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万向铰式倾转旋翼整体模态分析与试验
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２．中国直升机设计研究所旋翼系统设计研究室，景德镇，３３３００１）

摘要：针对带有复杂几何外形桨叶的万向铰式倾转旋翼，利用有限元法进行动力学建模，并对根部自由桨叶以及

安装在台架上的旋翼进行模态分析。利用 ＬＭＳ系统通过局部坐标与整体坐标相结合的方式对模型桨叶及旋翼

进行模态测量，并将实验的模态识别结果与理论分析结果进行对比，相互验证了实验方法与分析方法的有效性

与合理性，结果表明所建立分析模型及方法实用性强，可以有效分析万向铰式倾转旋翼的固有特性。
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倾转旋翼飞行器是一种新型的旋翼飞行器，可

倾转的旋翼成对地安装在机翼的两端，兼具直升机

垂直起降和飞机快速前飞优点。当倾转旋翼飞行器

以直升机模式垂直飞行及小速度前飞时，由于飞行

速度低，机翼上的操纵面操纵效率很低，飞行姿态

的改变主要靠旋翼控制。若倾转旋翼飞行器以直升

机模式前飞，需要机翼两端的旋翼桨盘前倾，桨盘

拉力的水平分量拉动倾转旋翼飞行器前飞；当直升

机模式工作的倾转旋翼桨盘一端向前倒，一端向后

倒时，两端旋翼的气动力分量产生偏航所需的气动

力矩［１］
。因此，为了确保正常飞行，倾转旋翼飞行器

的旋翼需要保留挥舞运动自由度。通过几十年的发

展，现在的倾转旋翼飞行器通常采用万向铰式的旋

翼结构。

旋翼系统是倾转旋翼机垂直起降与前飞的主

要动力来源，也是振动的重要来源
［２］
。在设计阶段

必须对旋翼及桨叶的动力学固有特性进行分析，以

避免旋翼燉机翼耦合系统出现不必要的共振
［３］
。万

向铰式旋翼结构特殊，不同于常规直升机旋翼，桨

叶挥舞自由度并不完全独立，各片桨叶刚体挥舞是



由桨毂的刚体运动决定，因而万向铰式倾转旋翼的

固有特性分析需要具有针对性的建模。

倾转旋翼桨叶具有较大的负扭转，桨叶外形也

远比直升机桨叶复杂。针对万向铰式的倾转旋翼结

构，采用空间梁单元对桨叶进行有限元建模，利用

多体动力学混合坐标的方式描述桨叶的空间运动

变形［４］
，模型考虑了万向铰的刚体运动同桨叶弹性

变形之间的耦合，并且在有限元模型中充分考虑了

复杂几何外形桨叶的预扭，上反下反和前掠后掠等

几何参数及剖面质心和刚度等动力学参数变化的

影响。

 万向铰式倾转旋翼的动力学建模

如图 １所示，万向铰桨毂在不旋转坐标系下有

两个刚体转动自由度犝ＧＣ和犝ＧＳ。旋翼上第 牏片桨叶

的刚体挥舞可以表示为

犝
牏
Ｇ＝ 犝ＧＣｃｏｓ（犼牏）＋ 犝ＧＳｓｉｎ（犼牏） （１）

式中 犼牏为第 牏片桨叶的方位角。从式（１）中就可以

看出，采用万向铰桨毂形式的旋翼，桨叶挥舞自由

度并不完全独立，各片桨叶刚体挥舞是由桨毂的刚

体运动决定。

图 １ 万向铰旋翼在不旋转坐标系下刚体挥舞示意图

倾转旋翼桨叶为适合螺旋桨大入流状态的工

作需要，通常具有 ４０～５０°的负扭转，为降低桨毂

载荷，桨毂通常设计有一定的预锥角。为降低高速

飞行时气动压缩性及动态失速的影响，降低旋翼噪

声，具有先进几何外形的倾转旋翼桨叶通常还具有

一定的下反角及比较大的后掠角。带有下反角及后

掠角会导致远比常规直桨叶复杂的离心力及哥氏

力，对桨叶产生明显的弯扭及拉扭耦合效应影响。

在动力学分析时，具有先进几何外形的倾转旋翼桨

叶几何非线性影响更加明显，对于桨叶剖面刚度，

尤其是扭转刚度的分析精度要求比较高。

根据桨叶的几何构型，桨叶参照弹性轴离散为

一系列的具有不同下反角及后掠角的直梁单元，各

梁单元的弹性轴为直线，相邻单元首尾相接，考虑

剖面质心相对弹性轴的偏置。为了方便描述旋转桨

叶的空间位置及运动变形，需要建立一系列的参考

坐标系［５９］
：不旋转的桨毂坐标系（下标 ｈ），旋转坐

标系（下标 ｒ），桨叶变矩轴线坐标系（下标 ｕ），未变

形桨叶坐标系（下标ｐ），单元坐标系（下标ｋ），未变

形剖面坐标系（下标 ｃ），变形剖面坐标系（下标 ｄ）。

坐标系间的转换关系为

┤ｒｈ＝

ｃｏｓ（犼牏） ｓｉｎ（犼牏） ０

－ ｓｉｎ（犼牏） ｃｏｓ（犼牏） ０

熿

燀

燄

燅０ ０ １

（２）

┤ｕｒ＝

ｃｏｓ（犝ｐ＋ 犝
牏
Ｇ） ０ ｓｉｎ（犝ｐ＋ 犝

牏
Ｇ）

０ １ ０

－ ｓｉｎ（犝ｐ＋ 犝
牏
Ｇ） ０ ｃｏｓ（犝ｐ＋ 犝

牏
Ｇ

熿

燀

燄

燅）

（３）

式中 犝ｐ为预锥角。

┤ｐｕ＝

１ ０

０ ｃｏｓ（犤ｃｏｎ＋ 爦犝犝
牏
Ｇ＋ 犤ｓ）
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牏
Ｇ＋ 犤ｓ

燄

燅）

（４）

式中：犤ｃｏｎ为控制桨距输入，爦犝为挥舞变矩调节系

数，犤ｓ为变矩铰弹性变形。
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（５）

式中：牼１牑为后掠角，牼２牑为上反角，牼３牑为结构扭转

角。
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式中：犤牠为结构扭转角，犗为弹性扭转角。

第 牏片桨叶的第 牑个单元上某一剖面上的点

（牞，犣，犢）在惯性坐标下的位置矢量表示为

┢牏牑＝ （┤ｐｕ┤ｕｒ┤ｒｈ）
Ｔ
｛牀ｋｉｏ，牁ｋｉｏ，牂ｋｉｏ｝

Ｔ
＋

（┤ｃｐ┤ｐｕ┤ｕｒ┤ｒｈ）
Ｔ
｛牞＋ 牣，牤，牥｝

Ｔ
＋

（┤ｄｃ┤ｃｐ┤ｐｕ┤ｕｒ┤ｒｈ）
Ｔ
｛０，犣，犢｝

Ｔ
（７）

式中：┤表示转换矩阵，下标表示转换的坐标系；

｛牀ｋｉｏ，牁ｋｉｏ，牂ｋｉｏ｝
Ｔ分别为第 牏片桨叶的第 牑个单元

弹性轴的首节点在未变形桨叶坐标系内位置坐标；

牞为单元坐标系内的局部坐标；｛牣，牤，牥｝
Ｔ为第 牏片

桨叶的第 牑个单元（牞，０，０）处弹性轴的弹性位移。

┢牏牑的表达式体现了万向铰式倾转旋翼桨叶的万向

铰自由度与桨叶弹性变形自由度之间的耦合关系。

桨叶的运动方程可由 Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理导出，由

于桨叶被离散成若干个梁单元，则 Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理

的离散形式可写成

∫
牠２

牠１
∑
爫

牑＝１

（δ爺牑－ δ爴牑－ δ爾牑）ｄ牠＝ ０ （８）

式中：爫为单元总数；δ爺牑，δ爴牑，δ爾牑分别为第 牑个

单元的虚应变能、动能变分和外力虚功。

桨叶第 牑个单元虚应变能
［９］为

δ爺牑＝∫
爧牑

０爛（犲牨牨δ犡牨牨＋ 犲牨犣δ犡牨犣＋ 犲牨犢δ犡牨犢）ｄ犣ｄ犢ｄ牨
（９）

式中应变表达式如下

犡牨牨＝ 牣
′
＋
牤
′２

２
＋
牥
′２

２
＋ （犣

２
＋ 犢

２
）犤

′
０犗
′
＋
犗
′２

槏 槕２ －
犧爴犗

″
－ 牤

″
［犣ｃｏｓ（犤０＋ 犗


）－ 犢ｓｉｎ（犤０＋ 犗


）］－

牥
″
［犣ｓｉｎ（犤０＋ 犗


）＋ 犢ｃｏｓ（犤０＋ 犗


）］ （１０）

犡牨犣＝－ 犢

犗
′

（１１）

犡牨犢＝ 犣

犗
′

（１２）

桨叶第 牑个单元动能变分为

δ爴牑＝∫
爧牑

０爛犱┢

牏牑燈δ┢


牏牑ｄ犣ｄ犢ｄ牞 （１３）

通过对运动方程进行线化，可以得到用于模态

分析的质量与刚度矩阵。

 万向铰式倾转旋翼整体模态测量

试验所用的倾转旋翼模型由 ３片大扭转马刀

形桨叶和万向铰桨毂组成。如图 ２所示，单片桨叶

模态测量时，桨叶根部利用橡皮筋悬挂在试验台架

上，模拟自由自由的边界条件，旋翼整体模态测量

时旋翼安装在倾转旋翼台架上进行试验，如图 ３所

示，测量旋翼在零转速条件下旋翼整体模态。

模态测量使用固定加速度测量点，通过跑力锤

测量的方式［１０１１］
，借助 ＬＭＳ测试系统采集和处理

加速度传感器信号，分析模型桨叶及旋翼整体模

态。由于所用旋翼桨叶构造复杂，为准确分析旋翼

整体模态，根据旋翼实际外形建立贴近真实的几何

关系，每片桨叶划分 １９个剖面，并在每个剖面靠近

前缘和后缘的位置分别布置一个测量点；在桨毂挥

舞平面上布置有 ９个测量点。所建立的 ＬＭＳ测量

模型如图 ４所示。

在测量模型中，整副旋翼有 ５８个测量剖面，

共 １２３个测量点，每一个测量剖面都建立有相对惯

性系的局部坐标系，每一测量点在局部坐标系下定

义方向，所定义的测量模型可以分析出旋翼的空间

振型。

图 ２ 自由自由桨叶模态测量现场

图 ３ 万向铰式倾转旋翼整体模态测量现场

图 ４ ＬＭＳ测量模型几何建模

５２４第 ３期 侯 鹏，等：万向铰式倾转旋翼整体模态分析与试验



 理论与测量结果对比与分析

为验证模型计算与试验结果对比的可能性，利

用桨叶的桨叶剖面特性数据进行了根部自由桨叶

模态的理论计算分析，根部自由桨叶频率实测值与

计算值对比由表 １给出。

根据实测模态分析及计算模态分析可知，测量

的一阶模态为桨叶一阶挥舞模态，测量的二阶模态

为桨叶二阶挥舞模态，测量的三阶模态为桨叶一阶

扭转模态，测量的四阶模态为桨叶三阶挥舞模态。

由表 １对比结果可知，对自由自由桨叶，挥舞模态

的测量分析值与理论计算值吻合较好，桨叶扭转模

态误差稍高一点。其误差可能主要来自以下两个方

面：根据桨叶设计参数计算得到的剖面特性参数与

实际桨叶有差别；虽然在建模中考虑了单元对接点

处的连续性假设，但是对于单元对接点，主要是几

何外形发生明显变化的对接点处的剖面特性参数

计算难度大，尤其对扭转刚度估算的准确性影响比

较大。

旋翼整体模态测量试验的模态频率实测值与

计算值对比由表 ２给出，模态振型图对比由图 ５～

１０给出。试验过程中，共进行了 ３次模态测量，每

个测量点采用 ５次平均，由于万向铰式模型旋翼桨

毂的边界条件比较复杂，力锤敲击法没有完全激励

出所有模态，模态测试分析中没有识别出所有模

态。由结果对比可知：旋翼的整体振型分析结果与

实测结果一致，模态振型中体现了由于下反及后掠

等所带来的弯扭及拉扭耦合效应；万向铰式旋翼以

集合型模态振动时，万向铰旋翼类似于常规的无铰

式旋翼，当万向铰式旋翼以周期型模态振动时，万

向铰旋翼类似于中心铰接式的跷跷板旋翼，旋翼与

桨毂存在明显的刚柔耦合；旋翼集合型模态频率的

理论计算结果与实测结果接近，旋翼周期型模态频

率的理论计算结果与实测结果误差稍大。其误差主

表  自由┐自由桨叶固有频率试验值与计算值对比

阶次

１号桨叶试验值燉Ｈｚ ２号桨叶试验值燉Ｈｚ ３号桨叶试验值燉Ｈｚ ４号桨叶试验值燉Ｈｚ

第 １次

测量

第 ２次

测量

第 １次

测量

第 ２次

测量

第 １次

测量

第 ２次

测量

第 １次

测量

第 ２次

测量

计算

值燉Ｈｚ

相对误

差燉％

一阶 １１１２３１ １１１１５９ １１２６９６ １１２７４９ １１２４２０ １１２４２０ １１３５７６ １１３５７５ １１２６７０ ０１７

二阶 ２６２９１７ ２６３４９４ ２６１０４２ ２６１６０７ ２６１２８８ ２６１９１８ ２６２６６９ ２６３３３２ ２６７８０２ ２１０

三阶 ３３９１３３ ３４０５６２ ３４０１８５ ３４１８２４ ３４３１６２ ３４４８６５ ３４４７１９ ３４６３３４ ３１７３９３ ７３５

四阶 ４５４１６１ ４５３１６０ ４４４９０４ ４４３８８１ ４４５６５０ ４４４８２７ ４５１９１２ ４５０８７０ ４５９８３９ ２４９

表  旋翼整体挥舞固有频率实测值与计算值对比

旋翼整体模态识别
模态识别频率燉Ｈｚ

第 １次测量 第 ２次测量 第 ３次测量
理论分析模态频率燉Ｈｚ 相对误差燉％

一阶集合型挥舞 ２８８９９ ２８８９１ 未识别出 ２６９１８ ６８４

二阶周期型挥舞 ８６１５０ ８３１７２ ８４０１０ ８６８６６ ２８７

三阶集合型挥舞 ３００７５５ ２９９７７ ３０１０９２ ３１１３３７ ３５９

图 ５ 旋翼一阶挥舞集合型实测振型 图 ６ 旋翼一阶挥舞集合型理论计算振型
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图 ７ 旋翼二阶挥舞周期型实测振型

图 ８ 旋翼二阶挥舞周期型理论计算振型

图 ９ 旋翼三阶挥舞集合型实测振型

图 １０ 旋翼三阶挥舞集合型理论计算振型

要是因为台架试验状态的边界条件比较复杂，计算

模型对于支撑刚度、摩擦阻尼等边界条件的处理与

实际情况有差别所致。

在旋翼不旋转情况下，ＬＭＳ系统未识别出万

向铰桨毂的刚体模态，理论模型可以分析万向铰的

刚体模态。模态振型图如图 １１，１２所示，图中的刚

体模态充分说明了万向铰桨毂的挥舞特性，各片桨

叶的刚体挥舞由桨毂的两个挥舞自由度确定。

图 １１ 万向铰式旋翼 犝ＧＣ刚体挥舞模态振型图

图 １２ 万向铰式旋翼 犝ＧＳ刚体挥舞模态振型图

 结束语

所建立的万向铰式倾转旋翼动力学分析模型

可有效地对该构型旋翼进行固有特性的分析与研

究。万向铰桨毂的旋翼整体模态测量验证了理论分

析模型的有效性，尤其在计算安装有复杂几何构型

桨叶的万向铰式倾转旋翼固有模态方面具有工程

实用性，可为直升机设计部门在倾转旋翼系统的开

发研制方面提供有效的分析手段。

倾转旋翼桨叶具有比较复杂的几何构型，桨叶

为适合螺旋桨大入流状态的工作需要，通常具有较

大的负扭转，为提高旋翼性能，桨叶通常还具有一

定的上反角、下反角及比较大的后掠角。所建立的

桨叶结构动力学模型除充分考虑了桨叶复杂的几

何构型之外，还充分考虑了剖面质心和剖面刚度等

动力学参数变化的影响。

在旋翼及桨叶的模态测试中，在测量几何点的

布置上充分考虑了复杂桨叶的空间构型，利用局部

坐标同总体坐标相结合的方式，可以更加真实地测

量出复杂构型桨叶及旋翼的空间模态振型。通过实

测结果与理论结果的对比，相互验证了试验方法与

分析方法的有效性与合理性。
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