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边界约束对直升机尾操纵拉杆安装频率影响分析
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摘要：针对某型直升机在飞行过程中出现脚蹬高频振动问题，通过飞行振动数据分析，确定了故障原因为尾操纵

拉杆动特性不佳导致尾操纵拉杆局部共振，从而引起脚蹬高频振动。为了满足装配要求，尾操纵拉杆与安装支

座之间为间隙配合，导致尾操纵拉杆边界约束存在不确定性，因此有必要进行边界约束敏感性分析。本文采用

弹簧刚度表征尾操纵拉杆边界约束，并基于 Ritz法建立尾操纵拉杆理论模型，分析讨论了边界约束对尾斜拉杆

安装频率的影响，同时根据计算分析结果提出了相应的解决方案。经地面动特性试验和飞行试验验证，该解决

方案可以有效改善该型机脚蹬高频振动问题，同时对后续操纵拉杆设计和分析具有一定的参考意义。
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Analysis of Boundary Constraints Influence on Mounting Frequency of

Helicopter Tail Control Stick
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Abstract:Aiming at the high frequency vibration problem of the helicopter pedal，it is determined that the
case of the vibration problem is the tail control stick local resonance caused by poor dynamic characteristics of
the tail control stick through the flight vibration data analysis. In order to meet the requirements of
installation，there is a small gap between the tail control stick and stick support，and this gap leads to the
uncertainty of the retraining strength of the tail control stick，so it is necessary to carry out the sensitivity
analysis of boundary constraints of the tail control stick. In this paper， the spring stiffness is used to
characterize the effect of the small gap between tail control stick and stick support. The influence of boundary
constraints on mounting frequency of the tail control stick is analyzed by tail control stick dynamic theoretical
model based on Ritz method. Furthermore，the solution method is putted forward. Ground test and flight test
show that the solution method can effectively improve the tail control stick high frequency vibration problem，

and has a certain reference significance for the subsequent design and analysis of the control stick.
Key words: helicopter；tail control stick；high frequency vibration；mounting frequency；sensitivity analysis

某型直升机在飞行过程中出现脚蹬高频振动

问题，此种情况下长时间飞行容易造成飞行员疲

劳，并极大地影响飞行员操纵。同时，操纵系统长

时间处于高频振动环境下也容易造成结构失效和

损伤，从而影响飞行安全。因此需要针对该型机脚

蹬高频振动问题开展分析，提出解决方案，改善脚

蹬高频振动，保证直升机飞行安全。

直升机飞行由飞行员通过操纵系统进行操控，
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而脚蹬作为直升机尾操纵系统的重要部分，其振动

将直接影响飞行员的操纵。目前中国国内直升机

尾桨操纵系统大多为机械连接的硬式操纵系统，主

要包括驾驶舱操纵机构（脚蹬）、航向并联舵机、操

纵拉杆（以下简称“拉杆”）、拉杆支座、摇臂、阻尼器

以及尾助力器等，是一个沿操纵方向可进行轴向振

动的动力学系统［1］。

直升机振源多同时激励频率分布广，而尾操纵

拉杆贯穿整个直升机尾部，操纵杆多而且固有频率

也较为丰富，导致影响尾操纵系统振动的因素多，

从而当脚蹬出现振动问题时，尾操纵系统排故会存

在较大困难。在常规尾拉杆设计中，为了满足装配

要求，拉杆、支座和摇臂之间均为间隙配合，由于加

工制造误差，装配后的间隙在公差要求范围内是随

机的，因此拉杆边界约束存在一定的不确定性。目

前在拉杆设计过程中主要考虑拉杆的刚度、强度、

固有频率及安装频率［2⁃3］，将拉杆边界约束简化为

理想边界下的固支梁或简支梁，忽略装配间隙等边

界约束对其安装频率影响［4⁃8］，这容易造成个别拉

杆在装机后出现动特性不佳，从而出现拉杆局部共

振，拉杆振动水平偏高，进一步引起脚蹬振动水平

偏高，影响飞行员操纵。而长时间高振动环境也容

易造成尾操纵拉杆、安装摇臂和安装支座等相应尾

操纵拉杆连接结构出现损伤，影响飞行安全。

为了解决直升机脚蹬高频振动问题，本文通过

飞行振动数据分析，确定问题原因，基于 Ritz法建

立了尾操纵拉杆参数化理论模型，并进一步借鉴螺

栓连接结构以及安装部件之间的间隙等不确定边

界约束对系统安装频率的影响进行研究［5⁃10］。利用

理论模型开展边界约束对直升机尾操纵拉杆安装

频率的敏感性分析，并根据计算分析结果提出了相

应的解决方案，经地面动特性试验和实际飞行试验

验证，该解决方案可以有效地改善该型机脚蹬高频

振动问题。

1 脚蹬高频振动原因分析

某型直升机脚蹬飞行振动数据如图 1~2所

示，脚蹬振动以航向振动为主（根据机体坐标系，航

向表示沿着机体纵向由机尾指向机头，侧向表示垂

直航向指向机体侧边，垂向表示垂直于航向和侧向

沿着机体上下方向）。在大速度飞行状态下，脚蹬

航向在尾桨通过频率下的振动水平较其他频率下

的振动水平高，结合飞行员反馈的脚蹬振动情况，

确定脚蹬高频振动主要是尾桨通过频率下振动水

平偏高导致。检查尾桨及尾桨助力器等，并完成尾

操纵拉杆动特性试验，其中尾操纵斜拉杆（以下简

称“尾斜拉杆”）侧向安装频率为 53 Hz，垂向安装

频率为 55.81 Hz，如图 3所示。表 1给出了图 3中
尾 斜 拉 杆 侧 向 安 装 频 率 53 Hz，垂 向 安 装 频 率

55.81 Hz时所对应的相位角及振幅。多架机尾斜

拉杆的安装频率测试结果如表 2所示，表中数据表

明 ，该 型 机 尾 斜 拉 杆 垂 向 频 率 较 稳 定 ，保 持 在

56 Hz附近，而尾斜拉杆侧向安装频率存在较大的

图 1 脚蹬航向振动水平随飞行速度变化趋势图

Fig.1 Variation trend of pedal course vibration level with
flight speed

图 2 脚蹬垂向振动水平随飞行速度变化趋势图

Fig.2 Variation trend of pedal vertical vibration level with
flight speed

图 3 尾斜拉杆安装频率测试结果

Fig.3 Test results of installation frequency of tail control
stick

表 1 尾斜拉杆侧向安装频率 53 Hz，垂向安装频率 55.81

Hz时对应的相位角及振幅

Table 1 Phase angle and amplitude corresponding to lat⁃

eral installation frequency of 53 Hz and vertical

installation frequency of 55. 81 Hz

激励点及

采集点方向
激励点 2：+Y
采集点 1：+Y
激励点 2：+Z
采集点 1：+Z

f / Hz

Phase / (°)
Amplitude / g
Phase / (°)
Amplitude / g

53.00

84.71
34.40
-6.79
2.18

55.81

-161.19
3.61
-86.24
46.63
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分散性，在 46.68~53.51 Hz区间范围内变化，而且

当尾斜拉杆侧向安装频率靠近尾桨通过频率时

（53.6 Hz），脚蹬存在不同程度的高频振动现象。

综合尾桨、尾桨助力器等检查结果、动特性试验结

果以及飞行员反馈的振动情况，初步判断该架机由

于尾斜拉杆侧向动特性不佳从而形成尾斜拉杆局

部共振，导致脚蹬高频振动。

2 尾斜操纵拉杆建模

为了解决该机脚蹬高频振动问题，分析确定该

型机尾斜拉杆侧向安装频率分散性大的原因，同时

基于外场的实际条件，结合外场计算分析的实际需

要并缩短排故周期，进一步考虑参数敏感性分析的

便捷性以及后续操纵拉杆参数优化的需要，本文建

立参数化理论模型分析讨论边界约束对直升机尾

操纵动特性的影响，并分析了边界约束对操纵拉杆

安装频率参数敏感性，从而确定解决方案。

尾斜拉杆结构形式如图 4所示，其垂向可以等

效为变截面简支梁，侧向可以简化为变截面固支

梁，并且将装配间隙和螺栓拧紧力矩等不确定边界

约束条件等效为弹性刚度［5⁃10］，最终，带间隙的尾斜

拉杆等效为带弹性支撑的变截面梁［11⁃13］，如图 5所
示。边界约束对尾斜拉杆安装频率的影响转化为

弹性支撑对变截面梁的安装频率的影响，k1和 k2分
别表示弹性刚度，g1和 g2分别表示扭转刚度。基于

Ritz法［14］建立尾斜拉杆参数化理论模型，并利用理

论模型分析讨论弹性支撑对变截面梁的安装频率

的影响。

根据振型叠加法，弹性支撑梁的挠度方程可以

表示为［12］

w ( x，t )= ∑ϕi ( x ) qi ( t ) （1）
式中：ϕi为弹性支撑梁的第 i阶振型，qi为振型坐标

的第 i分量。

基于 Ritz法使用假设模态［14］，对弹性支撑梁进

行自由度缩减，求出低阶模态的近似值。

将尾斜拉杆等效为两端带弹性约束的自由梁，

根据泰勒级数并略去高阶项，弹性梁的振型函数可

表示为

ϕi (x) = ai1 + ai2 ( )xl + ai3 ( )xl
2

+ ai4 ( )xl
3

+

ai5 ( )xl
4

+ ai6 ( )xl
5

+ ai7 ( )xl
6

（2）

式中：ai1~ai7为权系数，l为弹性梁长度。

从而得到系统势能V为

V= 1
2 ∫0

l

EI ( x ) é
ë
ê

ù
û
ú

∂2w ( x，t )
∂x2 dx+ 1

2 k1w
2 ( 0) +

1
2 g1 [ w'( 0 ) ]

2 + 1
2 k2w

2 ( l) + 1
2 g2 [ w'( l ) ]

2

（3）
式中：E为弹性模量，I为惯性矩。

将式（1~2）代入式（3），得到

V= 1
2 ∑i= 1

n

∑
j= 1

n é
ë
ê∫0

l

EI ( x )ϕ″i ( )x ϕ″j ( )x dx+

k1ϕi ( )0 ϕj ( )0 + 1
2 g1ϕ'i ( )x ϕ'j ( )x +

ù
û
úk2ϕi ( )l ϕj ( )l + g2ϕ'i ( )l ϕ'j ( )l qi ( t) qj ( t) （4）

从而系统势能V可以表示为

V= 1
2 ∑i= 1

n

∑
j= 1

n

Kij qi ( t) qj ( t) （5）

系统动能 T同样可以表示为

T = 1
2 ∑i= 1

n

∑
j= 1

n ∫0
l

ρA ( x )ϕi ( )x ϕj ( )x dx qi
.
( t) qj

.
( t) =

1
2 ∑ i= 1

n ∑ j= 1
n Mij qi

.
( t) qj

.
( t) （6）

写成以下矩阵形式

T = 1
2 q̇

TMq̇，V= 1
2 q

TKq （7）

考虑拉杆阻尼较小，因此为了简化计算忽略阻

尼项，根据拉格朗日方程，得到系统的动力学方程为

Mq̈+ Kq= 0 （8）

图 5尾斜拉杆等效模型示意图

Fig.5 Schematic diagram of equivalent model of tail control
stick

图 4 尾斜拉杆结构图

Fig.4 Structural of tail control stick

表 2 多架机尾斜拉杆安装频率测试结果

Table 2 Test results of installation frequency of multiple

tail control sticks

序号

1
2
3
4
5
6
7
8

尾斜拉杆安装频率/Hz
垂向
55.81
55.30
55.84
56.35
55.90
55.90
55.80
56.22

侧向
53.00
47.00
49.20
46.68
48.55
52.82
52.98
53.51
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当尾斜拉杆为自由梁时，边界条件为

k1 = k2 = g1 = g2 = 0 （9）
当尾斜拉杆为简支梁时，边界条件为

k1 ≠ 0，k2 ≠ 0；g1 = g2 = 0 （10）
当尾斜拉杆为固支梁时，边界条件为

k1 ≠ 0，k2 ≠ 0；g1 ≠ 0，g2 ≠ 0 （11）
将式（4~7）代入式（8），同时结合式（9~11）可

以计算得到不同边界约束下尾斜拉杆安装频率

ωi (x)以及对应频率的振型 ϕi (x)。
该型机尾斜拉杆为变截面设计，其中两端带柄

轴 承 材 料 为 钢 ，安 装 柄 直 径 为 12 mm，长 度 为

53.7 mm，拉杆材料为铝合金。带柄轴承安装段拉

杆为变截面中空杆设计，直径为 16~40 mm，厚度

为 2 mm，长度为 114 mm；中间段为等截面中空杆

设 计 ，材 料 为 铝 合 金 ，直 径 为 40 mm，长 度 为

1 029 mm，厚度为 1.5 mm。将尾斜拉杆参数代入

式（4~10），分别计算自由和理想边界条件下前

3阶尾斜拉杆的固有频率和振型（除自由状态前两

阶零频模态外），固有频率计算结果如表 3所示，振

型如图 6~8所示。理想边界条件下，尾斜拉杆不

考虑间隙以及螺栓拧紧力矩的影响，则尾斜拉杆可

等效为由上下安装摇臂提供弹性支撑的变截面固

支梁，上下摇臂侧向和垂向弹性刚度分别由静力学

计算得到，如表 4所示。

由表 2~3可知，在理想边界条件下尾斜拉杆

安装频率基本避开尾桨通过频率（6.9%），同时

尾斜拉杆垂向安装频率（第 1阶）与实测结果基

本一致，但尾斜拉杆侧向安装频率（第 1阶）与实

测结果差距较大。进一步分析可知：装配间隙会

造成尾斜拉杆支撑刚度降低，不同的装配间隙会

造成尾斜拉杆侧向安装刚度不同程度的降低；装

配 间 隙 对 尾 斜 拉 杆 侧 向 安 装 刚 度 和 频 率 影 响

较大。

3 边界约束敏感性分析

基于以上计算结果，利用理论分析模型，定量

计算分析边界支撑刚度对于尾斜拉杆侧向和垂向

安装频率的影响。考虑实际安装要求，并提高计算

效率，刚度变化范围设置为原刚度的 0.1~3倍，结

果如图 9~17所示。

图 9~17显示，尾斜拉杆安装频率对于支撑刚

度较为敏感，随着支撑刚度逐渐增大，安装频率并

不会无限增大，而是逐渐趋近于某一值。当弹性支

表 4 上下摇臂支撑刚度

Table 4 Support rigidity of upper and lower rocker arms

约束边界
k1
k2

约束边界

g1
g2

侧向刚度/105(N·m-1)
2.3
3.4

侧向刚度/
102(N·m·rad-1)

8.6
1.3

垂向刚度/105(N·m-1)
7.9
100.0

垂向刚度/
103(N·m·rad-1)

0
0

表 3 尾斜拉杆不同边界下固有频率计算结果

Table 3 Calculation results of natural frequency of tail

control stick under different boundary

约束边界

第 1阶
第 2阶
第 3阶

固有频率/Hz

自由边界

101.6
302.2
607.9

理想边界
侧向
58.0
159.1
231.8

垂向
56.9
209.0
368.0

图 6 尾斜拉杆第一阶振型

Fig.6 First mode shape of tail control stick

图 7 尾斜拉杆第二阶振型

Fig.7 Second mode shape of tail control stick

图 8 尾斜拉杆第三阶振型

Fig.8 Third mode shape of tail control stick
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撑刚度较小时，尾斜拉杆安装频率对支撑刚度的变

化变得非常敏感，只有当支撑刚度较大时，尾斜拉

杆安装频率才会随着支撑刚度的增大敏感度逐渐

降低。边界支撑刚度对操纵拉杆安装频率的影响

随着模态阶数的增大而增大。

图 9~14显示，尾斜拉杆安装频率受弹性刚度

影响较大，受扭转刚度影响较小。图 15~17显示，

当两端刚度相差较大时，操纵拉杆安装频率主要受

到弹性刚度较大一端的支撑刚度影响。

图 9 侧向 1阶频率随弹性支撑刚度变化

Fig.9 Variation of lateral first-order frequency with elastic
support stiffness

图 10 侧向 1阶频率随扭转支撑刚度变化

Fig.10 Variation of lateral first-order frequency with
torsional support stiffness

图 11 侧向 2阶频率随弹性支撑刚度变化

Fig.11 Variation of lateral second-order frequency
with elastic support stiffness

图 12 侧向 2阶频率随扭转支撑刚度变化

Fig.12 Variation of lateral second-order frequency
with torsional support stiffness

图 13 侧向 3阶频率随弹性支撑刚度变化

Fig.13 Variation of lateral third-order frequency with
elastic support stiffness

图 14 侧向 3阶频率随扭转支撑刚度变化

Fig.14 Variation of lateral third-order frequency with
torsional support stiffness

图 15 垂向 1阶频率随支撑刚度变化

Fig.15 Variation of vertical third-order frequency
with support stiffness

图 16 垂向 2阶频率随支撑刚度变化

Fig.16 Variation of vertical second-order frequency with
support stiffness

图 17 垂向 3阶频率随支撑刚度变化

Fig.17 Variation of vertical third-order frequency
with support stiffness
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4 解决方法

该机脚蹬高频振动是由尾斜拉杆侧向一阶安

装频率靠近尾桨通过频率，导致尾斜拉杆局部产生

共振引起。

为了改善该问题，需要对尾斜拉杆进行调频，

同时为了保证在不同的边界约束下，尾斜拉杆安装

频率均可以避开尾桨 1阶通过频率以及其他的激

励频率，考虑进行尾斜拉杆的截面尺寸更改。

根据尾斜拉杆动特性试验实测的安装频率以

及理想边界条件下安装频率计算结果，假设尾斜拉

杆两端支撑刚度损失相等，利用理论模型计算得到

尾斜拉杆侧向支撑刚度损失为 50%~78%，垂向

支撑刚度损失为 60%。

对尾斜拉杆的截面尺寸进行更改需要保证尾

斜拉杆强度满足要求，即更改后尾斜拉杆截面面积

大于等于原拉杆截面面积，假设尾斜拉杆截面面积

和边界支撑刚度不变，利用理论模型对尾斜拉杆结

构尺寸参数进行优化，并计算得到尾斜拉杆外径对

其前 3阶安装频率的影响曲线，如图 18~19所示。

由图可知，考虑尾斜拉杆实际刚度损失，并在

不改变边界约束条件下，尾斜拉杆外径至少需要降

低至 Φ35 mm以下。综合考虑加工、装配等因素，

确定更改尾斜拉杆截面尺寸如下：直径由 Φ40 mm

更改为 Φ32 mm，管壁厚由 1.5 mm增加至 2 mm。

根据故障机尾斜拉杆的尺寸和安装情况，考虑该机

尾斜拉杆的实际刚度损失（侧向 50%，垂向 60%），

计算得到截面尺寸改进后尾斜拉杆安装频率，并与

改进前的安装频率进行对比（表 5）。

根据表 5所示，尾斜拉杆改进后，尾斜拉杆侧

向和垂向安装频率均有明显下降，其中侧向 1阶安

装频率降低至 45.3 Hz，垂向 1阶安装频率降低至

44.3 Hz，其余各阶安装频率均在 100 Hz以上，改进

后尾斜拉杆的各阶安装频率均避开了机体的主要

激励频率，达到了预期的目标。

5 试验结果验证

为了验证改进后的尾斜拉杆是否可以有效改

善和解决脚蹬高频振动问题，开展改进后尾斜拉杆

装机动特性试验和飞行试验。

基于试验的实际条件，尾斜拉杆安装动特性试

验采用单点激励多点拾振的测试方案，沿尾斜拉杆

轴线均匀布置 3个测点，试验在地面正常停机状态

下，采用锤击法进行激励，分别沿着 3个测点进行

侧向和垂向激励，同时采集 3个测点的振动水平，

利用 LMS模态测试软件分析得到尾斜拉杆垂向和

侧向的安装频率。为了进一步验证解决方案的有

效性，在脚蹬上安装 1个三向加速度传感器并开展

飞行振动测试，实测飞行中脚蹬的实际振动水平。

尾斜拉杆改进后安装频率测试结果如表 6所
示，其脚蹬飞行振动测试结果如图 20所示。根据

改进后尾斜拉杆装机动特性和飞行试验结果。改

表 6 改进前后尾斜拉杆安装频率实测结果与计算结果

对比

Table 6 Comparison between theoretical results and test

results of installation frequency of tail control

stick before and after improvement

结果

计算结果

实测结果

尾斜拉杆安装频率/Hz
更改后

侧向

45.3
44.84

垂向

44.3
43.92

更改前

侧向

58.0
53.00

垂向

56.9
55.81

图 18 尾斜拉杆侧向前三阶频率随拉杆外径变化曲线图

Fig.18 Variation curves of the first three order lateral instal⁃
lation frequency with outer diameter of tail control
stick

图 19 尾斜拉杆垂向前三阶频率随拉杆外径变化曲线图

Fig.19 Variation curves of the first three order vertical in⁃
stallation frequency with outer diameter of tail con⁃
trol stick

表 5 改进前后的尾斜拉杆安装频率计算结果

Table 5 Calculation results of installation frequency of

tail control stick before and after improvement

阶数

第 1阶
第 2阶
第 3阶

尾斜拉杆安装频率/Hz
更改后

侧向
45.3
116.8
170.1

垂向
44.3
157.9
266.5

更改前
侧向
58.0
159.1
231.8

垂向
56.9
209.0
368.0
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进后的尾斜拉杆频率避开尾桨 1阶通过频率，脚蹬

航向 53.6 Hz振动水平从之前 1.9g降低至 0.6g左

右，同时飞行员反馈脚蹬高频振动有明显改善。这

不仅验证了该解决措施的有效性，也从另一方面证

明了脚蹬高频振动问题是由于尾斜拉杆安装动特

性不佳导致尾斜拉杆局部共振引起。

6 结 论

本文针对某型机脚蹬高频振动问题，分析确定

了高频振动问题产生的原因，针对边界约束对尾斜

拉杆安装频率的影响建立理论模型进行分析，并基

于计算分析结果提出解决方案，经尾斜拉杆安装动

特性试验和飞行试验验证，得出如下结论：

（1）脚蹬高频振动问题是由于尾斜拉杆侧向

安装频率靠近尾桨一阶通过频率导致尾斜拉杆局

部共振引起。

（2）边界约束对于操纵拉杆的安装频率有较

大影响，相比理想边界状态，考虑边界约束影响时，

操纵拉杆垂向简支状态下支撑刚度损失约 60%；

侧向固定状态下支撑刚度损失约 50%~78%，因

此在进行操纵拉杆设计时应充分考虑边界约束对

操纵拉杆安装频率的影响。

（3）边界约束中弹性刚度对于操纵拉杆安装

频率影响较大，而扭转刚度对其影响稍小。当弹性

刚度较小时，操纵拉杆安装频率对弹性刚度变化非

常敏感，随着弹性刚度增大，安装频率对弹性刚度

变化敏感度才会逐渐降低。另外边界约束对操纵

拉杆安装频率的影响随着模态阶数增大而增大，而

且当两端支撑刚度相差较大时，操纵拉杆安装频率

主要受到支撑刚度较大一端的影响。

（4）本文基于Rriz法建立的参数化理论模型经验

证计算结果与试验结果均有较好的一致性，分析精度

满足工程研制的实际需求，同时理论模型分析可以有

效评估边界约束对尾斜拉杆安装频率的影响，适合

外场分析使用，为后续操纵拉杆研制优化以及外场

类似振动问题分析提供了思路和可行的分析方法。
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