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无轴承旋翼直升机气动机械稳定性分析

凌爱民

（中国直升机设计研究所直升机旋翼动力学重点实验室，景德镇，３３３００１）

摘要：采用模态综合技术建立了旋翼与机体耦合气动机械稳定性分析模型，并以采用无轴承旋翼的轻型直升机

为研究对象，依据机体动力学特性试验数据和旋翼设计数据，进行了地面共振和空中共振分析。研究了一些设计

因数对稳定性的影响，讨论了从设计上增大阻尼的方法和在分析方法上还应注重的研究内容，研究结果表明，安

装减摆器，并提高其阻尼效率，以及设计对阻尼有利的桨叶气弹耦合是消除无轴承旋翼地面共振和空中共振的

重要设计措施。
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无轴承旋翼是目前最先进的直升机旋翼结构

形式，它使用复合材料柔性梁取代传统铰接式旋翼

桨毂的水平铰、垂直铰和轴向铰。柔性梁可以在承

受桨叶离心力载荷时，利用挥舞、摆振和扭转自由

度的变形实现桨叶所需的挥舞、摆振和变距运动。

但是，由于柔性梁变形复杂，桨叶挥舞、摆振和变距

运动耦合较强，其旋翼与机体的气动机械耦合动力

稳定性问题比铰接式或球柔性桨毂旋翼更复杂、更

突出，因此掌握这种先进旋翼直升机的动力学设计

分析技术是使其走向应用的重要前提，也是旋翼设

计技术的关键之一。

２０世纪７０年代开始的无轴承旋翼建模分析技

术研究［１］
，从最初的简单模型（如当量铰，或者只考

虑柔性梁弹性，桨叶仍当刚体，以及不考虑挥摆扭

耦合的模态法），发展到中等变形的桨叶非线性模

型［２３］
。具有代表性的Ｈｏｄｇｅｓ和 Ｃｈｏｐｒａ等人的研

究［４６］
，引导了高精度分析能力的直升机动力学设

计分析软件开发，如 ＵＭＡＣ，ＣＡＭＲＡＤ，ＩＴＲ，

２ＧＣＨＡＳ和ＲＣＡＳ等。文献［７］收集了多篇有关无

轴承旋翼气动机械稳定性设计分析和试验验证的



文章，对影响稳定性的各种因素进行了分析，给出

了大量分析与模型试验结果。尤其是西科斯基公

司，已将无轴承旋翼直升机旋翼与机体耦合动稳定

性分析技术成功应用于阿帕奇和科曼奇武装直升

机的设计，还将自动飞行控制系统（Ａｕｔｏｍａｔｉｃ

ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ，ＡＣＦＳ）与气动机械稳定性

主动控制技术结合［８９］
，进行了飞行试验验证，结果

显示稳定性裕度得到有效提高。

国内许多学者和研究机构也开展了理论方法

研究，但由于没有型号研制需求，设计分析技术得

不到试验验证，反过来又支持不了型号应用。近年

来，与无轴承旋翼设计相关的动力学关键技术研究

得到重视，无轴承旋翼直升机气动机械稳定性设计

分析技术是其中之一。本文应用模态综合技术，建

立旋翼与机体模态耦合动力学分析模型，针对采用

无轴承旋翼的轻型直升机进行气动机械稳定性设

计分析，以该型机机体动力学特性和配置旋翼参数

为实例，研究了一些主要设计因数对稳定性的影

响，为准确预测、避免或消除这种耦合动不稳定性，

讨论了从设计上增大阻尼的方法和在分析方法上

还应注重的研究内容。

 分析模型

 机体模型

通常直升机机体假设为刚体，仅考虑起落架对

机体运动的约束，其约束刚度和阻尼假设在平衡位

置的小幅范围内是线性的。起落架一般有不同布局

和构型，如后三点和四点机轮缓冲器式、滑橇式。

机轮缓冲器式起落架的缓冲器构型又有立柱式、

纵向摇臂式或跪式、角锥式等。对于具体的设计布

局和构型，需要将其静动特性按照几何布局，动态

刚度串、并联关系折算成模型中对应的参数。本文

算例为滑橇式起落架，机体在起落架上振动特性由

试验测得。

考虑机体质心处的６个刚体运动自由度：牀牊，

牁牊，牂牊，犎牀牊，犎牁牊和犎牂牊，由机体模型计算或由试验测

得机体在起落架上振动特性，如模态参数：模态质

量、阻尼和刚度及振型，根据振型，把机体振动模态

参数变换成桨毂中心处的有效量（有效质量、有效

阻尼和有效刚度），也可将空间机体动力学模型变

换成平面动力学模型，使其与桨毂中心动特性试验

模型一致。

 旋翼结构模型

为了考虑无轴承旋翼桨叶的挥舞、摆振和扭转

运动及其各种耦合，准确模拟桨毂与桨叶、减摆器

和操纵线系连接及其质量、刚度分布等，采用有限

元法建立旋翼桨叶动力学模型。桨毂坐标系原点在

桨毂中心，考虑旋翼轴绕机体轴转角犞爣（前倾角），

用于模拟旋翼轴装于机体上的坐标及方向。桨毂中

心的运动用牀爣，牁爣，牂爣，犗牀爣，犗牁爣，犗牂爣描述，它是旋

翼桨叶的牵连运动。桨叶以犓的转速旋转，方位角

为犼ｋ，桨叶相对旋转坐标系在展向任一位置考虑牣，

牤，牥，犗运动。

在描述无轴承旋翼桨叶运动的模型中，将桨

毂、桨叶、柔性梁、袖套、操纵线系及其连接简化成

有限个梁单元、杆单元以及减摆器（弹性、阻尼）单

元。根据传力路线和协调关系处理各结构单元间的

位移关系。桨叶上每个节点考虑６个自由度［牣，牤，

牥，犗，牥′，牤′］，每个梁单元除考虑其端点的６个自由

度外，在中点爧燉２处增加一扭转自由度，在爧燉３和

２爧燉３处增加两个拉伸自由度，每个梁单元总共有

１５自由度。以柔性梁和桨叶展向的节点为独立节

点，减摆器、袖套、操纵线系刚度阻尼特性通过静力

凝聚方法，将其运动用与桨叶和柔性梁连接节点的

运动线性表示。

桨叶与桨毂连接有各种边界条件，对于无轴承

旋翼，连接点的６个自由度相对于桨毂是固支。变

距拉杆与变距摇臂的连接点为桨距控制点，变距摇

臂当作刚体，通过位移协调将变距线系的刚度加入

到桨叶单元刚度阵中。

减摆器一端连接在桨毂上，另一端连接在桨叶

伸出的支臂上，支臂考虑为刚体。减摆器作为轴向

一维单元，通过与桨叶上的支臂连接点位移协调关

系，将减摆器提供的刚度和阻尼加入到桨叶对应的

单元阵中。

桨叶离散为牕个梁单元，其单元节点划分考虑

桨距控制和减摆器的连接位置，需要根据具体结构

进行单元划分。

． 旋翼气动模型

桨叶气动力模型采用准定常升力线理论，其气

动力作用点在１燉４弦长处，以３燉４弦长处的气流速

度来计算翼型上的气动载荷，假设旋翼诱导流速度

牤牏均匀分布，本文算例没有考虑动力入流和翼型

动态失速。

 运动方程

根据机体、旋翼和气动模型，采用相应的力学
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原理导出，如 Ｌａｇｒａｎｇｅ方程，动力学普遍方程和

Ｈａｍｉｌｔｏｎ变分原理。

机体在起落架上的振动特性和在空中自由状

态的运动，可以用其广义模态坐标下的模态参数表

示，机体广义模态坐标与旋翼耦合模态振动方程可

表示为以下形式

┝牊牘┨
¨
牊牘＋┓牊牘┨

·

牊牘＋┛牊牘┨牊牘＝ （┨
爣
牔牘）

Ｔ

∑
爫牄

牑＝１

（┖
牊
爤＋┖

牊
ａｅｒｏ）

（１）

式中：┝牊牘，┓牊牘和┛牊牘分别为机体模态质量、阻尼和

刚度对角阵；┨牊牘为机体广义模态坐标；┨
爣
牔牘为桨毂

中心处对应机体模态的振型矩阵；┖
牊
爤为由机体和

桨叶运动引起旋翼系统作用于桨毂的惯性载荷；

┖
牊
ａｅｒｏ为作用于桨毂的气动载荷。┖

牊
爤和┖

牊
ａｅｒｏ为机体模

态振动方程中与旋翼桨叶运动的耦合项，在旋翼桨

叶与机体模态耦合方程中存在对应的耦合项。

采用Ｈｏｇｅｓ和Ｄｏｗｅｌｌ的非线性中等变形弹性

梁，以变形量表示的非线性振动方程通过伽辽金有

限元方法进行离散化处理，得到以节点运动量表示

的桨叶振动方程。在求得桨叶振动固有模态特性

后，通过模态变换┻＝┨
牄
牄牔┨牄牘。其中，┻为桨叶节点坐

标；┨
牄
牄牔为桨叶模态振型；┨牄牘为桨叶广义模态坐标。

截取前几个低阶模态，通常选取桨叶摆振、挥舞和

扭转耦合前二至三个低阶模态，再与机体模态进行

综合。孤立桨叶的模态方程可表示为

┝牄牘┨
¨
牄牘＋ ┓牄牘┨

燈

牄牘＋ ┛牄牘┨牄牘＝ ０ （２）

桨叶展向任一剖面的位移可表示为

［ ］牣 牤 牥 犗
Ｔ
＝ ┨牄＝∑

牏牉

┘
牨

爧槏 槕牏牉 ┻牏牉＝

∑
牏牉

┘
牨

爧槏 槕牏牉 ┨
牄
牄牔牏牉┨牄牘＝ ┨牄牔牘（牜）┨牄牘 （３）

式中：┻牏牉为单元节点坐标；┨牄牔牘（牜）为沿桨叶展向剖

面的模态振型函数。振型函数所表示的桨叶任一方

向的运动都包括了所选低阶模态向量，即桨叶的每

个模态都包括了桨叶运动耦合，这些耦合就是桨叶

结构、几何和惯性引起的耦合。

第牑片桨叶模态与机体模态耦合振动方程可

表示为

┝牄牘┨
¨
牄牘＋ ┓牄牘┨

燈

牄牘＋ ┛牄牘┨牄牘＝

（┨
牄
牄牔）

Ｔ

∑
牏牉

（┖
牏牉
爤＋ ┖

牏牉
ａｅｒｏ） （４）

式中：┖
牏牉
爤为由机体运动引起的作用于桨叶的惯性

载荷；┖
牏牉
ａｅｒｏ为作用于桨叶的气动载荷。

惯性耦合项┖
牏牉
爤和┖

牊
爤都与桨叶任一展向位置

相对惯性坐标系的绝对加速度有关，需要根据定义

的坐标系统导出桨叶任一展向位置的绝对加速度，

这 些 加 速 度 是 机 体 桨 毂 中 心 的 运 动 位 移

［牀爣 牁爣 牂爣 犗牁爣 犗牁爣 犗牂爣］
Ｔ的一、二阶时间

导 数 函 数 和 桨 叶 任 一 展 向 位 置 位 移

［牣 牤 牥 犗］
Ｔ及其一、二阶时间导数的函数。桨

叶任一展向位置的绝对加速度乘以该处的质量线

密度沿展向积分就得到桨叶的惯性载荷。桨毂中心

运动位移的一、二阶时间导数在桨叶振动方程中出

现的项就是惯性耦合项┖
牏牉
爤；将桨叶惯性载荷投影

到机体坐标中，在机体振动方程中出现的桨叶任一

展向位置位移［牣 牤 牥 犗］
Ｔ及其一、二阶时间导

数的项就是惯性耦合项┖
牊
爤。

将式（３）由桨叶广义模态坐标表示的桨叶位

移代入方程（１）右端的┖
牊
爤中，按┨牄及其一、二阶时

间导数展开其表达式

∑
爫牄

牑

┖
牊
爤＝ ∑

爫牄

牑
∫
爲

爠爣

（┷
牊
牄０（牜）＋ ｃｏｓ犼牑┷

牊
牄牅（牜）＋

ｓｉｎ犼牑┷
牊
牄牞（牜））┨

¨
牄ｄ牜＋∑

爫牄

牑
∫
爲

爠爣

（┗
牊
牄０（牜）＋

ｃｏｓ犼牑┗
牊
牄牅（牜）＋ ｓｉｎ犼牑┗

牊
牄牞（牜））┨

燈

牄ｄ牜＋

∑
爫牄

牑
∫
爲

爠爣

（ｃｏｓ犼牑┵
牊
牄０（牜）＋ ｓｉｎ犼牑┵

牊
牄０（牜））┨牄ｄ牜 （５）

按划分的桨叶单元，将沿展向的积分变为对单

元的积分和累加

∑
牏牉

┖
牊
爤＝∑

爫牄

牑
∑
牏牉
∫
爧牏牉

０
（┷

牊
牄０（牜牏牉）＋ ｃｏｓ犼牑┷

牊
牄牅（牜牏牉）＋

ｓｉｎ犼牑┷
牊
牄牞（牜牏牉））┨牄牔牘（牜牏牉）┨

¨
牄牘ｄ牜＋

∑
爫牄

牑
∑
牏牉
∫
爧牏牉

０
（┗

牊
牄０（（牜牏牉））＋ ｃｏｓ犼牑┗

牊
牄牅（（牜牏牉））＋

ｓｉｎ犼牑┗
牊
牄牞（（牜牏牉）））┨牄牔牘（牜牏牉）┨

燈

牄牘ｄ牜＋

∑
爫牄

牑
∑
牏牉
∫
爧牏牉

０
（ｃｏｓ犼牑┵

牊
牄０（（牜牏牉））＋

ｓｉｎ犼牑┵
牊
牄０（（牜牏牉）））┨牄牔牘（牜牏牉）｛牀牄牘｝ｄ牜 （６）

式中：各项分别为桨叶节点位移及其一阶、二阶时

间导数的系数矩阵，它们是桨叶质量沿展向分布的

函数；牜牏牉＝牨牏＋牨燉爧牏牉为第牏牉个桨叶梁单元任意剖面

在桨叶展向的位置，牨牏为单元左节点坐标，爧牏牉为单

元长度，牨为单元内任意剖面的位置。式（６）经多叶

坐标变换，最后可得到如下形式

∑
爫牄

牑

┖
牊
爤＝┝

牊
牄０┨
¨
牄牘０＋┝

牊
牄牅┨
¨
牄牘牅＋┝

牊
牄牞┨
¨
牄牘牞＋┗

牊
牄０┨
燈

牄牘０＋
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（┗
牊
牄牅＋ ２┝

牊
牄牞犓）┨

燈

牄牘牅＋ （┗
牊
牄牞－ ２┝

牊
牄牅犓）┨

燈

牄牘牞 （７）

根据惯性耦合项的对称性，将｛爡
牏牉
爤｝展开、按桨

叶单元积分，再变换到桨叶模态坐标下，并进行多

叶坐标变换，得到的桨叶模态振动方程中的惯性耦

合项必须与机体模态振动方程中的惯性耦合项相

等，即

┨
爣
牔牘
Ｔ

∑
爫牄

牑

┖
牊
爤＝ ┨

牄
牄牔
Ｔ

∑
爫牄

牑
∑
牏牉

┖
牏牉

槏 槕爤
Ｔ

＝ ┝
牊
牄０┨
¨
牄牘０＋

┝
牊
牄牅┨
¨
牄牘牅＋ ┝

牊
牄牞┨
¨
牄牘牞＋ ┗

牊
牄０┨
燈

牄牘０＋

（┗
牊
牄牅＋ ２┝

牊
牄牞犓）┨

燈

牄牘牅＋ （┗
牊
牄牞－ ２┝

牊
牄牅犓）┨

燈

牄牘牞 （８）

┖
牊
ａｅｒｏ和┖

牏牉
ａｅｒｏ分别为桨毂运动、桨叶运动速度和

位移变量的非线性函数，首先用平衡位移对其进行

线性化处理，再按推导 ┖
牊
爤的同样过程，可以得到

┖
牊
ａｅｒｏ和┖

牏牉
ａｅｒｏ对应桨叶广义模态坐标下的气动阻尼和

气动刚度矩阵。

将式（８）和┖
牊
ａｅｒｏ，┖

牏牉
ａｅｒｏ表示的气动阻尼和弹性项

代入式（１，４）中，联立该两个方程组，得到机体和桨

叶模态坐标下的耦合动力学方程。

 实例分析

首先取前述采用无轴承旋翼的轻型直升机在

大质量构型状态的桨毂中心动特性试验数据作为

地面共振分析的输入数据，空中共振则采用对应该

构型状态的质量、质心、转动惯量以及桨毂中心离

质心距离设计值。机体试验模态参数是：航向模态

质量、阻尼和频率分别为１１６５７ｋｇ·ｍ
２
，２７７％

和１２８２ｒａｄ燉ｓ；侧向模态质量、阻尼和频率分别为

９３２７８ｋｇ·ｍ
２
，４８４％和 ２１７５ｒａｄ燉ｓ；桨毂中心

对应航向和侧向两模态的振型为｛１，０，０，０，０，０｝和

｛０，１，０，０，０，０｝。全机质量２２００ｋｇ，转动惯量爤牀牀＝

１１３４ｋｇ·ｍ
２
，爤牁牁＝５６００ｋｇ·ｍ

２
；减摆器弹性刚

度和阻尼刚度分别为 爦＝２００Ｎ燉ｍｍ和 爦″＝７２

Ｎ燉ｍｍ。

用于算例研究的无轴承旋翼采用了上下两个

减摆器，一端与袖套连接，另一端与铰支于柔性梁

上的刚性杆连接，桨距控制点基本与减摆器在同一

展向位置。

 桨叶振动特性分析

图１为孤立桨叶挥舞、摆振和扭转耦合一阶模

态振型图，图（ａ）为以桨叶摆振为主模态，图（ｂ）为

则 以挥舞为主模态，对应的频率分别为 犽犢＝

０６４犓，犽犝＝１０８犓。

图１ 桨叶一阶挥舞、摆振和扭转耦合模态振型

从图中可看到，桨叶以耦合的摆振模态前摆

时，扭角增大，向下挥舞；而以耦合的挥舞模态挥舞

时，扭角也增大，同时前摆。这种耦合关系将使气动

力提供负阻尼，即会对气动机械稳定性起到不利影

响。从图（ａ）中袖套的振型可看到，袖套与减摆器的

连接点的振型与柔性梁在该展向位置的振型之差

就是减摆器的振型，差值越大表明减摆器提供的刚

度阻尼贡献就越大。另外，柔性梁的扭转变形很剧

烈，耦合的挥舞、摆振模态下桨叶的扭转振型完全

决定于袖套和变距线系的刚度，因此，袖套和变距

支臂的刚度和布局设计可控制桨叶挥舞、摆振时的

扭转运动，使其有利于提供气动阻尼。

 地面共振分析

图２为根据试验参数计算的零升力状态地面

共振结果，图中对特征值实部犲牏燉犽牏乘以１００，对应

载机的两个模态在共振转速区都是大于零，表明系

统是不稳定的，其中对应俯仰模态的共振转速区在

８６％～９５％范围内，为１４％，而对应滚转模态的共

振转速区下界在１２０％。显然，该型机机体动力学特

性配置该无轴承旋翼不满足地面共振要求。

６１４ 南 京 航 空 航 天 大 学 学 报 第４３卷



图２ 模态阻尼和频率曲线

影响稳定性的旋翼主要参数是：机体模态阻

尼、阻尼器刚度燉阻尼值、袖套刚度和桨叶根部刚度

分布。如果提高阻尼器阻尼刚度和提高机体模态阻

尼，发现提高阻尼器刚度没有明显效果，减摆器阻

尼贡献率很低，而提高机体模态阻尼可抑制额定转

速区内的不稳定性。尽管如此，额定转速区内的俯

仰模态共振转速区的阻尼裕度仍较小。

 空中共振分析

根据机体质心和桨毂中心参数，计算得出桨毂

中心对应机体刚体模态振型，进行空中共振分析。

图３，４是悬停状态下的阻尼和频率计算结果。从图

３可看到，只要减摆器提供阻尼，不论包括气动力

与否，摆振后退模态都是稳定的。就本算例而言，考

虑气动力时稳定性降低，气动力产生了不利影响，

这与对桨叶耦合振型分析结果相符，完全与桨叶挥

舞、摆振和扭转模态耦合相关，即挥舞和摆振模态

中，桨叶的扭转振型使气动力提供了负阻尼。当不

包括气动力时，挥舞后退和旋翼与机体耦合陀螺模

态是不稳定的，实际上气动力对这两个模态提供了

非常高的阻尼，是两个高阻尼模态。从图４频率曲

线可看到，陀螺模态频率略低于摆振后退模态频

图３ 气动和人工阻尼的影响（爴＝爢）

图４ 旋翼耦合频率

率，在９０％左右的额定转速区两频率出现交替。由

于无轴承旋翼挥舞频率较高，导致它与机体滚转、

俯仰耦合形成的陀螺模态频率提高，图４中所示的

陀螺模态频率是在高气动阻尼状态下的值，如果在

真空状态下，该频率要比摆振后退模态频率高。

研究升力对稳定性的影响时，只考虑了垂直上

升情况，其结果表明提高升力会使摆振后退模态阻

尼有所增大。由于不是大升力高速前飞状态，桨叶

翼型剖面气流还没有进入失速，因此，升力增大会

提高气动阻尼。本文没有对大升力高速前飞状态进

行分析，这需要引入非定常动态失速气动模型，如

依据翼型静态吹风数据，计算非定常动态失速的

ＯＮＥＲＡ气动模型。采用该气动模型，通过时域求

解非线性的旋翼机体耦合动力方程，可根据瞬态响

应分析其稳定性。

对本算例而言，变距控制系统刚度对稳定性的

影响研究发现，变距控制系统刚度高于１０
６就足以

保证稳定性不变差，而低于 １０
５稳定性就下降，因

此，高的变距控制系统刚度有利于控制桨叶挥舞、

摆振时的扭转运动朝获得气动阻尼的方向变化。
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 结 论

本文应用建立的旋翼与机体模态耦合动力学

分析模型，通过实例对无轴承旋翼气动机械稳定性

进行了分析，研究了主要相关因数对稳定性的影

响，可总结为以下几点：

（１）在无轴承旋翼桨毂上安装减摆器，仍是防

止地面共振和空中共振的重要设计措施，而提高减

摆器的阻尼效率是无轴承旋翼桨毂结构设计的关

键；

（２）在轴流状态下，在小于翼型动态失速的桨

距范围内提高升力，将增加空中共振的稳定性。

（３）气动力对耦合稳定性的影响基本取决于桨

毂、桨叶构型和特性分布，最终体现在桨叶挥舞、摆

振和扭转耦合程度上，有利的耦合是使气动力提供

正阻尼。

无轴承旋翼空中共振发生在大速度高拉力前

飞状态，需要引入非定常动态失速气动模型。

由于无轴承旋翼操纵功效大，空中共振对桨距

控制输入，尤其是以调节机体运动姿态输入激励非

常敏感。而通常在自动飞行控制系统或者增稳系统

设计中并不考虑其对空中共振的影响，因此，研究

ＡＣＦＳ对无轴承旋翼气动机械稳定性的影响，或者

在ＡＣＦＳ设计中考虑与气动机械稳定性主动控制

技术结合，是无轴承旋翼气动机械稳定性研究的新

课题。
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