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基于智能变距拉杆的旋翼平衡实时调整方法
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摘要： 旋翼不平衡是造成直升机振动的重要原因，而传统旋翼平衡调整是一种定期维护方法，耗时长且无法长时

间保持维护后的振动水平。本文研制了一套基于智能变距拉杆的旋翼平衡实时调整（In flight tuning，IFT）系统，

可以根据计算机发出的数字指令控制智能变距拉杆长度实现桨叶变距输入，进而完成旋翼动平衡调整。试验发

现智能变距拉杆杆端位移量对旋翼转频振动分量的影响呈线性规律，由此确定拉杆调整系数矩阵。当获取旋翼

不平衡振动信息后，根据相位选择相应拉杆作为调整器，根据振幅在调整矢量方向投影的大小关系设计了调整

策略，得到拉杆完成平衡调整所需的位移量。通过旋翼塔试验验证了该方法的有效性，结果表明该方法可以在

直升机飞行过程中实时降低旋翼振动水平，有效提高了旋翼动平衡调整效率。
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Abstract: Rotor imbalance is an important cause of helicopter vibration. The traditional rotor balancing 
adjustment is a periodic maintenance method， which takes a long time and cannot maintain the vibration level 
after maintenance for a long time. Therefore， an in light tuning （IFT） system based on smart pitch rod is 
developed， which can control the length of smart pitch rods according to the digital command sent by the 
computer， realize the variable pitch input of blade， and then complete the rotor dynamic balance adjustment. 
It is found that the influence of the displacement of the smart pitch rod end on the rotation frequency vibration 
component is linear. Thus the adjustment coefficient matrix of smart pitch rod is determined. When the rotor 
unbalance vibration information is obtained， the corresponding rod is selected as the regulator according to the 
phase， the adjustment strategy is designed according to the relationship between the amplitude projection in 
the adjustment vector direction， and the displacement required for the tie rod to complete the balance 
adjustment is obtained. The effectiveness of this method is verified by rotor tower test. The results show that 
this method can reduce the rotor vibration level in real time during helicopter flight， and improve rotor 
dynamic balance adjustment efficiency.
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由于制造误差、材料老化、机械磨损、桨叶表面

光滑度变差、飞行环境变化以及日常维护等原因造

成的直升机旋翼质量和锥体不平衡是直升机振动

的重要来源，会显著增加飞行员和乘客疲劳感，降

低部件可靠性，缩短直升机寿命［1］。传统对直升机

桨叶进行平衡调整主要通过在主桨毂或者桨叶上

增加或减少配重块、调整变距杆长度或后缘调整片

角度，使不平衡力矩尽量靠近旋翼轴中心线，从而

减小振动［2‑4］。这是一种在地面进行的间断性维护

方法，可调节时机受限，且旋翼上可用于平衡补偿

的位置有限，难以适应空中复杂多变的飞行环境，

同时每次维护需要消耗大量燃料，且消耗了发动机

等关键有寿件的寿命，造成间接上较大的经济

损失［5‑6］。

国内外开展了一系列提高旋翼动平衡调整效

率和准确性的研究。Branhof 等［7‑8］建立直升机旋

翼锥体与动平衡调整的数学模型，针对不同飞行状

态给出了最优调整算法。Wang 等［9］针对直升机振

动信号非线性、随机性的特点，将桨叶调整参数对

机体振动的影响用区间模型表示，设计了自适应旋

翼动平衡调整方法。You 等［10］基于线性回归分析

方法建立了动平衡调整参数与机体振动响应的模

型，并利用智能优化算法给出最优调整结果。国内

高亚东等［11‑13］通过机体振动信号判断旋翼状态并

确定旋翼不平衡程度，利用智能模式识别算法实现

旋翼不平衡故障的诊断与定位。周秋峰［14］以 1Ω 振

动分量幅值为优化目标，采用粒子群‑遗传算法进

行了旋翼调平方案优化的研究。上述研究减少了动

平衡调整次数，但无法实现实时调整，调整后仍然需

要再次开车验证调整效果，无法覆盖直升机使用全

周期和全部飞行状态，且调整结果也是局部状态下

振动水平的折衷。目前，国外已开展自动旋翼动平

衡 系 统 的 相 关 技 术 研 究 ，并 在 CH‑53G 型 和

UH‑60M型直升机上完成了飞行测试［15‑17］。

为了实现旋翼动平衡实时调整，保证直升机在

飞行过程中保持较低振动水平，本文研制了一套基

于智能变距拉杆的旋翼平衡实时调整（In flight 
tuning，IFT）系统，可以根据计算机发出的数字指

令控制变距杆长度实现桨叶变距输入进而完成旋

翼动平衡调整。本文根据试验结果分析了智能变

距拉杆移动对旋翼不平衡振动的影响规律，基于此

建立动平衡调整算法，试验验证了该算法的有

效性。

1 IFT系统组成与功能

IFT 系统主要由旋翼平衡状态感知单元、数据

采集与处理单元、控制单元、集流环、智能变距拉杆

以及地面维护终端与维护工具软件等配套设备组

成，如图 1 所示，其中旋翼平衡状态感知单元包括

转速传感器、振动传感器以及微型光学锥体测量传

感器（Universal track device，UTD）。

智能变距拉杆是 IFT 系统的调整执行机构，

其结构组成如图 2 所示。当直升机桨叶产生不平

衡时，IFT 系统通过旋翼平衡状态感知单元监测直

升机旋翼锥体的挥舞、摆动以及机体的振动状态，

经过高性能数据采集与处理单元进行信号采集与

数据处理，通过控制单元对不平衡状态调用实时调

整算法，将调整结果通过集流环传递至智能变距拉

杆实施动态调整，并通过旋翼平衡状态感知单元实

时监测调整后的旋翼动平衡情况，实现闭环控制。

2 拉杆移动对动平衡影响分析

旋翼不平衡振动在转速频率分量（1Ω）上体现的

最为明显，为了探究智能拉杆的移动对旋翼 1Ω振动

的影响规律，在旋翼试验塔搭建了一套旋翼试验系

统，如图 3所示。该旋翼试验系统参数如表 1所示。

该试验系统共有 5 片桨叶，按顺序标为 1~5
号，其中 1 号为基准桨叶，不安装智能变距拉杆。

图 1 IFT 系统结构组成图

Fig.1 Structure composition diagram of IFT system

图 2 智能变距拉杆结构组成

Fig.2 Structure composition diagram of smart pitch rods
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将所有拉杆置于零位，通过添加配重块的形式使旋

翼产生初始不平衡，通过旋翼平衡状态感知单元检

测出转频 1Ω 分量信号为 x1 = A 1 cos (2πf + p1)，其
中 A1为振动幅值，f为转速频率，p1为初相位。将每

一根拉杆分别按±0.2、±0.4、±0.6 mm 的行程移

动，得到 1Ω 信号为 x2 = A 2 cos (2πf + p2)，这样通

过 x2 - x1 = ΔA × cos (2πf + ΔP ) 就 可 以 得 到 拉

杆移动对旋翼 1Ω 振幅及相位的影响，其中 ΔA=

( )A 1 cos p1-A 2 cos p2
2
+( )A 2 sin p2-A 1 sin p1

2
，

ΔP = arctan ( A 1 cos p1 - A 2 cos p2

A 2 sin p2 - A 1 sin p1 )。 将 每 一 组

（ΔA，ΔP）绘制在极坐标图中，如图 4 所示。

图 4 所示的试验结果是在旋翼总距 6°、周期变

距 0°的情况下得到的。可以看出，随着拉杆行程距

离 s的增加，ΔA 也同步增大，且 ΔA 与 s成近似比例

关系。在相位关系上，单个拉杆在同方向移动时，

ΔP 基本保持不变，当同一拉杆往反方向移动时，相

位相差 180°。本文在旋翼总距 7°、8°，且每种总距

下周期变距 1°、2°各进行了相同的试验，试验结果

与上述分析结果相同。这说明拉杆对旋翼 1Ω 振动

的影响基本呈现线性规律，基于此，本文设计了以

下动平衡调节算法。

3 动平衡调整方法

3. 1　拉杆调整系数矩阵

首先确定每个智能变距拉杆移动对旋翼系统

的影响系数。以 2 号拉杆为例进行说明，将 2 号拉

杆在正方向分别移动 s1=0.2 mm，s2=0.4 mm，s3=
0.6 mm，得 到 (Δa1，Δp1)、(Δa2，Δp2)、(Δa3，Δp3)。

为消除数据波动对相位的影响，将上述结果按相位

大小排序并提取相位中位数 Δpmid 作为基准。分别

计算 Δpmid 与相位最小值 Δpmin、相位最大值 Δpmax 差

值 的 绝 对 值 ，若 差 值 小 于
360°

N
，则 保 留 Δpmin 或

Δpmax，否则将对应的数据删除，其中 N 为桨叶数。

将剩余的 (Δai，Δpi)进行矢量加法合成，得到 2 号

拉杆对系统动平衡的影响系数 ( ΔA+
2，ΔP +

2 )，其中

ΔA+
2 为 Δai 中的最大值。

同理，将 2 号拉杆在负方向分别移动 0.2、0.4、
0.6 mm，按上述方法得到 ( ΔA-

2，ΔP -
2 )。以此类推，

得到 3 号、4 号、5 号拉杆对系统动平衡的影响系数，

并组成 IFT 系统动平衡调整系数矩阵K为

K=
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图 3 旋翼试验系统

Fig.3 Rotor test system diagram

表 1 旋翼试验系统参数

Table 1 Rotor test system parameters

参数

旋翼结构

旋翼直径/ m
桨叶片数

旋翼旋转方向

旋翼额定转速（r · min-1）

主旋翼额定桨尖速度（m · s-1）

主旋翼最大转速（r · min-1）

拉杆自动调整行程（mm）

拉杆最大移动速度（mm · s-1）

数值

球柔性结构

16
5

俯视逆时针

258
220
310

±1.3
0.1

图 4 拉杆移动对旋翼 1Ω 振动影响图

Fig.4 Impact diagram of rod movement on 1Ω vibration
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式中：ΔA i 表示第 i 号拉杆的移动对旋翼系统不

平衡振幅的影响；ΔPi 表示第 i 号拉杆的移动对

旋翼系统不平衡相位的影响；si 表示第 i 号拉杆

的 移 动 距 离 ，上 标“ + 、— ”表 示 拉 杆 的 移 动

方向。

3. 2　动平衡调整方法

由旋翼平衡状态感知单元获取当前旋翼系统

不平衡振动信息 ( δ，θ )，其中 δ 表示幅值，θ 表示相

位。动平衡的调整过程就是通过拉杆的移动，在调

整系数矩阵 K中选择相应的 ΔA i、ΔPi 进行矢量合

成，使合成后的振幅相位达到 ( δ，θ ′) 即达到平衡目

的，其中 | θ ′- θ |= 180°。
在极坐标中以 ( δ，θ ′) 为基点，左右各寻找最近

的 2 个与其相位差在 90°范围内的 ( ΔA i，ΔPi ) 作为

备选调整矢量，在 ( δ，θ ′) 左边的矢量定义为“上”，

右边的定义为“下”，如图 5 所示。

利用正弦定理分别求出不平衡调整目标量

( δ，θ ′) 在 r1 上、r1 下的投影分量，记为 c1 上、c1 下，如图 6
所示。

图 6 利用式（2）的正弦定理可得 c1 上、c1 下的幅值

δ
sin ∠3

= c1上

sin ∠2
= c1下

sin ∠1
（2）

式中： ∠1 为 r1 上 与 ( δ，θ ′) 的相位差；∠2 为 r1 下 与

( δ，θ ′)的相位差；∠3 = 180° - ∠1 - ∠2。

对比 c1 上与 r1 上、c1 下与 r1 下幅值的大小关系，可得

到 4 种调整策略。

　　（1） r1上 ≥ c1上且r1下 ≥ c1下

该情况下说明仅通过矢量 r1 上、r1 下即可合成不

平衡调整目标矢量，进而完成动平衡调整。通过式

（1）的调整系数矩阵，可以查到 r1 上、r1 下对应拉杆的

移动量 s1 上、s1 下，则根据式（3）即可求出 c1 上、c1 下对应

的拉杆移动量 d1 上、d1 下。

d 1上 = c1上 × r1上

s1上

d 1下 = c1下 × r1下

s1下

（3）

　　（2）　r1上 ≥ c1上且r1下 < c1下

该情况下说明说明不平衡量在右边的投影分

量可以通过矢量 r1 上补偿，而在左边的投影分量仅

通过 r1 下无法完成补偿，如图 7 所示。

首先，由正弦定理求得 r1 下对平衡调整的贡献

量 r ′1下，如图 8 所示。这样不平衡量幅值还有 δ -
r ′1下，需要利用 r2 下继续进行平衡调整。

为方便介绍，将 r2 下的起始点平移至 r ′1下 的终

端，δ - r ′1下 在 r2 下矢量方向上的投影为 c2 下，如图 9
所示。

图 6 ( δ,θ ′)在 r1 上、r1 下的投影

Fig.6 Projection of ( δ,θ ′) on r1up and r1down

图 9 利用 r2 下进行平衡调整

Fig.9 Balance adjustment using r2down

图 5 调整矢量寻找

Fig.5 Adjustment vector search

图 7 r1 下无法完成平衡调整

Fig.7 r1down cannot complete the balance adjustment

图 8 r ′1下 求解示意图

Fig.8 Solution diagram of r ′1down
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c2 下由正弦定理按式（4）求得

c2下 = δ - r ′1下
sin ∠4

× sin ∠1 （4）

式中：∠1 为 r1 上与不平衡量相位差；∠5 为 r2 下与不

平衡量相位差。

判断 r2 下与 c2 下幅值大小关系。若 r2下 ≥ c2下，说

明不平衡量已全部补偿完毕，各拉杆移动距离计算

方法同理于式（3）。

若 r2下 < c2下，说明不平衡量仍有部分余量无法

补偿，此时将 r2 下对应的拉杆移动 s2 下（由式（1）调整

系数矩阵获得），系统进入下一轮调整程序。

　　（3）　r1上 < c1上且r1下 ≥ c1下

该情况下说明不平衡量在左边的投影分量可

以通过矢量 r1 下补偿，而在右边的投影分量仅通过

r1 上无法完成补偿，其动平衡调整方法同理于调整

策略（2）所述。

　　（4） r1上 < c1上且r1下 < c1下

该情况下说明不平衡量无法仅通过矢量 r1上、矢

量 r1下完成调整。首先利用 r1上、r1下对不平衡量进行

补偿，因相位关系与幅值的不同，矢量 r1上或矢量 r1下

可能还有部分剩余量，以图 10所示为例，合成后 r1下

仍有剩余量 u1下。设矢量 r1上、矢量 r1下对不平衡的补

偿量为 e，那么不平衡量还有 δ - e可以通过 u1下、r2上、

r2下进行调整，调整方法同理于调整策略式（2）所述。

需要注意，若 r2上与不平衡量的相位差大于 90°，
即不平衡量的右边没有可供调整的矢量，那么求出

δ - e在 r2下方向的分量 e′，并依据动平衡调整系数矩

阵 K按比例移动 r2下所对应的拉杆。这样做的目的是

改变旋翼不平衡相位，方便在新一轮调整程序中寻

找新的矢量 r1上、r1下、r2上、r2下，进而完成动平衡调整。

4 试验验证分析

为了验证本文方法的有效性，通过在旋翼试验

系统中桨毂部位添加配重块的方式造成系统不平

衡，利用本文所述的方法进行动平衡调整，试验台

及试验系统参数如图 3 和表 1 所述。为了模拟直升

机旋翼在空中的飞行状态，根据旋翼总距和周期变

距的不同，将试验分为 9 组，如表 2 所示。

振动信号采样率为 10 kHz，由于旋翼系统振

动复杂多变，采集到的振动信号不可避免地混有频

率成分复杂的干扰信号，为了提高测试精度，采用

时域同步平均——短时傅里叶变换方法［18］对采集

的振动信号进行降噪处理，每 10 s 计算一次旋翼转

频 1Ω 振幅与相位。以总距 6°、周期变距 0°的试验

情况为例，其动平衡调整结果如图 11 所示，其余试

图 10 r1上 < c1上 且 r1下 < c1下 情况下平衡调整示意图

Fig. 10 Balance adjustment schematic of r1up < c1up and 
r1down < c1down

图 11 总距 6°、周期变距 0°动平衡调整结果

Fig.11 Dynamic balance adjustment results of collective 
pitch 6° and cyclic pitch 0°

表 2 旋翼试验状态说明

Table 2 Description of rotor test status

序号
1
2
3
4
5
6
7
8
9

状态

总距 6°

总距 7°

总距 8°

周期变距 0°
周期变距 1°
周期变距 2°
周期变距 0°
周期变距 1°
周期变距 2°
周期变距 0°
周期变距 1°
周期变距 2°
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验状态的调整结果如图 12 所示。

由图 11 可以看出，当 IFT 系统开始工作后，X、

Y、Z 方向旋翼转频振幅在 75 s内均出现明显下降；

系统工作 670 s 左右，X、Y、Z 方向旋翼转频振幅趋

于稳定。由于调整后的振幅较小，系统噪声和随机

测量误差造成系统稳定后振幅仍出现一定波动，这

在图 11（c）中体现更为明显。图 12 的试验结果可

以看出，通过 IFT 系统可使 X、Y、Z 方向旋翼转频

振幅下降 50% 以上，说明 IFT 系统在旋翼工作状

态下可有效降低转频振幅。

5 结   论

基于智能变距拉杆研制了一套旋翼平衡实时

调整系统及动平衡调整算法，通过旋翼塔试验验证

了该方法的有效性。本文总结如下：

（1）在旋翼塔试验中，提取出智能变距拉杆移

动前、后旋翼转频分量的振幅相位，在极坐标中进

行矢量差运算。结果发现，振动矢量差的幅值与拉

杆移动距离成正比，相位保持不变，说明拉杆对旋

翼转频分量振动的影响基本呈现线性规律。

（2）设计了一套动平衡调整算法，在旋翼总距

6°、7°、8°，周期变距 0°、1°、2°的条件下进行了旋翼质

量不平衡试验验证。结果表明，X、Y、Z 方向旋

翼转频振幅在 75 s 内均出现明显下降；系统工作

670 s 左右，X、Y、Z 方向旋翼转频振幅趋于稳定，

振幅下降 50% 以上。

（3）本文的试验结果表明 IFT 系统可以在旋

翼工作过程中快速有效地进行动平衡调整，进而改

善直升机整体的振动程度，在使用效率和经济效益

上均显示出较大的优越性。
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