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倾转旋翼机前飞动力学稳定性分析
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摘　　　要 : 倾转旋翼机的机翼端部装有一个可倾转的旋翼.所建立的倾转旋翼机前飞动力学稳定性分析简

化模型由一个机翼和一个螺旋桨旋翼组成.机翼承受垂向弯曲、弦向弯曲和扭转变形 ,螺旋桨旋翼的桨叶认为

是刚性的并承受一阶挥舞和摆振.机翼和螺旋桨旋翼的空气动力学载荷由准定常片条理论得到.利用此模型

在高入流状态下建立运动微分方程 ,对倾转旋翼机在前飞状态下的动力学稳定性进行计算 ,计算结果与 Bell

公司试验结果基本一致 ,表明该模型可用于倾转旋翼机的前飞动力学稳定性分析.
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Dynamic stabil ity analysis of tiltrotor aircraft in for ward fl ight

YU E Hai2long , XIA Pin2qi

(Laboratory of Rotorcraft Aeromechanics ,

Nanjing University of Aeronautics and Ast ronautics , Nanjing 210016 , China)

Abstract : Tilt rotor aircraf t has a tilting prop rotor at t he tip of wing. The analytical

model of dynamic stability for tilt rotor aircraf t in forward flight in t his paper consist s of a

cantilever wing and a rotor . The wing wit hstands vertical bending , chordwise bending and

torsional deformations , and the rotor blade is considered to be capable of rigidly wit hstanding

one order flap and lag motions. The aerodynamic loads are gained by quasi2steady flow and

t hin wing t heory. U sing t he model , t he differential equations of motion have been formula2
ted under t he condition of high inflow , making it possible to analyze t he dynamic stability of

tilt rotor aircraf t in forward flight . The numerical result s are basically consistent wit h t he ex2
perimental result s obtained by t he Bell Helicopter Company , showing t hat t he analytical

model is suitable for analyzing t he dynamic stability of tilt rotor aircraf t in forward flight .

Key words : aerospace prop ulsion system ; tilt rotor aircraf t ; forward flight ; dynamic sta2
bility

　　倾转旋翼机在每个机翼的翼尖装有一个大的

螺旋桨旋翼.螺旋桨旋翼可以从垂直状态 (悬停)

倾转到水平状态 (前飞) .在悬停状态 ,螺旋桨旋翼

的作用就像直升机的旋翼一样 ,提供升力.在达到

一定飞行速度时螺旋桨旋翼可以倾转到前方 ,像

固定翼飞机的螺旋桨一样提供拉力.倾转旋翼机

将直升机的低速性能和涡轮螺旋桨飞机的高速、

高效性能结合在了一起[1 ] .

20世纪中期 ,美国开始对倾转旋翼技术进行

研究 ,开始于 XV23 , 成熟于 XV215.现在 , 倾转

旋翼机 V222 和 BA2609 型已投入美军部队服役

和商业运营.在理论方面 ,国外对倾转旋翼机动力

学稳定性一直在研究 ,如前飞时的回转颤振稳定
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性及控制[223 ] .国内对倾转旋翼机研究尚处于跟

踪、起步阶段 ,所做的研究有倾转旋翼机的飞行仿

真与控制[4 ]、倾转过渡状态的瞬态响应[5 ]以及旋

翼倾转的自由尾迹计算[6 ]等.

倾转旋翼机虽然有较高的前飞速度 ,但是也

存在着严重的前飞动力学稳定性问题.在倾转旋

翼机前飞运动模态中 ,当螺旋桨旋翼传给机翼的

力与机翼的运动相耦合时会使机翼产生不稳定

性.而且由于倾转旋翼机两个大的发动机安装在

翼端 ,这两个大的集中质量使机翼的频率大大降

低 ,使螺旋桨旋翼的力与机翼的几阶低频模态相

耦合 ,导致严重的振动.由于这种耦合而产生的不

稳定性大大限制了倾转旋翼机的最大飞行速度.

由此可见 ,要提高倾转旋翼机的飞行速度就

必须先提高机翼的稳态速度.一种方法是设计机

翼 ,使螺旋桨旋翼传下的力不与机翼的低阶模态

耦合 ,但实际上要做到这一点是很难的 ;另一种方

法是 ,对螺旋桨旋翼进行仔细的动力学设计以增

加稳态速度.更科学、合理的方法是将两者结合起

来 ,建立旋翼与机翼耦合系统的动力学稳定性分

析模型与方法.

本文在 Johnson提出的九自由度模型[1 ]基础

上 ,考虑高速前飞时旋翼处于轴流的高入流状态 ,

可以省略高入流条件下作用很小的参数 ,建立了

倾转旋翼机前飞时动力学稳定性分析的简化模

型.该模型相对简单 ,但物理概念清晰. 通过对

Bell公司试验模型的分析计算 ,本文得到了机翼

弯曲和扭转模态阻尼随前飞速度的变化曲线 ,计

算结果与 Bell 公司的试验结果较一致 ,表明本文

的简化模型合理可行.

1　动力学模型

倾转旋翼机前飞动力学模型如图 1 所示 ,具

有 9个自由度 :旋翼的面外挥舞和面内摆振 (横、

纵向周期变距β1s ,β1c ,ζ1c ,ζ1s ,总距β0 ,ζ0 )以及机

翼的

一阶垂向、弦向弯曲和扭转 (垂向一阶弯曲 q1 ,弦

向一阶弯曲 q2 ,一阶扭转 p) .其中 q1 , q2 , p为机

翼的模态坐标 ,其与机翼的物理坐标之间的关系

为

xw ( yw ) = q1 ( t)ηw ( yw )

zw ( yw ) = q2 ( t)ηw ( yw )

θw ( yw ) = p ( t)ξw ( yw ) (1)

式中ηw 和ξw 为机翼的弯曲和扭转振型函数.图 1

中 T , H , Y 分别表示旋翼的拉力、后向力和侧向

力 ,Ψ为旋翼方位角 , V 表示来流速度 , h表示短

舱的长度 , x , y , z 为桨毂坐标系 , x p , y p , z p 为短

舱坐标系 ,αx ,αy ,αz 表示短舱 3 个方向的转动 ,

xw , yw , zw 为机翼坐标系.

以上 9个自由度可以比较完整地描述倾转旋

翼机的机翼和旋翼的前飞状态.旋翼和机翼的力

和力矩的传递通过短舱和机翼翼端的连接点 (即

图 1所示回转轴位置)实现.

图 1　倾转旋翼机前飞动力学模型

Fig. 1　Dynamic model of tilt rotor aircraf t

in forward flight

2　运动微分方程

在此模型中 ,考虑旋翼的挥舞和摆振运动 ,根

据牛顿运动定律即可得到运动微分方程 ,其中气

动力由叶素理论[7 ]计算得到.

2 . 1　旋翼的力和力矩平衡方程

旋翼的挥舞和摆振运动方程可推导为
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由旋翼的挥舞和摆振运动可以推得桨毂力矩 CMy

和 CMx以及桨毂的侧向力 CY 和垂向力 C H .

旋翼的总距运动方程可推导为

Iβ0β̈0 - γM ÛβÛβ0 + ( Iβ0 v2
β0 + KPγMθ)β0 +

γMÛζÛζ0 - γMÛζÛαz + Sβ0 z̈ P - γMλÛz p =γM0 (3a)

Iζ0ζ̈0 +γQÛζÛζ0 + Iζ0 v2
ζ0 - γQÛβÛβ0 + KPγQθβ0 -

Iζ0α̈αz - γQÛζÛαz - γQλÛz P =γQ0 (3b)

由旋翼的总距运动可以推得桨毂的拉力 CT 和扭

矩 CQ .式 (2)和式 (3a) , (3b)中 , I 表示旋翼桨叶

转动惯量 , M和 Q分别表示旋翼挥舞和摆振方向

的空气动力力矩系数 , Kp 为机翼的扭转刚度 , S

为桨叶静矩 ,υ为桨叶旋转固有频率 ,γ为洛克数.

2 . 2　机翼的运动方程

考虑机翼 3个方向的运动 ,机翼的垂向弯曲

q1 ,弦向弯曲 q2 和扭转 p ,根据经典的动力学理

论 ,可得到机翼的运动微分方程 ,其中的气动力由

准定常片条理论得到.
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0 Iqw + I Pxη′2w + m P 0
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p
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+

γ
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2 CH /σα
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0

0
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0
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式 (4)中 , Iqw , I pw分别为机翼弯曲和扭转广义质

量 , I px , I py分别为短舱横向和纵向惯性矩 , m P 为

短舱质量 , Sw 为机翼弯扭耦合惯量 , Cq1 , Cq2 , Cq3 ,

Cpq分别为机翼垂向、弦向和扭转的阻尼系数 ,

Kq1 , Kq2 , Kp 分别为机翼垂向、弦向和扭转的刚度

系数 , CT 为旋翼拉力系数 ,σ为旋翼实度 ,α为桨

叶迎角 ,Ω为旋翼旋转方向系数 (顺时针方向为

正) , y Tw为机翼翼展.

2 . 3　短舱坐标和机翼模态坐标之间的转换

为了研究旋翼、短舱和机翼整个系统的稳定

性 ,需要将各部分的方程建立在统一的坐标下 ,才

能反应系统的整体性能.如上所述 ,旋翼和机翼力

和力矩的传递通过短舱和机翼翼端的连接点实

现 ,因此在回转轴处 ,短舱坐标和机翼模态坐标之

间的关系如下 :

αx

αy

αz

=

0 - Ωη′w 0

0 0 1

- Ωη′w 0 0

q1

q2

p

x P

y P

z p

=

y Tw 0 0

0 0 0

0 - y Tw 0

q1

q2

p

(5)

式 (5)中 ,Ω为旋翼旋转方向系数.

由以上方程 (1)～ (5) ,可以得到悬臂机翼和

螺旋桨旋翼系统的整体运动方程.其结果是 9 个

普通线性微分方程.但仍然比较繁琐 ,还有化简的

余地.忽略一些小角度 ,并且 CT 和 CQ 只在旋翼

处于低入流时作用比较显著 ,旋翼在高入流下 CT

和 CQ 作用很小 ,也可以忽略 ,这样就可以得到简

化的运动微分方程 ,其形式如下 :

A2 ẍ + A1 Ûx + A0 x = 0 (6)

其中自由度向量是

x = {β1c 　β1s 　ζ1c 　ζ1s 　β0 　ζ0 　q1 　q2 　p} T

(7)

A2 , A1 , A0 为相应的系数矩阵 ,可有方程 (1)～ (5)

联合给出.
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3　算例与分析

为了验证本文简化模型的合理性 ,本文对

Bell公司的试验模型[1 ]进行了计算 ,并将计算结

果与试验结果进行了比较. Bell 公司的全尺寸试

验模型如图 2所示 ,由 3 片桨叶的旋翼和机翼组

成 ,模型参数见附录.

图 2　AMES风洞内的全尺寸试验模型

Fig12　Full2scale model in the AMES wind tunnel

根据以上简化模型 ,利用 MA TL AB编程 ,计

算动力学方程特征值 ,其虚部表示频率 ,实部表示

阻尼 ,并与贝尔公司的实验数据相对比 ,以观察稳

定性随前飞速度的变化.图 3 为由机翼弯曲和扭

转自由度的特征值实部和虚部组成的根轨迹图.

从图 3 可知 ,在机翼的 3 个运动模态中 , q1 曲线

进入实部的正区域 ,表明机翼的垂向弯曲 q1 先于

其他两个模态 (弦向弯曲 q2 和扭转 p)失稳 ,所以

在对倾转旋翼机稳定性的研究中 ,机翼的垂向弯

曲模态是需要优先考虑的.

图 4为机翼弯曲和扭转频率随前飞速度变化

的曲线.从图 4可看出 ,机翼的频率随前飞速度的

增加略有下降.由于机翼频率的降低 ,使旋翼产生

的力与机翼的低频运动产生耦合的可能性增大.

可见 ,随速度的增加 ,机翼的稳定性降低.值得指

出的是 ,图 4曲线与 Bell 公司提供的试验曲线相

比 ,变化趋势基本一致 ,量值误差也较小 ,表明简

化模型是可以用于倾转旋翼机的前飞动力学稳定

性的.

图 5给出了机翼弯曲和扭转模态阻尼随前飞

速度变化的曲线 (失稳速度 1155) .从图 5 可知 ,

图 3　根轨迹的变化 (箭头根轨迹前进方向)

Fig. 3　Root locus (Arrow denotes forward direction)

图 4　机翼频率随前飞速度的变化

Fig. 4　Wing’s f requencies vs. forward speed

机翼垂向弯曲模态 q1 的阻尼先是随速度的增大

而增加 ,然后开始衰减.在前飞速度 V /ΩR = 1. 55

时 ,开始出现负阻尼 ,此时阻尼力不再消耗系统的

能量 ,而是增加系统的能量 ,从而使机翼垂向弯曲

振动迅速加剧 ,导致严重的失稳 ,甚至产生破坏 ,

此时的速度称之为失稳速度.值得指出的是 ,根据

Bell公司的试验数据 ,同一模态的实验失稳速度

V /ΩR = 1 . 39 ,本文的计算误差为 11 . 5 % ,对于这

样复杂的问题 ,这样的误差是令人满意的 ,这再一

次说明了本文简化模型的合理性.从图 5 还可以

看出 , q1 的失稳过程变化是比较平缓的 ,不是突

然失稳 ,这可以给飞行员足够的反应时间来制止

不稳定运动的出现.机翼扭转模态 p随前飞速度

增加而增加到一个稳态值.机翼弦向弯曲模态 q2

的稳定裕度不大 ,但在机翼垂向弯曲 q1 失稳前一

直保持稳定 ,且随前飞速度的增加 ,稳定性略有增

加.这些机翼模态稳定性随前飞速度变化的趋势
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基本上与 Bell公司的试验结果相一致.

图 5　阻尼比随前飞速度的变化

Fig. 5　Damping ratio vs. forward speed

4　结　论

本文在 Johnson 模型的基础上 ,通过忽略高

入流下作用很小的量 ,进一步建立了倾转旋翼机

前飞动力学稳定性分析的简化理论模型.分析计

算了机翼弯曲模态和扭转模态的频率和阻尼随前

飞速度的变化规律和趋势 ,这些与 Bell 公司的试

验结果基本一致 ,特别是机翼垂向弯曲模态的失

稳速度的计算值与 Bell 公司的试验值之间的误

差为 11. 5 % ,这对如此复杂的问题还是令人满意

的 ,表明本文所建立的简化理论模型是合理的 ,能

用于分析倾转旋翼机的前飞动力学稳定性.

附　录

旋翼参数 :

桨叶片数 N = 3 ;旋转速度Ω = 458 (r/ min) ; R =

3. 82 ( m) ;洛克数γ= 3. 83 ;实度σ= 0. 089 ;升力

线斜率α= 5. 7 ;旋翼旋转方向系数 sgnΩ = + 1 ;

桨叶频率 :νβ = [ 1 + 0. 035 5 (600/ΩR) 2 ]1/ 2 ;νβ0 =

1185 ;νζ≈1 . 3 ;νζ0 =νζ;桨叶惯量 : Iβ = 1 ; Iβ0 =

01779 ; Iζ = 0 . 67 ; Iζ0 = 0 . 67 ; I0 = 1 ; Iβα = 1 ; Iζ0α =

01787 ; Sζ = 1 . 035 ; Sβ0 = 1 . 212 ; M b = 6. 16.

机翼及短舱参数 :

翼展 y Tw = 1. 333 ;弦长 ,cw = 0. 413 ; h = 0. 261 ;短

舱质量 m P = 76. 9 ; I Px = 1 . 086 ; I Py = 1 . 206 ; Iqw =

4. 03 ; I pw = 0. 014 1 ; Cpq = 0. 667 ; Sw = 2. 88 ;模态

振型η′w ( y Tw ) = 1. 74 ;机翼刚度 : Kq1 = 18 . 72 ; Kq2

= 50 . 70 ; Kp = 3 . 595 ;机翼阻尼 : Cq1 = 0 . 88 ; Cq2 =

2 . 67 ; Cp = 0. 093

(注 :上述参数若无单位 ,则表示无量纲化参

数. )
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