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几何耦合对直升机桨叶液压减摆器
等效线性阻尼的影响研究
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摘要 :  建立了直升机前飞时, 计入变距/挥舞/摆振几何耦合和力_速度非线性关系的液压减摆器

分析模型;用 4 阶龙格_库塔法在时域内计算减摆器的轴向速度; 根据减摆器轴向速度的瞬态响应

成分,利用基于富里叶级数的移动矩形窗方法计算了减摆器等效线性阻尼# 结果表明, 存在变距/

挥舞/摆振几何耦合的液压减摆器, 在直升机前飞时其等效线性阻尼将大幅度下降# 
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引   言

美国西科斯基公司研制的 CH_53E 型直升机在试飞中发现
[ 1]

,当速度由 277 km#h- 1
作加

速前飞时,直升机出现过大的振动现象# 后来认识到这是一种旋翼集合型一阶摆振(频率

4 8 ) 与动力 / 传动系统扭振之间的耦合自激振动# 研究表明, 当直升机大速度前飞或作机动

飞行时,其桨叶的液压减摆器存在幅值很大、频率为 1 8 的稳态速度, 致使减摆器的有效阻尼

下降过多, 不足以提供系统稳定所需要的阻尼# 西科斯基公司对 CH_53E、S_76型直升机进行

/地面共振0研究过程中,为了证实某一频率下液压减摆器的力 _速度关系,对它进行了实验研

究,得到了等效线性阻尼随减摆器轴向速度幅值之间的关系曲线
[ 1, 2]# 研究表明, 减摆器力与

其轴向速度幅值之间存在着类似于图 1所示的双线性关系,当减摆器轴向速度幅值较小时,其

阻力与速度幅值的平方成正比,接近图 1中斜率很大的直线 oa , 当速度幅值超过某一临界值

后,其阻力就很少增加,也就是说超过临界速度幅值后, 其等效线性阻尼将随着速度幅值的增

加而迅速下降# 说明 CH_53E直升机前飞加速时, 液压减摆器有效阻尼的下降是由于其轴向

速度过大引起的# 

UH_60A、S_76型等直升机上的液压减摆器与旋翼之间采用了改进的连接方式
[ 3]

, 它与普

通的连接方式(如 CH_53E)不同# 图 2( a)、( b)是减摆器两种不同连接方式的示意图# 图 2( a)

是普通的连接方式, 将液压减摆器两端的支臂分别安装在摆振铰两侧,这样只有桨叶的摆振运

动引起减摆器的轴向速度,桨叶的变距和挥舞运动对它没有影响# 改进的连接方式(图 2( b)

所示)是将减摆器的一端与桨毂相连,另一端连接在变距轴或桨叶上,这样桨叶的挥舞、摆振和

819

 应用数学和力学,第 23 卷 第 8期( 2002年 8 月)

  Applied Mathemat ics and Mechanics
           应用数学和力学编委会编重 庆 出 版 社 出 版  

X 收稿日期:  2000_09_25; 修订日期:  2002_03_26

作者简介:  胡国才( 1964) ) ,男, 浙江慈溪人,副教授, 博士.



变距运动都将通过几何耦合作用到液压减摆器上,影响其轴向速度# 

文[ 4]根据AH_60A直升机液压减摆器阻力分析与试验研究得出结论,对于象液压减摆器

这样的强非线性阻尼器, 其等效线性阻尼的选取非常困难, 不同的等效阻尼值使估算的减摆器

载荷相差甚远, 说明在计算液压减摆器的等效阻尼方面还缺乏一种统一、有效的方法# 

因此,对于用改进的方式连接的减摆器, 需要建立包括变距/挥舞几何耦合的液压减摆器

等效阻尼分析模型, 才能得到正确的等效粘性阻尼# 

图 1  液压减摆器力_速度曲线          图 2  减摆器与旋翼连接方式

1  分 析模 型

111  基本假设

( 1) 旋翼桨叶存在挥舞、摆振和变距运动; ( 2) 仅计入桨叶的基阶模态; ( 3) 气动力为线

性; ( 4) 前飞时诱导速度沿桨盘的分布为: vi = v1[ 1+ ( r / R) cosWk ] ,其中, v1为桨盘平均诱导

速度, R 为旋翼半径, Wk为方位角, r 是桨盘上任一点到旋转中心的距离; (5) 不考虑减摆器阻

力对挥舞和变距的作用; (6) 忽略由于摆振引起对挥舞的气动力和惯性力的作用# 

112  液压减摆器的轴向速度和作用力

考虑几何耦合的减摆器分析模型可用图3来描述# 减摆器一端通过支臂 ba固连到桨毂a

点,另一端通过支臂 cd固连到桨叶变距轴d 点,假设摆振铰 e 和挥舞铰f 重合, p 为变距轴承,

如果桨叶存在相对于3个铰的运动,那么其挥舞 / 摆振 / 变距几何耦合将使减摆器产生附加的

轴向速度# 

根据图3坐标系之间的关系,可以导出 ac 在桨毂运动坐标系 x hy hz h中的矢量为

  rac = r
x
ac i h+ r

y
ac j h+ r

z
ac kh, (1)

液压减摆器 bc的矢量可以写为

  rbc = rac - rab = r
x
bc i h+ r

y
bc j h+ r

z
bc kh# (2)

减摆器轴向速度 vd 为:

  vd = Ûr bc #
rbc

| rbc |
# (3)

得到减摆器轴向速度后, 根据给出的力_速度曲线可以确定减摆器的作用力:

  F( vd) =

- 230+
250
21

@ ( v d+ 0105)   vd < - 0105 m/ s ,

4 600 @ v d          - 0105 [ vd [ 0105 m/ s,

230+ 250
21

@ ( vd- 0105)    vd > 0105 m/ s# 

(4)
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图 3 桨叶与液压减摆器物理模型

这个力通过减摆器的安装臂对摆振铰产生阻尼力矩# 为求阻尼力矩, 可根据减摆器轴向

速度的方向将阻力转换为力矢量 F, 假定力矢量 F相对摆振铰e的力臂矢量为r ec ,则减摆器对

摆振铰的阻尼力矩为

  M
d
e = r ec @ F# (5)

根据基本假设, 不考虑减摆器阻力对挥舞和变距的作用,因此可得到减摆器对摆振铰的作

用力矩为

  M
d
e = F ( v d)

r
y
b c#rxe c - r

x
b c#rye c

| rbc |
# (6)

113  直升机前飞时旋翼配平

直升机前飞时, 旋翼桨叶的运动以及作用在桨叶剖面上的气动力如图 4所示
[ 5]
,由叶素理

论得到桨叶剖面的气动拉力为

  dT k =
1
2 Qac( Hku

2
T - upuT ) dr , (7)

式中, Q为空气密度, a 为二元剖面升力线斜率, c 为桨叶弦长, Hk、uT、up 的意义见图4# 

若旋翼有 Nb 片桨叶, 挥舞铰外伸量为 e f ,则作用在旋翼上的气动拉力 T 为

  T =
1
2
QacQ

R

e
f

E
N
b

k= 1
( Hku

2
T - upuT ) dr# (8)

因为仅计入桨叶的基阶模态, 故第 k 片桨叶的变距角和挥舞角可用下式表示:

  
Hk = H0 + H1ccosWk + H1ssinWk ,

Bk = B0+ B1ccosWk + B1ssinWk ,
(9)

式中, Wk 是桨叶方位角, Hk、Bk 分别是变距角和挥舞角, (#) 1c、(#) 1s是周期项,规定桨叶前缘向

上变距角为正,桨叶向上挥舞时挥舞角为正# 将式( 9) 代入式(8) ,得到旋翼拉力平衡方程# 

对于铰接式旋翼桨毂来说,如果挥舞铰没有弹簧约束, 那么桨叶作用在挥舞铰上的力矩之

和必定为零,即

  Q
R

e
f

( r - e f ) dT k - m82Q
R

e
f

Br ( r - e f)dr - mQ
R

e
f

&B( r - ef )
2dr = 0, (10)

式中, m 为桨叶单位长质量, 8 为旋翼转速# 将式(10) 展开后,令方程两边的常数项、正弦项
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图 4  前飞时作用在桨叶上的气动力

和余弦项分别相等, 得到 3个平衡方程# 

假定 Fk i是桨叶作用于挥舞铰且垂直于桨毂平面的惯性力矩,则在桨毂固定坐标系中,旋

翼作用于桨毂中心的力矩 Mx、My 分别为:

  

Mx = - e f E
N
b

k= 1

( T k - Fk i) sinWk ,

My = - e f E
N
b

k= 1
( T k - Fk i) cosWk# 

(11)

至此已建立了旋翼 6个独立的平衡方程, 若令 q = ( B0 H0 B1c H1c B1s H1s )
T
,可以组成方程

组,写成矩阵形式如下:

  Aq = p , (12)

由式( 12)可以计算旋翼桨叶的配平角# 
114  桨叶摆振运动

桨叶摆振运动产生的惯性力、离心力、哥氏力、气动力和液压减摆器阻尼力将对摆振铰产

生相应的力矩# 减摆器作用力矩已经导出(见式( 6) ) ,其它几项力矩如下:

( 1) 惯性力矩 M
i
e

  M
i
e = I b&F, (13)

( 2) 离心力矩 M
c
e

  M
c
e = e l 8

2
SbF, (14)

( 3) 哥氏力矩 M
k
e

  M
k
e = 2 8I bB# ÛB, (15)

( 4) 气动力矩 M
Q
e

  M
Q
e = Q

R

e
l

( r - e l)dQ, (16)

式中, F为桨叶摆振角位移, 规定逆旋翼旋转方向摆动为正, e l为摆振铰外伸量, I b为桨叶对摆

振铰的惯性矩, S b为桨叶对摆振铰的静矩, Q为桨叶在振动面内气动阻力# 若规定正的力矩
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产生正的摆振位移, 如果摆振铰无弹簧约束, 那么桨叶作用在摆振铰上的力矩之和必定为零,

即

  M
d
e - M

i
e - M

c
e - M

k
e + M

Q
e = 0, (17)

式( 17)是关于摆振铰 F的二阶微分方程, 其阻尼力矩项关于 ÛF是非线性的, 难以求出解析解,

这里在时域内进行数值求解# 

2  等效线性阻尼

利用瞬态响应确定等效线性阻尼可由多种方法来完成,基于富里叶级数的移动矩形窗方

法[ 6]在计算精度、计算时间上具有较大的优越性, 并适用于不同大小阻尼[ 7, 8]的情形# 

假设减摆器轴向运动的振荡频率或桨叶摆振频率为 X( t ) , 则富氏系数 A( t )、B( t) 分别

为:

  
A ( t ) = Q

t+ 2PN
c
/ X

t
v d( S) cos[ X( t )#S] dS,

B( t ) = Q
t+ 2PN

c
/ X

t
vd( S) sin[ X( t )#S] dS# 

(18)

上式积分上限中的 N c是周期数# 这样,减摆器轴向速度振幅的衰减包络线为:

  a( t ) = A
2
( t ) + B

2
( t )# (19)

得到衰减线后,取其自然对数,该自然对数随时间绘出的是一条绕某一虚拟曲线以频率 2Xn振

荡的曲线,而该虚拟曲线在任一时刻 t的斜率为- N( t ) Xn, 有了该斜率值就可以简单地转换为

等效阻尼# 

要得到虚拟曲线的斜率- N( t ) Xn, 应先将自然对数的衰减曲线拟合成该条虚拟曲线,然

后在每个时刻 t = t k 处求导,得到曲线的斜率为:

  N( t ) Xn | t = t
k
= -

d ln a( t )
dt t= t

k

, (20)

式中, N( t ) 是时刻 t时的等效阻尼比, Xn为桨叶摆振固有频率# 将式(20) 表示的斜率转换为

桨叶摆振等效线性阻尼系数 Ce( t k) ,即为:

  Ce( tk) = 2N( tk) Xn#I b/ r 2ec# (21)

211  计算状态

本文重点关心的是变距/挥舞/摆振几何耦合对液压减摆器等效线性阻尼的影响, 因此下

面对前飞状态的直升机, 分两种情况进行计算分析: ( 1) 液压减摆器与旋翼之间以常规方式连

接,即没有几何耦合,但桨叶上存在哥氏力矩的作用; ( 2) 液压减摆器与旋翼之间以改进的方

式连接,即存在几何耦合,同时桨叶上存在哥氏力矩的作用# 旋翼桨叶、减摆器的缩比模型数

据和飞行状态的计算条件如下:

( 1) 旋翼桨叶

4片铝合金均匀直桨叶, 弦长 01025 4 m, 旋翼半径 01986 m,旋转频率 8 = 30 Hz# 

( 2) 液压减摆器

如图 3, Oh点是旋转中心, e、f 点分别是挥舞铰和摆振铰且两者重合, oe = 01051m, oa =

01025 4 m, od = 01124 m, ab = 01030 5 m, dc = 01027 9 m;减摆器的力 _速度曲线如图1所

示# 

( 3) 飞行状态
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当直升机飞行速度 V = 60 m/ s时,桨轴前倾角 As = 4b, CT / R= 0110, Mx = - 13156 N#m,

My = 0# 

212  旋翼配平值

由方程( 12)可以解得旋翼锥度角、桨盘倾斜角、旋翼总距和周期变距如下:

  B0 = 3191b, B1c = 3192b, B1s = - 0176b;
  H0 = 11195b, H1c = 1156b, H1s = - 11108b# 

挥舞和变距角速度由式( 9)对时间求导数得到# 

213  无几何耦合时减摆器等效线性阻尼
取桨叶初始摆振角位移 F(0) = 10b,初始角速度 ÛF(0) = 0,在时域内用4阶龙格 _库塔法

对式( 17) 进行求解,保留哥氏力矩项而去掉几何耦合项, 即得无几何耦合时减摆器轴向速度

随时间的变化(如图 5所示) ,对速度响应进行快速富里叶滤波得到瞬态响应成分(图 5粗实线

所示)# 对减摆器的速度响应进行快速富里叶分析(FFT ) 得到频率响应图(如图 6所示)# 用

基于富里叶级数的移动矩形窗方法计算得到的减振器等效线性阻尼如图 9中实线所示# 

图 5  减摆器轴向速度(无几何耦合)         图 6  速度的频率响应(无几何耦合)

214  存在几何耦合时减摆器等效阻尼

桨叶初始摆振角仍为 F(0) = 10b, 初始角速度 ÛF(0) = 0,计入哥氏力矩项和几何耦合项,

求解式(17) 得到减振器轴向速度随时间的变化,如图7所示, FFT如图8所示,减摆器等效线性

阻尼如图 9中的虚线所示# 

图 7  减摆器轴向速度(有几何耦合)         图 8  速度的频率响应(有几何耦合)
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3  结 果讨 论

由图 5和图 7看出,液压减摆器轴向速度存在瞬态和稳态响应成分, 比较两图发现, 减摆

器轴向速度的稳态响应大小有明显差距,无几何耦合时,减摆器稳态的轴向速度约为 01048 m/

s,小于定压活门开启速度 0105 m/ s; 存在几何耦合时,稳态速度为 01128 m/ s,已远远超过了定

压活门的开启速度# 另外 ,瞬态响应的衰减速率也有明显不同, 存在几何耦合时瞬态响应的

衰减要慢得多, 说明几何耦合会降低减摆器的有效阻尼,同时也反映了液压减摆器的非线性阻

尼的特性# 

图 9 液压减摆器等效线性阻尼

FFT 结果(图6、图8) 看到, 减摆器模态不止1

个, 频率较低的模态其频率与桨叶的摆振固有频

率(7145 Hz ) 接近,中间频率的模态其频率恰好等

于旋翼的旋转频率( 18 = 30 Hz ) , 可见低频模态

是有阻尼的摆振模态# 无几何耦合时(图 6) , 频

率18 的响应只能由频率为 18 哥氏力矩引起; 存

在几何耦合时(图 8) ,频率为 18 的响应是由两部

分组成的, 即一部分是频率为 18 的哥氏力矩引

起的稳态响应, 另一部分则是由于几何耦合引起

的# 频率为 28 或 28 以上的高频响应成分相对

较小# 

从理论上说,无几何耦合时,如果没有哥氏力矩的作用(比如旋翼锥度角为零) , 那么减摆

器的稳态响应非常小,由图5和6可以看出,哥氏力矩增加了减摆器的轴向速度,但即使是本例

这么严重的飞行条件下, 其轴向速度也未超过定压安全活门的开启速度# 

从图 9所示的减摆器等效线性阻尼曲线可以看到,无几何耦合时, 稳态响应时的等效线性

阻尼为462 N # s # m
- 1
,与理论值(图1中直线 oa的斜率) 460 N#s#m - 1相近,说明用基于富里

叶级数的移动矩形窗方法能精确估算减摆器的等效线性阻尼,同时还说明无几何耦合时,摆振

面内哥氏力矩对减摆器等效阻尼没有影响;当存在挥舞/变距几何耦合时, 在稳态响应阶段的

等效线性阻尼为 226 N #s#m- 1,与无几何耦合时相比下降了约 51% ,说明几何耦合使得减摆

器的有效阻尼大大下降# 

4  结   论

( 1) 非线性阻尼液压减摆器瞬态响应的衰减速率与其稳态响应的幅值有关, 稳态响应的

幅值越大,对应的瞬态响应衰减越慢,反之,稳态响应的幅值越小,对应的瞬态响应衰减越快;

( 2) 无几何耦合时,减摆器稳态轴向速度低于其定压安全活门的开启速度, 故其等效线性

阻尼维持最大值;

( 3) 存在变距 / 挥舞 / 摆振几何耦合时, 减摆器稳态轴向速度远远超过了其定压安全活门

的开启速度,从而使减摆器等效线性阻尼显著下降# 
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On Inf lu en ce of Ki n emati cs to Equi va l en t L in ea r

D ampi ng of Hel i copt er B l a de

Hy dra ul i c D amper

HU Guo_cai,  XIANG Jin_wu,  ZHANG Xiao_gu
( Institute of Air cr aft Desi gn an d Resear ch , Beijing Un iv er sity of

Aeronauti cs and Astr on aut ics , Beijin g 100083, P R China )

A bst ra c t: An analytical model of hydraulic damper was presented in forward flight accounting for

pitch/ flap/ lag kinematic coupling and its nonlinear force_velocity curve. The fourth order

Runge_Kutta was applied to calculate the damper axial velocity in time domain. Fourier series

based moving block analysis was applied to calculate equivalent linear damping in terms of

transient responses of damper axial velocity. Results indicate that equivalent linear damping will

be significantly reduced if pitch/ flap/ lag kinematic coupling introduced for notional model and

flight conditions.

K e y w ords: nonlinear damping; hydraulic damper; equivalent linear damping; helicopter rotor

blade; kinematic coupling
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