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直升机尾桨/尾梁耦合稳定性优化
设计与试验验证
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摘 要：针对某型直升机尾桨/尾梁耦合稳定性进行分析，并根据分析结果进行动力学特性修改。通过灵敏度分析确定结构

参数修改变量，并利用正交边界交叉法，以全机垂向一阶弯曲模态频率调整至需求值的同时付出最小重量代价为目标进行

结构参数优化，最后进行了地面试验验证与地面开车验证。结果表明，在将尾梁蒙皮及过渡段底部长梁重量增加35.82kg的
情况下，该模态频率调整至5.85Hz，基本满足直升机动力学工程设计要求。
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直升机由于其特殊构型，其振动环境比固定翼飞机严

格，因此，直升机机体振动水平是衡量直升机先进性的一个

重要指标，它直接影响直升机的安全性、舒适性、结构疲劳

寿命及设备可靠性[1]。为了控制和降低直升机的振动，国

内外直升机科研机构和公司都投入了大量的人力和物力，

开展了直升机动力学设计相关技术研究。其中，根据动力

学要求对全机结构动特性进行设计和修改在直升机设计中

具有关键作用和地位。由于直升机全机结构复杂，影响全

机结构动力学特性的参数较多，全机结构动特性分析和修

改均存在较大的难度。

一般情况下，平面内摆振刚硬旋翼的直升机不发生“地

面共振”，只有平面内摆振柔软旋翼的直升机存在“地面共

振”问题[2～4]。那么，当尾桨设计成摆振柔软的旋翼后，它与

尾梁低阶模态耦合也存在“地面共振”问题，即尾桨摆振后

退型模态与尾梁模态(全机整体垂向一阶弯曲)耦合动稳定

性问题[5]。本文中直升机尾桨采用球柔性桨毂构型设计，

摆振频率低于尾桨转速，尾梁模态与尾桨摆振后退模态存

在动力耦合稳定性问题，这就要求不仅要考虑尾梁（全机）

一阶模态频率，还要考虑尾梁（全机）二阶，以及尾梁其他模

态甚至局部模态频率与尾桨共振转速区配置。在该型直升

机研制初期，按设计重量 12899kg计算分析尾桨/尾梁耦合

稳定性，发现全机一阶弯曲模态频率约为5.22Hz，与尾桨摆

振后退频率耦合共振转速离额定转速很近，不满足动力学

设计要求。

本文在对该直升机全机结构动力学建模和分析的基础

上，在考虑全机振动的同时对其动力学特性进行了修改和

结构参数优化，较好地解决了该直升机尾梁模态与尾桨摆

振后退模态动力耦合稳定性问题。

1 尾桨/尾梁耦合稳定性分析
运用有限元分析软件建立全机有限元动力学模型，通

过动特性计算分析可以得到关于该型直升机的关心模态频

率，见表1。

全机动特性分析显示全机侧向一阶弯曲模态频率为

5.50Hz，垂向一阶弯曲模态频率约为 5.22Hz（见图 1），其中

与尾桨发生耦合动稳定性问题的为全机整体垂向一阶弯曲

模态，其频率与尾桨摆振后退频率耦合共振转速离额定转

速很近。与此同时，为保证与二阶模态耦合的稳定性，不允

许整体刚度下降较多，因此，须采取提高尾梁结构刚度从使

该模态频率提高的方法。
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通过建立尾桨/尾梁耦合动力学模型并对该模型进行

稳定性分析，可得到在不同的尾梁频率下的不稳定转速区，

如图2所示。从图2可看到，初始状态下尾桨与尾梁耦合产

生的共振转速中心刚好在额定转速（1013r/min）附近，虽然

有一定的阻尼，但是显然不希望共振区落在额定转速上。

如果提高尾梁频率到 7.5Hz，共振转速区右移，但出现不稳

定转速区，其下界转速约为 1075r/min，转速裕度只有 6%；

如果继续提高尾梁频率9Hz，不稳定转速区变得更宽，其下

界转速约为 1160r/min，转速裕度为 14.5%。分析其原因在

于，尾梁频率的提高，在模态阻尼不变的情况下，使共振转

速区随之变宽，不稳定下界转速并没有明显提高，因此，考

虑尾梁频率提高的可行性和付出的代价，尾梁频率（全机整

体垂向一阶弯曲）设置在5.8～6.0Hz为宜。

2 直升机结构动力学特性修改
针对上节中直升机尾桨/尾梁耦合稳定性分析，本节考

虑在直升机增重代价较小的情况下，对直升机结构进行动

力学特性修改。

2.1 直升机结构动力学特性修改原理

作用在机体结构上的外载荷是随时间变化的，结构的

动力方程可写成：

Mü + Cu̇ + Ku = F ( t ) （1）

式中：C主要影响振动响应幅值；而M,K直接决定各阶模态

频率和振型，直升机结构动力学修改的主要原理是通过修

改M,K达到改变各阶模态频率的目的。

针对模型修改已有人做了大量的研究工作，形成了许多

成熟可用的方法，修改的方法按修改对象大体可以分为两大

类：矩阵型修正方法，修改质量矩阵和刚度矩阵的元素；设计参

数型修正方法，直接修改结构的几何参数和物理参数[6]。

设计参数型法认为真实结构的刚度阵、质量阵可表示

为理论刚度阵、质量阵的一阶摄动[7]即：

{M = MA + ΔM
K = KA + ΔK （2）

式中：M, K为实际结构的质量和刚度；MA, KA为理论结构的质

量和刚度；ΔM,ΔK为一种摄动量。ΔM,ΔK可表示为如下

形式：
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ΔM = PM͂PT
ΔK = PK͂PT 是第 i单元的组装矩阵，此单元

组内具有相同的设计参数pm，把式（3）代入式（2）得：

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

M = MA +∑
i
∑
m

∂MAi

∂pm Δpm
K = KA +∑

i
∑
m

∂KAi

∂pm Δpm
（4）

把式（4）代入式（5）：
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ϕTt Mϕt = I
ϕTt Kϕt = Λt

（5）

可得出[8]：

表1 全机主要模态

Table 1 Main modes of the whole helicopter

序号

1～6

7

8

9

10

频率值/Hz

0

5.22

5.50

17.23

19.23

模态

刚体模态

全机整体垂向一阶弯曲

全机整体侧向一阶弯曲

全机整体侧向二阶弯曲

全机整体垂向二阶弯曲

图1 全机整体垂向一阶弯曲

Fig. 1 Total vertical first-order bending of the whole helicopter

图2 耦合稳定性随尾梁（全机整体垂向一阶弯曲）频率提高的变化

Fig. 2 The change of coupling stability with the increase of tail

beam frequency (total vertical first-order bending of the

whole helicopter)
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式中：mA, kA为对角阵。通过求解上面两式可分别求出参数

Δpm，从而得出须修正的参数修正值。本文采用设计参数型

修正方法，直接修改结构的几何参数，并结合结构参数灵敏

度分析，得出各结构参数对结构模态频率修改的影响程度。

要对全机动力学有限元模型进行修改，前提是全机动

力学有限元模型比较真实地反映结构物理特性、几何特性、

动力特性，因此，全机动力学建模与分析是动力学修改的基

础[8,9]。由于全机结构复杂，并且影响全机结构动力学特性

的参数较多，因此，修改变量的选取必须综合考虑工程实际

和敏感度，合理的参数选择是全机动力学有限元模型进行

动力学修改和优化设计的关键之一。一般来说，全机动力

学修改和优化遵循以下基本步骤。

（1）首先根据动力学建模要求对全机结构进行建模，

包括刚度模型建模、质量模型建模、难建模部件建模以及局

部细节建模。

（2）全机动特性分析并确定修改目标。

（3）根据动特性分析结果和工程经验确定影响目标函

数的各参数变量，并对全机动力学有限元模型进行参数化

建模。

（4）根据动力学有限元模型对各变量进行初步敏感度

分析，优选参数变量。

（5）根据工程可行性确定各参数的约束。

（6）计算各修改参数的具体修改量。

2.2 结构参数敏感度分析和修改参数确定

灵敏度反映了结构某一个特定响应随设计变量变化而

改变的变化率，即：

S = ΔF ( p )Δp j （7）

式中：S为参数灵敏度，Δp j为参数变化值，ΔF ( p )为频率变

化值。

要对直升机模型进行修改，必须对模型各阶模态进行

深入分析。而全机结构动力学特性设计修改可归结为全机

刚度模型设计、质量模型设计和修改。

通过对全机该模态频率的灵敏度分析，认为尾梁段、尾

斜梁段及过渡段底部梁对该模态频率较为敏感，其中过渡

段底部梁及尾梁敏感程度最高，因此，将这两部分进一步进

行有限单元细分，如图3所示。

由过渡段底部梁及尾梁蒙皮及尾梁上部梁和下部梁进

行结构参数灵敏度分析可知，对于梁结构，应考虑其高度、

宽度及厚度等参数；对于复合材料蒙皮，主要考虑各个复合

材料铺层的厚度。在提高该模态频率的时候要考虑重量代

价，因此，在灵敏度分析时要相应考虑重量的影响，将求出

各个参数的灵敏度要与重量灵敏度进行比较。

由图4结果可知，对于梁结构，梁高度和梁厚度参数是影

响该模态频率的两个较为敏感的参数。同样，对于复合材料

蒙皮，由图5分析可知，T3、T4两个复合材料铺层厚度是灵敏

度较高的结构参数。因此，将基于这几类参数进行结构上的

优化分析，修改这些位置的结构特性能取得较好的效果。

2.3 基于正交边界交叉（NBI）法的尾梁结构参数优化

NBI法可以在目标空间中找出均匀分布的帕累托最优

解，进而对帕累托曲面进行精确拟合[10,11]。

2.3.1 结构参数优化目标

为了将模态频率调整至5.9Hz，同时付出最少的重量代

价，可以设置两个优化目标。设优化目标 1为最小化直升

机重量，优化目标 2为最大化直升机全机一阶垂向模态频

率，则该双目标优化模型可表示为：

图3 过渡段底部梁及尾梁有限元细分

Fig. 3 Finite element subdivision of the bottom beam and

tail beam of the transition section
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图4 梁结构参数灵敏度（频率/重量）

Fig. 4 Beam structure parameter sensitivity

(frequency / weight)
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min( f 1 = mass )
max( f 2 = modeValue ) （8）

式中：mass表示直升机重量；modeValue表示该模态频率。

2.3.2 结构参数优化约束条件

根据该有限元模型部位不同，将过渡段分为 16段，尾

梁蒙皮部分分为20段，并分为上下左右4部分分别优化，具

体变量数值范围见表2，由上节灵敏度分析可知，对于复合

材料铺层，T3、T4铺层灵敏度一致，为了简化分析，便于计

算，加快优化计算速度，选择T3铺层作为优化变量。

由表 2可见，优化约束变量共有 112个，对于该频率—

重量优化模型，最优解不是唯一的，它会随着优化目标之间

相对重要性的变化而变化。

2.3.3 模型修改后结果分析

经正交边界交叉法对结构参数进行优化计算，可得一

组满足目标要求的优化结果，如图6所示。

由结果可以看出，将模态频率调整至 6.17Hz时，直升

机总重为 12985.25kg，增重 86.25kg；将模态频率调整至

5.85Hz时，直升机总重为 12934.82kg，增重 35.82kg。见表

3，两者相比较，前者重量代价过大，且转速稳定性裕度相较

于后者并不够明显，因此，选取后者优化后的结构参数作为

最终方案执行，具体结构变化量如图7所示。

对于全机垂向一阶弯曲模态频率的调整，尾梁段的上侧

蒙皮和下侧蒙皮起到关键作用，其中左侧蒙皮和右侧蒙皮的

尾梁根部单元作用也较明显。对于过渡段底部的开口梁部

分，靠近尾梁根部的单元作用较明显。因此，无论是从设计角

度出发，还是在工程应用中，均参照此结果，将过渡段底部的开

口梁截面高度按计算结果增加，并在直升机尾梁蒙皮相应部

位，按照计算结果，定义不同的T3铺层厚度。这样一来，就能

在付出最小重量代价的同时，将模态频率调整至设定值。

优化后全机一阶垂向弯曲模态频率提高至 5.85Hz，接

近目标值5.9Hz，同时全机重量增加35.82kg。

3 试验验证与结果分析

3.1 尾桨毂中心动力特性试验

为了验证尾梁设计是否满足频率设计要求，并为稳定

性计算分析提供尾梁模态参数，进行了尾桨毂中心动力特

性试验，经数据处理得到的模态参数，见表4。

基于尾桨毂中心动力特性试验结果进行的耦合稳定性

计算表明：不稳定中心转速在 1128r/min时，相较于额定转

速裕度为11.16%，满足动力学设计要求。
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图5 复合材料蒙皮结构参数灵敏度（频率/重量）

Fig. 5 Composite skin structure parameter sensitivity

(frequency / weight)

表2 优化模型约束变量

Table 2 The constraint variables of optimize model

变量名称

蒙皮左边T3铺层

蒙皮右边T3铺层

蒙皮上边T3铺层

蒙皮下边T3铺层

过渡段开口梁高度

过渡段开口梁宽度

变量数量

20

20

20

20

16

16

参数下限/mm

0

0

0

0

20

20

参数上限/mm

5

5

5

5

40

40

5.8 5.9 6.0 6.1 6.2
12930

12940

12950

12960

12970

12980

12990

�
�
/k
g

��/Hz

图6 满足目标要求的频率与重量分布

Fig. 6 Frequency and weight distribution to meet

target requirements

表3 模型修改后该直升机主要模态频率计算结果

Table 3 The main modal frequency of the helicopter after

the model is modified

序号

1

2

3

4

模态频率/Hz

5.85

5.94

17.29

19.72

主要振型名称

全机整体垂向一阶弯曲

全机整体侧向一阶弯曲

全机整体垂向二阶弯曲

全机整体侧向二阶弯曲

表4 直升机尾梁模态参数试验结果

Table 4 Test results of helicopter tail beam modal parameter

直升机模态

频率值

侧向模态参数

ωx＝5.90Hz

垂向模态参数

ωz＝5.87Hz
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3.2 尾桨/尾梁耦合稳定性试验

随后，在尾桨榖中心动特性试验的基础上，进行了尾桨/

尾梁耦合稳定性试验。通过纵向操纵驾驶杆激励。连续完

成以下操作程序，同时监控并记录测点振动响应时间历程。

（1）不加激励，进行尾桨与尾梁耦合稳定性开车检查。

（2）纵向快速推动驾驶杆，并迅速将驾驶杆回到原位

置。驾驶杆纵向激励位移幅值由小到大逐步增加，驾驶杆

纵向的最大试验位移量为34mm。驾驶杆纵向激励时间历

程示意图如图8所示。

（3）根据现场试验结果，判断该型机有无尾桨与尾梁耦

合动不稳定性。

（4）重复（2）、（3）两步两次。如果不存在尾桨与尾梁

耦合动不稳定性(即监测数据呈收敛趋势)，则进行下一状

态下的试验。

各测点位置反映各状态振动的敏感程度不同，同一激励

下，尾减速器垂向振幅最大，因此，给出尾减速器垂向的时域

图7 优化前后结构参数变化

Fig.7 Changes in structural parameters before and after optimization
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图8 驾驶杆纵向激励时间历程

Fig.8 Longitudinal excitation time course of steering column
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图，如图9和图10所示。其中图9表示T/G=0下主旋翼转速为

212r/min(对应尾桨转速1013r/min)时尾减处垂向振动响应时

间历程；图10表示T/G=80%下主旋翼转速为212r/min(对应

尾桨转速1013r/min)时尾减处垂向振动响应时间历程。

由图9和图10可以看出：通过驾驶杆施加纵向扰动时，

机体的振动迅速增大，而当驾驶杆回到中立位置，停止干扰

后，机体的振动呈衰减趋势，表明该型机在该状态下不会发

生尾桨与尾梁耦合不稳定性问题。

试验数据采用移动窗方法进行分析处理。两次试验状

态的模态阻尼比分别为7.91%和8.80%。 说明T/G=80%状

态下系统的阻尼稳定裕度比T/G=0%状态下系统的阻尼稳

定裕度高，这应是气动力提供了一定的阻尼，因此，尾桨推

力较大时阻尼稳定裕度更高，尾桨与尾梁耦合更稳定。

4 结论

尾梁与尾桨耦合不稳定性问题在直升机研制阶段具有

重大意义。本文通过稳定性分析，找出了目标频率范围，并

通过动力学修改及结构参数优化计算得到了付出重量代价

最小情况下，能够满足转速稳定性裕度的模态频率及结构

参数，并通过全机尾梁频率、稳定性检查试验以及地面开车

试验，较好地验证了该直升机全机模态分析、尾桨/尾梁耦

合稳定性分析和全机动力学特性修改优化方法的正确性。
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Abstract: The coupling stability of the tail rotor/beam of a helicopter was analyzed, and the dynamic characteristics

were modified according to the analysis results. The modified variables of structural parameters were determined by

sensitivity analysis, and the structural parameters were optimized with the objective of adjusting the whole helicopter

vertical first-order bending mode frequency to the required value and paying the minimum weight cost by using the

normal boundary intersection method. Finally, the ground test verification and ground start-up verification were carried

out. The results show that the modal frequency is adjusted to 5.85Hz in the case of increasing the weight of the beam

and the bottom of the transition beam to 35.82kg, which basically meets the design requirements of the helicopter

dynamics engineering.
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