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摘 � � � 要: 为了研究跷跷板旋翼在舰面起动和停转过程中的瞬态气弹响应问题, 本文在中等变形梁的基础

上,引入跷跷板旋翼整体挥舞有限转角广义坐标 ,采用非线性准定常气动模型, 根据 H amilt on 原理建立了基

于广义力的跷跷板旋翼动力学方程,舰面流场采用试验测试数据。通过与国外试验数据及计算值的对比验证

了本文计算模型的正确性。计算表明,舰面跷跷板旋翼存在桨叶过大挥舞与机体相碰的问题。对于可能防止

相碰的机械措施和操纵方式进行了分析。
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Abstract: T o invest ig ate the problem of tr ansient dynamic aero�elast ic response o f teete�
r ing ro to r engagement and disengagement during shipboar d operations, finite ro tat ion of tee�
ter ang le w as int roduced as generalized coordinate based on the moderate def lect ion beam

model. Nonlinear quasi�steady aerodynamic model w as adopted and the flow field w as deter�
mined by the test data. Accor ding to the Hamilton principle, dynamic equat ions w ere derived

based on the gener alized force fo rmat ion. Calculation r esults are in good ag reement w ith the

test data and the data f rom other literatur es. Result show s that teetering r otor blade t ip has

the danger of touching fuselag e because of the excess f lapping mo tion during shipboar d oper�
at ions. Some methods of contr olling blade excess f lapping ar e discussed. Installation of the

blade flap rest raint device can rest rict the blade excess f lapping. Increasing co llect iv e pitch

has contrary effect . Cyclic pitch control has some effect on the blade f lapping mot ion. The

blade excess flapping mot ion can be evidently reduced by the contr ol o f the r otor speed.

Key words: aerospace propulsion system; teetering rotor; shipboard; aero�elast ic re�
sponse; cont ro l method

� � 舰载直升机在舰面起动和停转过程中,当旋 翼受到较强的舰面来流影响时, 由于桨叶离心力
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较小且旋翼离心式限动块已经释放, 可能出现桨

叶在气流作用下, 因过度挥舞导致桨尖位移过大

与尾梁或者机身相碰撞的事故, 轻则造成桨叶和

机体的损伤,重则会导致桨叶、机体和传动系统的

损坏,造成较大的经济损失。H�46 Sea Knight纵
列式直升机在 1964~ 1989间就出现过 100多次

桨尖碰到机身的事故 [ 1]。

舰面旋翼瞬态气弹动力学研究涉及多方面难

题,诸如: 旋翼气弹动力学分析、舰面流场分析、桨

叶碰撞动力学分析等, 因而国内外此方面研究报

告较少。近年来,由于舰载直升机的应用,尤其是

舰载无人直升机的发展
[ 2]
, 国内外学者相继进行

了较为深入的研究。Newman[ 3] 进行了试验和理

论方面研究,其桨叶模型限于刚性桨叶。Geyer [ 4]

则考虑了桨叶挥舞和扭转自由度的耦合。Kel�
ler [ 5]进行了较为全面和详细的研究, 计算模型较

为精细, 但未考虑旋翼和舰之间的运动耦合。

Hao Kang
[ 6]
基于多体动力学的方法研究了机舰

耦合时的旋翼气弹响应。在国内, 康浩
[ 7]
采用较

为精细的结构和气动模型进行了理论上的探讨。

由于当代舰载直升机多为铰接式旋翼的直升

机,旋翼与机体相碰较常发生在铰接式旋翼上, 因

而国内外的研究主要集中在铰接式旋翼上。但是,

近年发展起来的中小型舰载无人直升机,不少采用

了跷跷板型式旋翼。因此,本文主要以跷跷板旋翼

作为研究对象,首先建立较为精细的动力学计算模

型,然后通过与国外标准试验进行对比,验证其正

确性,最后探讨抑制舰面跷跷板旋翼过大瞬态挥舞

响应的方法,为工程应用提供理论上的指导。

1 � 计算模型

1. 1 � 桨叶结构模型

由于跷跷板旋翼桨叶弹性变形较小, 一般建

模采用刚性桨叶或者线弹性桨叶模型。但是,现

代先进的复合材料旋翼桨叶较为柔软, 为了更精

确的描述柔性桨叶几何非线性变形间耦合特性,

本文采用改进后的中等变形梁模型描述桨叶弹性

变形
[ 8]
。桨叶上任意一点的应变及应变能的变分

见文献[ 8] ,其中桨叶上任意一点变形后到变形前

的坐标转换矩阵为: [ 8]

[ T] =

1-
v�2

2
-
w�2

2
v� w�

- ( v�c�1 + w�s�1) c�1 1- v�2

2
- v�w�s�1 s�1 1- w�2

2

v�s�1 - w�c�1 - s�1 1- v�2

2
- v�w�c�1 c�1 1 - w�2

2

(1)

式中: v 为摆振方向位移; w 为挥舞方向位移; �1

表示预扭角和弹性扭转角之和;  �!表示对展向坐

标的导数; s�1 表示 sin�1 , c�1 表示 co s�1。

1. 2 � 桨叶动能项

跷跷板旋翼有两片桨叶, 通过中心挥舞铰相

连。桨叶具有较大的绕中心铰的整体刚性角运

动,一般弹性桨叶采用根部挥舞方向位移对展向

坐标的一阶导数来处理[ 5] , 这样处理一般仅限于

小角度运动范围内。较为完备的方法是用有限转

角进行描述。为此, 本文在中等变形梁的基础上

引入跷跷板旋翼整体挥舞的有限转角。

桨叶上任意一点在桨轴坐标系中的位置矢量

为:

R = {( x + u v w )} + (0 �  )[ T] } [ T!] [ Trs ]

is

j s

ks

(2)

式中: x、�、 为桨叶剖面上任意一点变形前的坐

标,桨叶变形前坐标系如图 1; [ T!]为变形前坐标

系到旋转坐标系转换矩阵; [ Trs ]为旋转坐标系到

桨轴坐标系转换矩阵, is、j s、ks 分别为桨轴坐标系

中的三坐标轴单位矢量。[ T!]和[ Trs ]为:

[ T!] =

cos(!0 + !) 0 sin(!0 + !)

0 1 0

- sin( !0 + !) 0 cos(!0 + !)

(3)

[ T rs ] =

- co s ∀ sin ∀ 0

sin ∀ cos ∀ 0

0 0 - 1

(4)

式中: !为挥舞角; !0 为预锥角; ∀ 为桨叶方位角。

由( 2)式, 桨叶动能变分 #T、动能项产生的广

义力 Q
T
i 及其在任意位形( qj , q

∀
j , q

∀∀
j )处产生的切

线质量阵M
T
ij、切线阻尼阵 C

T
ij和切线刚度阵 K

T
ij见

文献[ 10]。

跷跷板旋翼两片桨叶共用挥舞铰,方位角相

差 180#,假定两片桨叶挥舞角分别为 !1 和 !2 , 根

据运动关系有:

!2 = - !1 (5)

� � 除两片桨叶共用挥舞铰外, 其它广义坐标均
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图 1� 桨叶变形前后坐标系

F ig . 1 � Coordinate system of blade

befo re and after defo rmations

相互独立, 因此两挥舞角广义坐标需进行协调。

方法如下:先分别计算两片桨叶各自广义力、切线

质量阵、切线阻尼阵和切线刚度阵, 然后进行组

集。以动能项为例, 根据( 5)式, 第二片桨叶动能

项变分中有关挥舞角广义坐标项为:

Q
T( 2)
!
1
#!1 = Q

T ( 2)
!
2
#!2 = - Q

T( 2)
!
2
#!1 (6)

式中,上标中括号表示桨叶编号。由( 6)式,根据

文献[ 10] ,第二片桨叶式子中与挥舞角自由度有

关的质量阵为:

M
T( 2)
i!
1

=
∃Q

T( 2)
i

∃!
∀∀
1

= -
∃Q

T( 2)
i

∃!
∀∀
2

(7)

M
T( 2)
!
1
i =

∃Q T( 2)
!
1

∃qi
= -

∃Q T( 2)
!
2

∃qi
(8)

刚度阵、阻尼阵的协调同式( 7)和( 8) ,气动力、重

力项的处理与以上三式同。

1. 3 � 重力项

重力产生的虚功为:

#W G = ∃∃∃V
%g ∀ #RdV (9)

式中, %为桨叶上任意一点处的体积密度, g为重

力加速度矢量。

1. 4 � 气动力项

舰面旋翼瞬态气弹响应分析时,一般采用非

线性准定常或 Leishman�Boddoes 非定常气动模
型。Keller

[ 5]
在其研究中指出:在迎角( at tack an�

g le)和斜流角 ( skew ang le)绝对值分别大于 25#

时, Leishman�Beddoes非定常气动模型未得到试
验验证; 桨尖挠度对比计算表明, 在相同条件下,

Leishman�Beddoes气动模型的计算值比准定常
气动模型偏小约 10%。对于工程应用来说,采用

非线性准动气动模型更为适宜。基于上述原因,

本文采用非线性准定常气动模型, 翼型剖面升力

系数、阻力系数和俯仰力矩系数计算采用查表

法
[ 5]
。

气流速度在桨盘平面中的三分量为 &1、&2 和

&3 , 旋翼产生的诱导速度为 ∋, 方向如图 2。桨叶

变距轴上任意一点相对与当地气流的速度在变形

后坐标系中三分量为:

{UR � U T � UP } = {R
∀

1 � R
∀

2 � R
∀

3} [ Tst ] -

{- &1 � &2 � ∋- &3} [ Ttps ] [ Tst ] (10)

式中: [ Tst ]为桨轴坐标系到变形后坐标系转换矩

阵; [ T tp s ] 为桨盘坐标系到桨轴坐标系转换矩

阵
[ 11]
。由式(10)根据图 3,就可计算桨叶任意剖

面的合速度、翼型攻角 (和斜流角 )。按非线性

准定常气动模型[ 5]可得气动产生的广义力。

图 2 � 桨盘平面来流

F ig. 2� Inflow from roto r t ip plane

舰面流场非常复杂[ 9] , 进行舰面旋翼的瞬态

气弹响应计算时,一般采用实测值或 CFD仿真结

果。由于舰面建筑及海上气象条件的复杂性,目

前的 CFD的计算精度较为有限[ 5]。因此本文采

用舰面流场实测数据
[ 3]
。

图 3 � 翼型剖面来流

F ig . 3 � Air flow of aero foil sect ion

1. 5 � 旋翼动力学方程

将上述推导的弹性势能、动能、气动力和重力

项集成, 根据 Hamilton 原理, 得到由广义力表示

的桨叶隐式非线性微分方程:
[ 12]

Q
T
i ( q, q

∀
, q

∀∀
, t) + Q

E
i ( q) + Q

G
i ( q) + Q

A
i ( q, q

∀
, t) = 0
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� � � � ( i = 1, %, n) (11)

式中, Q表示广义力,上标 T、E、G、A 分别表示动

能、弹性势能、重力和气动力引起的广义力。下标

i代表自由度数, 共 n 个。方程( 11)的求解采用

隐式 Newmark数值积分方法,参见文献[ 12]。

1. 6 � 桨叶挥舞限动块碰撞模型

桨叶与挥舞限动块相碰, 碰撞后桨叶根部的

约束由铰支式变为悬臂式,碰撞的处理,一般是在

挥舞铰上附加一较大约束刚度, 具体处理方法见

文献[ 1]。

2 � 计算模型验证

Newman
[ 3]
为了研究舰面旋翼瞬态气弹响应问

题,将 2 m直径模型跷跷板旋翼放在模型舰面上,

上下挥舞限动角分别为 23#和- 11#,横向风速大小

为 5 m/ s,进行了舰面流场和旋翼气弹响应测试,

模型旋翼参数见文献[ 3]。模型旋翼刚性的放置在

舰面,旋翼转速从 0 r/ min开始,经过 42 s,线性增

加到 600 r/ min,模拟旋翼起动阶段;然后以 600 r/

min的转速保持 6 s,模拟稳态阶段;最后在 10 s的

时间内,线性减小为 0 r/ min,模拟停转阶段。分别

测试了舰面甲板上 5处( A、B、C、D、E)旋翼直径范

围内的旋翼挥舞角随时间变化曲线。

文献[ 6]计算了旋翼在 C、D两点处挥舞角随

时间变化曲线,为了便于对比, 本文同样给出 C、

D的计算值,见图 4和图 5。

从图 4~ 图 5对比可看出:

1)本文的计算值和文献[ 6]的计算值较为一

致,均与试验值吻合较好;

2)桨叶与挥舞限动块在旋翼起动和停转过程

才会发生碰撞;

3) D点处旋翼气弹响应随机性较为明显, 可

看出舰面流场紊流的影响较为明显;

4) C点处旋翼气弹响应,与试验值吻合较好,

紊流虽然有影响,但是并不显著。

3 � 预防措施分析

跷跷板旋翼桨叶与机体相碰主要原因是在起

动和停转过程中旋翼挥舞过大。要避免此事故,

须减小起动和停转过程中的旋翼低转速阶段桨叶

向下挥舞幅值。

3. 1 � 挥舞限动块

一般跷跷板式旋翼不安装挥舞限动装置。其

它条件不变,在不安装限动装置的情况下,挥舞角

响应计算结果为图 6。由于文献[ 3]中试验桨叶

刚度很大,为此本文采用挥舞角大小来衡量桨尖

图 4 � C 点试验与计算值对比

Fig . 4 � Comparisons between test and computations of C

图 5� D 点试验与计算值对比

F ig. 5� Com par isons betw een test and computations of D
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位移大小。由图 6可明显看出: 旋翼起动过程中

旋翼挥舞相当大, 存在桨叶挥舞过大与机体相碰

的问题。文献[ 3]中来流速度仅 5 m/ s,但是舰面

气象条件远比试验恶劣
[ 2]
, 因此须重视舰面跷跷

板旋翼桨叶与机体相碰问题。安装了挥舞限动装

置后,如图 4,可以明显抑制旋翼挥舞, 但是须注

意挥舞限动装置的安装不能限制旋翼正常工作下

的挥舞,须结合具体机型考虑。

图 6� 不限制挥舞本文 C 点计算值

Fig . 6 � Comput at ion of C w ithout flap dro op st op

3. 2 � 总距操纵

舰载直升机起动和停转时, 一般将总距置于

较小值,避免桨叶过大挥舞。对于铰接式直升机

来说,增加总距会增加旋翼升力, 上挥角增大,下

挥角减小。跷跷板旋翼则不同, 总距分别置于

0#, 10#和 20#时, 挥舞角随时间变化曲线如图 7。

从图中可看出, 总距增加后,旋翼挥舞没有减小反

而增大,原因是两片桨叶共用一挥舞角,总距增大

反而使挥舞铰上合力矩增大, 导致挥舞加剧。因

此,采用增加总距方法抑制旋翼低转速时的挥舞

不可行。

图 7� 总距对旋翼挥舞角的影响

F ig . 7 � Inf luence of co llective

pitch on blade flap ang le

3. 3 � 周期变距操纵

周期变距的施加方向需根据舰面来流来定,

计算中来流在桨盘方位角 180#处, 为了抑制旋翼

挥舞,在纵向施加周期变距。在纵向周期变距分

别为 0#, 10#和 20#时, 挥舞角随时间变化如图 8。

由图 8可明显看出: 增加纵向周期变距能明显抑

制旋翼挥舞; 3 s以后,采用 10#纵向周期变距能明

显的抑制旋翼挥舞, 而采用 20#时, 虽然能抑制,

但是幅值较 10#大。须指出的是, 文中采用的来
流速度较小,而周期变距操纵范围有限,因此抑制

的范围受周期变距操纵的限制。

图 8 � 周期变距对旋翼挥舞的影响

F ig . 8 � Influence of cyclic pitch on blade flap ang le

3. 4 � 转速控制

桨叶过大挥舞发生在旋翼的低转速阶段, 将

原来 10 s达到的转速, 分别减至 5 s 和 2. 5 s达

到,挥舞角随时间变化曲线如图 9。可看出旋翼

转速增加越快, 旋翼挥舞越小。通过减小旋翼到

达正常工作转速的时间,可较好的抑制旋翼过大

挥舞。

图 9 � 转速控制对旋翼挥舞角影响

F ig . 9 � Inf luence of r oto r speed

contr ol on blade flap ang le
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4 � 结 � 论

本文在中等变形梁的基础上, 引入跷跷板旋

翼整体挥舞有限转角广义坐标, 采用非线性准定

常气动模型, 根据 Hamilton 原理建立了基于广

义力的跷跷板旋翼动力学方程, 舰面流场采用试

验测试数据。通过与国外试验数据及计算值的对

比验证了本文计算模型的正确性。计算表明,舰

面跷跷板旋翼存在桨叶过大挥舞与机体相碰的问

题。对于可能防止相碰的机械措施和操纵方式进

行了分析,结论是:安装挥舞限动装置能较好地抑

制桨叶过大挥舞;增加总距操纵的效果适得其反;

周期变距能在一定范围内抑制旋翼挥舞;转速控

制能较显著地抑制旋翼挥舞, 应采用加大角加速

度的起动加速过程, 尽快使旋翼达到工作转速。
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