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滑橇式直升机地面共振非线性时域仿真

吴 靖， 刘湘一， 宋山松
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摘要： 为研究非线性因素对滑橇式直升机地面共振的影响，针对滑橇式起落架弹性结构及机体阻尼器连接方式

的特点，建立了简洁有效的直升机地面共振当量平面模型。该模型不仅计入了桨叶减摆器以及机体阻尼器的非

线性，还考虑了机体阻尼器非比例阻尼对机体固有特性的影响。通过激振法激出机体模态稳态响应，并采用模

态阻尼识别法对瞬态响应进行模态阻尼识别。分析可知，机体阻尼器提供的非比例非线性阻尼使得机体模态阻

尼在时域上呈现较复杂的变化，系统稳定时，激出的阻尼器稳态响应速度幅值越大，其变化就越滞后。
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Nonlinear Time‑Domain Simulation for Skid Helicopter Ground Resonance

WU Jing， LIU Xiangyi， SONG Shansong
（School of Basic Science for Aviation， Naval Aviation University， Yantai 264001， China）

Abstract: In order to study the influence of non-linear factors on skid helicopter ground resonance， a concise 
and effective equivalent planar model of helicopter ground resonance is established based on the characteristics 
of elastic skid landing gear and the connection type of fuselage damper. This model not only considers the non-

linearity of blade damper and fuselage damper， but also considers the influence of the non-proportional 
damping of fuselage damper on fuselage inherent characteristics. The stable fuselage modal responses are 
excited by the excitation method， and the modal damping identification method is used to identify the modal 
damping of the transient response. The results show that the change in time domain is complex because of the 
non-linear and non-proportional fuselage damping. When the system is stable， the larger the amplitude of the 
steady-state response speed of the excited damper is， the more lagged its variation will be.
Key words: skid helicopter； ground resonance； non-linearity； non-proportional damping； time-domain 

simulation

滑橇式直升机地面共振可以简化描述为支持

在弹性起落架上的刚性机体运动与旋翼运动相互

耦合作用产生的一种动不稳定现象，至少包含旋翼

摆振以及机体在桨毂中心的水平运动，桨叶减摆器

以及机体阻尼器均具有非线性，其中机体阻尼器对

机体运动构成了非比例阻尼。因此，其实质上是一

个刚柔耦合、旋翼机体耦合、具有非比例阻尼的非

线性多自由度系统的自激振动稳定性问题。

对于轮式起落架直升机地面共振的研究较多，

其中不乏对非线性因素的研究，如计入非线性阻尼

时的极限环分析［1］，对直升机进行非线性时域仿

真［2⁃3］，基于分叉理论进行直升机地面共振分析［4］，

采用李雅普诺夫和古尔维茨判据判别起落架计入

非线性阻尼时的稳定性［5］等。但针对滑橇式起落

架直升机特点的地面共振研究较少，文献［6］对

Bell429 滑 橇 式 直 升 机 在 常 温（16 ℃）和 低 温
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（-39 ℃）时的地面共振动稳定性进行了分析，结

果表明该直升机在较宽的温度范围内所有工作转

速下都具有足够的模态阻尼，说明该直升机具有良

好的地面共振动稳定性。该研究还发现低温会使

桨叶摆振固有频率增加，旋翼摆振后退型模态与机

体运动模态耦合转速将增加，使得地面共振动稳定

性降低。文献［7］对 RQ⁃8A 无人滑橇式直升机在

鱼叉格栅系留的情况下进行了地面共振试验。文

献［8］进行了某型滑橇式直升机系留状态“地面共

振”试验，并采用奈奎斯特稳定性判据来分析“地面

共振”稳定性。关于滑橇式直升机地面共振的机体

动力学特性分析一般采用有限元法，文献［9］利用

ANSYS 软件建立了滑橇式起落架的有限元模型，

获得的机体质量、刚度及阻尼参数用于通过数学模

型计算地面共振不稳定区，并利用该软件进行了旋

翼/机体非耦合模态分析，结果发现增加起落架的

高度有助于缓和直升机地面共振动不稳定性。文

献［10］提出了一种通过有限元方法获取机体运动

特性参数，并基于特征值法进行滑橇式直升机地面

共振动稳定性分析的方法。文献［11］采用平面模

型进行了滑橇式直升机地面共振机体需用阻尼

分析。

以上研究少有计入非线性因素对地面共振的

影响，但滑橇式直升机存在许多非线性因素，其中

对地面共振影响较大的有旋翼桨叶减摆器以及机

体阻尼器。在进行直升机地面共振初步设计时往

往将这些非线性部件等效线性化处理，但在进行地

面共振验证分析时必须要考虑旋翼减摆器以及机

体阻尼器的非线性力学特性，否则无法得出较为准

确的地面共振分析结论。

由于滑橇式起落架弹性结构及机体阻尼器连

接方式的特点，难以直接建立简洁有效的滑橇式直

升机地面共振空间模型，而当量平面模型简洁且能

清楚地反映地面共振动稳定性的基本特征，也是地

面共振分析中最常用的模型，因此滑橇式直升机地

面共振分析首选当量平面模型［12］。以当量平面模

型为基础，采用液压阻尼器和黏弹阻尼器的非线性

动力学模型在桨叶摆振运动中计入减摆器非线性

的影响，结合阻尼器非线性对机体模态固有特性影

响的研究，在机体运动中计入机体阻尼器非线性非

比例阻尼的影响，建立滑橇式直升机地面共振非线

性动力学模型，具体组成如图 1 所示。

采用所建立的滑橇式直升机地面共振非线性

动力学模型对某型滑橇式直升机进行动态响应时

域仿真和模态阻尼分析，以验证该模型的有效性。

1 滑橇式直升机地面共振非线性动

力学模型

文献［13］给出了计入旋翼非线性减摆器后的

直升机地面共振当量平面模型。文献［14］给出了

机体各当量参数关于机体阻尼器等效阻尼的非线

性曲线，且机体阻尼器等效阻尼关于其轴向速度的

非线性关系可由机体阻尼器动力学模型计算获得，

若要将机体阻尼器作用计入到桨毂中心的运动中，

还需建立桨毂中心的运动与机体阻尼器运动的

关系。

1. 1　桨毂中心与机体阻尼器运动的关系

采用有限元法（MSC 软件等）计算机体阻尼器

运动或者桨毂中心运动虽然较为方便，但是很难将

非线性阻尼器加入到有限元模型中去。

机体阻尼当量化遵循耗能等效原则，若只考虑

对滑橇式直升机地面共振影响较大的机体前两阶

模态运动，且不考虑机体其他难以准确测量的结构

阻尼，机体阻尼仅考虑左右对称布置的 2 个阻尼器

提供，则桨毂中心运动与阻尼器运动有如下关系

cx v2
hx + cy v2

hy = 2C e v2
d （1）

式中：cx和 cy分别为桨毂中心纵向和横向运动当量

阻尼；vhx 和 vhy 分别为桨毂中心纵向和横向运动速

度幅值；Ce 为机体阻尼器等效阻尼；vd 为机体阻尼

器运动速度幅值。

由阻尼器动力学模型可得机体阻尼器等效阻

尼⁃速度曲线 C e = fe( vd )，文献［8］给出了前两阶机

体模态当量阻尼⁃阻尼器阻尼曲线 cx = fx( C e ) 和
cy = fy( C e )，将其代入式（1）可得桨毂中心速度幅值

与机体阻尼器速度幅值的关系为

图 1 滑橇式直升机地面共振非线性动力学模型组成

Fig.1 Constitutional diagram of nonlinear dynamic 
model of skid helicopter ground resonance
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fx[ fe( vd ) ] v2
hx + fy[ fe( vd ) ] v2

hy = 2fe( vd ) v2
d （2）

采用式（2）对桨毂中心以不同速度幅值运动

时的机体阻尼器轴向速度幅值进行计算，结果如图

2 所示。

机体阻尼器为线性阻尼时，C e = fe( vd )、cx =
fx[ fe( vd ) ]和 cy = fy[ fe( vd ) ]都为常数。机体阻尼

器阻尼对系统构成比例阻尼时，
cx

C e
=

fx[ ]fe( )vd

fe( )vd
和

cy

C e
=

fy[ ]fe( )vd

fe( )vd
为常数。由式（2）可知，在这两种

情况下，机体阻尼器轴向速度幅值与桨毂中心速度

幅值为线性关系。由图 2（a，c）可知，机体阻尼器

轴向速度幅值随着桨毂中心速度幅值的变化近似

呈现线性变化的趋势，这是因为在机体阻尼器轴向

速度幅值较小或较大时，由于阻尼器等效阻尼较

小，系统可以近似看成比例阻尼系统；而在中等速

度下，如图 2（b）所示，在机体阻尼器非线性非比例

阻尼的影响下，机体阻尼器轴向速度幅值随着桨毂

中心速度幅值的变化呈现非线性变化的趋势。

1. 2　地面共振非线性动力学模型

以旋翼采用黏弹减摆器为例，滑橇式直升机地

面共振非线性动力学模型为
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Ib ζ̈ k + cb0 ζ̇ k + F ( sk，ṡk ) R d +( eΩ 2 S b + kb0 ) ζk =
        S b[ ]ẍ h sin ψk - ÿh cos ψk

[ ]mx ( x h，ẋh，yh，ẏh )+ N b m b ẍ h +
        cx ( x h，ẋh，yh，ẏh ) ẋ h + kx ( x h，ẋh，yh，ẏh ) x h =

        S b∑
k = 1

N b

[ ]( ζ̈ k - Ω 2 ζk ) sin ψk + 2Ωζ̇k cos ψk

[ ]my ( x h，ẋh，yh，ẏh )+ N b m b ÿh +
        cy ( x h，ẋh，yh，ẏh ) ẏh + ky ( x h，ẋh，yh，ẏh ) yh =

        -S b∑
k = 1

N b

[ ]( ζ̈ k - Ω 2 ζk ) cos ψk - 2Ωζ̇k sin ψk

（3）
式中：Ib 和 Sb 分别为桨叶对摆振铰的惯性矩和静

矩；e 为摆振铰外伸量；kb0 和 cb0 分别为不计桨叶减

摆器作用的摆振刚度和阻尼；mb 为桨叶质量；Ω 为

旋翼转速；Nb 为桨叶片数；ζk 为第 k 片桨叶的摆振

角；ψk为第 k 片桨叶的方位角；sk为第 k 片桨叶黏弹

减摆器的位移；F 为黏弹减摆器的作用力；Rd 为黏

弹减摆器到摆振铰的距离；xh和 yh分别为桨毂中心

的纵横向位移；mx、cx 和 kx 分别为机体当量至桨毂

中心纵向运动的质量、阻尼和刚度；my、cy和 ky分别

为机体当量至桨毂中心横向运动的质量、阻尼和刚

度，机体当量参数的计算如图 3 所示。

输入桨毂中心的运动参数可得桨毂中心纵横

向的速度幅值，根据式（2）可计算机体阻尼器的轴

向速度幅值，根据阻尼器等效阻尼⁃速度幅值曲线

可确定机体阻尼器等效阻尼，再根据文献［14］给出

的机体各当量参数关于机体阻尼器等效阻尼的非

线性曲线即可确定该运动状态下机体的当量参

数。按照此方法便可计入机体阻尼器非线性的

影响。

图 2 阻尼器速度幅值与桨毂中心速度幅值的关系

Fig.2 Relationship of damper velocity amplitude and 
hub velocity amplitude

图 3 机体当量参数计算流程

Fig.3 Calculation process of fuselage equivalent 
parameters
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2 滑橇式直升机地面共振非线性时

域响应分析

直升机地面共振非线性动稳定性分析一般采

用时域分析法，即通过对桨毂中心进行特定激振将

所需模态激出，取消激振后对其瞬态响应进行分

析，在对瞬态响应进行模态阻尼识别后，可分析模

态阻尼在时域上的变化情况。

2. 1　激出机体模态的方法

要激出机体模态，采用的激振频率就要接近其

固有频率，由文献［14］对滑橇式直升机机体动特性

的研究可知，机体阻尼器阻尼会对机体模态固有频

率产生影响，而机体阻尼器阻尼关于其速度又是非

线性的，因此若要激出机体模态响应，则选取的激

振力激出的阻尼器速度幅值对应的等效阻尼与激

振频率的关系需要符合文献［14］中的固有频率⁃等
效阻尼曲线，据此可给出所需激振力幅值的计算公

式为

F e =
ì
í
î

ïï

ïïïï

fx ( )fe( )vd vd 纵向

fy( )fe( )vd vd 横向
（4）

分别对桨毂中心进行纵向和横向的激振，机体

阻尼器取不同速度幅值下的等效阻尼，根据固有频

率⁃等效阻尼曲线确定激振频率，采用式（4）确定激

振力幅值，激出所需机体模态的稳态响应后，根据

桨毂中心运动计算阻尼器速度幅值，并与确定阻尼

器等效阻尼时采用的速度幅值（理论值）进行对比，

如图 4 所示，为对比分析旋翼机体耦合的影响，图

中还给出了旋翼机体非耦合时的结果。

由图 4 可知，激出的机体阻尼器速度幅值与最

初选择的速度幅值（理论值）在大部分情况下吻合

较好，说明采用式（4）确定激振力幅值的准确性。

虽然在机体阻尼器遭遇低速度时，横向激振情况下

的结果误差较大，这是因为此时机体滚转模态频率

约为 2.35 Hz，旋翼转速为 358 r/min（5.97 Hz），桨

叶摆振固有频率约为 8.09 Hz，旋翼摆振后退型模

态频率与机体滚转模态频率接近，旋翼与机体的模

态耦合带来了较大误差。

2. 2　机体模态响应时域仿真

机体参数见文献［14］，旋翼参数见文献［15］。

选 取 机 体 阻 尼 器 活 门 开 启 前 两 种 情 况（vd=2，
5 mm/s）和活门开启后两种情况（vd=50，100 mm/s），
分别对桨毂中心进行纵向和横向激振，激振时间为

10 s，激出相应模态的稳态响应后取消激振，各响

应如图 5~12 所示。由于机体阻尼器速度幅值对

其等效阻尼影响较大，而桨叶减摆器位移幅值对其

复模量影响较大，另外桨叶摆振角和减摆器位移给

出的信息相同，因此桨毂中心给出的是速度响应，

而桨叶只给出其减摆器的位移响应，各桨叶减摆器

位移响应仅存在相位差的区别，因此只给出第一片

桨叶减摆器的位移响应。

由图 5（a）可知，在对桨毂中心进行纵向激振

的情况下，桨叶摆振并不是单一频率的振动，对桨

叶减摆器的稳态响应进行傅里叶变换，可得两个频

率分别为 4.44 Hz 和 7.47 Hz，而旋翼转速为 358 r/
min （5.97 Hz），桨毂中心纵向激振频率（机体纵移

模态频率）为 1.52 Hz，可知这两个振动频率分别为

Ω-ωx和 Ω+ωx，即机体运动所引起的桨叶摆动，后

面关于纵向激振的其余 3 种情况以及横向激振的 4
种情况也存在类似现象，只是由于不同情况下激振

频率不同，机体运动所引起的桨叶摆振频率也会不

图 4 阻尼器速度幅值变化

Fig.4 Velocity amplitude of fuselage damper

图 5 纵向激振，激出阻尼器速度幅值 vd=2 mm/s 时

的时域响应

Fig.5 Time⁃domain response with longitudinal excita⁃
tion while vd=2 mm/s
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同。由图 5 （b）可知，激振撤销后，瞬态响应开始衰

减，一段时间后桨毂中心还是存在纵向的小幅振

动，是因为机体阻尼器在小速度幅值时其等效阻尼

接近 0，此时响应衰减得非常缓慢。

与图 5（b）中结果对比可知，图 6 （b）中桨毂中

心的纵向速度响应在初始阶段衰减得更慢。分析

可知，机体阻尼器速度幅值为  2 mm/s 时，其等效

阻尼为 413.21 N·s/mm；而速度幅值为 5 mm/s 时，

其等效阻尼为  1 009.8 N·s/mm，在机体阻尼器阻

尼为  1 009.8 N·s/mm 时的机体纵向模态阻尼更

小［8］。但随着响应的衰减其纵向模态阻尼将发生

变化，具体变化趋势可从后面的模态阻尼分析

可知。

阻尼器速度幅值为 50 mm/s 时其等效阻尼为

178.29 N·s/mm，而速度幅值为 100 mm/s 时其等

效阻尼为 93.33 N·s/mm。等效阻尼虽然减小了，

但与前两种情况不同，此时等效阻尼的减小使得机

体纵向模态阻尼将减小［8］，理论上，与图 7（b）中结

果相比，图 8（b）中桨毂中心的纵向速度响应在初

始阶段应该衰减得更慢。但仔细对比之后发现，似

乎是图 8（b）中桨毂中心的纵向速度响应衰减得更

快，分析可知是衰减过程中两种情况下机体纵向模

态阻尼比大小关系发生改变引起的。以上结果充

分说明了，在机体阻尼器非线性以及其阻尼对系统

构成非比例阻尼的情况下，机体阻尼器对机体模态

响应的影响变得复杂，在不同阶段，机体阻尼器速

度幅值的变化会引起其等效阻尼不同的变化，而其

等效阻尼的变化也会引起机体模态阻尼不同的

变化。

图 6 纵向激振，激出阻尼器速度幅值 vd=5 mm/s 时

的时域响应

Fig.6 Time⁃domain response with longitudinal excita⁃
tion while vd=5 mm/s

图 7 纵向激振，激出阻尼器速度幅值 vd=50 mm/s 时
的时域响应

Fig.7 Time⁃domain response with longitudinal excita⁃
tion while vd=50 mm/s

图 8 纵向激振，激出阻尼器速度幅值 vd=100 mm/s 时的

时域响应

Fig.8 Time⁃domain response with longitudinal excitation 
while vd=100 mm/s
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由图 9~12 可知，机体阻尼器不同速度幅值对

机体横向模态响应的影响与对纵向模态响应的影

响相似，但很明显机体横向模态响应衰减更快，分

析可知，是由于机体横向运动模态阻尼比更大。另

外，由于瞬态响应振动周期较少，并不能很清楚地

观察出激出阻尼器不同轴向速度幅值后，各情况下

图 9 横向激振，激出阻尼器速度幅值 vd=2 mm/s 时的时

域响应

Fig.9 Time⁃domain response with lateral excitation while 
vd=2 mm/s

图 10 横向激振，激出阻尼器速度幅值 vd=5 mm/s 时的

时域响应

Fig.10 Time⁃domain response with lateral excitation while 
vd=5 mm/s

图 11 横向激振，激出阻尼器速度幅值 vd=50 mm/s 时的

时域响应

Fig.11 Time⁃domain response with lateral excitation while 
vd=50 mm/s

图 12 横向激振，激出阻尼器速度幅值 vd=100 mm/s 时的

时域响应

Fig.12 Time⁃domain response with lateral excitation while 
vd=100 mm/s
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瞬态响应衰减的不同以及其在时域上的变化趋势，

需要进一步对瞬态响应进行模态阻尼识别并分析。

3 滑橇式直升机地面共振非线性模

态阻尼分析

在激出滑橇式直升机旋翼机体耦合系统的某

阶模态响应后，对其瞬态响应进行模态阻尼识别，

根据模态阻尼的大小可判断系统动稳定性的高低，

也可以对模态阻尼在时域上的变化进行观察，对上

一节瞬态响应的衰减规律进行解释。

机体模态阻尼比随机体阻尼器轴向速度的关

系如图 13 所示。

在非线性情况下旋翼机体耦合时的机体模态

阻尼进行识别的关键是获取包络线，机体模态瞬态

响应包络线可表示为

A ( t )=

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

x2
h ( t )+ ẋ2

h ( t )
ω 2

x ( t )
纵向

y 2
h ( t )+ ẏ 2

h ( t )
ω 2

y ( t )
横向

（5）

式中 ωx（t）和 ωy（t）分别为桨毂中心纵横向振动频率。

对第 2 节中桨毂中心激振下的机体模态阻尼

进行识别，得到其随时间变化曲线如图 14、15 所

示。由图可知，由于机体阻尼器阻尼的非线性及

其对系统构成非比例阻尼的影响，机体纵横向模

态阻尼随瞬态响应的衰减而发生变化，其变化基

本遵循图 13 中机体模态阻尼比随阻尼器轴向速度

幅值减小的趋势变化，这是因为系统稳定时机体

阻尼器的响应是衰减的。另外，稳态响应时阻尼

器轴向速度幅值越大，瞬态响应部分的机体模态

阻尼变化就越滞后。由图还可以看出，机体模态

响应衰减到趋近于 0 时，所引起的机体阻尼器轴向

速度也将趋近于 0，导致阻尼器提供的阻尼很小，

由于不考虑其他结构阻尼，机体模态阻尼也将呈

现很小的值。

需要说明的是由于瞬态响应衰减过快，特别

是机体横向模态响应，其衰减阶段振动周期数较

少，使得所识别的模态阻尼在时域上的变化曲线

并 不 光 滑 ，可 能 会 对 阻 尼 识 别 精 度 产 生 一 定

影响。

4 结   论

（1）针对滑橇式起落架弹性结构及机体阻尼器

连接方式的特点，建立了简洁有效的直升机地面共

振当量平面模型，该模型不仅计入了桨叶减摆器以

及机体阻尼器的非线性，还考虑了机体阻尼器所构

成的非比例阻尼对机体固有特性的影响。该模型可

用于滑橇式直升机地面共振非线性动稳定性分析。

（2）由于机体阻尼器阻尼的非线性以及其阻

尼对机体模态固有频率的影响，为准确激出机体模

图 13 机体模态阻尼比随改进后的阻尼器速度变化曲线

Fig.13 Changing curves of modal damping ratio with 
improved damper velocity

图 14 阻尼器不同速度幅值下的机体纵向模态阻尼

Fig.14 Longitudinal modal damping of fuselage with 
various damper velocity amplitude

图 15 阻尼器不同速度幅值下的机体横向模态阻尼

Fig.15 Lateral modal damping of fuselage with various 
damper velocity amplitude
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态，选取机体阻尼器在预选速度幅值下对应的机体

模态固有频率为激振频率，激振力幅值的选取必须

能使实际激出的机体阻尼器速度幅值等于预选速

度幅值，以该原则给出了激振力幅值的计算方法，

并通过不同实例验证了该方法的准确性。

（3）通过对桨毂中心分别进行纵向和横向激

振，激出了机体纵移和滚转模态，在模态响应稳定

后，撤销激振，分析其瞬态响应，激出不同机体阻尼

器速度幅值后的瞬态响应衰减速度以及振动频率

都不相同，且瞬态响应的衰减速度和振动频率会在

时域上发生变化；通过阻尼识别法对瞬态响应进行

模态阻尼识别，对模态阻尼在时域上的变化进行了

分析，模态阻尼在时域上呈现较复杂的变化，系统

稳定时，在稳态响应阶段阻尼器轴向速度幅值越

大，机体模态阻尼变化就越滞后。
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