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(57)摘要

本申请提供一种多桨倾转机翼旋翼飞行器

多系统耦合动力学建模方法，所述方法包括：步

骤1：建立各系统坐标系，及坐标系间的关系；步

骤2：根据机体坐标系、机翼变形坐标系和桨叶变

形坐标系，建立气动力模型；步骤3：根据机翼变

形坐标系，建立大展弦比机翼动力学模型；步骤

4：根据机翼未变形坐标系，建立短舱动力学模

型；步骤5：根据桨叶变形坐标系，建立旋翼动力

学模型；步骤6：根据大展弦比机翼动力学模型、

短舱动力学模型和旋翼动力学模型，建立多桨/

短舱/大展弦比机翼耦合系统动力学方程。
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1.一种多桨倾转机翼旋翼飞行器多系统耦合动力学建模方法，其特征在于，所述方法

包括：

步骤1：建立各系统坐标系，及坐标系间的关系；

步骤2：根据机体坐标系、机翼变形坐标系和桨叶变形坐标系，建立气动力模型；

步骤3：根据机翼变形坐标系，建立大展弦比机翼动力学模型；

步骤4：根据机翼未变形坐标系，建立短舱动力学模型；

步骤5：根据桨叶变形坐标系，建立旋翼动力学模型；

步骤6：根据大展弦比机翼动力学模型、短舱动力学模型和旋翼动力学模型，建立多桨/

短舱/大展弦比机翼耦合系统动力学方程。

2.根据权利要求1所述的方法，其特征在于，步骤1具体包括：

建立惯性坐标系、机体坐标系、机翼未变形坐标系、机翼变形坐标系、桨毂不旋转坐标

系、桨毂旋转坐标系、桨叶未变形坐标系和桨叶变形坐标系，以及个坐标系之间的关系。

3.根据权利要求2所述的方法，其特征在于，步骤3包括：

步骤31：利用公式 计算得到机翼虚变形能UW，

其中，A为机翼截面面积，L为机翼展长，σxx为轴向应力，σxη和σxζ为工程剪切应力，εxx为轴向

应变，εxη和εxζ为工程剪切应变；

步骤32：利用公式 计算得到机翼虚动能Tw，其中ρw为机翼质

量密度，Vw为机翼上任意一点的速度；

步骤33：利用公式 计算机翼外力虚功Ww，其中，

为沿着机翼未变形弹性轴上的外力载荷， 为沿着机翼未变形弹性轴上的力

矩；

步骤34：根据机翼虚变形能Uw、机翼虚动能Tw和机翼外力虚功Ww，构建大展弦比机翼动

力学模型 其中Nw为机翼总单元数，qw为机翼

总自由度列向量，Mw、Cw、Kw、Fw分别为机翼总质量矩阵、阻尼矩阵、刚度矩阵和力矩阵。

4.根据权利要求2所述的方法，其特征在于，步骤5包括：

步骤51：利用公式 计算桨叶虚变形能Ub，其中，

R为桨叶半径，B为桨叶截面面积；

步骤52：利用公式 计算桨叶虚动能Tb，其中ρs为桨叶质量密

度，V为桨叶上任意一点的速度；
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步骤53：利用公式 计算桨叶气动力虚功Wb，其中，S、T分

别为沿着桨叶未变形弹性轴侧向和垂向上的外力载荷，Mφa为沿着桨叶未变形弹性轴上的

力矩；

步骤54：利用桨叶动力学方程 构建旋翼动

力学模型，其中，Nb为桨叶总单元数，qb为桨叶自由度列向量，Mb、Cb、Kb、Fb分别为桨叶总质量

矩阵、阻尼矩阵、刚度矩阵和力矩阵。

5.根据权利要求1所述的方法，其特征在于，步骤4包括：

根据机翼未变形坐标系，利用公式 建立短舱动力学模型；并提

取短舱质量矩阵， 其中，ρp表示短舱体积密度，V表示短舱体积，Vpi表

示短舱上任意一点的速度，qi表示短舱运动自由度，Mpi表示短舱质量矩阵。

6.根据权利要求1所述的方法，其特征在于，步骤6包括：

根据大展弦比机翼动力学模型、短舱动力学模型和旋翼动力学模型，建立多桨/短舱/

大展弦比机翼耦合系统动力学方程 其中q为系统总自由度数，M、C、

K、F分别为系统总质量矩阵、阻尼矩阵、刚度矩阵和力矩阵。

7.根据权利要求2所述的方法，其特征在于，步骤2包括:

根据机翼变形坐标系，建立机翼的气动力模型；

根据机体坐标系，建立机体的气动力模型。

8.根据权利要求2所述的方法，其特征在于，步骤2包括:

根据桨叶变形坐标系，建立一片桨叶模型；再根据桨叶模型，以及桨毂旋转坐标系和桨

叶变形坐标系的坐标系间的关系，通过对桨叶片数求和，建立旋翼的气动力模型。
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一种多桨倾转机翼旋翼飞行器多系统耦合动力学建模方法

技术领域

[0001] 本发明属于直升机动力学建模及分析技术，具体涉及一种多桨/倾转机翼旋翼飞

行器多系统耦合动力学建模方法。

背景技术

[0002] 常规构型直升机最大飞行速度的限制已日益成为其在战争中发挥更大作用的障

碍。近年来，伴随着我国综合国力的上升及“一带一路”发展倡议的持续推进，国家安全与利

益“边疆”大幅拓展，常规构型直升机速度低、航程短不能满足我国未来安全与利益的军事

防护能力建设需要将日益凸显。高速化、远程化是未来旋翼飞行器发展的必然趋势，更是提

高我国综合实力和我军作战能力的有效途径。因此，发展高速、远航程旋翼飞行器势在必

行。

[0003] 高速旋翼飞行器是突破常规直升机构型的速度限制，达到400千米/小时以上速度

的新构型旋翼机。其主要特点是速度快，作战效能与常规直升机相比成倍增加。美国、欧洲

和俄罗斯对高速旋翼机研究投入巨大热情，并取得不同程度的进展。美国国防科学委员会

(DSB)在2013年发布的《支撑2030年优势的技术与创新》报告中，将高速旋翼飞行器列为未

来保持美军军事优势的最优选择之一，这也是进入21世纪后美军首次明确旋翼飞行器未来

的发展方向。

[0004] 多桨/倾转机翼旋翼飞行器综合利用分布式旋翼与倾转机翼概念，气动布局采用

倾转机翼布局，多个分布式驱动的旋翼单元分布于前后机翼，该构型具备垂直起降、定点悬

停与高速前飞能力，飞行速度和作战半径相对常规直升机可提高一倍以上，是未来高速新

构型旋翼飞行器的重要发展方向之一。美国NASA、波音，法国空客等研究机构已经开始提前

布局和占位，针对该构型飞行器开展了大量预先研究工作，并陆续取得重大阶段性突破。在

多桨/倾转机翼旋翼飞行器核心技术中动力学设计技术是关键，目前国内在多桨/倾转机翼

旋翼飞行器动力学设计技术方面基础薄弱，迫切需要开展相关基础研究，掌握其气弹耦合

动力学的机理和规律。

发明内容

[0005] 本发明要解决的技术问题：提出一种多桨/倾转机翼旋翼飞行器多系统耦合动力

学建模方法，用于多桨/倾转机翼旋翼飞行器、倾转旋翼机、分布式高速旋翼机等飞行器的

耦合系统模态分析、稳定性分析，可以用于这类飞行器的气弹响应分析，为开展型号设计和

改型研制提供关键技术支撑。

[0006] 技术方案：一种多桨/倾转机翼旋翼飞行器多系统耦合动力学建模方法，所述方法

包括：

[0007] 步骤1：建立各系统坐标系，及坐标系间的关系；

[0008] 步骤2：根据机体坐标系、机翼变形坐标系和桨叶变形坐标系，建立气动力模型；

[0009] 步骤3：根据机翼变形坐标系，建立大展弦比机翼动力学模型；
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[0010] 步骤4：根据机翼未变形坐标系，建立短舱动力学模型；

[0011] 步骤5：根据桨叶变形坐标系，建立旋翼动力学模型；

[0012] 步骤6：根据大展弦比机翼动力学模型、短舱动力学模型和旋翼动力学模型，建立

多桨/短舱/大展弦比机翼耦合系统动力学方程。

[0013] 进一步的，步骤1具体包括：

[0014] 建立惯性坐标系、机体坐标系、机翼未变形坐标系、机翼变形坐标系、桨毂不旋转

坐标系、桨毂旋转坐标系、桨叶未变形坐标系和桨叶变形坐标系，以及个坐标系之间的关

系。

[0015] 进一步的，步骤3包括：

[0016] 步骤31：利用公式 计算得到机翼虚变形

能Uw。

[0017] 步骤32：利用公式 计算得到机翼虚动能Tw。

[0018] 步骤33：利用公式 计算机翼外力虚功Ww。

[0019] 步骤34：根据机翼虚变形能Uw、机翼虚动能Tw和机翼外力虚功Ww，构建大展弦比机

翼动力学模型

[0020] 进一步的，步骤5包括：

[0021] 步骤51：利用公式 计算桨叶虚变形能Ub。

[0022] 步骤52：利用公式 计算桨叶虚动能Tb。

[0023] 步骤53：利用公式 计算桨叶气动力虚功Wb。

[0024] 步骤54：利用桨叶动力学方程 构建旋

翼动力学模型。

[0025] 进一步的，步骤4包括：

[0026] 根据机翼未变形坐标系，利用公式 建立短舱动力学模型；

并提取短舱质量矩阵，
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[0027] 进一步的，步骤6包括：

[0028] 根据大展弦比机翼动力学模型、短舱动力学模型和旋翼动力学模型，建立多桨/短

舱/大展弦比机翼耦合系统动力学方程

[0029] 进一步的，步骤2包括:

[0030] 根据机翼变形坐标系，建立机翼的气动力模型；

[0031] 根据机体坐标系，建立机体的气动力模型。

[0032] 进一步的，步骤2包括:

[0033] 根据桨叶变形坐标系，建立一片桨叶模型；再根据桨叶模型，以及桨毂旋转坐标系

和桨叶变形坐标系的坐标系间的关系，通过对桨叶片数求和，建立旋翼的气动力模型。

[0034] 本发明的有益效果：本发明一种多桨/倾转机翼旋翼飞行器多系统耦合动力学建

模方法，针对多桨/倾转机翼旋翼飞行器动力学问题的特点，建立了多桨/短舱/大展弦比机

翼耦合系统动力学方程。该建模方法可应用于多桨/倾转机翼旋翼飞行器耦合系统模态分

析、稳定性分析及气弹响应分析等动力学基础研究，也可直接推广于各类先进旋翼飞行器、

倾转旋翼机、分布式高速旋翼飞行器等气弹耦合稳定性设计分析。

附图说明

[0035] 图1是本发明涉及的机翼与旋翼桨毂坐标系；

[0036] 图2是本发明涉及的弹性机翼示意图；

[0037] 图3是本发明涉及的机翼剖面气动力示意图；

[0038] 图4是本发明涉及的短舱构型示意图；

[0039] 图5是本发明涉及的桨叶单元及节点分布图；

[0040] 图6是本发明涉及的桨叶自由度分布示意图。

具体实施方式

[0041] 多桨/倾转机翼旋翼飞行器为保留优异的垂直起降和悬停性能，同时又要突破传

统构型直升机的速度限制，实现高速飞行(达到600km/h)，多桨/倾转机翼构型综合利用了

多种技术的优势，但与此同时也不可避免地会继承了多种技术的固有问题和缺陷，甚至在

综合后产生新的问题。分布式多桨与大展弦比机翼耦合产生的气弹失稳和振动过高将是多

桨倾转旋翼飞行器将要面临的关键动力学问题，尤其是机翼倾转过渡过程的瞬态气弹响

应/载荷，以及高速前飞轴流状态下的回转颤振稳定性等问题。

[0042] 多桨/倾转机翼旋翼飞行器采用大展弦比机翼设计，机翼结构变形显著，同时机翼

上存在分布式多桨引起的集中载荷和集中质量/惯量，在过渡状态及高速前飞状态具有复

杂的气动/弹性/惯性耦合特性。作为一种新构型旋翼飞行器，国内针对多桨/倾转机翼旋翼

飞行器及与其相似的倾转旋翼机，相关耦合动力学研究工作基本处于空白。因此，针对多桨

与大展弦比倾转机翼间的复杂气弹耦合动力学问题，进行理论计算方法研究，掌握其不同

飞行状态的模态特性、气弹响应与稳定性特性，对多桨/倾转机翼旋翼飞行器动力学设计至

关重要。然而研究多桨/倾转机翼气弹耦合动力学，解决结构大变形机翼与分布式多桨的耦

合模态特征及其运动特性等基础性能问题，都必须在掌握多桨与倾转机翼等多系统耦合动

力学建模方法的基础上进行，对多桨倾转构型的高速旋翼飞行器动力学设计技术发展具有
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重要意义。

[0043] 本研究技术成果具有广阔的应用前景，对我国高速旋翼飞行器技术发展的影响深

远，有力支撑我国开展先进高速旋翼飞行器研发，意义重大，可直接推广应用于各类先进旋

翼飞行器、倾转旋翼机、分布式高速旋翼飞行器等气弹耦合稳定性设计分析。多桨/倾转机

翼旋翼飞行器动力学基础研究，具有广阔的市场空间和应用前景，而多桨/倾转机翼旋翼飞

行器多系统耦合动力学建模方法具有举足轻重的作用。

[0044] 实施例一

[0045] 本发明的技术方案：首先在不同的坐标系中描述旋翼、机翼、短舱的运动，分别建

立孤立旋翼桨叶、弹性机翼、短舱的结构动力学有限元模型，采用准定常或非定常气动力模

型对气动力建模。基于中等变形梁理论和准定常/非定常气动力模型，通过哈密顿变分原

理，建立了旋翼桨叶动力学方程、短舱动能方程和弹性机翼动力学方程，采用有限元方法对

方程进行空间离散，依据自由度数量扩展矩阵维数并将相同节点自由度对应的矩阵元素进

行叠加获得多桨/短舱/大展弦比机翼耦合系统动力学方程，并给出求解稳定性模型的方

法。

[0046] 本申请提供一种多桨/倾转机翼旋翼飞行器多系统耦合动力学建模方法，包括：

[0047] 步骤1：建立各系统坐标系，及各坐标系间的坐标转换关系。

[0048] 其中，系统坐标系包括惯性坐标系、机体坐标系、机翼未变形坐标系、机翼变形坐

标系、桨毂不旋转坐标系、桨毂旋转坐标系、桨叶未变形坐标系、桨叶变形坐标系。

[0049] 步骤2：建立气动力模型。

[0050] 由于多桨/短舱/大展弦比机翼耦合系统耦合稳定性、气弹响应与气动力有关，对

于不同的动力学分析需要考虑不同的气动力模型，对旋翼气动力计算，采用了准定常气动

力模型、非定常气动力模型、动力入流模型和ONERA模型，这三种模型综合应用能在稳定性

分析、动力响应分析和瞬态响应分析中更准确地计算气动载荷。对机体、平尾、垂尾以及倾

转机翼的气动力计算因受旋翼下洗流影响，采用吹风试验模型。

[0051] 步骤3：建立大展弦比机翼动力学模型。

[0052] 多桨倾转大展弦比机翼考虑弹性变形，采用梁模型描述，机翼根部通过倾转铰连

接在机身上，其上分布有多个刚体短舱，机翼的运动由弹性轴的弯曲和扭转叠加，采用中等

变形梁理论建立机翼模型，建立大展弦比机翼虚变形能、虚动能、外力虚功，推导弹性机翼

动力学方程。

[0053] 步骤4：建立短舱动力学模型。

[0054] 短舱‑动力装置刚性连接在弹性机翼上，弹性机翼结构上分布安装多个刚性短舱，

相当于存在多点质量和惯量，忽略气动阻力的影响，只考虑动能。通过短舱上任意一点的空

间位置矢量，得到速度矢量，最后通过积分得到短舱虚动能，推导短舱动力学方程。

[0055] 步骤5：建立旋翼动力学模型。

[0056] 对于多桨/倾转机翼旋翼飞行器的旋翼系统，基于哈密尔顿变分原理，建立考虑弹

性机翼运动影响的旋翼动力学模型。桨叶采用15自由度非线性中等变形梁单元，考虑其挥

舞、摆振、扭转和轴向拉伸等弹性运动，桨叶沿展向任一剖面r处弹性轴的变形：轴向位移u、

摆振向位移v、挥舞向位移w和扭转变形φ四个运动及其结构和惯性耦合，计算桨叶虚变形

能、虚动能及气动力虚功，推导旋翼动力学方程。
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[0057] 步骤6：多桨/短舱/大展弦比机翼耦合系统动力学方程的推导。

[0058] 根据机翼、短舱、旋翼系统动力学模型，采用哈密尔顿原理，将旋翼系统、短舱、弹

性机翼的质量阻尼刚度矩阵组集到多系统耦合模型中，将旋翼和机翼的力向量对应自由度

组集到多系统耦合的力向量中，便可得旋翼/短舱/机翼耦合系统模型的动力学方程。将耦

合动力学方程转化为状态方程，采用特征值方法，求解状态方程特征值，特征值的实部表示

系统的阻尼，虚部表示系统的频率。根据特征值实部即可判断耦合系统的稳定性。

[0059] 实施例二

[0060] 下面结合附图对本发明所涉及的多桨/倾转机翼旋翼飞行器多系统耦合动力学建

模方法做进一步详细说明。

[0061] 步骤1：建立各系统坐标系，及坐标系间的关系。

[0062] 其中，系统坐标系包括惯性坐标系、机体坐标系、机翼未变形坐标系、机翼变形坐

标系、桨毂不旋转坐标系、桨毂旋转坐标系、桨叶未变形坐标系、桨叶变形坐标系。

[0063] 为了方便描述机翼、短舱及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。建立各系统坐标系及坐标系间的关系如下：惯性坐标系、机体坐标系、机翼未

变形坐标系、机翼变形坐标系、桨毂不旋转坐标系、桨毂旋转坐标系、桨叶未变形坐标系与

桨叶变形坐标系。机翼与旋翼桨毂坐标系见图1所示，未变形机翼的倾转轴上定义坐标{Oi,

Xi,Yi,Zi}，以下标i标识。变形后的机翼坐标系为{Ow,Xw,Yw,Zw}，以下标w标识，与未变形坐

标系间相差三个方向的变形角。机翼绕倾转轴前倾αp角度，定义直升机模式时倾转角为0°。

旋翼桨毂坐标系，定义在万向铰中心，为{OH,XH,YH,ZH}，以下标h标识。旋转坐标系为{Or,Xr,

Yr,Zr}，以下标r标识，相对桨毂坐标系Kh轴旋转Ψ方位角。桨叶挥舞坐标系以下标β标识，挥

舞铰相对桨毂中心偏置eβ，存在运动β挥舞角。摆振坐标系以下标ζ标识，偏置量eβζ，有运动ζ

摆振角。机翼变形与未变形的坐标系建立方法与坐标系转换关系参考常规直升机旋翼桨叶

变形坐标系与未变形坐标系的建立方法与坐标系转换关系。其它坐标系的建立与坐标系转

换关系与常规直升机一致。

[0064] 步骤2：根据机体坐标系、机翼变形坐标系和桨叶变形坐标系，建立气动力模型。

[0065] 具体的，步骤2包括:根据机翼变形坐标系，建立机翼的气动力模型；根据桨叶变形

坐标系，建立一片桨叶模型；再根据桨叶模型，以及桨毂旋转坐标系和桨叶变形坐标系的坐

标系间的关系，通过对桨叶片数求和，建立旋翼的气动力模型；根据机体坐标系，建立机体

的气动力模型。

[0066] 由于多桨/短舱/大展弦比机翼耦合系统耦合稳定性、气弹响应与气动力有关，对

于不同的动力学分析需要考虑不同的气动力模型，对旋翼气动力计算，采用了准定常气动

力模型、非定常气动力模型、动力入流模型和ONERA模型，这三种模型综合应用能在稳定性

分析、动力响应分析和瞬态响应分析中更准确地计算气动载荷。对机体、平尾、垂尾以及倾

转机翼的气动力计算因受旋翼下洗流影响，采用吹风试验模型。

[0067] 步骤3：根据机翼变形坐标系，建立大展弦比机翼动力学模型。

[0068] 多桨倾转大展弦比机翼考虑弹性变形，采用梁模型描述，机翼根部通过倾转铰连

接在机身上，其上分布有多个刚体短舱，机翼示意图如图2所示。机翼弦长为cw，半展长为

yTW，ep为倾转铰安装位置与机翼弹性轴的偏置量。机翼的运动由弹性轴的弯曲和扭转叠加。

采用中等变形梁理论建立机翼模型，建立大展弦比机翼虚变形能、虚动能、外力虚功，推导
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弹性机翼动力学方程。

[0069] 具体的，步骤3包括：

[0070] 步骤31：利用公式 计算得到机翼虚变形

能Uw。

[0071] 采用中等变形梁理论来建立弹性机翼模型，即假设机翼为一根各向异性梁，产生

了中等变形和小应变，根据机翼的应力、应变与其材料弹性模量常数Qij之间的关系，沿机翼

的截面和展向进行积分后，即可得到机翼的变形能，对变形能求变分则得到相应的虚变形

能，表达形式为：

[0072]

[0073] 步骤32：利用公式 计算得到机翼虚动能Tw。

[0074] 机翼的动能取决于机翼自身的速度，其表达式及相应的变分为：

[0075]

[0076] 机翼上任一点的速度 取决于该点在惯性系下的位置向量对时间的导数。机翼x

半径位置及其剖面的位移，将其定义为{x+u，v，w}，其中ue、v、w对应于机翼剖面径向、弦向

和垂直位移；第三部分是变形机翼坐标系下，该剖面内任一点的位置向量，将其定义为{0，

η，ζ}。通过推导机体坐标系下机翼上任一点的位置向量，求导得到机体坐标系下机翼任一

点的速度，将速度表达式代入上述机翼动能变分表达式(2)中，便可得到机翼虚动能。

[0077] 步骤33：利用公式 计算机翼外力虚功Ww。

[0078] 相比于旋翼所处的复杂非定常气动环境，机翼所处的气动环境要简单的多，因此

采用准定常气动力模型来描述机翼截面的气动载荷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。机翼剖面气动力示意图见图2所示。

[0079] 要计算机翼剖面的气动载荷，首先要得到机翼截面与空气的相对速度V，它由前飞

速度VW和机翼弹性运动引起的速度Vb组成。根据机翼上任意一点在机体坐标系下的位移矢

量对时间求导，得到机翼上任意一点的速度矢量Vb，结合前飞速度，即可得到变形机翼坐标

系下，机翼截面来流速度，根据力和力矩方程，可推导得到机翼气动力及力矩，再根据坐标

系关系，可推导机翼未变形坐标系下，机翼气动力虚功，表达式如下：

[0080]

[0081] 步骤34：根据机翼虚变形能Uw、机翼虚动能Tw和机翼外力虚功Ww，构建大展弦比机
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翼动力学模型

[0082] 弹性机翼动力学方程的推导。根据升力桨和推力桨在机翼上的分布，同时兼顾计

算效率，将机翼划分成四段空间梁单元，根据有限元的方法对机翼单元矩阵进行组装就能

得到整个机翼的质量矩阵、阻尼矩阵和刚度矩阵以及力向量。

[0083] 离散化后，机翼能量的变分表达式为：

[0084]

[0085] 其中，qw是机翼的总自由度向量，Mw、Cw和Kw分别为机翼的质量、阻尼和刚度矩阵，Fw
是载荷向量。。

[0086] 步骤4：根据机翼未变形坐标系，利用公式 建立短舱动力

学模型；并提取短舱质量矩阵，

[0087] 多桨倾转旋翼飞行器短舱‑动力装置刚性连接在弹性机翼上，其构型如图4所示，

弹性机翼结构上分布安装多个刚性短舱，相当于存在多点质量和惯量，忽略气动阻力的影

响，只考虑动能的影响，故短舱部分只对系统的质量矩阵有贡献。要建立短舱模型，首先要

将短舱上任意一点的空间位置矢量转换至惯性坐标系下，然后对时间求一阶导数进而得到

速度矢量，最后通过体积分得到短舱虚动能。

[0088] 由多体动力学基本理论，可得机翼未变形坐标系下分布式短舱的任意位置矢量，

并导出速度矢量，即可得到短舱虚动能：

[0089]

[0090] 提取短舱质量矩阵：

[0091]

[0092] 其中，qi表示短舱运动自由度。计算多桨倾转旋翼飞行器中的刚性短舱结构特性

参数，形成6×6质量矩阵，根据短舱在机翼上的分布，将短舱质量矩阵耦合至机翼总质量矩

阵中，以便分析多点吊挂对大展弦比机翼结构模态的影响。

[0093] 步骤5：根据桨叶变形坐标系，建立旋翼动力学模型。

[0094] 对于多桨/倾转机翼旋翼飞行器的旋翼系统，基于哈密尔顿变分原理，建立考虑弹

性机翼运动影响的旋翼动力学模型。桨叶采用15自由度非线性中等变形梁单元，考虑其挥

舞、摆振、扭转和轴向拉伸等弹性运动，桨叶沿展向任一剖面r处弹性轴的变形：轴向位移u、

摆振向位移v、挥舞向位移w和扭转变形φ四个运动及其结构和惯性耦合，计算桨叶虚变形

能、虚动能及气动力虚功，推导旋翼动力学方程。
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[0095] 步骤51：利用公式 计算桨叶虚变形能Ub。

[0096] 推导过程与机翼虚变形能推导过程一致，采用中等变形梁理论来建立弹性桨叶模

型，即假设桨叶为一根各向异性梁，产生了中等变形和小应变，根据桨叶的应力、应变与其

材料弹性模量常数Qij之间的关系，沿桨叶的截面和展向进行积分后，即可得到桨叶的变形

能，对变形能求变分则得到相应的虚变形能，表达形式为：

[0097]

[0098] 步骤52：利用公式 计算桨叶虚动能Tb。

[0099] 推导过程也与机翼虚动能推导过程一致，桨叶的动能取决于桨叶自身的速度，其

表达式及相应的变分为：

[0100]

[0101] 桨叶上任一点的速度 取决于该点在惯性系下的位置向量对时间的导数。桨叶x

半径位置及其剖面的位移，将其定义为{x+u，v，w}，其中ue、v、w对应于桨叶剖面径向、弦向

和垂直位移；第三部分是变形桨叶坐标系下，该剖面内任一点的位置向量，将其定义为{0，

η，ζ}。通过推导机体坐标系下桨叶上任一点的位置向量，对时间求导得到机体坐标系下桨

叶任一点的速度，将速度表达式代入上述桨叶动能变分表达式(2)中，便可得到桨叶虚动

能。

[0102] 步骤53：利用公式 计算桨叶气动力虚功Wb。

[0103] 根据第二步气动力模型的建立。对于旋翼气动力计算，采用了准定常气动力模型、

非定常气动力模型、动力入流模型或ONERA模型，建立桨叶上气动力，再根据桨叶各剖面的

气动载荷乘以剖面的虚位移，并沿整片桨叶积分，即可得到桨叶的气动力虚功。单片桨叶上

的气动力虚功表达式为：

[0104]

[0105] 步骤54：利用桨叶动力学方程 构建旋

翼动力学模型。

[0106] 对桨叶有限元离散后，其无量纲化的能量表达式为：

[0107]

[0108] 将虚变形能、虚动能和外力虚功的表达式代入到上式中，即可得到离散化的桨叶
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气动弹性运动方程。

[0109] 将桨叶划分为为若干个中等变形梁单元，每个单元包含15个自由度，如图5所示。

每个单元拥有2个外节点和3个内节点，每个外节点包含6个自由度，依次为：u、v、v'、w、w'、

内节点则仅有一个自由度，其中单元中心节点为扭转自由度，单元三等分点处的节点为

轴向变形自由度。

[0110] 对于第i个梁单元，利用形函数插值，其内部任意点xi的弹性变形可表示为：

[0111]

[0112] 其中，s＝xi/li，li是单元长度。H是单元挥舞和摆振弯曲自由度的形函数，Hu和

是轴向拉伸和扭转自由度的形函数。qi为单个单元的总自由度列向量：

[0113]

[0114] 将δUi‑δTi‑δWi写为矩阵表达式：

[0115]

[0116] 其中，Mi、Ci和Ki依次为第i个单元的质量、阻尼和刚度矩阵，且均为线性矩阵；Fi是

相应的载荷向量，包括线性和非线性部分。

[0117] 假设将桨叶划分为五个单元，则单片桨叶的自由度编号如图6所示。整片桨叶共有

51个自由度。离散化后，桨叶能量变分的表达式为：

[0118]

[0119] 根据不同的桨叶根部连接形式，方程(12)的边界条件也有所不同。根据离散后的

能量表达式，设置好相应的边界条件，即可得到单片桨叶的气动弹性微分方程：

[0120]

[0121] 对Nb片桨叶求和，就得到一副旋翼的动力学方程。

[0122] 步骤6：根据大展弦比机翼动力学模型、短舱动力学模型和旋翼动力学模型，建立

多桨/短舱/大展弦比机翼耦合系统动力学方程

[0123]

[0124] 在建立弹性机翼动力学方程、短舱动能方程及旋翼桨叶动力学方程后，根据哈密

顿能量原理即可获得半展多桨/大展弦比机翼耦合系统动力学矩阵方程。

[0125] 将旋翼系统的Mb、Cb、Kb、Fb矩阵与短舱的Mp以及弹性机翼的Mw、Cw、Kw、Fw矩阵进行组

集可得到旋翼/短舱/机翼耦合系统模型的M、C、K、F矩阵。组集方式是将矩阵维数依据自由

度数量进行扩展并将相同节点自由度对应的矩阵元素进行叠加获得整个模型的质量矩阵、

阻尼矩阵和刚度矩阵，对力向量也是采用同样的方式，将旋翼系统的力向量和机翼的力向

量对应自由度组集得到半展模型旋翼/机翼耦合系统的力向量。

[0126] 将半展多桨/大展弦比机翼耦合系统模型的动力学方程用矩阵形式表达如下：
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[0127]

[0128] 其中，自由度q如下所示：

[0129] q＝{uw1、vw1、v'w1、ww1、w'w1、φw1、…、vwn、v'wn、wwn、w'wn、

[0130] φwn、ubm、vbm、v'bm、wbm、w'bm、φbm}     (15)

[0131] 上式中，下标n和m分别表示机翼和桨叶离散的单元数。

[0132] 将耦合动力学方程转化为状态方程，采用特征值方法，求解状态方程特征值，特征

值的实部表示系统的阻尼，虚部表示系统的频率。根据特征值实部即可判断耦合系统的稳

定性。

[0133] 综上所述，本申请提供一种多桨/倾转机翼旋翼飞行器多系统耦合动力学建模方

法，属于直升机动力学建模及分析技术。针对多桨/倾转机翼旋翼飞行器动力学问题的特

点，首先在不同的坐标系中描述旋翼、机翼、短舱的运动，分别建立孤立旋翼桨叶、弹性机

翼、短舱的结构动力学有限元模型，采用准定常或非定常气动力模型对气动力建模。基于中

等变形梁理论和准定常/非定常气动力模型，通过哈密顿变分原理，建立了旋翼桨叶动力学

方程、短舱动能方程和弹性机翼动力学方程，采用有限元方法对方程进行空间离散，依据自

由度数量扩展矩阵维数并将相同节点自由度对应的矩阵元素进行叠加获得多桨/短舱/大

展弦比机翼耦合系统动力学方程。最后经特征值法求解特征值，通过特征值解判断耦合系

统稳定性。该建模方法可应用于多桨/倾转机翼旋翼飞行器耦合系统模态分析、稳定性分析

及气弹响应分析等动力学基础研究，也可直接推广于各类先进旋翼飞行器、倾转旋翼机、分

布式高速旋翼飞行器等气弹耦合稳定性设计分析。
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