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后缘小翼型智能旋翼桨叶模型设计分析与试验研究
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摘要：提出了一种基于推挽式双Ｘ压电驱动机构的后缘小翼型智能旋翼方案，开展了后缘小翼型智能旋翼模型

的设计分析与试验研究。空载试验主要用于验证驱动机构的驱动特性，测试了压电堆和驱动机构的静态输出；为

了验证悬停时小翼在铰链力矩作用下驱动机构能否有效驱动后缘小翼，进行了加载试验。试验采用线性霍尔传

感器对推挽式双Ｘ型驱动机构在不同电压和频率驱动下小翼的偏转角度进行了测量。理论分析与试验测试结果

基本吻合，压电驱动机构能够有效驱动后缘小翼，该智能旋翼方案是合理和可行的。
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直升机中存在很多旋转部件，它们在运转时都

会产生交变载荷，成为直升机的振源。各种振源的

激振力作用在机体结构上引起机体振动，其中旋翼

产生的激振力最大。过高的振动会降低结构疲劳寿

命和仪器设备的可靠性，影响乘员和驾驶员的舒适

性和工作效率。所以直升机振动及其控制是直升机

发展历程中一直面临的重要问题。

主动后缘小翼控制［１］是一种新型的智能旋翼

减振方案，它通过智能驱动机构控制后缘小翼的偏

转，调节桨叶升力面的高阶谐波气动力分布，实现

对机体激振力主要谐波分量的主动抵消，从而达到

减振的目的。相对于传统的直升机被动振动控制方

法，基于智能材料的智能旋翼驱动机构具有质量

轻、结构紧凑、响应速度快、控制频带宽等特点。国

外对后缘小翼型智能旋翼进行了大量的研究［２６］
，

并以真实直升机为试验平台，成功进行了试飞
［７］
。

本文以后缘小翼型智能旋翼为研究对象，采用

推挽式双Ｘ型驱动机构
［８］
，进行了面向真实翼型的



后缘小翼型智能桨叶模型设计分析与试验研究［９］
。

静态试验用于验证驱动机构的驱动特性，测试了压

电堆和驱动机构的静态输出。为了模拟悬停状态

下，桨叶和后缘小翼的真实工作环境，采用机械弹

簧来模拟小翼铰链力矩。试验主要是为了验证后缘

小翼在受载状态下，驱动机构能否正常驱动小翼进

行有效偏转。后缘小翼偏转角度的测量采用线性霍

尔传感器。为了验证设计的合理性，试验结果与理

论分析进行了相关的对比。

 压电驱动机构原理

后缘小翼驱动原理如图１所示。压电陶瓷堆在

外加电场作用下产生位移，经放大机构放大后驱动

后缘小翼进行偏转。本文所采用的推挽式双Ｘ型驱

动机构具有较高的位移输出放大系数，结构简单、

紧凑，能量转换率高，适用于旋翼桨叶狭长的空间

结构。这种驱动机构采用压电陶瓷堆作为其主动部

件，通过双Ｘ放大机构对压电堆的输出进行放大。

图１ 后缘小翼驱动原理图

图２ 压电陶瓷堆

压电陶瓷堆是由ＰＭＮＰＴ压电陶瓷片、电极

层、粘接层（环氧树脂）、端盖组成的电学并联机械

串联的结构，如图２所示。各压电片在极化电场作

用下产生同向位移，在厚度方向产生叠加输出。

一般压电材料的特性是输出力较大而输出位

移较小［１０］
，现有的压电材料，以ＰＭＮＰＴ为例，一

个１００ｍｍ长的压电堆，其最大输出位移大概为

０１２ｍｍ，因此需要设计一个高效的放大机构，以

便产生足够的输出位移。本文采用钛合金材料的推

挽式双Ｘ驱动机构将压电堆的输出位移进行放大

用于驱动后缘小翼进行偏转。推挽式双Ｘ驱动机构

是基于三角形放大原理的，它由两个反向对称布置

的Ｘ型驱动机构组成。两个Ｘ形驱动机构施加两个

反向交变电压，这样就可以保证推、挽两个方向的

输出。

 驱动机构性能分析

如图３所示，压电堆是由很多层压电片叠加而

成，其阻塞力和行程为

爡牄＝ 牓× 牄燉牠× 牆３３燉牞３３× 爺 （１）

牃＝ 牕× 牆３３× 爺 （２）

图３ 压电堆结构图

分析如图４所示的Ｘ型驱动机构。

图４ Ｘ型驱动机构结构示意图

图４中：牓牊为框架的长度，牓牞为压电堆的长度，

牚牊为驱动机构输出端空载状态下的自由输出位

移，其中

牚牊＝－
２牓牞

牎
１＋

犡

槏 槕２ （犡牓牞） （３）

式（３）的尺寸不包括压电堆的端盖长度以及框

架的厚度。采用虚单位载荷法，可以求出驱动机构

的输出刚度为

１

爦牃
＝

２牓牞

（ｔａｎ
２
犤）爠牉爛牉

＋
２牓牊

（ｓｉｎ
２
犤）爠牊爛牊

（４）

式中：爠牊，爠牉为框架和压电堆的模量；爛牊，爛牉为框

架和压电堆的面积。式（４）中只包含压电堆的柔度
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以及相临的框架的参数，而牎的影响没有在表达式

里体现出来。实际上，牎以及其他单元对驱动机构

的输出刚度还是有一定的影响。

驱动机构的结构刚度对于主动部件（压电堆）

的影响主要表现在驱动机构的机械输出效率上

犣牔＝

１

２
爦牃牚牊

２

１

２
爠牉犡

２
爼牉

（５）

式中：爼牉为压电堆的体积，犡为压电材料的介电常

数。结合式（３～５）可以求出本文设计的驱动机构的

机械效率为７６２％。

驱动机构的结构刚度对桨叶性能的影响主要

体现在驱动机构与后缘小翼的载荷匹配上。改变小

翼的气动载荷会导致小翼的位置发生变化，如果驱

动机构的刚度大到足够抵消气动载荷的影响，那么

小翼就可以保持原先的位置。因此，在小翼与驱动

机构之间应该找到一个相对平衡点。相对于该平衡

点，改变驱动机构的刚度会导致压电部件的能量在

传递到小翼的过程中发生更多的损耗。

 智能旋翼桨叶模型设计

 推挽式双驱动机构设计

推挽式双Ｘ驱动机构的设计如图５所示。主要

部件为主动部件、内、外框架、固定件及输出杆。主

动部件为４根同型号压电堆。输出杆一端连接在推

挽式双Ｘ机构的内框架上，另一端跟小翼轴相连。

图５ 驱动机构设计图

如图６所示，固定件将驱动机构固定在旋翼桨

叶内，既承受离心力，保证驱动机构在强离心力场

下的正常工作，同时它又是一个柔性件，具有一定

的弹性，能够保证内外框架的相对自由运动。

如图７所示，驱动机构的内、外框架是主要的

承力部件，也是力和位移的主要传输部件。压电堆

的输出需要通过内外框架传输到输出端。因此，内

外框架的强度和刚度是设计的重点，在力和位移的

传递过程中，内外框架本身不应有任何的变形。同

样受到桨叶结构和质量的限制，内外框架应选用密

度较小而刚度较大的材料。内外框架是压电堆的支

图６ 固定件

图７ 驱动机构外框

撑件，因此，内外框架要能够对压电堆施加预载。

为了减小质量，除压电堆外，其他部件均采用

钛合金加工。推挽式双Ｘ驱动机构的实物图见图８。

图８ 驱动机构

 后缘小翼型智能桨叶设计

智能桨叶的设计主要是复合材料桨叶设计以

及与双Ｘ驱动机构的集成设计。复合材料桨叶的设

计既要考虑驱动机构的合理布置问题，又要考虑复

合材料加工工艺的实现问题，另外电源系统、测量

系统和控制系统的信号传输问题（布线）也必须考

虑，因此对复合材料桨叶模具也提出了新的要求。

在满足桨叶模型尺寸的基础上，合理地布置双Ｘ驱

动机构的位置，并最大限度地减少双Ｘ驱动机构的

集成给复合材料桨叶带来的附加质量。

如图 ９所示，驱动机构固定在一个金属框架

上，小翼轴也固定在该金属框架上。复合材料桨叶

的大梁纤维带缠绕在金属框架的周围，离心力通过

金属框架传递到桨叶大梁上。该框架不仅用于固定

小翼和驱动机构，还可以提高小翼和驱动机构段桨

叶的刚度。驱动机构所在的框架部分是开口结构，
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图９ 驱动机构与桨叶的集成设计

上表面通过一个金属盖板密封，下表面与蒙皮相

连。这一结构便于驱动机构的安装、拆卸和维护。

后缘小翼型智能桨叶以及驱动机构的详细设

计参数见表１。

表 智能桨叶详细设计参数

设计参数 数值

翼型 ＯＡ３１２

旋翼参数 桨叶片数 ４

旋翼直径燉ｍ ２６

桨叶弦长燉ｍ １４０

后缘小翼 尺寸 ２００ｍｍ×６０ｍｍ

位置 ０６７５爲～０８３爲

压电堆 尺寸 １０ｍｍ×１０ｍｍ×１００ｍｍ

尺寸 ２６４ｍｍ×２２ｍｍ×１２１ｍｍ

驱动机构 位置 ０５７爲～０７７爲

质量燉ｇ ４００

小翼由小翼轴、翼肋、蒙皮等组成，布置在桨叶

的０６７５～０８３爲处，小翼一端与驱动机构的输出

端相连，驱动机构通过输出杆带动小翼偏转。

如图１０所示，小翼通过两端的轴承固定在桨

叶的翼肋上，靠近桨尖的轴承还需承受一定的离心

力，因此，采用平面推力轴承。在离桨叶根部较近的

一端采用滚珠轴承。在桨尖近端的小翼翼肋上埋有

线性霍尔传感器的感应元件，在桨叶的翼肋上埋有

线性霍尔传感器，用以测量小翼的输出偏角。

图１０ 小翼及传感器的布置

如图１１所示，小翼的输出杆一端与驱动机构

的内框相连，另一端与小翼轴相连，为了保证位移

图１１ 驱动机构驱动小翼示意图

传输的连贯性，连接方式均采用球铰。

 模型试验

为了验证后缘小翼型智能旋翼的驱动机理以

及小翼在模拟悬停受载状态下推挽式双Ｘ驱动机

构能否有效驱动后缘小翼，对所设计智能桨叶进行

了试验。试验结果与理论分析进行了对比。

 空载试验

试验的主要目的是验证推挽式双Ｘ型驱动机

构的有效性，检验压电堆和驱动机构的性能是否与

理论计算相吻合，检验驱动机构与桨叶集成以后能

否很好地解决结构间的间隙问题。

试验的主要设备有：模型桨叶（包括驱动机构，

如图１２所示）、功率放大器、信号发生器、ＰＶ３００激

光测振仪、信号采集系统及霍尔传感器。

图１２ 模型桨叶

４１１ 压电堆性能测试

对压电堆施加电压驱动，通过激光测量仪测试

其输出。试验过程从零电压开始，慢慢增到最大值，

之后再逐渐回到零电压点。

由图１３可以看出，压电堆输出线性度比较好，

输出位移也比较可观，同时在电压由最高点降低到

０的过程中压电堆存在明显的迟滞现象。

４１２ 驱动机构性能测试

给压电堆施加一定的电压，观察驱动机构能否

正常驱动后缘小翼，比较不同电压和频率下，小翼

９９２第３期 张 柱，等：后缘小翼型智能旋翼桨叶模型设计分析与试验研究



图１３ 压电堆的输出特性

偏角的变化情况。测量小翼在不同状态下的偏转情

况。通过小翼的偏转情况来评估驱动机构的性能。

图１４为试验中所标定的霍尔线性位移传感器

的输出电压与后缘小翼偏转角度之间的关系曲线。

可以看出，在角度小于１５°时具有较好的线性度。

图１４ 霍尔传感器输出电压与小翼偏角的关系

由图１５可以看出，当电压保持不变时，提高激

振频率，小翼偏角会逐渐增大；随着频率越来越接

近小翼的固有频率，小翼的偏角会明显地增大。在

频率为１４Ｈｚ时小翼的偏角达到最大，此频率正为

小翼系统的共振频率。当最大电压为４００Ｖ，激振

频率为１４Ｈｚ时，小翼的最大偏角可以达到１２°。

图１５ 不同电压下小翼偏角随激振频率变化曲线

由图１６可以看出，同一激振频率（１２Ｈｚ）下，

在压电堆的工作电压范围内，小翼的偏转角度随着

图１６ 小翼偏角对激振电压变化曲线

电压的增加而增大，并且具有较好的线性度。

试验结果显示，推挽式双Ｘ驱动机构能够正常

驱动后缘小翼进行偏转。并且驱动机构的输出行程

较大。图１６中的理论值已经考虑了驱动机构的机

械效率，综合考虑到各部件之间的间隙、结构间的

摩擦等因素，试验结果与理论分析结果基本吻合。

 加载试验

以上试验只是推挽式双Ｘ驱动机构的性能验

证试验，直升机悬停时，后缘小翼所承受的载荷除

了惯性力以外还包括气动力以及旋翼自身旋转所

带来的离心力。这些力对小翼轴产生一个附加的铰

链力矩，该力矩会阻碍驱动机构对后缘小翼的驱

动。为了验证小翼在真实受载情况下驱动机构能否

真实有效地驱动后缘小翼，采用机械弹簧来模拟小

翼铰链力矩。

图１７ 小翼加载试验

如图１７所示，考虑到加载试验可能会破坏桨

叶的结构，小翼加载试验采用另外一片金属桨

叶［７］
，驱动机构以及输出系统与空载试验的完全相

同，并采用结构参数、固有特性等与空载试验中所

采用复合材料小翼相似的金属小翼。

在小翼展向中心的后缘位置的上下表面各连接

一个弹簧用以模拟小翼的铰链力矩。图１８为旋翼转

速为１０３７ｒ燉ｍｉｎ，小翼偏角犠＝爛爩ｓｉｎ（４犓牠）时，小

翼最大铰链力矩随小翼振幅的变化关系曲线。

本文取小翼最大偏角为１０°时小翼的最大铰链

力矩为基准值来设计弹簧的刚度。

爩牊＝ ２爦× 牓ｔａｎ犠× 牓 （６）
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图１８ 小翼铰链力矩

式中：爩牊为小翼最大铰链力矩；爦为弹簧刚度；牓为

弹簧作用点离小翼轴的距离；犠为小翼的最大偏角。

小翼在 １３Ｎ·ｍ的模拟最大铰链力矩作用

下，观察驱动机构能否有效驱动后缘小翼。测出不

同电压和频率下小翼的输出角度，并与小翼空载状

态下的输出进行比较。

图１９为电压４００Ｖ，小翼在加载前后的偏转角

度变化曲线。可以看出，小翼在受载状态下的偏转

角度明显小于空载状态，此外由于弹簧加载系统附

加的质量和刚度使得小翼系统的固有频率也发生

了变化。在激振频率为１８Ｈｚ，最大电压为４００Ｖ

时，小翼的最大偏角为７８°。因此，由气动力等引起

的小翼铰链力矩对小翼的输出影响是比较大的。

图１９ 小翼加载前后偏转角度的变化

 结 论

（１）本文所采用的推挽式双Ｘ型驱动机构较好

地解决了与真实桨叶结构集成时所存在的质量、紧

凑性以及效率的问题。

（２）试验取得了令人满意的结果，小翼空载状

态下，当电压为４００Ｖ，激振频率为１４Ｈｚ时，小翼

的最大输出偏转角可达到±１２°，推挽式双Ｘ驱动

机构能够将压电堆的微小输出进行有效放大用于

驱动后缘小翼。

（３）小翼在受载状态下，驱动机构能够有效驱

动后缘小翼进行偏转，当电压为 ４００Ｖ，激振频率

为１８Ｈｚ时小翼的最大输出角可以达到正负７８°。

（４）试验结果与理论分析基本吻合，从而证明

本文设计的智能旋翼方案是有效可行的，并为进一

步的旋转试验和振动控制试验打下坚实的基础。
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