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摘要: 考虑了铰接式旋翼桨叶绕挥舞、摆振和变距铰的整体刚性运动与桨叶中等弹性变形之间的动力学耦

合作用, 将直升机机身和传动轴作为弹性体。通过构造一种特殊的 24自由度刚柔混合单元得到旋翼ö机身耦

合系统的周期时变动力学方程, 根据 F loquet理论对稳态周期解的稳定性进行研究。计算结果表明, 旋翼轴

的截面刚度对旋翼ö机身耦合系统的气动ö机械稳定性有一定的影响。
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1　引　言

　　早期的直升机旋翼ö机身耦合系统气动ö机械
稳定性问题来源于铰接式直升机的地面共振。随

着无铰式直升机的出现, 增强了桨叶挥舞、摆振

和扭转之间的耦合以及直升机旋翼与机身之间的

耦合, 产生了变距—挥舞、挥舞—摆振以及空中

共振等动不稳定现象。国外通过大量的理论与试

验研究逐步认识到“直升机气动ö机械稳定性是由
复杂的气动、惯性和弹性力之间相互作用所引起

的非线性现象”[1 ] , 为此引入了中等变形梁理

论[2, 3 ]及有限元等方法[4 ]。最近 Yeo 和Chop ra 针

对跷跷板式直升机A H 21G 计算了旋翼ö机身耦
合系统的气弹响应[5 ] , 机身采用了弹性线方法, 考

虑了跷跷板式旋翼系统绕桨毂中心的刚性挥舞运

动。程永明等采用分割—迭代的方法求解旋翼ö机
身耦合系统的气弹响应[6 ] , 建模中更一般性地将

桨叶绕挥舞、摆振和变距铰的转角作为广义坐标。

在文献 [ 7 ] 中, 作者研究了孤立桨叶的气弹稳定

性问题, 本文通过构造一种 24自由度的刚柔混合

单元得到旋翼ö机身耦合系统的周期时变动力学
方程, 根据 F loquet 理论对周期解的稳定性进行

了研究。

2　坐标系统及位移场

　　为了描述直升机桨叶复杂的结构型式及运动

特点, 建立旋翼ö机身耦合的动力学方程, 在文献
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其中: [X h　Y h　Z h ] 和 [x h　y h　z h ] 分别为惯

性坐标系下桨毂中心的位置坐标及弹性位移。e

为挥舞铰外伸量; d 为摆振铰至挥舞铰的长度; a

为摆振铰至变矩铰的长度; s为后掠角前段桨叶

长度; [u　v　w ] 为 P 点在未变形坐标系下的弹

性位移。由 (2) 式利用坐标系间的转换关系 (见

文献 [ 7 ]) 可以得到惯性坐标系下 P 点的速度Rα

和加速度Rβ。

3　旋翼ö机身耦合系统的运动方程

　　由 (2) 式, 在惯性坐标系下, 桨叶单元动能

变分可以表示为广义力Q
T
i 在广义坐标 q

E
i 上所做

的虚功:
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其中: 前 15个广义坐标为有限元离散时的桨叶单

元节点位移; 广义坐标 q
E
16, q

E
17和 q

E
18为桨叶挥舞、

摆振和变矩刚性转角 Β, Ν, ΗP
[7 ]; q

E
i ( i= 19, ⋯,

24) 是桨毂中心点的弹性位移 [x h　y h　z h　Υ1h　

Υ2h　Υ3h ]T。

将直升机机体作为线弹性结构, 经过有限元

离散化处理, 机体的动能及势能可以表示为:
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{qB }T 为机身广义坐标列阵, 自由度为N f。[M B ]

和 [K B ] 为机身总质量阵和刚度阵。旋翼ö机身耦
合系统总的动能、势能及外力功为:
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式中 T
b
k i, E

b
k i和W

b
k i分别表示第 k 片桨叶的第 i梁

段的动能、弹性势能以及气动力虚功[7 ] , N B 为桨

叶片数, N E 为每片桨叶所划分的单元总数。将上

式代入H am ilton 原理, 通过逐级隐式推导, 得到

由广义力表达的桨叶非线性动力学方程:

Q T
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( i = 1, 2,⋯,N b + 6; k = 1,⋯,N B ) (6)

以及机体运动方程

[M B ]{qβB } + [CB ]{qαB } + [K B ]{qB } = 0 (7)

(6) 式中 qk i, qαk i和 qβk i为单片桨叶以及桨毂中心传

动轴的广义位移、速度和加速度; N b为单片桨叶

自由度, 包括有限元离散化处理后获得的节点弹

性位移和挥舞、摆振以及扭转刚性转角。右上标

T , E , A 和C 分别表示来自动能、弹性势能、空

气动力及操纵输入的广义力。需要指出的是, 各

片桨叶的运动方程 (6) 之间以及它们与机身运动

方程 (7) 之间通过桨毂中心传动轴的 6个广义坐

标 x h , y h , z h , Υ1h , Υ2h和 Υ3h相互耦合。

4　旋翼ö机身耦合系统摄动方程

　　前飞状态下的旋翼ö机身耦合系统的气动ö机
械稳定性是指由运动方程 (6) 和 (7) 式所获得

的非线性周期解的稳定性。将方程 (6) 的解表示

为稳态解 qδk i ( t) , qα
^

k i ( t) 和 qβ
^

k i ( t) 与摄动解△qk i

( t) , △qαk i ( t) 和△qβk i ( t) 之和。代入运动方程

(6) , 经过 T aylo r级数展开, 保留常数及一阶项,

得到摄动方程:
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由于 (8) 式所表达的各片桨叶的运动方程之间以

及它们与机身运动方程 (7) 之间通过桨毂中心的

6个广义坐标相互耦合, 所以在进行各片桨叶及

机身的质量、阻尼和刚度阵组集时, 对桨毂中心

的 6个广义坐标进行特别处理。系统总的自由度

为N = N B ×N b+ N f。

上式推导中对桨叶绕挥舞、摆振和变距的刚

性运动未做任何限制, 同时采用了非线性的中等

变形梁理论, 因此体现了桨叶整体刚性运动与其

自身的弹性运动之间的耦合。根据柔性多体动力

学理论[8 ] , 控制方程具有时变的特点。同时由于前

飞状态下非对称气动力的影响, 耦合系统的运动

方程具有周期性, 周期为 T 0= 2ΠöN bΞ。本文采用
F loquet 理论对解的稳定性进行研究。转换矩阵

的求解见文献 [ 7 ]。
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5　数值算例及结果

　　本文算例取自国产某新型直升机, 部分数据

见文献 [ 6 ]。首先计算旋翼ö机身耦合系统前飞状
态下的气弹响应。图 1给出了考虑旋翼ö机身耦合
与不考虑机身耦合桨尖摆振方向弹性变形。可以

看出对于目前研究的这种具有铰接式旋翼特点的

直升机, 耦合对桨叶弹性变形的影响不大。随后

的稳定性分析结果表明耦合系统是稳定的。

图 1　桨尖摆振方向弹性变形与方位角关系

该型号直升机的传动轴为圆柱体, 计算中将

其作为均匀梁结构。为了研究传动轴刚度对稳定

性的影响, 将原直升机传动轴的弯曲和扭转截面

刚度降低一半,结果发现耦合系统不稳定,表 1给

出了相应的前十阶特征乘子和特征因子。

图 2是最大的特征因子随传动轴截面刚度的

变化曲线。其中横坐标表示假想的传动轴截面弯

曲刚度 EJ 与真实刚度 EJ 0 的比值 Σ。从中可以看
出传动轴截面刚度的降低会影响耦合系统的稳定

性, 从而说明在进行旋翼ö机身耦合系统分析时,

考虑传动轴的弯曲刚度的影响是完全必要的, 而

且在进行直升机结构设计时, 传动轴的截面刚度

不宜过低。

图 2　特征因子随弯曲刚度比例因子的变化曲线

最后研究挥舞铰刚度的改变对单片桨叶以及

旋翼ö机身耦合系统稳定性的影响。表 2给出了不

表 1　传动轴截面刚度对稳定性的影响

真 实 刚 度 刚 度 减 半

特征乘子 Κi 特征因子 + i 特征乘子 Κi 特征因子 + i

1

2

3

4

5

014751±018075i

012927±018357i

012018±018478i

- 015330±015707i

014484±014169i

018778

017840

017595

016098

013749

212270±010000i

013704±018103i

012979±018262i

011774±016845i

014453±014160i

419594

017939

017713

015000

013713

表 2　挥舞铰刚度的改变对稳定性的影响

序号 挥舞频率 Ξ 摆振频率 Ξ 变距频率 Ξ 旋翼ö机身耦合 + i 单片桨叶 + i

1

2

3

4

5

6

011215

011583

011832

013575

014612

110700

016072

016072

016072

016072

016072

016072

1310415

1310421

1310426

1310477

1310523

1311038

0187600

0187552

0187374

112884

115877

119722

0158289

0158225

0158175

0157767

0157536

0156816
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旋转状态下挥舞、摆振和变距的第一阶频率与旋

转角频率的比值以及对单片桨叶和旋翼ö机身耦
合系统分别进行稳定性计算后获得的最大特征因

子 + i。增加挥舞铰刚度之后, 桨叶第一阶挥舞和

变距模态频率会增加, 摆振频率保持不变, 说明

对于目前所计算的旋翼桨叶挥舞与摆振之间不存

在耦合。另外还可以看到挥舞铰刚度的增加尽管

对桨叶的稳定性影响很小,却引起旋翼ö机身耦合
系统的不稳定。进一步说明机身的动力学耦合效

应将影响甚至改变系统整体的稳定性。因此在直

升机的设计过程中, 桨叶的稳定性分析结果不能

替代旋翼ö机身耦合系统的稳定性特性。

6　结　论

　　本文在建模中计入了机身和传动轴弹性的影

响, 桨叶采用中等变形梁理论, 同时考虑了桨叶

绕挥舞、摆振及变距铰的刚性运动。将传动轴在

桨毂点的 6个弹性变形量作为广义坐标, 结合单

元节点位移和挥舞、摆振以及变距刚性转角, 构

造了一种 24自由度刚柔混合单元。由此推导出旋

翼ö机身耦合系统动力学方程。根据 F loquet理论

对系统的稳定性进行研究。对国产某型号的旋翼

ö机身耦合系统的稳定性进行了分析。结果表明该
直升机系统在给定的前飞状态下是稳定的。但是

降低旋翼传动轴弯曲刚度之后出现不稳定现象,

一方面说明传动轴的弹性影响对于旋翼ö机身耦
合系统的稳定性分析不容忽视, 另外在进行直升

机结构设计时, 传动轴的弯曲刚度不宜过低。通

过增加挥舞铰刚度的办法模拟无铰式旋翼的工作

情况, 虽然挥舞和摆振方向不存在结构耦合, 但

是适当加大挥舞铰刚度后增加了旋翼和机身之间

的耦合作用, 导致耦合系统不稳定。
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Abstract: T he periodic t im e- varying equat ion s fo r mo tion of the coup led ro to röfu selage system

are fo rm u la ted by bu ild ing a new 24DO F coup led rig idöelast ic elem en t w h ich includes 15 nodal

defo rm at ion from the fin ite elem en t d iscret iza t ion, 3 rig id ro ta t ion of the flap , lag and p itch mo tion and

6 elast ic defo rm at ion of the hub. T hen they can analyze the elast icity of shaft and fu selage of

helicop ters by the fin ite elem en t m ethod. T he dynam ic coup ling effects betw een the rig id mo tion of

b lades abou t the flap , lag and p itch h inges and modera tely large elast ic deflect ion s are taken in to

accoun t. A fter deriving linearized pertu rbat ion equat ion s abou t the know n equ ilib rium po sit ion, the

stab ility is studied w ith the F loquet theo ry. R esu lts show that the sect ional st iffness of the shaft has

a con siderab le effect on the stab ility of the coup led ro to röfu selage system.

Key words: coup led ro to röfu selage; aerom echan ica l stab ility; rig idöelast ic elem en t
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