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舰船升沉运动对旋翼瞬态气弹响应影响分析

韩 东，高 正，王浩文
(南京航空航天大学直升机旋翼动力学国家级重点实验室，江苏南京 210016)

摘要：在旋翼气弹计算模型基础上引入舰船3个平动和3个转动广义坐标，根据HaIllihon原理建立了基于广义力

形式的计人舰船运动的旋翼瞬态气弹响应计算模型。通过与国外试验及计算值的对比验证了本文计算模型的正

确性，经算例分析得到以下结论：(1)升沉对桨尖最大负向位移影响明显，随升沉运动幅值增加、周期的减小，桨尖

最大向下位移增加明显，相位影响显著；(2)升沉与纵摇耦合运动对桨尖最大负向位移影响明显；(3)升沉与横摇耦

时主要以升沉为主，横摇贡献较小。
．
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O 引 言
文采用改进后的中等变形梁模型'具体见文献[5]。

舰载直升机在起动或者停转过程中，如遇海面强

风，可能出现旋翼桨叶挥舞过大与机体相碰的事故，

H46直升机就曾发生过多次类似事故⋯。目前，在此

类问题的研究中，由于存在诸多难题，例如：旋翼气弹

动力学分析、桨叶与挥舞限动装置碰撞分析和舰面流

场分析等，在旋翼舰面瞬态气弹响应研究中考虑舰船

运动影响的较少。康浩【2】和Keuer。3】在此类问题的研

究中考虑了舰船横摇运动与旋翼气动方面的影响。

H∞K肌g[41指出舰船运动对旋翼瞬态气弹响应有明

显影响。

由于旋翼入流直接影响桨叶剖面迎角，因而对旋

翼气弹响应影响较大。舰船升沉运动直接对应旋翼

人流方向，一方面舰船升沉运动引起桨叶挥舞方向速

度改变，产生气动耦合，另一方面，舰船运动带动桨叶

运动，产生惯性耦合。为了综合考虑其共同的影响，

先建立较为精细的包含有舰船运动的旋翼瞬态气弹

响应计算模型，然后验证其正确性，最后探讨舰船升

沉运动及其与纵摇和横摇耦合对旋翼瞬态气弹响应

的影响。

1计算模型

1．1中等变形梁模型

为了描述桨叶变形间的几何非线性耦合特性，本

足={{三)2+[{墨三)+{蒜}’]L乙。){主)
式中：札、Rh和尺_lll为桨毂坐标系中桨叶任意点坐

标；髫．hip、y。hip和：。hjp为桨毂中心到舰体坐标系原点距

离3分量；毛、儿和毛为舰体平动广义坐标；‘、L和

f 1 o o ]

·收稿日期：2006也。0r7；修订日期：2006-0r7．06．
作者简介：韩东(1979-)，男，博士研究生，研究方向：直升机飞行动力学 万方数据



450 空气动力学学报 第25卷

图l舰面旋英坐标系图

Fig，l c00rdin砒e hme of 8hipb棚rd mtor

1．3气动力项

舰载直升机旋翼在起动和停转过程中，由于旋翼

转速较低，再加上舰面气流较强，翼型剖面迎角变化

相当大，为此桨叶翼型升力系数、阻力系数和俯仰力

矩系数采用查表法[3|。根据式(1)，将舰体坐标系看

作惯性坐标，由文献[7]，可得气动力产生的广义力。

1．4旋翼动力学方程

将上述推导的弹性势能项、动能项、气动力项和

重力项集成，根据Hafnilton原理，由文献[8]，得出由

广义力形式表示的桨叶隐式非线性微分方程：

Qf(口，毒，孑，t)+Q；(口)+Q?(g)+Q?(g，蠢，￡)=o

(f=1，⋯，Ⅳ) (3)

式中，Q表示广义力，上标F、E、G、A分别表示动

能、弹性势能、重力和气动力引起的广义力；鼋、a和鼋
表示广义位移、速度和加速度矢量。方程(3)的求解

采用针对广义力形式运动方程的隐式Ne眦k数值
积分方法[8]。重力项计算见文献[3]。

1．5桨叶与挥舞限动块碰撞分析

旋翼在起动和停转过程中，由于舰面气流的影

f
￥

援
嫩
晕l}

(a)文献[10]试验曲线

f
≮

摆
擞
鞲

响，桨叶会不时的与挥舞限动块碰撞。BottassoL9 J按

一般的接触问题将接触力分为弹性力和耗散力，而耗

散力计算涉及接触的材料特性等。而较多的处理方

法是将挥舞限动块处理成具有较大刚度的角弹簧[3]。

当挥舞角芦小于等于挥舞限动角芦D。时，与挥舞限动

块碰撞，碰撞后桨叶根部的约束由铰支式变为悬臂

式，在挥舞角上附加约束刚度．|}。，具体如下：

卢(f)>卢Ds知(t)=o ⋯

卢(￡)≤卢Ds％(f)=l|}Ds 一

式中：．|}D。一般取较大值，以确保挥舞角碰撞后变化较

小。

2模型验证

Ne啪n[10】为了研究舰面旋翼瞬态气弹响应问
题，将2m直径模型跷跷板旋翼放在模型舰面上，上

下挥舞限动角分别为230和一110，横向风速大小为

5，n／s，进行了舰面流场和旋翼气弹响应测试，模型旋

翼参数见文献[10]。旋翼转速从orpm开始，经过

42s，线性增加到600rpm，模拟旋翼起动阶段；然后以

600印m的转速保持6s，模拟稳态阶段；最后在10s的

时间内，线性减小为0rpm，模拟停转阶段。

图2绘出旋翼在甲板中心处挥舞角响应试验值、

文献[4]计算值和本文计算值。从图2可看出：本文

与文献[4]的计算值较为一致，均与试验值吻合较好，

验证了本文的建模及计算方法的正确性。

3舰船运动对旋翼瞬态气弹响应影响

3．1旋翼参数

本文采用固有特性较为接近直9直升机桨叶的

均质梁作为算例桨叶，具体参数见表1，起动过程旋

翼转速按文献[4]的方法模拟，旋翼在20s时达到额

(b)文献[4]计算值 (c)本文计算值

图2试验与计算值对比

F．g．2 Comparison of test dat8 wi出coⅡ’put毗ion value
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定转速，10s时即50％额定转速时离心式限动块脱

开。

表1桨叶参数

TabIe 1Ⅸade讲咖ete礴
旋翼半径R 6m

挥舞铰位置 5％R

弦长

额定转速 300rpm

±20脱开前挥舞限动角

脱开后挥舞限动角

桨尖静挠度

桨叶一阶挥舞频率

桨叶一阶摆振频率

桨叶一阶扭转频率

桨叶翼型

舰载无人直升机一般要求在5级海况条件下能

安全起降，此时舰面相对气流速度最大可达

110kn∥h【11J。由于舰面气流受舰面建筑尾流、海上气

象条件和紊流等因素的影响，目前计算精度较为有

限【3 J，为此，工程上提出了几种实用的桨盘平面处舰

面来流数学模型[3]。本文采用较为危险的计算状态，

舰面来流采用梯形流，阵风因子取0．25。

3．2舰船升沉运动影响

一般要求舰载无人直升机在5级海况条件下可

安全着舰[1l】。舰船升沉按正弦激励处理：
，，’竹 、

z^=A^8inl弓知+甲^} (5)
、‘^ ，

式中：A^为升沉幅值；死为升沉周期；仇为升沉初始

相位。舰船升沉幅值与舰船所遭遇的波浪频率、阻尼

及自身升沉固有频率等因素有关，为讨论参数影响，

本文最大升沉幅值按5级海况条件下的平均波高取，

约6m[12]。舰船升沉周期通常接近纵摇周期，一般作

战舰艇纵摇周期约58—10s[12]桨尖与机体相碰主

要原因是桨尖向下挥舞位移过大，因此，本文主要讨

论各参数对桨尖最大向下位移的影响。

在不同参数组合下，桨尖最大向下位移变化值百

分比如表2(相对于无舰船运动时的向下位移)。从

表2可明显看出：(1)随升沉幅值A^的增加，桨叶最

大向下位移增加明显，A。为6m时，桨尖最大向下位

移增加超过15％；(2)随升沉周期瓦的增加，舰船升

沉运动影响明显减小；(3)升沉相位的影响显著。

3．3升沉运动与纵横摇运动耦合

’

一般要求舰载无人直升机在5级海况条件下纵

摇50可安全着舰【l¨。纵摇运动按与式(5)类似规律

处理，纵摇幅值50，周期7．5s，相位分别为00、900、180。

和2700。升沉运动按幅值6m，周期5s，相位00处理。

桨毂中心点到舰体质心3轴距离分别为75m、om和

5m。在上述纵摇和升沉运动共同影响时的桨尖位移

响应曲线如图3。

从图3可明显看出，升沉和纵摇耦合时，桨尖负

向最大位移分别变化为一3．4％、+2．3％、+18．8％

和一lO．8％。单独计人升沉时，桨尖负向最大位移分

别变化为+11．4％。而单独计入纵摇时，桨尖负向最

大位移变化为一13．6％、+14．2％、+8．O％和

一2．8％。从上面三组数据的对比可看出：升沉和纵

摇运动非线性耦合对桨叶最大负向位移影响显著。

一般要求舰载无人直升机在5级海况条件下横

摇80可安全着舰[11|。横摇运动按与式(4)类似规律

处理，横摇幅值50，周期108，相位分别为0。、900、180。

和2700。升沉运动按幅值6m，周期5s，相位O。处理。

上述四种情况桨叶位移响应如图4。

从图4可看出：在不同的横摇相位与升沉耦合

时，桨尖向下最大位移分别增加10．2％、9．1％、

11．9％、12．5％，而单独考虑升沉运动时桨尖最大向

下位移增加为11．4％，从而说明横摇与升沉的耦合

表现出接近升沉的影响，横摇贡献较小，横摇与升沉

的耦合较弱，耦合时主要是升沉起作用。

，表2舰船升沉运动影响

撇2瑚u∞髓oftk胁m嘣帆0f幽细

伊

90。

1800

2700

一5．7

—2．8

+8．O

一7．4

—2．3

—5．7

—2．3

+4．5

+1．7

—4．O

一2．3

+1．1

+6．3

·13．6

+lO．2

+1．1

一1．1

—8．O

一8．5

+7．4

+1．1

—3．4

—5．7

O．O

+11．4

一16．5

+15．3

+9．6

+8．O

一3．4

一18．2

+5．7

一O．6

+3．4

—9．7

—2．3
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图3升沉与纵摇耦合对旋翼瞬态气弹响应影响

Fig．3 Innuen∞of coupli雌of hc州c稍llI pitch∞Idb叫respon∞
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时间，s

图4升沉与横摇藕合对旋翼羼态气弹响应影响

Fig．4 Ilmmn∞0f∞蛐ns afh州"WithmU硼lo∞"r啊p嘶"

在旋翼气弹计算模型基础上引入舰船3个平动

和3个转动广义坐标，根据H枷lton原理建立了基于
广义力形式的计人舰船运动的旋翼瞬态气弹响应计

算模型。通过与国外试验及计算值的对比验证了本

文计算模型的正确性，得到以下结论：(1)升沉对桨尖

最大负向位移影响明显，随升沉运动幅值增加、周期

的减小，桨叶最大向下位移增加明显，相位影响显著；

(2)升沉与纵摇耦合运动对桨尖最大负向位移影响明

显；(3)升沉与横摇的耦合运动对桨尖位移的影响主

要以升沉影响为主，横摇贡献较小。
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Abstract：nree tmslational蛐d mtati帆al generalized coofdiMtes of ship we弛introduced b鹪ed on tlle舱mel鹊tic

model of helicopter．AccoIding to HaIIlihon principle，tr跚sient舱r∞l鹪tic陀sp∞∞model 0f Iot凹blade w鹪deriVed b鹪ed

on generalized forces fo珊ul砒ion including ship mDtio璐．CoI印utati帆al弛8uh8 of tlIi8 p印er 8陀in 900d agreement witlI test

data 8nd otller wo出’s results．Computational results show：(1)ship’8 heave啪ti∞h聃noti∞able illⅡuence on maximum

negative di8p18cement of blade tip and the pa删mte璐一髓Iplitude，peIiod蛆d plla∞of he钾e咖ti吼0f 8hip h盯e distinct

innuences；(2)c叫pling between heave蛐d pitch h鹪di吼inct胡．ect∞删叫m neg“ve di8一acen地nt；(3)c伽pling be—

tween he8ve aIld mU renects heave h鹊tlle maj埘t)r contributi∞蛐d tlle咖n幽ti∞0f mll i8 HtⅡe．

Key words：rotor；ship；t姗sient aeroel鹊tic Ie8pm玛e；heaVe
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cha瑚lcteristics of wind loads and inted-erence dfect of surmunding bIIildiII伊a托di∞u鹪ed in detail．seVeral conclu8io璐c锄

be m&de鹅{斟l铆噶．Generally，inte西B嘲ce雒bct d观撙删I塔buildin伊can de钌魄∞也e me阻wind p孢髓ure蚰d in·

c弛a∞tlle nuctualing wind pre鹤ure，and tlle e壬fect to tlIe fht ed伊of tIIe wind’忸rd side 0f tlle mof i8 higher than tIlat to

other p∞itio璐．ne wind吒砒chiIlg罐融II璩y induce high wind妒籼她bec叭∞0f me l∞撕∞of tlIe 8u玎肌nding build—

ings．Ihe wind p弛镐u∞di蕊btItion剃d beco嘴mo托雠d mo弛di8peI骞ive o试ng to tlle intelf匆聆nee硪色ct 8nd the nuctu·

ating而nd pm镐u陀c蛐’t be neglected∞fbr tlIe wlIole wirId l∞d．
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