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摘要  针对直升机的机械扭振系统模态易与发动机燃油调节系统耦合发生自激振动，当机械扭振系统的固有频率

与旋翼激振力的频率接近或重合时，则会发生共振的问题，采用状态空间方法建立了直升机机械扭振系统动力学分

析模型，计算了某型直升机机械扭振系统的频率、阻尼比和时间常数，并与直升机地面联合试验台测试的发动机

100% 转速和 75% 转速情况下的扭振一阶频率进行了对比分析，发现误差在工程应用可接受的范围内。建立的状

态空间模型为后续与发动机、燃油控制系统数学模型组合进行稳定性分析打下了基础。
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引  言

直升机发动机产生的扭矩通过减速器、传动轴

等组成的传动系统驱动旋翼及尾桨旋转，这些部件

连在一起构成了一个机械扭振系统。当直升机采用

涡轴发动机作为动力时，机械扭振系统低阶模态容

易与保持发动机输出轴转速恒定的发动机燃油调节

系统相互耦合形成自激振动［1］。当机械扭振系统的

固有频率与旋翼激振力的频率接近或重合时，会发

生较大的扭振响应。直升机传动链振动问题在国内

外直升机的研制过程中都出现过，例如：我国的延安

二号直升机、美国的 CH‑53E 和 AH‑64A 等直升机

在研制过程中都曾出现过扭振问题［2‑4］。

Fredrickson 等［5］针对 CH‑47C 直升机试飞中出

现的不可接受的发动机扭矩和燃油流量振荡问题，

建立了 CH‑47C 扭振系统闭环控制系统模型，分析

表明摆振阻尼器刚度硬化效应提高了扭振耦合模态

频率，通过改变燃油控制增益和时间常数找到了解

决方案。顾仲权等［6］建立了某型直升机旋翼系统和

传动链耦合的扭振系统动力学模型，采用阻抗匹配

法计算了固有频率并绘制共振图。薛海峰等［2］创建

了机械扭振系统的分析模型，研究了旋翼转速对孤

立桨叶和耦合后桨叶摆振模态固有特性的影响，给

出了避免系统共振的设计措施。王辉等［7］将机械扭

振系统简化为两自由度振动系统，建立了运动微分

方程，研究了闭环控制系统的稳定性和使用下限滤

波器改善耦合系统稳定性的方法。朱林等［8］建立了

某型直升机机械扭振系统与动力控制系统耦合稳定

性分析模型，计算了机械系统固有频率，并与地面联

合试验测试的扭振频率进行了对比，对直升机耦合

动稳定性进行了分析。艾剑波等［4］采用提高桨叶摆

振刚度的设计措施，解决了某直升机扭振系统共振

问题。这些研究证明了传动链机械系统振动特性是

直升机旋翼动力学和全机动力学设计的关键问

题［9］。若能建立传动链机械扭振系统准确的系统数

学模型，并在设计初期进行机械系统参数分析，将对

直升机扭振特性分析具有重要意义。

现代控制理论是一种对复杂控制系统进行分析

和设计的新方法［10］。状态空间模型在建立机械系统

数学模型时不用进行拉普拉斯变换，可以方便地设

计系统内部结构参数，在最优控制问题中采用状态

空间模型比较有利。笔者研究了机械扭振系统状态

空间模型建立方法，采用状态空间模型研究了某型

直升机机械扭振系统参数变化对扭振频率、阻尼特

性的影响，并与地面联合试验测试的扭振一阶频率

进行了对比，验证了模型的可靠性。

1 直升机机械扭振系统状态空间模型

直升机机械扭振系统由主旋翼、旋翼轴、减速

器、尾传动轴、尾桨和发动机组成。机械系统与燃油

控制系统组成的直升机旋翼转速闭环控制系统如
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图 1 所示。在建立机械扭振系统数学模型时对其进

行了合理的线性化简化［11‑13］，主要为：旋翼桨叶只有

转动惯量，通过弹簧和阻尼器与桨毂相连；尾桨由于

转速高，桨叶的离心力刚度很大，不考虑其弹性变

形，将其作为质量盘来处理；发动机和各减速器为只

有转动惯量没有弹性变形的刚体“质量圆盘”；旋翼

轴和尾传动轴忽略其质量，处理为只有弹性变形的

弹簧，发动机和主减速器之间刚性连接；把减速器系

统各部分向主旋翼转速当量化，只考虑主旋翼系统

阻尼器的阻尼。

直升机机械扭振系统模型如图 2 所示。直升机

机械扭振系统参数如表 1 所示。

扭振系统共有 4 个自由度，x1，x2，x3，x4 分别为

主减速器角位移、尾桨角位移、主桨毂角位移和主桨

叶角位移。

在 推 导 动 力 学 方 程 时 ，为 书 写 方 便 ，令

dx
dt = ẋ ， d2 x

dt 2 = ẍ，根据扭矩平衡原理，对机械扭振

系统的主减速器、尾桨、桨毂和旋翼分别建立动力学

平衡方程，并联立成方程组，即
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。

进一步定义矩阵
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可将式（1）写成矩阵形式

M

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úẍ1
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ẋ3

ẋ4
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其中：M为广义转动惯量矩阵；C为广义阻尼矩阵；

图 1　直升机旋翼转速闭环控制系统

Fig.1　Helicopter rotor speed closed loop control system

图 2　直升机机械扭振系统模型

Fig.2　Model of helicopter mechanical torsional vibration 
system

表 1　直升机机械扭振系统参数

Tab.1　Symbol of helicopter torsional vibration sys⁃
tem

参数

IΜΒ/(kg·m2)
KMB/(N·m·rad-1)
IEG/(kg·m2)
NERP/(r·min-1)
NMRP/(r·min-1)
IMG/(kg·m2)
KTR/(N·m·rad-1)
ITR/(kg·m2)
K JG/(N·m·rad-1)
NMB/(r·min-1)
NTR/(r·min-1)
IJG/(kg·m2)
DMB/(N·m·s·rad-1)
N b

物理意义

单片桨叶的转动惯量

主桨叶与桨毂的连接刚度

单个发动机的转动惯量

发动机额定功率转速

主旋翼额定功率转速

主减速器的当量转动惯量

尾传动轴的当量扭转刚度

尾桨的转动惯量

旋翼主轴的当量扭转刚度

主旋翼参考转速

尾桨参考转速

桨毂的当量转动惯量

主桨叶阻尼器阻尼

主桨叶片数
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K 为广义刚度矩阵；x i（i= 1，2，3，4）为广义位移

向量。

对式（2）式进行等效变换
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ẍ4

= -M-1C

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úẋ1
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其中：I4 × 4 和O 4 × 1 分别为单位矩阵和零列阵。

定义扭振系统位移和速度向量为状态向量 X，

主减速器转速 ẋ1 为输出向量 Y，发动机扭矩 TQ为

输入向量U，U= TQ，构建状态空间模型为

Y=
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ẋ4

x1

x2

x3

x4

将式（3）构建为状态空间标准表达式的形式，则

机械扭振系统状态空间数学模型表达式为

{ Ẋ= AX+ BU
Y= CX+ DU

（4）

其 中 ：A=é
ë
êêêê

ù
û
úúúú-M-1C -M-1K

I4× 4 O 4× 4

；B=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

úúú
ú

ú

ú

ú

ú

M-1

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1
0
0
0

O 4× 1

；

C=[ ]1 0 0 0 0 0 0 0 ；D= 0。

2 机械扭振系统振动特性分析

根据扭振系统状态空间模型，分析系统的固有

特性。将表 2 所示的某型直升机扭振系统参数［8］代

入推导的状态空间模型进行机械扭振系统振动特性

分析。采用 Matlab 的 damp 函数计算状态空间模型

各参数组合情况下的系统固有频率 (ω )、阻尼比

( ζ )、时间常数 ( 1 ωζ )。
直升机机械扭振系统振动特性对比如表 3 所

示。表 4 为直升机机械扭振系统振动特性。为了验

证状态空间分析模型，把文献［8］的扭振固有频率计

算结果也列入表 3 进行对比。通过表 3 和表 4 计算

结果分析可知：

1） 第 1 阶模态为刚体模态；第 2 阶模态是旋翼

摆振模态。可见，旋翼与动力／传动系统耦合后对

旋翼桨叶摆振频率产生了较大影响。孤立旋翼一阶

摆振频率为 f= 1
6.28

KMB

IMB
=2.97 Hz ，与传动系统

耦合以后旋翼摆振一阶频率增大到 3.31 Hz。增大

的原因是耦合系统等效转动惯量降低幅度大于等效

刚度降低幅度，这与扭振系统理论分析结果和试验

研究结论一致［2，14］。

2） 旋翼一阶摆振模态为低频模态，也称扭振一

阶频率，主要影响直升机旋翼与动力／传动系统耦

合 的 扭 振 系 统 的 动 力 稳 定 性 ，模 态 的 阻 尼 比 为

1.5%，有足够的阻尼余量。尾桨模态阻尼比低是由

于未考虑尾旋翼系统阻尼所致。

3） 传动模态是高频模态，避开了旋翼激振频率

5 Ω（25.5 Hz），并且有 5% 的裕度，不会共振。

4） 扭振系统中的振动模态，随着模态阻尼比增

大，时间常数变短，表明系统受扰动后响应速度

变快。

5） 相对双发 100% 转速，发动机转速降低，扭振

一阶频率减小；发动机减少为单发时，扭振一阶频率

增大［15］。

6） 通过与文献［8］双发 100% 转速状态计算结

表 2　直升机扭振系统参数 [8]

Tab.2　Parameters of helicopter torsional vibration 
system[8]

参数

IMB/(kg·m2)
KMB/(N·m·rad-1)
IEG/(kg·m2)
NERP/（r·min-1）

NMRP/（r·min-1）

IMG/(kg·m2)
KTR/(N·m·rad-1)
ITR/（kg·m2）

K JG/(N·m·rad-1)
NMB/（r·min-1）

NTR/（r·min-1）

IJG/(kg·m2)
DMB/(N·m·s·rad-1)
N b

双发

100%NERP

759.98
265 468

0.366
20 900

306
44.19

278 097
6.039

2 058 640
306

1 607
150.6
—

—

双发

75%NERP

1 351.1
149 325

0.65
15 675

230
78.56

494 390
6.039

365 980
299.5
3 510
267.7
635

5

单发

100%NERP

759.98
265 468

0.183
20 900

306
44.19

278 097
6.039

2 058 640
306

1 607
150.6
—

—
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果对比，扭振模态一致，模态频率平均误差为 1.8%，

说明状态空间模型是可用的。

3 机械扭振系统固有频率测量试验

真实的扭振系统固有频率可以通过直升机地面

联合试验台进行测试。地面联合试验台上直升机旋

翼系统、传动系统和发动机系统按照真实装机状态

进行安装，可以模拟真实工作状态。直升机总距操

纵时，由于旋翼的需用功率发生变化，发动机的输出

功率也要改变，直升机总距操纵杆和油门是连在一

起的，转速调节系统按照总距操纵杆的位置自动调

节油量，以保证提供适当的功率。直升机扭振固有

频率测量方法是将发动机转速设定在飞行慢车或地

面慢车状态，从总距杆处加不同频率低频总距激

励［10］，诱发旋翼系统的振动。扭振频率测试原理如

图  3 所示。此时测量发动机动力涡轮转速和发动机

燃油流量时域数据，通过对测量信号进行频谱分析，

找出扭振系统一阶共振频率。

某型直升机采用该方法测量了双发和单发

100% 转速状态，以及双发 75% 转速状态下扭振一

阶固有频率。动力涡轮输出转速时域曲线如图 4 所

示。发动机燃油流量时域曲线如图 5 所示。表 5 为

扭振一阶频率试验结果和计算结果相关性分析。

通过将扭振试验测试的扭振一阶频率和状态空

间模型计算结果进行对比分析可知：扭振一阶频率

在 100% 转速时，误差在 10% 以内；在 75% 转速时，

误差在 5% 以内；状态空间模型计算精度误差在

10% 以内。扭振一阶频率对发动机的转动惯量和主

减速器与旋翼的连接刚度变化最敏感，若能通过试

验准确获得这些参数，可进一步降低计算误差［8］。

图 3　扭振频率测试原理

Fig.3　Test principle of torsional vibration frequency

图 4　动力涡轮输出转速时域曲线

Fig.4　Time domain curve of power turbine output speed

图 5　发动机燃油流量时域曲线

Fig.5　Time domain curve of engine fuel flow

表 5　扭振一阶频率试验结果和计算结果相关性分析

Tab.5　Correlation analysis between torsional vibra⁃
tion test results and calculation results

工况

双发 100%
单发 100%
双发 75%

试验频率/Hz
3.0
3.6
2.3

分析频率/Hz
3.31
3.93
2.18

误差/%
10

9
-5

表 3　直升机机械扭振系统振动特性对比

Tab.3　Comparison of vibration characteristics of 
helicopter mechanical torsional vibration sys⁃
tem

工况

本研究双发

100%NERP

文献[8]双发

100%NERP

平均误差/%

模态

刚体

旋翼摆振

尾桨

传动

刚体

旋翼摆振

尾桨

传动

所有模态

f/Hz
0

3.31
6.69

24.20
0

2.94
7.28

23.90
1.80

阻尼比/%
0

1.5
0.037

7.0
—

—

—

—

—

t/s
-7.39×1013

3.2
65

9.4×10-2

—

—

—

—

—

表 4　直升机机械扭振系统振动特性

Tab.4　Vibration characteristics of helicopter torsional 
vibration system

工况

本研究双发

75%NERP

本研究单发

100%NERP

模态

旋翼摆振

尾桨

传动

旋翼摆振

尾桨

传动

f/Hz
2.18
8.78
20.7
3.93
6.91
24.3

阻尼比/%
2.44
0.013
4.5
1.75
0.016
6.8

t/s
2.99
134
0.17
2.31
14

0.095
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4 结  论

1） 旋翼摆振模态和尾桨模态与传动系统耦合

后，频率将会增大，但仍然为低频模态。

2） 机械扭振系统低阶频率将会影响传动链燃

油控制稳定性，高阶频率则要避免与全机激振频率

共振。

3） 随着模态阻尼比增大，时间常数变短。

4） 相对发动机双发 100% 转速，地面慢车发动

机转速降低，扭振一阶频率减小；发动机为单发时，

扭振一阶频率增大。
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