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摘　　　要 : 基于刚性桨叶、刚体短舱及弹性机翼的假设 ,计入桨叶的变距/挥舞/摆振结构耦合及变距与万

向铰的耦合 ,分别在惯性系下采用牛顿法和有限元法建立了旋翼和机翼的动力学方程 ,通过桨毂与短舱/机

翼系统之间的共有自由度将动力学方程耦合起来 ,得到了前飞状态下全铰接式倾转旋翼/短舱/机翼耦合系

统气弹稳定性分析模型 ,气动模型采用改进的叶素2动量理论 ,计入了扰动引起的非定常气动力影响.通过算

例验证了建模的正确性.
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Modeling study on tilt2rotor’s aeroelastic stabil ity in cruise fl ight

XU E Li2peng , ZHAN G Cheng2lin

(National Key Laboratory of Rotorcraf t Aeromechanics ,

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

Abstract : It’s assumed that t he rotor blade and nacelle were of a rigid body and the

wing was rep resented by an elastic beam , t he blade pitch/ flap/ lag st ruct ural coupling and

pitch/ gimbal coupling were considered , and t hen , tilt2rotor/ wing dynamic equations were

founded on t he inertial coordinate f rame according to Newton’s Second law and finite element

met hod. These two dynamic equations were coupled through the common degrees of f reedom

between t he rotor hub and t he nacelle/ wing system , and t hen t he tilt2rotor/ nacelle/ wing

coupled system aeroelastic stability model of a f ull2hinged tilt2rotor during cruise flight was

acquired. The rotor aerodynamic model was based on t he improved element2moment um theo2
ry , wit h consideration of the velocity’s unsteady aerodynamic influence of pert urbation

part s. The calculation shows t hat t he model is correct .
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　　倾转旋翼机兼具直升机垂直飞行和螺旋桨飞

机高速前飞的能力 ,但飞机模式下倾转旋翼机的

旋翼/短舱/机翼耦合气弹不稳定性限制了其前飞

时的最大飞行速度 ,这种气弹不稳定性是由于旋

翼的扰动气动力与弹性机翼的弹性变形的激励耦

合不稳定造成的 ,国外对此问题进行了大量的研

究 ;Johnson提出了倾转旋翼机前飞状态气弹不

稳定性工程简化的九自由度分析模型[1 ] , Nixon

等人建立的倾转旋翼多体动力学分析模型[225 ]更

为深入的研究了倾转旋翼的气弹动力学问题.国

外最新研究方法及方向主要是采用多体动力学方

法 ,考虑复杂桨叶的几何外形 ,考虑复合材料桨叶

的耦合和气弹剪裁效应 ;研究包括机身 ,全翼展及

两个旋翼在内的整个系统的动力学特性 ,采用主
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动控制的方法来改善前飞时的不稳定性[ 6 ] .

本文建立了一个全铰接式[ 728 ]倾转旋翼机前

飞时的气弹稳定性分析物理模型 ,引入了旋翼挥

舞/摆振、变距/挥舞和变距/摆振结构耦[9 ] ;在惯

性系下以桨叶的挥舞、摆振运动以及万向铰的运

动自由度作为广义坐标建立的旋翼动力学方程可

以很方便的与机翼动力学方程进行耦合 ,考虑了

桨毂运动与旋转桨叶产生的科氏力的影响 ;因为

桨叶具有大负扭转 ,旋翼气动模型采用改进的叶

素 - 动量理论[10211 ] ,能够更准确的计算桨叶剖面

气动力 ;弹性机翼作为悬臂梁模拟 ,计入了机翼弯

扭耦合变形的影响.最后以几种典型的倾转旋翼

机为算例 ,表明本文所建立的模型是正确的.

1　倾转旋翼运动方程建立

1 . 1　桨叶运动方程

　　本文基于刚性桨叶、刚体短舱和弹性机翼的

假设在惯性系下建立了全铰接式倾转旋翼机前飞

时的动力学分析模型 ,旋翼通过短舱刚性连接于

弹性机翼端部 ,模型见图 1 ;为了描述旋翼的运动

引入桨毂固定坐标系 eH ( Î , Ĵ , K̂) 和桨毂旋转坐

标系 eHr ( î , ĵ , k̂) ,它们之间的转换关系为 eHr =

Tr H eH , Tr H 为两坐标系间的转换矩阵 ,每片桨叶

具有如下 15个自由度 :

qT = { x , y , z ,αx ,αy ,αz ,β0 ,β1c ,β1s ,ζ0 ,ζ1c ,

ζ1s ,φs ,βGc ,βGs }

其中前 6项为桨毂中心处的运动自由度 ,后面 7

项为桨叶运动自由度 ,分别描述了桨叶的刚性挥

舞、摆振及桨叶在旋转坐标系中的角速度扰动

项[5 ] ,最后两项则是万向铰运动自由度 ,如图 1～

图 3所示.

图 1　旋翼与机翼坐标系

Fig. 1　Coordinate of rotor and wing

图 2　桨叶与万向铰桨毂挥舞面运动

Fig. 2　Movement of blade and gimbal in flap plane

图 3　桨叶与万向铰桨毂摆振面运动

Fig. 3　Movement of blade and gimbal in lag plane

假定挥舞铰与摆振铰重合 ,在旋转坐标系中

桨叶上任一点到旋转中心的矢径 r , r对间的一

阶及二阶导数可求得速度 vb/ h 及加速度 ab/ h ,可

描述为

r = [ ( r - e)ζ- rφs ] î + r ĵ +

　　[ ( r - e)β+ r(βG +βP) ] k̂

vb/ h = [ ( r - e) Ûζ - rÛφs - rΩ] î +

　　　[Ω( r - e)ζ- rΩφs ] ĵ +

　　　[ ( r - e) Ûβ+ rÛβG ] k̂

ab/ h = [ ( r - e) (ζ̈- Ωζ) - r(φ̈s - Ω2φs ) +

　　　2Ω( r - e) + (βP + �β0 ) Ûβ] î +

　　　[2Ω( r - e) Ûζ - 2ΩrÛφs - rΩ2 ] ĵ +

　　　[ ( r - e)β̈+ rβ̈G ] k̂

(1)

其中βG为万向铰挥舞角 ,βP 为预锥角 ,β0 为配平

后的锥度角 ;加速度项中包含了惯性项、离心力项

及科氏加速度项[1 ] .旋翼转速为ωr = Ω k̂ ,桨毂

中心的加速度 ah ,角速度ωh 及角加速度αh 在固

定桨毂坐标系中描述为

ah = ẍ Î + ÿ Ĵ + z̈ K̂

ωh = Ûαx Î + Ûαy Ĵ + Ûαz K̂

αh = α̈x Î +α̈y Ĵ +α̈z K̂

(2)

652
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由此可求得惯性系下桨叶上任意点的总加速

度为

a = ah + ab/ h + 2ωh ×vb/ h +ωh ×

(ωh ×r) +αh ×r (3)

桨根惯性载荷为

S inert
z =∫

R

e
- m ( a ·̂k) d r

S inert
x =∫

R

e
- m ( a ·̂i) d r

S inert
r =∫

R

e
- m ( a ·̂j ) d r

(4)

前飞时假定旋翼处于轴流状态 ,这对于旋翼

在高速前飞时是合理的[1 ] .旋翼气动力计算采用

改进的叶素2动量理论 ,考虑了桨盘平面气流旋转

对来流的影响 ,并计入因桨毂中心运动引起的速

度扰动项 ,考虑失速及压缩性的影响.桨叶剖面受

力如图 4.

图 4　桨叶剖面来流及受力示意图

Fig. 4　Flow and force of blade section

L =
1
2
ρc ( u2

T + u2
P) cl

D =
1
2
ρc ( u2

T + u2
P ) cd

(5)

将其分解到桨盘平面坐标系内得到

Fz =ρac ( RΩ) 2 �U uT
cl

2 a
- uP

cd

2 a

Fx =ρac ( RΩ) 2 �U uP
cl

2 a
+ uT

cd

2 a

Fr =ρac ( RΩ) 2 �U�u R
cd

2 a
- βF z

(6)

这里的 uT , uP 包含常速度和扰动速度两部分 ,由

扰动引起的气动参数的变化见文献 [ 122 ] .考虑了

挥舞摆振与变距耦合对总距变化的影响 ;δθ=θ-

KPGβG - KPββ - KPζζ ,其中 KPG为变距2万向铰耦

合调节系数 , KPβ和 KPζ分别为变距2挥舞与变距2

摆振耦合调节系数[9 ] .由 (6)式便可得到最终的桨

叶气动力表达式.

桨叶气动力及力矩

M aero
β =∫

R

e
F z rd r

M aero
ζ =∫

R

e
F x rd r

Taero =∫
R

e
F z d r

(7)

由桨叶对挥舞铰的惯性、阻尼、弹性和气动力

矩的平衡得到挥舞运动方程

∫
R

e
[ m ( a ·̂k) ( r - e) - m ( a ·̂j ) ·

( r - e) (β+βP +βG) ]d r +

M damp
β + M elas

β = M aero
β (8)

由桨叶对摆振铰的惯性、阻尼、弹性和气动力

矩的平衡得到摆振运动方程

∫
R

e
[ m ( a ·̂i) ( r - e) - m ( a ·̂j ) ( r - e) ·

(ζ- φs ) ]d r + M damp
ζ + M elas

ζ = M aero
ζ (9)

其中

M damp
β = IbΩ2 CβÛβ , M elas

β = Kβββ+ Kβζζ

M damp
ζ = IbΩ2 CζÛζ , M elas

ζ = Kζζζ+ Kβζβ

其中 Kββ为挥舞刚度 ,其中 Kζζ为摆振刚度 , Kβζ

为挥舞 - 摆振耦合刚度.

1 . 2　桨毂力及力矩

　　旋翼桨毂力及力矩包括惯性项和气动项两部

分 ,多片桨叶求和并转化到固定坐标系下便得到

桨毂力及力矩.

桨毂惯性力及力矩

Tinert = ∑
N b

k = 1
S inert ( k)

z

H inert = ∑
N b

k = 1

( S inert ( k)
r cosψ( k)

m + S inert ( k)
x sinψ( k)

m )

Yinert = ∑
N b

k = 1

( S inert ( k)
r sinψ( k)

m + S inert ( k)
x cosψ( k)

m )

Q inert = ∑
N b

k = 1

[ M inert
ζ + e S inert

x ]
( k)

M inert
x = ∑

N b

k = 1

[ ( M inert
β + e S inert

z ) sinψ( k)
m ]

( k)

Minert
y = ∑

N b

k = 1

[ - ( M inert
β + e S inert

z ) cosψ( k)
m ]

( k)

(10)
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桨毂气动力及力矩

Taero = ∑
N b

k = 1∫
R

e
F z d r

H aero = ∑
N b

k = 1
cosψ( k)

m∫
R

e
F r d r + sinψ( k)

m∫
R

e
F x d r

Yaero = ∑
N b

k = 1
sinψ( k)

m∫
R

e
F r d r + cosψ( k)

m∫
R

e
F x d r

Qaero = ∑
N b

k = 1
Fx rd r

M
aero
x = ∑

N b

k = 1
sinψ( k)

m∫
R

e
F z rd r

M aero
y = ∑

N b

k = 1
- cosψ( k)

m∫
R

e
F z rd r

(11)

桨毂力矩的平衡

M inert
y + M aero

y = KβGβGc

M inert
x + M aero

x = KβGβGs

Q inert + Qaero = Q shaft

(12)

模拟自转状态时旋翼轴不提供扭矩.

进行无量纲化后 ,由各力与力矩对相应自由

度的平衡关系 ,旋翼的运动方程可表示为

[ M S
R ] q̈ + [ CS

R - CA
R ]Ûq + [ KS

R - KA
R ] q = FR

(13)

下标 R表示旋翼 ,其中 M S
R为旋翼质量矩阵 , CS

R

和 CA
R分别为旋翼结构阻尼矩阵和气动阻尼矩阵 ,

KS
R和 KC

R分别为旋翼结构刚度矩阵和气动刚度矩

阵.

2　机翼运动方程建立

　　机翼方程也在惯性系下描述 ,见前面图 1 描

述的机翼坐标系.弹性机翼作为悬臂梁来处理 ,这

里采用 Bernoulli2Euler 梁[2 ]来模拟 ,具有垂向弯

曲 w 、弦向弯曲 v及扭转 <变形自由度 , u = { w ,

v , <} T ,采用有限元建模 ,机翼分为 4 个梁单元 ,

每个梁单元具有如下自由度 q = { w1 , v1 , <1 , v′1 ,

w′1 , w2 , v2 , <2 , v′2 , w′2 } T ,每个端节点有 5 个自由

度 ,如图 1所示 , u = [ H] qw ,其中 [ H]为 Hermit

形函数矩阵.

机翼梁单元方程由 Hamilton原理导出

∫
t2

t1

δ(V - T - W) d t = 0 (14)

梁单元的应变能为

V =
1
2∫

l

0
( u″) T

Kq1 0 Kpq1

0 Kq2 Kpq2

Kpq1 Kpq2 Kp

u″d x

(15)

将 u = [ H] q带入得

δV =δqT ·

∫
l

0
[ H″]T

Kq1 0 Kpq1

0 Kq2 Kpq2

Kpq1 Kpq2 Kp

[ H″]d x ·q =

δqT [ KS
w ] q (16)

其中 [ KS
w ]为梁单元结构刚度矩阵.

假设机翼剖面在弦向重心偏离弹性中心的距

离为 y ,则翼剖面上任一点的速度可表示为

u
·

=

u
·

x

u
·

y

u
·

z

=

0 0 0

0 1 0

1 0 y

w
·

v
·

<
·

(17)

梁单元的动能为

T =
1
2∫Vρu

·T u
·

dV =

1
2∫

l

0
u
·T

m 0 Sα

0 m 0

Sα 0 I<

u
·

d x (18)

将 u = [ H] q带入得

δT =δq
·T∫

l

0
[ H] T

m 0 Sα

0 m 0

Sα 0 I<

[ H]d x ·q
·

=

δq
·T [ M S

w ] q
·

(19)

其中 [ M S
w ]为梁单元结构质量矩阵.

机翼剖面的有效气动迎角

αeff =α0 + <cosΛ - w′sinΛ -
w′

V
+

b
1
2

- a
Û<
V

co sΛ -
w
·′

V
sinΛ (20)

式中 b为机翼弦长的一半 , a为气动中心与扭转

中心的距离 ,第四项计入了气动中心和弹性中心

不重合引起的迎角变化 ,Λ为机翼前掠角.

机翼变形后连续自由度 u A与单元离散自由

度 q之间的关系是

uA = { w , v , <, v′, w′} T = [ HA ] q (21)

其中 [ HA ]为二者之间的转换矩阵.

作用在翼剖面的气动力为
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L w

L v

M<

M v′

M w′

= [ A0 ]

α0

0

α0

0

0

+ [ A1 ]

w

v

<

v′

w′

+ [ A2 ]

w
·

v
·

Û<

v
·′

w
·′

(22)

机翼单元的气动虚功为

δW =∫
l

0
δw ,δv ,δφ,δv′,δw′

L w

L v

M<

M v′

M w′

d x =δqT [ KA
w ] q + [ CA

w ] q
·

+ Fw (23)

其中 [ KA
w ]和 [ CA

w ] 分别为单元气动刚度矩阵和

气动阻尼矩阵.准确估计机翼结构阻尼比较困难 ,

通常采用模态阻尼或者比例阻尼估计结构阻尼 ,

单元结构阻尼记为 CS
w .将式 (16) , (19)和 (23)带

入式 (14)便求得机翼单元方程.将得到的单元矩

阵叠加形成总体矩阵 ,则机翼方程可表示为

[ M S
W ] q̈W + [ CS

W - CA
W ] q
·

W +

[ KS
W - KA

W ] ·qW = FW (24)

下标 W表示机翼 ,施加根部自由度约束后方程的

维数为 5 N , N 为机翼单元的个数.

3　旋翼/短舱/机翼耦合动力学方程

　　倾转短舱作为刚体来处理 ,它通过倾转铰刚

性连接于机翼端部 ,仅对系统质量矩阵有贡献 ,其

质心相对于倾转铰有 { xp , yp , zp } 偏心 ,短舱的质

量 mp 及惯性量 { Ipitch , Iyaw , Iroll } 对于机翼质量矩

阵的贡献是将如下矩阵叠加到机翼端部梁单元节

点上.

Mnacelle =

mp 0 mp yp 0 mp xp

0 mp - mp zp mp xp 0

mp yp - mp zp Ipitch 0 0

0 mp xp 0 Iyaw 0

mp xp 0 0 0 Iroll

旋翼桨毂力通过短舱传递到机翼端部节点

上 ,旋翼与短舱/机翼通过旋翼桨毂与短舱连接处

的 6个自由度来耦合 ,短舱与机翼端部连接处的

自由度为机翼端节点的 5 个自由度 ,它们之间的

关系是

{ x , y , z ,αx ,αy ,αz } T =

Φ{ w tip , vtip , <tip , v′tip , w′tip } T

Φ为转换矩阵[2 ] .

为了与机翼方程耦合 ,需将旋翼方程转化到

机翼坐标系下 ,机翼质量矩阵写成如下形式并对

相关部分做如下变换 (阻尼和刚度矩阵也写成类

似形式并做相应变换 ,力向量也作对应变换) .

M ww
5×5 M wr

5×9

M rw
9×5 M rr

9×9
=

ΦT
5×6 M hh

6×6Φ6×5 ΦT
5×6 M hr

6×9

M rh
9×6Φ6×5 M rr

9×9

(25)

完成以上转换后旋翼矩阵就可以通过标准的

有限元方法叠加到机翼矩阵上 ,从而得到旋翼/短

舱/机翼耦合动力学方程 ,记为

MQ̈ + CÛQ + KQ = F (26)

Q = { qW ,β0 ,β1c ,β1s ,ζ0 ,ζ1c ,ζ1s , <s ,βGc ,βGs } T

引入状态向量 δ =
Q

ÛQ
,则 (26)式可写成

Ûδ = A δ + B

其中

A =
0 I

- M - 1 K - M - 1 C
, B =

0

M - 1 F

该方程可用于倾转旋翼机前飞状态下的气弹

响应分析和稳定性分析.对矩阵 A做特征值分析

便可判断系统的稳定性[10 ] .

4　模型的验证

　　本文以贝尔 XV215 半展长全尺寸倾转旋翼

机试验模型为算例 ,模型详细参数见文献 [ 122 ] ;
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分析了旋翼转速Ω= 458 r/ min 时不同前飞速度

下倾转旋翼机的气弹稳定性.图中β - 1 ,β,β+ 1

分别代表低阶挥舞模态、挥舞锥度模态和高阶挥

舞模态 ;ζ- 1 ,ζ+ 1分别代表低阶摆振模态和高

阶摆振模态 ; p , q1 , q2 分别代表机翼扭转基阶模

态、机翼梁弯曲基阶模态和机翼弦向弯曲基阶模

态.图 5和图 6分别给出了系统频率及阻尼随前

飞速度的变化曲线 ,可以看出 ,前飞时倾转旋翼机

的气弹不稳定性主要反映在机翼模态 ,本文计算

结果吻合很好.

图 5　系统频率随前飞速度变化曲线

Fig. 5　System’s f requencies vs. forward speed

图 6　系统阻尼随前飞速度变化曲线

Fig. 6　System’s damping vs. forward speed

分别对 Boeing mode 222 倾转旋翼模型[1 ]和

V222的 1/ 5缩比模型[12 ]在不同前飞速度下的机

翼模态阻尼进行分析 ,以 Johnson 对 Boeing

mode 222的分析结果和 V222 的 1/ 5缩比模型的

D YN4分析结果为参考值 ;见图 7和图 8 ,计算值

与参考值吻合 ,表明了本文建模的可靠性和适

用性.

图 7　Boeing model 222机翼模态阻尼随前飞速度

变化曲线

Fig. 7　Boeing model 222 wing modal damping vs.

forward speed

图 8　V22221/ 5模型机翼模态阻尼随前飞速度变化曲线

Fig. 8　V22221/ 5 model wing modal damping vs.

forward speed

5　结　论

　　本文基于刚性桨叶、刚体短舱及弹性机翼的

假设在惯性系下建立的倾转旋翼/短舱/机翼耦合

系统气弹稳定性分析模型具有明确的物理含义 ,

考虑了各种耦合 ,计入了各动力学参数的影响 ,能

够很好的反映前飞时系统的复杂耦合动力学

特性.

本文建立的模型经算例验证并与试验结果对

比效果良好 ,表明模型是正确的 ;考虑桨叶大负扭

转的特点及失速和压缩性影响 ,采用的气动模型

具有很好的精度 ,计算得到的系统阻尼与试验值

有一定偏差 ,表明气动模型对系统特性具有明显

的影响 ;对不同的倾转旋翼机种进行了分析 ,表明

了建模的可靠性和适用性.
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本文的分析模型可用于倾转旋翼机前飞状态

的气动弹性响应及稳定性分析 ,也可用于动力学

参数分析及优化.对旋翼模型稍作改动 ,还可用于

不同桨毂构型的倾转旋翼机的气弹稳定性分析 ,

具有很强的灵活性.
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