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无减摆器旋翼桨叶气弹稳定性分析

夏品奇 周景良

（南京航空航天大学直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：无减摆器旋翼具有桨毂结构简单、桨毂气动阻力小、桨毂维护简便等优点，但取消了桨毂减摆器后必须确

保桨叶在摆振方向有足够的阻尼以保证桨叶的摆振稳定性。基于气弹耦合的方法是实现无减摆器旋翼桨叶摆振

稳定性的一个有效方法。建立了无减摆器无铰式旋翼桨叶带有预锥角、下垂角、后掠角和预扭角等结构参数的非

线性气弹动力学模型，利用伽辽金方法把桨叶偏微分运动方程简化为非线性常微分平衡方程和关于平衡位置的

小扰动运动方程，分析了桨叶的气弹稳定性并进行了参数影响分析。数值结果表明，合理的桨叶结构参数和气弹

耦合可确保无减摆器旋翼桨叶在摆振方向的气弹稳定性。
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直升机旋翼在旋转过程中，由于桨叶在摆振方

向（即旋翼面内方向）的气动阻尼很小，因而无论是

铰接式旋翼、还是无铰式旋翼或无轴承旋翼，在旋

翼桨毂（或叶间）都要安装摆振阻尼器（简称减摆

器），以提供额外的摆振阻尼，确保旋翼桨叶的稳定

性，防止直升机发生“地面共振”或“空中共振”等机

械燉气动稳定性。安装减摆器也给直升机带来许多

问题，如增加了旋翼系统的结构复杂性和力学复杂

性；增加了桨毂的体积、重量、气动阻力；增加了桨

毂的保养、维护等问题。因而，去掉减摆器的无减摆

器旋翼［１］成为一种新概念旋翼，如图１所示。

设计无减摆器旋翼，最大的问题是要确保旋翼

面内有足够的阻尼，主要有３种方法实现：（１）桨叶

采用高阻尼材料，这是一种非常理想的途径，但现



图１ 无减摆器旋翼概念图

今的材料设计和制造技术水平仍不能达到此要求；

（２）采用后缘小翼的主动控制桨叶，这种方法难度

很大，控制系统复杂，离实用还有很大差距；（３）采

用气弹耦合方法，通过设计桨叶参数，如桨叶预锥

角、下垂角、预扭角、后掠角、挥摆耦合系数等结构

参数，使桨叶产生合理的挥摆气动耦合，提升旋翼

在摆振方向的稳定性。

本文采用气弹耦合方法，研究悬停状态下无减

摆器无铰式旋翼桨叶的气弹稳定性，通过桨叶预锥

角、下垂角、预扭角、预掠角和挥摆耦合系数的合理

配置，实现旋翼桨叶的气弹稳定。桨叶模型基于

Ｈｏｄｇｅｓ的悬臂梁桨叶中等挠度模型
［２］
，建立了无

减摆器无铰式旋翼桨叶带有预锥角、下垂角、后掠

角和预扭角的非线性动力学模型，采用伽辽金法将

动力学偏微分方程简化为常微分方程，并线性化为

平衡位置的小扰动运动方程，进行了桨叶气弹稳定

性分析及参数影响分析。

 桨叶运动方程

无减摆器无铰式旋翼桨叶的结构模型如图 ２

所示，桨叶含有预锥角犝ｐｃ，下垂角犝ｄ，预掠角犪ｓ，预

扭角犤ｐｔ沿桨叶线性变化犤ｐｔ＝－犤ｔ牨（犤ｔ为扭转率，牨

为量纲一轴向位置），变距轴承长度牉，桨叶坐标及

变形前、后的位置如图３，４所示。爭爟牀爟牁爟牂爟是桨

叶变形前坐标系，用以定义桨叶的位置。爭爮牀爟爠牁爟爠

牂爟爠是桨叶变形后坐标系。桨叶弹性变形前弹性轴

上的一点爮０沿牀爟，牁爟，牂爟三个方向分别产生位移

牣，牤，牥后移动到了爮点。牀爟爠与变形后桨叶弹性轴

点爮处切线重合，牁爟爠和牂爟爠分别与桨叶剖面主轴犣

和犢重合。

对于有非保守力存在的非保守系统，广义哈密

尔顿原理可以表示为

犠犮＝∫
牠２

牠１

（犠爺－ 犠爴－ 犠爾）ｄ牠＝ ０ （１）

式中，犠爺，犠爴，犠爾 分别为应变能、动能、外力虚功

图２ 无铰式旋翼桨叶结构

图３ 桨叶剖面变形前、后位置

图４ 桨叶变形前、后位置

的变分。直升机旋翼的应变能和动能主要来源于旋

翼的桨叶，外力虚功主要来源于气动力和力矩。为

推导桨叶的摆振、挥舞和扭转 ３个方向的运动方

程，根据哈密尔顿原理将每个方程分成３个部分：

结构项、惯性项和气动项，三者分别从桨叶的应变

能、动能和外力虚功得到
［２］
。桨叶应变能变分表达

式如下 犠爺＝∫
牓

０爛）（犲牨牨犠犡牨牨＋犲牨犣犠犡牨犣＋犲牨犪犠犡牨犪）
ｄ犣ｄ犪ｄ牨 （２）

式中：牓＝爲－牉１为桨叶有效长度，牉１为桨根偏置量；

爛为桨叶剖面面积；犲和犡分别为工程应力和工程

应变。Ｈｏｄｇｅｓ和 Ｄｏｗｅｌｌ得到如下应变位移关

系［３］
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２
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犺）′犠犺′－ 犧犠犺″－ ［犣ｃｏｓ（犤＋ 犺）－ 犪ｓｉｎ（犤＋

犺）］（犠牤″＋ 牥″犠犺）－ ［犣ｓｉｎ（犤＋ 犺）＋

犪ｃｏｓ（犤＋ 犺）］（犠牥″－ 牤″犠犺）

犠犡牨犣＝－ 犪
犠犺′

犠犡牨犪＝犣


烍

烌

烎犠犺′

（３）

式中：犪

＝犪＋

犧

犣
；犣

＝犣－

犧

犪
；犧为截面翘曲函数。桨

叶的动能变分是

犠爴＝∫
牓

０爛犱╀燈╀ｄ犣ｄ犢ｄ牨 （４）

式中：犱为桨叶密度；╀为桨叶速度矢量。桨叶的虚

功变分是

犠爾 ＝∫
牓

０
（爧牣犠牣＋ 爧牤犠牤＋ 爧牥犠牥＋ 爩犺犠犺）ｄ牨 （５）

式中：爧牣，爧牤，爧牥为桨叶单位长度上的气动力；爩犺

为单位长度上的气动力矩，可基于Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ二

维翼型理论计算［４］
。

将式（２～５）代入方程（１），可得桨叶在摆振、挥

舞和扭转３个方向的量纲一运动方程如下：

（１）摆振方向的量纲一运动方程
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（２）挥舞方向的量纲一运动方程
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（３）扭转方向的量纲一运动方程
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２
牔２爳犤０牤

燈
′＋

牑
２
牔１爞犤０牥

燈
′）＋ 牑

２
牔 犗
¨
＋
犞牅

２

９６
［２牨爞犤０犗

燈

＋ 牨爞
２
犤０
牥′－

牥
̈
′］＝－

犞牅
２

９６
牨爞犤０犝１ （６ｃ）

式中：爳和爞分别表示ｓｉｎ和ｃｏｓ；犝１＝犝ｐｃ＋犪ｓｓｉｎ犤０－

犝ｄｃｏｓ犤０；牤牏＝牤牏燉犓牓；犤０＝（１－）犤０，为挥舞摆振
耦合系数；牼１＝爠爤牪′燉牔犓

２
牓
４
，牼２＝爠爤牫′燉牔犓

２
牓
４和犦＝

爢爥燉牔犓
２
牓
４分别为桨叶量纲一摆振、挥舞和扭转刚

度。需要指出的是，由于桨毂没有减摆器，因而方程

（６）不含减摆器的阻尼。

 桨叶运动方程求解

桨叶气弹稳定性是指桨叶在气动力、惯性力、

弹性力、阻尼力、离心力作用下，桨叶在平衡位置受

到小扰动后，桨叶运动如收敛，则气弹稳定；桨叶运

动如发散，则气弹不稳定。因此，要将桨叶运动方程

变化为非线性平衡方程和小扰动方程。使用伽辽金

法将桨叶偏微分运动方程（６）简化为常微分方程，

量纲一桨叶弯曲位移（牤＝牤燉爲，牥＝牥燉爲）和扭转位

移犺可以使用一系列的广义坐标和模态形状函数

给出如下

牤＝∑
爫

牐＝１

爼牐犑牐（牨）

牥＝∑
爫

牐＝１

爾牐犑牐（牨）

犺＝∑
爫

牐＝１

犎牐牷牐（牨） （７）
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式中：犑＝犓牠，牨＝牨燉爲，犑牐（牨）和牷牐（牨）分别为弯曲

位移和扭转位移模态形状函数，定义如式（３），其中

犜牐，犝牐为常量，犞牐＝π（牐－１燉２）。

犑牐（牨）＝ｃｏｓｈ（犝牐牨）－ ｃｏｓ（犝牐牨）－

犜牐［ｓｉｎｈ（犝牐牨）－ ｓｉｎ（犝牐牨）］

牷牐 槡（牨）＝ ２ｓｉｎ（犞牐牨）

（８）

将式（７）代入方程（６），得到３爫个关于爼牐，爾牐

和犎牐的模态方程。将３爫个非线性、非齐次、常系数

的常微分方程线性化为关于平衡位置的小扰动方

程，并将与时间有关的广义坐标用稳态量和小扰动

量表示如下

爼牐（犼）＝ 爼０牐＋ Δ爼牐（犼）

爾牐（犼）＝ 爾０牐＋ Δ爾牐（犼）

犎牐（犼）＝ 犎０牐＋ Δ犎牐（犼）

（９）

式中：爼０牐，爾０牐和 犎０牐为稳态量；Δ爼牐，Δ爾牐和 Δ犎牐为

小扰动量。以上运算得到两组方程，将稳态量代入

非线性模态方程中得到第一组３爫个关于爼０牐，爾０牐

和犎０牐的非线性平衡方程如下。

（１）摆振运动平衡方程

∑
爫

槏
牐＝１

牼２犝
４
牐犠牏牐爼０牐－ （牼２－ 牼１ ［）爳

２
犤０
犝
４
牐犠牏牐－

爳２犤０ ∑
爫

牑＝１

犺０牑爼牑牏牐－ 犤ｔ爮槏 槕］牏牐 ＋ 爞２犤０∑
爫

牑＝１

犺

槏

０牑

∑
爫

牓＝１

犺０牓牁牑牓牏牐－ ２犤ｔ爼′槕］牑牏牐 爼０牐＋ （牼２－

牼１ ［）－
爳２犤０
２
犝
４
牐 犠牏牐＋ 爞２犤０ ∑

爫

牑＝１

犺０牑爼牑牏牐－ 犤ｔ爮槏 槕牏牐 ＋

爳２犤０∑
爫

牑＝１

犺０牑 ∑
爫

牓＝１

犺０牓牁牑牓牏牐－ ２犤ｔ爼′槏 槕］牑牏牐 爾０牐＋

（爩牏牐＋ 牉１爧牏牐）爼０牐－ 爼０牐犠牏牐爞
２
犤０
＋ 爾０牐犠牏牐爳犤０爞犤０＋

［
犞

６
（牤牏爞２犤０爯牏牐－ 爳犤０爞犤０爲牏牐）犺］０牐 ＝－ 牉１（犝ｐｃ爳犤０＋

犪ｓ）爛牏－ 犝１爳犤０爜牏＋ ［
犞

６
（爞牏＋ ２牉１爜牏）爳

２
犤０
－

犤ｔ爞牏爳犤０爞犤０ ＋ 牤
２
牏 爞

２
犤０
爛牏 － 牤牏（爳２犤０爜牏 －

犤ｔ爞２犤０爞牏）－
爞ｄ０

牃
爞
２
犤０
爞］牏 牏＝ １，２，…，爫 （１０ａ）

（２）挥舞运动平衡方程

∑
爫

｛
牐＝１

牼１犝
４
牐犠牏牐爾０牐＋ （牼２－ 牼１ ［）爳

２
犤０
犝
４
牐犠牏牐－

爳２犤槏０∑
爫

牑＝１

犗０牑爼牑牏牐－ 犤ｔ爮槕牏牐 ＋爞２犤０∑
爫

牑＝１

犗槏０牑 ∑
爫

牓＝１

犗０牓牁牑牓牏牐－

２犤ｔ爼′槕］牑牏牐 爾０牐 ＋ （牼２ － 牼１ ［） －
爳２犤０
２
犝
４
牐 犠牏牐 ＋

爞２犤槏０ ∑
爫

牑＝１

犗０牑爼牑牏牐－ 犤ｔ爮 槕牏牐 ＋ 爳２犤０∑
爫

牑＝１

犗槏０牑 ∑
爫

牓＝１

犗０牓牁牑牓牏牐

－ ２犤ｔ爼′槕］牑牏牐 爼０牐＋ （爩牏牐＋ 牉１爧牏牐）爾０牐－ 爾０牐犠牏牐爳
２
犤０

＋ 爼０牐犠牏牐爳犤０爞犤０＋ ［
犞

６ ∑
爫

牑＝１

爺牏牐牑爼０牐爾０牑爞
２
犤０
－ （爲牏牐＋

２牉１爯牏牐）爞
２
犤０
犗０牐＋ 犝１爞犤０爤牏牐爼０牐－

牅

２
爞
２
犤０
爭牏牐爾 ］｝０牐 ＝

［
犞

６
（爞牏＋ ２牉１爜牏）爳犤０爞犤０－ 犤ｔ爞

２
犤０
（爟牏＋ ２牉１爞牏）－

牤牏爞２犤０（爜牏＋ 牉１爛牏）＋ 犝１
牅

２
爞犤０爜牏－ 犝ｐｃ犪ｓ爞犤０爞］牏 －

牉１（犝ｐｃ爞犤０－ 犝爟）爛牏－ 犝１爞犤０爜牏 牏＝ １，２，…，爫

（１０ｂ）

（３）扭转运动平衡方程

∑
爫

槏
牐＝１

（牼２－ 牼１ ｛） ∑
爫

牑＝１

爼 ［牏牐牑 －
爳２犤０
２
（爾０牐爾０牑－

爼０牐爼０牑）＋ 爞２犤０爼０牐爾 ］｝０牑 ＋ 犤ｔ∑
爫

牑＝１

爼′［牏牐牑 爞２犤０（爾０牐燈

爾０牑－ 爼０牐爼０牑）＋ ２爳２犤０爼０牐爾 ］０牑 ＋∑
爫

牓＝１
∑
爫

牐＝１

牁牏牐牑牓燈

犗［０牐 爞２犤０（爾０牑爾０牓－ 爼０牑爼０牓）＋ ２爳２犤０爼０牑爾 ］０牓 ＋
（牑
２
爛爫牏牐＋ 犦犞

２
牐犠牏牐）犗０牐＋ （牑

２
牔２－ 牑

２
牔１）犗０牐犠牏牐爞２犤０＋

犞牅
２

９６
爞
２
犤０
爯′牏牐爾 槕０牐 ＝

犞牅
２

９６
爞犤０犝１爡牏－ （牑

２
牔２－ 牑

２
牔１）燈

（爳犤０爞犤０爠牏－ 犤ｔ爡牏爞２犤０）＋ 牑
２
爛犤ｔ爡牏

牏＝ １，２，…，爫 （１０ｃ）

将式（７）代入非线性运动方程（６）后减去平衡

方程（１０）并消去非线性小扰动量，得到第二组３爫

个关于Δ爼牐，Δ爾牐和Δ犎牐的齐次常微分方程组如下

［爩］｛Δ牀
¨
｝＋ ［爞］｛Δ牀

燈

｝＋ ［爦］｛Δ牀｝＝ ０

（１１）

式 中：｛Δ牀｝＝｛Δ爼１…Δ爼爫，Δ爾１…Δ爾爫，Δ犎１…

Δ犎爫｝
Ｔ
；［爩］，［爞］，［爦］分别为质量矩阵、阻尼矩阵

和刚度矩阵，三者都是关于爼０牐，爾０牐和犎０牐的函数。为

简化数值计算，方便特征值分析，将扰动方程（１１）

用矩阵形式给出如下

Δ牀
燈

Δ牀

烅

烄

烆

烍

烌

烎¨
＝

０ 爤

［ ］－ 爩－ 爦 － 爩－ 爞

Δ牀

Δ牀
烅
烄

烆
烍
烌

烎
燈 ＝

［爮］
Δ牀

Δ牀
烅
烄

烆
烍
烌

烎
燈 （１２）

求解方程（１２）的特征值，特征值的实部代表阻

尼、虚部代表频率。当阻尼为负值时，表示系统稳

定，当阻尼为正值时，系统不稳定。
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 气弹稳定性分析

桨叶在扰动下的响应主要以桨叶的低频响应

为主，因此，在本文中的计算中考虑桨叶的二阶挥

舞、一阶摆振和一阶扭转。计算用的无减摆器旋翼

桨叶结构参数和工作参数分别为 犤０燉ｒａｄ＝００～

０３０；爲＝ ００，０４，０８，１０；犝ｐｃ燉ｒａｄ＝ ００，

０１，０２，０３；犪ｓ燉ｒａｄ＝－０１，００，０１，０２；犝爟燉ｒａｄ

＝－０２，－０１，０，０１；犤ｔ燉ｒａｄ＝００，０１，０２，

０３；牉１＝００，０１，０２，０３；（牑爛燉牑牔）
２
＝１５；牑牔＝

００２５；牑牔１燉牑牔２＝００；犲＝０１；牅＝π燉４０；犽牤燉犓＝０７；

犽牥燉犓＝１１５；犽犗燉犓＝５０；犞＝５０；爞ｄ０＝００１；牃＝

２π。

在上述参数下，计算桨叶在不同变距角下挥舞

摆振耦合系数、预锥角、预掠角、下垂角、预扭角、

桨根偏置量对桨叶摆振阻尼的影响，分别如图５～

１０所示。从图５可以看出，挥摆耦合系数爲对摆振

阻尼影响较小，但随着爲的增大，摆振阻尼增大，在

变距角较大时增加较为明显。从图６可以看出，预

锥角对摆振阻尼较小，在变距角较小时影响稍大

些。在变距角为零时，预锥角增加对摆振稳定不利，

甚至出现摆振不稳定。从图７可以看出，后掠角对

摆振阻尼很小。从图８可以看出，下垂角对摆振阻

图５ 变距角和挥舞摆振耦合系数对扭转阻尼的影响

图６ 变距角和预锥角对摆振阻尼的影响

图７ 变距角和预掠角对摆振阻尼的影响

尼有一定的影响。在下垂角为负值时，桨叶摆振为

正值，摆振运动不稳定。从图９可以看出，预扭角对

桨叶摆振阻尼的影响很明显且比较复杂，在桨叶没

有预扭角的情况下，摆振阻尼随着变距角的增大而

增大；当桨叶存在预扭角时，摆振阻尼先随变距角

的增大而减小，达到一定程度后又随着变距角的增

大而增大。从图１０可以看出，铰偏置量在变距角较

小时对摆振阻尼影响很小，在变距角较大时对摆振

阻尼影响较大。

在上述无减摆器旋翼桨叶气弹稳定性分析的

基础上，可选择桨叶结构参数，作为设计的桨叶并

满足气弹稳定性的要求，选择的２０个桨叶参数如

表１所示。在该组参数下桨叶的摆振阻尼与频率如

图８ 变距角和下垂角对摆振阻尼的影响

图９ 变距角和预扭角对摆振阻尼的影响
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图１０ 变距角和桨根偏置量对摆振阻尼的影响

图１１所示，桨叶稳定。 图１１ 设计桨叶的摆振阻尼与频率

表





无减摆器旋翼桨叶结构参数


序号 参数 参数值 序号 参数 参数值

１ 犽牤燉犓 ０７ １１ 牼２＝爠爤牫′燉牔犓
２
牓
４



００２６９７１

２ 犽牥燉犓 １１５ １２ 牼１＝爠爤牪′燉牔犓
２
牓
４



００１４６０５

３ 犽犺燉犓 ５０ １３ 犦＝爢爥燉牔犓
２
牓
４



０００５６７２８

４ （牑爛燉牑牔）
２

１５ １４ 犝ｐｃ燉ｒａｄ



００９

５ 牑牔 ００２５ １５ 犝爟燉ｒａｄ



００８５

６ 牑牔１燉牑牔２ ００ １６ 犪ｓ燉ｒａｄ



００

７ 犞 ５０ １７ 犤ｔ燉ｒａｄ



０２５５

８ 牅 π燉４０ １８ 牉１



１０％

９ 爞ｄ０ ００１ １９ 犤０燉ｒａｄ



００～０３０

１０ 牃 ２π ２０ 犲 ０１

 结束语

无减摆器旋翼具有桨毂结构简单、桨毂气动阻

力小、桨毂维护简便等优点。基于气弹耦合的方法

是确保无减摆器旋翼桨叶摆振阻尼的一个有效方

法。本文建立了悬停状态下无减摆器无铰式旋翼桨

叶气弹稳定性的分析方法。数值结果表明，气弹耦

合方法可确保桨叶在摆振方向的稳定性。
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