

达式如下文所述。

图５　典型的Ｃ型梁复合材料旋翼桨叶组件结构示意图
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２．１．１　蒙皮

蒙皮是直升机桨叶的最外层部件，它的结构
非常复杂，通常是由多种复合材料铺层（Ｐｌｙ）依次
按照不同的铺层角从桨叶剖面由外而内铺叠而

成。由于复合材料良好的可设计性，为满足桨叶
结构特性及相关功能的需要，各铺层通常具有不
规则的复杂外形，因此在设计过程中难以表达并
且建模困难。在以往的研究中往往将其作为一个
整体而不考虑各铺层的结构。然而构成蒙皮的各
铺层铺设顺序、铺设角度以及外形的变化会对桨
叶剖面扭转刚度、摆振刚度以及抗拉刚度等特性
产生较大的影响，因此在优化设计过程中需要考
虑各铺层的铺设顺序、铺设角度及外形等因素。
据此，本文将构成蒙皮的各铺层剖面定义参数进
行组合来实现对蒙皮的剖面定义。而对于蒙皮的
整体定义则是采用构成蒙皮的各铺层的整体定义

参数进行组件来实现，这样能够有效地减少设计
变量的数目，这是上文提及的参数映射缩减设计
变量的主要原因。
对于铺层剖面定义参数，如图６的蒙皮剖面结

构示意图所示，蒙皮各铺层在剖面上的结构尺寸只
需要用上缘边界弦向坐标Ｕ 和下缘边界弦向坐标

Ｄ决定，因此铺层的剖面定义参数可以定义为

Ｖｐ ＝ Ｍ　Ａ　Δ　Ｕ　［ ］Ｄ （１）

式中：Δ为铺层厚度。
因此蒙皮的剖面定义参数的数学表达式为

ＶＬ ＝ ｘ　Ｖ１ｐ　Ｖ２ｐ　Ｖ３ｐ　…　Ｖｎ［ ］ｐ （２）

式中：ｘ为剖面展向位置坐标；ｎ为该剖面蒙皮铺
层的总数。

图６　蒙皮结构示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｐｌｙ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
　

而对于铺层的整体定义参数，文献［１３］中给
出了蒙皮铺层整体定义的铺层类型参数Ｔ、几何
外形参数（Ｘ１ 、Ｘ２ 、Ｘ３ 、Ｘ４ 、Ｙｐ１ 、Ｙｐ２ 、Ｙｐ３ 和

Ｙｐ４），例如前缘包铁ＩＩ型铺层的铺层类型参数Ｔ
为１０，其整体定义几何外形参数如图７所示，共
有Ｘ１ 、Ｘ２ 、Ｙｐ１ 、Ｙｐ２ 、Ｙｐ３和Ｙｐ４６个参数。因此由
上述铺层类型参数和几何外形参数，再加上铺层
的材料信息Ｍ 、Ａ和Δ，就可以得到铺层整体定
义参数的数学表达式为

Ｕｐ ＝ ［Ｍ　Ａ　Δ　Ｔ　Ｘ１　Ｘ２　Ｘ３　Ｘ４
Ｙｐ１　Ｙｐ２　Ｙｐ３　Ｙｐ４］ （３）

因此蒙皮的整体定义参数可表达为

ＵＬ ＝ Ｕ１ｐ　Ｕ２ｐ　Ｕ３ｐ　…　Ｕｍ［ ］ｐ （４）
式中：ｍ为整个蒙皮铺层的总数。

图７　前缘包铁ＩＩ型铺层几何外形参数示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ

ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ　ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ　Ｔｙｐｅ　ＩＩ
　

２．１．２　大梁

大梁主要位于桨叶的前缘，如图５所示，其外
形由内外两侧边界构成，通过两边界的特征点来
定义，因此大梁的剖面定义参数数学表达式为

Ｖｓ ＝ ［ｘ　Ｍｓ　ｙＦ　ｙ１　ｚ１　ｙ２　ｚ２　…

ｙｉ　ｚｉ　ｙＥ］ （５）
式中：ｙｉ和ｚｉ分别对应于大梁第ｉ个内侧边界特
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征点在剖面坐标系下的Ｙ 和Ｚ 方向坐标，ｉ为中
间点的数目；ｙＦ 和ｙＥ 分别为大梁外侧边界上缘
和下缘端点的Ｙ 方向坐标。
大梁整体定义参数的数学表达式为

Ｕｓ ＝ Ｖ１ｓ　Ｖ２ｓ　Ｖ３ｓ　…　ＶＮ［ ］ｓ （６）
式中：Ｎ 为桨叶特征剖面的数目。

２．１．３　肋

肋通常有５种结构类型：Ｃ型、反Ｃ型、Ｚ型、
反 Ｚ 型 以 及 Ｉ 型，可 由 ４ 个 弦 向 参 数

Ｙ１，Ｙ２，Ｙ３，Ｙ｛ ｝４ 来表示，如图５和图８所示。

图８　肋的类型示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｒｉｂ　ｔｙｐｅ
　

归纳上面的结构形式，可得肋的剖面定义参
数的数学表达式为

Ｖｊｒ ＝ ｘ　Ｍｊｒ　Δｊ　Ｙｊ１　Ｙｊ２　Ｙｊ３　Ｙｊ［ ］４ （７）

式中：ｊ为肋的序号。
肋的整体定义参数的数学表达式为

Ｕｊｒ ＝ Ｖｊｒ（１）　Ｖｊｒ（２）　Ｖｊｒ（３）　…　Ｖｊｒ（Ｎ［ ］）
（８）

式中：Ｖｊｒ（Ｎ）为第ｊ个肋第Ｎ 个剖面的剖面定义
参数。

２．１．４　配重

配重根据其剖面外形通常可以分为两种：前
缘配重和圆形配重。如图９所示，前缘配重位于
桨叶前缘，可以由弦向参数ｙｗ 决定，因此其剖面
定义参数的数学表达式为Ｖｗ ＝ ｘ　Ｍｗ　ｙ［ ］ｗ ；

圆形配重剖面外形是一个圆，因此设定其剖面定
义参数数学表达式为Ｖｃ＝［ｘ　Ｍｃ　ｙｃ　ｚｃ　ｒ］，

式中：ｒ为圆半径；ｙｃ和ｚｃ为圆心坐标。

图９　配重结构示意图

Ｆｉｇ．９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃｏｕｎｔｅｒｗｅｉｇｈｔ
　

因此前缘配重整体定义参数的数学表达式为

Ｕｗ ＝ Ｖ１ｗ　Ｖ２ｗ　Ｖ３ｗ　…　ＶＮ［ ］ｗ （９）
圆形配重整体定义参数的数学表达式为

Ｕｃ＝［Ｖ１ｃ　Ｖ２ｃ　Ｖ３ｃ　…　ＶＮ
ｃ］ （１０）

２．１．５　后缘条

后缘条位于桨叶后缘，从图５中可见它由一
个特征参数ｙｔ确定，因此其剖面定义参数的数学
表达式为

Ｖｔ＝ ｘ　Ｍｔ　ｙ［ ］ｔ （１１）
其整体定义参数的数学表达式为

Ｕｔ＝ Ｖ１ｔ　Ｖ２ｔ　Ｖ３ｔ　…　ＶＮ［ ］ｔ （１２）

２．１．６　填充物

在以上组件尺寸确定之后，剩余空间则以填
充物进行填充。因此，填充物不需要定义结构尺
寸参数，只需对材料进行定义。本文设桨叶的填
充物由同一种材料构成，因此填充物剖面定义参
数Ｖｆ与整体定义参数Ｕｆ相等，它们的数学表达
式为Ｖｆ＝Ｕｆ＝ Ｍ［ ］ｆ 。
综上所述，桨叶组件剖面定义参数的数学表

达式为

Ｖ＝ ＶＬ　Ｖｓ　Ｖｒ　Ｖｗ　Ｖｃ　Ｖｔ　Ｖ［ ］ｆ （１３）
整体定义参数的数学表达式为

Ｕ＝［ＵＬ　Ｕｓ　Ｕｒ Ｕｗ　Ｕｃ　Ｕｔ　Ｕｆ］（１４）

２．２　约束条件的数学表达式

本文提出的桨叶结构优化设计模型中，整体
优化约束主要考虑桨叶固有频率约束、自转惯量
约束、离心应力约束以及剖面重心位置约束；剖面
优化主要考虑剖面重心位置约束。

２．２．１　固有频率约束

固有频率约束是重要的桨叶结构设计约束，
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它主要是保证飞行时旋翼在工作转速范围内固有频

率和激振力频率之间有一定的距离，以避免共振。
根据设计规范［１４］，桨叶固有频率设计要求如下：

１）与ｋΩ的激振力至少相距０．５Ω（ｋ为桨叶
片数，Ω为旋翼额定工作转速）。

２）与２ｋΩ和３ｋΩ的激振力至少相隔０．１Ω。

３）与１Ω、２Ω、３Ω和４Ω的激振力至少相差

０．２５Ω。

４）扭转固有频率与挥舞弯曲固有频率之间
至少相差０．２５Ω。
此外再根据桨叶的实验数据及设计经验，可

以给出桨叶各阶固有频率的上下限范围。工程中
主要考虑前７阶桨叶固有频率，因此可以给出桨

烅
烄

烆

叶固有频率约束的数学表达式为

ｇｋ（Ｕ）＝ （ｆｋ／ｆｋＵ）－１≤０

ｇｋ＋７（Ｕ）＝１－（ｆｋ／ｆｋＬ）≤０
　（ｋ＝１，２，…，７）

（１５）

式中：ｆｋ为ｋ阶固有频率；ｆｋＵ 和ｆｋＬ分别为ｋ阶
固有频率的上限（Ｕｐｐｅｒ）和下限（Ｌｏｗｅｒ）。

２．２．２　自转惯量约束

自转惯量约束主要是考虑旋翼桨叶能够为直

升机自转下滑状态提供足够的能量，即桨叶提供
的自转惯量ＡＩ必须大于一定值。因此自转惯量
约束的数学表达式为

ｇ１５（Ｕ）＝１－（ＡＩ／α）≤０ （１６）

式中：α为桨叶所必需的最小自转惯量值；ＡＩ为
自转惯量，其计算公式为

ＡＩ＝∑
Ｎ

ｐ＝１
Ｗｐｌ２ｐ （１７）

式中：ｐ为剖面序号；Ｗｐ和ｌｐ分别为桨叶第ｐ段
的重量和第ｐ段重心距旋转中心的展向距离。

２．２．３　离心应力约束

离心应力约束主要是为了使桨叶结构满足强

度要求，由于大梁是离心力最主要的承担者，因此
离心应力约束可以表述为桨叶大梁由离心力所造

成的应力不超过大梁材料的最大许用应力值

σｍａｘ，其表达式为

ｇ１５＋ｑ（Ｕ）＝１－σｍａｘσｑＦ ≤
０ （１８）

式中：ｑ为桨叶剖面序号；Ｆ为安全因子；σｑ 为离

心应力，其计算公式为

σｑ ＝
∑
Ｎ

ｐ＝ｑ
ＷｐΩ２ｌｐ

Ｓｑ
　（ｑ＝１，２，…，Ｎ） （１９）

式中：Ｓｑ 为第ｑ个剖面大梁的面积。

２．２．４　剖面重心位置约束

桨叶剖面重心位置是结构设计的重要参数，
它直接影响桨叶的颤振和稳定性，实际工程应用
中通常要求桨叶剖面有效重心控制在２５％弦长
之前［１４］，即

ｈ（Ｖｐ）＝ＹＢ－０．２５Ｃｐ ≤０　（ｐ＝１，２，…，Ｎ）
（２０）

式中：ＹＢ为桨叶剖面有效重心的Ｙ 方向坐标；Ｃｐ
为第ｐ个剖面桨叶的弦长。

２．３　优化目标的数学表达式

对于桨叶剖面优化，其设计目标的设定分为
两种情况。一种情况是已知参考样机的剖面特
性，其设计目标为：由桨叶各组件剖面定义参数计
算得出的特性值达到给定的参考样机的剖面特性

值，其数学表达式为

ｍｉｎ（Φ（Ｖｐ）－Φｐ） （２１）
式中：Ｖｐ为桨叶第ｐ个剖面的结构定义参数；Φｐ
为桨叶第ｐ个剖面的结构特性，包含桨叶弦长
Ｃ、扭角θ、剖面面积Ｓ、剖面线密度ρ、抗拉刚度
ＥＳ、有效重心在剖面坐标系下的坐标 （ＹＢ，ＺＢ）、剖
面分别在扭转和摆振运动状态绕Ｘ轴的质量转动
惯量ＩＰ和ＩＰＰ、桨叶的挥舞刚度ＥＢ、摆振刚度ＥＴ
以及扭转刚度Γ等，其中桨叶弦长Ｃ、扭角θ和剖
面面积Ｓ由桨叶几何外形所确定，与组件剖面定义
参数无关，剩余的特性参数则与桨叶组件剖面定义
参数有关。因此桨叶的剖面特性可以表示为

Φ＝ ［Ｃ　θ　Ｓ　ρ　ＥＳ　ＹＢ　ＺＢ　ＩＰ　ＩＰＰ
ＥＢ　ＥＴ　Γ］ （２２）

另一种情况是没有给定的参考样机剖面特性

数据，其设计目标为：剖面质量线密度、挥舞刚度
和摆振刚度最小化，抗拉刚度和扭转刚度最大化，
数学表达式为

ｍｉｎ（ρ，ＥＢ，ＥＴ）＆ｍａｘ（ＥＳ，Γ） （２３）
对于桨叶整体优化，其设计目标设定为桨叶

重量最轻，因此其数学表达式为
ｍｉｎ（Ｗ（Ｕ）） （２４）
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式中：Ｗ 为桨叶重量，其计算公式为

Ｗ ＝∑
Ｎ＋１

ｐ＝１
ρｐＬｐ （２５）

式中：ρｐ 为桨叶第ｐ段剖面区间质量线密度；Ｌｐ
为桨叶第ｐ个剖面段区间长度；Ｎ 个剖面则具有

Ｎ＋１个剖面区间段。
综上所述，可以得出如下的桨叶结构优化设

计模型的数学表达式：
剖面优化

　目标　ｍｉｎ（Φ（Ｖｐ）－Φｐ）或

ｍｉｎ（ρ，ＥＢ，ＥＴ）＆ｍａｘ（ＥＳ，Γ）

　约束　ｈ（Ｖｐ）≤０（ｐ＝１，２，…，Ｎ）

ｇα（Ｕ）≤０（α＝１，２，…，１５＋Ｎ）

　变量　
　　Ｖ＝ ＶＬ　Ｖｓ　Ｖｒ　Ｖｗ　Ｖｃ　Ｖｔ　Ｖ［ ］ｆ
整体优化

　目标　ｍｉｎ（Ｗ（Ｕ））

　约束　ｇα（Ｕ）≤０（α＝１，２，…，１５＋Ｎ）

　　　变量

　　Ｕ＝ ＵＬ　Ｕｓ　Ｕｒ　Ｕｗ　Ｕｃ　Ｕｔ　Ｕ［ ］ｆ
需要指出的是，还可以根据不同情况调整剖

面优化和整体优化的目标。例如对于剖面优化可
以单独设定抗拉刚度最大、扭转刚度最大、挥舞刚
度最小以及摆振刚度最小等目标，对于整体优化
可以设定桨根垂直剪力最小、模态修型参数最小
以及桨毂剪力峰值最小等目标，此外还可以将约
束条件改为目标，如以给定的桨叶各阶固有频率
为设计目标。

３　优化设计的实现

将本文方法在多学科优化设计软件ｉＳｉｇｈｔ中
实现，建立了相应的剖面优化模型和整体优化模
型（如图１０所示），其中桨叶结构剖面特性分析使
用作者前期开发的桨叶结构特性计算工具———

ＢＣＳＡ［１５］，桨叶动特性分析则使用桨叶结构动力
学分析工具———ＲＯＳＴ［１６］。

图１０　桨叶结构优化模型在ｉＳｉｇｈｔ中的实现
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　　应用优化设计软件实现桨叶结构优化过程

中，需要根据实际情况对一些参变量进行一定的

范围设定及步长设定。本文的主要设定如下：

１）各结构几何外形参数依据弦长Ｃ及工艺
性考虑，通过设定步长δ进行尺寸参数的调整：

δ＝

０．５ｍｍ　　０ｍｍ＜Ｃ≤１００ｍｍ
１ｍｍ　　　１００ｍｍ＜Ｃ≤５００ｍｍ
５ｍｍ　　　５００ｍｍ＜
烅
烄

烆 Ｃ

２）蒙皮铺层数目Ｎ ≤２０。

３）铺层的铺放角度Ａ∈ ０°，４５｛ ｝° 。

４）大梁剖面中间点数目ｉ≤３，上下缘端点

Ｙ 方向坐标ｙｉ∈ ０．１Ｃ，０．６［ ］Ｃ 。

５）肋的数目ｊ≤２，其数值０、１、２分别对应
桨叶单扭转盒、双扭转盒以及三扭转盒结构，其弦
向几何位置参数Ｙ１，Ｙ２，Ｙ３，Ｙ４ ∈ ｙｉ，ｙ［ ］ｔ 。
６）前缘配重的剖面几何位置参数ｙｗ ∈

０，０．１５［ ］Ｃ 。

７）圆形配重中心Ｙ 方向坐标ｙｃ ∈ ［０．１Ｃ，
０．４Ｃ］，半径ｒ≤１０ｍｍ。

８）后缘条剖面位置参数ｙｔ∈［０．８０Ｃ，０．９９Ｃ］。

４　桨叶结构优化设计实验

对某型直升机的主桨进行结构优化设计实
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验，该桨叶外形如图１１所示，其桨尖末梢到旋转
中心长度为８　１８０ｍｍ，由３个翼型段构成，段１
和段３具有相同的剖面翼型ＳＣ１０９５，段２的翼型
为ＳＣ１０９４Ｒ８。由于在各翼型段区间内，桨叶几
何外形参数除扭角外其他都相同，而该桨叶由两
种翼型构成，因此在实验中分别选取两个不同的
桨叶剖面进行剖面优化。此外，依据该桨叶气动
外形及扭角分布，构建出２２个特征剖面。

图１１　实验桨叶外形结构
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选取２　３９０ｍｍ和４　９３０ｍｍ两处桨叶特征
剖面进行剖面优化，由于该桨叶没有给定的参考
样机数据，因此剖面优化的设计目标设定为剖面
质量线密度、挥舞刚度和摆振刚度最小化，抗拉刚
度和扭转刚度最大化。应用第３节ｉＳｉｇｈｔ中建立
的剖面优化模型进行实验，设计变量有蒙皮铺层
数目、各铺层剖面定义参数、大梁剖面定义参数、
肋的数目、各肋剖面定义参数和后缘条剖面定义
参数，共６７个设计变量，其中设定蒙皮铺层数目
不超过１５，肋的数目不超过２，采用ｉＳｉｇｈｔ提供的

ＡＭＧＡ方法，耗时近６ｈ，迭代１　００３次，完成一
个特征剖面优化，经过运算最终得出两剖面最优
的桨叶各组件剖面定义参数、桨叶剖面外形（如
图１２所示）以及结构剖面特性数据（如表１所示）。
由优化得出的各组件特征剖面结构参数映射

得到桨叶组件整体定义参数，如表２所示。

图１２　特征剖面几何外形
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表１　特征剖面桨叶剖面特性

　Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｂｌａｄｅ

ｐｒｏｆｉｌｅ

Ｓｅｒｉａｌ
ｎｕｍｂｅｒ

Ｓｐａｎｗｉｓｅ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ／ｍｍ

Ｃｈｏｒｄ／
ｍｍ

Ｔｗｉｓｔ／
（°）

１　 ２　３９０　 ５２６．４４　 ７．７００　６

２　 ４　９３０　 ５２８．９１　 ２．１２１　８

Ｓｅｒｉａｌ
ｎｕｍｂｅｒ

Ａｒｅａ／
ｍｍ２

Ｌｉｎｅａｒ　ｍａｓｓ／
（ｋｇ·ｍ－１）

Ｔｅｎｓｉｏｎ　ｒｉｇｉｄｉｔｙ／
（１０７　Ｎ·ｍ２）

１　 １８　７０７　 ８．５９８　３　 １．４０２　５

２　 １８　８５３　 １２．９１４　０　 １．３９６　１

Ｓｅｒｉａｌ
ｎｕｍｂｅｒ

Ｆｌａｐｐｉｎｇ
ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ／
（Ｎ·ｍ２）

Ｌｅａｄ－ｌａｇ
ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ／
（１０６　Ｎ·ｍ２）

Ｔｏｒｓｉｏｎ
ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ／
（１０５　Ｎ·ｍ２）

１　 ７０　１３８　 ２．６２０　７　 ６．１１０　９

２　 ６１　９３５　 ２．８９１　８　 ５．８３８　７

在表２中，具有灰色背景的参数是进行整体
优化的设计变量。需要强调的是，由于大梁、肋及
后缘条对应的剖面１～剖面６、剖面７～剖面１６
以及剖面１７～剖面２２除剖面位置外的其他组件
整体定义参数都相同，因此在表中将上述剖面进
行合并处理，但在优化过程中，这些参数都是作为
独立的设计变量。而对于配重，由于它是在不满
足频率及弦向重心要求的情况下额外增加的组

件，在设计初始并不考虑它的结构尺寸，因此在上
述的组件整体定义方案中没有对配重的定义。最
终实例中参与整体优化的设计变量共为２３９个，

它由１９个蒙皮优化设计变量和２２０（２２个特征剖
面，各剖面共１０个其他组件优化设计变量，２２×
１０＝２２０）个其他组件优化设计变量构成。假设对
该实例采用第１节提及的两级优化模型，参与优
化的设计变量则需要１　８７４个，其中蒙皮优化设
计变量１　６５０（２２个特征剖面，每个剖面考虑最多

１５层铺层，各铺层５个定义参数，２２×１５×５＝１
６５０）个，其他组件优化设计变量在上述２２０个以
外还需考虑４个材料类型参数。由此可见应用本
文方法大大减少了设计变量的数目。

以上述设计方案作为整体优化的初值，采用
基于响应面的代理模型方法进行桨叶结构整体优

化设计，经过２２６次循环计算，耗时近６０ｈ，得出
设计结构重量由９５．２５ｋｇ降低到７４．８０ｋｇ，减重

２１．５％，设计约束及优化结果如表３所示。
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表２　实例桨叶组件整体定义参数表

Ｔａｂｌｅ　２　Ｇｌｏｂａｌ　ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｂｌａｄｅ’ｓ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　 Ｗｈｏｌｅ　ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

Ｓｋｉｎ

Ｐｌｙ　ｎｕｍｂｅｒ

１

２

３

４

５

６

７

８

９

１０

１１

１２

Ｍ

１

３

５

４

４

５

４

４

４

４

５

５

Ａ／
（°）

４５

０

４５

０

４５

０

４５

０

４５

０

Δ／
ｍｍ

０．６０

０．１３

０．６２

０．７１

０．７１

０．６２

０．７１

０．７１

０．７１

０．７１

０．６２

０．９３

Ｔ

９

９

９

０

０

２

２

２

２

２

２

２

Ｘ１／
ｍｍ

８００

８００

８００

Ｘ２／
ｍｍ

７　６３０

７　６３０

７　６３０

Ｘ３／
ｍｍ

Ｘ４／
ｍｍ

Ｙｐ１／

ｍｍ

１２０

１２０

１２０

－３３５

－２１２

－１２５

－８０

８７

８７

５５

Ｙｐ２／

ｍｍ

８０

８０

８０

Ｙｐ３／

ｍｍ
Ｙｐ４／

ｍｍ

Ｓｐａｒ

Ｓｅｒｉａｌ　ｎｕｍｂｅｒ

１－６

７－１６

１７－２２

ｘ／ｍｍ

１　５５０－３　６３０

４　０３０－６　６３０

６　９８０－７　８３０

Ｍｓ

６

６

６

ｙＦ／

ｍｍ

６４

７８

６４

ｙ１／

ｍｍ

４５

７１

４５

ｚ１／

ｍｍ

０

０

０

ｙＥ／

ｍｍ

６４

７８

６４

Ｒｉｂ

Ｓｅｒｉａｌ　ｎｕｍｂｅｒ

１－６

７－１６

１７－２２

ｘ／ｍｍ

１　５５０－３　６３０

４　０３０－６　６３０

６　９８０－７　８３０

Ｍｒ

６

６

６

Δ／
ｍｍ

０．７１

０．７１

０．７１

Ｙ１／

ｍｍ

３８１

３５７

３８１

Ｙ２／

ｍｍ

４２１

３９７

４２１

Ｙ３／

ｍｍ

３８１

３５７

３８１

Ｙ４／

ｍｍ

４２１

３９７

４２１

Ｔｒａｉｌ
ｅｄｇｅ

Ｓｅｒｉａｌ　ｎｕｍｂｅｒ

１－６

７－１６

１７－２２

ｘ／ｍｍ

１　５５０－３　６３０

４　０３０－６　６３０

６　９８０－７　８３０

Ｍｔ

６

６

６

ｙｔ／
ｍｍ

４８８

４９２

４８８

Ｆｉｌｌｉｎｇ
Ｍｆ
７

表３　算例约束条件及优化结果

　Ｔａｂｌｅ　３　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔ　ａｎｄ　ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ
ｅｘａｍｐｌｅ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒ　 Ｓｃｏｐｅ　 Ｒｅｓｕｌｔ

Ｍａｓｓ／ｋｇ ≤９５．２５　 ７４．８０
Ｔｈｅ　ｍａｓｓ　ｍｏｍｅｎｔ　ｏｆ　ｉｎｅｒｔｉａ　ｏｆ
ｒｏｔｏｒ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ　ｐｌａｎｅ／

（ｋｇ·ｍ２）
≥１７　０００　 １８　３６４．２

Ｆｉｒｓｔ　ｃｈｏｒｄ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙωｌ（１）／ｒｅｖ　 ０．２５－０．７５　 ０．３６５
Ｆｉｒｓｔ　ｆｌａｐ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙωｆ（１）／ｒｅｖ　 １．０３－１．７５　 １．０４６
Ｓｅｃｏｎｄ　ｆｌａｐ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙωｆ（２）／ｒｅｖ　 ２．２５－２．８０　 ２．７２９
Ｔｈｉｒｄ　ｆｌａｐ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙωｆ（３）／ｒｅｖ　 ５．２５－５．７５　 ５．７０１
Ｆｉｒｓｔ　ｔｏｒｓｉｏｎ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙωｔ（１）／ｒｅｖ　 ４．１０－４．７５　 ４．１９６

５　结　论

从以往桨叶结构优化设计对桨叶组件结构过

于简化的问题出发，提出了一种基于参数化组件
定义的复合材料旋翼桨叶结构优化设计方法。该
方法以目前工程广泛应用的Ｃ型梁复合材料旋
翼桨叶为研究对象，给出了反映桨叶各组件真实
结构的精确剖面定义和整体定义参数的数学表达

式，建立了剖面优化和整体优化模型，通过参数映
射的方式实现由剖面定义参数向整体定义参数、
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剖面优化结果向整体优化初值的转换。该方法能
够与实际桨叶结构设计过程紧密衔接，并以某型
主桨叶结构设计为例，应用本文方法能将原有需
数月之久的设计过程在数日内完成，同时使得桨
叶重量减轻２１．５％，实验表明本文方法能够有效
地开展复合材料旋翼桨叶结构优化设计。该方法
同样适用于其他构型的复合材料旋翼桨叶结构

设计。
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