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要!建立了具有普遍性的考虑直升机空间机动飞行的尾传动轴动力学模型
*

分析了机动飞行对尾传

动轴临界转速的影响%发现只有俯仰角速度'偏航角速度'横滚角速度和角加速度
2

个转动运动分量会影响尾

传动轴的临界转速
*

通过算例着重分析了俯仰'偏航和横滚角速度对尾传动轴前
!

阶临界转速的影响规律
*

结

果表明#俯仰角速度使尾传动轴的临界转速降低%但只对反进动第
%

阶临界转速有较大影响&偏航角速度对尾

传动轴临界转速的影响效果与俯仰角速度完全相同&正向横滚角速度使尾传动轴的正进动临界转速提高%而

使反进动临界转速降低&但对于反向横滚%在以横滚角速度等于某值的分界线之前%横滚角速度对尾传动轴临

界转速的影响规律与正向横滚相反%前
!

阶临界转速变化曲线的分界线对应的横滚角速度分别为
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直升机尾传动系统负责给尾桨传递动力%是

直升机最长的传动链%其动力学性能的优劣将对

直升机整体性能产生重要影响
*

尾传动轴是尾传

动系统的主要部件%单独研究其动力学特性%方便

于掌握其对尾传动系统动力学特性的影响%有利

于更好地研究整个尾传动系统的动力学特性
*

直

升机为一非惯性系%会对机体上的部件产生附加

载荷)

%/!

*

%从而对其动力学特性产生不利影响
*

因

此%有必要研究机动飞行时尾传动轴的动力学

特性
*

祝长生等)

2/&

*利用
L7

K

<7.

K

H

方程建立了任意

机动飞行下考虑发动机安装位置影响的多盘'多

质量和多轴承的不平衡柔性转子系统动力学模型

的一般形式%并分析了机动飞行对系统动力学特

性的影响
*

林富生等)

#/1

*对飞行器机动飞行下的发

动机转子变速运动及转子系统的非线性动力学特

性做了深入的研究%得到了很多有意义的结论
*

徐

敏等)

%"/%%

*研究了水平盘旋和俯冲拉起状态下双盘

悬臂转子和带挤压油膜阻尼器的
,HXX4(WW

转子的

振动特性
*

顾致平等)

%$

*在考虑飞机水平盘旋的情

况下分析了刚性和弹性支承的
,HXX4(WW

转子的振

动特性
*

杨永锋等)

%!/%2

*研究了俯冲拉起和水平盘

旋机动飞行条件下裂纹转子的动力学特性
*

这些

文献均未将考虑转子分布质量的影响
*

许兆棠)

%&

*

考虑了尾传动轴的分布质量和非惯性力的影响%

但仅考虑了水平和垂直方向加速度的影响%未完

整考虑直升机任意空间机动飞行的影响%而本文

对其进行了全面考虑
*

由于尾传动轴的弯曲振动固有频率通常远低

于其纵向和扭转振动的频率%更容易被激发)

%#

*

%

所以本文研究其横向弯曲振动
*

直升机尾传动轴

为典型的质量连续分布轴%不宜采用集中质量模

型进行研究%而应当作具有圆形截面的旋转梁
*

采

用超临界设计的尾传动轴系可以大大减小支承数

量%是国外采用较多的设计方案%也是国内直升机

未来设计的一种趋势
*

这样在尾传动轴的计算模

型中应该考虑转动惯量和陀螺力矩的影响%而剪

切变形与转动惯量对轴动力学行为的影响是同阶

的)

%;

*

%且剪切变形的影响更大)

%0

*

%应同时予以考

虑
*

文中称这种同时考虑轴的弯矩'横向位移'剪

切变形'转动惯量和陀螺力矩的模型为旋转

>6T(8RH.5(

梁模型
*

本文建立了描述直升机空间运动与尾传动轴

横向弯曲运动的坐标系%基于能量原理推导了惯

性系下旋转
>6T(8RH.5(

梁的动力学方程%在此

基础上%利用非惯性系中质点动力学基本原理%通

过附加牵连惯性力'科氏惯性力和惯性力矩的方

式%建立了直升机机动飞行下旋转
>6T(8RH.5(

梁的动力学方程
*

与祝长生教授的建模过程相比%

本文的建模方法更为直接和简单%当惯性系下尾

传动轴采用的动力学模型发生改变时%无需重新

推导方程
*

本文还分析了机动飞行对尾传动轴固

有频率的影响
*

其中%重点分析了垂直爬升飞行'

垂直俯冲飞行'水平盘旋飞行和横滚飞行几种典

型机动飞行对尾传动轴临界转速的影响%得到了

俯仰角速度'偏航角速度和横滚角速度对尾传动

轴临界转速的影响规律
*

研究工作可为空间非惯

性系下分布质量轴的动力学建模与分析提供理论

参考%对尾传动轴的设计具有一定的指导意义
*

;

"

直升机机动飞行的位姿描述

近似将直升机机体当作刚体%利用刚体的位

姿描述方法%即直角坐标系的
!

个移动和
!

个转

动%来描述直升机在空中飞行时的位姿%其坐标系

如图
%

所示
*

选取地球为惯性系%过惯性空间中的

定点
!

"

建立固定坐标系
!

"

"

"#"

$

"

%用于描述直

升机的平动特性
*

以直升机重心
!

<

为原点建立固

%$&%
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图
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"

直升机空间运动的坐标系统
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WH<8

9

74HT(W6(.

连在直升机机体上的机体坐标系
!

<

"

<#<

$

<

%用于

描述直升机的转动特性
*

其中%

!

<

$

<

轴为机身对

称轴%指向与直升机飞行方向相反
*

因此%直升机

的空间位姿可由固定坐标系
!

"

"

"#"

$

"

上的平动

分量)

"

"

%

#"

%

E$

"

*

> 和相对坐标系
!

<

"

<#<

$

<

上的

转动分量)

!

"<

%

!

#

<

%

E

!

$<

*

> 来描述
*

其中%

!

"<

为直升

机的偏航角%

!

#

<

为俯仰角%

E

!

$<

为直升机的正向

横滚角
*

对于采用欧拉角描述直升机空间转动的

情况%仍然可以通过坐标转换矩阵将各欧拉角用

!

"<

%

!

#

<

和
E

!

$<

表示
*

平面
#%

!$

%

与平面
#<

!

<

$

<

'平

面
"

%

!$

%

与平面
"

<

!

<

$

<

和平面
"

%

!

#%

与平面

"

<

!

<#<

之间的距离分别为
%

"

%

&

"

和
'

"

%表示尾传

动轴相对于直升机重心的位置参数
*

根据相对坐

标系
!"

%#%

$

%

与动坐标系
!"

#

$

之间的转换关

系%采用
!

个欧拉角描述圆盘的空间偏摆运动%即

绕
!"

%

轴的转角
"

!

$

%

%

(

"%绕
!

#$

轴的转角
!

!

$

%

%

(

"和绕
!$

轴的转角
#

!

$

%

%

(

"%三者均为小量
*

图
$

"

尾传动轴微段在平面
"

%

!$

%

和
#%

!$

%

上的受力分析图
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尾传动轴横向弯曲运动的坐标系

与运动参数
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直升机尾传动轴具有质量连续分布的特点%

可视为无限多个圆盘的组合体
*

由于偏心的存在%

直升机尾传动轴绕两端支承轴颈中心连线作涡

动
*

所以%对于不在尾传动轴跨中的离散圆盘%除

了有横向运动外%还有偏摆运动
*

以静变形状态下

尾传动轴左端支承的轴颈中心
!

为原点%建立与

机 体 坐 标 系
!

<

"

<#<

$

<

平 行 的 相 对 坐 标 系

!"

%#%

$

%

%其轴线与机体坐标系的对应轴线平行
*

尾传动轴的横向弯曲运动可用坐标系
!"

%#%

$

%

在

"

%

和
#%

方向上的挠度分量
%

!

$

%

%

(

"%

&

!

$

%

%

(

"和转

角分量
!

#

%

!

$

%

%

(

"'

!

"%

!

$

%

%

(

"描述
*

为描述离散圆盘

的偏摆运动%建立与圆盘固结的动坐标系
!"

#

$

%

各轴线的起始位置与坐标系
!"

%#%

$

%

的对应轴线

平行
*

本文的坐标系和转向的定义符合右手法则%

大拇指的指向同轴的正方向一致
*

=

"

考虑直升机空间机动飞行时的

旋转
>18"+7*%?"

梁模型

""

文中假定尾传动轴做等速转动%转速为
$

#

%

则有
#

_

$

#

(*

截取尾传动轴的微元段
=$

%

为分离

体%其受力分析如图
$

所示
*

求得由平动和转动引

起的动能
)

8

以及由弯矩'剪力和轴向力引起的应

变能
*

8

后%可根据
?7T6)W(.

原理建立尾传动轴

单元的运动微分方程%即其挠度和转角应满足平

衡方程
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本文方法建立的模型与采用文献)

2

*或文献

)

&

*基于拉格朗日方程建立的模型完全一致%验证

了本文模型的正确性
*

文献)

2

*或文献)

&

*的方法

要求首先确定尾传动轴的能量
*

然而%考虑直升机

空间机动飞行时%尾传动轴动能的计算公式十分

复杂%使得运动方程的推导过程很烦琐%且惯性系

下尾传动轴的模型改变时需重新推导方程%工作

量较大
*

相对来说%本文的建模方法无需这些烦琐

的推导%只需在惯性系下尾传动轴模型的基础上

加上本文得到的附加惯性力即可
*

另外%当惯性系

下尾传动轴的模型发生改变时%公式仍可用而无

需重新推导方程%具有很好的通用性
*

所以%本文

方法可以简化建模过程%更为直接和高效%且物理

意义相当明确
*

对比式!

%

"和式!
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"可知%直升机的机动飞行
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因此%直升机机动飞行会改变轴

心涡动轨迹的大小和涡动轨迹的中心位置
*
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机动飞行对尾传动轴临界转速的

影响

""

受直升机机动飞行时产生的附加刚度和附加

阻尼效应的影响%尾传动轴的临界转速会发生改

变
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当附加刚度使尾传动轴的弯曲刚度提高或附

加阻尼为正时%机动飞行使得尾传动轴的临界转

速增大
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反之%当附加刚度使尾传动轴的弯曲刚度

降低或附加阻尼为负时%机动飞行使得尾传动轴

的临界转速减小
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根据附加刚度和附加阻尼的表

达式可知%直升机机动飞行时的所有平动运动分
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&
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%
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%
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&
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&
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!

&
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#
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#
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41:
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&
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#

$

&

$%

#

$
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%

+
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&
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%
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"

""

为分析简便%本文考虑文献)

2

*给出的垂直爬

升飞行'垂直俯冲飞行'水平盘旋飞行和横滚飞行

几种典型机动飞行对尾传动轴临界转速的影响
*

对于这几种机动飞行%

!

+

"<

和
!

+

#

<

中总有一项为零%

且
!

++

$<

为零
*

所以%式!

%"

"和式!

%%

"中的
:

%&

和
:

&%

均为零
*

对于
:

%&

和
:

&%

不为零的情况%可以采用

求解尾传动轴不平衡响应的方法进行临界转速的

分析%鉴于其计算工作量太大%本文不涉及
*

采用分离变量法将挠度
%

]%

和
&

]%

分解为空间

函数和时间函数的乘积
*

二者为同一轴的动挠度

在两个正交投影面上的分量%共享同一个空间函

数%即可设尾传动轴具有如下形式的横向固有

振动

%

$%

$

%

%

! "

(

&

$%

$

%

%

! "

) *

(

0

*4(8

$

(

@86.

$

) *

(

A $

! "

%

!

%$

"

式中
*

%

@

为对应横向位移的幅值%

$

为待求的固

有频率%

A

!

$

"为振型函数%根据边界条件求得
*

将直升机尾传动轴简化为两端铰支的旋转

轴)

%&

*

%容易获得其振型函数)

%#

*

*

则轴的频率方

程为

B

%

,

C

$

B

$

:

%

&

56+C

2

$

B

$

;

7

,

B

! "

!

&

56+C

$

$

B

$

;

7

,

B

! "

!

&

56+C

$

B

%

,

C

$

B

$

:

&

&

56+C

2

0

"

!

%!

"

式中

B

%

0&

56+D

$

"

$

C

$

/

7"

,

D

2

"

2

41

&

56+

,

/

! "

7"

.

%

$

$

C

$

)

4+

,

/

! "

7"

D

$

"

$

1

,

&

56+ +C

$

,

D

$

"

$

! "

1

*

B

$

0

41D

$

"

$

,&

56+C

$

B

!

0

$D

$

"

$

%

1

$

#

&

56+

,

/

! "

7"

其中
D

为振型的阶数
*

按一定步长选定
$

%

$

`

#$

%

$

$̀

#$

%,为试算频率%其中
#$

为频率增量%代

入式!

%!

"中%若相邻两个试算频率使得式!

%!

"异

号%则二者之间必有一个频率值使得式!

%!

"等于

"

%该频率值即为临界角速度
*

然后%在这两个频率

值之间采用二分法搜索%即可逐渐逼近该频率值
*

计算时%取
$

#

_

$

或
$

#

_E

$

均可
*

由式!

%!

"可求

得两个临界转速值%较小值对应反进动时的临界

转速%较大值对应正进动时的临界转速
*

取尾传动轴的参数为#内径
E_02TT

%外径

F_1"TT

%长度
C_%:#&T

%

%

_$0""5

K

$

T

!

%

4_

;"QY7

%

6_$;QY7

%

&_":!

%

/

7"

_"+*

尾传动轴的前
!

阶临界转速随俯仰角速度

!

+

#

<

的变化规律如图
!

!

图
&

所示
*

直升机垂直爬

升时俯仰角速度为负%垂直俯冲时其为正%其他角

速度和角加速度均为零
*

图
!

!

图
&

表明%变化曲

线构成的图形近似呈以俯仰角速度为零的竖轴为

对称轴且开口朝下的抛物线%且临界转速阶次越

高%抛物线开口越大
*

因此%俯仰角速度使得尾传

图
!

"

俯仰角速度对尾传动轴第
%

阶临界转速的影响

M6

K

*!

"

F.X)-H.4H(X

9

6W4R6.

K

7.

K

-)7<[H)(46W

P

(.WRH

X6<8W(<=H<4<6W647)8

9

HH=(XW76)=<6[H8R7XW

动轴的临界转速降低%爬升或俯冲角速度越大%尾

传动轴临界转速的减小幅度越大%且随着临界转

速阶次的提高%俯仰角速度对尾传动轴临界转速

的影响变小
*

第
%

%

$

和
!

阶正进动临界转速的最

大变化幅度!

!

+

#

<

_$""<7=

$

8

相对于
!

+

#

<

_"<7=

$

8

时的临界转速变化"分别为
E":!$a

%

E":$a

和

E":"2&a

%反进动临界转速的变化幅度分别为

&$&%
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图
2

"

俯仰角速度对尾传动轴第
$

阶临界转速的影响

M6

K

*2

"

F.X)-H.4H(X

9

6W4R6.

K

7.

K

-)7<[H)(46W

P

(.WRH

8H4(.=(<=H<4<6W647)8

9

HH=(XW76)=<6[H8R7XW

图
&

"

俯仰角速度对尾传动轴第
!

阶临界转速的影响

M6

K

*&

"

F.X)-H.4H(X

9

6W4R6.

K

7.

K

-)7<[H)(46W

P

(.WRH

WR6<=(<=H<4<6W647)8

9

HH=(XW76)=<6[H8R7XW

E#:2&a

%

E":$!a

和
E":"&a*

另外%

!

+

#

<

绝对值

大于
%""<7=

$

8

后基本不影响第
%

阶正进动临界

转速
*

对比俯仰角速度对正'反进动临界转速的影

响可知%俯仰角速度对尾传动轴反进动第
%

阶临

界转速的影响要远大于对尾传动轴正进动临界转

速的影响&对于第
$

阶和第
!

阶临界转速%虽然俯

仰角速度对尾传动轴反进动的影响仍然大于对正

进动的影响%但二者之间的区别逐渐变小%说明临

界转速阶次越高%二者之间的区别越小
*

值得注意

的是%由图
!

可知%爬升或俯冲角速度增大%使得

正'反进动临界转速之间的间隔增大%从而扩大了

尾传动轴的不安全工作转速区域%设计时应予以

考虑
*

直升机水平盘旋时偏航角速度
!

+

"<

亦有正'负

之分%且其余转动分量均为零%其对尾传动轴临界

转速的影响规律与俯仰角速度完全相同%图略
*

横滚飞行时横滚角速度
!

+

$<

不为零%其他转动

分量均为零
*

横滚角速度!正向横滚为负值%反向

横滚为正值"对尾传动轴临界转速的影响如

图
#

!

图
0

所示%二者之间呈线性关系%且可表

示为
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式中
G

9

4H

和
G

.4H

!

H_%

%

$

%

!

"分别表示尾传动轴的正

进动和反进动临界转速
*

对于第
%

阶临界转速%其变化曲线构成的图

形以横滚角速度约为
%:0#<7=

$

8

的竖轴!在此位

#$&%
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$
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图
0

"

横滚角速度对尾传动轴第
!

阶临界转速的影响

M6

K

*0

"
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K
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K

-)7<[H)(46W

P
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置%正'反进动临界转速值非常接近"为分界线%

左'右两边对称&正向横滚角速度和大于
$:2#

<7=

$

8

的反向横滚角速度使得尾传动轴的正进动

临界转速提高%而使得反进动临界转速降低%且横

滚角速度越大%尾传动轴临界转速的变化幅度越

大%斜率约为
1:&

&而小于
%:$#<7=

$

8

的反向横滚

角速度使尾传动轴的正进动临界转速降低且使得

反进动临界转速提高&在
%:$#

!

$:2#<7=

$

8

的角

速度范围内%反向横滚对尾传动轴的临界转速不

产生影响
*

第
$

阶临界转速的情况与第
%

阶临界转速类

似%其分界线为横滚角速度约等于
$;:;;<7=

$

8

的

竖轴&不影响尾传动轴临界转速的反向横滚角速

度范围为
$;:2%

!

$0:%!<7=

$

8

&

"

!

$;:2%<7=

$

8

范

围内的反向横滚角速度使尾传动轴的正进动临界

转速降低而使得反进动临界转速提高&正向横滚

角速度以及大于
$0:%!<7=

$

8

的反向横滚角速度

提高了尾传动轴的正进动临界转速%而降低了反

进动临界转速
*

第
!

阶临界转速的分界线为横滚角速度约等

于
%$&:&<7=

$

8

的竖轴&不影响尾传动轴临界转速

的反向横滚角速度范围为
%$2:&

!

%$#:&<7=

$

8

&

其他情况与第
%

%

$

阶临界转速类似
*

综上所述%尾传动轴的临界转速随着横滚角

速度变化的曲线为一折线且具有对称性&随着临

界转速阶次的提高%折线的对称线向右偏移
*

对比

横滚角速度对正'反进动临界转速的影响可知%横

滚角速度对二者的影响相同%两条变化曲线构成

轴对称图形
*

值得注意的是%与俯仰角速度对尾传

动轴临界转速的影响规律不同%横滚角速度对尾

传动轴临界转速的影响不会随着临界转速阶次的

提高而减小
*

所以%对于任意阶次临界转速%横滚

角速度都会使得正'反进动临界转速之间的间隔

变大
*

A

"

结
"

论

%

"将直升机空间机动飞行对尾传动轴的作

用表征为影响尾传动轴平动运动的牵连惯性力和

科氏惯性力和影响尾传动轴转动运动的非惯性力

矩%推导了直升机空间机动飞行时三者的计算公

式%建立了考虑直升机空间机动飞行的旋转

>6T(8RH.5(

梁模型%简化了建模过程%为非惯性

系下尾传动轴的动力学建模提供了方法和参考
*

$

"直升机机动飞行时的所有平动运动分量

对尾传动轴的临界转速均没有影响%而影响尾传

;$&%
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动轴临界转速的直升机转动运动分量仅有俯仰角

速度'偏航角速度'横滚角速度和角加速度
2

项
*

!

"分析了俯仰角速度'偏航角速度和横滚角

速度对尾传动轴前
!

阶临界转速的影响%得到了

尾传动轴临界转速随其变化的规律%结果表明#横

滚角速度对尾传动轴前
!

阶临界转速的影响均很

大%二者之间呈线性关系&俯仰角速度和偏航角速

度仅对反进动第
%

阶临界转速有较大影响%二者

之间呈抛物线关系
*
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