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旋翼液弹阻尼器模型试验与非线性动力学特性分析

武 糰 杨卫东

（南京航空航天大学直升机旋翼动力学重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：在时域内建立了液弹阻尼器的数学模型，利用筒式液弹阻尼器试验件，进行液弹阻尼器动力学特性试验，

研究结构参数、运动参数对液弹阻尼器性能的影响；并基于试验数据，进行非线性滞弹位移场（ＡＤＦ）模型参数识

别。结果表明，液弹阻尼器的动力学性能稳定，耗能能力强。通过液弹阻尼器模型重构曲线与试验曲线的比较，证

实了本文模型能够模拟液弹阻尼器的动力学特性，可用于带液弹阻尼器的直升机旋翼系统气弹稳定性分析。
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直升机旋翼摆振阻尼器是直升机旋翼系统的

关键部件之一，为旋翼桨叶的摆振运动提供附加阻

尼、匹配刚度，防止因桨叶的摆振后退型模态与起

落架或机体耦合而发生动不稳定现象［１］
。阻尼器的

型式有摩擦阻尼器、液压阻尼器、粘弹阻尼器、液弹

阻尼器等多个种类。相比摩擦和液压阻尼器而言，

粘弹阻尼器结构简单、可靠性高、维护性好，但是粘

弹阻尼器能够提供的阻尼相对较小；而典型的液压

阻尼器在小振幅的时候弹性刚度和阻尼都是随着

频率增大而减小的，有时难以满足需求。因此，需要

一种既结构简单、维护性好，又能提供较大阻尼的

新型阻尼器，以满足先进直升机的需求。液弹阻尼

器就是符合这一要求而出现的阻尼器，它综合了液

压阻尼器和粘弹阻尼器的优点，利用弹性体剪切变

形提供弹性刚度和部分阻尼，同时利用粘性液体流

动提供高阻尼［２］
。

波音公司为ＲＡＨ６６攻击直升机研制了带液弹

阻尼器的无轴承旋翼系统，并于１９９０～１９９５年间，



在Ｖ燉ＳＴＯＬ风洞对分别安装全尺寸粘弹阻尼器和

液弹阻尼器的科曼奇直升机进行了动力学特性试

验。结合试验数据，在旋翼系统模型Ｍｏｄｅｌ３６０中

建立了非线性液弹阻尼器模型［３４］
，这些都为液弹

阻尼器的研究和设计积累了大量经验。

目前国外多种先进直升机都采用了液弹阻尼

器［５６］
，比如Ｂｅｌｌ４３０直升机，ＲＡＨ６６无轴承旋翼直

升机，ＮＨ９０球柔性旋翼直升机等都安装了液弹阻

尼器，见图１。

图１ ＮＨ９０直升机液弹阻尼器

为研究液弹阻尼器的非线性动力学特性和验

证数学模型的有效性，本文介绍了液弹阻尼器的工

作原理和数学模型，研制了筒式液弹阻尼器试验件

并进行了动力学性能试验，研究了液弹阻尼器结构

参数和运动参数变化对液弹阻尼器耗能能力、损耗

系数的影响。基于试验结果，对数学模型进行参数

识别，将模型重构曲线与试验曲线进行对比。

 液弹阻尼器工作原理

如图２所示，筒式液弹阻尼器主要由阻尼器外

筒、金属外筒、金属内筒、活塞、橡胶层和填充油液

等组成。橡胶与金属内外筒整体硫化成型，与活塞

形成的腔体中充满油液。

图２ 筒式液弹阻尼器结构原理示意图

当固定阻尼器外筒，施加外力作用于阻尼器内

筒时，内筒相对阻尼器外筒沿轴向运动，内筒与外

筒之间的橡胶层产生轴向的剪切变形，由于橡胶的

弹性和橡胶分子的内摩擦，使得液弹阻尼器具有弹

性，同时还具有一定的阻尼。由阻尼器金属内、外筒

和橡胶层形成的腔体被活塞隔为两个部分，这两部

分之间通过环形缝隙相连，在两个油腔及环形缝隙

内均充满了高阻尼的填充液。当外力作用阻尼器内

筒，相对外筒沿轴向运动时，两油腔体积发生变化，

造成填充液在两腔间的环形缝隙流动，产生粘滞阻

尼。

 液弹阻尼器动力学特性分析

 工程计算模型

将液弹阻尼器简化为一个弹簧和两个阻尼，分

别分析橡胶层剪切变形产生的弹性力、阻尼和粘性

油液通过环缝产生的阻尼［７］
。

筒式液弹阻尼器橡胶层受到沿轴向的剪切变

形刚度

爦＝
２π爧爢

ｌｎ
爲２

爲槏 槕１
（１）

式中：爲１为橡胶层内径，爲２为橡胶层外径，爧为橡

胶层沿轴向的总长度，爢为橡胶的剪切弹性模量。

粘滞性液体在阻尼器变直径通道中流动，以产

生热能的形式耗散能量。主要途径为阻尼液与管壁

及流体质点间的摩擦耗能和在变直径通道中流动

的孔缩效应耗能［８］
。根据伯努利方程和动量定理，

推导出粘性液体流经阻尼孔的压强损失

槏Δ牘＝
６４

爲牉

牓

牆
＋ 犪＋ 犢１＋ 犢２－ ２

牆

槏 槕爟
２

槕犝犱
牤
２

２

（２）

式中：牓和牆分别为阻尼孔长度和直径，爲牉为液体

雷诺数，犪为起始段修正系数，犢１和犢２为阻力系数，

爟为油腔直径，犝为动量修正系数，犱为液体密度，

牤为液体流动速度。

结合设计筒式液弹阻尼器内部结构和动力学

试验状态参数，推导油液阻尼力方程。

 数学模型

由于橡胶材料为粘弹性而非弹性，根据复模量

的理论，认为应力响应与应变信号相位不同。与应

变、应力有关的模态可以表示为幅值与相位或实部

与虚部，即为复模态。在小应变幅值条件下，应力燉

应变迟滞回线基本上呈椭圆，表现出线性特性；但

是在大应变幅值时，应力燉应变迟滞回线将严重脱

离椭圆形状，因此线性复模态的模型不能正确模拟

粘弹材料的动力学特性［９］
。

如图３所示，引入非线性的滞弹位移场（ＡＤＦ）

模型［１０］
。

非线性ＡＤＦ模型的本构关系
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图３ 非线性ＡＤＦ模型的三参量固体模拟

犲＝ 爦牣（牣－ 牣
爛
） （３）

犲
爛
＝ 爦牣牣－ （爦牣＋ 爦牃）牣

爛
（４）

弹簧元件和阻尼元件的箭头表示它们是非线

性的，即模型中的前置弹性元件和Ｋｅｌｖｉｎ模块都

具有非线性力学特性，表现在参数为

爦牣＝ 牊（牣，牣
爛
） （５）

爦牃＝ 牋（牣，牣
爛
） （６）

牆＝ 牎（牣，牣
爛
） （７）

式中：函数牊描述粘弹性材料的瞬态弹性响应，函

数 牊和牋共同确定滞弹位移场的稳态响应；函数牎

确定了材料的滞迟特性。

非线性模型中牊，牋和牎的函数采用多项式形

式，其系数根据试验数据加以识别，得到如下表达式

爦牣＝ 牑牣１＋ 牑牣２牣
２
＋ 牑牣３牣

４
＋ 牑牣４（牣－ 牣

爛
）
２
（８）

爦牃＝ （牑牃１－ １）牑牣 （９）

牆＝
牑牣１牑牃１

牑牆１
（１０）

牣
燈爛
＝
犲
爛

牆
＋ 牑牆２（犲

爛
）
３

（１１）

式中：牑牣１为粘弹材料的剪切模量，牑牃１为滞弹性位移

场与弹性位移场的耦合次数，牑牆１为滞弹性位移场

的松弛时间，牣为滞弹性位移场的应变，犲为滞弹性

位移场的应力，牣
爛为滞弹性位移场的滞弹性应变，

犲
爛为滞弹性位移场的滞弹性应力。

根据液弹阻尼器动力学试验进行模型参数识

别［１１］
，试验中采集到的数据分别是不同时刻的力

信号和位移信号，而模型本构关系是应力和应变关

系，进行模型参数识别时根据式（１２，１３）对应关系

转化

牣＝
牀

牠
（１２）

犲＝
爡

爛
（１３）

式中：爡和牀分别为不同时刻的力和位移，牠和爛分

别为粘弹体的厚度和横截面积。

基于小振幅时，粘弹材料表现的主要是线性特

性，首先通过线性ＡＤＦ模型，根据低振幅的试验结

果，识别牑牣１与牑牃１。然后在此基础上，运用最小二乘

法，降低最小振幅与最大振幅的模型计算值与试验

值的误差，进行优化处理，识别式（８～１１）中其他模

型参数。根据识别出的模型参数，重构不同振幅下

的阻尼器力位移迟滞回线。

对阻尼力、位移进行傅里叶级数展开

爡＝∑
爫

牕＝０

（爡ｃｎｃｏｓ（牕犽牠）＋ 爡ｓｎｓｉｎ（牕犽牠））（１４）

牀＝∑
爫

牕＝０

（牀ｃｎｃｏｓ（牕犽牠）＋ 牀ｓｎｓｉｎ（牕犽牠））（１５）

从这些系数中，等效线性刚度与等效线性阻尼

分别为

爦′＝
（爡ｃ１牀ｃ１＋ 爡ｓ１牀ｓ１）

牀ｓ１
２
＋ 牀ｃ１

２ （１６）

爦″＝
（爡ｃ１牀ｓ１－ 爡ｓ１牀ｃ１）

牀ｓ１
２
＋ 牀ｃ１

２ （１７）

式中：爡ｃ１，爡ｓ１为傅里叶展开力的第一阶余弦与正弦

项；牀ｃ１，牀ｓ１为傅里叶展开位移的第一阶余弦与正

弦项。

损耗系数 犣＝
爦″

爦′
（１８）

 液弹阻尼器的研制与动力学性能

试验

 试验件的研制

图４，５分别为筒式液弹阻尼器试验件的ＣＡ

ＴＩＡ设计图和实物照片。

试验件基本结构参数见表１。

图４ 筒式液弹阻尼器模型ＣＡＴＩＡ设计图

图５ 筒式液弹阻尼器试验件
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表 试验件基本结构参数 ｍｍ

结构参数 数值

橡胶层长度 ９０

橡胶层外径 ５０

橡胶层内径 ３４

阻尼环缝长度 １３

阻尼环缝直径 ０５，１０

金属内筒与外筒相对位置由配套模具保证，橡

胶在高温高压下压入内外筒之间整体硫化成型。与

活塞通过配合卡紧整体压入阻尼器外筒中，顶盖锁

紧后经注油孔注入油液，完成筒式液弹阻尼器的组

装。

 试验装置及方法

试验在南京航空航天学直升机旋翼动力学重

点实验室中进行。试验装置包括筒式液弹阻尼器试

验件、液压激振器和数据采集系统。数据采集系统

包括力传感器、位移传感器和ＬＭＳ信号采集器，记

录液弹阻尼器阻尼力与位移信号。图６为筒式液弹

阻尼器试验现场照片。

图６ 筒式液弹阻尼器动力学试验状态

试验采用正弦激励法，按照正弦波规律变化的

输入位移牣来控制液压激振器对筒式液弹阻尼器

进行加载，即

牣＝ 牣０ｓｉｎ（犽牠） （１９）

式中：牣为系统输入位移，牣０为系统输入位移幅值，

犽为加载频率，牠为时间。

加载不同频率、幅值的正弦力，分别测得液弹

阻尼器的剪切位移、阻尼力以及对应时间，处理试

验数据，得到液弹阻尼器阻尼力在激振频率、位移

幅值、阻尼环缝几何尺寸和油液材料等参数变化下

的规律。

 试验结果与分析

图７，８分别给出了液弹阻尼器在注油与未注

油（相当于液弹和粘弹阻尼器）情况下，４Ｈｚ激振

频率，不同剪切位移幅值下的力位移迟滞回线。

图７ 液弹阻尼器在４Ｈｚ激振频率下的迟滞回线

图８ 粘弹阻尼器在４Ｈｚ激振频率下的迟滞回线

从图７，８可以看出，液弹和粘弹阻尼器迟滞回

线所围成的面积均随激振幅值的增大而增大，表明

阻尼器的耗能能力逐渐增大；但同位移幅值下，液

弹阻尼器迟滞回线围成面积较大，耗能能力较强。

液弹阻尼器迟滞回线椭圆长轴斜率恒定，表明弹性

刚度接近常数；而粘弹阻尼器弹性刚度逐渐减小。

图９给出了压入不同硬度橡胶材料的粘弹阻

尼器在２Ｈｚ激振频率，１５ｍｍ剪切位移幅值下

的力位移迟滞回线对比。从图９可以看出，分别压

入邵尔硬度５０和５５的丁腈橡胶的粘弹阻尼器迟滞

回线的椭圆长轴斜率不同。邵尔硬度较大的橡胶材

料椭圆长轴斜率较大，弹性刚度较大。

图１０给出了加注不同粘度油液的液弹阻尼器

在２Ｈｚ激振频率，１ｍｍ剪切位移幅值下的力位

移迟滞回线对比。从图１０可以看出，加注４６号液

压油的液弹阻尼器迟滞回线所围成面积大于加注

３２号液压油的阻尼器，表明在结构和运动参数均
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图９ 不同硬度橡胶的粘弹阻尼器迟滞回线对比

图１０ 加注不同粘度油液的液弹阻尼器迟滞回线对比

未改变的条件下，油液粘度增大，液弹阻尼器的耗

能能力增强。

图１１给出了使用不同阻尼环缝的液弹阻尼器

在２Ｈｚ激振频率，１５ｍｍ剪切位移幅值下的力

位移迟滞回线对比。从图１１可以看出，阻尼环缝直

径为０５ｍｍ的液弹阻尼器迟滞回线所围成面积

远大于阻尼环逢直径为１．０ｍｍ的液弹阻尼器，表

明阻尼环缝面积的减小导致液弹阻尼器耗能能力

显著增强。

图１２给出了液弹阻尼器与粘弹阻尼器在４Ｈｚ

图１１ 不同阻尼环缝的液弹阻尼器迟滞回线对比

激振频率，不同剪切位移幅值下损耗系数的对比。

从图１２可以看出，液弹阻尼器的损耗系数大于粘

弹阻尼器；损耗系数在不同剪切位移幅值下变化很

小，接近常数。表明液弹阻尼器的动力学性能稳定，

耗能能力强。

图１２ 液弹阻尼器与粘弹阻尼器４Ｈｚ激振频率下损耗

系数对比

 数学模型的验证

为验证数学模型——非线性ＡＤＦ模型的有效

性，截取试验测得力和位移信号，识别非线性ＡＤＦ

模型参数，将模型重构阻尼器迟滞回线与试验曲线

对比。

算例：在４Ｈｚ激振频率，１，２ｍｍ剪切位移幅

值下非线性ＡＤＦ模型常数拟合值为

牑牆１＝ ８π，牑牆２＝ ００００１Ｎ
－３
燈ｃｍ

６
燉ｓ

牑牣１＝ １６３× １０
２
Ｎ燉ｃｍ

２
，牑牣２＝－２６× １０

２
Ｎ燉ｃｍ

２

牑牣３＝ １１６× １０
２
Ｎ燉ｃｍ

２
，牑牣４＝ ３１× １０

２
Ｎ燉ｃｍ

２

牑牃１＝ ２２２２４

图１３，１４分别给出了液弹阻尼器和粘弹阻尼

器在４Ｈｚ激振频率，不同剪切位移幅值下的模型

重构迟滞回线与试验曲线对比。

从图１３，１４可以看出，模型重构曲线与试验

图１３ 液弹阻尼器４Ｈｚ激振频率下模型重构曲线与试

验曲线对比
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图１４ 粘弹阻尼器４Ｈｚ激振频率下模型重构曲线与试

验曲线对比

曲线能够较好地吻合，说明了本文所采用数学模型

的有效性和试验数据处理技术的可行性，可将液弹

阻尼器以模型形式和直升机旋翼气弹动力学方程

耦合，用于带液弹阻尼器的直升机旋翼燉阻尼器耦

合系统气弹稳定性分析。

 结 论

利用筒式液弹阻尼器，进行液弹阻尼器的动力

学特性试验，将试验结果与数学模型重构结果对

比，得到以下结论：

（１）液弹阻尼器具有稳定的动力学性能；得到

了液弹阻尼器耗能能力随结构参数和运动参数的

变化规律；在相同试验环境下，液弹阻尼器损耗系

数大于粘弹阻尼器，耗能能力强。

（２）非线性ＡＤＦ模型准确模拟粘弹性材料的

动力学特性，模型有效，可将液弹阻尼器以模型形

式集成到直升机旋翼燉阻尼器耦合系统的动力学方

程中，用于带液弹阻尼器的直升机旋翼燉阻尼器耦

合系统气弹稳定性分析。
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