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［摘要］　采用多桨叶坐标转换和复数坐标变换等方法，研究了变距／摆振耦合对直升机空中共振的影响；推
导出完全引入变距／摆振耦合的直升机空中共振分析公式，建立了相应的分析模型和计算程序。 利用系统的
特征值研究了直升机空中共振的动不稳定性，得出变距／摆振耦合对直升机空中共振的影响；通过系统的特
征向量与各自由度之间的相互作用（能量关系）的研究，揭示了空中共振机理，以某型直升机为例进行了计算
分析。 研究表明：正的变距／摆振耦合可以抑制旋翼／机体耦合系统的动不稳定性，在同时存在挥舞／摆振耦合
和正的变距／摆振耦合时，直升机的旋翼／机体耦合系统为绝对稳定。
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　　空中共振是一种在飞行中旋翼周期型振型与机
体运动相耦合的气弹／机械动不稳定性问题，是随着
具有无铰式、无轴承式等新型旋翼直升机的发展而
出现的。 研究表明，其主要的自激振动源是旋翼后
退型摆振运动与旋翼桨毂中心具有水平运动的机体

模态的耦合
［１］ 。 整个耦合系统中旋翼系统包括旋

翼的摆振、变距、挥舞 ３ 个自由度。 这 ３ 个自由度的
弹性振动会引起相应的气动力变化，并反馈于旋翼
振动。 这 ３ 个自由度之间又存在气动、结构和惯性
的耦合，并且必须考虑空气动力。 因此，这个动不稳
定性也是一个气弹耦合动不稳定性问题。 国外从
２０ 世纪 ８０ 年代开始建立分析模型，研究旋翼的各
种结构耦合对系统动稳定性的影响，认为变距／摆振
耦合可以抑制系统的动不稳定性

［ ２］ ，变距／挥舞耦
合对系统的动不稳定性的影响较小

［３］ 。 国内亦很
早开始空中共振的研究，建立了计入动力入流及旋
翼挥舞／摆振耦合的分析模型，计算结果与实验数据
吻合较好。 分析结果认为，引入动力入流降低了机
体模态阻尼

［４］ ，挥摆结构耦合可以抑制旋翼／机体
耦合系统的动不稳定性

［ ５］ 。 然而，由于没有计入变
距自由度，在某些情况下会加大分析结果与实验数

据之间的误差。 为了进一步完善该理论，笔者建立
了引入变距／摆振耦合的空中共振分型模型，在模型
中计入变距自由度，并从特征向量与各自由度间的
相互作用出发，从能量的角度清晰地阐述了空中共
振机理，研究对空中共振影响较大的变距／摆振几何
耦合；其次，在分析中采用直升机空中共振及地面共
振统一分析模型

［６］ 。
1　分析模型
1．1　模型假设

把机体作为刚体来处理，在机体自由度中，只保
留绕重心滚转和俯仰转动。

桨叶完全考虑挥舞、摆振及变距自由度，引入挥
舞／摆振／扭转耦合和挥舞／摆振结构耦合。

对于桨叶的挥舞及摆振运动，只考虑其基阶振
型引入挥舞铰、摆振铰外伸量的等效铰模型。

桨叶质量均布，呈矩形平面状，无扭转，剖面为
对称翼型，略去重力作用。

线性空气动力，准定常假设，不计入动力入流。
1．2　旋翼和机体模型

机体作为刚体处理，考虑机体纵横向质量非对
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称。 在旋翼模态中，空中共振只考虑挥舞／摆振的基
阶模态。 在确定约束刚度时，对于带弹性轴承的星
形柔性旋翼，铰的中心即为球面轴承中心，约束刚度
取决于具体构造。 旋翼挥舞／摆振结构耦合模型采
用报告①的结构耦合模型。 挥舞／摆振／扭转结构耦
合模型及变距／摆振几何耦合模型均采用文献［１］
的耦合模型。 在旋翼的气动模型中，定常状态诱导
速度沿桨叶展向线性分布，如图 １ 所示。

图 1　空中共振分析模型
Fig．1　Rotor and fuselage coordinate system

1．3　变距／摆振几何耦合模型
变距／摆振几何耦合机理是：由于旋翼操纵线系

本身的布置特点，当桨叶摆振时，桨距随之发生变
化，有时变距拉杆被设计为向桨叶后摆方向倾斜一
定的角度，桨叶后摆引起的变距比变距拉杆垂直状
态由桨叶后摆引起的附加变距要大。 此时变距／挥
舞耦合程度较大。 笔者规定：桨叶后摆使桨距增大
时，变距／摆振耦合系数为正，反之为负，见图 ２。

图 2　变距／摆振几何耦合
Fig．2　Geometry coupling of pitch／lag

经推导可以得到桨叶总距与变距／摆振耦合系
数之间的关系为

θ ＝θ０ ＋θξ（ξ０ ＋ξk） （１）
其中 θ０ 为桨叶总距角，桨叶后摆使桨距增大为正；ξ０
为桨叶后摆角，ξk 为第 k片桨叶的摆振扰动运动。

2　平衡方程组的推导和处理
作用在桨叶挥舞方向上绕桨根的力矩有气动力

矩 M yａ、惯性力矩 M yｍ和根部约束力矩 M yｅ，分析时引
入挥舞／摆振结构耦合及预锥角、预摆角、预安装角
等，则桨叶的挥舞平衡方程为

M yａ ＋Myｍ ＋M yｅ ＝０ （２）
同理可得到桨叶的摆振平衡方程为

M zａ ＋M zｍ ＋M zｅ ＝０ （３）
由机体的力矩平衡关系可得机体的力矩平衡方程为

　　Mx i －I ｆxi矱″x －C ｆxi矱x ＝０，
　　 My i －I ｆyi矱″y －C ｆyi矱′y －K ｆy i矱y ＝０ （４）
在机体非对称的情况下，令

　　β＝βａ ＋βｂ ＝βａ０ ｅλt ＋βｂ０ ｅ珔λt，
　　ξ＝ξａ ＋ξｂ ＝ξａ０ ｅλt ＋ξｂ０ ｅ珔λt，
　　矱＝矱ａ ＋矱ｂ ＝矱ａ０ ｅλt ＋矱ｂ０ ｅ珔λt （５）

式中 a，b分别代表正向回转分量和反向回转分量，
珔λ为特征值 λ的共扼复数。 经推导得耦合系统的复
平衡方程组为

MẌ ＋C痹X＋K X＝０ （６）
式中 X ＝ βａ 珔βｂ ξａ 珋ξｂ 矱ａ 珚矱ｂ

Ｔ，其中 珔βｂ，珋ξｂ，珚矱ｂ 分

别为 βｂ，ξｂ，矱ｂ 的共扼复数。
令 Y ＝｛β· ａ 珔βｂ

· ξａ
· 珋ξｂ

· 矱ａ
· 珚矱ｂ

· βａ 珔βｂ ξａ 珋ξｂ 矱ａ 珚矱ｂ｝ Ｔ

进行一系列线性变换处理可得

痹Y ＝HY （７）
然后求得矩阵 H 的特征值和特征向量，所求的特征
向量需对机体运动进行无量纲化。
3　各自由度之间相互做功

由所得的平衡方程组可进一步分析各自由度之

间的相互作用，该相互作用主要体现于相互做功的
情况：一个自由度对另一个自由度是做正功（输入
能量、激励）还是做负功（消耗能量、阻滞）。 若是做
正功，就形成了系统不稳定（运动发散）的来源。

机体非对称情况下各自由度之间的做功如图 ３
所示。 E i j表示第 j个自由度对第 i个自由度的做功。
具体分析模型和公式推导见报告②和文献［７，８］。

①　张晓谷．旋翼周期型整体振型的复数坐标表示法及其在经典地
面共振分析中的应用（直升机空中及地面共振研究之一）．南航
科技报告 ，ＮＨＪＢ －８８ －５１４６，１９８８

②　张晓谷．直升机空中共振简化分析模型及公式 （直升机空中及
地面共振研究之二）．南航科技报告，ＮＨＪＢ －８８ －８６４，１９８８
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图 3　各自由度间相互做功
Fig．3　Mutual excitation of different degrees

4　计算结果分析
根据以上推导的方程，以某型直升机的数据

（实际情况），引入挥舞／摆振结构耦合、当量铰偏置
量 ｅ 和线性空气动力，假设机体纵横向质量惯矩不
相等：δ珋Ih ＝－０．５珋Ih，计算 a，b…，f ６ 种情况，结果如

图 ４ 所示，其中 θ ＝０．３，ωξ＝０．８，e ＝０．０５。
图中，ＬＲ 为摆振后退型模态，ＬＡ 为摆振前进型

模态，ＦＲ 为挥舞后退型模态，ＦＡ 为挥舞前进型模
态，ＧＳ为机体模态。 在 ａ，ｂ，ｃ 三种情况下，平衡方
程组特征值实部和虚部随桨叶挥舞固有频率的变化

曲线见图 ４ａ 至图 ４ｃ。 在 ｄ，ｅ，ｆ三种情况下，平衡方
程组的特征值、特征向量及各自由度间的相互作用
随旋翼转速变化曲线见图 ４ｄ 至图 ４ｆ。 对比 ａ，ｂ，ｃ
三种情况平衡方程组的特征值变化曲线可知，在 ｂ
情况下系统不稳定模态主要有摆振后退型模态 ＬＲ，
当引入负的变距／摆振耦合 ａ 情况后，ＬＲ，ＬＡ 模态
的特征值实部有所增加，系统稳定性降低。 当引入
正的变距／摆振耦合 ｃ 情况后，ＬＲ 模态的特征值实
部变为负数，系统变为绝对稳定。对比ｄ，ｅ， ｆ三种
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图 4　计算结果对比
Fig．4　Result of different calculation

情况平衡方程组的特征值变化曲线可知，当引入负
的变距／摆振耦合 ｅ 情况后，系统稳定性有所降低；
当引入正的变距／摆振耦合后，系统在旋翼转速变化
范围内变为绝对稳定。
5　结论

综合以上分析和研究，可以得出：正的变距／摆
振耦合可以抑制直升机旋翼／机体耦合系统的动不

稳定性；负的变距／摆振耦合可以增大直升机旋翼／
机体耦合系统的动不稳定性。 在同时引入挥舞／摆
振耦合和正的变距／摆振耦合时，直升机旋翼／机体
耦合系统变为绝对稳定。 系统的动不稳定主要为摆
振后退型模态和摆振前进型模态。 这主要是由挥舞
和摆振两个自由度之间相互作用的变化引起的，其
物理解释为，正的变距／摆振耦合使系统模态阻尼增
加，低阻尼的摆振运动向高阻尼的挥舞运动输入能
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量增加，从而提高了系统的动稳定性。 反之，当引入
负的变距／摆振耦合后，结果正好相反。

符号表

e为无因次当量铰偏置量
Iｆxi， Iｆyi分别为对应于机体第 i 阶模态的机体绕瞬心横

向和纵向的当量质量惯量

Cｆxi， Cｆyi分别为对应于机体第 i阶模态的横向和纵向当
量阻尼

Kｆxi， Kｆyi分别为对应于机体第 i阶模态的横向和纵向当
量刚度

β，θ分别为βｃ ＋iβｓ 桨叶的挥舞角、总矩角
ξｃ，ξｓ 分别为

２
N∑

N

k ＝１
ξkｃｏｓ（ψk －ξ０）， ２N∑

N

k ＝１
ξkｓｉｎ（ψk －ξ０）

ξ为ξｃ ＋ iξｓ 桨叶的摆振角
θξ为变距摆振耦合系数

β为桨叶的当量基阶挥舞固有频率

ξ为桨叶的当量基阶摆振固有频率
珚Ω为旋翼的当量转速
矱为矱ｃ ＋ i矱ｓ 机体绕重心的滚转角及俯仰角

（），（）′，（瞯） 为对变量求共轭 ｄ（）／ｄψ，ｄ（）／ｄt
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