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直升机主减液弹隔振技术的发展
现状及趋势
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中国直升机设计研究所 直升机旋翼动力学重点实验室，江西 景德镇 333001

摘 要：直升机振动的主要来源是桨叶旋转过程中产生的桨毂激振力，这种激振力通过主减装置传递到机身，造成机身的

剧烈振动，因此，降低旋翼以及机体的振动水平成为直升机动力学设计中的首要问题。液弹隔振器作为一种高效隔振、结构

紧凑的隔振装置，能够显著地降低桨叶旋转中产生的激振力的传递，从而降低飞机的振动水平，提高飞行质量。本文对被动

及主动式液弹隔振技术国内外发展的现状进行了阐述，并对液弹隔振技术的工程应用的发展趋势进行了分析和展望。
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直升机独特的构造决定了这种飞行器具有高机动性、

高灵活性的特点，使其在军事领域以及民用领域发挥广泛

的作用。而且随着重型直升机、共轴高速直升机、无人直升

机，以及超高速直升机等多种类型直升机投入研制和使用，

有效地控制直升机的振动水平，成为设计人员思考并亟须

攻克的关键问题[1]。

在直升机飞行的过程中，桨叶会受到气动惯性载荷，这

些载荷主要来自包括旋翼转速整数倍的各次谐波成分。在

交变载荷作用下，桨毂处会形成一个对于机体不旋转系统

的频率为PNΩ的桨毂振动激振力与力矩，其中，Ω、N分别

为旋翼转速、桨片叶数，P为整数。这些力与力矩就是造成

机身振动的主要源头，激振力通过主减装置传到机身，引起

机身频率为PNΩ的振动响应[2]。主减隔振技术[3]作为现代

直升机的主要隔振形式，通过在直升机主减速器安装机构

和机身之间安装的隔振系统，将激振力与机身隔离，通过不

同技术隔力或者隔幅，从而达到降低直升机水平的目的。

节点梁隔振器是由贝尔直升机公司的T.M.Gaffey[4]等

提出来的，这种隔振器的优点就是可以隔离垂向振动，但是

这种系统结构复杂、重量（质量）较大、占用空间较大，在现

代的直升机上已经很少应用。聚焦式隔振器最早也是由贝

尔公司提出的，并应用在 UH-1，SA-330 和 SA-341[5]等直

升机上，国内的直8和直9型直升机也采用了聚焦式隔振装

置。通过这种隔振系统，旋翼旋转平面内的激振力或力矩

向机体的传递效率可以明显降低。此外该系统在垂直方向

有很高的动静刚度，不会影响操纵系统的正常工作。目前的

新型直升机隔振系统不再单独采用聚焦式隔振，而是将其和

其他的隔振器组合成新的隔振系统。动力反共振隔振器

（dynamic anti-resonant vibration isolator, DAVI）是由美国卡

曼宇航公司的Flanelly[6]发明。这种隔振装置是隔振与吸振

原理相结合。动力反共振隔振器不仅具有较高的动静刚

度，而且在特定的频率点附近具有显著的隔振效率。而在

实际应用中，动力反共振隔振器被设计成了机械式或者液

压式两种构型。国外的直升机公司在实际应用中提出了不

同的实现方式，如机械式、液压式。但是DAVI系统也占用

空间较大，而且机械磨损消耗使用寿命。目前来看，国内外

直升机采用最广泛的振动控制方法是主减隔振技术，而且

对该技术的研究也取得了很多阶段性的成果。根据隔振器

的实现形式不同，主减隔振技术主要分为节点梁隔振、聚焦

式隔振和动力反共振隔振。

本文主要介绍的液弹隔振技术是基于动力反共振原理

实现的，本文将对被动式液弹隔振器的国内外发展现状进

行总结，并给出液弹隔振器的建模方法以及物理方程，最后
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对液弹隔振器的工程应用趋势进行简单分析。

1 被动式液弹隔振技术发展现状
德国的 MBB[7]公司在 1980 年设计了一种液压式动力

反共振隔振器。整个隔振系统主要由惯性质量、可压缩的

波纹管以及弹簧组成。这种隔振器的工作原理是利用液压

的放大作用作为隔振器中的摆臂。最早波纹管内充有低密

度的液体,当隔振系统受力时，波纹管会压缩,在液压的作用

下,惯性质量块振动产生的惯性力会与波纹管的弹性力相

互抵消,使得传递到机身的振动为零,达到隔振的目的。 但

是这种效果只能在设计的频率上才能取得较好的成果，其

他振动频率效果就差强人意。后来欧洲直升机公司在此研

究基础上,对液压式动力反共振隔振器进行了改良设计，研

发了ARIS液弹主减隔振器,这种隔振器取得了良好的隔振

效果，并且被应用在无轴承旋翼直升机EC135。

参考聚焦式隔振的工作原理，SARIB主减隔振技术通

过在主减撑杆与机体连接处设计动力反共振系统来达到减

少旋翼垂向载荷向机体的传递，SARIB隔振系统能降低除

旋翼扭振载荷外其余 5 个桨毂振动载荷向机体的传递，

NH-90和“虎”式直升机通过采用 SARIB隔振系统取得了

良好的隔振效果。

2008年，欧洲直升机公司对扭管式SARIB动力反共振

隔振系统进行了优化,改进后的隔振系统主要由扭管、惯性

质量块和摆臂三部分组成，改进后系统的扭管装有橡胶，主

要作用是为隔振系统提供刚度,并且通过橡胶取代了原有

的片簧装置，来实现摆臂的运动,简化了整个系统的结构。

基于低动态刚度的 SARIB主减隔振系统受到主减安装结

构强度和刚度以及重量代价大,安装结构空间有限等限制,

在使用范围上受到一定限制。

液弹隔振器最早是由贝尔公司的 Halwes 在设计

LIVE[8]隔振系统时提出的。液弹隔振器采用橡胶连接内外

筒，封闭液腔并提供弹性刚度。液腔内的液体作为等效的

惯性元件，在受到激振力后，会在隔振器液腔通道内的运动

产生惯性力从而抵消激振力，在特定的隔振频率上能够取

得明显的隔振效果。液弹隔振器采用高密度液体作为惯性

元件，避免了传统隔振方式产生的机械磨损，并且结构更加

简单、重量代价低、静刚度大、隔振频带宽而且所需的安装

空间比较小。目前洛德公司已经形成了完整的设计生产体

系，并已经成功应用在贝尔公司427、429、430的机型上。

阿古斯特公司[9-10]在A109E上也试验采用了这种主减隔

振系统,它使得旋翼主减与机体之间在静态成为“刚性”安装。

采用液弹隔振装置串联于主减撑杆上，实际上是SARIB隔振

系统的一种新的实现方式,由于其更适合不同吨位的直升机,

并且可靠性高,所以成为当前研究和采用的新技术。

我国在动力学和振动控制方面,受到国外严格的技术封

锁,加上国内在这一领域的投入很少,技术层面的关注程度十

分有限,导致直升机振动控制领域的发展十分缓慢,其根源不

仅在于直升机振动问题本身极其复杂,也在于国内技术储备严

重匮乏。

在减振技术研究方面,国内已开展了双线摆桨毂吸振

器设计技术研究、聚焦式主减隔振与反共振技术研究，以及

直升机结构响应主动控制技术研究,基本掌握了部分被动

减振隔振技术和突破了直升机结构响应主动控制设计、分

析和试验的部分关键技术。近年来,吸取国外直升机动力

学设计与振动控制先进经验,建立了通过旋翼、机体结构动

力学和耦合动力学设计进行振动控制设计的理念。

1989年,南京航空航天大学的顾仲权[11]等对动力反共

振隔振装置的机理、结构形式、应用以及功能做了综述介

绍。对主动式动力反共振隔振器进行了理论分析与试验

研究。

2010年,邓旭东[12]建立了ETT-SARIB 主减隔振系统仿

真分析模型并利用Ansys和Adams软件进行了仿真计算,推

图1 SARIB隔振系统

Fig.1 SARIB vibration isolation system

图2 A109主减液弹隔振系统

Fig.2 Main reduction fluidlastic vibration isolator system on A109
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导了隔振器扭转、径向以及轴向的准静态刚度,最后对主减

隔振系统的隔振效果做出了计算分析。

2011年,南京航空航天大学的龚亮[13]在国内首次提出了一

种液弹隔振器设计方案,并进行了力学建模及其动力学方程的

推导,最后加工出了实体试验件并进行了动力学特性测试。从

技术发展的角度看,主减液弹隔振器一方面利用了反共振隔振

原理,隔振效率非常高；另一方面，采用液体作为惯性元件后，

液弹隔振器在重量效率、可靠性、维修性等方面又优于传统的

机械式动力反共振隔振器,因此这项技术已成为国外新型直升

机降低机身振动水平所采用的主流技术。

2013年,张扬[14]建立了液弹隔振器的等效力学模型,并

提出了一种带液弹隔振器的 6 自由度隔振系统 ,采用

Newton-Euler 法建立了该系统的动力学方程,分析了系统

的耦合特性。通过模态分析、时域分析、频域分析以及参数

敏感性分析发现,6自由度的隔振系统具有相同的反共振频

率,而且在该频率上具有良好的隔振效果。

2014年,雷少保[15]将液弹隔振器与聚焦式隔振系统组

合并进行建模仿真计算,结果表明聚焦式液弹隔振系统的

隔振效率受到液弹隔振器阻尼及其安装角、惯性通道内的

液体质量等敏感参数的影响。

2015年,张旭[16]在分析了影响液弹隔振器隔振效率敏

感参数的基础上,通过改变隔振器的刚度来达到半主动隔

振效果。文中设计了一组变刚度弹簧片,通过音圈电机作

动器来改变弹簧片之间的空隙从而实现控制隔振器的刚度

参数,进而控制隔振器的隔振频率点,使得液弹隔振器能达

到宽频隔振的效果。

2018 年,程起友[17-18]分析了橡胶的参数选择对于隔振

效率的影响,结果表明隔振器的传递能力随着橡胶的损耗

系数及阻尼的增加而增加,提出在选择液弹隔振器的密封

材料的时候应尽量选用损耗系数及阻尼小的材料。

2 模型建立与方程推导
2.1 模型建立与分析

如图 3所示，隔振装置主要由内外筒、橡胶、液腔以及

腔内液体组成。橡胶连接内外筒并将液体密封在液腔内，

在内外筒发生相对运动的时候提供弹性刚度。隔振器在受

到外力的情况下，液体会通过惯性通道在液腔内流动，产生

阻尼力并提供刚度。液腔底端会留有空气腔，作为液体流

动的体积补偿。

2.2 物理方程

假设旋翼系统的质量为M1、通道内的液体质量为m，力

学模型如图4所示。

假设隔振器的低端AB固定，顶端M1会受到垂直向下

的作用力 f，M1的位移为x，即MN的位移也是x，通道内的液

体位移为 x0,下液腔液体位移为 xd。A1，A0，A2分别为上液腔

横截面面积、惯性通道横截面面积和下液腔横截面面积，k1
为橡胶的刚度系数，k2为空气腔的等效刚度，c为通道内的

液体阻尼系数，η为橡胶的损耗系数。pu为上液腔的压强

（压力），pd为下液腔的压强，规定向下为正方向。

首先由流体的连续性方程可知：

A0x0 = Aux = Adxd (1)

下腔室的压强（压力）可表示为：

pd = (-k2xd )/Ad (2)

惯性液体受到的压力为：

f0 = ( pd - pu )A0 (3)

对m、M1列平衡方程可得：

{mẍ0 + cẋ0 = ( pu - pd )Af = k1 (1 + iη )x + puAu (4)

图3 液弹隔振器模型

Fig.3 Model of fluidlastic vibration isolator system

图4 液弹隔振器力学模型

Fig.4 Mechincal model of fluidlastic vibration isolator system
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记R1、R2为放大比，其中：

R1 = AuA0 , R2 =
Ad
A0

(5)

由式（1）和式（5）可以得到：

pd = k2xdAd =
k2R1xd
AdR2

(6)

此时方程组（4）可以变为：

mR1 ẍ = puA0 - k2R1xR22
- cR1 ẋ (7)

puA0 = f - k1 (1 + iη )xR1
(8)

将式（8）带入式（7）可以得到：

fR22 = mR21R22 ẍ + cR21R22 ẋ + [ k1 (1 + iη )R22 + k2R21] x (9)

假设系统受到的正弦激励：

x = Xejωt, f = Fejωt (10)

式（9）可以转化为：

FR22 = -ω2mR21R22X + jωcR21R22X + [ k1 (1 + iη )R22 +
k2R21] X （11）

定义动刚度 k*为系统所受的外部激振力与响应位移

的比:

k* = F
X
= é

ë
êêk1 (1 + iη) + k2 R

21
R22

ù

û
úú -mω2R22 + jcωR21 （12）

3 被动式液弹隔振技术存在的问题
液弹隔振器不仅构造简单、质量较小、结构紧凑，而且

在特定的隔振频率点上有着显著的隔振效果，但是特定的

隔振频率之外的频率点上，这种隔振器的隔振效果一般，然

而这种被动隔振技术在直升机减振控制中仍具有广泛的应

用前景，但是对于现在的液弹隔振器的研究存在着几个必

须解决的问题。

首先，通过第二部分推导的物理方程可以看出，影响液

弹隔振器性能的主要设计参数与液腔填充液体的密度（液

体质量）、橡胶的刚度以及惯性通道长度有关。对于在液弹

隔振器的填充液的选取方案中，最理想的液体为水银，因为

水银的密度很大，相同体积的水银在振动过程中会产生更

大的惯性力抵消激振力，然而水银是有毒液体，考虑到这一

点研究人员不得不选择其他高密度液体代替，但发现或者

合成这种高密度液体是液弹隔振器的一个难题。此外由于

要满足直升机复杂的飞行环境，要保证液体在高低温范围

内依旧保持良好的性能，使得问题更加困难。

对于惯性通道的长度，由于受到直升机主减系统安装

空间的限制，无法直接增加通道的长度，需要从其他的设计

角度出发，增加通道长度，同时控制液体阻尼产生的热量。

再者，液弹隔振器自身的动静刚度也会影响到隔振效

果。为了控制隔振器的刚度，国外直升机公司通过采用一

种双向变刚度弹簧连接液腔与内筒，组成了一种双频隔振

的变刚度液弹隔振器。通过这一思路，国内的学者也尝试

着通过改变隔振器的刚度来实现隔振器的宽频隔振、多频

隔振，然而这仅限于研究阶段，还没有投入到研究。

4 主动式液弹隔振技术的发展趋势
在直升机的研制初期，工程师需要对舱内的振动、噪声水

平进行评估,并采取相应的措施进行控制。在学术界,针对直

升机减振、降噪技术的研究从未停止。当前国产直升机的振

动、噪声水平仍然差强人意，难以适应我国不断扩充的市场需

求,亟须发展效率更高、适应性更强的减振、降噪手段。

振动是制约直升机朝着大速度、高机动性、高生存力、高

可靠性、信息高度综合控制方向发展的瓶颈之一。偏高的振

动水平不仅降低高精度的火控系统、精密的稳瞄设备、高灵敏

的侦测雷达等先进电子设备的可靠性，还降低实现其高速度、

高机动性、敏捷性的作战能力、精确打击能力和战场出勤率。

新一代新构型高速直升机将会是我国近、中、远期直升机发展

重点,其主要特点是采用先进无轴承旋翼技术、倾转和共轴旋

翼及复合推力技术,使直升机机动性、敏捷性和飞行速度大大

提高。这类新构型旋翼系统在显著提高这些作战性能的同时,

产生显著高于传统构型的振动载荷,因此要满足低振动战术技

术指标要求,更需要高效、可靠的减振设计技术。

被动式隔振技术在欧美先进直升机公司已得到广泛应用,

各类被动隔振装置使用过程中暴露出重量代价大、频率适应

性差等问题，始终无法得到根本解决。随着智能材料与计算

机控制技术的发展,主动控制技术被引入直升机主减隔振设计

中,该隔振系统通过对智能材料作动器进行自适应控制,产生

动态激振力抵消来自旋翼、主减的振动。主动隔振技术最大

优势在于在隔振频带宽、效果好,能够适应一定程度上的转速

变化,目前国外已基于液压、磁致伸缩、压电陶瓷等类型作动

器,开展了一系列研究与装机验证工作,结果表明主动隔振装

置对低频振动及高频噪声均有出色的抑制效果。

英国南安普顿大学的Sutton [19]研究了磁致伸缩作动器

在主减撑杆上的应用，如图 5所示,采用三个轴向作动器通

过夹具与主减撑杆相连 ,能沿轴向与弯曲方向产生 250~

1250Hz的驱动力。随后开展了全尺寸原理样件的主动隔

振试验,结果表明,该主动撑杆对其工作频率范围内的振动

有显著的抑制效果,最多可降低30~40dB。
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1999[20]年，贝尔直升机公司在美国陆军 DTAS 项目框

架内,通过在LIVE隔振元件内部集成压电陶瓷作动器,研制

了“Smart Link”隔振器原理样件（见图 6）,采用多点振动自

适应控制方法开展了试验验证,结果表明,经过主动控制,频

率为NΩ的振动降低了超过90%。

洛德[21]公司在液弹隔振器研究技术基础上,开展过适

用于大吨位直升机用的并联液压作动器的主动液弹隔振器

研究。通过研究发现,并联液压控制系统后,隔振频率点液

弹隔振器动刚度降低,同时隔振频带范围变宽,理论上在隔

振频率点能达到完全隔振的效果（见图7）。

西科斯基公司的Millott与Welsh[22-25]研究了基于惯性

作动器的主动隔振系统,其中惯性作动器被布置在主减与

机身安装点周围,采用了高阶谐波控制方法。随后以S-76

直升机为平台,先后进行了两个阶段的装机飞行验证。第

一阶段的飞行试验结果表明,通过主动控制,舱内 800Hz的

主减啮合噪声,在稳态飞行时平均降低了14dB,机动飞行时

也有 9~12dB的控制效果。第二阶段改进了系统识别方法

与控制算法, 悬停试验表明,舱内主减啮合噪声平均降低了

18dB,控制效果相比第一阶段有明显提升（见图8）。

2002 年 ,EADS[26-28]联合研究中心与欧直德国分部以

BK117主减撑杆为基准,研制了全尺寸主动撑杆,其基本构

型是在原撑杆的外围等方位布置了三个压电堆,通过止推

环将压电堆的驱动力传到撑杆。当三个压电堆同步驱动

时,撑杆产生轴向输出；只有一个或两个压电堆驱动时,撑杆

可产生横向弯曲运动。

在控制系统方面,采用了 FX-LMS 控制算法,相关信号

的解算与转换由 DSP系统完成。为了验证其振动与噪声控

制效果,将BK-117直升机的 7根主减撑杆(垂向 4根,侧向 2

图6 贝尔 Smart Link 隔振器

Fig.6 Vibration isolator of BELL Smart Link

图7 洛德公司并联液压式主动液弹隔振器

Fig.7 Parallel hydraulic active liquid bomb vibration

isolator of Lord

图8 西科斯基公司噪声主动控制系统

Fig.8 Active noise control system of Sikorsky

图9 压电陶瓷主动撑杆

Fig.9 Piezo pottery porcelain active struts

图5 带磁致伸缩作动器的主减撑杆

Fig.5 Main reduction strut with magnetostrictive actuator
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根,航向 1根)全部替换为主动撑杆（见图 10）,随后开展了地

面测试与飞行试验,地面试验显示,频率为1485~1895Hz舱内

的噪声降低了 3~8dB。飞行试验主要测试了 111.12km/h 与

222.24km/h 两种前飞速度下的实际控制效果,结果表明,在

111.12km/h 的速度下由主减齿轮啮合产生的舱内噪声

(1895Hz)降低了 11dB,随着前飞速度的增大,控制效果逐渐

变差。

关于直升机主减的主动隔振技术,国内高校开展了一些

理论研究与原理性试验,主要集中在压电陶瓷作动器力学建

模、系统辨识方法、自适应控制算法以及软件仿真等方面。

西北工业大学的黄群[29]推导了压电材料二维和一维情况下

的压电方程,在此基础上建立了带压电陶瓷作动器的单自由

度主动隔振系统模型,采用PID控制器对隔振性能进行了仿

真分析；南京航空航天大学的浦玉学[30]从振动、噪声主动控

制的机理入手,研究了各类系统辨识方法、时滞补偿方法以

及多通道自适应算法的特点与实现方法,随后针对悬臂梁开

展了振动主动控制试验,取得了不错的控制效果。

5 结束语
欧美等发达国家对直升机主减主动隔振技术的研究起

步较早，技术基础雄厚，十几年前就已完成了装机飞行验

证,目前相关技术的成熟度与核心器件的可靠性逐步提高,

基本具备了型号应用条件。国内的研究大多围绕振动主动

控制系统的某一项特定技术,对其基本原理与使用方法进

行了研究,并未针对直升机主减安装所特有的技术需求开

展深入研究。同国外相比,我国在这方面的研究缺乏系统

性、针对性,理论体系尚需要完善,试验验证有待深入。

液弹隔振系统作为一种构造简单、质量较小、结构紧凑

的隔振系统，具有很好的应用前景，而在实现型号及民机上

的应用之前还有许多问题需要进一步突破。

（1）隔振的形式

目前的液弹隔振大部分都是采用被动式隔振，只能做

到单频或窄频隔振，应用范围受到较大的限制，结合目前研

究比较成熟的智能材料向半主动或主动的隔振形式过渡，

或者采用智能旋翼先进构造形式来减弱振源的强度[31]。

（2）隔振器的材料

按照现在的隔振器材料的选取，目前满足条件的液体

填充材料还无法实现国产化，所以需要对高密度、低黏度的

有机材料进行调研，与有能力的厂商或研究所合作，实现整

个隔振系统的国产化。

（3）安全性

从这一角度来看，液弹隔振器作为主减系统中的一个

连接机构，需要满足高稳定性要求，而目前的隔振器的内外

筒之间完全是凭借橡胶连接，同时橡胶还保证着液腔的封

闭性，而橡胶在剪切作用下会生热老化[32]，所以还需要考虑

到橡胶的使用寿命，很可能内外筒之间会被拉脱，这样就会

发生很大的安全问题，而且液腔内部的液体流出也会产生

安全隐患。所以最初的构造设计以及系统材料选取都要考

虑到隔振器的安全问题。

（4）商业化

在液弹隔振器的技术有一定突破以后，结合实际情况，

应尽快将成果转换成产品，在实践中检验技术的有效性，使

技术和产品得到迭代。
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Abstract: The main source of helicopter vibration is the hub vibration force generated during the blade rotation. This

vibration force is transmitted to the fuselage through the main reduction device, causing severe vibration of the

fuselage. Thus reducing the vibration level of the rotor and the body, is one of the primary issue in helicopter

dynamics design. As a highly efficient and compact vibration isolator, the fluidlastic isolator can significantly reduce

the transmission of the exciting force generated during the rotation of the blades, thereby reducing the vibration level

of the aircraft and improving the flight quality. This article describes the current status of the development of passive

and active fluidlastic vibration isolation technology at home and abroad, analyzes and prospects for the development

of engineering applications of fluidlastic vibration isolation technology.
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