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一、中文摘要 
 

本文將分析複材葉片在直昇機非穩態氣體彈

性系統中扮演的角色。本研究第一部份為求出線性

複材葉片的振動模態解析解，並對於各種不同的結

構系統做一模態分析，以瞭解各種不同複材疊層組

合的特性。第二部份則為非線性複材葉片耦合系統

的動態響應分析，其中將建立尾流之誘導流、動態

失速及非線性複材葉片各項要素之動態耦合模

式，允許直昇機在懸停時，主懸翼複材葉片在各個

轉距角及展弦位置的升力負載響應。並經由考慮誘

導流之複材葉片系統與無誘導流之系統的動態響

應結果相互比對，以進一步瞭解複合材料及誘導流

這兩個物理量對於主旋翼非穩態系統的影響。 

關鍵字: 直昇機、複材葉片、動態失速、誘導流、

氣彈力學 
 

 

Abstract 
    In this research, the rotating composite blade 
behavior will be analyzed by the mode shapes, and 
the wake induced flow effects will be studied by the 
aeroelastic system’s dynamic response. The coupled 
system includes the wake induced flow, linear part of 
ONERA dynamic stall model and non-autonomous 
nonlinear composite rotor blade flap-lag-torsion 
model. The mode shape of a composite blade will be 
solved analytically. The Jordan canonical form and 
matrix skills are used for obtaining composite blades 
mode shapes. The Galerkin’s method is employed for 
numerical approach of the dynamic response. The 
results discover that the bending-torsion stiffness for 
a composite blade dominates the utilizable property 
for a rotating blade. The wake induced flow effects 
play an important role in higher pitch angles in hover, 
even for a composite rotor.  
Keywords: Helicopter, Composite Blade, Dynamic 
Stall, Induced flow, Aeroelasticity. 
 

二、緣由與目的 
 

隨著時代的進步，直昇機主旋翼的葉片皆以複

合材料為主；相對於等向性材料而言，複合材料，

尤其是非線性複合材料，表現在直昇機主旋翼的非

穩態氣體彈性力學耦合系統，卻鮮少有人研究。準

此，本文將針對複材葉片在直昇機非穩態氣體彈性

系統中扮演的角色分析之。 
由於直昇機主旋翼系統包含了細長  (彈性) 

葉片在各方位之振動及其尾流和空氣動力相互間

的影響，因此若要對此系統有較具實際上的模擬，

似乎得考慮尾流、葉片上之空氣動力 (包含非線性
的動態失速現象) 及彈性葉片之振動三者的耦合。 
首先就一般空氣動力流場之尾流場的預估而

言，大致分為實驗量測 [1,2]及數值模擬 [3,4]兩
種，另外有關尾流及葉片振動的研究及該模式之建

立可從 Ormiston 及 Peters 等人的論文中窺知 
[5,6]。當時的學者多假設一剛性葉片與一簡單的尾
流模式耦合而探討尾流對葉片振動 (拍撲振動)之
影響。接著有從事結構動力的研究人員致力於非線

性彈性葉片運動方程式之推導如 Hodges 等人 
[7,8]，希望能對旋翼葉片有更真實的模擬。然都屬
於 moderate deflection type beam theory, [9]。 
此外，空氣動力流場中還有一個重要的物理

量，就是動態失速的因素，由於動態失速是一個非

線性的現象，早期大多以實驗觀測模擬之。在 1980
左右，正是研究的極盛時期 [10,11]，然而其中不
乏艱深數學推導及計算極為耗時之模式 [10]，不
適用於本研究最終考慮之特徵值分析。而法國

ONERA 發展一套半經驗半解析的數學模式 
[ 11 ]，經過評估之後[ 12,13 ] 已超越現在的大部分
理論方程式。因此廣為被研究動態失速的人採用 
[ 12,13 ]。由於這些耦合現象的高度非線性，其完
整的理論預估值，直至 1990 年代末期才有初步的
結果 [12,13 ]。這一系列的研究雖然注重了空氣動
力環境的模擬，卻無法完全滿足葉片結構的變化；

其結構行為的描述太過簡化，且無法允許往後複合

材料葉片後續之研究，因此這些模式的建立，其應

用有限。 
許多從事結構的學者也領悟了葉片運動的重

要性，因此在 1992 年以後開始推導或建立各種非
線性或是複材的旋翼葉片運動方程式。這其中較具

代表性的大概是 Hodges [8,14]，Pai [15~17 ] 及 
DeSilva [8,18]。然而 DeSilva的模式並未與任何尾
流效應耦合。Hodges 在非線性旋翼葉片的理論模
式是一位具有一定的影響力的學者，許多研究人員
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皆使用其結構模式。在最近與 Peters的文獻中也利
用動態尾流理論結合其最新之複材非線性結構運

動方程而減低了大部分的擺振阻尼誤差 [19]。可
惜他們並未考慮動態失速的效應。Pai 等人是另一
派解析結構力學的研究學者。他們的高非線性複材

結構葉片方程式已證實具有模擬高應變量或位移

的準確性 [17]。這其中葉片的運動方程由剛體葉
片、彈性葉片、非線性葉片到完全非線性葉片對於

葉片結構本身各自由度在各截面 (cross section) 
變形量的模擬的基本假設將會影響整個方程式的

描述。筆者不敢斷論何者為正確，然而在筆者以往

的分析比較 Pai及 Hodges的結構方程式，相信 Pai 
的結構模式或許是一個較為保守的選擇。 
    基於上述之回顧，本研究所考慮的耦合系統在
葉片結構方面包含一組可允許在擺振、拍撲及扭轉

三個自由度上有大的變形量，且可有多層重疊之複

合材料矩形葉片。在空氣動力方面則將利用非穩態

翼剖面理論（unsteady airfoil theory）及葉片元素理
論推導出葉片上的升力函數，並加入 ONERA的動
態失速方程式。而至於誘導流的影響則將由動量理

論及葉片元素理論模擬之。 
   

三、複材葉片結構動力方程的推導 
本研究使用 Pai的非線性複材葉片理論做為結

構動力方程的理論依據，詳參考文獻 [15,16] 。簡
要而言該方程式是使用牛頓法推導而出，而基於細

長葉片之彎曲及變形的程度，相較於 Hodges之固
定 x-y-z座標，其結果是一組極為複雜之高非線性
方程組，其中包含 4 個未知量 (3 個位移，1 個旋
轉)， 雖然數值法可解得其近似解，但本研究並非
單純解此結構方程，而是要建立一套解析的氣彈耦

合模式。首先得將原始之方程式以泰勒級數展開並

保留至三階非線性項，以利於將該方程式表成多項

式的形式。而由於本研究之尾流方程為無因次化之

運動方程，因此我們也必須將原先的非線性葉片方

程式無因次化；此外一般直昇機旋翼葉片由於不考

慮徑向  (radial) 的振動，因此都假設是一個
inextensional葉片；如此則簡化為 3個運動方程及
三個未知量 (弦向(chordwise)，撲拍向 (flapping) 
及扭曲方向 (torsion))。而由於 Peters及 Hodges的
座標設定與 Pai 之座標相差 90 度的旋轉角(圖一,
二)，因此我們仍得將無因次化之三個非線性偏微
方程式轉換到與 Peters (或 Hodges) 相同之座標，
以利於和空氣動力座標相耦合。經由圖一得知由於

Pai 之方程式中的 u、r 與本文所用座標相同，因
此只需將 v轉換為-w；w轉換為 v，並依照如下整
理方式將 Pai座標轉換成 Peters座標， ，

， ， ， ，

， ， ，

。而無因次化後的複材結構方程經轉

換後可得 v、 w、 r 的非線性運動方程式
(non-autonomous nonlinear equation) 如下：  

32 jj →
3322 D→

12D→
23 jj →

33 DD →

23D −→

32 µµ →

12D
32

23 µµ →

13D−
D

13D22

D
→

vvjvDvv −−++ '''''' 3333 &&&&& µ
xx

Lxdxvxdxv γ=++ ∫∫ )'('''
11 v

                 (1) 
''''''''' 312221 wjrDwDww &&&&& −−++ µ  

w

xx
Lxdxwxdxwwjjrjjj γ=++−−−−+ ∫∫ )'(''''')(')(

1113123 &    

                    (2) 
rLrjjwjjjwDrDrrj =−+−−++−+ )(')(''''' 23123121121 &&&& µ        

                  (3) 
其中， ， ，以此類推。此外，v
乃是 lead-lag 之位移，w 為 flapping 之位移，r 為
torsion 之旋轉，而Ω為旋翼旋轉之角速度。就一
平板葉片而言，

dtdvv /=& dxdvv /'=

2

2

2

2

1212 L
c

L
hj +321 jj =+= ，L 為葉片

長度 (length)，h 為葉片厚度(thickness)，c為葉片
寬度(chord-wise length)。而 D11 , D22 ，D33及 D12

則分別代表 torsion，w (flapping)方向之 bending的
剛性 (stiffness)，v (lead-lag)方向之 bending的剛性
以及 flapping-twisting互相耦合的剛性值。m = 單
位長度質量= M/L, t Ω= , x = s/L, t Lvv /= , 

Lww /= , 42 L/Dxx mDxx Ω= , Ω= m/3,13,1 µµ , 
2L22 / mΩ= µµ , 2/ mLjx =

Lm 2Ω
22LΩ

ρ

jx
, 而 v- 及 w-等二個力

方程式皆以 正向化 (normalized), 而 r- 力矩
方程式則以m 無因次化。為了便於慣用符號的

辨識，式(2.2)~(2.4)皆將無因次化後的 upper-script 
“-“省略；此外，吾人定義 γ  = lock number 
=( ，而 為大氣密度。 mL /)2ρ

 
四、葉片上空氣動力表示式之推導 
 
四.1 葉片上的空氣動力表示式之推導 
     就一個完整的旋翼氣體彈性力學系統而言，
應該包含了結構動力、尾流動力與空氣動力之間耦

合的系統；對於本模式而言由於是一振動的葉片，

因此相對之運動應以葉片為參考座標，詳圖三。 
     現將空氣動力的理論表示如下，由圖三得
知，U是翼剖面相對於流場之速度，而在 v及 w方
向及第 q片葉片之升力可表成如下： 
 

iOdTPvi LUUL ]sin[ θ+Γ+Γ−=          (4) 

iOdPTwi LUUL }cos]{[ θ+Γ−Γ=        (5) 

iomii MbULorM ]2[)( +Γ=γφ          (6) 
 

其中，LO 為非環流升力 (non-circulatory lift)，MO

為非環流力矩 (non-circulatory moment)，足標 i 代
表葉片上分割的元素。我們將 U 分為U 與U 兩
分 量 ， 則

P T
22
Tp UU +=

Γ d

U ， ，

，此外， 、Γ 及 分別代表 ONERA 
TUpU1 /tan−=φ

mΓφθα −=
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動態失速方程式的升力、阻力及扭力矩的影響，其

細節將於下一節中討論。 
     在式(4~6)中； 
 )cos()tan()sin()cos( // wvw

r
vwU iSP +αµ−+ψµ+=

•  

)tan)(cos()sinsincos)(cossin( //
iS vw

r
v

r
vww +αµ−ψ−ψµ+=

•  

 ))sin()cos(( /

r
vwrvUT +ψµ++=

•  

而 [
R
x

=r ，x from root to tip] 

•
•

−⋅⋅=⋅⋅= )cossin(
4
1

2
][ θθ PTiylOi UUcacUSbL  

•

−⋅⋅−=⋅⋅=
•

)cossin(
16
1

2
][ 2 θθ PTiymOi UUcacUSbM  

此外 ，  
•

=−
•

yPT UUU )cossin( θθ  
      θ +  γψθψθθ ++= cossin0 CS

      U  θθ+θ−θθ+θ=
•••••

sincoscossin PPTTy UUUU

   ⇒ η      

其中  “s” 代表失速  (stall) 時的狀況，K 代表
reduced frequency = rbUb // 0 =

θφ cosw′+
•

Ω ，ε 代表為翼剖面

在俯仰方向的角速度=  ，

 。此外，C

&

≈ θφ cosw′+
•

lz CC ≈ d = Cd0 + Cd3�3 為阻力係數，c 為
無因次化葉片弦長，b=c/2，a為葉片翼剖面升力係
數斜率。 

≈ dTdL

(= dDdp

(TdC

(4 η

2
(η−=vi

 
四.3  尾流函數 
 尾流函數可以用動量理論  (Momentum 
Theory) 及葉片元素理論 (Blade Element Theory) 
推導之；以下先由葉片元素理論推導誘導流  
(induced velocity) 來說明之。 

iv

)]()[(
2
1 2 θθρ +Ω−Ω≈ ivssacds  

])()([
2
1) 22233 θθθρ +Ω−+Ω+Ω=Ω ii

D vsvs
a

Csacdss  

其中，L為升力 (Lift)，T為推力 (Thrust)，P為旋
翼產生的功率 (power)，C 升力係數，C 功率係
數。無因次化之後，再由結合理論得出，

=   

T

)

P

)Momentum (BladeTdC

                          )]([
2

)2 ii vxxaxv +−=+ θ
σ  

四.2  ONERA 動態失速理論 
   簡要而言，ONERA的模式是利用半經驗及

半解析的方法將影響旋翼葉片上的氣動力分為升

力、阻力及扭力矩三部分。ONERA的動態失速模
式除了包含一個線性方程來模擬低攻角之氣動力

特性外，另外加入一個非線性方程式來模擬高攻角

時分別對升力、阻力及扭力矩三種現象的影響

[11]。為簡化問題，吾人只取線性方程來模擬之。
此模式之數學式依氣動力特性可以如下三部分表

示。 

)(
8

)
162

()
10

2 ηθ
σσησ

−++++ x
aaa      (10) 

 
vi即為吾人所要導出的誘導流函數。 
 
五、 複材葉片─尾流耦合方程式 
 
五.1 類非線性耦合方程式之展開 
首先從結構的方程來看，要解此一方程式，

必須採用半解析半數值方法，我們利用 Galerkin 
method，將變數轉換為： 

 
(1) Dynamic Stall Lift  

• 1Γ=Γ
•

+= εδα baU ly cos            ( 7 ) 

)()(

)()(

)()(

5

1

5

1

5

1

xtrr

xtww

xtvv

k
kk

k
kk

k
kk

∑

∑

∑

=

=

=

Θ=

Π=

Ψ=

             (11) 
 
(2) Dynamic Stall Drag 
•                    ( 8 ) 1dd Γ=Γ 0dUc=

 
(3) Dynamic Stall Pitching Moment 

• 1mm Γ=Γ
•

= δ bm ε                   (9 ) 其 中 ， Ψ 為 比 較 函 數  (comparison 
function)，而隨著葉片組成的材質 (複材或等向) 
及邊界條件不同，其比較函數也不同。 至於比較
函數的求法將於後續章節中詳述之。然後是將比較

函數連同式(11)代入式 (1~6) 對其中的 v、w、r 做
展開，其結果太過繁雜故不在此贅述。 

kkk ΘΠ、、

 
(7~9) 式中的一些參數，就一 NACA 0012 葉片翼
剖面而言， 

9.5=a

aczl =

，    ，

，

o13=ssa

αα cos

static( stall ).. aoa

sin
2
a

−
czl

∂
∂

=
α

δ ，  
五.2 複材葉片─尾流耦合方程式       





−−
+

=
α

α
2cos)008.004.1(04.1

0005.0008.0 2

dsc       
oo

o

18020
200

≤≤
≤≤

α
α

經由前一節的展開，可得到一組複材葉片─

尾流耦合方程式，將其以矩陣形式表成如下， 
 

 4 



][ ijK

*

*

*

*































q

q

q

q

q

q

r
r
w
w
v
v

+ =       (12) ][ ijL































q

q

q

q

q

q

r
r
w
w
v
v

*

*

*
















}{
}{
}{

rq

wq

vq

F
F
F

由於結構方程與空氣動力在 v, w, r方向相耦合，並
且因為程式中含有 ψ  ( 3/)1(2 −+= qt π

kkk ΘΠ、、

ψ  =第 q個
旋翼葉片方向角)，亦即當在同一瞬間(ψ )不同的
旋翼葉片基於旋翼面位置的不同，有不同的弦向、

拍撲向及扭曲角向的位移，因此必須考量旋翼葉片

數的影響。事實上式 (12) 矩陣內的元素 ([Kij]，
[Lij]) 大都是比較函數(Ψ ) 對於葉片長度
之積分值，而這一切必需仰賴比較函數的求得，因

此下一章節將說明比較函數之求法。 
 
五.3複材葉片振動模態之建立 
為了要求得能夠讓類非線性複材葉片在求解

時使用的比較函數 (comparison function)，吾人簡
化此問題，假設線性複材葉片與類非線性複材葉片

的運動方程不相同，然而其物理上的邊界狀況是一

樣的。如此，吾人可先利用解析法求得線性複材葉

片的振動模態以做為類非線性複材葉片求解動態

負載時的比較函數之用。準此，線性複材葉片振動

模態之解析解如下： 
首先，考慮線性複材葉片無結構阻尼及忽略

轉動慣量 (moment of inertia) (亦即考慮細長葉片) 
的運動方程 [20]， 
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假設 v (x,t) = V (x)e ，w (x,t) = W (x) te ，r (x,t) = 

(x)e ，其中 是擺振模式(lead-lag mode) 的自
然振動頻率， 則為揮舞--扭曲耦合模式(lead-lag 
mode) 的自然振動頻率。其邊界狀況如下， 
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(a) 固定端(Fixed end)， 
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(b) 自由端(Free end)， 
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首先將扭轉向的方程式 (15) 對葉片 向 (i.e. s/L) 
微分，再代入揮舞向的方程式 (13) 以消去Γ

項，則揮舞向的方程式可改寫為 
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扭轉向的方程式 在空間座標 (spatial coord.) 可改
寫為 

01211
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則式(16)，(17) 可用矩陣形式表成，  
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就扭轉向的方程式 (15) 而言，代入自由端邊界狀
況的方程式組 (16) 以消去 項，則自由端邊界狀
況的方程式組 (16)可改寫為 
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根據參考文獻  [20] 的基本矩陣法  (the 

fundamental-matrix method) 矩陣方程式 (18) 能夠
用一個通式表示， 

{x}=[R]e[J]t{K} 
 

其中矩陣[R] 是一個 6X6 的矩陣，而其縱向分量
則為矩陣 [A] 的特徵向量 , [J] 則為矩陣[A] 的
Jordan基本形式 (Jordan canonical form)，而{K}則
是一個六個元素構成的常數向量。接下來再與邊界

條件相結合，則吾人可得 
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如此則複材葉片的擺振、揮舞、扭曲三個自由度的

振動模態及自然振動頻率皆可求得。而至於其硬度

則可用簡易的板層理論求出 (laminate theory of 
plates)。而至於複材葉片的初探，我們選用的複材
其資料(具原先之因次)有關擺振方向之扭轉及彎
曲硬度 (D11, D22)，拍樸方向之彎曲硬度 (D33)及彎
曲-扭轉相耦合的硬度 (D12) 可求得如下 
 
D11 = 436.23 lbf-in2, D33 = 1532.4 lbf-in2 
D22 = 5547.2 lbf-in2, D12 = 252.02 lbf-in2 

 
事實上依循上列之方法，可求得各種不同的

複材組合之硬度，而可進一步求得線性複材運動方

程式之模態 (mode shape)，並可作為類非線性複材
運動方程之比較函數。如此，則耦合的偏微分方程

將可化為常微分方程了。 
 

六、 結果與討論 
本研究的主要目的乃是要求解整個複材彈性

葉片─尾流耦合方程式的動態響應分析以尋求葉

片上的負載。其求解方法將詳述於後。 
吾人所建立之類非線性彈性葉片─尾流耦合

方程組可大略包含類非線性的複材葉片結構運動

方程式 (分為 v、w、r 三個方向)，式 (1~3) 其中
包含展開的各個空氣動力項 (Lv, Lw, 及 Lr)。其中
之誘導流速 (induced velocity iν )則以誘導流函數
代入。針對最終之方程式的架構，式 (12) 動態耦
合方程的矩陣式而言，利用 Galerkin的展開，可得
到動態響應方程式的外力項。由於所有的結構方程

之比較函數皆先已假設且滿足邊界條件，因此利用

Galerkin法，必須先將式 (1~3) 的結構方程式皆乘
以比較函數將其正交化。而且這些外力函數也必須

正交化之。如此可得到一個二階的聯立耦合動力方

程式。如此，利用 Runge-Kutta法求得在某個飛行
狀態之下的所有葉片的動態位移(v、w、r)，再將
各個諧模相加，則可得到整個系統的位移。此外利

用式 (5) 之揮舞方向的升力表示式則可求得沿著
葉片根部到尖端的動態負載。 
    在此，吾人先驗證比較函數之正確性，我們代
入 Pai的材料資料 (詳四.3的材料硬度值(D11, D22, 
D33, 及 D12))，其中 , 無因次之

 ，我們取前三個特徵值：

43.7611324，1756.920915，13771.23683。也因此，

我們可以得到三個頻率：6.615219，41.91564，
117.35091。以下就是 lead-lag 方向的三個 mode 
shape： 

0000362191.03 =j
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而揮舞向(w)及扭曲向(r)所求得之自然振動頻率為
3.3445，20.955和 58.647，以下即其振動模態。 
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以 上 的 振 動 模 態 也 已 滿 足 其 正 交 性

(orthogonality)，滿足式(13~15)。與 Pai[20]的結果
做比較，未將模態無因次化之前，比較可發現其模

態結果是一樣的，在此就不再重覆附上 Pai 之結
果。吾人在此僅列出 v 方向的前三個模態於圖四~
六以工參考。 
與前人相比，確定吾人模態之正確性後，我

們嘗試固定該複材在扭轉向及揮舞向的硬度如同

四.3所列，而變動無因次化之擺振向硬度(D11)及耦
合硬度(D12)的性質，以期瞭解複材疊層之影響。如
圖七所示係固定 D22及 D33並令 D11=0.15時，揮舞
向的前三個振動模態之頻率與 D12之變化圖。而圖

八、圖九及圖十則分別為 D11=0.17、0.19 及 0.21
時的揮舞向振動頻率變化圖。一般而言，隨著擺振

向硬度的增加，在其他方向的硬度固定情況下，揮

舞向的頻率並無太大的變化，因此就一單純的結構

情況而言，擺振向與揮舞向這兩個自由度並無太大

的耦合現象。而至於耦合向(D12，即揮舞及扭轉之

耦合)的影響則出現於 D12大於 0.3左右，吾人無法
求出一個較為收斂的振動頻率，此即意味複合材料

各方向的疊層似乎必須遵循一定的比例，其疊層的

角度不可過大，否則可能無法適用於旋轉葉片上。

而吾人並無降低 D12的值於 0.15 以下，其原因係
D12乃是複材葉片的基本特徵，若是 D12愈小，則

揮舞與扭轉的耦合愈少，則愈趨近等向性葉片了，

這與本研究主題無關。其次，吾人探討氣動力對於

本耦合系統之影響。圖十一及圖十二是本耦合系統

使用四.3 表列的材料係數與後續推導而出的振動
模態做為比較函數，並使用 Galerkin法求出得此系
統之動態分析。其中圖十一是升力分佈的 3-D 曲
線，圖十二則是阻力分佈圖，為了瞭解主旋翼之尾

流導致的誘導流對於本系統的影響，吾人模擬了有

無誘導流兩種情況，於圖十一及十二中的黑點即代

表具有誘導流影響之結果，而三角形的點則為無誘

導流者。在這個 3-D的圖形中，x軸代表轉距角由
0o~25o，y軸則為無因次化的葉片弦展向(span-wise 
0.0~1.0)。其實由圖十一得知升力的分佈都是隨著
轉距角的增加及展弦的增加而增加，此結果並不會

因為複材而有所改變。而由於誘導流的影響，導致

有效攻角減低，因此其升力較無誘導流影響者為

低。而於阻力的影響方面，由於無誘導流則無誘導

阻力，因此有考慮誘導流之阻力較無誘導流者為

高。此現象也表現於圖十二。 
 

 七、結論 
在分析直昇機的流固耦合系統時，由於方程式

的複雜性往往是用數值法分析，而在這之中又必須

事先求得滿足所有邊界條件的比較函數。本文主要

針對複合材料樑的特徵函數進行探討，進而建立一

套解析的方法及其振動模態，本文所獲得之結論如

下所述： 
1.  本研究已利用解析法求出線性複合材料樑在
擺振、揮舞、扭曲三個自由度的振動模態及自然

振動頻率，其結果也可做為分析各種旋轉之複合

材料樑，動態響應時的比較函數之用。 
2.  以單一結構而言，擺振向的硬度之變化並不
會導致揮舞向的自然振動頻率有太大之改變。然

而掌控複材特性的耦合向硬度值(D12，即揮舞及

扭轉之耦合)不可太大，否則可能因其疊層的角度
過大，而無法求出相對該旋轉葉片上之複材特性

的振動模態及自然振動頻率。  
3.  就誘導流對於耦合系統之動態分析而言，誘
導流的影響，導致有效攻角減低，因此其升力較

無誘導流影響者為低。而於阻力的影響方面，由

於無誘導流則無誘導阻力，因此有考慮誘導流之

阻力較無誘導流者為高。  
 
因為本文所求得的是滿足所有邊界條件及結

構動力方程的特徵函數及解析方法，當材料不同、

只需改變方程式中的參數值即可得知振動模態及

特徵函數，其結果可適用於旋轉複合材料樑，對於

往後研究此類系統振動者有莫大的幫助。 
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圖三、  葉片截面之空氣動力座標 

 
圖七、揮舞向的前三個模態之振動頻率 (D11=0.15)  
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圖四、v 方向的第一個模態 
 

 

圖八、揮舞向的前三個模態之振動頻率 (D11=0.17)   
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圖五、v 方向的第二個模態 
 

 
圖六、v 方向的第三個模態 

 圖九、揮舞向的前三個模態之振動頻率 (D11=0.19) 
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圖十、揮舞向的前三個模態之振動頻率 (D11=0.21) 
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圖十一、誘導流對複材葉片升力之影響 
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圖十二、誘導流對複材葉片阻力之影響 

 

 10 


