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摘要：目的 预测直升机振动响应。方法 采用中等变形梁理论建立直升机旋翼桨叶结构有限元模型，以准

定常气动力模型及 Pitt 动态入流理论模拟旋翼上的气动作用力，结合旋翼结构及气动模型形成旋翼动力学分

析模型，并以旋翼动力学试验结果验证模型的正确性。基于 Patran 建立直升机机体动力学模型，根据旋翼

动力学分析结果，筛选并提取机体模态信息。结果 耦合旋翼动力学及机体动力学模型，形成直升机全机耦

合动力学分析模型，采用时间有限元方法求解耦合模型，以此模型进行直升机机体振动响应预测及与试验

对比分析研究。结论 该方法机体振动响应计算值与试验值变化规律相同。 
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Vibration Response Prediction Based on Helicopter Coupling Analysis 
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(Science and Technology on Rotorcraft Aeromechanics Laboratory, China Helicopter Research and  

Development Institute, Jingdezhen 333001, China) 

ABSTRACT: The paper aims to predict the vibration response of helicopter. The moderate deflection beam theory was adopted 

to establish the finite element model of rotor blade. The quasi-steady aerodynamic model and Pitt dynamic inflow theory were 

used to simulate the aerodynamic force on the rotor wing. Combining the rotor structure and aerodynamic model, the dynamic 

analysis model of rotor wing was formed, and the correctness of the model was verified by the rotor wing dynamic tests. The 

helicopter fuselage dynamic model was established based on Patran. According to the results of rotor wing dynamic analysis, the 

model information of the fuselage was screened and extracted. Coupled rotor dynamics and fuselage dynamics formed the cou-

pling dynamic analysis model of helicopter, which was resolved by time finite element method. The model is used to predict the 

vibration response of helicopter fuselage and to compare with experimental results. The results show that the vibration response 

calculated by this method is the same as the test. 
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自直升机问世以来，对其振动问题的研究就没有

停止过，振动问题伴随着直升机整个研发、使用、维

护等过程。常规单旋翼带尾桨直升机的振动激励主要

有来源于旋翼的气动谐波载荷，通过主减等传递通道

作用于机体，引起机体的振动响应[1-2]。机体的运动

又会反馈到旋翼桨毂处，引起桨叶的运动，进而影响

旋翼气动力的变化[3-5]。因此，直升机振动分析是一

种旋翼与机体耦合系统的响应分析过程[6]。 
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最早的直升机振动问题的研究常常采用试验方

法，研究成本和研究周期都较长。计算预测则采用直

接法，即将孤立旋翼桨毂谐波计算结果作用于机体的

桨毂处，得到弹性机体响应的谐波综合结果。该方法

理论及计算简单，适合工程中简单的估算，但旋翼谐

波载荷及复杂的机体建模都会影响计算的精度，且该

方法常采用桨毂固定的方式计算桨毂力矩，得到的结

果不能准确反映旋翼与机体之间的耦合作用[7-8]。因

此不适用于定性预测分析，无法揭示机体振动现象的

本质。 

早期的旋翼/机体耦合动力学响应分析方法中，

气动力均采用准定常或半经验公式，机体则采用刚体

或基于梁单元简化模型，精度较低。耦合方法也有采

用阻抗匹配法，该方法需首先得到机身在桨毂处的导

纳及旋翼整体振型对应的阻抗[9]，适用于耦合系统的

固有特性分析[10]。国内有采用多体动力学程序建立旋

翼系统结构动力学模型[11-13]，柔性体采用 Nastran 输出

结果。该建模优点在于将结构模块化，增删结构方便，

缺点在于无法反映桨叶旋转真实气动特性。目前我国

正在积极开展直升机旋翼机体耦合动力学分析[14-17]及

试验[18]相关研究，关于直升机振动响应预测的研究是

基于旋翼与机体分开建模分析的方式。为了将直升机

动力学、振动预测和减振等问题联系起来，目前亟需

结合理论研究和试验验证的基于耦合建模的直升机全

机动力建模分析技术。 

文中针对直升机气动环境复杂、旋翼与机体结构

耦合振动大的特点，基于气动时间有限元分析模块，

耦合机体动力学建模结果，完成旋翼直升机旋翼机体

耦合动力学分析模型。对背景直升机三个典型前飞状

态进行了振动预测及与试验对比的分析研究。 

1  耦合动力学建模 

直升机在飞行状态下，各片桨叶的振动载荷在桨

毂处合成、滤波，再经桨毂传向机体，引起整机振动。

为了研究旋翼机体耦合振动特性，需要建立有效的动

力学分析模型。建立旋翼系统与机体结构耦合动力学

分析模型的具体思路如下所述。 

机体结构、旋翼系统动力学模型：机体结构动力

学模型是振动控制综合分析模型的基础模型，采用有

限元法建立。针对某型直升机，直接采用 Patran 建立

机体结构动力学模型，分析提取机体动力学特性参

数。旋翼动力学模型根据旋翼机体耦合动力学建模研

究思路及需求，采用 15 自由度中等变形梁模拟旋翼

结构，结合动态入流理论建立对应的旋翼动力学分析

模型。 

耦合动力学模型：在 Patran 中以自由无约束模型

计算机体结构的动力学特性，根据旋翼的动力学特

性，筛选出机体主要刚体模态及弹性模态的振型，提

取关键点模态参数，编制机体关键点振动数据库，耦

合到旋翼动力学分析模型中，进而形成耦合计算程

序。为了减少方程中的变量数目、简化计算，文中所

有参数均已无量纲化。 

1.1  旋翼动力学有限元模型 

建立可靠的动力学模型，是准确预估直升机动力

学响应，进而设计高效的减振措施的前提和基础。文

中以某型直升机旋翼为原型，以中等变形梁理论建立

了相应旋翼结构动力学有限元模型，如图 1 所示。 
 

 
图 1  旋翼结构有限元模型 

Fig.1  Finite element model of rotor wing structure 

将以 Ω 为转速绕桨毂旋转的桨叶划分为 N 段梁

单元，长度为 li。对于非根部的第 i 段旋翼单元，有

由轴向运动 u、扭转运动 φ、摆振方向运动 v 及挥舞

方向运动 w 组成的 15 自由度单元，保证了单元间相

互运动的连续性。对于不同形式旋翼桨毂的连接处，

采用不同的建模方式。以文中铰接式旋翼为例，铰接

点为根部旋翼单元，因此删除第 N 段桨叶左端自由

度，增加挥舞、摆振及扭转自由度。 

桨叶的气动力模型采用考虑了环量力与非环量

力的准定常模型，为对比计算结果与试验值，入流模

型采用 Pitt 动态入流模型[19]，通过时间有限元法[20]，

求解桨叶的气弹响应。得到时间有限元自由度下的桨

叶模态响应函数为： 

1 ( )n nx x d x   (1) 

式中：d(x)为模态响应函数收敛判定函数。 

再根据旋翼模态振型，将桨叶模态响应函数还原

为桨叶中等变形梁自由度下的加速度、速度、位移响

应。根据计算所得位移、速度、加速度等计算桨叶载

荷谐波值。通过已知桨叶的速度、加速度及相应的入

流信息，计算桨叶各剖面的来流速度。通过高斯积分

的方法，将由来流速度引起的气动力积分，得到桨叶

的总气动载荷（桨根力及力矩）。 

通过已知桨叶的速度、加速度、位移可以求得桨

叶的惯性力，与上述桨叶气动力求和，可得桨叶的根

部受合力情况。根据桨叶载荷，拟合求解桨毂总的谐

波载荷 FH 为： 

H 0 1 1 2

2 3 3

sin cos sin 2

cos2 sin 3 cos3
s c s

c s c

F f f f f
f f f

  
  
    

  
 

(2)
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式中：fn 为旋翼载荷的 n 阶分量，n=0 为均值，nΨ
为旋翼旋转倍频相关谐波量。 

1.2  机体起落架动力学有限元模型 

以某型直升机为例，在 Patran 中建立了机体结构

的有限元模型，机体结构动力学模型包括除主旋翼以

外的结构。本算例涉及的机型可分为尾段和机体段，

尾段细长，且主要由承力结构组成，以梁单元、壳单

元及集中质量来模拟。机体段结构非常复杂，比尾段

结构短，而外形尺寸大，几乎直升机的全部装载质量

都集中在机体段。起落架采用前三点式起落架，两者

以梁单元加 MPC 连接杆及集中质量来模拟。根据该

型机特点，选取 10 个机体点（见表 1），作为考察的

关键点。 

表 1  直升机机体考察关键点 
Tab.1  Key inspection points of airframe 

No. Description No. Description 

1
Right passenger front 
floor 

2 
Right passenger rear 
floor 

3 Left passenger rear floor 4 Left passenger front floor

5 Main reducing gear 6 Engine 

7 Right pilot's seat 8 Right pilot′s pedal 

9 Panel 10 
Right support of main 
reducer 

 

耦合计算过程中，选取包括了机体主要振型的前

20 阶（100 Hz）作为机体动力学耦合部分。机体前 8

阶模态频率计算值与试验值（去掉试验值中局部模态

结果）对比结果见表 2。 

表 2  机体固有频率计算结果（单位：rev–1） 
Tab.2  Natural frequency calculation results of airframe (unit: rev–1) 

No. Calculate Test Mode type No. Calculate Test Mode type 

1 1.2 1.12 Lateral first order 2 1.5 1.22 Vertical first order 

3 2.4 2.40 Lateral second order 4 2.6 2.54 Vertical second order 

5 4.0 4.02 Lateral main reducer 6 4.1 4.07 Vertical main reducer 

7 5.4 5.20 Lateral third order 8 5.8 5.74 Vertical third order 

 
通过上述对比可以发现，机体模态计算结果与去

掉局部振动模态试验结果基本一致，证明本有限元仿

真计算结果能有效反应直升机机体真实的结构动力

学特性。 

在上述机体结构动特性分析的基础上，从机体结

构动特性计算结果中选取刚体和弹性模态的总阶数、

模态质量、模态阻尼、模态频率，以及对应这些模态

的桨毂中心模态位移。为了建立耦合分析模型及对比

2 倍旋翼转速频率下的机体响应结果，选取旋翼转速

频率 2NΩ 范围内合适的模态，提取包含桨毂中心模

态振型矩阵 Φ、模态阻尼矩阵 C、模态刚度矩阵 K、
模态质量矩阵 M、频率等模态参数。得到关于机体的

响应函数 x 为： 

Hx x x F   M C K  (3) 

同样，将 x 写成与旋翼动力学分析相对应的谐波

分量形式，则可表示为： 

0 1 1 2

2 3 3

sin cos sin 2

cos2 sin 3 cos3
s c s

c s c

x x x x x
x x x

  
  

    
  

 
(4)

 

FH 的第 i 阶谐波分量 FHi 引起的各阶模态的响应

函数 xi 为： 

Hi i i ix x x F   M C K  (5) 

其展开后可表示为： 

H ( ) ( )sin cosi is ici iF f f   ； 

( ) ( )sin cosi is ici ix x x   ； 

( ) ( )cos sini is ici ix x i x i       ； 

2[ sin( ) cos( )]i is icx i x ix i     

1.3  谐波法求解机体响应 

根据上述机体谐波分量响应可知，代入可得展开

形式的 i 阶谐波分量运动方程为： 

2

( ) ( )

[ sin( ) cos( )]

[ cos( ) sin( )]

[ sin( ) cos( )]

sin cos

is ic

is ic

is ic

is ici i

x i x i
x i x i
x i x i

f f
i

i

 

 
 
 






  

 
 


M
C
K

 

(6)

 

由高阶谐波分量 iΨ不为 0 可知： 

2

2

( ) ( )

( ) ( )

sin sin

sin sin

cos( ) cos( )

cos( ) cos( )

is is

ic is

ic ic

is ic

i i
i i

f i x
i x x

f i i x i
i x i x i

 
 

 
 

    
   

    
   

M
C K

M
C K

 

(7)

 

若要式（7）成立，必须保等式两边正弦与余弦

分量的系数相等，则有： 

2
i i i

2
i

ics s s

ic ic ics

f i x i x x
f i x i x x

        

        

M

M

C K
C K

 
(8)

 

旋翼 i 阶谐波激励力在机体 x 阶模态产生的响应

结果函数为： 
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2

2
ic ic

is is

x fi i
x fi i

    
    
      




 

K M C
C K M

 (9) 

由此即可求得机体每阶模态的响应结果，以及谐

波形式的响应速度、响应加速度。根据该谐波计算结

果，即可求出对应的时间节点机体各点的响应以及桨

毂处的节点响应。根据桨毂处的节点响应，可代入旋

翼动力学模型中重新计算桨毂总的谐波载荷 FH，得

到新的机体模态响应结果，循环这一过程，迭代计算

直至响应函数收敛，即可得到旋翼/有限元机体响应 

分析结果。 

2  旋翼动载计算 

文中以某型直升机为例，采用上述方法进行耦合
动力学分析。通过旋翼动力学分析可以得到单片桨叶
额定转速下在空中动特性计算结果，见表 3。 

从上述计算结果可知，采用文中计算方法得到的
桨叶固有频率结果与试验值拟合较好，前六阶计算值
误差小于 5%。桨叶前六阶模态计算结果的振型（无
量纲）如图 2 所示。 

表 3  旋翼额定转速固有频率计算结果 
 Tab.3  Natural frequency calculation results of rotor ring rated speed rev–1 

Flap frequency ratio Lag frequency ratio Torsion frequency ratio 
Mode type 

Calculate Test Calculate Test Calculate Test 

First order 1.040 1.036 0.272 0.233 6.160 6.351 

Second order 2.632 2.651 5.111 5.047 — — 

Third order 4.522 4.690 — — — — 
 

 
图 2  桨叶前六阶模态振型 

Fig.2  The first six modes of blade: a) swing mode;  
b) shimmy mode; c) torsional mode 

在桨叶结构动力学分析的基础上，进行了前飞状

态的桨毂载荷分析。分别计算了直升机在前进比为

0.22、0.275、0.302 三种前飞状态下的桨毂载荷，并

以空机质量无量纲化。前进比为 0.302 时桨叶根部载

荷的计算结果（因为展向力主要为桨叶高速旋转产生

的离心力，对机体振动响应影响较小，因此未列出）

见表 4。 

表 4  桨叶根部载荷计算结果 
Tab.4  Load results of blade root 

Fy Fz MQ My Mz Harmonic 
load Lag 

force
Flap 
force 

Torsion 
moment 

Flap 
moment

Lag 
moment

1Ω 0.0765 0.2056 0.0134 0.0081 0.0050

2Ω 0.0125 0.1334 0.0053 0.0047 0.0015

3Ω 0.0076 0.0178 0.0074 0.0066 0.0004

4Ω 0.0055 0.0034 0.0030 0.0012 0.0002

5Ω 0.0051 0.0040 0.0025 0.0013 0.0003

6Ω 0.0075 0.0034 0.0003 0.0005 0.0001

7Ω 0.0008 0.0019 0.0004 0.0006 0.0001

 
由图 2 可知，桨叶摆振力及挥舞力谐波载荷逐级

减小，同时旋翼垂向（挥舞力 Fz）幅值比其他方向的

载荷要大得多。提取桨叶中段桨叶载荷与试验值对比

见表 5。 

表 5  桨叶中段载荷结果对比 
Tab.5  Load results of middle blade 

Load type 1Ω 2Ω 3Ω 4Ω 5Ω 6Ω
Test 0.0067 0.0044 0.0028 0.0001 0.0003 0.0002

Flap
Calculate 0.0094 0.0111 0.0020 0.0005 0.0007 0.0001

Test 0.0070 0.0027 0.0019 0.0011 0.0055 0.0019
Lag

Calculate 0.0227 0.0076 0.0024 0.0021 0.0030 0.0001
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从上述结果可以看出，计算值与试验值存在一定
的误差。这是由于试验测试对应的真实飞行状态下，
直升机处于相对平衡的状态，影响载荷因素（如自然
风、飞控系统反馈等）时刻在变化。桨叶段挥舞及摆
阵方向的载荷幅值随着谐波阶数的增加而减小，但试
验值摆阵方向五阶载荷明显高于四阶，计算值也有相
同趋势。分析原因可能为：旋翼摆阵三阶固有频率与
之相近，使得振动放大导致的。而计算建模存在一定
的误差，导致计算结果三阶与 5Ω仍有 2.26%的差别，
因此放大效应小于试验值。 

3  机体振动响应预测 

在旋翼动力学分析的基础上，采用文中建立的耦
合动力学模型，进行旋翼与机体耦合振动计算，分别
计算了前进比为 0.22、0.275、0.307 时机体的振动响
应。提取前进比为 0.307 时机体模型测量点的振动频
谱，绘制如图 3 所示的频率特征曲线。 

由图 3 可知，机体主要的振动频率为旋翼转速频
率的整数倍。从计算值与试验值对比还可以得出，计
算结果频率成分单一，不存在其他干扰频率。这与计
算时采用谐波耦合方法，仅保留了桨毂载荷谐波成分
有关。而试验状态下的激励不仅有来自主旋翼的振动
载荷，还伴随有发动机转速频率的激励及尾桨激励。
同时，试验数据机体上中减速器壳体的信号比较杂
乱，这与壳体本身结构及安装有关。 

 
图 3  机体测点振动频谱 

Fig.3  Vibration calculation results (a) and test results  
(b) of key points 

前进比为 0.307 时，NΩ 与 2NΩ试验值与计算值

测点振动响应如图 4 所示。 

 
图 4  前进比为 0.307 机体测点振动响应 

Fig.4  Vibration test results (a) and calculation results (b) of key points at advance ratio of 0.307 
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由图 4 可知，NΩ的振动响应明显高于 2NΩ，这

与桨叶剖面高阶载荷低于低阶载荷的规律一致。对比

NΩ与 2NΩ 响应的计算及试验值可知，与频谱分析结

果一样，部分测点的试验值与计算值存在较大差别，

这与计算建模难以准确模拟机体的全部状态有关。 

不同前进比时 5Ω机体测点振动响应计算值与试

验值的对比如图 5 所示。 

由图 5 可知，在旋翼激振 NΩ主振频率点，机体振

动响应计算值与试验值变化规律相同，部分点存在较大

差别（如中减速器壳体对应的 13、14、15 通道）。初步

分析产生这一现象的原因，是 Patran 中的有限元模型不

能真实地反映直升机该结构的安装及使用环境，导致以

机体模态分析为基础的耦合分析产生误差，即耦合分析

的准确性与机体有限元建模的精确性关系较大，但因为

建模采用的是模态综合及传递率的方法，除桨毂外，其

他各点之间相互影响较小。由图 5 还可以得出，随着前

进比增大，NΩ的振动响应随之平稳增大，其变化规律

与桨毂激励载荷随飞行速度的变化规律一致。 

 
图 5  不同前进比机体测点振动响应 

Fig.5  Vibration results of key points at different advance ratio  

总之，采用文中方法预估的机体结构振动响应随

飞行速度的变化、输出点振动量值分布，以及各点三

方向的响应量值之间的关系，都符合真实的直升机振

动响应变化及分布规律。这表明该方法在直升机响应

预估上具有较好的实用性，但结果的准确性依赖旋翼 

模型及机体建模的准确性。 

4  结论 

针对直升机机体振动响应预测问题，建立了一种 
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基于旋翼机体耦合动力学分析的全机振动响应预测

方法。通过建立的计算方法，进行了背景直升机在三

种前飞状态下的响应预测分析，同时通过与试验的对

比分析，验证了该方法在揭示耦合振动问题的谐波响

应本质问题。通过分析得到的主要结论如下。 

1）桨叶载荷分析与试验值存在一定误差，这是

由于模型难以模拟真实飞行环境，桨叶弦向力及挥舞

力谐波载荷逐级减小，旋翼挥舞力幅值较其他方向的

载荷大。 

2）文中的耦合分析方法能有效地揭示旋翼机体

耦合状态下的谐波分量关系，直升机机体响应以旋翼

旋转主振频率 NΩ为主。 

3）随着前进比的增大，背景直升机机体 NΩ 的

振动响应随之平稳增大，这与桨毂载荷随飞行速度增

加而增加的变化规律一致。 
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