
某小型无人直升机挥舞约束铰设计


马相林， 张呈林

（南京航空航天大学直升机旋翼动力学国家重点实验室 南京，２１００１６）

摘要 通过理论分析和试验验证了旋翼挥舞约束铰刚度对机体 １犓振动水平的影响。以某小型无人直升机跷跷板

式旋翼系统为研究对象，建立旋翼轴受力分析模型，分析了挥舞约束铰刚度对机体 １犓振动水平的影响。选择 ３种

不同硬度的橡胶作为挥舞铰约束材料，分别进行了旋翼试验台振动测试试验，通过测量旋翼试验台振动量间接判

断约束铰材料对机体振动水平的影响。分析和试验结果表明，增加跷跷板式旋翼挥舞约束铰刚度有利于降低机体

１犓振动水平。
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引 言

任何一种成功的直升机都必须具有良好的动力

学特性：足够的动力稳定性裕度、可接受的旋翼及机

体振动载荷以及低的振动水平。直升机的某些使用

极限是由其动力学特性所决定的。过高的振动将严

重影响直升机平台的实用性、可靠性以及寿命
［１］
。处

于周期性运转状态的旋翼集提供升力与操纵力于一

身，其设计必须综合考虑结构、动力学、气动、材料、

工艺及声学等方面的要求与限制，如何降低旋翼激

振力是一个复杂问题［２］
。文献［３］是相关研究的综

述。Ｂｅｎｎｅｔｔ通过极小化桨毂载荷的方式，提出了降

低旋翼激振力的方法。以桨毂剪力系数为目标，以桨

叶质量分布和刚度分布为变量，在重量和挥舞惯量

约束条件下进行设计，结果使得桨毂剪力系数降低

了 ６０％
［４］
。Ｓｔｒａｕｂ等

［５］直接以机身重要部位的振动

水平为目标进行旋翼减振优化设计。设计变量包括

桨叶的弯、扭刚度、质量矩、惯量矩及几何预扭角等，

结果表明在设计变量变化 １０％范围内，可以使得机

身振动降低约 ４０％
［５］
。高亚东等

［６８］在旋翼不平衡故

障诊断上做出了较为深入的研究。

某小型无人直升机采用两片桨叶的翘翘板式桨

毂，其传递到机身上的振动载荷频率往往为两倍旋

翼转速的整数倍（牊＝２牑犓，牑＝１，２，…，犓为旋翼转

速）。实际生产中，由于桨叶的加工和安装存在误差，

在桨叶工作时两片桨叶的离心力与气动力均不平

衡，即桨叶的动不平衡通过桨毂传递至机身，从而产

生 １犓频率的振动
［９］
。对于该小型无人直升机，陀螺

及飞控舱等关键部位已考虑采取一定的减振措

施［１０１１］
。笔者主要针对振源，分析由于桨叶气动力不

平衡和桨叶离心力不平衡引起的 １犓振动，对该小

型无人直升机提出降低 １犓振动的方法。

 桨毂交变力建模与分析

对于单纯的跷跷板式结构，桨毂只通过一个中

心铰和旋翼轴连接，并不将力矩传递至机身。为了减

少旋翼主轴的长度、增加桨毂力矩，该小型无人直升

机采用带约束的翘翘板式桨毂。由于除了中心铰外，

还有一挥舞约束铰（以下简称约束铰）与旋转轴相

连，如图 １所示。约束铰由一弹性橡胶构成，不仅可

以传递桨叶受力不平衡产生的集中力，还能传递力

矩给机身，这增加了桨叶特性的不对称对机体振动

的影响，随着转速的增加，表现得越来越严重。

图 １ 某小型无人直升机跷跷板桨毂示意图

分析可知，造成机身基阶振动的主要原因是两

片桨叶的离心力和升力不平衡造成的。为了分析桨

毂挥舞约束铰的橡胶硬度对基阶振动量的影响，笔

者建立桨毂挥舞力学方程，通过对激励的判断，推断
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对机体基阶振动的影响。

 模型的建立

根据该小型无人直升机桨毂形式，桨毂模型简

化如图 ２所示。

图 ２ 旋翼桨毂简化模型示意图

在挥舞铰下方的橡胶约束铰根据其对桨毂运动

作用可以简化为一个弹簧阻尼系统，如图 ２和图 ３

所示。由于桨毂挥舞铰位移不大，可以近似认为挥舞

约束铰提供的弹性力和阻尼力都垂直于旋翼轴线。

由于桨叶与桨毂无铰连接，桨毂接头处传递了桨叶

水平方向的离心力（爡１，爡２），垂直桨叶安装方向的

升力（爴１，爴２）和升力所产生的力矩（爩１，爩２）。图 ２

中：犝为桨毂挥舞角运动（顺时针为正）；犜为预锥角；

牜为桨叶作用点距中心铰水平；牎为桨叶作用点距中

心铰垂直距离；牓为约束铰距中心铰的垂直距离；牤

为中心铰距离重心的垂直距离。

图 ３ 中心铰约束简化模型

根据简化模型，桨叶对整个机体的作用力与力

矩在固定坐标系为

爡牨＝ ［爡１－ 爡２＋ （爴１＋ 爴２）ｓｉｎ犝］ｓｉｎ（犓牠＋ 犺０）

爡牪＝ （爴１＋ 爴２）ｃｏｓ犝

┝＝ ［爩１－ 爩２＋ 爴１牜－ 爴２牜－ （爴１＋ 爴２）ｓｉｎ犝犩］燈

ｓｉｎ（犓牠＋ 犺０＋
π

２

烅

烄

烆 ）

（１）

其中：爡牪为垂直方向的力；爡牨为水平方向的力；┝

为力矩。

同理可以列出桨毂角运动方程，坐标系取桨毂

旋转坐标系

爤犝犝

＋ 牓爦犝＋ 牓爞犝


＝ 爩２－ 爩１＋

ｓｉｎ（犜－ 犝） 牎
２
＋ 牜槡 ２

爡１－

ｓｉｎ（犜＋ 犝） 牎
２
＋ 牜槡 ２

爡２－ 牜爴１＋ 牜爴２ （２）

其中：爤犝为桨毂角运动惯量。

桨叶升力 爴和离心力 爡为挥舞角 犝的函数，对

于旋翼悬停状态求解均有一定困难。由于 犝为小角

度，为了简化计算并突出主要矛盾，设定计算状态处

于悬停状态，并假设与每片桨叶的升力、力矩和离心

力无关。引入以上假设后，式（２）表示的振动方程最

终将平衡在一个稳定状态，此时的桨毂角运动量可

以通过平衡方程解出，令式（１）中 犝的一阶导数与

二阶导数项为 ０，则有

牓爦犝＝ 爩２－ 爩１＋ ｓｉｎ（犜－ 犝） 牎
２
＋ 牜槡 ２

爡１－

ｓｉｎ（犜＋ 犝） 牎
２
＋ 牜槡 ２

爡２－ 牜爴１＋ 牜爴２ （３）

利用三角函数，式（３）可写为

牓爦犝＝ 爩２－ 爩１＋ ｓｉｎ犜ｃｏｓ犝 牎
２
＋ 牜槡 ２

（爡１－

爡２）－ ｃｏｓ犜ｓｉｎ犝） 牎
２
＋ 牜槡 ２

（爡１＋

爡２）－ 牜（爴１－ 爴２） （４）

由于 犝与 犜为小角度，犝可由式（４）求解得到

犝＝
爩２－爩１＋犜 牎

２
＋牜槡 ２
（爡１－爡２）－牜（爴１－爴２）

牓牑＋ 牎
２
＋牜槡 ２
（爡１＋爡２）

（５）

带入式（１），桨毂对机身的作用力与力矩则为

爡牨＝｛爡１－爡２＋（爴１＋爴２）·

ｓｉｎ［
爩２－爩１＋犜 牎

２
＋牜槡 ２

（爡１－爡２）－牜（爴１－爴２）

牓牑＋ 牎
２
＋牜槡 ２

（爡１＋爡２）
］｝·

ｓｉｎ（犓牠＋犺０）

爡牪＝（爴１＋爴２）·

ｃｏｓ［
爩２－爩１＋犜 牎

２
＋牜槡 ２

（爡１－爡２）－牜（爴１－爴２）

牓牑＋ 牎
２
＋牜槡 ２

（爡１＋爡２）
］

┝＝｛爩１－爩２＋爴１牜－爴２牜－（爴１＋爴２）·

ｓｉｎ［
爩２－爩１＋犜 牎

２
＋牜槡 ２

（爡１－爡２）－牜（爴１－爴２）

牓牑＋ 牎
２
＋牜槡 ２

（爡１＋爡２）
］犩｝·

ｓｉｎ（犓牠＋犺０＋
π

２

烅

烄

烆 ）

（６）

 基阶振动量分析

式（６）虽然给出了旋翼作用于机体的力与力矩，

但旋翼力与离心力为桨叶运动状态的复杂函数，直

接求解有一定困难。为了分析各个变量对 １犓振动

量的影响，从以下几个方面分析。

１）理想状态
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若两片桨叶产生的升力、力矩和离心力完全相同

爡１＝ 爡２

爩１＝ 爩２

爴１＝ 爴

烅

烄

烆 ２

带入式（６）得

爡牨＝ ０

爡牪＝ 爴１＋ 爴２烅

烄

烆爩＝ ０

可见，理想状态下机体不会受到 １犓振动的影

响，这种情况在现实中不可能出现。

２）若两片桨叶升力、升力力矩相同而离心力

不同

爡１≠ 爡２

爩１＝ 爩２

爴１＝ 爴

烅

烄

烆 ２

带入式（６）得

爡牨＝ ｛爡１－ 爡２＋ （爴１＋ 爴２）燈

ｓｉｎ［
犜 牎

２
＋ 牜槡 ２

（爡１－ 爡２）

牓牑＋ 牎
２
＋ 牜槡 ２

（爡１＋ 爡２）
］｝ｓｉｎ（犓牠＋ 犺０）

爡牪＝ （爴１＋ 爴２）ｃｏｓ［
犜 牎

２
＋ 牜槡 ２

（爡１－ 爡２）

牓牑＋ 牎
２
＋ 牜槡 ２

（爡１＋ 爡２）
］

┝＝－ （爴１＋ 爴２）ｓｉｎ［
犜 牎

２
＋ 牜槡 ２

（爡１－ 爡２）

牓牑＋ 牎
２
＋ 牜槡 ２

（爡１＋ 爡２）
］燈

犩ｓｉｎ（犓牠＋ 犺０＋
π

２

烅

烄

烆 ）

可以明显看出，当两片桨叶的离心力相差增加

时，机体受到的力与力矩增加，基阶振动量增加；当

约束铰刚度增加时，机体受到的力与力矩减少，基阶

振动量减小。

３）若两片桨叶升力、升力力矩不相同而离心力

相同

爡１＝ 爡２

爩１≠ 爩２

爴１≠ 爴

烅

烄

烆 ２

带入式（６）得

爡牨＝｛（爴１＋爴２）ｓｉｎ［
爩２－爩１－牜（爴１－爴２）

牓牑＋ 牎
２
＋牜槡 ２
（爡１＋爡２）

］｝·

ｓｉｎ（犓牠＋犺０）

爡牪＝（爴１＋爴２）ｃｏｓ［
爩２－爩１－牜（爴１－爴２）

牓牑＋ 牎
２
＋牜槡 ２
（爡１＋爡２）

］

爩＝｛爩１－爩２＋爴１牜－爴２牜－（爴１＋爴２）·

ｓｉｎ［
爩２－爩１－牜（爴１－爴２）

牓牑＋ 牎
２
＋牜槡 ２
（爡１＋爡２）

］犩｝·

ｓｉｎ（犓牠＋犗０＋
π

２

烅

烄

烆 ）

可以看出，当约束铰刚度增加时，机体受到的力

与力矩减小，基阶振动量减少。

对于两片桨叶升力、升力力矩和离心力完全不

同的情况，分析起来比较复杂，很难根据实际情况进

行计算。不过该型无人直升机桨叶采用先进工艺，桨

叶的气动特性基本相同，只是桨叶离心力略微不平

衡（这往往是由于生产加工误差而产生，很难避免），

而桨叶升力与升力力矩基本平衡（通过打锥度调整

后缘调整片和安装角），在这种情况下调整约束铰刚

度对减少基阶振动就显得更为重要。

必须意识到，调整中心约束铰还起到传递桨毂

力矩的作用，过大的增加其刚度会增加桨毂力矩的

传递，使飞行变得灵敏且难以控制。

 约束铰约束刚度试验

为了验证理论分析，并通过试验找出合适的约

束铰刚度，利用旋翼试验台搭载带约束的跷跷板桨

毂进行振动量采集试验［１２］
。试验以振动量测量为

主，主要试验仪器有：ＣＡＹＤ１０６压电式加速度传

感器 ３个，ＹＥ５８６１电荷放大器一部，ＹＥ６６００多功

能测试仪一部，数据采集卡及分析软件。

 试验方法

试验通过测量旋翼试验台振动量，间接判断约

束铰材料对旋翼减振的作用。旋翼台体和直升机机

体有很大不同，若在不考虑台体自身的固有特性和

传递特性的情况下（激励频率避开其台体固有频率

时便可以满足此条件），对同一点进行振动量的采集

比较可以反映出激励的大小。本试验采用 ３个加速

度传感器，布置在旋翼试验台齿轮箱的 牨，牪，牫方

向，如图 ４所示，测量 ３个方向的振动量。从理论上

分析 牫方向的振动量不大，且采集数据也证明其相

对于 牨，牪方向是小量，故本试验不关心 牫方向的振

动量大小。

图 ４ 振动测量位置与方向

０２７ 振 动、测 试 与 诊 断 第 ３２卷



为了检验约束铰刚度对基阶振动的影响，采用

３种不同刚度的约束铰进行对比试验，约束铰材料

与特性如表 １所示，其刚度对应的顺序为：约束

铰 １＞约束铰 ２＞铰约束铰 ３。

表  约束铰材料与特性

约束铰编号 材料特性 约束铰材料

１ 邵氏硬度 ９５ 聚氨酯

２ 邵氏硬度 ９０ 聚氨酯

３ 邵氏硬度 ８５ 聚氨酯

另外，试验还采集了不同总距下的振动情况用

于分析桨叶离心力和升力不平衡对基阶振动所带来

的影响。

 试验结果与分析

表 ２和表 ３分别为牨方向和牪方向的基阶振动

加速度测量值。可以看出，在各个总距操纵下，搭载

约束铰 １的旋翼试验台基阶振动最小，约束铰 ２其

次，振动测试的试验数据证明了提高约束铰刚度可

以有效降低基阶振动情况。

表  旋翼试验台 ╂方向振动

总距燉％
约束铰编号

１ ２ ３

４５ ００６ ０１３９ ０１４５

５０ ００８７ ０１４１ ０１４２

５５ ０１２３ ０１４５ ０１４８

６０ ０１５ ０１７ ０１８

表  旋翼试验台 ╃方向振动

总距燉％
约束铰编号

１ ２ ３

４５ ００３ ００３１ ００４６

５０ ００２６ ００４２ ００５６

５５ ００４４ ００５８ ００９８

６０ ００６ ０１３ ０１５１

 结 论

通过上述的理论分析和试验验证可知，若要降

低直升机基阶的振动载荷，在设计阶段应从以下几

个方面考虑。

１）尽量消除桨叶的离心力不平衡，从提高桨叶

的生产质量和制造工艺入手，提高桨叶出厂时的动、

静平衡性。

２）从两方面尽量消除桨叶的气动力不平衡，一

是提高桨叶气动外形加工精度，减少气动力的不平

衡；二是通过后期安装调整（打锥度）改善气动不平

衡的状态。

３）在允许范围内使用合适刚度的约束铰可以

进一步减少由于桨叶气动和离心力不平衡带来的 １

Ω振动。另外，由于飞行过程的损耗，约束铰应定期

检查、适时更换，以保证具备足够的阻尼和刚度，使

无人直升机处于良好的工作状态。
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