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一种混合式电控旋翼操纵特性
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摘　　　  要：    提出了一种基于宏纤维复合材料（MFC）结合桨根作动器的混合式电控旋翼。为探索这种混合

式电控旋翼基于 MFC进行周期变距的可行性，首先基于中等变形梁理论，结合 MFC压电本构方程，建立了

混合式电控旋翼气弹动力学分析模型。并通过与试验结果和 CFD计算结果进行对比，初步验证了该模型的

正确性。之后基于该分析模型，以 MFC模型旋翼为对象，仿真研究了混合式电控旋翼主要控制参数与设计

参数对旋翼操纵响应的影响规律。并以±12°的旋翼周期变距范围为设计目标，分析了利用 MFC实现混合式

电控旋翼周期变距的可行性。仿真结果表明：通过提高 MFC驱动电压、增加 MFC铺设量、降低桨叶扭转刚

度等措施，可有效提高该混合式电控旋翼的弹性扭转操纵量；同时模型桨叶最大可产生约±12°的 1 Ω扭转角，

达到了周期变距设计目标。
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Handling characteristics of a hybrid electronically controlled rotor
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Abstract:   A  hybrid  electrically  controlled  rotor  based  on  macro-fiber  composite  (MFC)  was

proposed. To explore the feasibility and control characteristics of this hybrid electrically controlled rotor，

an  aeroelastic  dynamics  analysis  model  was  first  established  based  on  moderate  deflection  beam theory

combined with the piezoelectric constitutive equations of MFC. Subsequently，using this analytical model

and focusing on the MFC model rotor，simulation studies were conducted to investigate the influences of

key  control  and  design  parameters  on  the  rotor’s  control  response.  With  a  design  target  of  achieving  a

cyclic pitch range of ±12°，the feasibility of utilizing MFC for cyclic pitch control in the hybrid electrically

controlled rotor was analyzed. The simulation results indicated that by increasing the MFC driving voltage，

adding more MFC layers，and reducing blade torsional stiffness， the elastic torsional control authority of

the hybrid electrically controlled rotor can be effectively enhanced. Meanwhile，the model rotor blade tip

can achieve a maximum 1 Ω torsional angle of approximately ±12°，meeting the initial cyclic pitch design

objective.
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电控旋翼（也称无自动倾斜器旋翼）是于 21
世纪初提出的一种新概念旋翼系统[1]，它用电缆

取代机械操纵杆系及液压助力系统，利用位于桨

叶根部或嵌入桨叶内的电作动器，直接或间接驱

动桨叶进行变距，代替自动倾斜器实现旋翼的主

操纵，在提升直升机气动效率方面具有显著优势。

从桨叶变距的实现方式而言，电控旋翼有两种主

要构型，即后缘伺服襟翼构型 [2-10] 和桨根驱动构

型[11-15]。后缘伺服襟翼构型通过驱动位于桨叶高

动压区的后缘襟翼偏转，使得桨叶在襟翼气动力

矩作用下实现变距运动。该构型的优势是操纵襟

翼偏转所需功率小，仅需较低的功耗即可实现桨

叶变距；缺点是后缘襟翼系统较为复杂，工程实

现难度高且可靠性、安全性不佳。桨根驱动构型

则通过位于桨叶根部的电作动器直接施加变距力

矩，控制整片桨叶变距。该构型的主要机构集中

在桨叶根部，受离心力影响小，相较于后缘襟翼

可靠性高，且易于工程实现；但由于需要从桨叶

根部带动整片桨叶进行周期变距，需要的功耗大，

对伺服控制要求也很高。

不难看出，上述两种电控旋翼操纵方式单独

使用时均存在一定的局限。为提高旋翼系统的操

纵余度和安全性，德国宇航中心和采埃孚公司提

出了一种后缘襟翼与桨根电动机组合的混合式电

控旋翼概念[16]，如图 1所示。后缘襟翼主要用于

实现旋翼周期变距操纵，而桨根作动器则主要用

于实现总距操纵，且两者均可为对方操纵提供余

度，互为备份。然而，这一概念在提出后并没有

得到更为深入的研究。事实上，后缘襟翼的存在，

使得该系统仍无法避免结构复杂、可靠性较差的

问题。

自 20世纪 90年代起，在旋翼主动控制领域

出现了另一种新技术——主动扭转旋翼。这种旋

翼通过在桨叶表面布置宏纤维复合材料（marco
fiber composite，MFC）等压电智能材料 [17]，不需要

额外的机械结构即可控制桨叶整片扭转，其最大

的特点是MFC与桨叶的一体化设计，工程实现也

较为简单；同时，较多数量的 MFC也为作动机构

提供了余度控制的可能。此前，MFC主动扭转旋

翼均用于实现频率较高的旋翼振动/噪声主动控

制，通常针对 2～5 Ω的谐波项进行控制。对于振

动载荷控制，所需的桨叶扭转角幅值往往仅 1°以
内[18-19]；而对于噪声控制，则至少需要产生 2°以上

的扭转角才能达到一定的控制效果[19-20]，这一点

明显高于振动控制。然而，近年来随着MFC驱动

能力的不断快速提升，利用其驱动桨叶实现每转

一次的周期变距也逐渐成为可能。基于此，本文

提出了一种利用桨根电作动器实现旋翼总距操纵，

利用 MFC实现旋翼周期变距操纵的混合式电控

旋翼，如图 2所示。相较于采埃孚公司提出的混

合式电控旋翼方案，本文方案结构更为简单，不

仅能够保持原桨叶的结构完整性和气动特性，同

时多片MFC可提升系统的整体可靠性和安全性。
 
 

桨根作动器

MFC

图 2    基于MFC的混合式电控旋翼示意图

Fig. 2    Hybrid electronically controlled rotor based on MFC
 

对于这种混合式电控旋翼而言，是否能够通

过MFC实现旋翼周期变距是关键。资料表明：现

代直升机周期变距操纵范围大多在±8°～±15°之
间[21]。为此，本文选取±12°周期变距范围作为设

计目标，构建混合式电控旋翼的气弹动力学分析

模型，对其操纵特性进行评估验证。

本文主要内容安排如下：第 1章基于中等变

形梁理论和压电驱动载荷比拟法建立了混合式电

 

桨根作动器

伺服襟翼

图 1    采埃孚公司混合式电控旋翼概念[16]

Fig. 1    Hybrid electronically controlled rotor of ZFL[16]
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控旋翼气弹动力学模型，该模型引入MFC压电本

构方程，可考虑其对动力学方程中各能量项的影

响；第 2章结合相关试验和 CFD仿真数据，对所

建立的气弹模型进行了验证；第 3章通过参数仿

真研究，揭示混合式电控旋翼主要参数对旋翼操

纵的影响规律，验证了通过MFC实现混合式电控

旋翼周期变距的可行性和有效性。

 1    数学模型

与常规旋翼的周期变距不同，混合式电控旋

翼由于桨根电动机的存在，使得桨毂扭转刚度很

高[15]；要通过 MFC实现周期变距，需要桨叶产生

足够大的弹性扭转角，要求桨叶自身具有较低的

扭转刚度，也即所谓“柔性桨叶”。这种柔性桨叶

类似美国 Kaman公司的伺服襟翼旋翼桨叶，两者

的扭转边界条件均为悬臂梁边界条件[22]。

本节首先基于 Hamilton原理构建混合式电控

旋翼的动力学方程，结合有限单元法考虑 MFC压

电效应对方程中各项的影响；进一步推导给出方

程中涉及混合式电控旋翼的气动力载荷项与MFC
驱动载荷项。最后采用 Newmark数值积分法对

混合式电控旋翼气弹动力学运动方程进行求解。

 1.1   结构动力学模型

首先根据 Hamilton原理建立混合式电控旋翼

的系统运动方程：w t2

t1
[δ（T −U）+δW]dt = 0 （1）

式中 U为混合式电控旋翼桨叶应变能，T为桨叶

动能，δW为作用在桨叶上的所有非保守力的虚

功之和，t为时间。

基于中等变形梁理论构建桨叶动力学模型。

由于桨根作动器与 MFC对旋翼构型特征影响很

小，故采用全铰接式旋翼构型进行建模。每个桨

叶单元设置 18个单元自由度，包含 15个常规自

ϕ

由度与 3个刚体自由度（挥舞、摆振、变距）。忽

略MFC的惯性作用，保留由于其压电特性带来的

应变影响。为表征弹性桨叶上的任意质点运动，

基于中等变形梁理论中的变形关系构建如图 3所

示的桨根坐标系与变形后坐标系，桨叶在受到外

力作用后将产生相应的弹性变形，令其上质点在

x、y、z轴正方向的位移分别为 u、v、w，由外力引

起的桨叶弹性扭转角为 。图 4给出了单个桨叶

单元的节点与自由度布置，其中 w′、v′分别为桨

叶单元弹性位移 w、v对单元轴向坐标 ξe 的一阶

导数。
  

x′
ζ, z′ η, y′

u
v

wz, k
y, j

η
x, i

ζ

图 3    桨根坐标系与变形后坐标系

Fig. 3    Blade root coordinate system and deformed

coordinate system
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图 4    单元节点与自由度配置

Fig. 4    Configuration of unit nodes and degrees of freedom
 

针对动力学方程中的每一项，结合有限元方

法，桨叶的应变能（U）变分可写为：

δU =
w R

r
δUdx =

w R

r

{
V x′（δu′+ v′δv′+w′δw′）+Mz（δv′′+w′′δϕ）−My（δw′′− v′′δϕ）+

Eb（1−υb）

(
u′+

v′2

2
+

w′2

2

)
（1+υb）（1−2υb）

+Gb

 Jϕ′δϕ′
}

dx =
w R

r

 15∑
i=1

Qe
i δqi

dx

（2）

U

V x′

v′′ w′′

式中 为桨叶剖面应变能，r为桨叶有效翼型起始

处坐标，R为旋翼半径。 、My、Mz 分别为对应

方向上的截面合力/合力矩。 、 为对应方向

弹性位移对轴向坐标的二阶导数。Eb 和 Gb 分别

Qe
i

为桨叶拉伸和剪切弹性模量，υb 为桨叶泊松比，J

为桨叶剖面极惯性矩。qi 为构造出的有限单元的

15个广义坐标，排列顺序参考图 4。 为各广

义坐标所对应的由结构弹性引起的广义弹性力。
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在混合式电控旋翼系统中，桨根电作动器主

要负责总距操纵。如前所述，电作动器会带来很

大的桨毂扭转刚度，限制了桨叶根部的扭转变形，

可将桨根驱动结构简化为固定端约束。即从桨叶

根部开始，第一个桨叶单元的前六个自由度受到

约束，可表示为：

qi = 0, i = 1～6 （3）

混合式电控旋翼的周期变距主要通过桨叶表

面整体铺设的MFC来实现，此时旋翼周期变距不

再是桨叶的整体刚性扭转，而是桨叶沿径向的弹

性扭转变形，主要对广义坐标 q4、q8 和 q13 产生影

响。故可将桨叶的桨距表示为：

φ（r）= θ+ θ0+ϕ =（θp+ θc cos ψ+ θs sin ψ）+ θ0+[
ϕa+ϕMFC（r,ψ）−

w x

0
w′v′′dx

]
（4）

θ

ϕ
ϕMFC

ϕaw x

0
w′v′′dx

式中 为桨根驱动操纵，包括总距 θp 与横纵向周

期变距 θc、θs 两部分，θ0 为桨叶预扭角， 为桨叶

的总弹性扭转变形， ψ为旋翼方位角 ， 为

MFC带来的整体弹性变距操纵，它是桨叶径向长

度以及方位角的函数， 为气动力引起的弹性扭

转变形， 为弹性弯曲引起的非线性项。

需要说明的是，虽然桨根驱动电动机也具有周期

变距的能力，但如前文所述，本文主要聚焦于验

证MFC实现旋翼周期变距的有效性，因此后续研

究默认设置 θc=0，θs=0。
桨叶动能项包括桨叶挥摆扭运动及弹性振动

引起的惯性力虚功，其变分表达式为：

δT = −
w t2

t1

w R

r
dx

x
A

ρdA
18∑
i=1

Qt
iδqidt （5）

Qt
i式中 ρ为桨叶密度，A为剖面面积， 为动能引起

的广义力，引入的广义坐标 q16、q17、q18 分别代表

挥舞、摆振、变距刚体位移 β、ξ、θp。

非保守力引起的虚功表达式写为：

δW = δWi+δWp =
y

V

FiδrpρdV+

w
l
[Faδre+（Ma+MMFC）δα]dx =

y
V

18∑
i=1

Qi
iδqiρdV +

w
l

18∑
i=1

Qp
i δqidx

（6）

Fi rp

Fa

式中 δWi 为牵连惯性力 在虚位移 上所做的虚

功，δWp 为作用在翼型截面上的空气动力以及压

电驱动力的虚功。 和 Ma 为桨叶上的气动力和

δre气动力矩， 为桨叶截面 x处弹性轴的矢径，α为

剖面迎角，V为体积。MMFC 为 MFC压电效应引

起的分布驱动力矩。Qi
i、Qi

p 分别为牵连惯性广

义力和气动/压电广义力。气动载荷与 MFC驱动

载荷的具体计算方法将在后文中给出。

 1.2   空气动力学模型

Fa气动载荷 和 Ma 表达式如下[22]：

Fa =
1
2
ρav2

ac[0 −Cc CN]


ix

jη
kζ

 （7）

Ma =
1
2
ρav2

ac2CM （8）

[ix jη kζ]
T

va

式中 ρa 为空气密度， 为翼型坐标系下

的基矢量，c为翼型弦长，CN 是垂直力系数、Cc 是
弦向力系数，CM 是变距力矩系数， 为桨叶参考

轴线上的点相对于气流的速度，表达式为[23]：

va = Ṙp（η=0,ζ=0）− vf[cos αr 0 −sin αr]

 ih0

jh0

kh0

+
[0 0 vin]

 ih

jh

kh


（9）

Ṙp（η=0,ζ=0）

[ih0 jh0 kh0]
T

[ih jh kh]
T

vin

式中 是桨叶参考轴线相对惯性坐标系的

运动速度，vf 为直升机前飞速度，αr 为旋翼桨盘倾

角， 为不旋转坐标系下的基矢量，

为旋转坐标系下的基矢量， 为桨叶

剖面位置的诱导速度。

根据上述表达式，气动载荷项主要涉及气动

力系数和旋翼诱导速度的计算，分别由气动力模

型和入流模型给出。

 1.2.1    气动力模型

由于桨叶表面粘贴的 MFC厚度很小，基本不

影响桨叶外形，故此处忽略其对翼型流场的影响。

针对旋翼非定常气动载荷建模需求，引入 Leish-

man-Beddoes非定常气动力模型 [24-27]。该模型由

附着流计算与动态失速两部分组成。

附着流部分依据试验数据建立迎角与变距速

率阶跃激励的指数响应函数，采用离散 Duhamel

积分构造递归算法，可实现时域下任意运动引起

的翼型气动力求解。附着流情况下的总垂直力系

数和俯仰力矩系数为：

Cp
N =Cc

N +Ci
N +Cq

N （10）
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Cp
M =Cc

M +Ci
M +Cq

M （11）

式中上标 c代表环量气动力系数，i代表非环量气

动力系数，q代表翼型变距率阶跃激励下的气动

力系数。

动态失速部分基于试验结果确定了气流分离

判据，将动态失速视为前、后缘分离的耦合作用。

此半经验方法具备参数精简、时域兼容性好等特

性，便于与旋翼结构动力学模型集成。动态失速

下的总垂直力系数和俯仰力矩系数为：

CN（t）=Cf
N（t）+Cv

N（t） （12）

CM（t）=Cf
M（t）+Cv

M（t） （13）

式中上标 f代表由于后缘分离引起环量损失状态

下的非线性气动力系数，v代表翼型表面环量积

累时的尾迹诱导气动力系数。

各计算模块的具体递推表达式此处不再赘述，

可参见文献 [24-27]。
 1.2.2    入流模型

如前所述，完整的气动力计算还需获取气流

与翼型弹性中心的相对速度。确定旋翼桨盘平面

的诱导速度是该过程的关键环节。基于计算需求，

引入自由尾迹模型计算诱导速度[28]。该模型综合

考虑自由流与自诱导流场，通过迭代求解实现。

ϑ

ϑ

ψ vin（ψ）

为逐点求解涡元端点诱导速度，针对涡龄

构建外层循环，计算所有涡元在特定涡龄 与方

位角 下的诱导速度 ，获取桨尖涡的畸变

尾迹几何：

D（ψ,ϑ）= D（ψ,ϑ−∆ϑ）+∆ϑvin（ψ） （14）

运用 Biot-Savart原理计算各涡元的影响系数。

线涡元诱导速度表达式为：

∆vl = −
1

4π

w Γr×dσ
r3

0

（15）

Γ r
r0 = |r| σ
式中 为桨叶微段环量， 为线涡元上的微元位置，

， 为线元长度变化量。

面涡元诱导速度表达式为：

∆vm = −
1

4π

w Γr×ω
r3

0

dA （16）

ω dA式中 为面元环量， 为面积分。

vin,i j（ri,ψ j）

综合尾迹中各涡元作用，由桨叶上的附着环

量乘以相应的影响系数得到桨盘上各站点的诱导

速度 ：

vin,i j（ri,ψ j）=
J∑

j=1

Γ jC j+

l∑
j=l−knw

M∑
i=1

Γi jCi j （17）

Γi j Γ j

Ci j C j

ϑ = 0 ϑ = knw∆ψ

式中 为第 i径向站、第 j方位站的附着环量，

为第 j方位站的最大附着环量， 和 是相应的

由各涡元引起的影响系数。方程的第 2项来自桨

叶后方紧随的近尾迹（涡龄从 到 ，

knw 为近尾迹处的尾迹几何数目）。

 1.3   MFC驱动力模型

MFC的作动原理源于其逆压电效应：当结构

件表面或内部嵌入的 MFC在电场作用下产生伸

缩形变时，受基体约束将产生反向作用力。该反

作用力即为驱动基体变形的有效作动力。此时，

基体对MFC的反向载荷与驱动力构成平衡关系。

基于此，结合压电本构方程，建立 MFC驱动力计

算模型。定义 MFC的极化方向沿压电纤维长度

方向为 3轴，厚度方向为 2轴，垂直纤维方向为 1

轴[29]，如图 5所示。

 
 

3
1

2

压电纤维方向

图 5    MFC材料方向定义

Fig. 5    Definition of MFC material orientation
 

根据材料对称特性与压电方程，可以得到

MFC三维本构关系：

ε1

ε2

ε3

γ23

γ31

γ12


=



s11 s12 s13 0 0 0
s21 s22 s23 0 0 0
s31 s32 s33 0 0 0
0 0 0 s44 0 0
0 0 0 0 s55 0
0 0 0 0 0 s66





σ1

σ2

σ3

τ23

τ31

τ12


+



0 0 d31

0 0 d31

0 0 d33

0 d15 0
d15 0 0
0 0 0


 0

0
E3

 （18）

式中 ε和 σ分别代表正应变和正应力，γ和 τ分

别代表切应变和切应力，s代表柔度系数，d代表

压电应变常数，E3 为 3轴方向电场强度。

鉴于 MFC中的电极在纤维轴向呈正负交替
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排布，且厚度方向尺寸显著小于其他方向，可认

为MFC主要受纤维轴向电场 E3 激励。其工作状

态满足平面应力假设，可忽略宽度与厚度方向的

电场强度分量以及厚度方向正应力和横向剪应力

分量。经简化处理，推导得到 MFC在 1、3方向

的驱动应力公式如下：

σ1 =
EMFC1

1−υ2
MFC

[
（υMFCε3+ε1）−（d33υMFC+d31）E3

]
（19）

σ3 =
EMFC3

1−υ2
MFC

[
（υMFCε1+ε3）−（d31υMFC+d33）E3

]
（20）

υMFC EMFC1 EMFC3

（d33υMFC+

d31）E3 （d31υMFC+d33）E3

ε1 ε3

式中 为 MFC的泊松比， 和 分别为

MFC在 1方向和 3方向的弹性模量。

与 分别为材料坐标系下

MFC在 1方向与 3方向产生的压电应变； 、

则分别为对应方向上 MFC的总应变。由于 MFC

粘贴于桨叶表面，此时的桨叶应变与MFC的总应

变相等，可通过 Green应变公式结合坐标变换获

得。基于中等变形梁理论中桨叶上任意点的应变

位移关系，得到 Green应变张量在桨叶变形坐标

系下精确到 2阶的应变表达式：

ε11 = u′+
1
2
（v′2+w′2）+

v′′[ζ sin（θ0+ϕ）−ηcos（θ0+ϕ）]−
w′′[ηsin（θ0+ϕ）+ ζ cos（θ0+ϕ）]+

（η2+ ζ2）

(
θ′0ϕ

′
+
ϕ′2

2

) （21）

ε12 = −
1
2
ϕ′ζ （22）

ε13 =
1
2
ϕ′η （23）

θ′0式中 η为弦向坐标，ζ为法向坐标， 和 φ′分别为

桨叶预扭角和弹性扭转角对轴向坐标的一阶

导数。

σx ση τxη

式（19）和式（20）是在 MFC材料坐标系下计

算得到的应力，利用“莫尔圆”可计算出在旋翼变

形坐标系下的驱动应力 、 和 ：

σx =
σ1+σ3

2
+
σ1−σ3

2
cos（2θMFC） （24）

ση =
σ1+σ3

2
− σ1−σ3

2
cos（2θMFC） （25）

τxη =
σ1−σ3

2
sin（2θMFC） （26）

式中 θMFC 为MFC的纤维铺设角度。

文献 [30]给出了简化机翼的 MFC扭矩计算

方法，该方法适用于横截面为矩形的板梁结构。

由于旋翼桨叶多采用流线型翼型剖面，需进行差

异化处理。针对典型翼型特征，沿上下翼面对桨

叶表面铺设的 MFC进行微元分割。图 6给出了

MFC的铺设示意以及用于计算 MFC驱动力矩的

翼型坐标系。采用上下翼面反对称连续铺设模式，

并施加同向驱动电场，该配置可确保最优驱动效

果[31]；坐标原点位于翼型的气动中心，x轴垂直于

翼型截面指向桨尖，η轴位于翼型弦线位置，指向

前缘，ζ轴垂直于弦线，指向上方。dlu 和 dld 分别

表示翼型上下表面微元段长度。μu 和 μd 分别表

示翼型上下表面微元段与 η轴的夹角。
  

下翼面MFC
(反对称铺设)

上翼面MFC

x
ζ

η
τxη

τxη

σx

μu

μd

dlu

dld

MFC

图 6    MFC铺设示意与翼型表面MFC微元上的驱动应力

Fig. 6    Placement of MFC and actuation stress on the MFC

element over the airfoil
 

基于翼型数据库提取翼型几何参数，进而得

到MFC微元的坐标分布。由 MFC微元上的驱动

应力对翼型气动中心取力矩，沿翼型上下表面进

行积分，得到MFC的驱动力矩表达式：

Mt =
∂

∂r

w
lu

[
（η−ηt）sin μu+

(
ζ +

hu

2

)
cos μu

]
τxηu hudlu+

∂

∂r

w
ld

[
（η−ηt）sin μd+

(
ζ − hd

2

)
cos μd

]
τxηd hddld =

∂

∂r

∑
iu

[
（ηi−ηt）sin μui+

(
ζi+

hu

2

)
cos μui

]
τxηi hu∆liu +

∂

∂r

∑
id

[
（ηi−ηt）sin μdi+

(
ζi−

hu

2

)
cos μdi

]
τxηi hd∆lid

（27）
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Mb =
∂

∂r

(w
lu
σxu huζdlu+

w
ld
σxd hdζdld

)
=

∂

∂r

∑
iu

σxi huζi∆liu +
∑

id

σxi hdζi∆lid


（28）

式中 ηt 为翼型气动中心弦向坐标，ηi 和 ζi 轴分别

代表翼型微元段的弦向和法向坐标，下标 u、d分

别代表上下翼面，hu、hd 分别为上下翼面所粘贴

MFC的厚度，Mt、Mb 分别为 MFC的扭转、挥舞驱

动力矩，对应式（6）中的 MMFC 项。

 1.4   运动方程求解

文中第 1.1节已在旋转参考系下建立了混合

式电控旋翼动力学模型。通过引入刚体运动（挥

舞/摆振 /变距）与有限元离散下的弹性变形两种

广义坐标，得到混合式电控旋翼的弹性势能 δU、

动能 δT及空气动力、MFC驱动力等非保守力的

虚功 δW。基于 Hamilton原理整合能量项贡献，

构造出混合式电控旋翼系统运动方程。组集单元

弹性势能、动能、非惯性载荷与气动载荷/压电驱

动载荷虚功，获得桨叶在旋转系下由广义力表示

的隐式非线性方程：

Qt
i（q̈, q̇,q, t）+Qe

i（q）+

Qi
i（q̇,q, t）+Qp

i（q̇,q, t）= 0
（29）

q q̇ q̈

t e i p

式中 、 和 分别为组集后的广义位移、速度、加

速度向量。上标 、 、 、 分别表示来自动能、弹

性势能、非惯性力、空气动力组合压电驱动力的

贡献项。

采用基于 Newmark方法的隐式数值积分法

对式（29）求解以获得稳态周期解。首先，将气动

载荷与压电驱动载荷组合的广义力单独分离，其

他部分组合在一起，分成式（30）中的两部分，并对

方程左边的组合项在 t时刻进行 1阶 Taylor展开，

得到式（31）。

Q（q̈, q̇,q, t）= −Qp（q̇,q, t） （30）

∂Q
∂q̈
（q̈n, q̇n,qn）∆q̈n+

∂Q
∂q̇
（q̈n, q̇n,qn）∆q̇n+

∂Q
∂q
（q̈n, q̇n,qn）∆qn = −Q（q̈n, q̇n,qn, t）

−Qp（q̇n,qn, t）

（31）

递推公式为：
qn+1（t）= qn（t）+∆qn（t）
q̇n+1（t）= q̇n（t）+∆q̇n（t）
q̈n+1（t）= q̈n（t）+∆q̈n（t）

（32）

∆qn（t）= ∆t2κ1∆q̈n（t）
∆q̇n（t）= ∆tκ2∆q̈n（t）

（33）

式中 κ1、κ2 为 Newmark积分常数。

ϕMFC（r,ψ）

基于求解出的结果，结合式 （4）即可获得

MFC引起的弹性变距操纵输出 。

 2    模型验证

文中第 1.1～1.4节建立了混合式电控旋翼的

气弹动力学模型。为验证该模型的正确性，结合

目前可获得的相关试验与计算数据，利用自制模

型桨叶从两个层面进行验证。首先基于已开展

的MFC桨叶扭转试验[32]，利用试验结果进行模型

桨叶静止状态下的扭转特性对比，验证气弹模型

中的MFC驱动力模型。在此基础上，利用文献 [33]
中的 CFD计算结果进行模型旋翼旋转状态下的

升力特性对比，验证气弹分析模型气动载荷计算

的准确性。

图 7给出了验证用模型桨叶外形示意图。桨

叶翼型为 NACA23012翼型，弦长为 0.121 m。桨

叶具体组成材料与参数见文献 [32]。
 
 

1.6 

0.
12

1

MFC

图 7    主动扭转模型桨叶示意图（单位：m）

Fig. 7    Active-torsional model blade （unit：m）
 

 2.1   静止状态下桨叶扭转特性验证

项目组前期开展了 MFC模型桨叶扭转试

验[32]，图 8示出了试验所用的 MFC桨叶实物。该

试验平台由激励系统、MFC桨叶以及位移采集/分
析系统组成。通过信号发生器产生电压信号，经

高压放大器放大后施加到 MFC阵列上，MFC受

电压激励后发生变形进而驱动桨叶扭转。位移采

集/分析系统用于采集记录桨叶自由端横截面产

生的位移，获得的位移数据做进一步计算处理得

到桨叶的桨尖扭转角。
 
 

平行四边形MFC阵列平行四边形MFC阵列 固支端固支端

负极电极总线负极电极总线 正极电极总线正极电极总线

试验旋翼

图 8    扭转试验用MFC模型桨叶[32]

Fig. 8    Model blade for torsional testing[32]
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本节利用该试验结果验证前文所建立的

MFC驱动力模型的正确性。图 9给出了桨叶静

止状态下，16片和 22片 MFC阵列，不同 MFC驱

动电压（包括电压峰峰值 Upp 和驱动频率 f）下的

桨尖扭转角计算值和试验值的对比。从图中可以

看出，静止状态桨尖扭转角计算值与试验值吻合

良好，最大误差约为 8%，表明MFC驱动力模型具

有较高的预测精度。
 
 

(a) 16片MFC阵列

(b) 22片MFC阵列

5

4

3

2
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驱动频率/Hz
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1
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角
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)
桨
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转
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)

Upp=500 V (试验值)
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Upp=1000 V (试验值)
Upp=1000 V (仿真值)
Upp=1500 V (试验值)
Upp=1500 V (仿真值)

图 9    静止状态下桨尖扭转角计算验证

Fig. 9    Computational validation of blade tip torsional angle in

stationary state
 

 2.2   旋转状态下旋翼气动载荷特性验证

进一步基于文献 [33]的 CFD计算结果验证

混合式电控旋翼的气弹动力学模型。表 1给出了

仿真中模型旋翼的主要物理参数，旋翼为悬停状态。

文献 [33]中采用了正弦扭转变形控制，桨叶

的主动扭转角在周向呈简谐变化，在径向呈线性

变化。本文则通过在桨尖布置 MFC实现与文献

[33]等效的扭转效果。图 10展示了 MFC驱动引

起的线性扭转角以及桨叶最大径向扭转角变化，

径向变形基本保持线性扭转，与文献 [33]一致，

可用于气动力对比分析。

图 11给出了单片桨叶在主动扭转作用下的

升力变化计算结果。从图中可以看出，气弹模型

计算结果与 CFD计算结果在升力变化规律上一

致，气弹模型计算值略高于 CFD计算值，最大误

差约为 6%。此外，两种计算方法在升力峰值所在

方位角处有少许差异，认为是由于主动扭转角施

加方式不同造成的。文献 [33]是直接在桨叶相

 

表 1    模型旋翼主要物理参数

Table 1    Main physical parameters of the model rotor

参数 数值

直径/m 2.8

弦长/m 0.121

根切半径/m 0.2

转速/（r/min） 600

桨叶片数 2

总距/（°） 2

 

(a) 桨叶主动扭转角径向变化
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图 10    MFC驱动下的主动扭转角变化

Fig. 10    Active-torsional angle variation under MFC actuation
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应位置设置所需主动扭转角；而本文是通过 MFC
产生作用在桨叶上的周期交变扭转力矩，从而引

起桨叶扭转角，更为符合真实情况。

上述对比结果初步验证了本文所构建的气弹

分析模型的正确性，并具有较好的预测精度，可

用于研究混合式电控旋翼的气弹响应特性。

 3    参数仿真研究

此处针对混合式电控旋翼的主要控制参数与

设计参数开展仿真研究，分析各参数对旋翼操纵

特性的影响规律。

图 12给出了 MFC旋翼的参数定义及铺设示

意图。图中定义了两个几何参数来量化 MFC铺

设范围：参数 Lt 表征 MFC铺设位置与桨尖的最

小间距；参数 λ定义为 MFC铺设长度 Lm 与桨叶

有效长度 Lb 的比值，λ=Lm/Lb。仿真所用电控旋翼

基本参数如表 2所示。

 3.1   控制参数研究

通过改变 MFC的相关控制参数，在不同的驱

动电压/驱动频率/初始相位下，获取旋翼由 MFC

产生的弹性周期变距操纵输出，分析桨根挥舞角

和 0.75R处翼型升力系数的时间历程。仿真分析

中，旋翼工作状态为：悬停，旋翼转速为 600 r/min，
总距为 5°；MFC设计参数为：Lt=0 m，λ=2/3。式（34）
给出了MFC驱动电压表达式：

U（ψ）= U0+
Upp

2
sin（2π f t+φ0） （34）

式中 U0 为偏置电压，φ0 为初始相位。

ϕMFC（r,ψ）

由于混合式电控旋翼的弹性变距操纵输出

是桨叶径向长度及方位角的函数，为此，

借助单个旋转周期内桨叶沿径向的最大扭转角变

化以及桨尖扭转角的时间历程来描述其周期性的

 

(a) 0.3°周期线性扭转 (b) 0.4°周期线性扭转

(c) 0.5°周期线性扭转 (d) 0.6°周期线性扭转
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图 11    旋转状态下桨叶升力验证

Fig. 11    Lift validation of rotor blades in rotating state
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图 12    部分参数定义与MFC铺设示意图

Fig. 12    Schematic diagram of MFC layout and

parameter definitions

第 1 期 田季声等： 一种混合式电控旋翼操纵特性

20250437-9



弹性变距操纵输出。

以下针对 MFC驱动电压峰峰值、驱动频率

以及驱动初始相位，分别进行混合式电控旋翼操

纵特性仿真分析。

 3.1.1    驱动电压峰峰值

图 13给出了不同驱动电压峰峰值下的混合

式电控旋翼变距操纵输出，驱动电压峰峰值步进

间隔为 500 V，驱动频率为 10 Hz，无相位差。从

图中可以看出，随着电压峰峰值的增大，旋翼MFC
弹性扭转引起的变距操纵量有明显提升。在时间

历程上，MFC引起的变距操纵量并不完全呈现正

弦变化，结合式（4）和式（28）可知，这是由于 MFC
额外的挥舞力矩所引起的桨叶非线性弹性变形。

在上述变距操纵下，旋翼的操纵响应如图 14
所示。从图中可以看出，随着驱动电压峰峰值的

逐渐增大，桨根挥舞角、0.75R处升力系数（CL）的
幅值均有所增大，同时升力系数的变化相较于变

距操纵的变化滞后约 90°。
 3.1.2    驱动频率

图 15给出了不同驱动频率下的混合式电控

旋翼变距操纵量。图 16则为对应操纵量下的旋

翼操纵响应，驱动电压峰峰值为 1 500 V，无相位差。

图 15与图 16均表示出在电压峰峰值一定的

情况下，驱动频率的改变也会带来操纵量、桨叶

弹性变形以及升力系数的幅值变化。由图 16（b）
可知，高频驱动会诱发升力系数的高阶谐波成分；

 

表 2    混合式电控旋翼基本参数

Table 2    Fundamental parameters of the hybrid electrically

controlled rotor

参数 数值

直径/m 2.8

弦长/m 0.121

根切半径/m 0.2

转速/（r/min） 600

桨叶片数 2

总距/（°） 5

翼型 NACA23012

MFC沿弦向长度/m 0.08

MFC压电常数 d33/（pC/N） 487.9

MFC压电常数 d31/（pC/N） −195.8
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图 13    不同驱动电压下的MFC弹性扭转变距操纵量

Fig. 13    Pitch control from MFC-induced elastic torsion under

varying actuation voltages
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同时由于能量守恒，10 Hz驱动下的桨叶升力系

数变化幅值更大。

 3.1.3    初始相位

图 17给出了混合式电控旋翼在 MFC不同初

始相位下，引起的变距操纵量。图 18为对应操纵

输出下的操纵响应，驱动电压峰峰值为 1 500 V，

驱动频率为 20 Hz。

从图 17和图 18可以看出：随着初始相位的

改变，桨叶变距操纵量、桨根挥舞角，以及 0.75R

处升力系数均呈现与 MFC驱动电压相匹配的变

化过程，且幅值差异相较于之前不同频率下的操

纵响应基本可以忽略不计。

 3.2   设计参数研究

本节进一步对混合式电控旋翼的主要设计参

数进行仿真研究，以揭示这些参数对旋翼变距操
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Fig. 15    Pitch control from MFC-induced elastic torsion under

varying driving frequencies
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Fig. 17    Pitch control from MFC-induced elastic torsion under

varying initial phases
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纵量、弹性变形响应以及 0.75R处翼型升力系数

的影响规律。旋翼工作状态为：悬停，旋翼转速

为 600 r/min，总距为 5°；MFC驱动电压峰峰值为

1 500 V，频率为 10 Hz，无相位差。

以下针对 MFC铺设范围、铺设位置、纤维铺

设角度以及桨叶扭转刚度，分别进行混合式电控

旋翼操纵特性仿真分析。

 3.2.1    MFC铺设范围

图 19给出了不同 MFC铺设范围下的混合式

电控旋翼变距操纵量，图 20为对应变距操纵下的

操纵响应，Lt=0 m。

从图 19和图 20可以看出：随着 MFC铺设范

围的增大，驱动性能得到提升，变距操纵量、桨根

挥舞角以及升力系数的幅值均会增大。当 λ越接

近 1时，各幅值提升的幅度越小，这是桨根驱动控

制等效固支产生的结果。

 3.2.2    MFC铺设位置

图 21给出了不同 MFC铺设位置下的混合式

电控旋翼变距操纵量，图 22为对应操纵输出下的

操纵响应。MFC铺设长度与桨叶长度之比 λ=2/3，
MFC的铺设位置与桨尖的最小距离 Lt 分别为 0、
2R/9、4R/9，分别对应铺设位置为桨叶尖部、中部、

根部。

从图 21与图 22可以看出：当 MFC铺设范围

不变时，铺设位置越靠近桨尖，变距操纵输出越

多，桨叶弹性变形以及升力系数的幅值越大。当

铺设位置靠近桨根时，桨叶的整体扭转更加平缓，

但相对的扭转效果会有所降低，最大扭转角较小。
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图 18    不同初始相位下的操纵响应

Fig. 18    Control response under varying initial phases
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Fig. 19    Pitch control from MFC-induced elastic torsion under

varying MFC coverage ranges
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 3.2.3    MFC纤维铺设角度

图 23给出了不同 MFC纤维铺设角度 θMFC 下

的混合式电控旋翼变距操纵输出。图 24为对应

操纵输出下的操纵响应，MFC铺设长度与桨叶长

度之比 λ=2/3，MFC的铺设位置与桨尖的最小距

离 Lt=0 m。

当MFC纤维铺设角度为 45°，桨叶可以达到

最佳扭转效果；而当纤维角度为 0°或 90°时，MFC
的扭转驱动应力为 0，此时不会产生扭转，也就没

有对应的变距操纵量，如图 23所示。图 24（a）给
出了挥舞角的时间历程。当纤维铺设角度为 0°
或 90°时，虽然扭转驱动应力为 0，但由于仿真用

桨叶翼型为非对称翼型，故MFC仍会产生一定的

挥舞弯曲应力，因而挥舞角不为常数。

 3.2.4    桨叶扭转刚度

以基准桨叶的扭转刚度值 K0 为 100%，图 25
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Fig. 20    Control response under varying MFC coverage ranges
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图 21    不同MFC铺设位置下的弹性扭转变距操纵量

Fig. 21    Pitch control from MFC-induced elastic torsional under

varying MFC placement positions
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Fig. 22    Control response under varying MFC placement
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给出了不同桨叶扭转刚度 K下混合式电控旋翼

的变距操纵量。图 26则为对应操纵量下的操纵

响应。MFC铺设长度与桨叶长度之比 λ=2/3，
MFC的铺设位置与桨尖的最小距离 Lt=0 m。在

图 26中，还给出了桨尖扭转角随方位角的变化关

系，以及桨叶弹性扭转角的径向分布。

从图 25可以看出，桨叶扭转刚度越小，桨叶

的弹性变距操纵量越大。图 26（b）～图 26（d）则

表明，桨叶扭转刚度越小，桨叶弹性变形幅值越

大，但同时也会导致由气动力引起的常值负扭转

角减小，从而导致升力系数整体减小。

 3.3   操纵性能仿真验证

根据前述参数仿真研究所获得的规律，此处
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Fig. 23    Pitch control from MFC-induced elastic torsional under

varying MFC fiber orientation angles
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Fig. 24    Control response under varying MFC fiber
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Fig. 25    Pitch control from MFC-induced elastic torsional under

varying blade torsional stiffness
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选取以下优化参数组合配置，即：MFC电压峰峰

值 Upp=2 500 V，驱动频率为 10  Hz（旋翼转速为

600 r/min），MFC满桨叶铺设，即 λ=1，Lt=0 m，桨

叶扭转刚度为原基准值的 50%。为取得更佳的扭

转驱动效果选取单晶MFC作为驱动器，其材料参

数见表 3。在此条件下，通过仿真可得到桨叶沿

不同径向位置、不同方位角处的弹性扭转角，如

图 27所示。

观察图 27中 0°以及 360°方位角处的扭转角

可知，由于该桨叶扭转刚度较低，气动力引起的

桨叶弹性扭转角约为−3°，在扭转角总量中占有一

定比重，但鉴于该扭转角在仿真工况中基本保持

为常量，可通过对 MFC施加一定量的偏置电压

（−320  V） ，产生反向扭转角来抵消其影响 ，见

图 28。

从图 28中可以看出，通过对 MFC施加合适

的偏置电压，可抵消气动力引起的稳态负扭转角，

表明 MFC在混合式电控旋翼中具备补充总距操

纵的能力。在当前优化参数组合下，桨叶可产生
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图 26    不同桨叶扭转刚度下的操纵响应

Fig. 26    Control response under varying blade torsional stiffness

 

表 3    单晶MFC材料特性[34]

Table 3    Material properties of single crystal MFC[34]

参数 数值

弹性模量 E3/GPa 6.23

弹性模量 E1/GPa 11.08

切变模量 G31/GPa 2.01

泊松比 υ31 0.229

压电常数 d33/（pC/N） 1 896.52

压电常数 d31/（pC/N） −861.20
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Fig. 27    Time history of blade elastic torsion angle under

optimized parameter configuration
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约±12.8°的周期变距操纵量，由于前文中提到理

论模型存在的最大预测误差为 8%，考虑误差后该

混合式电控旋翼仍可以达到预设的±12°周期变距

操纵范围的目标，证明了利用MFC实现电控旋翼

周期变距的可行性与有效性。

 4    结　论

本文提出了一种基于 MFC进行周期变距操

纵、根部作动器进行总距操纵的混合式电控旋翼，

重点针对 MFC的周期变距操纵进行了气弹动力

学理论建模、参数仿真研究以及操纵可行性分析。

研究结论如下：

1） 基于中等变形梁理论及 MFC压电本构方

程构建的混合式电控旋翼气弹分析模型，具有良

好的MFC旋翼操纵响应预测精度。

2） 通过提高 MFC驱动电压、增加 MFC铺设

量、降低桨叶扭转刚度等措施，可有效提高混合

式电控旋翼的弹性扭转操纵量。

3） 尽管 MFC的周期变距操纵与常规旋翼周

期变距有所不同，但通过仿真分析与验证，在本

文设置模型桨叶参数配置下，由于理论模型最大

的预测误差控制在 8%以内，考虑误差后模型桨

叶可产生±12°的周期操纵量，达到了预设的周期

变距操纵范围，验证了这种混合式电控旋翼利用

MFC进行周期变距的有效性。
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