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旋翼系统模态阻尼数值计算方法
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摘要：首先基于Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理建立旋翼系统动力学模型，计算旋翼的振频和振型，然后对稳定悬停状态下的桨

叶进行某阶模态的激励，并在旋翼重新达到稳定状态后停止激励，截取旋翼系统自由振动信号，用移动矩形窗法

计算旋翼系统的模态阻尼。这种计算系统模态阻尼的数值方法能够对旋翼系统在不同工况下的各阶模态阻尼进

行仿真，而且在仿真过程中可以根据桨叶振型将激励按相同相位施加于各自由度上，使桨叶只按该阶振型振动。

使用该方法可以突破旋翼动力学试验中激振位置、激振频率与相位的限制，获得旋翼系统更全面的动力学特性。
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系统阻尼是影响系统稳定性的重要因素，直升

机的稳定性问题往往与旋翼系统的低阶模态有关，

准确计算旋翼系统的模态阻尼，特别是低阶模态的

阻尼，对直升机稳定性分析具有重要意义。对于线

性系统，采用模态减缩的方法可以有效地求解系统

模态阻尼。旋翼系统是非线性系统，而且目前非线

性减摆器在直升机上广泛应用，导致采用模态减缩

的方法求解模态阻尼会造成比较大的误差。

直升机旋翼模态阻尼可以通过相关的旋翼动

稳定性试验数据得到，常用的阻尼识别方法是移动

矩形窗法。Ｔａｓｋｅｒ和Ｃｈｏｐｒａ
［１］以旋翼试验数据处

理中存在的问题为背景，讨论了移动矩形窗分析方

法的特点；Ｓｍｉｔｈ和Ｗｅｒｅｌｅｙ
［２］根据阻尼产生的机

理和类型，提出了采用基于傅里叶级数的移动矩形

窗方法识别非线性阻尼，并做了误差分析。周智勇

和王华明［３］用移动矩形窗方法分析了模型旋翼动



稳定性试验数据，得到了模型旋翼在不同转速下的

阻尼比。

然而，旋翼动稳定性试验风险大、成本高、耗时

长，而且噪声、旋翼的不平衡信号、旋翼台传动系统

的固有模态等，都可能对阻尼识别精度产生影

响［４］
。为了得到相应模态的阻尼，需要在旋翼或机

体上施加激振［５］
，物理试验中激励点相位不一致也

会造成阻尼识别的误差。

本文建立了一种计算旋翼系统模态阻尼的数

值方法。计算流程如图１所示，采用一种经过修正

的中等变形梁理论［６］进行桨叶建模，并引入Ｌｅｉｓｈ

ｍａｎＢｅｄｄｏｅｓ非定常气动模型
［７８］
，得到旋翼系统

动力学模型。通过数值模拟计算直升机稳定悬停状

态下桨叶某阶运动受激励以及自由衰减的响应时

间历程，并对衰减过程进行分析得到该阶模态的阻

尼，从而建立了一种数值模拟求解系统模态阻尼的

方法，并利用该方法计算了Ｚ１１直升机的摆振一阶

模态阻尼。

图１ 数值仿真求解系统模态阻尼的计算流程

 旋翼桨叶模型

本文首先根据Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理推导桨叶运动方

程。Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理，即

∫
牠２

牠１

［δ（爺牄－ 爴牄）－ δ爾牄］ｄ牠＝ ０ （１）

式中：δ爺牄为桨叶应变能的变分，δ爴牄为动能的变

分，δ爾牄为气动力虚功。在导出桨叶应变能的过程

中，将桨叶绕挥舞、摆振和变距铰的刚性转角作为

广义坐标，并且考虑桨叶整体刚性运动与自身中等

弹性变形的动力学耦合效应。采用Ｃｈｏｐｒａ１５自由

度的梁单元对桨叶进行有限元离散，桨叶节点配置

如图２所示。

图２ 桨叶单元节点配置图

桨叶运动的广义坐标为

┻＝｛牣１ 牤１ 牥１ 犗１ 牥′１ 牤′１ 牣３ 犗３ 牣４ 牣２

牤２ 牥２ 犗２ 牥′２ 牤′２｝
Ｔ

式中：┿为桨叶参考点的轴向位移，╀和╁为纵向位

移，犗为扭转角，并且它们只跟参考点的轴向坐标

有关。桨叶上任意一点在桨叶坐标系下的位置矢量

可以用┿，╀，╁和犗表示，根据Ｇｒｅｅｎ应变张量定义

可以导出桨叶任意一点的应变，从而推导出桨叶的

应变能爺牄及其变分δ爺牄。

推导桨叶的动能需要知道桨叶上任意质点在

惯性坐标系中的位置矢量。为描述桨叶复杂的结构

形式及运动特点，引入多个坐标系
［９］
。

惯性坐标系爲牄：牗牄牨牄牪牄牫牄，不旋转坐标系爲牎０：牗牎０

牨牎０牪牎０牫牎０，旋转坐标系爲牎：牗牎牨牎牪牎牫牎，挥舞坐标系爲牊：

牗牊牨牊牪牊牫牊，摆振坐标系爲牓：牗牓牨牓牪牓牫牓，变矩坐标系 爲牘：

牗牘牨牘牪牘牫牘，后掠坐标系爲牞：牗牞牨牞牪牞牫牞，未变形坐标系爲：

牗０牨犣犪，变形坐标系爲′：牗０牨′犣′犪′，如图３所示。

利用坐标系之间的增广转换矩阵，采用一种基

于递推格式的方法，得到桨叶截面各点的位置坐标

┢爮

┣
７
＝ （┢爮 １）＝ ┣

１
┘
１
┘
２
┘
３
┘
４
┘
５
┘
６
┘
７
（２）

式中：┘
牑
（牑＝１，…，６）为第牑个与第牑＋１个坐标系

之间的增广转换矩阵。

桨叶单元动能的变分为

δ爴牄＝ δ爼
１

２
犱┢
燈
２
牘ｄ爼 （３）

采用ＬｅｉｓｈｍａｎＢｅｄｄｏｅｓ二维非定常和动态失

速模型，可以求得气动力虚功

δ爾牄＝∫牓（┖爛燈δ┼
Ｔ
爮０
＋ ┝爛燈δ犜）ｄ牨＝

∑
１８

牏＝１

（－ ┡
爛
牏δ┻牏） （４）
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图３ 坐标系统

分别将应变能变分、动能变分和气动力虚功代

入式（１），得到基于广义力形式的桨叶非线性动力

学隐式微分方程

┡
爠
牄（┻，┻，┻，牠）＋ ┡

爴
牄（┻，牠）＋ ┡

爛
牄（┻，┻，牠）＝ ０（５）

式中：┡牄表示广义力，上标爠，爴，爛分别表示弹性

势能、动能和气动力引起的广义力项。

在任意时刻牠展开，得到线性化的桨叶动力学

方程

┝牄（┻，┻，┻，牠）Δ┻＋ ┓牄（┻，┻，┻，牠）Δ┻＋

┛牄（┻，┻，┻，牠）Δ┻＝ ┖牄（┻，┻，┻，牠） （６）

式中：┝牄为切线质量矩阵，┓牄为切线阻尼矩阵，┛牄

为切线刚度矩阵。

对多片桨叶进行组集，得到旋翼系统的动力学

方程

┝爲┻爲＋ ┓爲┻爲＋ ┛爲┻爲＝ ┖爲 （７）

式中等号右端力┖爲由气动广义力、动能广义力和

应变能广义力提供。

 数值模拟激振拾振过程的实现

由式（７）表示的旋翼系统运动方程可以计算系

统的固有特性。对于需要计算阻尼的某阶模态牑，设

其固有频率为犽牑，振型函数为犺牑。为了对处于稳定

状态下的旋翼系统施加力激励，将系统的运动方程

写为

┝爲┻爲＋ ┓爲┻爲＋ ┛爲┻爲＝ ┖爲＋ ┖ＥＸ （８）

其中┖ＥＸ为对旋翼系统施加的力，且

┖ＥＸ＝
牊ＥＸ犺牑ｓｉｎ（犽牑牠） 牠＜ 犳ＥＸ

０ 牠＞ 犳
烅
烄

烆 ＥＸ

（９）

式中：牊ＥＸ是力激励的幅值，犳ＥＸ是力激励持续的时

间，犺牑为第牑阶模态固有振型。激励力向量┖ＥＸ各自

由度上的幅值与振型函数成正比，激励频率为求解

模态的频率犽牑。激励持续时间犳ＥＸ的选择要保证旋

翼系统在激励下达到了稳定状态，这时旋翼系统的

响应将以第牑阶模态为主。在激励持续时间到达犳ＥＸ

后，停止激励。旋翼系统的响应在第牑阶模态阻尼

的作用下产生衰减。

本文采用平均加速度法计算旋翼系统的响应，

该方法是一种单步数值积分方法。它是结构动力学

计算中使用最为广泛的算法，是一种无条件稳定的

隐式算法，特别适合于大尺度系统的响应求解。

 算例分析

以Ｚ１１型直升机的旋翼为算例，采用上述方法

施加摆振一阶模态激励，待其响应稳定后停止激

励，所获得的摆振响应时间历程与频谱见图４。从图

４，５中可以看出，采用数值模拟激励的方法可以有

效地模拟激振拾振过程。并且由于数值模拟的方法

可以按振型函数施加激励，即在各自由度上的激励

幅值与振型函数成正比，使得系统的响应以激振的

模态为主。这种数值仿真的方法与激振拾振试验相

比具有很大的优势。它没有受到试验条件的影响，

也不受激振位置的限制，同时各自由度上的激励

相位相同，避免了物理试验中激励点相位不一致带

来的误差。表１列出了在不同的激振力幅值下，Ｚ１１

型机旋翼摆振一阶模态阻尼的变化。其中的激振力

相对幅值是指激振力与旋翼处于平衡状态下桨叶各

图４ 摆振一阶激励下的摆振运动时间历程与频谱分析
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图５ 摆振一阶模态阻尼随激振力相对幅值的变化

自由度上最大广义力的比值，模态阻尼值是通过对

激励停止后的衰减振动信号采用移动矩形窗方法

分析的结果。

表 型机旋翼不同激振力幅值下摆振一阶模态阻尼

相对幅值 ０１ ０２ ０４ ０８ １６ ３２

模态阻尼 ０１３８０１４４０１４７０１４８０１４９０１４９

图５为摆振一阶模态阻尼随激振力相对幅值

的变化。从图中可以看出，增加激振力相对幅值，模

态阻尼值也随着增加。当相对幅值达到１６时，模

态阻尼趋于不变。这是因为在响应时间历程中，包

含着由计算方法引入的周期性波动，本文采用线性

入流模型计算旋翼桨盘平面诱导速度，采用Ｌｅｉｓｈ

ｍａｎＢｅｄｄｏｅｓ二维非定常和动态失速模型计算桨

叶气动力。因此，计算结果必然包含明显的谐波成

分，激励响应的幅值与周期性波动的幅值大小对阻

尼识别的精度有一定的影响。

如图６，７所示，当激振力幅值小时，激励响应

的稳态幅值也小，将会使阻尼识别产生较大的误

差；当激振力幅值大时，激励响应的稳态幅值也大，

阻尼识别造成的误差较小。因此，在选择激振力幅

值时，应考察响应时间历程，避免造成较大的误差。

图６ 激振力相对幅值为０１时的响应时间历程

图７ 激振力相对幅值为３２时的响应时间历程

 结 论

（１）本文建立的数值仿真方法可以根据桨叶振

型将激励按相同相位施加于各自由度上，使桨叶只

按该阶振型振动。

（２）采用本文建立的数值仿真方法可以更好地

模拟旋翼试验中对桨叶的激振与拾振过程，获得旋

翼系统更全面的动力学特性。

（３）采用本文建立的数值仿真方法计算旋翼系

统在不同工况下的各阶模态阻尼时，激振力的幅值

不能过小，否则会造成较大的计算误差。
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