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滑跑速度对直升机侧向模态频率的影响
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摘要!建立了直升机滑跑时机体侧向模态频率的计算模型!用停机状态的试验数据对理论模型进行了验证!误差

在
%$D

以内"不大的总距操纵可建立起直升机的稳定滑跑!而起落架机轮侧向刚度随滑跑速度的增加而降低!

这是导致机体侧向二阶模态频率随滑跑速度降低的主要原因"特别在低速滑跑阶段!机体侧向二阶模态频率随

滑跑速度的提高而迅速下降!与停机状态相比!滑跑速度在
ABEF

#

G

时机体模态频率的降幅高达
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"

关键词!直升机$滑跑$模态频率$平衡$起落架

中图分类号!

<#%#=!

"

<#%B=A

!!

文献标识码!

9

!!

文章编号!

%$$BC#&%B

#

#$%&

%

$!C$B%&C$&

!

基金项目!航空科学基金#

#$%!BH"!$%$

%资助项目&

!

收稿日期!

#$%&C$AC%$

'修订日期!

#$%&C$!C#$

!

通信作者!胡国才$男$教授$

ICF,1-

!

2

)(:,1G)%%

!

61+,=:(F

&

!

引用格式!胡国才$魏钢$吴靖
=

滑跑速度对直升机侧向模态频率的影响(

'

)

=

南京航空航天大学学报$

#$%&

$

!"

#

!

%!

B%&C

B#%=J)K)(:,1

$

L51K,+

2

$

L)'1+

2

=I..5:7(.*)++1+

2

45-(:17

8

(+G5-1:(

M

75*-,75*,-F(N5.*5

O

)5+:

8

(

'

)

='()*+,-(.

/,+

0

1+

2

3+145*617

8

(.95*(+,)71:6; 967*(+,)71:6

$

#$%&

$

!"

#

!

%!

B%&CB#%=

!""#$%&"'())*)

+

,#-&$*%

.

&)/#-*$&

0

%#123%#13-4&5#61#

7

(#)$

.

!"#"$%&'

$

()'#&*

+

$

(",'*

+

#

>5

M

,*7F5+7(.91*P(*+5<5G1:-5I+

2

1+55*1+

2

$

/,4,-95*(+,)71:,-,+N967*(+,)71:,-3+145*617

8

$

Q,+7,1

$

#&!$$%

$

RG1+,

%

89:%13$%

!

9:,-:)-,71(+F(N5-16

M

*565+75N.(*

M

*5N1:71+

2

.)65-,

2

5-,75*,-F(N5.*5

O

)5+:

8

(.G5-1:(

M

75*

N)*1+

2

*)++1+

2

(+*)+S,

8

=TG5F(N5-1645*1.15N.*(F6G,E57567N,7,,767,

8

5N:(+N171(+

$

,+N7G5

F,U1F)F7G5(*571:,-5**(*16-5667G,+%$D=T*1F,+,-

8

6166G(S67G,77G5G5-1:(

M

75*675,N

8

*)++1+

2

:,+

P5P)1-7)

M

S17G(+-

8

,6F,--:(--5:7145

M

17:G

M

1-(7=9+,-

8

71:,-*56)-76N5F(+67*,757G,77G5N5:*5F5+7(.

-,75*,-671..+566(.71*5616,

M

*1F,*1-

8

.,:7(*7G,7-5,N67G565:(+N-,75*,-F(N5.*5

O

)5+:

8

N5:*561+

2

S17G

7G51+:*5,65(.*)++1+

2

45-(:17

8

=I6

M

5:1,--

8

1+7G5-(S 45-(:17

8

F,*

2

1+

$

7G565:(+N-,75*,- F(N5

.*5

O

)5+:

8O

)1:E-

8

N*(

M

6,645-(:17

8

1+:*5,61+

2

=R(F

M

,*5NS17G7G567,

8

5N:(+N171(+

$

7G5F(N5.*5

O

)5+:

8

G,6!H=&DN5:*5F5+7,7*)++1+

2

45-(:17

8

(.ABEF

"

G=

;#

.

<&15:

!

G5-1:(

M

75*

'

*)++1+

2

'

F(N5.*5

O

)5+:

8

'

P,-,+:5

'

-,+N1+

22

5,*

!!

普通铰接式或弹性轴承旋翼直升机$其机体侧

向二阶模态频率较高$相应地与摆振后退型模态频

率重合点#共振%转速也较高$要完全消除该耦合动

不稳定区$就需要提供很大桨叶摆振和机体阻尼$

难以实现&一般的处理方法是尽量提高机体侧向

二阶模态频率$把相应的不稳定区全部*赶出+最大

转速以外$并具有足够的转速裕度$同时在最大工

作转速以内系统具有足够的阻尼裕度$保证了直升

机在整个使用范围内不发生地面共振(

%CA

)

&

直升机重量大或发动机功率不足以使直升机

垂直起飞时$往往采用滑跑起飞&直升机滑跑不仅

会影响其横向平衡(

!

)

$更为严重的是会影响到直升

机地面共振稳定性(

B

)

&根据前轮摆振动力学理

论(

&

)

$直升机滑跑时$起落架机轮侧向刚度会随着

速度的提高而降低$因而会降低机体侧向模态的频

率&机体侧向二阶模态频率降低会降低共振转速$

使原来高于工作转速的不稳定边界有可能进入到

工作转速以内而发生地面共振&大载重时往往是



需要采取滑跑起飞方式$而大重量时侧向二阶固有

频率低$因而是最不利的情况(

H

)

&因此$为避免直

升机发生滑跑地面共振$就需要研究滑跑速度对机

体侧向模态频率以及地面共振的影响$以便确定滑

跑的限制速度&

本文根据机体质量特性参数,起落架缓冲支柱

和机轮刚度和阻尼的试验数据$采用等效方法分析

直升机地面滑跑情况下机体侧向二阶模态频率&

=

!

地面滑跑平衡分析

为了使直升机以不同的速度
-

实现定常滑

跑$旋翼须具有一定拉力$并使拉力向前倾斜一定

的角度&拉力的前向分量与直升机气动阻力及地

面摩擦力相平衡时$直升机就以稳定的速度滑跑&

通过旋翼总距及周期变距的操纵$可使旋翼产生一

定的拉力及拉力倾斜$但不同操纵,不同的滑跑速

度以及尾桨拉力会改变直升机的平衡状态$影响到

前起落架和主起落架的载荷大小$进而改变起落架

缓冲支柱和轮胎的刚度和阻尼特性&

一般情况下$直升机滑跑时的旋翼拉力应控制

在直升机重量的
#$D

"

A$D

以下&根据文献(

H

)

的计算结果发现$在停机情况下$拉力重量比低于

#$D

时$机体侧向二阶固有频率变化很小&另外$

根据文献(

H

)关于舰面状态直升机机体模态频率的

分析结果发现$在一定范围内$仅因横航向平衡引

起的起落架载荷的变化$不会降低机体侧向二阶模

态频率$并且增加的量值很小&因此$简化分析时

只考虑旋翼拉力及拉力方向对起落架载荷的影响$

暂不考虑直升机横航向平衡引起的起落架载荷变

化&因低速滑跑时作用在直升机上的空气阻力远

小于地面摩擦力$可忽略空气阻力的影响&

直升机以不同速度
-

滑跑时$轮胎与地面的

摩擦因数不同$因而摩擦力也不同&旋翼拉力大小

和方向的不同组合$可克服轮胎摩擦力而保持定常

滑跑&由于旋翼轴存在前倾角
!

$在不改变旋翼拉

力方向的情况下$仅需改变旋翼拉力的大小就可与

地面摩擦力保持平衡&即最简单的操纵方式是$仅

由总距操纵就能实现定常或加速滑跑&根据以上

的分析$直升机滑跑时可进行简化处理$忽略其横

侧向及航向平衡带来的左,右起落架载荷的差异$

同时不考虑机身的气动阻力$得到直升机纵向力和

力矩的平衡如图
%

所示&图中!

.

表示旋翼拉力'

!

表示旋翼轴前倾角'

#

表示直升机重力'

/

+

,

/

F

分

别表示前,主起落架垂向载荷'

0

+

,

0

F

表示前,主

轮与地面的摩擦力&

图
%

!

直升机定常滑跑时的平衡状态
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设前,主轮完全相同$则机轮与地面的摩擦因

数均为
1

$考虑到各起落架有两个完全相同的机

轮$则前,主轮与地面之间的摩擦力分别为!
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&可以方便地建立纵平面内的力

和力矩平衡方程组为
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给出轮胎与地面的摩擦因数与滑跑速度的关

系后$结合起落架缓冲支柱及轮胎的静压缩实验曲

线$可以采用式#

%

%计算给定速度下的旋翼拉力,起

落架载荷,缓冲支柱和轮胎的压缩量等参数&

假定滑跑时轮胎处于纯滚动状态$轮胎滚动阻

力系数取决于跑道的表面和轮胎的型式&在标准

跑道上$滚动阻力系数在
$=$$"

"

$=$#$

之间$滚动

阻力系数随滑跑速度的增加而增加(

"

)

&图
#

$

A

分

别表示旋翼拉重比#

.

"

#

%及前,主起落架载荷
/

随滑跑速度的变化&

从图
#

发现$随着滑跑速度的增加$旋翼拉力

增加&由于轮胎滚动阻力系数随滑跑速度的增加

而提高$假定旋翼拉力的前倾角始终与旋翼轴前倾

角相同$故旋翼拉力也相应地随滑跑速度的提高而

增加&另外还发现$仅有总距操纵,不用周期变距

图
#

!

.

"

#

随滑跑速度的变化
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图
A

!

起落架载荷随滑跑速度的变化
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操纵$就能使直升机实现稳定滑跑&而且一直到速

度为
H$ EF

"

G

时$拉 力 重 量 比
.

"

#

都 不 超

过
#$D

&

从图
A

看到$前,主起落架载荷随滑跑速度的

增加而下降&一方面$速度提高时需增加旋翼拉

力$相应地会降低起落架的地面支反力'另一方面

增加旋翼拉力会提高直升机的低头力矩$该低头力

矩会使主起落架载荷有些降低$而使前起落架载荷

产生不大的附加增量&从载荷曲线上看到$随速度

的提高$主起落架载荷比前起落架载荷下降更快$

曲线斜率更大&

起落架缓冲支柱和轮胎的压缩量
"

与其承受

的载荷有关$其随速度的变化如图
!

所示&可以看

到$随着滑跑速度的提高$缓冲支柱和轮胎的压缩

量减小$但轮胎压缩量的变化并不大&

图
!

!

缓冲支柱及轮胎压缩量随滑跑速度的变化
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机体侧向模态频率分析

>?=

!

停机状态机体侧向模态频率

!!

机体横向运动存在重心的侧向平移及绕质心

的转动这两个自由度$如图
B

所示&这两个自由度

图
B

!

机体侧向运动模型

V1

2

=B

!

X(N5-(..)65-,

2

5-,75*,-F(71(+

之间相互耦合$可通过坐标变换$转换为两个相互

独立,绕各自瞬心转动的模态运动(

Y

)

&

严格说来$起落架缓冲支柱和轮胎的弹性力和

阻尼力具有非线性特性(

%$

)

$须采用非线性振动分

析或数值仿真分析(

%%C%#

)

&在工程设计分析中常采

用小扰动假设$对起落架刚度和阻尼进行等效线性

化法处理$以便于应用线性振动理论进行地面共振

分析&起落架缓冲支柱和轮胎的等效刚度,等效阻

尼取决于静压缩量,振动频率及振动幅值等参数$

一般由试验获得(

A

)

&第
%

节通过计算得到了起落

架载荷及静压缩量随滑跑速度的变化曲线$若能获

得各滑跑速度下的机体模态频率$则可计算起落架

的等效刚度及等效阻尼&

设机体重心的侧向位移为
7

$绕纵轴的滚转角

#

5

$则机体侧向平移与滚转的无阻尼自由振动方

程为
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式中!

8

为机体质量'

;

5

为机体绕纵轴的惯性矩'

:

7

+

$

:

7

F

分别为前,主起落架#即轮胎%的侧向刚度'

:

6F

为主起落架垂向等效刚度'

7F

为主起落架半间

距'其他尺寸符号见图
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由于无阻尼自由振动系统表现为两个纯虚根$

临界振动时$设
<

3

<$

61+

#

$

=

4%

%$代入式#

A

%得到

"%B

南
!

京
!

航
!

空
!

航
!

天
!

大
!

学
!

学
!

报 第
!"

卷



特征方程为
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由特征方程得到两个固有频率
$

%

和
$

#

$分别

对应两个振型$从而决定了响应的两个瞬心位置&

设瞬心的坐标位置为
6

$

&因瞬心处的侧向力须为

零$得到侧力平衡关系
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将两个模态运动
#

5%

3

#

5%$

61+

#

$

%

=

4%

%

%及

#

5#

3

#

5#$

61+

#

$

#

=

4%

#

%分别代入式#

B

%$得到

6

$%

3

:

%#

$

#

%

2

:

%%

#

&

%

6

$#

3

:

%#

$

#

#

2

:

%%

#

H

%

!!

令
:

%%

3$

#

5

$从式#

&

$

H

%可以看到$对于一阶模

态$

$

%

)$

5

$且两者接近$说明瞬心
6

$%

小于零#位于

重心下面%$是绕重心以下远处一点的转动$表现为

机体的侧移模态&对于二阶模态$

$

#

*$

5

$且两者

相差较大$说明瞬心大于零#位于重心上面%$是绕

重心上面靠近重心一点的转动$表现为机体的滚转

模态$如图
B

所示&

得到机体侧向一,二阶模态的固有频率和瞬心

位置后$就可以确定各个模态的质量,刚度&对应

各个模态的机体质量分别为
;

5%

3

;

5

4

86

#

$%

和

;

5#

3

;

5

4

86

#

$#

$模态刚度分别为
:

5%

3

;

5%

$

#

%

和

:

5#

3

;

5#

$

#

#

$进而可确定各个模态阻尼为

%

5%

3

#%

6F7

#

F

4

#%

7

F

#

6

$%

4

6

F

%

#

4

%

7

+

#

6

$%

4

6

+

%

#

#

"

%

%

5#

3

#%

6F7

#

F

4

#%

7

F

#

6

$#

4

6

F

%

#

4

%

7

+

#

6

$#

4

6

+

%

#

#

Y

%

!!

根据式#

!

%计算得到的是无阻尼系统的模态固

有频率$与实际有阻尼系统的模态频率有一定误

差&按固有频率计算得到的模态质量,模态刚度及

模态阻尼也与实际情况存在一定误差&可以根据

式#

"

$

Y

%计算得到的模态阻尼对模态频率进行修

正$然后再以修正后的模态频率计算模态质量,模

态刚度及模态阻尼&若需要进一步提高模态值精

度$可进行多次迭代修正&计算流程如图
&

所示&

直升机最大设计重量时$在不滑跑的情况下$

机体在起落架上的侧向一阶,二阶模态频率随拉力

重量比的变化曲线如图
H

所示$图中一并显示了试

验数据以便进行比较&从图
H

可以看到$对于最危

险的机体侧向二阶模态$低拉力状态时模态频率理

论值低于试验值$误差约为
Y=BD

&

.

"

#

分别为

B$D

和
"$D

时$误差分别为
#=!D

和
&="D

&考虑

图
&

!

计算流程

V1

2

=&

!

R,-:)-,71(+

M

*(

2

*,F

图
H

!

机体侧向模态频率随
.

"

#

的变化

V1

2

=H

!

RG,+

2

5(..)65-,

2

5-,75*,-F(N5.*5

O

)5+:

8

S17G.

"

#

到分散性和模型精度$这个误差在工程上是可以接

受的(

%A

)

&

>?>

!

滑跑状态机体侧向模态频率

直升机滑跑速度会影响机轮的侧向刚度$对机

轮垂向和纵向的动力学特性几乎没有影响&因此

滑跑速度主要影响机体横,侧向的固有特性&文献

(

B

)建议$机轮侧向刚度,阻尼与滑跑速度可采用以

下近似关系

:>

7

3

:

7

%

%

4

#

-

"

?

$

%

#

#

%$

%

%>

7

3

%

7

-

"

?

$

%

4

#

-

"

?

$

%

#

#

%%

%

式中!

-

为滑跑速度'

:

7

$

%

7

分别为不滑跑时的机轮

侧向刚度和阻尼'

$

为侧向振动频率$即为直升机

滑跑时机体侧向一阶或二阶模态频率'

?

为无载荷

时的机轮半径&式#

%$

$

%%

%反映出$随着滑跑速度
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的提高$机轮的侧向刚度降低$而侧向阻尼增加&

由于起落架的机轮和缓冲支柱具有非线性特

性$对应机体各阶模态频率的振动$机轮及缓冲支

柱具有不同的刚度和阻尼&而机体各阶模态的频

率又与机轮及缓冲支柱的刚度和阻尼有关$故须通

过迭代求解机轮及缓冲支柱刚度,阻尼及机体的各

阶模态频率&按照图
&

所示的计算流程进行迭代

计算$可得到起落架机轮及缓冲支柱刚度,阻尼及

机体侧向模态频率随滑跑速度的变化曲线&图
"

表示以机体侧向一阶,二阶模态频率振动时机轮侧

向刚度
:>

7

随滑跑速度的变化&

图
"

!

主起落架机轮侧向刚度随滑跑速度的变化

V1

2

="

!

RG,+

2

5(.-,75*,-671..+566(. F,1+

-,+N1+

22

5,*S17G45-(:17

8

由图
"

曲线看到$以机体侧向一阶模态频率振

动时$机轮的侧向刚度随滑跑速度急剧下降$在速

度
%HEF

"

G

左右降至零&以二阶模态频率振动

时$滑跑速度
%$

"

A$EF

"

G

范围内$机轮侧向刚度

迅速下降$速度超过
ABEF

"

G

后刚度下降趋缓&

图
Y

表示在最大质量#

%A$$$E

2

%条件下$机

体侧向一阶,二阶模态频率随滑跑速度的变化曲

线&从图
Y

看到$机体侧向二阶模态频率随滑跑速

度的提高而下降&并且在低速滑跑阶段$模态频率

图
Y

!

机体侧向模态频率随滑跑速度的变化

V1

2

=Y

!

RG,+

2

5(..)65-,

2

5-,75*,-F(N5.*5

O

)5+:

8

S17G45-(:17

8

下降非常剧烈$滑跑速度超过
ABEF

"

G

后$模态频

率下降趋缓&从静止状态到滑跑速度
ABEF

"

G

$侧

向二阶模态频率从
!=#JZ

降到
#=#JZ

左右$模态

频率的降幅达
!H=&D

&

比较图
"

$

Y

曲线可以看到$机体侧向二阶模态

频率随滑跑速度的变化趋势与机轮侧向刚度的变

化趋势非常接近$说明机轮侧向刚度的降低是导致

机体侧向二阶模态频率降低的主要影响因素&滑

跑速度提高会降低机体侧向二阶模态频率$从而降

低机体与摆振后退型耦合的共振转速$使不稳定区

向低转速移动&一旦不稳定区边界的旋翼转速低

于工作转速$那么在有颠簸或扰动情况时就会发生

地面共振&

机体侧向一阶模态频率随滑跑速度迅速下降

#见图
Y

%$并在速度
%HEF

"

G

左右时趋于零$接近

于机轮侧向刚度为零这种极端情况下的机体侧移

模态#零频模态%&因滑跑时机体侧向一阶模态的

频率比停机状态时更低$其与摆振后退型耦合的共

振转速也就更低&因此与停机状态相比$直升机滑

跑时机体侧向一阶模态更不具有产生动不稳定的

可能性$在滑跑地面共振分析中可不予重点关注&

@

!

结束语

针对直升机仅由总距操纵实现地面稳定滑跑

的状态$分析了旋翼拉力,地面滑跑载荷,机轮侧向

刚度及机体侧向高阶模态频率等参数随滑跑速度

的变化规律&结果发现$机轮侧向刚度随滑跑速度

的降低$是造成机体侧向高阶模态频率降低的关键

因素&尤其在低速滑跑阶段$随着速度的提高$机

体侧向二阶模态频率急剧下降$使直升机产生滑跑

地面共振的潜在风险&

参考文献!

(

%

)

!

国防科学技术工业委员会
=K'[H#$=B

/

"Y=

军用直升

机强度和刚度规范!振动,机械及气动弹性不稳定性

(

\

)

=

北京!国防科学技术工业委员会$

%Y"Y=

(

#

)

!

张晓谷
=

直升机地面共振设计(

X

)

=

北京!航空工业

出版社$

%YYB=

(

A

)

!

航空航天工业部科学技术研究院
=

直升机动力学手

册(

X

)

=

北京!航空工业出版社$

%YY%=

(

!

)

!

许勤勇$殷士辉$徐玉貌
=

直升机地面滑跑飞行力学

研究(

'

)

=

直升机技术$

#$%B

#

#

%!

&C%$=

]) 1̂+

8

(+

2

$

Q1+\G1G)1

$

])Q)F,(=V-1

2

G7N

8

+,F1:

,+,-

8

616 (. G5-1:(

M

75* 7,U11+

2

(

'

)

= J5-1:(

M

75*

T5:G+1

O

)5

$

#$%B

#

#

%!

&C%$=

(

B

)

!

米里
=

直升机计算和设计#第二卷%!振动和动强度

$#B

南
!

京
!

航
!

空
!

航
!

天
!

大
!

学
!

学
!

报 第
!"

卷



(

X

)

=

北京!国防工业出版社$

%YH&=

(

&

)

!

诸德培
=

摆振理论及防摆措施(

X

)

=

北京!国防工业

出版社$

%Y"!=

(

H

)

!

胡国才$刘湘一$刘书岩$等
=

舰面状态直升机机体

在起落架上的固有频率分析(

'

)

=

海军航空工程学院

学报$

#$%#

$

#H

#

&

%!

&AYC&!!=

J) K)(:,1

$

_1) ]1,+

28

1

$

_1) \G)

8

,+

$

57 ,-=

9+,-

8

616(.G5-1:(

M

75*+,7)*,-.*5

O

)5+:156(+-,+N1+

2

2

5,*,76G1

M

CP(*+5:(+N171(+6

(

'

)

='()*+,-(./,4,-

95*(+,)71:,-I+

2

1+55*1+

2

@+6717)75

$

#$%#

$

#H

#

&

%!

&AYC&!!=

(

"

)

!

R)**5

8

/\=91*:*,.7-,+N1+

22

5,*N561

2

+

!

*̀1+:1

M

-56

,+N

M

*,:71:56

(

X

)

=3\9

!

9@99

$

%Y""=

(

Y

)

!

张晓谷$刘强
=

复数坐标及互激励分析在直升机*地

面共振+分析中的应用(

'

)

=

航空学报$

%YY#

$

%A

#

%%

%!

B"&CBYA=

aG,+

2

]1,(

2

)

$

_1) 1̂,+

2

= TG5 ,

MM

-1:,71(+ (.

:(F

M

-5U:((*N1+,756,+NF)7),-5U:17,71(+,+,-

8

6167(

7G51+45671

2

,71(+(.G5-1:(

M

75*

2

*()+N*56(+,+:5

(

'

)

=

9:7,95*(+,)71:,57967*(+,)71:,\1+1:,

$

%YY#

$

%A

#

%%

%!

B"&CBYA=

(

%$

)胡国才$陈军民
=

直升机起落架双腔式缓冲支柱动

刚度研究(

'

)

=

海军航空工程学院学报$

#$$H

$

##

#

&

%!

&$%C&$!=

J) K)(:,1

$

RG5+')+F1+=b565,*:G (+ N

8

+,F1:

671..+566(.P1C:G,FP5*5N6G(:EC,P6(*P5*(.G5-1:(

M

75*

-,+N1+

22

5,*

(

'

)

='()*+,-(. /,4,- 95*(+,)71:,-

I+

2

1+55*1+

2

@+6717)75

$

#$$H

$

##

#

&

%!

&$%C&$!=

(

%%

)

T(+

2

)5[ J

$

V-(S5*6K T=/(+C-1+5,**(7(*:*,.7

,+,-

8

616

(

'

)

=@+75*+,71(+,-'()*+,-(. /(+C-1+5,*

X5:G,+1:6

$

%Y""

$

#A

#

A

%!

%"YC#$A=

(

%#

)胡国才$崔坤林$刘湘一
=

地面系留对直升机动力响

应的 影 响 研 究 (

'

)

=

航 空 学 报$

#$$"

$

#Y

#

%

%!

A"HCAY#=

J) K)(:,1

$

R)1 c)+-1+

$

_1) ]1,+

28

1= K*()+N

F((*1+

2

5..5:76(+G5-1:(

M

75*N

8

+,F1:*56

M

(+65

(

'

)

=

9:7,95*(+,)71:,57967*(+,)71:,\1+1:,

$

#$$"

$

#Y

#

%

%!

A"HCAY#=

(

%A

)

<(*(+E(49a

$

T*1

M

G(+(4,/9=R(,U1,-G5-1:(

M

75*

6,.57

8

.*(F

2

*()+N*56(+,+:5

M

(1+7(.415S

(

R

)

+

TG5

#%67I)*(

M

5,+b(7(*:*,.7V(*)F=\,1+7C̀575*6P)*

2

$

b)661,

!(

6=+=

)$

%YYB

!

%C%A=

%#B

第
!

期
! !!!!!

胡国才$等!滑跑速度对直升机侧向模态频率的影响


