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摘 � 要: 直升机使用中很可能出现旋翼各片桨叶特性不一致的情况,为了研究失衡旋翼对直升机自激振动的

影响,建立了适用于地面、悬停及前飞状态的旋翼/机体耦合动稳定性分析模型。采用当量铰旋翼模型,计入

动力入流的影响,分别在旋转坐标系和固定坐标系中建立了桨叶及机体的动力学方程。以减摆器失效对直升

机地面共振的影响为例,对桨叶及机体的时域响应进行了非线性数值仿真, 用 F loquet 传递矩阵法计算了摆

振后退型模态频率及阻尼,并用时域分析进行了检验。结果表明,其中一个减摆器失效后, 各片桨叶摆振运动

特性相差很大,系统的摆振后退型模态阻尼下降幅度高达 60%以上。
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Abstract: H elicopter rot or blade dissimilarit ies such as blade to ba lde aer odynamic, stiffness, mass and damp�

ing unbalanced ar e most likely to ccour in oper ations. T o study the effects of blade dissimilar ities to helicopter

self�excit at ions, analy tical model of rot or/ fuselage coupled stability is presented w hich is appropriate to heli�

copter gr ound resonance, hover ing or trimmed flight air r esonance. Equivalent hinged st iffness ro tor blade and

dynamic inflow model ar e taken into account. Dynamic equat ions o f each blade and fuselag e mo tions are de�

r ived, respectiv ely , at rotat ing and fix ed frame coordinates. The model is then employed in study of the effects

of a damper failure on g round resonance stability. Numer ical simulat ions are conducted to demonst rate the

blade flap, lag , fuselag e ro ll and pitch r esponses. The r egr essiv e lag modal damping is r eso lv ed w ith F loquet

transform mat rix technolo gy and ver ified by time�domain analysis. It shows that the char act eristics of each

blade lead�lag behav io r is v er y dissimilar a rising from a damper failure, and the r egr essiv e lag modal damping

has above 60% decrement .

Key words: helicopter dynamics; g round resonance; numerical simulation; damper failur e

� � 直升机地面及空中共振动稳定性分析中, 常
采用多桨叶坐标转换[ 1] ( Mult i�blade Coo rdinate
Transformat ion) ,将旋转坐标系中的桨叶运动自

由度转换到固定坐标系,形成旋翼的整体运动模

态,进而分析旋翼与机体之间的相互作用。旋翼

整体模态具有明显的物理意义, 并且应用旋翼整

体模态大大简化了旋翼/机体耦合系统的动稳定

性分析,因此被大多数学者所采用
[ 2~ 4]
。不过多

桨叶坐标转换有一个基本前提, 即各片桨叶的气

动、刚度、质量分布及阻尼等特性都必须相同,也

就是各片桨叶的运动幅值必须相同, 在相位关系

上有相同的相位差。

直升机在制造、使用过程中,由于存在制造工

艺、维护维修质量以及意外损伤等方面的因素,往

往很难保证旋翼各片桨叶的特性完全一致。特别

是当旋翼某个减摆器失效后, 各片桨叶的运动特

性相差较大,此时多桨叶坐标转换不再适用,就需

要用各片桨叶的运动自由度和机体自由度来建立

其运动方程,来分析减摆器失效时的直升机地面

及空中共振动稳定性。C. S. Robison等[ 5] 以经典

地面共振分析模型为例,采用计算机符号运算软

件推导出系统的非线性运动方程, 采用数值仿真

模拟减摆器失效、桨叶弹伤、阻尼及刚度非线性情

况下的桨叶响应特性。文献[ 6]针对各片桨叶特

性一致的情况,建立了旋翼/机体耦合非线性动力

学模型,模型中计入了旋翼的挥舞运动及非定常

气动力的影响,采用数值仿真、时域分析和特征分

析方法对模型旋翼的地面共振进行了研究。

应用 Floquet理论对于含有周期系数的线性

系统进行动稳定性分析, 具有计算量小、参数影响

分析方便等优点, 而时域分析则可以计入各种非

线性、非定常等因素而更接近实际模型,并可对线
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性分析结果进行检验。由于扰动运动方程可以由

全量非线性动力学方程导出, 因此线性系统的稳

定性分析自然而然地可以和数值仿真及时域分析

结合起来。本文提出 1种用于失衡旋翼的直升机

地面共振和空中共振分析的统一模型, 在旋转坐

标系中建立各片桨叶的动力学方程, 在固定坐标

系中建立机体的动力学方程。针对旋翼失衡的特

例(桨叶特性相同而某个减摆器失效) , 对各片桨

叶及机体的响应特性进行了数值仿真, 用 Floquet

理论计算摆振后退型的模态频率及模态阻尼, 并

由时域分析结果进行检验。

1 � 分析模型

文献[ 4]针对旋翼桨叶特性相同的情形, 建立

了适用于地面、悬停及前飞状态的直升机旋翼/机

体耦合动稳定性分析模型,通过与国外的地面共

振标准试验数据的对比分析, 验证了该模型具有

很高的分析精度。本文在此基础上建立失衡旋翼

的直升机地面及空中共振统一分析模型。

旋翼失衡可能由各片桨叶的质量、刚度、气动

力及阻尼等特性不同造成的, 为反映各片桨叶特

性的差异,文中均用下标� k 来表示第 k 片桨叶的

各种参数。各片桨叶的质量、静矩及惯性矩分别

为 mk , Sk , I k , 洛克数 �k ,安装角 �k ,挥舞角及摆振

角分别为  k 及!k ,挥舞铰及摆振铰的弹簧约束刚

度 K  , k , K !, k。假定 e为当量铰外伸量(无因次量

 e= e/ R) ; r 为桨叶剖面到当量铰的距离(无因次

量 r= r / R) ; 桨毂中心至机体模态运动瞬心的距

离分别为 hx , hy (无因次量分别为 !hx = hx / R , !hy=

hy / R) ; 机体绕模态运动瞬心的角位移分别为 ∀x ,

∀y ;相对桨叶剖面在旋转面及垂直于旋转面的气

流速度分别为 uT , up ; 并设第 k 片桨叶的方位角

#k (!#k= #k- !k ) ; 前进比 ∃;旋翼转速 %,则

uT = %R [  eco s!k +  r cos k (1 - �!k ) + ∃sin!#k -

(!hx +  r sin k )∀
!

xcos!#k -

(!hy +  r sin k )∀
!

y sin!#k ] (1)

up = %R [  &+  r� k +  esin!k sin k + ∃sin kcos!#k +

∃tan∋s cos k + ( r + !hx sin k )∀
!

x sin!#k -

( r + hy sin k )∀
!

ycos!#k +

 eco s k ( ∀
!

x sin#k - ∀
!

y co s#k ) ] (2)

其中:  &是诱导速度在桨盘上的分布(对桨尖速度
%R 无因次化) ,采用一阶谐量的形式表示为

 &=  &0 +  &s ( e +  r) sin!#k +  &c ( e+  r) cos!#k (3)

式中: &0 为平均诱导速度;  &s,  &c 分别为旋翼气动
滚转力矩和俯仰力矩变化引起的诱导速度。

得到剖面气流速度后, 可以用升力线理论计

算桨叶剖面的气动升力及阻力, 以及桨叶对挥舞

铰及摆振铰的气动力矩 M y a, k及M z a, k。考虑到无

铰旋翼挥舞和摆振的结构耦合, 以及各片桨叶安

装角及刚度特性的差异, 将文献[ 7]挥舞铰和摆振

铰弹簧力矩 M ye, k及M z e, k改写为

M ye, k = (K  , k + (K k sin2�e, k ) ( k -  p, k ) / (k -

(K k sin2�e, k (!k - !p, k ) / 2(k (4)

M z e, k = ( K !, k - (K k sin
2
�e, k ) (!k - !p, k ) / (k -

(K k sin2�e, k ( k -  p, k ) / 2(k (5)

式中; �e, k为第 k 片桨叶的有效安装角;  p, k , !p, k分

别表示第 k 片桨叶的预锥角和预掠角; (K k , (k

的意义见文献[ 7]。

第 k 片桨叶的挥舞运动方程为

∀ k + ∀m  
x, k∀∀x - ∀m 

y , k∀∀y = - #M ye, k - �k #M ya, k -

sin2 k (1- �!k )
2
/ 2 - eS kcos!k sin k / I k -

2∃C 
x, k∀

!

x - 2∃C 
y, k∀

!

y (6)

� � 假定减摆器只提供黏性阻尼, 对摆振铰的阻
尼力矩为 M d, k= Cd, k�!k , 第 k 片桨叶的摆振运动方

程为

∀!kcos2 k + ∀m!
x, k∀∀x + ∀m!

y, k∀∀y = - #M z e, k - �k #M z a, k -

∀Md, k - ∀M j, k - � k (1- �!k ) sin2 k - eS k sin!kcos k / I k -

2∃C!
x, k∀

!
x - 2∃C!

y, k∀
!

y (7)

式中:M j, k为结构阻尼力矩,M j, k= C!�!k。

建立机体运动方程时, 首先导出各片桨叶作

用于机体轴的力矩, 然后求和遍及全部桨叶,最后

采用达朗贝尔原理建立机体的运动方程。

为反映非定常气动力的影响, 采用文献[ 8]给

出的动力入流模型。

把全部桨叶的挥舞、摆振运动、机体及动力入

流方程联立起来组成系统运动方程组。若令桨叶

和机体的运动变量 x,入流自由度�)=  v, 则系统变
量可表示为 q= {x � )} T ,将运动方程组写成简洁

的形式为

A(�qi , qi , #k )∀q = B(�qi , qi , #k ) (8)

� � 运动方程式( 8)是以方位角 #k ( = %t )为变量

的二阶常微分非线性方程组, 一般只能通过数值

积分进行求解,这也是本文进行数值仿真和时域

分析的主要方程。

假定平衡位置附近的扰动量为小量, 则可以

推导出位于平衡位置附近的小扰动线化微分方程

组。令 x= x0 + ∗x ,  v=  v0 + ∗ v, 代入各片桨叶挥
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舞、摆振、机体滚转、俯仰及动力入流运动方程,得

到定常状态的平衡方程,同时得到旋翼桨叶和机

体的扰动运动方程

M∗∀x + C∗�x + K∗x + +∗ v = 0 (9)

� � 动力入流方程为

M1∗!&
!
+ L

- 1
1 ∗ v = C1∗�x + K1∗x+ +1∗ v (10)

� � 若令状态变量 ∗p = {∗�x � ∗x � ∗ v} T , 则可将
以上两式写成状态方程

∗�p = %A( #k )∗p (11)

其中:状态矩阵.

%A( #k ) =

- M
- 1
C - M

- 1
K - M

- 1 +

I 0 0

- M
- 1
1 C1 - M

- 1
1 K1 M

- 1
1 ( +1 - L

- 1
1 )

� � 显然,状态矩阵 %A( #k )是周期系数矩阵, 可以

根据 Floquet理论应用传递矩阵法[ 1] 计算系统的

模态频率及模态阻尼。

2 � 算例分析

直升机地面共振的数值仿真和时域分析方法

在文献[ 6]中进行了详细阐述, 这里作一简要介

绍。首先给定直升机运行参数, 如旋翼转速、总

距、周期变距、前进比等,然后用 4阶龙格 # 库塔

法对运动方程式( 8)进行初值积分, 步长取 1∃,在

步进过程中加入周期变距激振, 激振方式与要求

得到的模态有关, 比如要得到摆振后退型的自由

衰减响应,就需要用摆振频率对旋翼进行后退型

激振。当系统响应稳定在某个水平后立即切断激

振, 切断激振以后的响应就得是自由衰减响应。

对各片桨叶的自由衰减响应进行数值多桨叶坐标

转换,形成旋翼整体模态的自由衰减响应曲线,对

其进行时域分析得到模态频率及阻尼。

(1)减摆器正常工作 � 设减摆器提供阻尼比

!d, k= 4.68%的黏性阻尼,旋翼及机体的模型参数取

自文献[ 1]。假定旋翼的桨叶片数 N b= 4片,旋翼的

总距 �0 = 0∃,转速 %= 1000 r/ min,前进比∃= 0,以旋

转桨叶的摆振固有频率 ,!进行如下的后退型激振:

∗�k = 0. 5∃cos( ,!t + 2−( k- 1) / N b) +

0. 5∃sin( ,!t + 2−( k- 1) / N b) (12)

� � 图 1是减摆器正常工作时的数值仿真结果,

图中各条曲线自上而下依次为: 对第 1 片桨叶进

行周期变距激振 �1 的时间历程、第 1片桨叶的挥

舞  1 及摆振角位移 !1、机体滚转 ∀x 和俯仰角位

移∀y 的时间历程。减摆器正常工作情况下, 各片

桨叶的周期变距、挥舞及摆振幅值相同,仅仅在相

位上存在差异, 故其他桨叶的响应不再显示。从

图 1 � 周期激振及响应的仿真结果(减摆器正常)

� � Fig�1 � S imulat ion of cyclic excitation and respon se

( all damper s operative)

图 2发现,旋翼总距 �0 = 0∃时, 用 ∗�c= ∗�s= 0. 5∃
的周期变距激振能够激起桨叶的周期挥舞(幅值

约为 0. 5∃) ,从而激起桨叶的摆振运动, 其幅值约

为 0. 36∃。激起的机体滚转幅值大约是 0. 15∃,因
机体俯仰方向的惯性矩比滚转方向大得多,故相

比而言,机体的俯仰幅值小得多, 约为 0. 035∃左

右。激振切断后,桨叶的挥舞、摆振及机体运动呈

现明显的衰减特性。从第 1片桨叶的挥舞曲线  1

发现,平均挥舞角(即旋翼锥度角)并不为零,这是

由于文中采用了非对称翼型的缘故, 桨叶安装角

零度时仍产生一定的升力。

图 2 � 模态频率随转速变化(减摆器正常)

� Fig�2 � M odal f requency v s rotor speed( all damp ers

operative)

对各片桨叶摆振的自由衰减响应进行数值多

桨叶坐标转换,形成旋翼摆振后退型的自由衰减
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响应曲线,对其进行快速傅立叶变换及移动矩形

窗[ 9] , 得到摆振后退型的模态频率和模态阻尼。

图 2、图 3是摆振后退型模态频率及阻尼随旋翼

转速的变化, 离散点是时域分析结果, 曲线是用

Floquet传递矩阵法计算得到的结果,模态频率取

特征值虚部,模态阻尼取特征值的负实部, LR表

示摆振后退型、BR 表示机体滚转模态。可以看

出,在整个旋翼转速范围内,摆振后退型模态阻尼

均大于零,说明直升机不存在不稳定性区域。在

摆振后退型模态与机体滚转模态频率相接近的耦

合区内,摆振后退型模态阻尼严重下降,这是影响

直升机地面共振稳定性的危险区域。Floquet 分

析结果与时域分析结果基本一致。

图 3 � 模态阻尼随转速变化(减摆器正常)

Fig�3 � M odal dam ping v s rotor speed( al l dampers operat ive)

( 2)第 1片桨叶的减摆器失效 � 假定各片桨

叶的特性相同, 以第 1 片桨叶的减摆器(以 1# 表

示)失效模拟旋翼系统故障, 旋翼总距仍取 �0 =

0∃、转速 %= 1000 r/ min, 以桨叶摆振固有频率 ,!

进行后退型激振, 得到减摆器失效时的数值仿真

结果,如图 4所示。曲线自上而下依次为:对第 1

片桨叶进行周期变距激振的时间历程、各片桨叶

的摆振位移的时间历程。

减摆器正常工作时, 各片桨叶的摆振幅值相

同。减摆器 1
#
失效后, 各片桨叶的摆振幅值就会

有很大差别(图 4) , 第 1片桨叶由于减摆器失效

而激起很大的摆振幅值, 第 2与第 4 片桨叶的摆

振幅值相同,而第 3片桨叶的摆振幅值大大下降,

由于各片桨叶的摆振幅值不再相同, 常规的多桨

叶坐标转换方法就不再成立。对各片桨叶的自由

衰减响应进行时域分析,得到各片桨叶的摆振模

态阻尼 .1 = 0. 83s
- 1
; .2 = 0. 85s

- 1
; .3 = 0. 80s

- 1
;

.4= 0. 85s- 1 , 说明各片桨叶的摆振阻尼稍有差

异,但相差并不大。

� � 将各片桨叶摆振的余弦分量进行合成,即转

图 4 � 周期激振及响应的仿真结果(减摆器 1# 失效)

Fig�4 � S imulat ion of cyclic ex citat ion and response( damper

1# inoperat ivee)

换成旋翼在固定坐标系中的模态运动, 发现减摆

器 1# 失效后, 在旋翼摆振余弦分量中存在 2 个模

态,这与减摆器正常工作时的单一模态有显著差

别(如图 5所示)。从自由衰减响应的频谱图(图

6)看到,低频区峰值处的频率 ,1= 6. 68 Hz, 高频

区峰值处的频率 ,2= 26. 60 Hz, 这两个频率正好

是摆振后退型和摆振前进型的模态频率。从图 5

看出,减摆器 1# 失效后,旋翼摆振余弦自由衰减速

度明显减慢,说明摆振后退型模态阻尼显著下降。

图 5 � 摆振余弦分量的自由衰减响应

Fig� 5 � T ran sien t response of cosine lag mot ion

图 7显示了减摆器 1
#
失效后的摆振后退型

模态阻尼随旋翼转速的变化, 并与减摆器正常情

况进行了比较。可以发现,减摆器 1# 失效后, 摆

振后退型模态阻尼大大下降, 耦合区的峰值阻尼
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图 6 � 摆振余弦分量的频谱(减摆器 1# 失效)

� � Fig� 6 � Frequen cy spectrum of cosine lag mot ion

( damper 1# in operat ive)

图 7 � 摆振后退型模态阻尼的比较

Fig� 7 � Comparison of regres sive lag modal dam ping

从 0. 98s
- 1
下降到 0. 34s

- 1
, 下降幅度达 60%以

上, 使得直升机地面共振的动稳定性严重下降。

对于减摆器失效情况, F loquet分析结果与时域分

析结果基本一致。因假定了减摆器只提供黏性阻

尼,因此其失效对模态频率基本上没有影响, 文中

不再显示曲线。

3 � 结 � 论

旋翼桨叶特性差异使多桨叶坐标转换方法不

再适用,因此本文在旋转坐标系中建立了各片桨

叶的动力学方程, 在固定坐标系中建立了机体的

动力学方程。以第 1片桨叶减摆器失效对直升机

地面共振的影响分析为例,采用数值仿真、时域分

析和 Floquet 传递矩阵法,研究了减摆器失效对

旋翼桨叶、机体响应的特性及对摆振后退型模态

阻尼的影响,得到以下几点结论:

( 1) 以 4片桨叶的旋翼为例, 数值仿真结果

发现,某片桨叶的减摆器失效会导致该桨叶的摆

振幅度大幅提高, 与之对称的桨叶其摆振幅度明

显减小,而与之相邻的两片桨叶的摆振幅值相同;

( 2) 尽管某片桨叶的减摆器失效使各片桨叶

的摆振幅度发生差异, 但时域分析表明各片桨叶

摆振的衰减速度基本相同;

( 3) 将各片桨叶的摆振运动合成到固定坐标

系后,发现旋翼摆振的余弦分量中存在摆振前进

型和后退型两个模态, 与减摆器正常工作时的单

一模态具有显著差别;

( 4) 本文就地面共振的算例表明,某个减摆

器失效后使系统的摆振后退型模态阻尼大大下

降,耦合区的峰值阻尼下降幅度达 65%左右, 从

而导致直升机地面共振的动稳定性严重下降, 线

化系统的 Floquet分析结果与非线性系统的时域

分析结果基本一致。
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