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摘要: 为了研究桨叶刚柔耦合特性,采用中等变形梁模型处理桨叶弹性变形,分别采用小转角和有限转角两

种方法处理桨叶绕铰的刚性运动。以桨叶扬起下坠碰撞问题为研究对象。计算分析表明: (1)弹性桨叶存在较

明显的刚性运动和弹性变形耦合; (2)挥舞角较小时,两种处理方法计算结果一致,均与试验数据吻合较好;

(3)挥舞角较大时,刚柔耦合增强,两种处理方法的计算值差别较为明显; (4)桨叶弯曲刚度对桨叶刚柔耦合特

性有较明显影响,刚度越小,耦合越强; (5)桨叶如果比较柔软,小转角处理方法计算值相对有限转角处理方

法,相位滞后、幅值增加均较为明显,计算桨叶动响应时需引起注意。
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Abstract: In o rder to invest iga te the coup ling characterist ics betw een elast ic deflect ion s

and rig id mo tion s of the b lades, the modera te deflect ion beam model w as adop ted to trea t e2
last ic deflect ion s and tw o m ethods w ere adop ted to trea t rig id mo tion s based on infin itesim al

ro ta t ion and fin ite ro ta t ion. T he impact p rob lem of the b lade droop stop w as analyzed. R e2
su lts show : (1) coup ling of elast ic deflect ion s w ith rig id mo tion s is d ist inct ive; (2) compu ta2
t ion s of tw o m ethods are in good agreem en t w ith test data,w hen ro ta t ion angle is sm all; (3)

w hen ro ta t ion angle is large, coup lings increase dist inct ly and the differences betw een the re2
su lts of the tw o compu ta t ional m ethods increase; (4) the bending st iffness has eviden t effect

on the coup ling, and the coup ling w ill increase w ith the decrease of bending st iffness; (5) in

case of the b lade is rela t ively soft, the calcu la ted values of phase lag and amp litude augm en t

based on infin itesim al ro ta t ion w ill ex ist. T h is phenom enon shou ld be paid at ten t ion to ,w hen

b lade dynam ic respon se is ca lcu la ted.
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　　直升机桨叶刚柔耦合问题一直是直升机动力

学研究的难点之一。在直升机飞行动力学研究中,

一般采用刚性桨叶模型加根部弹性约束的方法进

行处理;在直升机结构动力学研究中,桨叶模型一

般采用弹性梁模型。近来, Co lin [1 ]在研究直升机

飞行动力学问题时,对桨叶的处理采用了中等变

形梁模型; Keller [2 ]在研究桨叶扬起下坠碰撞问

题时,挥舞铰的描述采用了根部挥舞位移对展向

坐标的一阶导数进行处理; Bo t tasso [3 ]为了较好

的描述桨叶刚柔耦合特性则采用了多体动力学的

方法进行处理; 王浩文[4 ]为了描述铰接式旋翼桨

叶绕铰的刚性运动,采用有限转角处理桨叶绕铰

的刚性运动。

随着研究的不断深入,桨叶刚柔耦合特性研

究提出了一些急待解决的问题——在怎样的情况

下需考虑桨叶的刚柔耦合,常规处理刚柔耦合的

方法是否适用等。为此,本文在中等变形梁模型的

基础上,对桨叶刚性运动的描述采用了较常规的

小转角和较精细的有限转角的处理方法,以桨叶

扬起下坠碰撞问题为研究对象,讨论桨叶刚柔耦

合问题,通过改变初始挥舞角和挥舞刚度,探讨参

数变化对桨叶刚柔耦合特性的影响。

1　桨叶动力学模型

　　为了描述桨叶挥舞、摆振和扭转弹性变形间

的几何非线性耦合,国内外一般采用中等变形梁

模型,本文采用改进后的中等变形梁模型[5 ]。

由于桨叶刚柔耦合问题的复杂性,在中等变

形梁基础上考虑桨叶刚性运动,一般采用基于小

转角的处理方法,即桨叶根部位移对展向坐标的

一阶导数来近似模拟,以挥舞铰为例[2 ]:

Β =
5w
5 x x = 0

(1)

式中: Β为桨叶根部挥舞角; w 为挥舞方向位移; x

为展向坐标, x = 0代表桨叶根部。

为了准确的描述桨叶刚柔耦合特性,采用文

献[ 4 ]处理桨叶动能的方法,桨叶绕铰的刚性运动

用有限转角处理,以挥舞运动为例,挥舞运动前后

坐标系转换关系为:

TΒ =

co s (Β0 + Β) 0 sin (Β0 + Β)

0 1 0

- sin (Β0 + Β) 0 co s (Β0 + Β)

(2)

式中: Β0 为预锥角。

桨叶重力对桨叶产生外力功,一般情况下可

不考虑,但本文将桨叶扬起下坠碰撞问题作为研

究对象, 需考虑桨叶的外力功, 处理方法见文献

[ 2 ]。

因为桨叶扬起下坠问题通常发生在旋翼起动

和停转阶段,转速较低,气动力对桨叶碰撞响应的

计算结果影响很小[6 ] ,因此不考虑桨叶所受的气

动力。

将上述弹性势能、动能和重力功各项集成,根

据H am ilton 原理,得出由广义力表达的桨叶隐式

非线性微分方程[4 ]:

Q T
i (q, qα, qβ, t) = Q F

i (q) + Q G
i (q) = 0

( i = 1, ,⋯, n ) (3)

式中: Q 为广义力,上标T , E 和G 分别表示动能、

弹性势能和重力引起的广义力,下标代表自由度

数,共n 个; q, qα和qβ是集成的广义位移、速度和加
速度向量。

2　计算模型验证

　　为了研究桨叶的刚柔耦合特性,本文采用两

种方法进行计算,方法一是基于 (1)式的小转角处

理方法,方法二是基于 (2)式的有限转角的处理方

法。

图 1　桨叶扬起下坠试验示意图

F ig. 1　T est configurat ion of b lade droop

stop impact

Keller采用与H 246纵列式直升机桨叶1ö8弗

洛德数相似的模型桨叶进行了桨叶扬起下坠碰撞

试验[7 ] ,试验方法如图1。桨叶长11006 m ,重01998

kg, 质量和刚度分布见文献 [ 7 ]。初始状态时,桨

叶根部固支,桨叶挥舞角为917°,在自重作用下桨

叶有初始位移。突然释放根部挥舞铰约束,桨叶下

坠,在挥舞限动角为 0°时, 桨叶与挥舞限动块碰
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撞。试验测试了桨尖位移和挥舞角随时间变化曲

线及与桨叶根部距离 20% , 30%和 40%处桨叶上

表面应变值。

为了将柔性桨叶运动规律与刚性桨叶运动规

律相比较,通过增大基本桨叶挥舞刚度值 (50倍)

来模拟刚性桨叶运动规律。图 2给出桨叶初始挥

舞角为 917°时,挥舞角两种方法计算值与试验值

和刚性桨叶计算值对比。图 3 给出距桨叶根部

20%处桨叶上表面应变两种方法计算值和试验值

对比。

图 2　挥舞角计算值与试验值对比

F ig. 2　Comparisons betw een computation and test

fo r flap h inge angle

图 3　桨叶 20%处应变计算值与试验值对比

F ig. 3　Comparisons betw een computation and test

fo r the stra in at x öL = 0120

从图 2 和图 3 可看出: 在初始挥舞角为 917°

时,两种方法计算值基本一致,只有在碰撞后略有

差别;两种方法计算值均与试验值吻合较好,验证

了两种处理方法的正确性; 从挥舞角随时间变化

曲线可明显看出, 0105 s后桨叶挥舞角从下坠状

态改出,上扬后再下落,明显不同于刚性桨叶的运

动规律,可见桨叶刚性运动和弹性变形间耦合较

为明显。

3　桨叶刚柔耦合参数分析

3. 1　大幅度刚性运动影响分析

　　为了研究大幅度刚性运动对桨叶刚柔耦合特

性的影响,将初始挥舞角增至 45°,边界条件按上

述两种方法处理,桨叶在初始状态同样有初始弹

性变形。图4和图5分别给出桨叶初始挥舞角为

45°时,挥舞角和20%处桨叶上表面应变两种方法

计算值对比。

图 4　挥舞角计算值 (Β= 45°)

F ig. 4　T im e h isto ry of flap h inge angle w hen

Β= 45°

图 5　20%处应变计算值 (Β= 45°)

F ig. 5　T im e h isto ry of the sta in at x öL = 0120

w hen Β= 45°

从图4和图5可明显看出:桨叶在大角度时桨

叶刚柔耦合特性明显增强; 在 016 s附近,有限转

角的处理方法明显扑捉到挥舞角小角度的变化,

而小角度的处理法方法则没有; 采用小角度的处

理方法在响应后期挥舞角计算值明显偏大,应变

值明显偏小,两种计算方法计算值差别较为明显。

3. 2　桨叶刚度影响

　　将桨叶挥舞方向刚度E I f 增加到基本桨叶挥

舞刚度E I f 0的10倍,图6和图7分别给出桨叶挥舞
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角为45°时,挥舞角和20%处桨叶上表面应变两种

方法计算值对比。

图 6　挥舞角计算值 (E I f = 10E I f 0)

F ig. 6　T im e h isto ry of flap h inge angle w hen

E I f = 10E I f 0

图 7　20%处应变计算值 (E I f = 10E I f 0)

F ig. 7　T im e h isto ry of the sta in at x öL = 0120

w hen E I f = 10E I f 0

图 8　挥舞角计算值 (E I f = 012E I f 0)

F ig. 8 T im e h isto ry of flap h inge angle w hen

E I f = 012E I f 0

从图6和图7可以看出挥舞刚度增加后,刚柔

耦合明显减弱,两种方法计算挥舞角和 20%应变

值较为吻合;需注意的是越刚硬的桨叶,碰撞前后

应变幅值变化越剧烈,初始挥舞角为 45°时,应变

幅值变化从刚度增加前的 5199 倍变为刚度增加

后的19134倍。

将桨叶挥舞方向刚度减小到原来的 1ö5,图 8

和图 9 分别给出桨叶挥舞角为 45°时, 挥舞角和

20%处桨叶上表面应变两种方法计算值对比。

图 9　20%处应变计算值 (E I f = 012E I f 0)

F ig. 9　T im e h isto ry of the sta in at x öL = 0120

w hen E I f = 012E I f 0

从图 8和图 9可以看出: 刚度减小,刚柔耦合

明显增加,挥舞角和 20%处应变两种方法计算值

差别较为明显,小角度的处理方法计算值明显偏

大, 计算较为保守, 同时计算值相位有较明显滞

后,在计算较柔软桨叶动响应时需引起注意。

4　结　论

　　本文采用采用中等变形梁模型处理桨叶的弹

性变形,分别采用基于常规的小转角和较精细的

有限转角两种方法处理桨叶绕铰的刚性运动,以

桨叶扬起下坠碰撞问题为研究对象,通过分析计

算,得到以下结论:

(1) 桨叶刚性运动和弹性变形间存在明显的

刚柔耦合。

( 2) 挥舞角较小时,两种处理方法计算结果

保持一致,均与试验数据吻合较好。

(3) 挥舞角较大时,刚柔耦合增强,两种处理

方法的计算值差别较为明显,有限转角方法较精

确。

( 4) 刚度对桨叶刚柔耦合有较明显影响,刚

度越小,耦合越强。

( 5) 桨叶如果比较柔软,小转角处理方法计

算值相对有限转角处理方法的计算值相位有较明

显滞后,幅值有较明显增大,计算桨叶动响应时需

引起注意。
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