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倾转旋翼回转颤振参数影响规律研究

摘　要：基于Hamilton原理，利用多体方法描述动力学部件的空间运动关系，充分考虑倾转旋翼/弹性机翼之间强耦合非

线性的气动、惯性及结构耦合，建立倾转旋翼/机翼气弹耦合动力学分析模型，开展倾转旋翼回转颤振参数影响研究，

分析参数包括：机翼弹性、耦合刚度、机翼几何参数、桨毂构型参数、挥舞变距调节等基本动力学设计参数。分析研

究得到了一些有意义的结论与参数影响规律，这些结论可以用于指导倾转旋翼机的动力学设计。
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倾转旋翼机将直升机垂直起降和固定翼飞机高速前飞

的优点集于一身，尤其是其高速前飞性能极大地扩展了旋翼

飞行器的飞行包线，具有常规直升机无法比拟的速度优势。

V-22型倾转旋翼机海平面最大飞行速度可以达到485km/h，

XV-15型倾转旋翼机在1980年的试飞中最大前飞速度达到

惊人的640km/h[1]。美国在很早就开展了倾转旋翼飞行器的

研制，直到21世纪初，第一种倾转旋翼飞行器MV22才正式

定型服役，突出反映了倾转旋翼飞行器的研制难度及其独有

的飞行性能优势。

倾转旋翼机兼具直升机和螺旋桨飞机的结构形式，兼顾

了两者的优点，可代价是同时具有直升机和螺旋桨飞机的动力

学不稳定问题，但是倾转旋翼机的不稳定问题又有自己的特

点。倾转旋翼机复杂的气弹动力学问题的根源在于可倾转的旋

翼与弹性机翼之间存在着不可忽视的气动、惯性及结构耦合。

倾转旋翼机的旋翼具有刚体挥舞自由度，并且旋翼安装在机翼

的最外端，机翼的弹性不能忽略。与螺旋桨安装在机翼内侧的

固定翼飞机相比，倾转旋翼上的气动力与机翼弯曲扭转变形之

间的耦合效应明显，使倾转旋翼与弹性机翼之间产生更加复杂

的气动弹性耦合现象，具有更低的回转颤振边界[2-4]。

通过不断尝试，当代的倾转旋翼机最终确立了等速万

向铰摆振刚硬的桨毂形式以简化旋翼与机翼之间的气弹耦

合效应。采用等速万向铰的桨毂形式之后，倾转旋翼机暂时
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回避了类似直升机的“地面共振”及“空中共振”问题，倾转旋

翼机的动力学研究主要集中于如何提高飞机模式高速前飞

时的回转颤振临界速度。国外针对设计参数对倾转旋翼机回

转颤振现象的影响开展了大量理论及试验研究，总结了基本

规律，并应用于倾转旋翼机的设计[5-15]。

仅仅依靠国外的研究结论并不足以支撑我国倾转旋翼

技术的自主发展。“十五”以后，本文作者及所在的科研团队

开始借助多体建模分析方法开展倾转旋翼动力学稳定性的

理论研究，并掌握了倾转旋翼机的回转颤振机理及动力学参

数影响规律[16-25]。

1 倾转旋翼机回转颤振分析模型
根据国外[26,27]及项目组[23,24]的研究经验，倾转旋翼机的

旋翼与机翼之间的对称模态耦合相比反对称模态耦合更容

易出现回转颤振现象，为降低计算量，通常利用半展分析模

型开展倾转旋翼机的回转颤振分析。

1.1 倾转旋翼机半展气弹耦合动力学建模

借助多体动力学的方法，利用Hamilton原理可以得到倾

转旋翼机的半展气弹耦合动力学分析模型。

倾转旋翼机可以离散为一系列的动力学单元体，如图1

所示，各单元体可以建成不同等级的分析模型，机翼、桨叶、

桨毂的柔性件均可以采用有限元的方式建立弹性单元体模
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型，操纵线系可以离散为一系列用铰链连接的杆系结构，铰

链单元体主要包括倾转铰、挥舞铰、变距铰及连接操纵线系

的球铰等，铰链单元体都视为刚性单元体，处理成几何约束

条件用于连接其它单元体。离散后的倾转旋翼机物理模型转

化为由铰链及各种梁杆系组成的数学模型，相互之间的空间

位置由拓扑结构表示。

 

离散后的半展倾转旋翼机Hamilton方程可以表述为：
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倾转旋翼机半展气弹耦合动力学模型推导比较复杂，

具体可见参考文献[23]。最终的考虑尾迹及非定常气动力影

响的倾转旋翼机气弹耦合分析模型可以表述为：
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式中：q是广义运动自由度，λ代表广义动态入流状态量，κ代表

动态尾迹状态量，x代表动态失速模型的状态量。基于建立的倾

转旋翼机半展气弹耦合动力学分析模型，可以开展倾转旋翼/机

翼耦合系统气弹动力学分析，分析计算功能及流程如图2所示。

图1  倾转旋翼机动部件离散示意图

Fig.1  Tiltrotor discrete maneuvering components
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图2  气弹耦合动力学分析模型分析功能流程图

Fig.2  Analysis flowchart of aeroelastic coupling dynamics
                 analysis model

 1.2 模型分析参数

国外虽然系统开展了倾转旋翼机的回转颤振试验研

究，但原始数据很难获得。本文采用公布数据较为详尽的

BELL公司在AMES的12.192m×24.384m（40ft×80ft）风洞

进行试验的半展长全尺寸模型[3]开展回转颤振参数影响对

比分析，基本参数由表1给出。

2 倾转旋翼机回转颤振参数影响分析
2.1 倾转旋翼回转颤振机理

根据倾转旋翼回转颤振机理研究[23,25]，倾转旋翼回转
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图2  气弹耦合动力学分析模型分析功能流程图

Fig.2  Analysis flowchart of aeroelastic coupling dynamics
                 analysis model

 1.2 模型分析参数

国外虽然系统开展了倾转旋翼机的回转颤振试验研

究，但原始数据很难获得。本文采用公布数据较为详尽的

BELL公司在AMES的12.192m×24.384m（40ft×80ft）风洞

进行试验的半展长全尺寸模型[3]开展回转颤振参数影响对

比分析，基本参数由表1给出。

2 倾转旋翼机回转颤振参数影响分析
2.1 倾转旋翼回转颤振机理

根据倾转旋翼回转颤振机理研究[23,25]，倾转旋翼回转
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颤振现象可以由图3描述：当倾转旋翼机以大速度前飞时，

如果机翼受扰产生扭转扰动，则短舱有一个ϕ
●

的扰动运动速

度。由于惯性的影响，旋翼为保持平面转动会产生与扰动运

动反向的桨盘挥舞βC，导致左右桨盘内的桨叶产生不同方向

的挥舞运动。向下挥舞桨盘平面内的桨叶剖面气动力增大

ΔLC1，可以分解为平行桨盘平面的分量ΔHC1以及垂直桨盘平

面的分量ΔTC1；向上挥舞桨盘平面内的桨叶剖面气动力减小

ΔLC2，可以分解为平行桨盘平面的分量ΔHC2以及垂直桨盘平

面的分量ΔTC2。从图3中可以看出，各片桨叶由于挥舞扰动所

导致的桨盘平面内气动扰动合力方向与机翼的扭转扰动方

向相同，总体结果是产生与机翼扰动方向相同的气动拉力和

扭矩增量，同机翼的挥舞、扭转方向扰动相互激励耦合，如果

机翼阻尼不够，将导致机翼与旋翼振动发生发散。

Bell模型机翼的模态阻尼随前飞速度的变化曲线由图4

给出，图中q1代表机翼的一阶挥舞弯曲模态，q2代表机翼的

一阶弦向弯曲模态，p代表机翼的一阶扭转模态，图中的试验

点数据来源于参考文献[3]。由图中可以看出，随前飞速度的

增加，旋翼的后退型挥舞与机翼的挥舞弯曲模态发生耦合，

导致机翼的弯曲模态稳定性降低，当前飞速度达到回转颤振

的边界速度后，倾转旋翼机会发生不稳定。回转颤振同“地面

共振”或“空中共振”不同，“地面共振”或“空中共振”现象，当

旋翼转速越过共振转速区后可以重新稳定，但是当前飞速度

超过临界速度之后，回转颤振发散将不可恢复。

2.2 机翼对回转颤振参数影响规律

回转颤振主要是旋翼的后退型挥舞与机翼发生气弹耦

合所导致的不稳定现象。倾转旋翼及短舱安装在机翼的外

端，机翼的刚度对于回转颤振现象具有重要影响。图5是基于

BELL模型数据，改变单一机翼刚度对回转颤振边界速度的

影响分析结果。由于倾转旋翼在飞机模式下工作时，旋翼与

机翼的弦向弯曲模态耦合比较弱，从计算结果中可以看出，

机翼弦向弯曲刚度的改变对回转颤振边界速度影响比较小。

由回转颤振的机理分析可知，旋翼旋转平面内的气动力主要

与机翼的挥舞弯曲及扭转模态相耦合，回转颤振临界速度对

机翼的扭转刚度比较敏感，提高扭转刚度，可以明显提高倾

转旋翼机的回转颤振边界速度；机翼的挥舞弯曲刚度对于回

转颤振边界的影响比较复杂，在机翼扭转刚度及弦弯刚度不

变的情况下，机翼扭转及梁弯的刚度之比对倾转旋翼回转颤

振边界影响更大，单纯提高机翼挥舞弯曲刚度甚至不会明显

提高回转颤振边界速度。

表1  Bell 全尺寸风洞试验模型基本参数

Table 1  Basic parameters of Bell full-size wind tunnel test model

图3  倾转旋翼回转颤振机理示意图

Fig.3  Schematic of tiltrotor whirl flutter mechanism

图4  倾转旋翼机飞机模式前飞稳定性变化曲线

Fig.4  Forward-flying stability curve of tiltrotor airplane mode
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由于弹性机翼的扭转和挥舞刚度的综合效应对回转颤

振临界速度影响显著，利用气弹剪裁设计，对机翼的挥舞和

扭转刚度进行适当的匹配设计已经被证明是提高倾转旋翼

机气弹稳定性的有效手段。图6给出了不同的机翼挥舞弯曲/

扭转耦合刚度对回转颤振边界速度的影响，从分析结果可以

看出，机翼正挥舞弯曲/扭转耦合刚度（上弯下扭）可以明显

提高回转颤振边界。
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图5  机翼刚度对回转颤振边界影响

Fig.5  Impact of wing stiffness on whirl flutter boundary
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图6  机翼弯扭转耦合效应对回转颤振边界影响

Fig.6  Impact of wing bend-torsion coupling effect on whirl
               flutter boundary

倾转旋翼机为降低飞机模式工作时旋翼机翼之间的干

涉匹配难度，通常机翼带有前掠设计。机翼带有前掠角之后，

在不改变机翼长度的情况下，放大了旋翼旋转平面内的气动

扰动力与机翼之间的耦合作用。在模型分析中，保持机翼的

刚度特性及机翼长度不变，保持旋翼轴始终平行于前飞来

流，单纯改变机翼前掠角对前飞时倾转旋翼回转颤振边界的

影响由图7给出。从分析结果可以看出，前掠对于倾转旋翼机

的回转颤振不利，提高机翼前掠角度的同时要提高机翼的刚

度，以保证回转颤振边界不降低。

图7  机翼前掠对回转颤振边界影响

Fig.7  Impact of wing forward-swept on whirl flutter boundary
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倾转旋翼至倾转铰处的偏置高度（简称为旋翼桅杆高

度）会对倾转旋翼同机翼间的惯性及气动耦合产生影响，机
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性及气动力变化也通过桅杆同弹性机翼发生耦合。单纯考虑

桅杆高度对回转颤振边界速度的参数影响分析由图8给出。

单纯增加桅杆高度会明显降低回转颤振边界速度。在不提高

倾转铰刚度及机翼刚度的前提下，单纯增加桅杆高度，增加

了短舱及旋翼对机翼的扭转惯量，使机翼的扭转模态频率降

低，等效于降低了机翼的扭转刚度，并且由于力臂的增加，放

大了旋翼平面内的气动力对机翼的影响，导致倾转旋翼机更

容易出现回转颤振。
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图8  旋翼至倾转铰处偏置对回转颤振边界影响

Fig.8  Impact of rotor to tilt hinge bias on whirl flutter boundary

倾转旋翼短舱通过倾转铰安装在机翼外端，倾转铰的

安装位置会影响到旋翼上的气动扰动同机翼之间的耦合，倾

转铰相对机翼弹性轴线的偏置对倾转旋翼机回转颤振边界

速度的影响由图9给出。

当倾转铰安装在机翼弹性轴线之后时，使机翼向上弯

曲的旋翼平面内气动扰动力会使机翼产生低头的扭矩，使旋

翼机翼之间产生有利的气弹耦合，提高了回转颤振的临界速
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扰动力与机翼之间的耦合作用。在模型分析中，保持机翼的

刚度特性及机翼长度不变，保持旋翼轴始终平行于前飞来

流，单纯改变机翼前掠角对前飞时倾转旋翼回转颤振边界的

影响由图7给出。从分析结果可以看出，前掠对于倾转旋翼机

的回转颤振不利，提高机翼前掠角度的同时要提高机翼的刚

度，以保证回转颤振边界不降低。

图7  机翼前掠对回转颤振边界影响

Fig.7  Impact of wing forward-swept on whirl flutter boundary
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倾转旋翼至倾转铰处的偏置高度（简称为旋翼桅杆高

度）会对倾转旋翼同机翼间的惯性及气动耦合产生影响，机

翼的弹性变形由于桅杆的缩放作用，会使旋翼桨毂产生刚体
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桅杆高度对回转颤振边界速度的参数影响分析由图8给出。

单纯增加桅杆高度会明显降低回转颤振边界速度。在不提高
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了短舱及旋翼对机翼的扭转惯量，使机翼的扭转模态频率降

低，等效于降低了机翼的扭转刚度，并且由于力臂的增加，放

大了旋翼平面内的气动力对机翼的影响，导致倾转旋翼机更

容易出现回转颤振。
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图8  旋翼至倾转铰处偏置对回转颤振边界影响

Fig.8  Impact of rotor to tilt hinge bias on whirl flutter boundary

倾转旋翼短舱通过倾转铰安装在机翼外端，倾转铰的

安装位置会影响到旋翼上的气动扰动同机翼之间的耦合，倾

转铰相对机翼弹性轴线的偏置对倾转旋翼机回转颤振边界

速度的影响由图9给出。

当倾转铰安装在机翼弹性轴线之后时，使机翼向上弯

曲的旋翼平面内气动扰动力会使机翼产生低头的扭矩，使旋

翼机翼之间产生有利的气弹耦合，提高了回转颤振的临界速
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度；当倾转铰安装在弹性轴之前时，使机翼向上弯曲的旋翼

平面内气动扰动力会使机翼产生抬头的扭矩，使旋翼机翼之

间产生不利的气弹耦合，降低回转颤振的边界速度。

2.3 旋翼对回转颤振参数影响规律

为抑制旋翼过大的挥舞通常需要采用挥舞变距调节设计，

倾转旋翼机也存在直升机模式前飞的飞行状态，为防止旋翼在

突发情况挥舞过大，通常也采用一定的挥舞变距调节。挥舞变

距调节对万向铰式倾转旋翼机的回转颤振边界影响由图10给

出。从图中可以看出，挥舞变距调节对万向铰式倾转旋翼机的

回转颤振产生不利的影响。正的挥舞变距调节系数（上挥低

头）影响比负的挥舞变距调节系数影响相对小一些。

预锥铰和悬挂高度时，必须综合悬挂与预锥的影响，否则会

降低万向铰倾转旋翼机的回转颤振边界。
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图9  倾转铰位置对回转颤振边界影响

Fig.9  Impact of tilt hinge position on whirl flutter boundary
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图10  挥舞变距调节对回转颤振边界影响

Fig.10　Impact of waving pitch adjustment on whirl flutter boundary

旋翼桨毂通常设计有一定的结构预锥角，用于降低桨

叶拉力对桨毂的弯矩载荷；万向铰式旋翼属于中心铰接式旋

翼，为降低旋翼旋转平面内的哥氏力载荷，通常会设计有一

定的悬挂高度。但是预锥角及悬挂高度对旋翼挥舞运动的稳

定性存在不利影响。桨毂结构预锥角对万向铰式倾转旋翼机

的回转颤振边界影响由图11给出，悬挂高度对回转颤振边界

的影响由图12给出。从计算结果可以看出，过大的预锥角会

大大降低倾转旋翼机的回转颤振边界。倾转旋翼桨毂在设计
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3 结论
研究结果表明：倾转旋翼机以飞机模式高速前飞时，回

转颤振的主要原因是由受扰后旋翼后退型挥舞运动所产生

的旋转平面内气动力扰动与机翼的弹性挥舞和弹性扭转所

发生的气弹耦合发散。

参数影响规律研究表明，在开展倾转旋翼机的动力学

设计时，提高机翼的扭转刚度可以提高倾转旋翼机的回转颤

振边界；单纯提高机翼的挥舞弯曲刚度可能不会明显提高回

转颤振边界；机翼的前掠、挥舞变距调节系数对于回转颤振

不利，提高前掠角及旋翼桅杆长度，必须同时提高机翼的弯

曲及扭转刚度；倾转铰在机翼的安装位置及桨毂的预锥及悬

挂设计角度必须合理，否则会降低回转颤振边界。

利用气弹剪裁方法，合理设计机翼上弯下扭的耦合刚

度可以有效提高回转颤振边界。由于动力学设计要服从总体

设计，从提高机翼上弯下扭的耦合效应的角度出发开展动力

学设计，是抑制倾转旋翼机回转颤振的有效手段。         

图11  桨毂预锥角对回转颤振边界影响

Fig.11  Impact of hub cone angle on whirl flutter boundary

图12  桨毂悬挂高度对回转颤振边界影响

Fig.12  Impact of hub suspension height on whirl flutter boundary

董凌华 等: 倾转旋翼回转颤振参数影响规律研究 53

度；当倾转铰安装在弹性轴之前时，使机翼向上弯曲的旋翼

平面内气动扰动力会使机翼产生抬头的扭矩，使旋翼机翼之

间产生不利的气弹耦合，降低回转颤振的边界速度。

2.3 旋翼对回转颤振参数影响规律

为抑制旋翼过大的挥舞通常需要采用挥舞变距调节设计，

倾转旋翼机也存在直升机模式前飞的飞行状态，为防止旋翼在

突发情况挥舞过大，通常也采用一定的挥舞变距调节。挥舞变

距调节对万向铰式倾转旋翼机的回转颤振边界影响由图10给

出。从图中可以看出，挥舞变距调节对万向铰式倾转旋翼机的

回转颤振产生不利的影响。正的挥舞变距调节系数（上挥低

头）影响比负的挥舞变距调节系数影响相对小一些。

预锥铰和悬挂高度时，必须综合悬挂与预锥的影响，否则会

降低万向铰倾转旋翼机的回转颤振边界。
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图9  倾转铰位置对回转颤振边界影响

Fig.9  Impact of tilt hinge position on whirl flutter boundary
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图10  挥舞变距调节对回转颤振边界影响

Fig.10　Impact of waving pitch adjustment on whirl flutter boundary

旋翼桨毂通常设计有一定的结构预锥角，用于降低桨

叶拉力对桨毂的弯矩载荷；万向铰式旋翼属于中心铰接式旋

翼，为降低旋翼旋转平面内的哥氏力载荷，通常会设计有一

定的悬挂高度。但是预锥角及悬挂高度对旋翼挥舞运动的稳

定性存在不利影响。桨毂结构预锥角对万向铰式倾转旋翼机

的回转颤振边界影响由图11给出，悬挂高度对回转颤振边界

的影响由图12给出。从计算结果可以看出，过大的预锥角会

大大降低倾转旋翼机的回转颤振边界。倾转旋翼桨毂在设计
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3 结论
研究结果表明：倾转旋翼机以飞机模式高速前飞时，回

转颤振的主要原因是由受扰后旋翼后退型挥舞运动所产生

的旋转平面内气动力扰动与机翼的弹性挥舞和弹性扭转所

发生的气弹耦合发散。

参数影响规律研究表明，在开展倾转旋翼机的动力学

设计时，提高机翼的扭转刚度可以提高倾转旋翼机的回转颤

振边界；单纯提高机翼的挥舞弯曲刚度可能不会明显提高回

转颤振边界；机翼的前掠、挥舞变距调节系数对于回转颤振

不利，提高前掠角及旋翼桅杆长度，必须同时提高机翼的弯

曲及扭转刚度；倾转铰在机翼的安装位置及桨毂的预锥及悬

挂设计角度必须合理，否则会降低回转颤振边界。

利用气弹剪裁方法，合理设计机翼上弯下扭的耦合刚

度可以有效提高回转颤振边界。由于动力学设计要服从总体

设计，从提高机翼上弯下扭的耦合效应的角度出发开展动力

学设计，是抑制倾转旋翼机回转颤振的有效手段。         

图11  桨毂预锥角对回转颤振边界影响

Fig.11  Impact of hub cone angle on whirl flutter boundary

图12  桨毂悬挂高度对回转颤振边界影响

Fig.12  Impact of hub suspension height on whirl flutter boundary
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