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后缘襟翼型智能旋翼驱动力臂的设计 

方法
高乐 *，胡和平，宋彬，孟微

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：为使后缘襟翼型智能旋翼达到最佳的减振效果，本文建立了两种模型方法对智能旋翼驱动机构的关键设计参数——

驱动力臂进行了探讨。一方面基于 CFD、CAMRADⅡ和ABAQUS 联合仿真的方法，建立了机电耦合多体系统有限元模型；另一方

面基于襟翼变形前后的几何关系分析，建立了更为简化的几何模型。最后通过对智能旋翼桨叶的驱动性能静态试验来验证

模型。测试结果表明，有限元仿真结果与试验结果一致，几何模型与有限元模型得到的襟翼最大偏角的误差不超过 6%。因

此，本文所建立的有限元模型分析法和几何模型分析法可以为后缘襟翼型智能旋翼结构详细设计和初步设计中驱动力臂的

参数选择提供有效参考。
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直升机在使用过程中，旋翼、尾桨、发动机、传动装置等

旋转运动部件产生交变载荷，引起机体的结构振动。高水平

的振动限制了直升机的性能，降低了部件、仪表设备的使用

寿命，增加了直升机的维护成本。另外，高水平的振动和噪

声会导致飞行员驾驶疲劳，影响成员的舒适性。因此，振动

与噪声问题也是限制公众选择直升机作为短途运输工具的

一大障碍[1]。后缘襟翼（Trailing Edge Flap）型智能旋翼就

是从直升机振动源头——旋翼采取措施实现减振的。它通

过在直升机旋翼桨叶的后缘上附加可以按给定规律作偏转

运动的襟翼，通过对襟翼的控制来改变旋翼的气动力和桨尖

涡的流场分布，抵消桨叶分布载荷中相应的高阶谐波成分，

从而减小桨毂交变载荷，降低桨涡干扰噪声，达到从源头实

现减振降噪的目的[2~5]。

早期，美国马里兰大学的 CHOPRA 课题组[1~3] 和麻省

理工学院 [6] 对智能旋翼开展了的技术探索，后期西科斯基

公司[7] 和波音公司[8，9] 进行了全尺寸旋翼塔试验和风洞试

验来评估智能旋翼的减振与降噪能力。欧洲在智能旋翼研

究方面走在前列，德国航空航天中心（DLR）、欧洲直升机公

司德国分部、法国航空航天研究院（ONERA）、欧洲直升机

公司法国分部[10~14] 联合进行了基于压电驱动后缘襟翼的缩

比模型旋翼的台架与风洞试验，对减振与降噪进行了详细研

究，然后进一步推广到全尺寸旋翼上，先在 BK117 直升机上

进行了试飞验证，进一步完善后在 EC145 直升机上完成对

比验证。近年来，韩国[15，16]、日本[17] 也在缩比模型旋翼上进

行了减振与降噪研究。

智能旋翼减振效果主要依赖于襟翼偏转角度的幅值、

频率和相位，而襟翼偏角的大小又与驱动机构的参数——驱

动力臂密切相关。国外虽然对智能旋翼进行了大量研究，但

鲜见分析驱动力臂参数设计的文章，为此，本文针对压电驱

动机构驱动的襟翼偏转问题开展了研究。首先通过计算流

体力学（CFD）和 CAMRAD II 联合仿真的方法得到了襟翼

上的载荷；然后基于此建立了压电驱动机构的机电耦合有

限元模型，得到了襟翼的偏转角度与驱动力臂的关系曲线，

选取了合理的驱动力臂，并对智能旋翼桨叶进行了初步静态

偏转性能测试与验证；最后通过分析襟翼偏转的几何模型

建立了襟翼的偏转角度与驱动力臂的关系方程，为后缘襟

翼型智能旋翼结构设计中驱动力臂的参数选择提供了有效 

方法。
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1 有限元模型分析方法
1.1 模型简介

智能旋翼的压电驱动机构主要由压电驱动器、离心力

片、驱动连杆和后缘襟翼等部件组成，压电驱动器产生的线位

移通过驱动连杆上的球铰传递到襟翼上，由于球铰与襟翼转

轴之间存在力臂，这就使得襟翼发生偏转，压电驱动机构示意

图如图 1 所示。压电驱动机构各个部件的主要参数见表 1。

图 1　智能旋翼的压电驱动机构示意图

Fig.1　Schematic of smart rotor drive mechanism

表 1　压电驱动机构各部件主要参数

Table 1　The main parameters of piezoelectric driving mechanism

部件 规格 / 参数

压电驱动器

长度 /145mm
高度 /55mm
厚度 /10mm

压电堆材料 /PZT-5H[18]

离心力片 厚度 /1.5mm

襟翼

长度 /158mm
弦长 /30mm

转轴位置 /1/4 弦长

压电驱动机构有限元建模方法主要涉及到襟翼载荷的

确定、压电驱动器的电压施加、压电驱动机构的多体系统建

模等难点，该方法的计算流程如图 2 所示。

1.2 襟翼载荷计算

为了更加准确地预估襟翼上的载荷，本文采用 CFD 方

法计算出特定襟翼偏转角度下的桨叶翼型的气动特性，再通

过 CAMRAD II 软件计算出襟翼上的铰链力矩。襟翼驱动

机构在驱动襟翼过程中，襟翼自身的变形相对于襟翼的转动

来说可以忽略不计，因此，在计算过程中不考虑襟翼的弹性

变形。

图 2　有限元模型分析方法的计算流程

Fig.2　The flow chart of FEM model analysis method

处于桨叶旋转工作状态的襟翼承受的载荷主要包括三

部分：桨叶挥舞导致的襟翼惯性载荷、襟翼的离心力载荷和

襟翼自身的气动载荷。图 3 为通过上述方法得到 4m 直径

的缩比模型旋翼在额定转速 1032r/m、总距 2°时襟翼的铰链

力矩与襟翼偏角的关系曲线，通过最小二乘法对其进行线性

拟合，得到襟翼铰链力矩 Tf（d）与襟翼偏角 d的关系式为：

Tf（d）=0.0234d-0.0548 （1）

图 3　总距 2°时襟翼的铰链力矩与偏转角度的关系曲线

Fig.3　 The relationship between flap hinge moment and flap    
 deflection angle when the rotor collective pitch is 2°

从式（1）中可以看出，襟翼铰链力矩由两部分组成：

一是由桨叶挥舞导致的襟翼惯性载荷和襟翼的离心力

载荷的合力产生的使襟翼前缘向上偏转的恒定铰链力矩

0.0548N·m；二是由襟翼自身的气动载荷产生的使襟翼前缘

向上偏转并且与襟翼偏角 d成正比例的弹性铰链力矩，类似

扭簧，刚度为 0.0234N·m/（°）。图 3 中襟翼偏转 -4°时，襟

翼上的铰链力矩为 -0.15N·m，与参考文献 [15] 给出的数据 

相当。
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1.3 压电驱动机构机电耦合建模

在压电驱动机构中的压电驱动器是由压电堆驱动产生

驱动位移的，它是一个复杂的机电耦合系统。一方面它利用

压电材料的逆压电效应，在电场的作用下产生机械力场的驱

动力和驱动位移来驱动襟翼偏转；另一方面由于压电堆外

部驱动框对压电堆产生的预紧力，在压电效应作用下，使得

驱动器在不施加外电场情况下压电堆的电极就存在一定的

电荷量。

由于压电堆只在一个方向极化，该方向的材料特性与

其余两个方向的材料特性不同，而两个没有进行极化的方向

上材料特性相同，据此将压电堆等效为横观各向同性材料。

ABAQUS 软件中设置了专用的压电单元来分析压电材料，

它使用的本构方程为：

sij =Dijkl ekl-emkl Em

qij =eijk ejk+Dij        Ej

E j

j j（j）
 （2）

式中： ijklDE 为弹性模量，ijkej 为压电常数， ijDj（e）为介电常数，变

量上标 E，j分别为材料特性参数是在零场强、零应变条件

下定义的。

压电堆是由若干层压电片叠加共烧而成，压电片间有

叉指电极，它在电路上是并联结构，在机械力场中是串联结

构。压电堆的驱动位移是由每层压电片产生的位移叠加得

到的，线性压电堆驱动位移为[19]：

DL=nd33U=（nU）d33=Ueqd33 （3）

式中：DL 为压电堆总输出位移，n 为压电片层数，U 为每层

压电片上施加的电压，Uep 为将由 n 层厚度为 t 的压电片组

成的压电堆等效成一层厚度为 nt 压电片时产生 DL 的位移

需要施加的等效电压。

参考文献 [20] 和参考文献 [21] 基于参数化方法通过对

有限元软件内核的操作、编写循环程序对压电堆各层进行建

模，然后通过批量处理的 TIE 连接将各层压电片组合起来，

而本文采用式（1）给出的等效电压的方式进行压电堆建模，

大大简化了建模过程、提高了建模效率。

1.4  压电驱动机构多体系统建模

襟翼在运动过程中以绕轴的偏转为主，自身变形为辅，

故为简化计算襟翼设置为刚体；其余部件因产生变形来驱

动襟翼，所以设置为弹性体。驱动连杆与襟翼通过球铰连接

实现线位移到角位移的转换，因此，建模时采用 Join+Cardan

连接单元来模拟球铰以保证连接单元的两参考点只有三个

相对转动自由度。为保障刚体襟翼绕转轴的转动，建模时

采用 Hinge 连接单元模拟襟翼的转轴，连接单元一端连接

到襟翼上，另一端接地。图 4 为襟翼驱动机构模型的网格 

划分。

图 4　压电驱动机构模型网格划分

Fig.4　Meshing the model of piezoelectric driving mechanism

襟翼上的载荷采用铰链力矩 Tf（d），其恒定铰链力矩以

力偶的形式作用在刚体襟翼上，弹性铰链力矩以扭簧的形式

施加在 Hinge 连接单元上。

1.5 结果分析

压电驱动器的额定工作电压为 -20~150V，而在智能旋

翼工作环境中施加的是动态电压，为保证压电作动器上施加

动态电压后不为负值，并留有一定余量，将其工作电压设置

为 60±50V。智能旋翼减振效果主要依赖于襟翼偏转角度

的幅值、频率和相位，而襟翼偏角的大小又与驱动机构的参

数——驱动力臂密切相关，这就需要通过调整驱动力臂使得

襟翼的偏角取得极大值，以提高压电驱动机构的驱动效率。

因此，本文设计的智能旋翼驱动力臂是在 110V 电压下襟翼

取得最大偏角和在 50V 动态电压下襟翼取得最大动态偏角

的条件下得到的。

图 5 为压电驱动机构在电压、襟翼铰链力矩等载荷

作用下产生的位移云图。图 6 为采用有限元方法得到的

压电驱动机构驱动连杆上的驱动力与驱动位移的关系，从

图中可以看出两者成线性关系。图 7 展示了在 110V 电

压和 50V 电压驱动时襟翼驱动机构的襟翼偏转角度与驱

动力臂的关系。从图中可以看出襟翼偏角在驱动力臂约

为 1.7mm 时取得最大值，此时 110V 驱动电压工作状态下

能到达的襟翼最大偏角约为 8.2°，50V 动态驱动电压工作

状态下能到达的襟翼动态偏角约为±3.5°。由于压电驱

动机构在制造过程中驱动力臂存在一定的误差影响，故以

襟翼最大偏角的 95% 来选取襟翼驱动力臂 R 的设计值为

1.3mm ≤ R ≤ 2.1mm。

根据上述襟翼驱动机构参数——驱动力臂的选择方法以

及桨叶内空间结构限制的约束，选择驱动力臂为 2.1mm，加
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图 5　襟翼驱动机构的位移云图

Fig.5　 The nephogram of displacement of piezoelectric driving 
mechanism

图 6　压电驱动机构上驱动力与驱动位移的关系

Fig.6　 The relationship between driving force and driving 
displacement of piezoelectric driving mechanism 

图 7　襟翼偏角与驱动力臂关系

Fig.7　The relationship between flap deflection angle and driving arm 

工制造了集成压电驱动机构的智能旋翼桨叶（见图 8），并对

其进行了静态驱动的性能测试。图 9 为智能旋翼桨叶静态

驱动性能测试结果与仿真结果对比图，从图中可以看出，在

升压过程中仿真结果跟试验结果保持一致；在降压过程中

由于压电驱动器中压电堆的迟滞非线性和蠕变特性使得襟

翼偏角与升压过程中产生一定的偏差，形成“迟滞环”，而仿

真时采用线弹性压电方程，未考虑压电材料的迟滞非线性和

蠕变特性影响。

图 8　后缘襟翼型智能旋翼桨叶

Fig.8　A blade of trailing edge flap smart rotor

图 9　智能旋翼桨叶静态测试结果与仿真结果对比

Fig.9　 Comparison between simulation and static test of smart 
rotor driving performance 

2 几何模型分析方法
虽然采用有限元模型分析法可以更精确地得到智能旋

翼压电驱动机构的襟翼偏角与驱动力臂的关系，但是压电驱

动机构的有限元建模过程复杂、计算繁琐，在结构设计的详

细阶段压电驱动结构基本确定后时适用，不适用于智能旋翼

初步设计时多种压电驱动机构方案的对比选择。为此本节

探讨一种几何模型分析方法，用于智能旋翼初步设计阶段多

种压电驱动机构方案的驱动力臂选择。

2.1 几何模型

图 10 展示的是襟翼偏转前后的几何关系示意图，其中

XOY 坐标系为襟翼发生偏转前的几何位置，X′OY′坐标系为
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襟翼发生偏转前的几何位置，襟翼绕转轴 O 发生偏转。驱

动连杆与襟翼连接铰处到襟翼转轴 O 距离为 L，连接铰到

襟翼转轴 O 连线与 X 轴的初始角度为 θ，襟翼偏转角度为

d。驱动连杆在驱动过程中驱动力为 F，驱动位移为 x；襟翼

偏转前的驱动力臂为 R，偏转后的驱动力臂为 r。在襟翼偏

转角为 0 时，驱动连杆与襟翼连接点到襟翼转动中心在 X

轴上的距离 a ＝ Lcos（θ）。

在进行襟翼偏角几何关系分析时做如下假设：（1）不

考虑压电叠堆的迟滞和蠕变，将压电驱动器视为线性驱

动器，即驱动连杆上的驱动力与驱动位移成正比例关系； 

（2）由于驱动连杆的位移行程比较小（小于 1mm），假设驱

动连杆上的作用力在作用过程中始终与 X 轴保持平行，且

不考虑驱动连杆自身的变形。

根据假设（1）可以得到驱动连杆的作用力 F 与作用位

移 x 的关系：

F= FN

U x+FN （4）

式中：FN 为驱动连杆上的最大驱动力，U 为驱动连杆的最大

驱动位移。

驱动连杆机构需要克服襟翼的铰链力矩 Tf（d）：

Tf（d）=F·r =F·Lsin（q-d） （5）

驱动连杆在襟翼偏转前后的位移为：

x=Lcos（q-d）-Lcos（q） （6）

驱动连杆与襟翼连接点到襟翼转动中心在X轴上的距离为：

a=Lcos（q） （7）

驱动连杆与襟翼之间的驱动力臂：

R=Lsin（q） （8）

根据式（4）~ 式（8）可以得到襟翼的驱动力臂 R 与襟

翼的偏转角度 d的关系式：

acos（d）+Rsin（d）+ FN

U
× Rcos（d）-asin（d）

Tf（d） -U-a=0

 （9）

2.2 两种模型结果对比

图 11 为通过几何模型式（9）和有限元模型计算得到

的 150V 电压驱动下襟翼的偏角与驱动力臂的关系曲线，从

图中可以看出两种模型得到的襟翼偏角与驱动力臂的关系

趋势一致，吻合性很好。图 12 为几何模型得到的襟翼偏转

最大角度相对于有限元模型的误差值与驱动电压的关系图，

从图中可以得到，在压电作动器工作电压范围内襟翼最大偏

角的最大误差不超过 6%，因此，采用几何模型方法可以作

为预估智能旋翼压电驱动机构驱动性能的简化方法。

图 10　襟翼偏转的几何关系图

Fig.10　The geometric relations when flap rotating 

图 11　150V 驱动电压下襟翼偏角与驱动力臂的关系曲线

Fig.11　 The relationship between flap deflection angle and 
driving arm at the volt of 150V

图 12　两种分析模型襟翼最大偏角相对误差值

Fig.12　The relative error of the max flap deflection angle in two models
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3 结论
本文建立了智能旋翼压电驱动机构有限元模型，解决

了压电驱动系统机电耦合、刚柔耦合多体系统建模问题；根

据有限元模型选择了驱动力臂，制造了智能旋翼桨叶，并进

行了有限元模型与智能旋翼桨叶静态驱动性能测试结果对

比；进一步发展了用于评估压电驱动机构驱动性能的几何

模型方法，并与有限元模型分析方法的结果进行了对比。两

个对比结果表明，采用本文建立的两种分析方法可分别为后

缘襟翼型智能旋翼结构详细设计和初步设计时驱动力臂的

参数设计提供有效参考。 
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Design for the Driving Arm of Trailing Edge Flap Smart Rotor

Gao Le*，Hu Heping， Song Bin， Meng Wei

Science and Technology on Rotorcraft Aeromechanics Laboratory， China Helicopter Research and Development 

Institute， Jingdezhen 333001，China

Abstract: In order to improve trailing edge flap rotor’s vibration reduction effect， two models were established to 

study driving arm which is the key parameter of smart rotor driving mechanism. On the one hand， a electromechanical 

coupling and multibody system FEM model of the driving mechanism was developed， which was based on  

co-simulation using CFD，CAMRADII and ABAQUS. On the other hand， a more simplified geometric model was 

built， which was based on analyzing the deformation contrast of trailing edge flap. Finally a simple smart rotor driving 

performance static test was conducted to confirm the model， the result of driving performance static test indicates that 

the FEM model result has better tally with test result. The result of two model contrastive analysis indicates that the 

relative error of the max flap deflection angle is not more than 6%.Thus the FEM model and the geometric model built 

in the paper can provide effective reference for driving arm parameter selection at the stage of smart rotor detail design 

and the stage of preliminary design.

Key Words: helicopter; smart rotor; piezo stacks; driving arm; FEM; flap hinge moment
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