动力学参数对倾转旋翼机气弹稳定性的影响研究
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摘 要：倾转旋翼机的旋翼/短舱/机翼系统是典型的刚柔耦合体，本文在建立倾转旋翼机飞机模式和直升机模式下的旋翼/短舱/机翼系统耦合气弹动力学分析模型的基础上，分析了倾转旋翼、机翼动力学参数对倾转旋翼机气弹稳定性的影响，得到了不同动力学参数对前飞时回转颤振速度和悬停时模态阻尼的影响曲线，对于倾转旋翼机动力学设计具有理论指导意义。
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Abstract: Rotor/nacelle/wing system of tilt-rotor is a typical coupled rigid flexible body. Aeroelastic stability model of tilt-rotor aircraft in airplane mode and helicopter mode is applied to study the influences of rotor and wing dynamic parameters on tilt-rotor aeroelastic stability. Results of rotor and wing dynamic parameters’ effect on whirl flutter speed in cruise and mode damping in hover are provided, present study is valuable to tilt-rotor dynamic design.
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倾转旋翼机在飞机模式和直升机模式下的动力学行为不同于一般固定翼螺旋桨飞机和直升机，它采用万向铰桨毂，桨叶有挥舞、摆振运动及挥舞/摆振、变距/挥舞和变距/摆振结构耦合，以及变距与万向铰的耦合【1】；旋翼系统刚性安装在弹性机翼端部，是典型的刚柔耦合体，旋翼/短舱/机翼耦合气弹不稳定性是由于旋翼气动力的扰动与机翼的弹性变形的激励耦合不稳定造成的，国外对倾转旋翼机旋翼/短舱/机翼耦合系统在前飞【2－4】和悬停[5-7]时的气弹稳定性问题进行了研究，指出倾转旋翼机的最大前飞速度主要受限于回转颤振【2】，这种气弹不稳定性是由于旋翼的扰动气动力与弹性机翼的弹性变形的激励耦合不稳定造成的；悬停状态下机翼支持刚度对倾转旋翼机气弹不稳定性有重要影响,有关文献【8－10】提出了机翼刚度的气弹剪裁技术来提高倾转旋翼机的气弹稳定性。
本文采用牛顿法和有限元法建立了旋翼和机翼的动力学方程，通过桨毂与短舱/机翼系统之间的共有自由度将动力学方程耦合起来，得到了前飞和悬停状态下倾转旋翼/短舱/机翼耦合系统气弹稳定性分析模型，由于倾转旋翼桨叶具有较大的负扭转，旋翼气动模型采用改进的叶素－动量
理论，可以准确高效的计算旋翼气动力；机翼动力学参数考虑了机翼垂向弯曲与扭转耦合，机翼
弦向弯曲与扭转的耦合，该耦合参数可以是由机翼结构、机翼掠角或者是机翼剖面质量偏心引起
的，因此从动力学参数设计的角度考虑了各种因素引起的的气弹剪裁效应。在建模的基础上，分析了旋翼和机翼动力学参数对倾转旋翼机气弹稳定性影响规律，得到了一些有意义的结论，可用于指导工程设计。
1.倾转旋翼机气弹分析模型
本文基于刚性桨叶、刚体短舱和弹性机翼的假设在惯性系下建立了倾转旋翼机前飞【11】和悬停时的动力学分析模型，旋翼通过短舱刚性连接于弹性机翼端部，见图1所示坐标系。
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图1 前飞及悬停时倾转旋翼、机翼坐标
旋翼系统包括桨毂和桨叶共有15个运动自由度
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，分别描述了桨毂中心、桨叶运动及万向铰运动自由度【8】，引入了旋翼挥舞/摆振、变距/挥舞和变距/摆振结构耦合【9】。为了描述旋翼的运动引入固定坐标系
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和旋转坐标系
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，由几何关系可以得到在旋转坐标系中桨叶上任一点到旋转中心的矢径，该矢径对时间的一阶及二阶导数可求得桨叶上任意点的速度
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及加速度
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，
旋翼转速为
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，桨毂中心的加速度为
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，角速度为
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，角加速度为
[image: image11.wmf]h

a

，考虑到桨毂运动的影响，进而可得到固定坐标系下桨叶上任意点的总的加速度
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 (1)
由此可求得桨叶的惯性力及力矩、桨毂惯性载荷。
旋翼气动力计算采用改进的叶素－动量理论【11】, 该气动模型可用于高速前飞和悬停时旋翼的气动载荷计算，考虑了桨毂中心运动引起的速度扰动项。在旋转坐标系下求得每片桨叶的气动载荷后，将各片桨叶气动力及力矩进行求和转化到不旋转坐标系下得到桨毂气动力及力矩。
由桨叶对挥舞铰的惯性、弹性和气动力矩的平衡得到挥舞运动方程
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 (2)

由桨叶对摆振铰的惯性、弹性和气动力矩的平衡得到摆振运动方程
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 (3)
由惯性力矩、气动力矩和弹性力矩平衡得到桨毂的运动方程
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        (4)
由桨叶、桨毂及万向铰各自由度对应的平衡  方程写为矩阵形式，得到旋翼动力学方程，记为
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    (5)         

机翼采用Bernoulli-Euler梁模拟，具有垂向弯曲
[image: image17.wmf]w

、弦向弯曲
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及扭转
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变形自由度
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，考虑弯扭耦合的作用；机翼划分为若干个梁单元，每个梁单元具有如下自由度
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，每个端节点有5个自由度，如图1所示，
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，其中
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为Hermit形函数矩阵。机翼梁单元方程由Hamilton原理导出
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[image: image28.wmf]m

为机翼单元线质量，
[image: image29.wmf]S

a

为机翼剖面对扭转轴的静矩，
[image: image30.wmf]I

f

为机翼剖面对扭转轴的惯矩。
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为作用在机翼上的力向量。
将以上得到的单元质量、刚度、阻尼矩阵叠加形成总体矩阵，则机翼方程可表示为
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   (10)           
旋翼与机翼通过旋翼桨毂与短舱连接处的6个自由度与机翼端部的5个自由度来耦合
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为转换矩阵【2】，前飞和悬停时转换矩阵有所不同,前飞时
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，悬停时
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为机翼前掠角。

[image: image40.wmf]ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

û

ù

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ë

é

L

-

L

-

L

-

L

L

-

L

L

-

L

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

û

ù

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ë

é

-

-

=

F

cos

0

sin

0

0

sin

0

cos

0

0

0

1

0

0

0

0

0

0

cos

0

0

0

sin

0

sin

0

cos

0

1

cos

0

sin

0

0

0

0

1

0

0

0

0

sin

0

cos

0

0

0

0

0

0

cos

0

sin

0

0

0

0

1

0

0

0

0

sin

0

cos

h

h

h

J

J

J

J

J

J

J

J

将旋翼方程转化到机翼坐标系下，然后旋翼方程就可以通过标准的有限元方法叠加到机翼方程上，从而得到旋翼/短舱/机翼耦合动力学方程，记为
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,引入状态向量
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，则(11)式可写成
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，其中
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。以上式中
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分别为质量矩阵,阻尼矩阵和刚度矩阵和力向量，上标
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SA

分别表示来自结构和气动力的贡献，下标
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分别代表旋翼和机翼，
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代表桨毂。在不同前飞速度下，对矩阵
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做特征值分析便可判断系统的稳定性【12】,当所有特征值的实部均小于零时系统稳定。
影响倾转旋翼机气弹稳定性的动力学参数主要包括桨叶挥舞刚度、桨叶摆振刚度、万向铰弹簧刚度、变距/万向铰耦合角、桨叶变距/挥舞耦合系数、桨叶变距/摆振耦合系数、操纵线系刚度，机翼垂向弯曲刚度、机翼弦向弯曲刚度、机翼扭转刚度及机翼弯扭耦合系数。本文研究了各动力学参数对倾转旋翼机前飞状态的回转颤振速度的影响，以及对悬停时旋翼、机翼系统各模态阻尼的影响。
2. 倾转旋翼机动力学参数对气弹影响分析
本文以XV-15半展长倾转旋翼机模型为算例【2】，基准值见表1。在保持其它参数不变的情况下研究各个动力学参数对气弹稳定性的影响，计算时采用无量纲频率相对基准值的变化比值来反映刚度的影响。
        表1 XV-15参数基准值
	桨叶挥舞频率
	59.8rad/s

	桨叶摆振频率
	103 rad/s

	  桨叶扭转频率
	     225 rad/s

	  万向铰挥舞频率
	     9.04 rad/s

	机翼垂向弯曲频率
	19.9 rad/s

	机翼弦向弯曲平率
	32.2 rad/s

	机翼扭转频率
	67.4 rad/s


2.1倾转旋翼机动力学参数对前飞回转颤振速度的影响
前飞时倾转旋翼机的气弹不稳定性主要是确定回转颤振速度，图2-8给出了动力学参数对倾转旋翼机前飞时回转颤振速度的影响曲线。
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图2 桨叶挥舞及摆振刚度对回转颤振速度的影响
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图3操纵线系刚度对回转颤振速度的影响
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图4 万向铰弹簧刚度对回转颤振速度的影响
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图5 变距－万向铰挥舞耦合角对回转颤振速度的影响
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图6变距/挥舞及变距/摆振耦合系数对回转颤振速度的影响
以上分析结果表明旋翼挥舞刚度增大对于提高回转颤振速度是有利的，摆振刚度则相反，挥舞刚度增大可以抑制桨叶过大挥舞，减小因桨叶挥舞引起的气动力的扰动量，摆振刚度增大则使得摆振更加刚硬而使桨根载荷较大；挥舞和摆振刚度的变化同时引起了变距/挥舞和变距/摆振耦合关系变化，改变了旋翼和机翼模态间的耦合；操纵线系刚度增大也有利于提高回转颤振速度，操纵线系刚度对变距/挥舞和变距/摆振耦合有很大影响，操纵线系刚度的减小降低了旋翼挥舞和摆振模态与机翼模态的耦合；随着万向铰刚度增大回转颤振速度也增加，万向铰刚度增大减小了旋翼的整体挥舞，但是回转颤振速度的变化对于万向铰刚度的变化不是很敏感；变距万向铰挥舞耦合角对回转颤振速度有很大影响，它的增加有利于提高回转颤振速度，较大的
[image: image60.wmf]3

d

有利于减小桨叶的挥舞模态与机翼模态的耦合；变距/挥舞及变距/摆振耦合较大时变距与挥舞和摆振之间会产生抑制，有利于提高回转颤振速度，当变距/挥舞及变距/摆振耦合为正时，回转颤振速度对变距摆振耦合的变化更为敏感。
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图7 机翼刚度对回转颤振速度的影响
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图8 机翼弯扭耦合系数对回转颤振速度的影响
以上分析结果表明机翼垂向弯曲刚度增大降低了回转颤振速度，减小机翼垂向弯曲刚度降低了旋翼/短舱系统的俯仰运动与机翼垂向弯曲运动的相互激励，减小了因扰动引起的旋翼气动力对机翼的作用；机翼弦向弯曲刚度本身相对比较大，且前飞模式时和旋翼之间的耦合小，它的变化对于回转颤振速度的影响不大；机翼扭转刚度的增加对于提高回转颤振速度是有利的，机翼扭转刚度的增加减小了弯扭耦合作用；较大的弯扭耦合系数对于提高回转颤振速度也是有利的，耦合系数为正时减小弯扭耦合作用，为负时增大弯扭耦合作用。
2.2机翼动力学参数对悬停时模态阻尼的影响
图9-13给出了机翼动力学参数对倾转旋翼机
悬停时气弹不稳定的影响。图中
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 图9 机翼垂向弯曲刚度对系统悬停模态阻尼比的影响
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图10机翼弦向弯曲刚度对系统悬停模态阻尼比的影响
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图11 机翼扭转刚度对系统悬停模态阻尼比的影响
以上分析结果表明悬停时，机翼垂向弯曲刚度的变化对于旋翼的高阶挥舞模态和整体摆振模态阻尼几乎没有影响，对于机翼的弦向弯曲模态阻尼影响不大，机翼垂向弯与旋翼挥舞锥度模态是占主导的，整体摆振模态则主要与机翼弦向弯曲耦合；机翼垂向弯曲刚度减小到一定范围时(
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从-0.15～-0.2)机翼扭转模态阻尼急剧下降，这是由于机翼垂向弯曲刚度的减小使得垂向弯曲和扭转的耦合增强，扭转模态与旋翼模态的耦合增强导致不稳定；随着机翼垂向弯曲刚度增大(
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从0～0.1)，旋翼挥舞锥度模态阻尼有一个小的波动，因为机翼垂向弯曲刚度增大后旋翼整体挥舞模态频率与机翼垂向弯曲频率相异较大而使得耦合减弱；随着机翼垂向弯曲刚度的增大，旋翼高阶摆振模态阻尼也增大。机翼弦向弯曲刚度减小时旋翼整体摆振模态阻尼突然减小然后增大，机翼弦向弯曲刚度减小后弦向弯曲模态频率也降低与旋翼整体摆振模态频率接近，导致整体摆振模态不稳定，旋翼高阶挥舞模态阻尼和机翼扭转模态阻尼随之减小后增大；机翼弦向弯曲刚度增大时机翼扭转模态阻尼先减小后增大；由于机翼弦向弯曲刚度本身较大，所以弦向弯曲模态阻尼变化不大，对于其它模态阻尼变化影响不大。机翼扭转刚度减小时，旋翼挥舞锥度模态出现了峰值(
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约为-0.05),随着机翼扭转刚度的增大，机翼弦向弯曲模态阻尼减小后突然增大；机翼扭转刚度的变化对其它模态影响很小。
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图12 机翼垂向弯曲与扭转耦合系数对系统悬停模态阻尼比的影响
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图13 机翼弦向弯曲与扭转耦合系数对系统悬停模态阻尼比的影响
机翼弯扭耦合变化的主要影响是同时引起旋翼挥舞模态和摆振模态与机翼模态间的耦合变化。机翼垂向弯曲与扭转耦合系数减小时，旋翼挥舞锥度模态阻尼先增大后减小；机翼垂向弯曲与扭转耦合系数增大时(
[image: image74.wmf]1
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从0.4～0.6)，机翼弦向弯曲模态阻尼也增大；机翼垂向弯曲与扭转耦合系数变化对其它模态阻尼影响不大。机翼弦向弯曲与扭转耦合系数减小时，旋翼挥舞锥度模态阻尼也减小，机翼弦向弯曲与扭转耦合系数在(
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>0.4)范围变化时旋翼整体摆振模态阻尼增大，而机翼扭转模态阻尼则减小，呈现对称变化趋势；机翼弦向弯曲与扭转耦合系数增大时，旋翼高阶挥舞模态阻尼先减小后增大，旋翼挥舞锥度模态阻尼先增大后减小；机翼弦向弯曲与扭转耦合系数的变化对于旋翼高阶摆振模态阻尼几乎没有影响，在它增大(
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>0.4)时机翼弦向弯曲模态阻尼略有增加。
3.结束语

   本文建立的气弹稳定性模型可用于分析倾转旋翼机的旋翼/短舱/机翼耦合系统的阻尼特性，判断倾转旋翼机前飞和悬停时的气弹稳定性；分析得到的动力学参数变化对前飞时倾转旋翼机回转颤振速度及悬停时系统模态阻尼的影响规律可用于指导倾转旋翼机的动力学设计；并得出以下结论：
(1)降低旋翼摆振刚度和机翼垂向弯曲刚度有利于增加倾转旋翼机前飞时的回转颤振速度；增大其它动力学参数均有利于提高倾转旋翼机的最大前飞速度。
    (2)旋翼挥舞运动与机翼垂向弯曲耦合及旋翼摆振运动与机翼弦向弯曲耦合是影响悬停时系统稳定性的主要因素。
(3)较大的机翼弯扭耦合对于提高倾转旋翼机前飞和悬停时的气弹稳定性是有利的。
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