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摘　　　要：针对无轴承等先进旋翼结构特点，建立了基于柔性多体系统动力学方法的旋翼气弹分析模型．
旋翼各构件建模相互独立，便于组成不同构型旋翼，适合于新构型旋翼气弹分析．分析模型集成了适合于旋

翼气弹分析的隐式大变形桨叶模型，构件动力学方程增加了铰链动力学方程，统一约束方程形式，改进了角

运动约束方程，避免连续旋转引起的奇点问题．应用分析模型计算无铰式旋翼和无轴承旋翼的气弹稳定性，

分析结构参数对旋翼气弹稳定性的影响．分析结果表明模型能准确计算结构弹性变形的耦合及非线性，提高

旋翼气弹稳定性分析精度．
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　第５期 虞志浩等：基于多体动力学的旋翼模型与气弹稳定性

　　随着直升机技术水平的提高，为提高性能而
研制与采用球柔旋翼、无铰式旋翼、无轴承旋翼等
先进构型旋翼．先进构型旋翼桨叶弹性变形显著，
结构耦合与几何非线性对旋翼气弹分析精度影响

大，中等变形假设的桨叶模型精度不足［１－２］．为保
证旋翼气弹稳定性裕度，减小振动载荷，设计时需
要基于更准确的桨叶动力学模型进行气弹分析．
旋翼系统构件多，构件间连接关系复杂，传统

的旋翼动力学建模方法［３－４］建立的方程依赖于选

取的自由度，建模时首先需确定合理的广义自由
度，对桨叶与桨毂的连接、变距摇臂和拉杆对桨距
的操纵等简化为边界条件，建立的模型不够精细，
难以更准确地计算旋翼气弹特性．研究新的旋翼
构型需引入新的自由度，自由度改变后方程需重
新推导，不便于在新构型旋翼研究中应用．多体系
统动力学方法各构件建模相互独立，便于组成各
种结构而不必重推方程［５－７］，可应用于新构型旋翼
动力学建模．旋翼是柔性多体系统，桨叶大范围刚
体运动的同时有显著弹性运动，桨叶刚体运动和
弹性运动与气动力的耦合作用较强，因此需要针
对旋翼系统特点改进动力学模型以及与气动力的

耦合求解［８－１０］．
本文基于柔性多体系统动力学方法建立旋翼

气弹分析模型，集成一种适合于先进构型旋翼气
弹分析的大变形梁模型，建立带铰链的构件动力
学方程，统一约束方程的形式，根据旋翼的特点改
进角运动约束方程，消除连续旋转的奇点．采用瞬
态响应法计算无铰式旋翼、无轴承旋翼气弹稳定
性，分析了结构参数对气弹稳定性的影响，分析结
果验证了本文方法的正确性和对气弹分析精度的

提高．

１　桨叶气弹方程

旋翼有桨叶、桨毂、变距摇臂、变距拉杆、铰链
等构件，采用多体系统动力学方法便于考虑各构
件间的连接关系，建立更准确的旋翼动力学模型，
图１为典型无铰式旋翼和无轴承旋翼的多体模
型．旋翼系统的动力学方程由各构件的动力学方
程联立约束方程得到，单个构件采用 Ｈａｍｉｌｔｏｎ
原理建立动力学方程

∫
ｔ２

ｔ１

（δＴ－δＵ＋δＷ）ｄｔ＝０ （１）

其中δＴ，δＵ，δＷ 分别为动能、应变能和外力功的
变分．桨叶是旋翼的主要构件，一般带有预扭，需
建立带预扭的非线性梁模型．

图１　旋翼系统

Ｆｉｇ．１　Ｒｏｔｏｒ　ｓｙｓｔｅｍ

带预扭角θｔ的一段长为Ｌ的桨叶，如图２所
示，内端有连体坐标系Ｂ．参考轴线ｘ处，剖面坐
标系为螺旋坐标系，矢量为ｅ．Ａ点在剖面坐标系
中的坐标为（ｘ，η，ζ），该点处基矢量ｇ．变形后剖
面坐标系基矢量为Ｅ，Ａ 点在变形后剖面坐标系
中的坐标为（ｘ，η，ζ），该点处基矢量Ｇ．变形后桨

图２　旋翼桨叶的坐标

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ

叶剖面保持原有翼型，Ａ点应变为

ε１１ ＝ １２
（Ｇ１·Ｇ１－ｇ１·ｇ１）＋２θ′ｔ（ζε１２－ηε１３）

ε１２ ＝ １２
（Ｇ１·Ｇ２－ｇ１·ｇ２）

ε１３ ＝ １２
（Ｇ１·Ｇ３－ｇ１·ｇ３） （２）

其中θ′ｔ表示对ｘ的偏导．应用本构关系矩阵Ｑ，桨
叶应变能表示为

δＵ ＝（δεＴＱε）ｄＡｄｘ （３）

采用大变形梁模型应变表达形式，将式（３）中的应
变用广义应变γ和κ表示为

３２１１
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ε＝Ｈ１
γ（）κ （４）

其中ε＝ （ε１１，ε１２，ε１３）Ｔ，Ｈ１ 为

Ｈ１ ＝

１ θ′ｔζ －θ′ｔη Ｈ１４ ζ －η
０　 １　 ０ λη－ζ ０ ０
０　 ０　 １ λζ＋η

熿

燀

燄

燅０ ０

（５）

其中λη 和λζ 分别为翘曲函数λ对η和ζ的偏导
数，Ｈ１４为

Ｈ１４ ＝θ′ｔ（ζλη－ηλζ）＋κ′（１）（η
２＋ζ

２）／２
（６）

　　桨叶上质点的运动由连体坐标系运动及相对
连体坐标系运动两部分构成，Ａ 点相对惯性系Ｉ
的坐标列向量为

ＲＡＩＩ ＝ＲＢＩＩ ＋ＣＩＢＲＡＢＢ （７）
其中Ｒ为线位移，上标为终点和起点，下标为向
量相对的坐标系．Ｃ为坐标系间转换矩阵，上标为
对应的坐标系．Ａ点在连体系Ｂ 中的坐标为

ＲＡＢＢ ＝ （ｘ＋ｕ，ｖ，ｗ）Ｔ＋ＣＢＥ（０，η，ζ）
Ｔ ＝

ＲＥＢＢ ＋ＣＢＥＲＡＥＥ （８）
其中ｕ，ｖ和ｗ 为参考轴线ｘ 处的弹性位移．式
（７）和式（８）中ＣＩＢ和ＣＥＢ为３－２－１顺序Ｅｕｌｅｒ角

ψＢＩ和ψＥＢ的函数．Ｅｕｌｅｒ角与角速度、角加速度的
关系以ψＥＢ为例，ψＥＢ＝（θ，β，ξ）

Ｔ 为翼型剖面角位

移，角速度和角加速度为

ωＥＢＥ ＝
１　 ０ ｓｉｎβ
０ ｃｏｓθ ｓｉｎθｃｏｓβ
０ ｓｉｎθ ｃｏｓθｃｏｓ

熿

燀

燄

燅β

θ
β


烄

烆

烌

烎ξ

＝

ＬＥＢψＥＢ

ωＥＢＥ ＝ＬＥＢ̈ψＥＢ ＋ＬＥＢψＥＢ （９）
其中ω的上下标含义与Ｒ 的上下标含义一致．Ｌ
为Ｅｕｌｅｒ角和角速度的关系阵．式（７）求导可得Ａ
点速度和加速度．连体系刚体运动和相对连体系
的弹性运动表示为

ＲＢＩＩ

ψ
烄

烆

烌

烎
ＢＩ ＝ｑＢ

（ｕ，ｖ，ｗ）Ｔ

ψ
烄
烆

烌
烎

ＥＢ ＝
ＨＥ１
ＨＥ
烄

烆

烌

烎２
ｑＥ （１０）

其中ＨＥ１，ＨＥ２和ｑＥ 为插值函数［９］和节点自由度．
以惯性力虚功形式将动能变分表示为

δＴ＝－（δＲＡＩＩ ）Ｔ·̈ＲＡＩＩｄｍｄｘ （１１）

式中ｄｍ表示Ａ 处微元质量．将式（７）和式（８）代
入式（１１），以式（１０）中的ｑＢ，ｑＥ 为自由度，提取含
时间２阶导数项为

δＴ２ ＝－
δｑＢ
δｑ
烄

烆

烌

烎Ｅ

Ｔ

·

（ＣＢＩ，－珟ＲＡＢＢＬＢＩ，ＨＥ１，－ＣＢＥ珟ＲＡＥ
ＥＬＥＢＨＥ２）Ｔ·

（ＣＢＩ，－珟ＲＡＢＢＬＢＩ，ＨＥ１，－ＣＢＥ珟ＲＡＥ
ＥＬＥＢＨＥ２）·

ｑ̈Ｂ
ｑ̈（ ）Ｅ ｄｍｄｘ＝－ δｑＢ

δｑ（ ）Ｅ
Ｔ

Ｍｂ
ｑ̈Ｂ
ｑ̈（ ）Ｅ ＝

－δｑＴｂＭｂ̈ｑｂ （１２）
其中Ｍｂ为桨叶质量矩阵，ｑｂ为广义自由度，反对
称张量与向量的关系为

珟ＲＡＢＢ ＝

０ －ＲＡＢＢ （３） 　ＲＡＢＢ （２）

　ＲＡＢＢ （３） ０ －ＲＡＢＢ （１）

－ＲＡＢＢ （２） 　ＲＡＢＢ （１）

熿

燀

燄

燅０
（１３）

将式（１１）中不含ｑｂ二阶导数的项合并，动能表
示为

δＴ＝－δｑＴｂ（Ｍｂ̈ｑｂ＋ＦＭ） （１４）
其中ＦＭ 为动能的非线性广义力．
桨叶所受外力主要为分布气动力Ｆａ 和力矩

Ｍａ，及桨叶与其它构件连接时连接点所受约束力
Ｆｃ和力矩Ｍｃ．外力作用于参考轴线ｘ处，相对于
Ｅ坐标系，外力虚功表示为

δＷ ＝∫
Ｌ

０
［（δＲＥＩＩ ）ＴＣＩＥＦａ＋（δψＥＩＥ ）Ｔ　Ｍａ］ｄｘ＝

δｑＴｂ∫
Ｌ

０
Ｇｂ
Ｆａ
Ｍ
烄

烆

烌

烎

烄

烆

烌

烎ａ
ｄｘ＝δｑＴｂＦａｉｒ （１５）

其中Ｆａｉｒ为气动力虚功引起的广义气动力，广义
力系数矩阵Ｇｂ为

Ｇｂ＝
ＣＥＩ －ＣＥＢ珟ＲＥＢＢＬＢＩ　 ＣＥＢＨＥ１ ０

０ ＣＥＢＬＢＩ　 ０ ＬＥＢＨＥ
［ ］

２

Ｔ

（１６）

　　式（１５）中的分布力替换为桨叶气动力和力
矩，得到气动力虚功．采用Ｌｅｉｓｈｍａｎ－Ｂｅｄｄｏｅｓ非
定常和动态失速模型［３，１１］计算桨叶剖面的气动力

和力矩．翼型的弦长为ｃ，剖面坐标系Ｅ中３／４弦
线处点Ａ（η＝－ｃ／２，ζ＝０），采用多体动力学建
模方法后气流速度表示为

Ｕ ＝－ＣＥＩＲＥＩＩ － 槇ωＥＩＥＲＡＥＥ ＋ＣＥＩＶｉ （１７）
其中Ｖｉ为旋翼诱导速度．翼型的攻角α为

α＝ａｒｃｔａｎ［－Ｕ（２）／Ｕ（３）］ （１８）
无量纲化的变距率ｑ采用参考轴线的运动角速度
表示为

ｑ＝ｃωＥＩＥ （１）／［Ｕ２（２）＋Ｕ２（３）］１／２ （１９）
其中角速度由连体坐标系运动和相对连体坐标系

运动两部分组成，表示为

ωＥＩＥ ＝ωＥＢＥ ＋ＣＥＢωＢＩＢ （２０）

４２１１



　第５期 虞志浩等：基于多体动力学的旋翼模型与气弹稳定性

攻角α和变距率ｑ为非定常气动力模型所需输入
参数．诱导速度计算采用Ｐｉｔｔ－Ｐｅｔｅｒｓ动力入流模型

Ｍλλ＝Ｃλ－Ｌ－１λλ （２１）

入流比λ＝（λ０，λ１ｓ，λ１ｃ）Ｔ，气动载荷的视在质量阵

Ｍλ、入流系数Ｌλ 见文献［３］，旋翼气动力和力矩
系数Ｃλ 由各片桨叶气动力积分得到，式（２１）右端
项记为Ｑλ．
约束广义力记为ｆｃ＝（ＦＴｃ，ＭＴ

ｃ）Ｔ，由（１５）式
可得约束广义力方程

δＷｃ＝δｑＴｂＧｂｆｃ （２２）

　　Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理式（１）代入式（３）、式（１４），式
（１５）、式（２２），得含有约束广义力的桨叶气弹方程

Ｍｂ̈ｑｂ－Ｇｂｆｃ＝Ｆａｉｒ－ＦＵ －ＦＭ （２３）

其中ＦＵ 为应变能引起的广义力．
桨叶气弹方程（２３）为带预扭非线性梁模型，

对自由度作不同程度的减缩可得到多种构件运动

方程．当构件相对连体系无运动自由度，即式（１０）
中ｑＥ＝０，由式（２３）可得到刚体构件动力学方程．
各类构件的动力学方程均表示为式（２３）提取质量
阵和约束广义力系数阵的形式．

２　铰链动力学方程

构件间通过铰链连接可建立带铰链构件动力

学方程，简化约束方程形式．铰链一端连接前一构
件Ｃ１，连接处当地坐标系Ｅ，铰链另一端的连接
点的当地坐标系Ｊ，连有下一构件Ｃ２．Ｃ２ 对铰链的
作用力和力矩为ＦＪ，ＭＪ．铰链动力学方程表示为

Ｍｊ̈ψＪＥ －
（ＣＪＥＲＪＥＥ ）

ψ［ ］ＪＥ

Ｔ

ＦＪ－
ωＪＥＪ
ψ（ ）ＪＥ

Ｔ

ＭＪ ＝Ｑｊ

（２４）
其中ψＪＥ为铰链自由度．Ｍｊ 和Ｑｊ 为铰链自由度
的质量矩阵和非线性广义力向量，当铰链自由度

ψＪＥ上有阻尼、弹簧等元件，表达式由阻尼、弹簧的
动力学模型得到．
铰链本身的质量和惯量作为集中质量和惯量

并入构件的质量矩阵．铰链对Ｃ１ 的作用力和力矩
为ＦＥ，ＭＥ．Ｊ系与Ｅ 系中的力和力矩的关系为

ＦＥ ＝ＣＥＪＦＪ

ＭＥ ＝ＣＥＪ［（ＣＪＥＲＪＥＥ ）×ＦＪ＋ＭＪ）］ （２５）

　　将式（２３）、式（２４）联立并代入式（２５）将ＦＪ，

ＭＪ 转换为ｆｃ，得到与式（２４）形式相同的带铰链
构件动力学方程，记为

Ｍ̈ｑ＋Ｇｆｃ ＝Ｑ （２６）

其中ｑ为包含ｑｂ和ψＪＥ的自由度，Ｍ 和Ｑ 为对应

的质量阵和广义非线性力向量．

３　约束方程

由式（７）可得连接点处Ｅ坐标系相对惯性系

Ｉ的线运动．Ｉ系向量向Ｅ 系转换的矩阵为

ＣＥＩ ＝ＣＥＢＣＢＩ （２７）
由ＣＥＩ可得对应的Ｒｏｄｒｉｇｕｅｚ参数［１０］ＳＥＩ．Ｅ相对Ｉ
的角加速度为

ω
·ＥＩ
Ｅ ＝ω

·ＥＢ
Ｅ ＋ＣＥＢ（ω

·ＢＩ
Ｂ ＋ωＢＥＢ ×ωＢＩＢ ）

（２８）
由线位移和角位移加速度表达式提取关于ｑｂ２阶
导数系数矩阵，加速度表示为

Ｒ̈ＥＩＲ

ω
·ＥＩ

烄

烆

烌

烎Ｅ
＝Ｇｃ̈ｑｂ＋Ｑｃ （２９）

其中Ｑｃ为加速度表达式非线性项，系数矩阵Ｇｃ
表示为

Ｇｃ＝
Ｉ －ＣＩＢ珟ＲＡＢ

ＢＬＢＩ　 ＣＩＢＨＥ１ ０

０ ＣＥＢＬＢＩ　 ０ ＬＥＢＨＥ
［ ］

２

（３０）
式中Ｉ表示单位矩阵．
约束方程由两构件连接点的线运动与角运动

相等得到．两个构件的连接点处局部坐标系分别
为Ｅ和Ｃ，位移、速度和加速约束方程表示为

ＲＥＩＩ －ＲＣＩＩ ＝０
ＣＥＩ－ＣＣＩ ＝烅
烄

烆 ０
ＲＥＩＩ －ＲＣＩＩ ＝０

ωＥＩＥ －ωＣＩＣ ＝烅
烄

烆 ０
Ｒ̈ＥＩＩ －Ｒ̈ＣＩＩ ＝０

ω
·ＥＩ
Ｅ －ω

·ＣＩ
Ｃ ＝烅

烄

烆 ０
（３１）

其中角位移约束方程用坐标转换矩阵表示，可采
用Ｒｏｄｒｉｇｕｅｚ参数ＳＥＩ和ＳＣＩ表示．由于旋翼桨叶
是连续旋转构件，为避免约束出现奇点，角位移约
束方程可建立在桨毂旋转系Ｆ中，即（ＣＢＩ－ＣＣＩ）

ＣＩＦ＝（ＣＢＦ－ＣＣＦ）＝０，对应Ｒｏｄｒｉｇｕｅｚ参数分别为

ＳＥＦ和ＳＣＦ，角位移约束方程为
ＳＥＦ －ＳＣＦ ＝０ （３２）

该式为关于Ｅｕｌｅｒ角的非线性方程，求解式（３２）
需采用关于Ｅｕｌｅｒ角的Ｊａｃｏｂｉ矩阵

ＳＥＦ

ψＢＩ
＝ １２

［Ｉ＋珘ＳＥＦ ＋ＳＥＦ（ＳＥＦ）Ｔ］ＣＥＢＬＢＩ

ＳＥＦ

ψＥＢ
＝ １２

［Ｉ＋珘ＳＥＦ ＋ＳＥＦ（ＳＥＦ）Ｔ］ＬＥＢ （３３）

　　当铰链或连体基的某个自由度是时间的函
数，如桨毂以额定转速旋转，桨叶按一定规律变距
操纵等，则采用驱动约束［１２］，加速度约束方程系
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数阵为单位阵．

４　旋翼多体动力学方程与响应求解

式（２６）各构件及铰链动力学方程与式（２９）加
速度约束方程联立得到旋翼方程，旋翼方程与动
力入流方程（２１）联立，得到含约束力ｆ的微分－代
数混合方程（ＤＡＥ）．采用广义坐标分离法［１１］将运
动自由度分为非独立（ｑｄ）和独立（ｑｉ）两类，ＤＡＥ
方程表示为

Ｍｄｄ Ｍｄｉ Ｇｆｄ ０

Ｍｉｄ Ｍｉｉ Ｇｆｉ ０

Ｇｑｄ Ｇｑｉ ０ ０

０ ０ ０ Ｍ

熿

燀

燄

燅λ

ｑ̈ｄ
ｑ̈ｉ
ｆ


烄

烆

烌

烎λ

＝

Ｑｄ
Ｑｉ
Ｑｆ
Ｑ

烄

烆

烌

烎λ

（３４）
由旋翼方程由消去非独立自由度和约束力，缩并
后方程表示为１阶微分方程

Ｍ　０ ０
０ Ｉ　 ０
０ ０ Ｍ

熿

燀

燄

燅λ

ｑ̈ｉ
ｑｉ


烄

烆

烌

烎λ
＝
Ｑ
ｑｉ
Ｑ

烄

烆

烌

烎λ

（３５）

其中质量阵和非线性力向量为

Ｍ ＝Ｍｉｉ－ＭｉｄＧ－１
ｑｄＧｑｉ－

ＧｆｉＧ
－１
ｆｄ
（Ｍｄｉ－ＭｄｄＧ－１

ｑｄＧｑｉ）

Ｑ＝Ｑｉ－ＭｉｄＧ－１
ｑｄＱｆ－

ＧｆｉＧ
－１
ｆｄ
（Ｑｄ－ＭｄｄＧ－１

ｑｄＱｆ） （３６）

　　式（３５）采用隐式Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ法直接数值积
分得到响应，隐式积分中非线性方程求解采用拟
牛顿法．计算流程如图３所示．

图３　计算流程图

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｆｌｏｗｃｈａｒｔ

式（３４）只采用了加速度约束方程，积分得到
的位移和速度存在违约问题．为避免违约，求解得

到ｔ时刻的ｑＩ 及其导数后，代入位移和速度约束
方程更新ｑＤ 及其导数．

５　算例验证与分析

５．１　弹性桨叶模型验证

为验证桨叶模型的正确性，计算了有试验结
果可对比的大变形梁频率试验［１３］．该试验是检验
弹性桨叶模型的标准算例之一．梁自由端加载集
中质量产生显著变形，验证弹性桨叶模型．
本文计算端部附加０．９０７ｋｇ集中质量，基阶

频率随安装角的变化．基阶以挥舞运动为主，挥舞
弹性位移最大接近梁长度的３０％，结构耦合和非
线性显著．采用１个非线性梁构件，划分为４个有
限元单元．计算结果如图４所示．

图４　振动频率随安装角的变化

Ｆｉｇ．４　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｖｓ．ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ

由图４可知本文计算值与试验结果［１３］吻合
度较好，与中等变形梁、线性梁模型计算值［１３］相
比精 度 明 显 提 高．旋 翼 多 体 气 弹 分 析 软 件

ＲＣＡＳ［２］采用８个弹性梁构件，弹性梁构件采用
中等变形梁模型，再划分有限元单元，计算量较
大，计算结果与本文精度相当．与中等变形梁和线
性梁的结果对比显示，较强的弹性变形对结构的
动特性有明显影响．采用本文的桨叶模型提高了
模型精度．

５．２　无铰式旋翼气弹稳定性分析

为验证本文方法对旋翼气弹问题的计算能

力，选取有试验结果可以对比的 Ｍａｉｅｒ无铰式模
型旋翼［１４］，计算气弹稳定性．该模型为美军

ＡＦＤＤ（ａｅｒｏ　ｆｌｉｇｈｔ　ｄｙｎａｍｉｃｓ　ｄｉｒｅｃｔｏｒａｔｅ）研制用
于检验气弹稳定性分析精度的标准模型旋翼之

一，旋翼桨叶参数见表１，其中１，２号和３号为柔
性段，４号为过渡段，５，６号和７号为桨叶．
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表１　桨叶结构特性

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ

编号 长度／ｍｍ 挥舞刚度／（Ｎ·ｍ２） 摆振刚度／（Ｎ·ｍ２） 扭转刚度／（Ｎ·ｍ２） 质量／（ｇ·ｍ－１）扭转惯性矩／（ｇ·ｍ）

１　 ８５．３４　 １８．８０　 １１０．９　 ９．１６３　 ２７５．３　 ０．１１６

２　 ８５．３４　 １８．８０　 １１０．９　 ９．１６３　 ２７５．３　 ０．１１６

３　 ８５．３４　 １８．８０　 １１０．９　 ９．１６３　 ２７５．３　 ０．１１６

４　 ２０５．７　 ２６．６８　 １　１０７　 ２０．９３　 ４６９．７　 １．９７

５　 ５２８．８　 ２２．１９　 ７０１．６　 １０．９０　 ３０３．１　 １．８０

６　 ５２８．８　 ２２．１９　 ７０１．６　 １０．９０　 ３０３．１　 １．８０

７　 ５２８．８　 ２２．１９　 ７０１．６　 １０．９０　 ３０３．１　 １．８０

　　本文计算了悬停状态０°预锥和２°预锥下，旋
翼桨叶摆振运动的阻尼．桨叶采用１个非线性梁
构件，分为７个单元，靠近桨根的柔性段和外端桨
叶各分３个单元，过渡段１个单元．桨毂为以额定
转速旋转的刚体，连体基运动自由度上施加驱动
约束实现定速旋转．桨毂与桨叶之间有变距铰，在
铰链自由度上施加驱动约束给出桨距，桨叶刚体
自由度为非独立自由度．
采用瞬态响应法［１，９］分析气弹稳定性，给定

桨距上附加频率为基阶摆振频率的正弦激振，响
应进入稳态后撤除激振，计算整个过程的摆振信
号．图５（ａ）为桨叶无预锥、０°总距状态计算过程．图

５（ｂ）为一段衰减信号，由信号衰减段识别阻尼．
图６（ａ）为桨叶０°预锥时摆振阻尼随总距角

变化．图６（ｂ）为桨叶２°预锥时摆振阻尼随总距角
变化．桨叶有升力时正的预锥减弱了负的变距－摆
振耦合，减小摆振阻尼，阻尼最小值向右偏移．由
图可知计算值与试验值［１４］有较好的一致性．
旋翼气弹综合分析软件ＣＡＭＲＡＤ　ＪＡ桨叶

采用工程梁模型，计算中２阶模态为截取挥舞和
摆振基阶模态，４阶模态为截取挥、摆基阶及挥舞

２，３阶．本文计算值优于ＣＡＭＲＡＤ　ＪＡ计算值［１５］，
这是由于ＣＡＭＲＡＤ　ＪＡ采用模态坐标变换，忽略
了气弹方程非线性项的影响，此外采用模态截断
进一步忽略了高频成分，并且未保留对气弹稳定
性有重要影响的弹性扭转模态．而无铰式旋翼气
弹方程非线性项与高频成分对气弹稳定性具有显

著影响，本文采用更准确的旋翼多体动力学模型
和更接近试验过程的瞬态响应阻尼分析法可改善

气弹稳定性分析结果．ＣＡＭＲＡＤⅡ计算值［１６］采
用中等变形梁模型，计算中采用全有限元，保留了
中等变形梁模型中的非线性项，相比ＣＡＭＡＲＤ

图５　摆振响应信号

Ｆｉｇ．５　Ｌａｇ　ｍｏｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ

ＪＡ计算值，提高了与试验值的吻合度．高总距时
由于无铰式旋翼桨叶根部弹性变形显著，本文采
用更为准确的大变形桨叶模型，相比ＣＡＭＲＡＤ

Ⅱ计算值，本文计算值和试验值吻合度更好．

５．３　无轴承旋翼气弹稳定性分析

为进一步验证本文旋翼多体气弹分析模型对

复杂结构建模的能力及气弹分析精度的影响，选
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图６　摆振阻尼随总距角的变化

Ｆｉｇ．６　Ｌａｇ　ｍｏｔｉｏｎ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｖｓ．ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ

表２　旋翼结构特性

Ｔａｂｌｅ　２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ

编号 长度／ｍｍ 挥舞刚度／（Ｎ·ｍ２） 摆振刚度／（Ｎ·ｍ２） 扭转刚度／（Ｎ·ｍ２） 质量／（ｇ·ｍ－１）扭转惯性矩／（ｇ·ｍ）

１　 ５．０９６　 ５　０３２．１　 ５　０５３．３　 １　３９６．６　 １　０２６．８　 ３５．６１８

２　 ５．０９６　 ５　０３２．１　 ５　０５３．３　 １　３９６．６　 １　０２６．８　 ３５．６１８

３　 ７５．７７　 ２　４８１．１　 ２　４８１．２　 １０　８１６　 ９　７７０．３　 ６１６．１９

４　 ５０．９６　 １８．６７６　 ６．１４６　７　 ０．２４８　２３　 ４０．２３９　 ０．５１６　４６

５　 ５０．９６　 １８．６７６　 ６．１４６　７　 ０．２４８　２３　 ４０．２３９　 ０．５１６　４６

６　 ６２．２４　 １４３．７４　 １４３．７４　 ２８７．５９　 ５　３２９．３　 １８６．９９

７　 ３３１．１　 ６．５０１　４　 １７７．４３　 ３．４２７　９　 １３４．５８　 １．６２０　６

８　 ３３１．１　 ６．５０１　４　 １７７．４３　 ３．４２７　９　 １３４．５８　 １．６２０　６

取ＡＦＤＤ的无轴承模型旋翼［４］，计算了气弹稳定
性，与试验数据进行了对比，旋翼结构参数见表

２，其中１和２号为扭管，３，４和５号为柔性梁，６，

７和８号为桨叶．
图７为无轴承旋翼多体模型示意图．桨叶和

柔性梁采用１个非线性梁构件，各分３个单元．变
距扭管采用１个非线性梁构件，分２个单元．变距
拉杆采用将非线性梁构件弯曲和扭转弹性自由度

置零后得到的弹性杆构件，分１个单元．拉杆与桨
毂间采用１个滑动铰和球铰组成的铰链，球铰沿
拉杆轴线转动的自由度用驱动约束消除运动，滑
动运动自由度施加驱动约束实现变距．各构件连
体基自由度均为非独立自由度．桨毂、柔性梁、扭
管和拉杆构成回路，选取桨叶连接处节点６个弹
性自由度为非独立自由度．
图８为不同操纵节点布置方式下摆振阻尼随

总距角的变化，与试验值［４］对比可知，出本文的计

图７　无轴承旋翼结构

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｂｅａｒｉｎｇｌｅｓｓ　ｒｏｔｏｒ

算值与试验值一致性较好．操纵节点位于扭管前
缘，总距增加阻尼增加最大，位于后缘阻尼增加最
小．这是由于节点径向位置靠近柔性梁根部，位于
虚拟挥舞铰以内，形成挥舞－扭转耦合，布置在前
缘桨距增加，后缘桨距减小，从而影响摆振阻尼．
前后缘双操纵节点基本消除了这种耦合．

Ｃｈｏｐｒａ分析中桨叶模型采用中等变形梁，截
取前６阶模态，变距拉杆处理为对扭管根部线运

８２１１



　第５期 虞志浩等：基于多体动力学的旋翼模型与气弹稳定性

图８　摆振阻尼随总距角的变化

Ｆｉｇ．８　Ｄａｍｐｉｎｇ　ｏｆ　ｌａｇ　ｍｏｔｉｏｎ　ｖｓ．ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ

动与角运动的边界条件．与图６（ｂ）截取２阶和４
阶模态的ＣＡＭＲＡＤ　ＪＡ计算值相比，包含更多高
频成分后Ｃｈｏｐｒａ计算值［４］有所改善．本文采用多

体方法建立了包含变距拉杆和摇臂的旋翼模型，

拉杆、摇臂、柔性梁间的耦合运动及变形的几何非
线性都能准确考虑，因此分析精度高于 Ｃｈｏｐｒａ
计算值．
选取图８（ｃ）为基准状态，进一步研究操纵拉

杆刚度、桨叶预锥角、柔性梁预锥角等旋翼结构参
数对气弹稳定性的影响．
图９为不同旋翼结构参数对摆振阻尼的影

响．柔性梁预锥角相对桨毂，向上为正，此时桨叶
相对柔性梁无预锥．桨叶预锥角相对柔性梁，向上
为正，此时柔性梁相对桨毂无预锥．

图９　旋翼结构参数对摆振阻尼的影响

Ｆｉｇ．９　Ｌａｇ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

由图９（ａ）可知变距拉杆刚度适当降低增加
了摆振运动阻尼．这是由于变距拉杆刚度降低，变
距－摆振耦合产生的桨叶变距加大，耦合加强，摆

９２１１
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振阻尼增加．
由图９（ｂ）可知柔性梁正预锥在升力为正时

减小了摆振阻尼．由于柔性梁正预锥减小了挥舞
弯曲，减小变距－摆振耦合，从而降低了摆振阻尼．
由图９（ｃ）可知桨叶正预锥在升力为正时增

加了摆振阻尼．桨叶有相同升力时桨叶正预锥使
桨叶相对柔性梁上挥角增大，加大变距摆振耦合，
从而摆振阻尼增加．

６　结　论

本文基于柔性多体系统动力学方法建立旋翼

气弹分析模型，集成一种适合于气弹分析的大变
形桨叶模型，建立带铰链的构件动力学方程，统一
约束方程形式，改进角运动约束方程，消除旋翼连
续旋转的奇点问题，采用瞬态响应法计算了无铰
式旋翼和无轴承旋翼的气弹稳定性，分析了无轴
承旋翼结构参数对气弹稳定性的影响．综合本文
的计算结果和分析，得到以下结论：

１）本文建立的旋翼多体气弹分析模型计算
结果与试验数据一致性较好，验证了分析模型的
正确性．
２）气弹模型中含有变距摇臂、拉杆等构件，
采用大变形桨叶模型和瞬态响应法计算旋翼气弹

稳定性，包含气弹模型非线性与高频成分，提高了
计算精度．
３）无轴承旋翼柔性梁弹性变形显著，变距拉
杆布置方式因变距－挥舞耦合对气弹稳定性有较
大影响；适当降低拉杆刚度可增强负的变距－摆振
耦合，提高桨叶摆振阻尼．
４）无轴承旋翼减小柔性梁预锥和增加桨叶
预锥可增强负的变距－摆振耦合，提高摆振运动
阻尼．
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ｏｆ　ＡＨＳ　５５ｔｈ　Ａｎｎｕａｌ　Ｆｏｒｕｍ．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ　ＤＣ：ＡＨＳ　Ｉｎｔｅｒ－

ｎａｔｉｏｎａｌ，１９９９：１０３１－１０４７．
［１５］　Ｍａｉｅｒ　Ｔ　Ｈ，Ｓｈａｒｐｅ　Ｄ　Ｌ．Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ

ｈｉｎｇｌｅｓｓ　ｒｏｔｏｒ　ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ　ｏｆ

ＡＨＳ　５１ｔｈ　Ａｎｎｕａｌ　Ｆｏｒｕｍ．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ　ＤＣ：ＡＨＳ　Ｉｎｔｅｒｎａ－

ｔｉｏｎａｌ，１９９５：１１７６－１１９０．
［１６］　Ｍａｉｅｒ　Ｔ　Ｈ，Ａｂｒｅｇｏ　Ａ　Ｉ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ　ｓｔｕｄｙ

ｆｏｒ　ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｏｆ　ｓｔｒａｉｇｈｔ　ａｎｄ　ｓｗｅｐｔ－ｔｉｐ　ｒｏｔｏｒ

ｂｌａｄｅｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇ　ｏｆ　Ｅｕｒｏｐｅａｎ　Ｒｏｔｏｒｃｒａｆｔ　Ｆｏｒｕｍ，

２６ｔｈ．Ｎｅｔｈｅｒｌａｎｄｓ：Ｔｈｅ　Ｈａｇｕｅ，２０００：７０（１５ｐａｇｅｓ）．
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