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旋翼/机身耦合问题的CFD/CSD分析方法
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（南京航空航天大学机械结构力学与控制国家重点实验室，江苏 南京 210016）

摘要：提出了一种高精度的直升机旋翼/机身耦合系统振动响应分析方法。通过非定常Euler/N-S方程与准定常气动力相结合的方法来进行弹性旋翼流场分析，利用CSD软件建立精细的机身三维结构有限元模型，用15自由度非线性中等变形梁单元来建立旋翼动力学模型，最后采用带配平的松耦合迭代方法求解系统响应。以某小型直升机为例，分析了悬停状态下机身典型位置的振动响应，计算结果与实验值吻合良好。研究了前飞速度和机身弹性运动对机身振动水平的影响，结果表明，在小速度和大速度前飞时，机身振动响应随前飞速度的增加而增大；在中等速度段，机体振动水平则基本保持不变。
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引言
直升机乘坐舒适性要求的提高，对减小直升机振动水平提出了更高的要求。直升机的振动主要来自于旋翼系统及其与机身之间的相互耦合。旋翼/机身耦合系统的振动响应分析，是进行减振处理，降低全机振动水平的基础。

已有许多国外学者对直升机振动响应分析进行了研究。早期的工作[1-3]大多是分别求出旋翼和机身的阻抗，令两者的阻抗在桨毂处匹配，进而求得机身的振动响应。Warmbrodt和Friedmann[4]最先建立了旋翼-机身耦合系统的非线性气动弹性响应分析模型，考虑了机身的6个刚体自由度。Fledel[5]通过有限元方法，对旋翼-机身耦合系统的振动响应进行了研究，考虑了旋翼与机体的运动和惯性载荷之间的相互耦合。之后，Friedmann[6,7]和Chopra[8,9]等分别建立了旋翼-弹性机身的非线性气动弹性方程，采用梁单元建立了机身的三维有限元模型，对机身典型位置的振动响应进行了研究。

准确的机身结构模型和旋翼流场分析，是直升机振动响应分析的关键。上述研究均采用准定常或半经验的二维气动力公式，机身则采用刚体模型或基于梁单元的简化模型，其分析精度还有待进一步提高。

近年来，随着计算机技术和计算流体力学（CFD）的迅速发展，基于非定常Euler/N-S方程的CFD方法，成为目前最有效的旋翼流场分析方法[10,11,12]。这为旋翼/机身耦合系统分析精度的提高，提供了新的思路。目前CFD方法已经用于求解单独旋翼的气动弹性问题，但对于旋翼/机身耦合系统的响应分析，由于问题难度更大，还未见到相关文献。

本文将CFD方法引入到旋翼/机身耦合系统的振动响应分析中，通过动态嵌套网格与动网格技术来实现桨叶网格的刚体运动和弹性变形，利用CSD软件建立精细的机身三维有限元模型，然后通过带配平的松耦合迭代方法求解系统响应。该方法能准确模拟机身结构和旋翼流场的特性，具有较高的分析精度和工程适用性。以某型两片桨叶跷跷板式直升机为算例，对悬停及定常前飞状态下，机身典型位置的振动响应进行了分析，将计算结果与实验值进行了比较，并考察了机身弹性对系统响应分析的影响。
1 计算方法及理论
1.1旋翼-机身耦合动力学方程
旋翼为两片桨叶跷跷板式构型，桨叶采用15自由度的中等变形梁单元[13]。理论气动力采用准定常气动力模型和Drees线性入流模型。旋翼运动方程与机身方程通过桨毂中心点耦合在一起，旋翼载荷通过桨毂传到机身上，而机身的运动也会影响到旋翼载荷。

在常规的旋翼气动弹性响应分析中，仅考虑桨毂力常值部分对全机配平方程的影响，在定常前飞时，则假定机身固定不动。但桨毂力的谐波部分会使机身产生刚体运动，进而与旋翼运动发生耦合。因此，在机身振动水平分析中，还必须考虑机身的刚体运动自由度。
系统的动力学方程通过哈密顿变分原理得到，
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其中，
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是弹性能变分，
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是动能变分，
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是外力虚功。对这些能量有贡献的是桨叶和机身，各能量的变分可表示为：
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      （4）                    

下标b、F分别表示桨叶和机身，
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N

表示桨叶片数。

此次分析中，通过MSC/Nastran软件建立机身的有限元模型，并根据模态试验结果，对有限元模型进行修正，以保证模型有足够的分析精度。然后将机身方程与旋翼方程组装起来，得到旋翼-机身耦合系统的动力学方程。
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图1 机身有限元模型
Fig.1 FEM model of the fuselage

机身有限元模型如图1所示，机身主承力结构采用梁单元和壳单元，其它设备质量则采用集中质量单元分布到对应位置处。机身前10阶弹性模态的计算值和实验结果见表1，可以看出，有限元模型的固有模态计算值与实验结果吻合良好。

表1 机身弹性模态
Tab.1 Fuselage elastic mode

	振型
	固有频率（Hz）

	
	计算值
	实验值

	机身水平一弯
	10.81
	11.04

	机身垂直一弯
	14.99
	14.56

	垂尾一弯
	16.35
	16.07

	机身一阶扭转
	17.86
	17.74

	起落架水平一弯
	23.55
	23.49

	尾梁垂直一弯
	25.95
	25.11

	尾梁水平一弯
	27.61
	27.85

	起落架垂直一弯
	29.07
	28.18

	起落架水平二弯
	32.29
	32.53

	机身水平二弯
	34.96
	35.01


为减小计算量，对桨叶运动方程和机身弹性运动方程进行了模态缩聚。为避免出现矩阵奇异，将机身刚体运动自由度分开来，放到方程右端。惯性坐标系下，得到旋翼-刚体/弹性机身耦合系统的非线性动力学方程为：
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式中
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为系统的质量，阻尼和刚度矩阵，
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和
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表示线性和非线性力向量，
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是模态缩聚后的广义坐标。下标b、G、r和e分别表示与桨叶、桨毂万向铰、机身刚体运动和机身弹性模态相对应的自由度。旋翼-机身耦合系统方程是一个非线性，周期系数常微分方程组，本文采用时间有限元方法进行求解。机身刚体运动则由配平方程来求解，并通过与式（5）迭代，得到耦合方程的解。
1.2 CFD分析模型
旋翼流场采用非定常Euler/N-S方程进行求解，并通过动网格与动态嵌套网格方法来实现桨叶的弹性变形和刚体运动。为节省计算时间，本文控制方程采用非定常Euler方程。计算中采用双时间步进行时间推进，每个旋转周期进行360个物理时间步的计算，每个物理时间步内进行20个伪时间步的迭代计算，对流通量采用Roe格式计算。
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(a) 整体视图
(a) global view
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(b) 桨叶网格图
(b) blade grids
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(c) 旋翼变形及挖洞示意图
(c) blade deformation and overset

图2 旋翼系统网格图
Fig.2 Grids of the rotor
图2（a）是旋翼系统的嵌套网格装配示意图，其中背景网格由七个网格块组成，总网格单元数为1749000。单片桨叶网格如图2（b）所示，桨叶采用C-H型结构网格，由八个子网格块组成，共171900个网格单元。两组桨叶网格和背景网格组成整个嵌套网格系统，网格总单元数为2092800。
1.3  分析流程
直升机的配平计算是旋翼气动弹性分析中不可缺少地重要环节，本文采用自由飞行条件下的6自由度平衡方程，来计算直升机的操纵输入（包括总距
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和滚转角
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）和尾桨总距
[image: image25.wmf]T

q

。
旋翼-刚体/弹性机身耦合系统的响应，采用带配平的松耦合迭代方法进行求解，CFD和CSD数据每旋转一周交换一次，具体分析步骤如下：

1． 进行耦合系统的结构动力学的求解，此时不进行CFD的计算，气动力和力矩
[image: image26.wmf](0)
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采用准定常气动力理论计算，得到系统的配平和响应结果R(0)。
2． 根据上一步桨叶响应计算结果R(0)，进行CFD分析，得到气动载荷
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，进而得到气动载荷的修正量
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3． 进行结构运动方程的求解，得到新的配平和响应计算结果R(k)。这里气动载荷为升力线理论计算值
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和气动载荷修正量
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4． 基于当前系统响应R(k)，通过CFD计算获得新的气动载荷
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。更新CFD和升力线理论计算结果的差值
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5． 重复步骤3和4直到系统的响应收敛。此时机身的振动响应即为旋翼-机身耦合系统的非线性振动响应。

2 结果与讨论

表2 直升机参数

Tab.2 Helicopter data

	全机总重（Kg）
	300

	将叶片数
	2

	桨毂构型
	跷跷板式

	旋翼转速
[image: image33.wmf]W

（rad/s）
	520

	旋翼实度
	0.0395

	旋翼半径
[image: image34.wmf]R

（m）
	3.135

	桨叶弦长（m）
	0.2

	洛克数
	6.77

	预锥角（deg）
	0

	线性负扭（deg/m）
	1.4

	桨叶翼型
	NACA0012

	桨叶弹性轴
	25%弦长


本文以某两片桨叶跷跷板式直升机为算例，直升机的具体参数如表2所示。每片桨叶划分为6个具有15自由度的中等变形梁单元，各个单元的截面参数见表3。其中，
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是无因次化的桨叶线密度，该算例中取参考线密度
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分别为无因次化的摆振、挥舞和扭转刚度。
表3 桨叶单元参数

Tab.3 Blade properties

	单元
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	1
	0.073
	3.13
	0.26
	0.26
	0.004

	2
	0.064
	2.82
	0.012
	0.05
	0.002

	3
	0.107
	0.52
	0.034
	0.0023
	0.0019

	4
	0.246
	0.57
	0.058
	0.0019
	0.0018

	5
	0.255
	0.77
	0.052
	0.0019
	0.0018

	6
	0.255
	0.77
	0.052
	0.0019
	0.0018


2.1 悬停状态

在悬停状态下，采用本文所提出的旋翼-刚体/弹性机身耦合系统分析方法，对旋翼轴根部和机身前端点（如图1所示）的振动响应进行分析，并将计算结果与实验值进行比较。

图3是旋翼轴根部振动加速度功率谱密度曲线的计算值和实验值的对比。可以看出，对于2倍通过频率（2/rev）和4倍通过频率（4/rev）的振动响应，计算值与实验值吻合良好。试验中有一定的通过频率响应成分，而计算中没有，这主要是由旋翼各片桨叶的气动和质量不平衡造成的，而在计算中没有考虑这些因素。此外，实验中还有较大的52-54Hz频率响应，这是由发动机（额定转速3200rpm）振动造成的。旋翼轴根部靠近发动机，因此其受发动机振动的影响较大，从图3c中可以看出，当主旋翼所引起的响应较小时，发动机振动和噪声的影响将明显增大。

图4是机身前端点处的加速度功率谱密度曲线，由于此点远离发动机，因此其振动受发动机的影响明显减小。
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(a) 纵向加速度
(a) longitude acceleration
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(b) 横向加速度
(b) lateral acceleration
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(c) 垂向加速度
(c) vertical acceleration
图3 旋翼轴根部振动自功率谱密度曲线

Fig.3 PSD of Vibration on the base of rotor shaft
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(a) 纵向加速度

(a) longitude acceleration
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(b) 横向加速度

(b) lateral acceleration
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(c) 垂向加速度

(c) vertical acceleration

图4 机身前端点振动自功率谱密度曲线

Fig.4 PSD of Vibration on the nose of fuselage
2.2 前飞状态

在定常前飞状态下，对机身前端点和旋翼轴根部的振动响应进行计算，研究前飞速度对机身振动水平的影响，并比较考虑和不考虑机身弹性运动对分析结果的影响。

图5-7是机体的纵向、横向和垂向加速度响应幅值随前飞速度的变化曲线。从图中可以看出，当直升机由悬停转入前飞状态时，机体振动水平会随着前飞速度的增加而迅速增大，并在前进比μ=0.05左右时到达一个局部峰值；当前进比μ在0.05-0.2范围内时，机体振动水平则基本保持不变；当μ>0.2后，机体的振动水平又会随着前飞速度的增加而迅速增大。
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(a) 2/rev纵向加速度

(a) longitude acceleration at 2/rev
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(b) 4/rev纵向加速度

(b) longitude acceleration at 4/rev
图5 机体纵向振动随前飞速度的变化

Fig.5 Longitude vibration variation on airspeed
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(a) 2/rev横向加速度

(a) lateral acceleration at 2/rev
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(b) 4/rev横向加速度
(b) lateral acceleration at 4/rev
图6 机体横向振动随前飞速度的变化

Fig.6 Lateral vibration variation on airspeed
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(a) 2/rev垂向加速度

(a) vertical acceleration at 2/rev
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(b) 4/rev垂向加速度
(b) vertical acceleration at 4/rev
图7 机体垂向振动随前飞速度的变化

Fig.7 Vertical vibration variation on airspeed

对比图5-7可以看出，机体的纵横向振动响应明显高于垂向振动响应，这说明旋翼的横向力扰动相对较大。在前进比μ<0.2时，各个自由度均以2/rev的频率响应分量为主，4/rev频率的响应相对较小。而当μ>0.2时，4/rev频率的振动响应所占比重则逐渐增大。
对比仅考虑机身刚体运动和综合考虑刚体/弹性运动两种分析模型，可以看出，对旋翼轴根部位置，两者的分析结果误差较小；而对机身前端点，两者的误差则较大。这是因为旋翼轴弹性相对较小，因此旋翼轴根部振动主要以刚体运动为主；而机身前端点远离旋翼，且结构弹性较大，因而其振动中弹性运动所占的分量比较大。由此可见，在进行直升机振动水平分析时，机身的弹性影响是不能忽略的。
3 结论
本文提出了一种直升机旋翼-刚体/弹性机身耦合系统振动响应分析方法，综合考虑了桨叶的几何非线性，机身的弹性和刚体运动等。桨叶采用15自由度中等变形梁单元，通过基于动网格和动态嵌套网格技术的非定常Euler/N-S方程，与准定常气动力模型相结合的方法来求解弹性旋翼流场，利用CSD软件建立精细的机身三维有限元模型，最后用松耦合迭代方法对系统的响应进行分析。该方法能准确模拟机身结构动力学和旋翼流场的特性，具有很好的分析精度和工程适用性，可广泛应用于直升机振动水平分析和减振设计。

以某小型直升机为例，通过MSC/Patran软件建立精细的机身三维有限元模型，并根据模态试验对模型进行修正。计算了悬停状态下机身典型位置的振动响应，计算结果与实验值吻合良好。研究了前飞速度对机身振动水平的影响，结果表明，在小速度和大速度前飞时，机身振动水平随前飞速度的增加而增大，在中等速度段，机体振动水平基本保持不变。
分析中采用了仅考虑机身刚体运动和综合考虑刚体/弹性运动两种模型，结果表明，在旋翼轴根部，机身振动以刚体运动为主，而在机身前端处的机体振动响应中，结构弹性的影响非常大。因此，在进行直升机振动水平分析时，必须考虑机身结构弹性的影响。
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Abstract: A comprehensive vibration analysis method for coupled rotor/fuselage system with flexible fuselage modeling is presented. Rotor loads are calculated by unsteady Euler/N-S equations and quasi-steady aerodynamics, the detailed 3-D finite element model of the fuselage is built by CSD software, nonlinear beam elements with 15 degrees of freedom are used for the rotor dynamics, and the coupled equations are solved by loose coupling method with trim. The fuselage vibration response of a two-bladed teetering rotor in hover has been investigated, and the results agree very well with the experiment data. Then the influences of flight speed and fuselage flexible on airframe dynamic response have been studied, the results showed that the vibration level increased with the flight speed in low and high speed flight states, and keeps invariant in the intermediate state.
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