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一种纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性

建模方法，属于直升机动力学建模及分析技术，

模型采用全铰接式刚性桨叶模型，首先建立各系

统坐标系及坐标系间的关系，建立机体运动模

型，旋翼运动模型和气动力模型，经旋翼耦合响

应求解和多桨叶坐标变换后，组合旋翼机身起落

架桨叶模型质量阻尼刚度阵，建立纵列式双旋翼

直升机地面共振分析模型，采用特征值方法计算

地面共振，通过特征值实部判断地面共振稳定

性。该模型可用于纵列式双旋翼直升机地面共振

稳定性计算分析，为开展型号设计和改型研制提

供关键技术支撑。
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1.一种纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法，其特征在于：所述方法包括以

下步骤：

1)建立机体系统坐标系及坐标系间的关系；

2)建立机体运动模型及起落架运动模型；

3)建立旋翼运动模型和桨叶气动力模型；

4)根据旋翼运动模型进行旋翼耦合响应求解；具体过程包括：对桨叶线性矩阵、切线刚

阵、非线性力和桨毂载荷进行组合，通过哈密尔顿原理，得出旋翼桨叶模态方程式，并采用

时间有限元方法求解；旋转一周时间周期2π划分为多个时间单元，桨叶控制方程表述成所

有时间单元方程的总和，再通过泰勒展开，对于每个时间单元的模态位移向量的时间变量，

表述成形函数Ht和时间节点位移向量，采用五阶多项式逼近，每个时间单元需要六个节点，

五阶时间形函数表述为拉格朗日多项式形式，设定时间有限元方程边界条件，求出时间离

散化桨叶响应方程；

所述桨叶线性矩阵为刚性桨叶运动质量、刚度和阻尼矩阵中的常数项；

所述切线刚阵为刚性桨叶运动质量、刚度和阻尼矩阵中的一次项；

所述非线性力为刚性桨叶运动质量、刚度和阻尼矩阵中的多次项；

5)多桨叶坐标变换；

6)根据起落架运动模型和桨叶气动力模型建立纵列式双旋翼直升机地面共振分析模

型；

7)采用特征值方法计算纵列式双旋翼直升机地面共振分析模型求解地面共振。

2.根据权利要求1所述的纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法，其特征在于：

所述步骤1)中，所述机体系统坐标系包括：惯性坐标系、机体坐标系、旋翼桨毂坐标系、旋翼

旋转坐标系、旋翼桨叶挥舞坐标系、旋翼桨叶摆振坐标系、旋翼桨叶变距坐标系，所述坐标

系间的关系为各坐标系间的坐标转换关系。

3.根据权利要求2所述的纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法，其特征在于：

所述步骤2)中，

所述建立机体运动模型过程包括：假设机体为刚体，根据机体在空间的六个刚体运动

自由度：航向位移X、侧向位移Y、垂向位移Z、横滚ΦX、俯仰ΦY、偏航运动ΦZ，根据机体运动

位移、速度和加速度，确定机体惯性载荷；

所述建立起落架运动模型过程包括：将缓冲器和机轮简化为刚度和阻尼部件，根据机

体运动引起起落架变形，建立起落架运动载荷；根据达朗贝尔原理，机体惯性力和起落架作

用于机体的载荷处于平衡状态，建立机体在起落架上的运动方程，方程矩阵形式，

式中，{X}＝{X，Y，Z，φx，φy，φz}
T为六个元素的向量，

[Mf]、[Kf]、[Cf]为不装旋翼的机体质量、刚度和阻尼的线性矩阵。

4.根据权利要求3所述的纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法，其特征在于：

所述步骤3)中，

所述建立旋翼运动模型过程包括：根据坐标变换关系，确定在桨毂坐标系下桨叶上任

一点的速度；根据动力定律，得出桨叶上任一截面的动能，建立旋翼总动能方程式；根据拉

格朗日定律，得出考虑桨叶挥舞、摆阵和机身运动影响的旋翼运动方程：
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FC和FNL是桨叶运动惯性载荷的常数项和非线性项，

[Mb]、[Kb]、[Cb]为刚性桨叶运动质量、刚度和阻尼矩阵；

所述建立桨叶气动力模型过程包括：桨叶准定常气动力模型采用升力线理论，其气动

力作用点在四分之一弦长处，以四分之三弦长处的气流速度来计算翼型上的气动载荷，旋

翼诱导流速度均匀分布；

桨叶翼型截面气动力产生的桨毂载荷，转换到对机身重心的六力素，旋翼对机身重心

的总气动力，为沿桨叶展向积分后，将各片桨叶载荷求和求得，根据拉格朗日方程求得前旋

翼气动力质量[Ma]、刚度[Ka]和阻尼矩阵[Ca]以及载荷常数项、非线性项。

5.根据权利要求4所述的纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法，其特征在于：

所述步骤5)中，所述多桨叶坐标变换为：采用多桨叶坐标变换转换从单片桨叶运动表达式

中提取出周期性的成分，将各片桨叶的运动向旋转平面内的正交坐标投影取和；通过坐标

系转换和方程转换将桨毂旋转坐标系下的旋翼运动方程转换到固定坐标系下。

6.根据权利要求5所述的纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法，其特征在于：

所述步骤6)中，所述建立纵列式双旋翼直升机地面共振分析模型过程包括：将前旋翼的质

量、阻尼、刚度矩阵中桨毂中心离重心高度、航向位置替换为后旋翼对应值，并将矩阵中与

Yf、φx和φz自由度对应的行和列都加负号进行镜像处理得到后旋翼的质量、阻尼、刚度矩

阵；组合前旋翼、后旋翼和不装旋翼的机体质量、刚度、阻尼矩阵，得到地面共振运动方程

[M]、[K]、[C]为质量、刚度、阻尼系数矩阵。

7.根据权利要求6所述的纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法，其特征在于：

所述步骤7)中，在某一旋翼转速Ω下，先计算系数矩阵[M]、[K]、[C]；再求状态方程

的特征值，特征值的实部表示系统的阻尼，虚部表示系统的频率；根据旋翼

摆振后退模态的特征值的实部判别系统的稳定性：若摆振后退模态的特征值的实部小于

零，在该旋翼转速下系统是稳定的，若摆振后退模态的特征值的实部大于零，则系统不稳

定。

权　利　要　求　书 2/2 页

3

CN 112597582 B

3



一种纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法

技术领域

[0001] 本发明属于直升机动力学建模及分析技术，涉及一种一种纵列式直升机旋翼与机

身耦合稳定性建模方法。

背景技术

[0002] 纵列式直升机能快速有效地完成战场机动任务。纵列式直升机不受地面条件限

制，能准确地将作战人员和物资运送到预定地点，这是它要完成的主要任务，也是其主要特

点之一。可与地面部队密切协同，进行低空、超低空飞行，能准确、清晰地了解地面战斗的情

况，并与地面部队保持密切联系，随时配合地面部队行动，将战斗人员、武器弹药和各种后

勤补给，运送到最急需和最适合的地点。

[0003] 与单旋翼直升机相比，纵列式直升机的结构紧凑，所以航空母舰大多使用纵列式

直升机。纵列式直升机抗侧风能力强，在大风作用下有较大的操纵余量。从安全统计资料表

明：纵列式直升机的事故率明显低于单旋翼直升机，总事故率和事故所造成的灾难都低得

多。

[0004] 然而，纵列式双旋翼直升机采用前后两副反转旋翼布局结构，当两副旋翼采用摆

振面柔软构型，仍可能存在旋翼与机身耦合动不稳定性问题。纵列式直升机“地面共振”不

稳定性问题是值得关注的动力学问题之一，与传统的单旋翼直升机“地面共振”相比，不论

在设计分析还是在试验验证方面国内研究尚少。尽管产生这种不稳定性的机理应当与单桨

带尾桨的直升机地面共振的相同，只不过多了一幅旋翼。但是，两副旋翼与一副旋翼的不同

不只是二和一的不同，它可能改变了机体与旋翼的耦合型态，导致机理性的变化。如果不进

行深入研究，无法真正弄清其不稳定性的机理及其重要的变化，研究出相应的可用于型号

研制的设计、分析和试验技术。

发明内容

[0005] 本发明要解决的技术问题：提出一种纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方

法，用于纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性计算分析，可以用于地面共振与空中共振稳

定性分析，为开展型号设计和改型研制提供关键技术支撑。

[0006] 本发明的技术方案：首先建立各系统坐标系，确立各坐标系之间的变换关系，在各

坐标系下描述机体、旋翼桨叶的运动，建立机体、旋翼桨叶模型，确定起落架对机体运动的

约束力，桨叶作用于机体的惯性载荷，及桨叶气动载荷，分别利用拉格朗立定理推导出固定

坐标系下机体运动方程、旋翼旋转坐标系下的旋翼运动方程和气动方程。由于旋翼运动方

程是一个非线性方程，因此需先求解旋翼运动平衡点，在平衡点处对方程进行线化，再通过

多桨叶坐标变换，把旋翼旋转坐标系下的旋翼运动方程和气动方程的质量阻尼刚度矩阵转

换到固定坐标系下。后旋翼的结构参数与前旋翼完全相同，只有旋翼高度、航向距离和旋转

方向不同，因此可直接将前旋翼的质量、阻尼、刚度矩阵中桨毂中心离重心高度、航向位置

替换为后旋翼对应值，再将矩阵中与Yf、φx和φz自由度对应的行和列都加负号(镜像处
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理)，即可得到后旋翼运动方程矩阵。再组合旋翼、机身、起落架质量阻尼刚度阵，建立纵列

式双旋翼直升机地面共振分析模型，地面共振计算方法采用特征值计算方法，通过特征值

实部判断地面共振稳定性。

[0007] 一种纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法，包括以下步骤：

[0008] 1)建立机体系统坐标系及坐标系间的关系；

[0009] 2)建立机体运动模型及起落架运动模型；

[0010] 3)建立旋翼运动模型和桨叶气动力模型；

[0011] 4)根据旋翼运动模型进行旋翼耦合响应求解；

[0012] 5)多桨叶坐标变换；

[0013] 6)建立纵列式双旋翼直升机地面共振分析模型；

[0014] 7)采用特征值方法计算地面共振。

[0015] 进一步，所述系统坐标系包括：惯性坐标系、机体坐标系、旋翼桨毂坐标系、旋翼旋

转坐标系、旋翼桨叶挥舞坐标系、旋翼桨叶摆振坐标系、旋翼桨叶变距坐标系，所述坐标系

间的关系为各坐标系间的坐标转换关系。

[0016] 进一步，所述建立机体运动模型过程包括：假设机体为刚体，根据机体在空间的六

个刚体运动自由度：航向位移X、侧向位移Y、垂向位移Z、横滚ΦX、俯仰ΦY、偏航运动ΦZ，根

据机体运动位移、速度和加速度，确定机体惯性载荷；

[0017] 所述建立起落架运动模型过程包括：将缓冲器和机轮简化为刚度和阻尼部件，根

据机体运动引起起落架变形，建立起落架运动载荷；根据达朗贝尔原理，机体惯性力和起落

架作用于机体的载荷处于平衡状态，建立机体在起落架上的运动方程，方程矩阵形式，

式中，{X}＝{X，Y，  Z，φx，φy，φz}
T为六个元素的向

量，[Mf]、[Kf]、[Cf]为不装旋翼的机体质量、刚度和阻尼的线性矩阵。

[0018] 进一步，所述建立旋翼运动模型过程包括：根据坐标变换关系，确定在桨毂坐标系

下桨叶上任一点的速度；根据动力定律，得出桨叶上任一截面的动能，建立旋翼总动能方程

式；根据拉格朗日定律，得出考虑桨叶挥舞、摆阵和机身运动影响的旋翼运动方程：

[0019] FC和FNL是桨叶运动惯性载荷的常数项和非线性

项，[Mb]、[Kb]、[Cb]为刚性桨叶运动质量、刚度和阻尼矩阵；

[0020] 所述建立桨叶气动力模型过程包括：桨叶准定常气动力模型采用升力线理论，其

气动力作用点在四分之一弦长处，以四分之三弦长处的气流速度来计算翼型上的气动载

荷，旋翼诱导流速度均匀分布；

[0021] 桨叶翼型截面气动力产生的桨毂载荷，转换到对机身重心的六力素，旋翼对机身

重心的总气动力，为沿桨叶展向积分后，将各片桨叶载荷求和求得，根据拉格朗日方程求得

前旋翼气动力质量[Ma]、刚度[Ka]和阻尼矩阵[Ca]以及载荷常数项、非线性项。

[0022] 进一步，所述旋翼耦合响应求解过程包括：对桨叶线性矩阵、切线刚阵、非线性力

和桨毂载荷进行组合，通过哈密尔顿原理，得出旋翼桨叶模态方程式，并采用时间有限元方

法求解；旋转一周时间周期2π划分为多个时间单元后，桨叶控制方程表述成所有时间单元

方程的总和，再通过泰勒展开，对于每个时间单元的模态位移向量的时间变量，表述成形函

数Ht和时间节点位移向量，采用五阶多项式逼近，每个时间单元需要六个节点，五阶时间形
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函数表述为拉格朗日多项式形式，设定时间有限元方程边界条件，求出时间离散化桨叶响

应方程；

[0023] 所述桨叶线性矩阵为刚性桨叶运动质量、刚度和阻尼矩阵中的常数项；

[0024] 所述切线刚阵为刚性桨叶运动质量、刚度和阻尼矩阵中的一次项；

[0025] 所述非线性力为刚性桨叶运动质量、刚度和阻尼矩阵中的多次项。

[0026] 进一步，所述多桨叶坐标变换为：采用多桨叶坐标变换转换从单片桨叶运动表达

式中提取出周期性的成分，将各片桨叶的运动向旋转平面内的正交坐标投影取和；通过坐

标系转换和方程转换将桨毂旋转坐标系下的旋翼运动方程转换到固定坐标系下。

[0027] 进一步，所述建立纵列式双旋翼直升机地面共振分析模型过程包括：将前旋翼的

质量、阻尼、刚度矩阵中桨毂中心离重心高度、航向位置替换为后旋翼对应值，并将矩阵中

与Yf、φx和φz自由度对应的行和列都加负号进行镜像处理得到后旋翼的质量、阻尼、刚度

矩阵；组合前旋翼、后旋翼和不装旋翼的机体质量、刚度、阻尼矩阵，得到地面共振运动方程

[M]、  [K]、[C]为质量、刚度、阻尼系数矩阵。

[0028] 进一步，在某一旋翼转速Ω下，先计算系数矩阵[M]、[K]、[C]；再选用任一解特征

值的标准程序求状态方程 的特征值，特征值的实部表示系统的阻尼，虚部

表示系统的频率；根据旋翼摆振后退模态的特征值的实部判别系统的稳定性：若摆振后退

模态的特征值的实部小于零，在该旋翼转速下系统是稳定的，若摆振后退模态的特征值的

实部大于零，则系统不稳定。

[0029] 本发明的有益效果：本发明一种纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法，

建模考虑了纵列式双旋翼全铰接式刚性桨叶模型，该双旋翼与机身耦合的地面共振计算模

型与特征值分析方法可用于纵列式双旋翼直升机地面共振稳定性计算和分析，为开展型号

设计和改型研制提供关键技术支撑。

附图说明

[0030] 图1是本发明涉及的全机坐标系；

[0031] 图2是本发明涉及的旋翼坐标系；

[0032] 图3是本发明涉及的桨叶翼型剖面上的气动力元素。

具体实施方式

[0033] 下面结合附图对本发明所涉及的纵列式直升机旋翼与机身耦合稳定性建模方法

做进一步详细说明。

[0034] 第一步：建立各系统坐标系及坐标系间的关系。建立惯性坐标系、机体坐标系、旋

翼桨毂坐标系、旋翼旋转坐标系、旋翼桨叶挥舞坐标系、旋翼桨叶摆振坐标系、旋翼桨叶变

距坐标系，如图1所示。

[0035] 纵列式直升机前、后两副旋翼的构型及桨叶结构参数均完全相同，前旋翼顶视逆

时针方向旋转，后旋翼顶视顺时针旋转。前、后旋翼通过各自桨毂中心与机身相连，两副旋

翼之间没有直接的耦合作用。考虑机身重心的6个运动自由度{Xf  Yf  Zf φx φy φz}，相应
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的速度为 其正方向均与惯性坐标系一致。旋翼轴相对机身有前倾

角γ，桨毂挥舞铰外伸量为EH，挥舞铰至摆振铰距离为LB，摆振铰至变距铰距离为LS，桨毂

有预锥角βp。桨叶截面重心偏离弹性轴距离为Yg(弦向向前为正)和Zg(向上为正)。桨叶的

挥舞角、摆振角和扭转角分别为β(向上为正)，ζ(弦向向前为正)和θ(翼型抬头为正)。全机

坐标系见图1，图中1为后旋翼桨毂中心，2为前旋翼桨毂中心，C  为机体质量中心，X航向向

后为正，Y侧向向右为正，Z垂向向上为正。旋翼坐标系见图2。建立各坐标系间的坐标转换关

系。

[0036] 第二步：建立机体运动模型及起落架运动模型。假设机体为刚体，起落架对机体提

供弹性约束和阻尼。考虑机体在空间的6个刚体运动自由度：航向位移X、侧向位移Y、垂向位

移Z、横滚ΦX、俯仰ΦY、偏航运动ΦZ，根据机体运动位移、速度和加速度，确定机体惯性载

荷。

[0037] 起落架采用常用的四点式立柱式缓冲支柱‑机轮起落架，机轮和缓冲器是以串联

的形式，对机身起弹性阻尼作用，简化缓冲器和机轮为刚度和阻尼部件。机体运动位移和速

度引起起落架变形运动，使起落架产生弹性和阻尼约束力，作用于机体。机体的加速度导致

作用于机体的惯性力。起落架的航向、侧向运动只受到机轮的弹性和阻尼力载荷约束，起落

架的垂向运动受到机轮和缓冲器弹性、阻尼力载荷共同作用，垂直方向机轮和缓冲器的载

荷是串联关系，不考虑缓冲器和机轮的惯性载荷。根据达朗贝尔原理，机体惯性力和起落架

作用于机体的载荷处于平衡状态，以此建立机体在起落架上的运动方程，矩阵形式，

式中，{X}＝{X，Y，Z，φx，φy，φz}
T为6个元素的向量，

[Mf]、[Kf]、[Cf]为不装旋翼的机体质量、刚度和阻尼的线性矩阵。

[0038] 第三步：建立旋翼运动模型和气动力模型。根据坐标变换关系，确定在桨毂坐标系

下桨叶上任一点的速度。根据动力定律，得出桨叶上任一截面的动能，然后沿桨叶长度积

分，便可得到单片桨叶的动能，旋翼上安装的减摆器按弹簧阻尼模型处理，建立旋翼的总动

能，根据拉格朗日方程，得到考虑桨叶挥舞、摆振和机身运动影响的旋翼运动方程，

FC和FNL  是桨叶运动惯性载荷的常数项和非线性项，

[Mb]、[Kb]、[Cb]为刚性桨叶运动质量、阻尼和刚度矩阵。

[0039] 桨叶准定常气动力模型采用升力线理论，其气动力作用点在四分之一弦长处，以

四分之三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vi均匀分布。

图3示出了桨叶翼型剖面上的气动力元素，图中1为气动中心，2为桨叶弹性轴。桨叶翼型截

面气动力产生的桨毂载荷，转换到对机身重心的六力素，旋翼对机身重心的总气动力，为沿

桨叶展向积分后，将各片桨叶载荷求和求得，根据拉格朗日方程求得前旋翼气动力质量、阻

尼和刚度矩阵  [Ma]、[Ka]、[Ca]和载荷常数项、非线性项。

[0040] 第四步：旋翼耦合响应求解。旋翼耦合响应求解只考虑旋翼运动，不包含机体运

动。对桨叶线性矩阵、切线刚阵、非线性力和桨毂载荷进行组装，通过哈密尔顿原理，得出旋

翼桨叶模态方程式，采用时间有限元方法求解，利用有限元方法，旋转一周时间周期2π划分

为一系列时间单元后，桨叶控制方程表述成所有时间单元方程的总和，再通过泰勒展开，对

于每个时间单元的模态位移向量的时间变量，可表述成形函数Ht和时间节点位移向量，采
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用5阶多项式逼近，每个时间单元则需要6个节点，5阶时间形函数表述为拉格朗日多项式形

式，设定时间有限元方程边界条件，求出时间离散化桨叶响应方程。

[0041] 第五步：多桨叶坐标变换。采用多桨叶坐标变换转换从单片桨叶运动表达式中提

取出周期型的成分，即将各片桨叶的运动向旋转平面内的正交坐标投影取和。具体通过坐

标系转换和方程转换将桨毂旋转坐标系下的旋翼运动方程转换到固定坐标系下。

[0042] 第六步：建立纵列式双旋翼直升机地面共振分析模型。前、后旋翼结构参数完全相

同，只有旋翼高度、航向距离和旋转方向不同，因此可直接将前旋翼的质量、阻尼、刚度矩阵

中桨毂中心离重心高度、航向位置替换为后旋翼对应值，再将矩阵中与Yf、φx和φz自由度

对应的行和列都加负号进行镜像处理即得另一旋翼运动方程。组合旋翼机身起落架质量、

阻尼、刚度矩阵，得到地面共振运动方程： 仅考虑旋翼周

期型摆振运动，即共考虑14个自由度，包括前旋翼β1c、β1s、 周期型挥舞和摆振运动

自由度，后旋翼β2c、β2s、 周期型挥舞和摆振运动自由度，和机身X、Y、Z、φx、φy、φz

六个自由度，[M]、[K]、[C]为质量、刚度、阻尼系数矩阵。

[0043] 第七步：采用特征值方法计算地面共振。采用特征值方法计算地面共振，通过特征

值实部判断地面共振稳定性。在某一旋翼转速Ω下，先计算系数矩阵  [M]、[K]、[C]；再选用

任一解特征值的标准程序求状态方程 的特征值，特征值的实部表示系统的

阻尼，虚部表示系统的频率。根据旋翼摆振后退模态的特征值的实部判别系统的稳定性：若

摆振后退模态的特征值的实部小于零，在该旋翼转速下系统是稳定的，若摆振后退模态的

特征值的实部大于零，则系统不稳定。
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