
第２８卷 第５期
２０１３年 ５月

航空动力学报
Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ

Ｖｏｌ．２８ Ｎｏ．５
Ｍａｙ


２０１３

文章编号：１０００－８０５５（２０１３）０５－０９９９－０７

舰载直升机旋翼／机体非线性耦合稳定性分析
刘　洋，向锦武

（北京航空航天大学 航空工程与科学学院，北京１００１９１）

摘　　　要：基于多体动力学方法建立了舰载直升机旋翼／机体耦合系统的动力学模型，其中机体起落架模

型由非线性的液压作动器和橡胶轮胎两部分组成，而舰船的横摇和纵摇以简谐激励的形式通过起落架传递

给旋翼／机体系统．针对不同的舰船激振频率，研究舰载直升机起动过程中旋翼／机体系统的时间响应历程和

动力学稳定性．结果表明：舰载直升机的机体和桨叶摆振自由度在舰船激励下均会出现极限环振动现象，并

且当舰船激振频率与旋翼旋转频率相等时会激发出旋翼的摆振后退型模态的极限环振动，使旋翼重心偏离

桨毂中心，进而可能导致“舰面共振”事故发生．
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　　直升机以其特有的垂直起降、低空低速飞行
的特点越来越多地应用于舰船上，主要用于执行
反潜战、搜索救援、早期预警等任务．由于舰船甲
板上气流紊乱再加上舰船在海面振幅较大，舰载
直升机在舰面起降条件非常恶劣．复杂的工作环
境使舰载直升机动力学特性与陆机直升机相比有

较大不同．直升机在甲板上起降时，系统受到外部
扰动会导致桨叶弯曲变形较大，打到机体上发生
“ｔｕｎｎｅｌ　ｓｔｒｉｋｅ”事故［１－３］．如果设计或使用不当，舰
载直升机还可能会发生“舰面共振”事故［４］．因此
响应及稳定性分析在舰载直升机设计中显得更为

重要．
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直升机旋翼／机体系统是多体系统［５］，具有很
强的几何非线性［６］，并且直升机起落架刚度和阻
尼也具有非线性特点．尤其对于舰载直升机，随着
舰船的振动起落架在甲板受到非对称载荷，系统
的结构参数会发生变化．以往在直升机的旋翼／机
体耦合系统非线性建模时都以陆机直升机为主，
并没有考虑舰船的影响［７－１０］．
舰载直升机动力学建模不同于陆机直升机，

需要考虑舰船运动对系统的影响．Ｗｉｌｌｉａｍ等［１１］

考虑舰船滚转运动和海面阵风的影响建立舰载直

升机的动力学模型．Ｈａｎ等［１２］用有限元方法模拟
旋翼桨叶并且计入舰船６个运动自由度建立了直
升机和舰船耦合的动力学模型．胡国才等［１３］考虑
直升机在甲板上的不同位置及舰面流场等因素，
建立了舰船甲板上直升机旋翼／机体耦合动力学
分析模型．Ｄａｒｒｅｎ等［１４］建立了较详细的起落架模
型分析机体在甲板上的操纵动力学问题．徐敏［１５］

用复刚度的方法得到在非对称载荷和非对称变形

情况下研究轮式起落架“舰面共振”的方法．这些
研究虽然在舰载直升机动力学建模时考虑了舰船

运动，但是对舰船振动引起的非线性旋翼／机体动
力学稳定性及响应问题缺乏分析．本文结合舰船
运动自由度，针对起落架和旋翼非线性特性，用多
体动力学方法建立了舰载直升机旋翼／机体／舰船
系统非线性动力学模型，并通过计算系统的响应
相轨迹图分析了舰载直升机在舰面的旋翼／机体
耦合非线性特性．

１　建模分析

１．１　旋翼／机体／舰船模型

舰载直升机在舰面起降时，舰船在海面的振
动会通过起落架传递给机体，同时机体和旋翼系
统在起落架上也会发生振动．由于舰船的质量远
远大于直升机质量，可以忽略舰载直升机对舰船
的作用，但舰船的振动对直升机的影响不可忽略．
在模型分析中，认为舰船是刚性的，具有２个刚体
转动自由度（横摇、纵摇）．舰船和直升机的坐标系
如图１所示．
对于旋翼／机体耦合系统，其稳定性主要与铰

接式旋翼的桨叶摆振刚体模态或无铰式旋翼的桨

叶摆振１阶模态有关．本文采用铰接式旋翼的舰
载直升机，桨叶模型可以假设为刚性桨叶，不考虑
桨叶的气动力，并且假设旋翼ｂ片桨叶只有摆振
自由度，摆振铰偏置量为ｅ．直升机机体假设为刚

体，具有滚转和俯仰方向自由度．旋翼的减摆器为
黏弹减摆器，假设具有线性刚度和阻尼．在桨叶和
机体系统的动力学建模中考虑了桨叶和机体的几

何非线性和起落架的非线性模型．

图１　舰载直升机分析模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ａｎｄ　ｓｈｉｐ

舰船具有横摇和纵摇运动形态，并通过起落
架传递给旋翼／机体系统，进而改变舰载直升机系
统的动力学特性．假设舰船的横摇、纵摇运动为简
谐振动，形式如下：

Ｆｘ ＝ｆｘｓｉｎ（ω１ｔ）

Ｆｙ ＝ｆｙｓｉｎ（ω２ｔ） （１）

式中ω１，ω２，ｆｘ，ｆｙ 分别为舰船横摇和纵摇的振幅
和频率．
对于旋翼／机体／舰船系统这样复杂的系统，

推导其解析动力学方程非常复杂，而且不能准确
模拟各构件之间的关系．直升机系统是典型的多
体系统，本文采用多体动力学方法建模可准确模
拟各构件之间的运动关系，还能精细分析起落架
非线性特征．
系统模型采用多刚体系统动力学的拉格朗日

数学模型及算法［１６］，以多刚体系统中各铰的相对
坐标为描述系统的位形坐标，系统的拓扑构型见
图２．舰船在海面具有横摇和纵摇自由度，因此可
将旋翼／机体／舰船系统视为无根树系统．对于三
点式轮式起落架直升机有２个回路，由于起落架
系统的质量可以忽略，并且假设起落架始终处于
刹车状态也没有相对甲板的滑动，可以将起落架
的载荷作为一组约束力元作用于舰船和机体

之间．
非树系统的动力学方程的变分形式为

Δｑ
·Ｔ（－Ｚｑ̈＋ｚ）＝０ （２）

其中

ｚ＝αＴ·（Ｆｏ－ｍｗ）＋βＴ·（Ｍｏ－Ｊ·σ－ε）＋
Ｆｅｑ＋Ｆτｑ＋Ｆｃｑ （３）

式中Ｚ为广义质量矩阵，ｑ为系统的广义坐标，α
和β为根据系统拓扑构型得出的张量矩阵，ｍ为

０００１



　第５期 刘　洋等：舰载直升机旋翼／机体非线性耦合稳定性分析

刚体的对角质量矩阵，Ｊ为中心惯量张量，Ｆｅｑ 为
非约束力元的广义力阵，Ｆτｑ 为约束力元的广义
力阵，Ｆｃｑ为切断铰的非理想约束力的广义力阵，

ｗ，σ，ε为描述系统动力学运动的中间变量，见参
考文献［１６］．

图２　系统的拓扑构型

Ｆｉｇ．２　Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｙｓｔｅｍ

１．２　起落架模型

不同于陆机直升机，舰载直升机起降时机体
不能始终保持水平．舰船运动作用于机体的惯性
载荷与机体倾斜引起的机体重力分力使得起落架

产生非对称载荷和非对称变形．舰载直升机轮式
起落架由液压作动器（缓冲支柱）和橡胶轮胎构
成［１７］（如图３）．

图３　起落架模型

Ｆｉｇ．３　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｕｎｄｅｒｃａｒｒｉａｇｅ

起落架上受到载荷与机身轴ｚｆ平行，发生变
形后缓冲支柱受到载荷为

Ｆｏｌｅｏ＝
Ｋ１ｄ２＋Ｇ１ｄ

·
ｄ＜ｄ０

Ｋ１ｄ２０＋Ｋ２（ｄ－ｄ０）２＋Ｇ２ｄ
·
ｄ≥ｄ

烅
烄

烆 ０

（４）

其中ｄ为缓冲支柱变形量，ｄ０为缓冲支柱结构参
数．可看出液压作动器具有２阶分段非线性，随载
荷增加，起落架的刚度和阻尼会发生变化（如图４）．
橡胶轮胎模型考虑在ｚｆ方向具有线性的刚度

和阻尼．轮胎的垂向载荷为

Ｆｔｙｒｅ＝Ｋｚｄ＊ ＋Ｃｚｄ
·
＊ （５）

其中ｄ＊ 为轮胎的垂向变形量．由于忽略了液压
作动器和轮胎的质量，轮胎受到的垂向载荷等于
缓冲支柱的垂向载荷，即

Ｆｔｙｒｅ＝Ｆｏｌｅｏ （６）
起落架轮胎受压后（如图５），在ｘｓＯｙｓ 平面内产
生平行于甲板平面的静摩擦力．
此时轮胎模型简化为三维的弹簧阻尼系统，

如图６．

图４　起落架载荷随位移的变化

Ｆｉｇ．４　Ｌｏａｄ－ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｕｎｄｅｒｃａｒｒｉａｇｅ

图５　轮胎在甲板平面内的变形

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｙｒｅ　ｏｎ　ｄｅｃｋ　ｐｌａｎｅ

图６　起落架系统模型

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｕｎｄｅｒｃａｒｒｉａｇｅ　ｓｙｓｔｅｍ

此时轮胎在甲板平面（ｘｓＯｙｓ平面）内的弹性
系数为

１００１
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Ｃｘ ≈Ｃ１
３
ｄ槡 ＊

Ｃｙ ≈Ｃ２－Ｃ３ｄ＊ （７）
其中Ｃ１，Ｃ２，Ｃ３由轮胎的结构参数确定．轮胎在甲
板平面内的弹性恢复力为

Ｆｘ ＝ＣｘΔｘｔ
Ｆｙ ＝ＣｙΔｙｔ （８）

Δｘｔ和Δｙｔ为轮胎在甲板平面的变形量．

２　机体响应分析

针对多体系统模型，在桨叶摆振后退自由度
做一个初始扰动作为系统初始值，并且根据式（１）
给定舰船的运动，然后采用４阶Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ积
分方法对系统做数值积分即可得到系统的响应曲

线和相轨迹．舰载直升机参数如表１．

表１　直升机参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

桨叶片数ｎ　 ４

桨叶质量ｍｂ／ｋｇ　 ９４．９

旋翼半径Ｒ／ｍ　 ５．６３９

额定转速Ω／（ｒ／ｍｉｎ） ３１．４２

机体质量Ｍ／ｋｇ　 ３　２８５

桨叶质量矩Ｓｂ／（ｋｇ·ｍ） ２８９．３

桨叶惯性矩Ｉｂ／（ｋｇ·ｍ２） １　０８５．１

摆振铰偏置量ｅ／ｍ　 ０．３０４　８

减摆器阻尼ｃ／（Ｎ·ｓ／ｒａｄ） ７　６３９

减摆器刚度ｋ／（Ｎ／ｒａｄ） １５　５９０

起落架刚度Ｋ１／（Ｎ／ｍ） ３．６×１０５

起落架刚度Ｋ２／（Ｎ／ｍ） ５×１０６

起落架阻尼Ｇ１／（Ｎ·ｓ／ｍ） ２．２×１０５

起落架阻尼Ｇ２／（Ｎ·ｓ／ｍ） ４×１０５

在旋翼／机体耦合系统稳定的旋翼转速区域
对系统做积分计算得到系统的相轨迹图（如图

７），图７（ａ）为舰船固定时机体振动相轨迹图，可
以看到由于系统处在稳定转速区域内并且没有外

力对其做功，在初始受到扰动后系统的振幅逐渐
减小，该相轨迹具有稳定焦点．图７（ｂ）为舰船做
简谐振动时舰载直升机机体振动相轨迹图，由于
舰船运动为旋翼／机体系统输入能量，机体出现极
限环振动．此时机体振动相轨迹的奇点从稳定的

焦点变为极限环的中心．

图７　机体ｘ运动相轨迹图（Ω＝９０ｒ／ｍｉｎ）

Ｆｉｇ．７　Ｐｈａｓｅ　ｐｌａｎｅ　ｆｏｒ　ｘ　ｍｏｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｕｓｅｌａｇｅ
（Ω＝９０ｒ／ｍｉｎ）

３　摆振响应分析

舰载直升机旋翼在起动或停车过程中，当旋
翼旋转频率Ω与舰船振动圆频率ω 具有一定关
系时，桨叶摆振或旋翼整体模态会出现极限环振
动现象．

３．１　旋翼旋转频率与舰船振动圆频率相等

当旋翼旋转频率与舰船振动圆频率相等时，

即Ω＝ω１ 时，第１片和第３片桨叶摆振振动中心
向反方向偏移，第２片和第４片桨叶振动中心没
有发生偏移（如图８），即激发出旋翼的摆振后退
型模态的极限环振动．旋翼的整体振型可由多桨
叶坐标变换得到

η＝∑
ｂ

ｋ＝１
ξｋｓｉｎψｋ

ζ＝∑
ｂ

ｋ＝１
ξｋｃｏｓψｋ （９）
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其中ξｋ为第ｋ片桨叶的摆振响应，ψｋ为第ｋ片桨
叶的方位角．

图８　Ω＝ω１ 时桨叶摆振角示意图

Ｆｉｇ．８　Ｌａｇ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｂｌａｄｅｓ　ｆｏｒΩ＝ω１

图９（ａ）为每片桨叶的摆振响应随时间变化
的曲线，图９（ｂ）为４片桨叶的摆振自由度相轨迹
图，图９（ｃ）为周期振型η的相轨迹图．从系统的
响应曲线和相轨迹能看出舰船的振动圆频率与桨

叶旋转频率相等时，旋翼摆振后退型自由度发生
极限环振动，旋翼重心始终偏离桨毂中心转动，此
时有可能导致舰载直升机发生“舰面共振”事故．

图９　Ω＝ω１ 时桨叶摆振响应及相轨迹图

Ｆｉｇ．９　Ｐｈａｓｅ　ｐｌａｎｅ　ａｎｄ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｌａｇ　ｍｏｔｉｏｎ

ｆｏｒΩ＝ω１

３．２　旋翼旋转频率为２倍舰船振动圆频率

舰载直升机旋翼在起动或停车过程中，旋翼
旋转频率Ω发生变化，通过对系统的仿真计算发
现：如果旋翼旋转频率Ω为舰船振动圆频率ω的

２倍时，桨叶摆振运动和旋翼摆振周期振型运动
都会发生极限环振动（如图１０）．

图１０　Ω＝２ω１ 时桨叶摆振相轨迹图

Ｆｉｇ．１０　Ｐｈａｓｅ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｌａｇ　ｍｏｔｉｏｎ　ｆｏｒΩ＝２ω１
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图１０（ａ）为当Ω＝２ω１时摆振运动的相轨迹
图，图１０（ｂ）为Ω＝２ω１时旋翼摆振周期振型运动
的相轨迹图．此时２个自由度都呈现极限环振动，
旋翼的振动水平也会增加．

３．３　旋翼旋转频率与舰船振动圆频率无特定关系

当旋翼旋转频率Ω 和舰船振动圆频率ω 之
间没有整数倍数关系时，从系统的相轨迹图和庞
加莱映射能看出桨叶的摆振运动呈现准周期运动

（如图１１）．图１１（ａ）为摆振相轨迹图，此时摆振
运动为在一定区间内没有规则的振动，图１１（ｂ）
为摆振运动的庞加莱映射，此时系统的庞加莱映
射表现为准周期环面上的一系列点．

图１１　桨叶摆振相轨迹图和庞加莱映射
（Ω＝１３５ｒ／ｍｉｎ）

Ｆｉｇ．１１　Ｐｈａｓｅ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｌａｇ　ｍｏｔｉｏｎ　ａｎｄ　Ｐｏｉｎｃａｒé

ｍａｐ（Ω＝１３５ｒ／ｍｉｎ）

４　结　论

采用多体动力学方法建立了舰载直升机旋

翼／机体系统的动力学模型，考虑了舰船运动对直

升机系统的影响和直升机起落架的非线性特性．
分析计算了不同旋翼旋转频率下旋翼／机体耦合
非线性响应特性．
当旋翼／机体耦合系统处于稳定转速区间时，

机体相轨迹呈螺线形式，系统的奇点为稳定的焦
点．但是在舰船运动的影响下机体出现极限环振
动，系统相轨迹的奇点由稳定的焦点变为极限环
的中心．
当旋翼旋转频率与舰船振动圆频率相等时，

舰船振动会激发出旋翼的摆振后退型模态的极限

环振动，使得旋翼的重心围绕桨毂中心旋转．旋翼
旋转频率Ω为舰船振动圆频率ω的２倍时，桨叶
摆振运动和旋翼的整体振型都呈现极限环振动．
当Ω和ω没有整数倍数关系时，桨叶的摆振运动
呈现出准周期运动．
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