
收稿日期: 2001210229; 修订日期: 2002203211
基金项目:国家自然科学基金 (19972054)及国家科技部“十五”重点

攻关项目 (2001BA 204B052KH KZ0009)资助项目
文章网址: h ttp: ööwww. hkxb. net. cnöhkxbö2002ö04ö0356ö

　　文章编号: 100026893 (2002) 0420356204

飞行器机动飞行时发动机转子等变速运动的
动力学特性研究

林富生1, 孟　光1, 2

(1. 上海交通大学 振动、冲击、噪声国家重点实验室, 上海　200030)

(2. 佛山大学　思源机电一体化研究所, 广东 佛山　528000)

DY NAM ICS OF A M ANEUVER ING ROTOR IN CONSTANT

ACCEL ERATION AND D ECEL ERATION

L IN Fu2sheng1, M EN G Guang1, 2

(1. Sta te Key L abo rato ry of V ibrat ion, Shock and N o ise, Shanghai J iao tong U niversity, Shanghai　200030, Ch ina)

(2. Siyuan M echatron ics Inst itu te, Fo shan U niversity, Fo shan　528000, Ch ina)

摘　要: 建立了位于机动飞行器内单盘 Jeffco tt 转子系统的动力学模型,研究了飞行器飞行速度和加速度变

化对飞行器内等加速、等减速两种等变速运行转子振幅响应曲线的影响,模拟了飞行器在垂直平面作正弦曲

线轨迹运动时相应的响应曲线。结论表明飞行器的速度和加速度变化会改变飞行器内等变速转子的振幅大

小和响应曲线趋势,飞行器在垂直平面作正弦曲线轨迹的机动飞行时,飞行器动作的幅度和周期的影响都很

明显。对重力参数和不平衡参数的影响也作了研究。
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中图分类号: TH 113; O 322　　　文献标识码: A

Abstract: T he m athem aticalmodel of a m aneuvering ro to r is derived. T he dynam ical characterist ics of a ro to r

during accelerat ion and decelerat ion are studied. T he influences of the gravity and balance param eters are also

considered. T he conclusions show that: (1) if the velocity and accelerat ion of the aircraft are changed, the

amp litude response of the ro to r is varied too; (2) the velocity and accelerat ion of the aircraft in the vert ical di2
rect ion affect the response of the ro to r obviously; (3)w hen the aircraft runs in the w ay of a sine curve in the

vert ical p lane the response curve is also periodic after one o r tw o periods; (4) in mo st cases studied in th is pa2
per, the response curve, m ain ly the amp litude value, is influenced by the gravity and unbalance param eters;

(5) the response is influenced largely by the amp litude and period of the sine curve w hen the aircraft m aneu2
vers in the vert ical p lane. T he curve trend m ay be m uch differen t w hen the in it ia l ro ta t ing speed is low er be2
fo re accelerat ion o r h igher befo re decelerat ion. T he change of gravity affects the trends of the response obvi2
ously. T he unbalance param eter has lit t le influence. T he conclusion can be used to diagno se the fau lts of the

aircraft ro to r on2line.

Key words: m aneuvering ro to r; unbalance; a ircraft; fau lt diagno sis; ro to r dynam ics

　　以往在研究转子的动力学特性时,都假设转

子支承在静止基础上,无论是弹性支承还是刚性

支承[1～ 3 ]。在研究等变速转子的特性时也是假设

转子两支承基础是静止不动的[1, 3 ]。但实际中置于

飞行器内部的转子轴的支承位置将发生变化,这

种变化必然使转子系统的动能受飞行器飞行速度

和加速度的影响,而转子系统的势能则因支承变

化引起的转子轴位置变化而变化[4, 5 ]。在现有的文

献中还很少见类似的研究文章。研究飞行器在不

同飞行规律下转子系统的不平衡响应,将有助于

进一步了解动态转子的动力学特性,较真实地模

拟飞行时转子的实际响应特性,为转子的设计和

在线故障诊断提供更准确的依据。

1　数学模型

采用简支刚性 Jeffco t t 转子模型。建立坐标

系如图 1及图 2。只考虑飞行器在O X Z 平面内运

动时的转子圆盘盘心的运动,不考虑陀螺力矩的

影响。在动系O 1X 1Y 1Z 1 中建立另一动系O 1ΝΓΦ,

O 1Φ与O 1Z 1 重合,如图 2所示。O 1ΝΓΦ绕O 1Φ以转

子转动角速度 Β
·
旋转。选取O 3Γ1 与O 3Y 3 的夹角
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图 1　转子系统在惯性坐标系中的示意图

F ig. 1　T he sketch of a ro to r system located in aircraft and

the stationary coo rdinates

图 2　圆盘在O 1X 1Y 1Z 1中的相对坐标系

F ig. 2　T he reference fram e

Β, O 3 在O 1ΝΓΦ中的坐标 (Ν, Γ)为广义坐标。设转

子作等变速运行, 则 Β″= C , Β′= 1+ CΣ, 其中 C

为常数。等加速运行时C > 0, 等减速运行时C <

0, 用L agrange第 2类方程建立圆盘盘心运动的

微分方程,再与 Β′, Β″的关系式组成微分方程组。
无量纲后方程组为

Ν″d + Β″(Γd + U co sΗ) +
2 (Ε+ Εi)

8 Ν′d +

1
8 2 - Β′2 -

1
2

Α′2 (1 + co s2Β) Νd + 2Β′Γ′d +

2Ε
8 Β′- 1

2
Α′2 sin2Β Γd - U Β′2 sinΗ+

G e

8 2co sΑ- U Α′2 sin (Β + Η) co sΣ+

2Ε
8 (x ′dco sΑ- z′d sinΑ) +

x ″dco sΑ- z″d sinΑ co sΣ= 0

Γ″d - Β″(Νd + U sinΗ) +
2 (Ε+ Εi)

8 Γ′d +

1
8 2 - Β′2 -

1
2

Α′2 (1 - co s2Β) Γd - 2Β′Ν′d -

2Ε
8 Β′+ 1

2
Α′2 sin2Β Νd - U Β′2co sΗ+

G e

8 2co sΑ- U Α′2 sin (Β + Η) sinΣ+

2Ε
8 (x ′dco sΑ- z′d sinΑ) +

x ″dco sΑ- z″d sinΑ sinΣ= 0

Β′= 1 + C Σ
Β″= C

　　在无量纲化推导中假设圆盘为均质圆盘,则

J p = m R
2ö2,其中: R 为圆盘的半径; m 为圆盘质

量。设 eR = 2 (e0öR ) 2。x d= x öe0; z d= z öe0 表示飞

行器的运动位移; 其余参数分别为

Νd = Νöeo , Γd = Γöeo , Ξc = köm , Ε= cö(2m Ξc) ,

Εi = ciö(2m Ξc) , 8 = ΞöΞ, G e = g ö(Ξ2eo) , U =

eöeo , Σ= Ξt, 其中: c为圆盘受到的粘性外阻尼系

数; ci 为弹性轴的内阻尼系数; k 为轴的弯曲刚

度。由假设已知 Φ= 0。G e 为无量纲重力参数。

2　数值计算及结果分析

以下所提及的振幅是每转最大振幅,并且是

指无量纲振幅,即实际盘心振幅与偏心距的比值。

各图中的振幅值是无量纲振幅的对数值。在计算

中假设飞行器速度或加速度的变化是突加的或是

瞬时达到的。

(1)飞行器飞行速度对转子动力特性的影响

转子作等加速运转 (Β″= 0. 00025)时: 如 x
′
d> 0, z

′
d

或 x
′
d 的不同均会造成转子的振幅响应曲线在转

子加速初期明显不同。随着转速的增加,对应于不

同 z
′
d 或 x

′
d 的曲线渐进重合, 且稳定振幅曲线基

本重合。如 x
′
d= 0,不同 z

′
d 对应的转子振幅响应曲

线完全重合。这说明飞行器水平匀速飞行时速度

的变化对转子等加速振幅响应没有影响。当分别

改变重力参数 G e、不平衡大小U、转子初始转速

8 Ν0时,振幅会不同,而振幅响应趋势几乎没有变

化。

转子作等减速运转 (Β″= - 0. 00025)时: 如 x
′
d

> 0, z
′
d 或 x

′
d 的不同均会造成转子的振幅响应曲

线在减速初期有区别,在转速达到临界之前不同

z
′
d 或 x

′
d 对应的振幅响应曲线就已重合,并且转速

继续增大,响应曲线仍然重合。z
′
d 越大,减速初期

的振幅值相对越大, U , G e 越大, 这种区别越明

显。x
′
d 越大,对应的振幅值越小。当 x

′
d= 0时,不

同 z
′
d 对应的转子振幅响应曲线完全重合。说明飞

行器水平匀速飞行时速度的变化对转子等减速振

幅响应也没有影响。如初始转速不同,则转子等减

速振幅响应不同。与 8 Ν0= 1. 5的振幅响应相比,

在减速初期, 8 Ν0= 2. 2 时对应的振幅波动幅度较
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大。

(2)飞行器飞行加速度对转子动力特性的影

响　由 z
′
d= z
′
d0+ z
″
dΣ及 x

′
d= x
′
d0+ x
″
dΣ,消去 Σ,给定

z
′
d0, x
′
d0, z
″
d, x
″
d 以不同的值,则可以组合出各种飞

行规律,借助模型计算、分析其对转子不平衡响应

的影响。

转子作等加速运转 (Β″= 0. 00025) : 当垂直方

向的速度分量大于 0 时,飞行器突然在垂直正方

向或水平方向加速将使加速初期的转子振幅突然

增加,然后振荡降低,振荡幅度先小后大又减小,

后振幅快速到达临界速度对应的振幅。不同 x
″
d 或

z
″
d 对应的振幅曲线只在临界前差别很大,接近临

界时不同 x
″
d 或 z

″
d 对应的曲线完全重合, 转速继

续增加,曲线一直保持重合,如图 3 所示; 临界转

速前后不同 x
″
d 或 z
″
d 对应曲线完全重合。x

″
d 越大,

加速初期振幅越大,甚至会接近或超过临界转速

对应的振幅。G e 影响不明显。U 越大,临界转速对

应的振幅越大。

图 3　飞行器垂直方向加速度变化对等加速运行转子振幅响

应的影响 (8 Ν0= 0. 8; x″d= 0, 10, 50)

F ig. 3　T he influence of aircraft acceleration in vertical d irec2

t ion on the response of accelerating ro to r (8 Ν0= 0. 8)

飞行器水平原有加速、垂直等速后突然加速

情形和飞行器在垂直方向原有加速、水平等速后

突然加速情形以及飞行器在水平、垂直两方向同

时突加加速度情形所对应的转子振幅响应与单方

向突然加速的响应不同 (参见本文网址)。转子等

加速之前的初始转速的不同只影响振幅大小,不

影响振幅曲线的走势。如飞行器只是在水平方向

变化加速度,振幅响应曲线不变。

转子作等减速运转 (Β″= - 0. 00025) : 当飞行
器有加速度后,如果 x

″
d= 0,振幅曲线在转子减速

之前就有明显的波动并且下降,转子减速之后曲

线仍保持原降低趋势,但波动幅度增加。较短时间

之后振幅曲线波动上升,波动幅度越来越小,临界

转速前振幅快速上升。临界后稍有波动,然后振幅

快速直线下降。当 x
″
d> 0时,飞行器垂直加速之初

盘心振幅大幅上升,如图 4。G e 影响不明显。U 越

大,临界转速处不同 x
″
d 对应的振幅差别越小。飞

行器的其它动作也会使振幅曲线发生变化。只有

当飞行器在水平方向变化加速度时转子振幅响应

不变。等减速之前的转子初始转速的不同不影响

振幅响应曲线的走势。

图 4　飞行器垂直方向加速度变化对等减速运行转子振幅响

应的影响 (8 Ν0= 1. 5; x″d= 0, 10, 50)

F ig. 4　T he influence of aircraft acceleration in vertical d irec2

t ion on the response of decelerating ro to r (8 Ν0= 1. 5)

(3) 飞行器在垂直平面 (O X Z 平面)作有规

律机动飞行时转子系统的响应　设飞行器在空中

垂直平面的运动轨迹为: x d= x d0+ # sin (Κz
′
dΣ) , 飞

行器在水平方向作等速运动,即 z
″
d= 0, z

′
d= z
′
d0为

恒值。Κz
′
d 反映了飞行器运动周期的变化。# 反映

了飞行器在垂直方向的机动范围。分两种情形计

算:①固定 Κ, z
′
d 计算不同对应的曲线;②固定 # ,

Κ, 改变 z
′
d 的值。# = 0意味着飞行器作水平飞行,

垂直方向无运动。

转 子 作 等 加 速 运 转 ( 8 Ν0 = 0. 8, Β″=
0. 00025) : 如果飞行器按正弦规律飞行, 转子加

速初期振幅会振荡下降,振荡幅度逐渐减小,临界

前后曲线与飞行器不运动时的曲线完全重合,临

界后振幅缓慢变化时曲线走势明显受到飞行器机

动飞行的影响,发生波动。如单独变化 # , # 越大
则上述远离临界的区域内的差别越明显, 如图 5

所示。随着加速时间的延长,振荡幅度逐渐减小,

曲线最终与 # = 0 的曲线重合。U 增大或 G e 减

小,转子加速初期的振荡与临界后的波动随着G e

减小。如单独改变 z
′
d, 则飞行器的运动周期将发

生变化,转子振幅响应曲线的变化仍然是在加速

初期和远离临界的高转速区。临界转速附近的响

应曲线完全重合。较大的 z
′
d 对应于较大的振幅和

较小的波动周期,而U , G e 的影响同单独变化 #
的情形。

当转子初始转速 8 Ν0= 0. 3时,临界前振幅曲

线出现明显的波动而不是快速振荡。单独改变 z
′
d

853 航　空　学　报 第 23卷　



时,由于加速到达临界的时间延长了,临界前加速

过程中振幅响应曲线也因飞行器周期性机动飞行

而发生波动,而且波动的快慢与 z
′
d 的大小有关。

转 子 作 等 减 速 运 转 ( 8 Ν0 = 1. 5, Β″=
- 0. 00025) :当飞行器按指定规律飞行时,如单独

变化 # 时,转子开始减速之后振幅明显下降并出

现快速振荡,振荡幅度随减速时间的延长而逐渐

减小。在临界转速及附近范围,不同 # 对应的响
应曲线完全重合,说明飞行器的机动飞行不影响

临界附近的振幅响应。在临界后的低转速区因 #
不同振幅大小不同。# 越大,振幅越大。U 增大或

G e 减小, 转子等减速响应曲线的波动幅度将减

小,不同 # 所对应振幅曲线的差别也将减小。

图 5　飞行器正弦变化动作幅度对等加速运行转子振幅响应

的影响 (8 Ν0= 0. 8; # = 0, 50000, 100000)

F ig. 5　T he influence of amp litude of sine curveon the re2

sponse of accelerating ro to r w hen the aircraft moves in sine

curve (8 Ν0= 0. 8)

　　当 8 Ν0= 2. 2时,单独变化 # 且 # 越大,局部

峰值越大。G e 越小,大 # 对应的局部峰值越大,曲

线振荡幅度越小。U 越大,则振幅越大,振幅波动

幅度越小,振荡幅度越小,曲线间差别越小。当单

独变化 z
′
d 时,响应曲线出现多个波峰。z′d 越大,波

峰越多,波峰值越大。

3　结　论

( 1) 飞行器飞行速度的变化不同,则等变速

转子的振幅响应曲线在转子变速初期振幅不同。

( 2) 飞行器突加加速度,等变速转子的振幅

响应因飞行器加速情形的不同,一般都会在加速

之时极快地上升,之后振幅振荡下降又振荡上升,

到达临界转速对应的振幅极大值之后,曲线振荡

下降。在不同的加速情形,重力参数影响不明显。

不平衡参数越大,临界振幅越大。转子变速之前的

初始转速的不同不影响振幅响应曲线趋势的变

化。

(3) 飞行器在垂直平面运动轨迹为正弦曲线

时,等变速转子的振幅响应也会受飞行器在空间

动作的幅度和周期的影响。转子等变速之前的初

始转速不同,振幅响应曲线还会出现明显的差异。

重力参数影响很大,会影响曲线走势。不平衡参数

影响小,只是影响振幅及差别大小。
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