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摘 要:以某型飞机液压管道为研究对象，使用六面体实体单元对管道进行有限元建模，并结合真实的发动机舱载
荷曲线、飞机导管极限工作压力脉冲和管道压力脉动，计算了管道的动力响应;研究了卡箍对管道动态应力的影
响，并与国军标《GJB 3054 － 97 飞机液压管路系统设计、安装要求》提出的施加卡箍的原则进行了对比，结果达到
了较好的一致性;在国军标的基础之上，提出了管道中的弯管卡箍配置原则。所得研究结果为管道振动抑制技术
中卡箍优化配置提供了依据。
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Abstract: The actual aircraft hydraulic pipes are illustrated as the object of study，the finite element mode
of pipes are established by the means of hexahedron solid element，and caculating the pipes dynamic re-
sponses through true engine cabin load、aircraft pipes limit work pressure pulse and pipes pressure fluctu-
ation． And then the effect of clamp on aircraft hydraulic pipeline dynamic stress is studied． It achieves
better consistency through comparing the calculation results and the clamp applying principle that put for-
ward by《GJB 3054 － 97 aircraft hydraulic system design，installation requirements》． What' s more，this
paper put forward clamp configuration principle about bend pipe，the studying resules can provide basis
for clamp optimization configuration in pipelines vibration inhibition technology．
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引言

飞机管路由振动引起的故障［1］大致有两类: 一类

是振动疲劳，一类是振动磨损。管路的振动疲劳是管
路在一定的振动应力作用下，先局部形成永久性累积

损伤，然后经一定循环次数的裂纹扩展直至断裂的过

程。管路的振动磨损，则是因管路振动引起管路连接、
固定处配合面产生相对位移而形成的摩擦表面损伤;

或是因管路振动位移过大，而与相邻物体( 如机匣、管
路等) 产生反复碰撞摩擦而形成的表面损伤，严重时可

在管路表面形成明显的磨损凹坑而导致管路损坏。
根据某型飞机实际使用中的情况可以发现，在大

多数的设计制造类故障中，导管故障占到 50%，充分
说明导管问题是制造类故障的主体。产生这些故障大

部分原因是由于管道承受了较大的载荷而产生的。因
此，有必要对管道的基础激励、冲击压力和压力脉动下
对管道系统的振动进行有效的抑制。施加卡箍是管道
振动抑制技术中最通用、最方便和最经济适用的方式。
目前，如何针对具体管道系统实现卡箍的优化配

置，从而减小管道的振动的依据是《GJB 3054 － 97 飞
机液压管路系统设计、安装要求》，但是该标准只针对
普通的直管和弯管提出了管道的卡箍施加原则，对直

管和弯管相结合的管道如何施加卡箍并没有做出明确

的规定。
因此，本文建立管道的动力学模型，研究管道的振

动机理，在此理论上分析卡箍对实际飞机液压管道振

动抑制的影响，可以为管道卡箍的优化配置提供依据。

收稿日期: 2012 － 11 － 28 修订日期: 2014 － 01 － 04

基金项目:国家自然科学基金( 61179057) 资助项目

作者简介:王 晶( 1987 － ) ，女，辽宁营口人，硕士研究生，主要研究方向为航空发动机状态检测与故障诊断、信号分析。

第 44 卷 第 1 期 航 空 计 算 技 术 Vol． 44 No． 1
2014 年 1 月 Aeronautical Computing Technique Jan． 2014



1 管道压力脉动计算

设空间有一向量 Ｒ，它在局部坐标系上的投影为

( ＲX，ＲY，ＲZ ) ，在整体坐标系上的投影为( ＲX，ＲY，ＲZ ) 。
其中 XYZ 为局部坐标系［2］，X 为管道轴向，总体坐标
系为 X'Y'Z'。管道轴向与总体坐标 X'轴、Y'轴、Z'轴的
夹角分别为 α，β，γ。
根据它们之间的关系可以得到:

Ｒ = λTＲ ( 1)

令 h = cos2α + cos2槡 γ，可以得到方向余弦矩阵:

λ =
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( 2)

对管道上的某一结点进行力分析［3 － 4］，在局部坐

标系下，管道受到的激振力分别为 ( ＲX1，0，0 ) 和
( － ＲX2，0，0) ，则在整体坐标系下，该节点的脉动压力
沿 X、Y和 Z三个方向的力分别为:

Ｒ1X，Ｒ1Y，Ｒ1[ ]Z
T = λT

1 ＲX1，0，[ ]0 T ( 3)

Ｒ2X，Ｒ2Y，Ｒ2[ ]Z
T = λT

2 ＲX2，0，[ ]0 T ( 4)

ＲX，ＲY，Ｒ[ ]Z =λT
1 ＲX1，0，[ ]0 T +λT

2 －ＲX2，0，[ ]0 T ( 5)

ＲX1 = S1ΔP = 1
4 πd

2
1ΔP

ＲX2 = S2ΔP = 1
4 πd

2
2ΔP

( 6)

式中，ΔP是管道内压力变化量，压力不均匀度 β = ΔPP ，

S1 和 S2 分别为节点两端的管道流通面积，d1 和 d2 分

别为管道两端的直径。λ1 和 λ2 分别为节点左右的管

道单元的坐标变换矩阵。由式( 5 ) 可见，若遇到管道
截面变化或管道转向( 弯头处) 时，压力脉动就产生很

大的激励力。

2 卡箍对飞机液压管道基础振动影响分析
在研究卡箍对管道的动态应力的影响时，本文利

用直管道对《GJB 3054 － 97 飞机液压管路系统设计、
安装要求》［5］进行验证，使用实际的飞机液压管道研

表 1 本文使用的实际飞机液压管道材料特性参数

管道 功能 材料 密度
/kg /m3

弹性模量
/MPa 泊松比

直管道 — 1Cr18Ni9Ti 7 850 206 0． 3
113 吸油 1Cr18Ni9Ti 7 850 206 0． 3
155 回油 LF2M 2 180 71 0． 32

究卡箍对管道动态应力的影响，管道材料特性参数如

表 1 所示。
在一般情况下，如果不导致共振，基础激励的振动

对管路系统并没有明显的影响，但是当激振频率和管

道的固有频率重合发生共振时，就会使导管产生很大

的振动应力，使管道振动强烈［6］。
2． 1 卡箍对直管道振动的抑制
本文采用直管道作为研究对象，管道外径为

20 mm，内径为 18 mm，长度为 1 000 mm。管道两端设
置为弹性约束，刚度为 107 N /m。设置管道的激振频
率为 150 Hz，根据真实的发动机舱载荷曲线，如图 1 所
示得出两端的位移为 0． 21 mm。通过谐响应分析得
出，当管道卡箍之间的距离为 400 mm 时，管道上面产
生的最大应力，当管道之间的距离大于 400 mm 时，管
道上产生的最大应力在逐渐增加，管道的固有频率变

化趋势与应力变化趋势相反。通过二者与管道标准中
数值对比，可以看出本文仿真方法正确性。

图 1 发动机舱载荷曲线

2． 2 卡箍对弯管道振动的抑制
以某型飞机吸油管道 113 为研究对象，并在管道

的不同位置施加卡箍如图 2 所示。

图 2 管道 113 的有限元模型

施加卡箍的顺序如表 2 所示，每两个卡箍相互组
合，形成 28 种卡箍的施加方式，设置管道的激振频率
为 150 Hz，通过发动机舱载荷曲线可以得出管道两端
的位移为 0． 21 mm，卡箍的刚度为 107 N /m。通过谐响
应分析，得出管道在不同卡箍组合下，管道的最大应力

分布图，如图 3 所示。从图中可以看出，当卡箍为第

·56·2014 年 1 月 王 晶 等: 卡箍对飞机液压管道动态应力的影响分析



10 种组合形式( B、F) 时，管道的最大振动应力最小，
且最大振动应力为 34． 78 MPa，第 16 种( C、F) 组合和
第 22 种组合形( D、H) 式次之，最大振动应力分别为
46． 78 MPa，62． 88 MPa，卡箍的第 1 种( A、B) 卡箍组
合、第 8( B、C) 、第 28 种组合( G、H) 的振动应力均比
较大，最大振动应力分别为 187． 5 MPa，194． 56 MPa和
177． 67 MPa。其余卡箍的组合形式没有对管道的振动
有明显的抑制效果，但是管道的振动也相对减小。可
以发现，在管道的直管位置和管道的靠近弯管位置同

时施加卡箍，并且卡箍沿管线的间隔应在 100 mm 到
390 mm之间，当管道之间的卡箍间隔小于 100 mm 或
管道之间间隔大于 390 mm 时，管道的振动不能得到
抑制。当在管道的两个直管部分同时施加卡箍时，不
能十分明显地减小管道的振动，但是管道的振动情况

会稍微减小。

表 2 管道施加卡箍组合形式

组号 卡箍 组号 卡箍 组号 卡箍 组号 卡箍
1 A、B 8 B、C 15 C、E 22 D、H
2 A、C 9 B、D 16 C、F 23 E、F
3 A、D 10 B、E 17 C、G 24 E、G
4 A、E 11 B、F 18 C、H 25 E、H
5 A、F 12 B、G 19 D、E 26 F、G
6 A、G 13 B、H 20 D、F 27 F、H
7 A、H 14 C、D 21 D、G 28 G、H

图 3 不同卡箍间隔下管道 113 的应力

图 4 直管道随着卡箍间隔变化的固有频率

通过模态分析，得出管道在不同约束情况下的固

有频率，如图 4 所示，图中所示的虚线是管道没有施加
卡箍时的频率 150 Hz，当卡箍的组合形式为第 10 种，
16 种和 22 种时，管道的频率变化较大，分别为
267． 89 Hz，234． 78 Hz和 102． 07 Hz。其余卡箍组合形
式下的管道的固有频率变化较小。因此，在上述三种
组合形式下管道的振动应力最小，验证了总结出的弯

管中施加卡箍原则的正确性。

3 卡箍对某型飞机液压管道冲击压力的抑制
流速突变会在管路系统中产生冲击压力［7］。换向

阀快速切换也会产生很大的冲击压力。作动筒活塞快
速止动时也会引起液压冲击，冲击压力在导管中以音

速传播［8］。当压力传到导管转弯处就会产生一个侧向
力［9］，使导管弯曲，承受较大的弯曲应力，影响导管的

使用寿命。因此，有必要对导管的冲击压力进行分析，
得出导管在承受冲击压力时产生的振动应力和位移分

布，为抑制导管的振动提供依据。
以某型飞机液压回油管道 155 为研究对象，管道

外径为 20 mm，内径为 18 mm。当飞机液压管道承受
冲击压力时，根据《GJB 3054 － 97 飞机液压管路系统
设计、安装要求》施加卡箍的原则，应将卡箍施加在靠
近管道的弯管部位，施加在管道的直管部分不能有效

的抑制管道的振动。因此，本文分别在 A 处和 B 处施
加弹性约束，刚度为 108 N /m。A 处表示靠近管道弯
管的位置，B 处表示卡箍在直管位置。如图 5 所示。
根据真实的导管极限工作压力脉冲，得出管道承受的

冲击压力曲线，在对管道进行瞬态结构分析时，设置 4
个载荷步。

图 5 管道 155 约束条件

在第一个载荷步中定义函数:

y = 432 t ( 0≤t≤4． 3 × 10 －2 s)
y = － 280 t + 33． 04 ( 4． 3 × 10 －2 s≤t≤8 × 10 －2 s)
y = － 341 t + 49． 82 ( 8 × 10 －2 s≤t≤9． 675 × 10 －2 s)
y = 210 t － 10． 29 ( 0． 109 s≤t≤0． 119 s)
y = － 140 t + 31． 36 ( 0． 119 s≤t≤0． 13 s













)

在第二个载荷步中定义函数为:

y = 13． 3 0． 13 s≤t≤0． 44 s
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在第三个载荷步中定义函数:

y = － 20． 62 t + 10． 63 0． 44 s≤t≤0． 52 s
在第四个载荷步中定义函数:

y = 0． 52 0． 52 s≤t≤0． 88 s
通过瞬态结构分析，得到管道在施加约束 A、B、

C、D和 E位置的最大振动应力和最大振动位移的比
较，如表 3 所示。从表 3 中可以看出，在管道 A、C和 E
处施加弹性约束，并不能减小管道的振动，在 A、C 和
E处时产生的振动应力和位移与不施加约束时相比，
略有减小，但是效果不明显，在 B、D 处施加约束时产
生的振动应力和振动位移明显比在管道 A、C 和 E 处
施加约束时要小很多，这说明在 B、D 处施加约束比在
A、C和 E处施加约束更加能够有效地抑制管道的振
动情况。因此，在靠近管道弯头处施加约束，可以减小
管道的悬臂，进而减小管道因冲击压力引起的振动应

力和位移，达到抑制管道振动的效果。该计算结果也
较好地验证了《GJB 3054 － 97 飞机液压管路系统设
计、安装要求》的正确性。

表 3 管道因冲击压力引起的最大振动应力和位移

约束位置 最大振动应力 /MPa 最大振动位移 /mm
无卡箍 153． 786 1． 564

A 132． 643 1． 425
B 46． 03 0． 574
C 145． 74 1． 558
D 52． 831 0． 587
E 124． 92 1． 374

4 卡箍对飞机液压管道压力脉动的抑制
以实际飞机管道 113 为研究对象，比较管道在不

同约束情况下的应力和位移分布情况［10 － 11］。其中设
置管道中约束均为弹性约束，刚度为 107 N /m。在进
行谐响应分析时，在管道管弯头位置施加沿管线方向

为 53． 414 N 的激振力，定义分析频率范围是 500 ～
1 000 Hz，定义 100 个求解频率，设置 3 种约束情况，
如图 2 所示，约束 1 的情况是在图中所示 A 和 E 处
( 均直管) 位置施加约束，约束 2 的情况在图中所示 E
和 G处施加约束，B 和 C 之间的间距为 156 mm，约
束 3是在图中 A 和 G 处施加约束，A 和 B 之间的距离
为 350 mm。以整个管道为分析对象。
通过谐响应分析得出管道在不同约束情况下的振

动应力的分布，如图 6 所示。可以看出，管道在没有约
束的情况下，振动应力很大，在约束 1 的情况下，管道
的振动应力有所减小，但效果不是十分明显，在约束 2
的情况下，管道的振动应力更小，当时在脉动频率为

600 Hz和 900 Hz 时，管道的振动应力仍然较大，在约

束 3 的情况下，管道的振动应力在每个脉动频率位置
都很小，这说明，当管道受到脉动压力时，使用约束 3
施加卡箍的方式，能够十分有效地减小管道的压力脉

动，也就是在管道受到脉动压力时，管道的卡应放置在

振动较大的直管部位，另一个卡箍应放置在靠近管道

弯管位置，对于管道 113 而言，两个卡箍之间应保持在
350 mm左右。

图 6 管道在不同约束情况下振动应力

5 结束语
本文以实际的飞机液压管道为研究对象，利用实

际发动机舱载荷曲线、管道极限工作脉冲曲线，分别对
管道在基础激励、冲击压力和压力脉动激励下讨论了
卡箍对管道基础激励、冲击压力和压力脉动的影响，对
管道振动抑制的结果表明，合理配置卡箍的位置和间

隔对抑制管道振动具有重要意义。本文以《GJB 3054
－ 97 飞机液压管路系统设计、安装要求》为基础，对管
系中的直管道和弯管道卡箍优化配置进行计算，可以

为实际管道中卡箍的优化配置提供理论指导。
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分别计算 CＲTF和 CF6 － 80C2 风扇结果的分析讨论，
可得出如下结论:

1) 三种经验模型分别预测传统风扇( CF6 － 80C2
风扇) 进出口管道声压级的计算结果表明，H-W 模型
的计算结果与 Heidmann模型和 K-J-G模型有一定差
异，只从实验结果出发无法判断哪个模型在低频部分

更精确; 在高频部分三种模型趋势一致，且都与实验值

比较接近。
2) 三种经验模型分别预测对转风扇进出口管道声
压级的计算结果表明，Heidmann 模型和 K- J- G 模型
预测结果较为一致，H-W模型预测结果与两者有一定
差别。

3) 通过对转风扇噪声和传统风扇噪声的对比来
看，对转风扇相对传统风扇有效降低了叶尖线速度和

转速，但是两者的噪声水平相差不大。可以认为，虽然
对转风扇叶尖线速度减小有利于降低噪声，但是对转

风扇相对于传统风扇多了一个转子，由此带来更加复

杂的交互噪声，使得两者噪声水平相差不大，对转风扇

对于降低噪声并没有预想的效果好，对转风扇相对于

传统风扇在降噪方面并没有明显优势。
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