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摘　 要:采用正弦激励对某直升机全尺寸的尾传动轴系进行振动试验ꎬ研究了其等效固有频率

和阻尼比随激励水平的变化规律ꎻ通过不同激励水平正弦扫频试验ꎬ获取尾传动轴系的频响函

数ꎻ基于频响函数辨识等效固有频率和阻尼比随激励水平的变化关系ꎮ 试验表明: 随着激励

水平的增大ꎬ尾传动轴系的等效固有频率随着位移水平逐渐增大ꎬ呈现刚度渐硬的非线性刚度

特征ꎻ而等效阻尼比则随着速度水平逐渐减小ꎬ呈现阻尼非线性特征ꎮ 该试验方法对于直升机

尾传动轴系的动力学设计优化具有重要意义ꎮ
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０　 引言

尾传动轴系是直升机传动系统的重要组成部分ꎬ是一

个由多段传动轴、多个联轴器和多个轴承支座连接在一起

的复杂系统ꎮ 它可以连接主减速器和中间减速器以及尾

减速器ꎬ并传递动力到尾桨ꎬ保证直升机的正常飞行[１] ꎮ
由于受连接方式、支承刚度和结构布局等影响ꎬ在复杂工

况作用下ꎬ尾传动轴系呈现强烈的非线性动力学特征ꎮ 强

非线性系统具有极强的不确定性ꎬ在结构设计、仿真、试验

阶段都存在一系列不可预测的问题ꎮ
目前尾传动轴系的动力学建模和模态试验还主要基

于线性理论ꎮ 倪德等[２]研究了直升机机动飞行时尾传动

轴的横向振动建模与特性ꎬ基于扩展哈密顿原理ꎬ建立了

直升机空间机动飞行下尾斜轴横向弯曲振动的动力学模

型ꎬ分析了直升机空间机动飞行对尾传动轴横向弯曲振动

特性的影响ꎮ 陆凤霞等[３] 进一步通过几种典型机动飞行

分析了直升机各转动分量对尾传动轴临界转速的影响ꎮ

许兆棠等[４]分析了直升机尾传动系扭转振动特性ꎮ 聂峻

峰[５]研究了直升机传动轴系结构及动力学特性研究ꎮ 朱

自冰等[６－７]建立了直升机尾传动系统扭转振动的等效多

自由度动力学模型ꎬ并进一步分析了刚度对直升机尾传动

系统弯曲振动固有频率的影响ꎮ
近年来ꎬ已经发展了多种非线性模态分析理论与方

法ꎬ并逐渐开始在实际工程领域中应用ꎮ ＫＥＲＳＣＨＥＮ Ｇ
等[８]系统介绍了结构动力学中的非线性振动试验和参数

辨识方法ꎬ介绍了各种时域、频域和模态分析方法ꎮ ＧÖＧＥ
Ｄ 等[９]则采用一种模态模型对一个典型非线性结构进行

了模态辨识ꎮ ＡＲＳＬＡＮ Ｚ 等[１０] 在大飞机的地面振动试验

中ꎬ采用线性图示法对大飞机进行了非线性试验模态分

析ꎮ ＺＡＮＧ Ｃ Ｐ 等[１１]则提出了恒位移测试与恒速度测试

的基本概念ꎬ应用于美国 ＳＡＮＤＩＡ 国家实验室的非线性结

构动力学模型确认挑战问题ꎮ ＺＨＡＮＧ Ｇｅｎｂｅｉ 等[１２－１３] 则

进一步发展了这种方法ꎮ 杨稀等将恒速度测试方法用于

转子系统非线性支承刚度的辨识[１４] ꎮ ＣＡＲＲＥＬＬＡ Ａ
等[１５]采用类似的思想ꎬ利用标准振动试验获取的频响函
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数进行某直升机整机结构的非线性试验模态分析ꎮ 单卫

东等[１６]在 ＣＡＲＲＥＬＬＡ Ａ 等的研究基础上ꎬ对方法进行了

改进ꎬ提出了基于频响函数的非线性模态分析方法ꎬ并在

通过膜片联轴器联接的两根尾传动轴中进行了应用ꎮ 邹

亚晨等[１７]进一步应用该方法ꎬ识别了两根尾传动轴的非

线性连接刚度ꎮ
目前关于直升机全尺寸尾传动轴系非线性振动特性

的试验研究较少ꎬ在工程设计中缺乏试验依据ꎮ 为此ꎬ本
文针对某直升机全尺寸的尾传动轴系ꎬ通过非线性振动试

验ꎬ研究了其等效固有频率和阻尼比等振动特性随激励水

平的变化规律ꎬ为实际工程中直升机尾传动轴系的动力学

设计优化提供参考ꎮ

１　 尾传动轴系的非线性振动试验方法

１.１　 结构简介

某直升机全尺寸的尾传动轴系由 ５ 段水平轴、１ 段斜

轴组成ꎬ轴的材料为铝合金ꎬ全长大约 ２０ｍꎬ如图 １ 所示ꎮ
轴与轴之间通过膜片联轴器联结ꎬ每根轴通过黏性阻尼器

支承在基础上ꎬ如图 ２ 所示ꎮ 其中膜片联轴器如图 ３ 所示ꎬ
由多层金属膜片组成ꎬ会给结构引入复杂的非线性刚度ꎬ详
细介绍见文献[１８]ꎮ 目前关于其非线性力学特性的试验

研究较少ꎬ而黏性阻尼器则为结构引入了非线性阻尼力ꎮ
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图 １　 某尾传动轴系的结构示意图
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图 ２　 某尾传动轴系连接示意图

图 ３　 膜片联轴器实物

１.２　 非线性振动试验方法

某尾传动轴系的非线性振动试验流程如图 ４ 所示ꎬ主
要试验步骤如下:

１)对尾传动轴系进行不同激励水平下的正弦扫频试

验ꎬ获取不同激励水平下的加速度频响函数ꎻ
２)将不同激励水平下的加速度频响函数转化为位移

频响函数ꎬ进一步获取位移响应ꎬ通过非线性模态分析方

法得到等效固有频率随位移水平的变化关系ꎻ
３)将不同激励水平下的加速度频响函数转化为速度

频响函数ꎬ进一步获取速度响应ꎬ通过非线性模态分析方

法得到等效固有阻尼比随速度水平的变化关系ꎻ
４)结合步骤 ２)和步骤 ３)ꎬ即可辨识尾传动轴系等效线

性化的固有频率和阻尼比随着响应水平的变化关系ꎮ
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图 ４　 某尾传动轴系的非线性振动试验流程

１.３　 等效固有频率的识别方法

在振动测试中ꎬ加速度传感器是常用的传感器ꎬ在不

同的激励水平 Ｆ 作用下ꎬ可以测量得到加速度频响函数

Ｈａ(ω)ꎬ将其转化为位移频响函数 Ｈｄ(ω)和速度频响函数

Ｈｖ(ω)ꎬ进一步得到位移响应 Ｘ(ω)和速度响应 Ｘ
􀅰
(ω) [１６] ꎮ

其中位移响应的正方向见图 １ 中 ｘ、ｙ 方向ꎮ

Ｈｄ(ω)＝
Ｈａ(ω)
( ｊω) ２ (１)

Ｈｖ(ω)＝
Ｈａ(ω)
ｊω

(２)

Ｘ(ω)＝ Ｈｄ×Ｆ (３)

Ｘ
􀅰
(ω)＝ Ｈｖ×Ｆ (４)

一般来说ꎬ对于位移响应ꎬ在共振峰值两侧存在位移

幅值相同的两个点ꎬ如图 ５ 所示ꎮ
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图 ５　 位移幅值线性化
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可以通过一对对称的位移频响函数点来定义位移频

响函数的实部和虚部ꎮ

Ｈｄ１ ＝
Ａｒ＋ｊＢｒ

ω２
ｒ －ω２

１＋ｊηｒω２
ｒ

＝Ｒ１＋ｊＩ１

Ｈｄ２ ＝
Ａｒ＋ｊＢｒ

ω２
ｒ －ω２

２＋ｊηｒω２
ｒ

＝Ｒ２＋ｊＩ２

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(５)

其中频响函数的实部和虚部可以通过频响函数幅值和相

位差之间的关系获得ꎮ
Ｈ＝ Ｈ ｃｏｓφ＋ｊ Ｈ ｓｉｎφ (６)

通过联立上面两式ꎬ可以得到与位移响应幅值相关的

等效固有频率

ω２
ｒ(Ｘ)＝

(Ｒ２－Ｒ１)(Ｒ２ω２
２－Ｒ１ω２

１)＋( Ｉ２－Ｉ１)( Ｉ２ω２
２－Ｉ１ω２

１)
(Ｒ２－Ｒ１) ２＋( Ｉ２－Ｉ１) ２

(７)
在每个激励水平下ꎬ通过截取位移响应峰值两端对称

的位移频响函数点ꎬ即可以建立起固有频率与位移幅值、
激励力幅值之间的对应关系ꎮ

ωｒ ＝ ｆ(ＸꎬＦ) (８)
在每组激励力下ꎬ固有频率的变化很小ꎬ可以取中间

值作为近似值ꎬ则公式可以进一步简化为

ω
－

ｒ ＝ ｆ(Ｘ
－
) (９)

从而建立等效固有频率ω
－

ｒ 随着位移幅值Ｘ
－
的变化规律ꎮ

１.４　 等效阻尼比的识别方法

类似地ꎬ对于速度响应ꎬ在共振峰值两侧存在速度幅

值相同的两个点ꎬ如图 ６ 所示ꎮ
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图 ６　 速度幅值线性化

在每个给定速度响应幅值下ꎬ可以通过一对对称的速

度频响函数来定义速度频响函数的实部和虚部ꎮ
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(１０)

通过联立上面两式ꎬ可以得到与速度幅值相关的模态

损失因子ꎮ

ηｒ(Ｘ
􀅰
)＝

(Ｉ２－Ｉ１)(Ｒ２ω２
２－Ｒ１ω２

１)－(Ｒ２－Ｒ１)(Ｉ２ω２
２－Ｉ１ω２

１)
ω２

ｒ [(Ｒ２－Ｒ１)２＋(Ｉ２－Ｉ１)２]
(１１)

其中模态损失因子是模态阻尼比两倍的关系ꎮ
ηｒ≈２ξ (１２)

在每个激励水平下ꎬ通过截取速度响应峰值两端对称

的速度频响函数点ꎬ即可以建立起阻尼比与速度幅值、激
励力幅值之间的对应关系ꎮ

ξ＝ ｆ(Ｘ
􀅰
ꎬＦ) (１３)

在每组激励力下ꎬ阻尼比的变化很小ꎬ可以取中间值

作为近似值ꎬ则公式可以进一步简化为

ξ
－
＝ ｆ(Ｘ

􀅰
) (１４)

从而建立等效固有频率 ξ
－
随着位移幅值 Ｘ

􀅰
的变化

规律ꎮ

２　 某尾传动轴系的非线性振动试验
与分析

２.１　 尾传动轴系的正弦扫频测试

尾传动轴系非线性振动试验的安装布局如图 ７ 所示ꎬ
一共布置了 １０ 个振动测点(安装加速度传感器)ꎬ激振器

安装于水平轴 ３ 的 ６ 号测点位置ꎮ 激振器采用某公司的

电动激振器ꎮ 测试系统采用的是 ＬＭＳ 公司 ２４ 通道的模

态测试系统ꎮ
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图 ７　 尾传动轴系振动试验的安装布局示意图

对尾传动轴系进行一系列不同激励水平的正弦扫频

测试ꎮ 通过反馈控制ꎬ控制激振器的激励幅值分别为

０.５ Ｎ、１ Ｎ、２ Ｎ、３ Ｎ、４ Ｎ、５ Ｎ、６ Ｎ、７ Ｎꎮ 测试得到的 ８ 种不

同激励水平下的加速度频响函数的幅值和相位分别如图

８ 和图 ９ 所示(本刊系黑白印刷ꎬ如有疑问请咨询作者)ꎮ
可以看出ꎬ随着激励水平的增大ꎬ频响函数的幅值和相位

发生了复杂而有规律性的变化ꎮ
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图 ８　 不同激励水平下的加速度频响函数的幅值

２.２　 尾传动轴系等效固有频率的识别

采用 １.３ 节所介绍的方法ꎬ可以得到 ８ 种不同激励力

水平下的固有频率随位移幅值的变化关系如图 １０ 所示ꎮ
对于每个激励力水平ꎬ固有频率的变化可以忽略不计ꎬ每
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图 ９　 不同激励水平下的加速度频响函数的

相位

条曲线上的点表示固有频率的平均值ꎬ随着激励水平增

大ꎬ整体呈现增大的趋势ꎮ
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图 １０　 等效固有频率随位移幅值的变化

不同激励下等效固有频率的平均值如图 １１ 中散点所

示ꎬ可以看出随着位移幅值的增大ꎬ等效固有频率增大了

将近 ０.６ Ｈｚꎬ约为 ０.６４％ꎬ尾传动轴系呈现刚度渐硬的非

线性特征ꎮ
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图 １１　 等效固有频率拟合

进一步对图 １１ 中散点进行多项式拟合ꎬ可以得到等

效固有频率随位移幅值变化的函数表达式(１５)ꎬ来定量

描述等效固有频率随着位移幅值的变化规律ꎬ反映尾传动

轴系的非线性刚度特性ꎬ为其动力学设计优化提供参考ꎮ

ω
－

ｎ ＝２.９６×１０１７Ｘ３－２.２６×１０１０Ｘ２＋３.１９×１０５Ｘ＋９５.６２ (１５)
需要注意的是ꎬ在试验中如果激励水平控制不稳定ꎬ

重复性试验将产生一定的误差ꎮ 所以试验中需要对电动

激振器的激振力进行反馈控制ꎬ确保不同频率下的激励保

持恒定ꎬ一般可确保误差在可接受范围之内ꎮ 文献[１９]
通过两根尾传动轴连接结构ꎬ对试验的重复性误差进行了

详细分析ꎬ本文不再赘述ꎮ

２.３　 尾传动轴系等效阻尼比的识别

类似地ꎬ采用 １.４ 节所介绍的方法ꎬ可以得到 ８ 种不

同激励水平下等效阻尼比随速度幅值的变化关系如图 １２
所示ꎮ 每条曲线上的点表示阻尼比的平均值ꎮ
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图 １２　 等效阻尼比随速度幅值的变化

将图 １２ 中散点标记的平均阻尼比绘图如图 １３ 所

示ꎬ可以反映尾传动轴系的等效阻尼比随速度幅值的变

化关系ꎮ 可以看出ꎬ随着激励力水平的增加ꎬ速度响应幅

值也逐渐增大ꎬ而尾传动轴系的阻尼比则减小了 １２.４％
左右ꎮ
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图 １３　 等效阻尼比拟合

对不同速度幅值下的平均阻尼比进行多项式拟合ꎬ可
以得到阻尼比随速度幅值的函数表达式(１６)ꎬ来定量描

述等效阻尼比随着速度幅值的变化规律ꎬ反映尾传动轴系

的非线性阻尼特性ꎮ

ξ
－
＝ －７.６７×１０５Ｖ２－２７０.３６Ｖ＋３.２６ (１６)

３　 结语

本文通过非线性振动试验研究了某直升机全尺寸的

尾传动轴系的非线性动力学特性ꎬ获得了其等效固有频率

和阻尼比随激励水平的变化规律ꎬ可以为其动力学设计优

化提供参考ꎮ 试验结果表明:
１)随着位移水平的增大ꎬ尾传动轴系的等效固有频

率逐渐增大ꎬ在试验中增加了 ０.６４％ꎬ反映了其刚度渐硬

的非线性刚度特征ꎻ
(下转第 ８５ 页)
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　 　 ２)随着速度水平的增大ꎬ尾传动轴系的等效阻尼比

则逐渐减小ꎬ在试验中减小了 １２.４％ꎬ反映了其非线性阻

尼特性ꎮ
通过这种方法建立的尾传动轴系的等效固有频率和

等效阻尼比随着激励水平的变化关系可以进一步为研究

尾传动轴系的非线性动力学特性、建立更加精确的非线性

动力学模型并进行预测设计提供支撑ꎮ
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