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摘　 要:直升机旋翼桨叶在高速旋转时,进行全场景桨叶摆振测量和分析,对直升机桨叶载荷设计和旋翼结构设计具有重要意

义。 本文设计了桨叶摆振量立体视觉测量系统,并进行摆振模式拟合分析。 首先,对课题组已有立体视觉测量系统进行改进,
并在风洞试验中完成不同总距及周期变距下的旋转桨叶标记点三维坐标测量;其次,解算桨毂坐标系下的桨叶摆振量;最后,采
用一阶多项式对桨叶在特定时刻下的摆振模式进行拟合分析,采用复合正弦函数对桨叶旋转过程中的摆振规律进行拟合分析。
风洞测量实验结果表明,在

 

4. 6
 

m×4. 6
 

m
 

场景中测量的摆振量均方根误差小于 1
 

mm;桨叶摆振模式和规律模型拟合度好,其均

方根误差小于 1
 

mm,为直升机桨叶设计提供了数据支撑。
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Abstract:When
 

a
 

helicopter
 

rotor
 

blade
 

rotates
 

at
 

high
 

speed,
 

the
 

measurement
 

and
 

analysis
 

of
 

blade
 

lead-lag
 

motion
 

in
 

the
 

full
 

field
 

are
 

of
 

great
 

significance
 

for
 

the
 

load
 

design
 

of
 

helicopter
 

blades
 

and
 

rotor
 

structure
 

design.
 

In
 

this
 

article,
 

a
 

stereo
 

vision
 

measurement
 

system
 

for
 

blade
 

lead-lag
 

motion
 

is
 

designed,
 

and
 

the
 

lead-lag
 

motion
 

mode
 

fitting
 

analysis
 

is
 

carried
 

out.
 

First,
 

the
 

existing
 

stereo
 

vision
 

measurement
 

system
 

of
 

the
 

subject
 

group
 

is
 

improved,
 

and
 

the
 

3D
 

coordinates
 

of
 

the
 

rotating
 

blade
 

marker
 

points
 

at
 

different
 

collective
 

pitch
 

and
 

cyclic
 

pitch
 

are
 

measured
 

in
 

wind
 

tunnel
 

tests.
 

Secondly,
 

the
 

blade
 

lead-lag
 

motion
 

in
 

the
 

hub
 

coordinate
 

system
 

is
 

calculated.
 

Finally,
 

the
 

first
 

order
 

polynomial
 

is
 

used
 

to
 

fit
 

the
 

blade
 

lead-lag
 

motion
 

pattern
 

at
 

a
 

specific
 

moment,
 

and
 

the
 

compound
 

sine
 

function
 

is
 

used
 

to
 

fit
 

the
 

blade
 

lead-lag
 

motion
 

law
 

during
 

rotation.
 

Experimental
 

results
 

of
 

wind
 

tunnel
 

measurements
 

show
 

that
 

the
 

root
 

mean
 

square
 

error
 

of
 

the
 

measured
 

lead-lag
 

motion
 

in
 

the
 

4. 6
 

m×4. 6
 

m
 

scenario
 

is
 

less
 

than
 

1
 

mm.
 

Blade
 

lead-lag
 

motion
 

modes
 

and
 

law
 

models
 

fit
 

well,
 

with
 

root
 

mean
 

square
 

error
 

less
 

than
 

1
 

mm,
 

providing
 

data
 

support
 

for
 

helicopter
 

blade
 

design.
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0　 引　 　 言

　 　 直升机是一种通过旋翼桨叶旋转提供升力的飞行

器,其旋翼桨叶在进行高速旋转运动的过程中会产生复

杂的挥舞、摆振[1] 和扭转[2] 运动,通过课题组前期构建的

大视场高精度立体视觉测量系统及高精度标定方法[3] ,
可以对高速运动中的直升机桨叶的挥舞量、摆振量及扭

转量进行测量,经过计算得出的桨叶运动参数,可以为直

升机的旋翼系统的设计及试验验证提供强力有效辅助分

析,进而为直升机在设计与试验过程中的安全性和可靠

性提供必要保障。
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在桨叶运动参数中,摆振量是最为重要的参数之一,
目前桨叶摆振量测量使用较多测量方法为立体视觉测量

方法[4-8] ,因其具有高速、非接触测量等特点而被广泛应

用,但其存在因测量场景的增大测量精度会减小的问题。
目前,此类方法只能在运用于较小视场的场景下才会达

到较为理想的测量精度[9-13] ,对于旋翼桨叶运动参数测

量,仍无法解决全场景动态精确测量大尺寸旋翼桨叶摆

振量的问题,进而对桨叶高速运动过程中的摆振模式与

规律无法完整分析。
课题组前期构建的大视场立体视觉测量系统[3] 在使

用过程中发现:该系统测量的摆振量存在数据不连续的

问题,经分析发现为旋翼转速不稳所导致,因此该系统只

适用于理想转速下对桨叶摆振量进行测量;且该系统采

用传统无频闪的摄影补光灯对桨叶进行补光,补光效果

并不理想。
针对上述问题,本文对课题组现有大视场高精度立

体视觉测量系统进行改进设计,提出了桨叶三维测量数

据的摆振量解算方法,完成了桨叶摆振量模式分析和精

度对比研究。

1　 桨叶摆振量立体视觉测量系统设计

1. 1　 适应旋翼转速不稳的桨叶图像采集系统改进设计

　 　 由文献[3]可知,其设计的大视场高精度立体视觉

测量系统,只使用了一个的光电传感器,因此需对光电传

感器的信号进行倍频处理,而旋翼理论转速为 750
 

rpm,
旋翼每旋转一周,光电传感器触发一次,并对信号进行

18 倍频来完成图像采集。
在试验过程中发现旋翼存在转速不稳的现象,转速

Ω 在 749 ~ 751
 

rpm 之间,与旋翼转速设计指标 750±1
 

rpm
一致。 因此,继续使用上一次的触发时间进行计算,则会

导致倍频时间不准确,图 1 为各方位角倍频示意图。

图 1　 文献[3]方位角倍频示意图

Fig. 1　 Diagram
 

of
 

azimuth
 

frequency
 

doubling
 

in
 

document
 

[3]

图 1 中箭头表示 18 个方位角,黑色箭头表示第 1 个

方位角, Δt1 表示第 X 周中最后一个方位与第 X-1 周的

时间差,Δt2 同理。 假定 X- 1、X、X+ 1 周的转速分别是

751、750、750
 

rpm,由于 X-1 周的时间较短,则如图所示

Δt1 >Δt2,即表明第 X 周的图像采集时间超前,数据存在

不精准的问题。

ω = 2πΩ (1)
v = ωr (2)

X = v × 1
 

000 × t
n0

- t
n1

( ) (3)

式中: ω 为角速度;Ω 为转速;v 为线速度;X 为摆振量偏

移量。
按照转速为 750±1

 

rpm 计算,将值代入式(1) ~ (3)
中可求得,X= 13. 53 mm;取改进前系统测量的摆振量数

据中偏差较为明显的几组数据做差并求均值,算得偏差

均值为 13. 556 mm,与理论计算误差小于 0. 03 mm。 由此

可以得出结论,改进前解算的摆振量数据出现波动且不

连续现象,是旋翼转速不稳定所导致。
针对旋翼转速不稳导致摆振量数据不连续的问题,

对桨叶摆振量立体视觉测量系统进行改进设计,取消单

个光电传感器,改为多个光电传感器,以减少倍频器的倍

频次数。 理想状态下在 18 方位上安装光电传感器,确保

不会因转速不稳,导致图像数据采集存在偏差。 在真实

实验过程中,使用 6 个光电传感器,间隔 2 个方位安装。
改进后的系统结构如图 2 所示。

图 2　 改进后系统结构示意图

Fig. 2　 Diagram
 

of
 

the
 

improved
 

system
 

structure

试验结果显示,改进设计后的桨叶摆振量立体视觉

测量系统,解决了旋翼转速不稳时所测量的摆振量连续

数据存在波动且不连续的问题。
改进前后摆振量连续测量结果如图 3 所示,图 3

 

(a)
展示的为课题组原有测量系统,在总距为 4°、桨叶在

0. 7R 处连续 10 周测量出的桨叶摆振量数据。 图 3( b)
所展示的为改进后的桨叶摆振量测量系统,在总距为

4°、桨叶 0. 7R 处连续 10 周解算出的桨叶摆振量数据。
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图 3　 改进前后连续数据对比图

Fig. 3　 Comparison
 

chart
 

of
 

continuous
 

data
 

before
 

and
 

after
 

improvement

1. 2　 系统补光方案的改进设计

　 　 为了保障系统采集的图像质量减少运动模糊,相机

的曝光时间通常设置得很小,需进行补光拍摄。
课题组前期构建测量系统采用传统摄影补光灯进行

补光,具有明显的缺点:1)持续运行导致过热,无法长时

间工作;2)光线分散无法聚光,导致补光效果差;3)体积

大不易携带,导致使用场景受限。
针对上述缺点,本文改进设计的摆振量测量系统选

择可频闪、光线聚焦、体积小的频闪灯替换之前使用的摄

影灯,频闪灯使用 TTL 信号与工业相机进行同步触发,完
成在室内环境下的补光,频闪灯相关参数如表 1 所示。

表 1　 频闪灯相关参数表

Table
 

1　 Relevant
 

parameters
 

for
 

strobe
 

lights

项目 说明

型　 号 CXBG-1-PS-JL-K485P-N

输入电压 AC220V

光源 48 颗大功率 CREE 原装 LED

LED 色温 3
 

800 ~ 4
 

200
 

K

触发方式 开光量+电平量+TTL

脉宽范围 500
 

μs~ 4
 

ms

同步接口
1 路频闪触发输入

1 路抓拍触发输入

功耗 ≤48
 

W

防护等级 IP65

2　 桨叶标记点摆振量计算

　 　 利用桨叶摆振量立体视觉测量系统对桨叶标记点进

行测量,其测量包括以下过程:
首先,利用课题组提出的新方法[14] 完成桨叶形变视

觉测量系统标定,获得视觉系统模型参数;
其次,桨叶运动至光电传感器上方时,触发光电传感

器并将信号传输至同步倍频器中进行倍频,并将信号分

发至频闪灯与工业相机,使其同步触发完成补光和该方

位的桨叶图像采集。 如此,完成旋翼桨叶在不同总距、转
速及周期变距下的桨叶图像采集工作;

再次,根据立体视觉测量技术对桨叶图像进行标记

点三维坐标的计算,得到在各个方位下桨叶标记点的三

维坐标数据;
最后,计算相机坐标系转换至桨毂坐标系下的旋转

平移矩阵,通过旋转平移矩阵,将相机坐标系下的桨叶标

记点三维坐标转换至桨毂坐标系下,进而完成桨毂坐标

系下的桨叶标记点坐标数据的计算。
2. 1　 相机坐标系转换至桨毂坐标系

　 　 由文献[3]可知,立体视觉系统坐标系下的桨叶标

记点转换到桨毂坐标系下其转换公式为:
x′
y′
z′

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
= RyRx

x
y
z

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

- T (4)

式中: Ry 和Rx 分别为立体视觉系统坐标系绕
 

Y
 

轴旋转 θ
角、X

 

轴旋转 φ 角的旋转矩阵;T 为立体视觉系统坐标系

到桨毂坐标系的平移矩阵。
2. 2　 机体振动量补偿计算

　 　 机体振动是直升机一个固有缺点,在直升机全机振

动测试中,其测量的振动涉及到动力装置、传动系统、机
舱、主桨和尾桨系统等多个系统或部位[15-16] ,由此可知桨

叶形变测量系统测量的标记点数据存在机身自身振动导

致的振动偏移。 为了提高测量数据的精度,在测量实验

结束后,需对桨叶标记点进行振动补偿计算。
在试验过程中,桨叶在 750

 

rpm 转速下计算桨毂坐

标系下标记点坐标数据记为 P ij(x ij,y ij,zij),其中 i 表示第

i 个方位,j 表示桨叶上第 j 个标记点。 为了减小旋翼高速

旋转产生的振动所导致的测量误差,对每旋转一周,总计

旋转 c周的数据 P ij_n(x ij_n,y ij_n,zij_n),(n = 1,2,3,…,c) 中

每个方位的 N 个标记点,采用最小二乘圆拟合对 M 个方

位上的标记点进行拟合,得到 N 个拟合圆的圆心坐标后

计算圆心坐标均值,记为 On(xn,yn,zn),由式(5) 可得到

振动偏移矩阵 Tn,(n = 1,2,3,…,c)。
Tn = [ - xn - yn - zn] (5)
Tn 即为旋翼旋转一周时机身自身振动所导致的误

差。 并可通过 Tn 计算每一圈拟合圆心与桨毂中心的偏

差距离 Vn。

Vn = x2
n + y2

n + z2
n (6)
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令 P′ij_n(x′ij_n,y′ij_n,z′ij_n) 为机身振动补偿后数据, 则

[x′ij_ny′ij_nz′ij_n] = [x ij_ny ij_nzij_n] + Tn。
2. 3　 桨毂坐标系下的摆振量解算

　 　 有铰桨叶摆振运动示意图如图
 

4
 

所示,利用桨叶摆

振量立体视觉测量系统可知在任意方位上任意一桨叶标

记点的三维坐标数据,并通过三维坐标数据计算得出桨

叶摆振量。

图 4　 桨叶摆振超前滞后运动示意图

Fig. 4　 Diagram
 

of
 

blade
 

lead-lag
 

motion

图
 

4
 

中, O为桨毂坐标系中心,Ob 为摆振铰中心,摆振

铰外伸量为 150 mm,标记点 Lij 为桨叶在 50
 

rpm 转速下的

基准位置。 旋翼桨叶在绕桨毂中心高速旋转过程中,会产

生桨叶的超前滞后摆振运动,标记点 Lij 运动到 Pij 位置。
由图可知,Y 轴上方为摆振超前位置,下方为滞后位置。 由

于桨叶的摆振运动发生在 XOY 平面,因此将反光贴粘贴至

桨毂中心至摆振铰中间,提升采集数据精度。
设 Lij 与Pij 在以O为原点的桨毂坐标系中的三维坐标

分别为 Lij(xij,yij,zij) 和 Pij(xij,yij,zij)。 旋翼旋转存在机体

振动,故使用振动补偿后数据 P′ij 进行计算。 将桨叶其摆

振运动投影至 XOY平面上,通过计算点 Lij 与 P′ij 点在 XOY
投影平面的直线距离来计算桨叶的摆振量,公式如下:

B ij = (P′(x ij) - L(x ij)) 2 + (P′(y ij) - L(y ij)) 2

(7)
式中: B ij 表示第 j 个标记点在第 i 个方位上的摆振量。

采集旋翼桨叶图像之后经文献[3] 计算方法计算,
得出相机坐标系下旋转 c 周的三维坐标数据并计算均

值。 桨叶上粘贴
 

N
 

个标记点,且当桨叶转速为 50
 

rpm
时,桨叶近似于拉平状态。 以此转速下计算的均值数据

为基准数据,且桨叶的摆振运动可视为在 XOY 平面上的

偏移,即 Z 轴坐标数据不参与计算。

3　 桨叶摆振模式和规律分析

3. 1　 桨叶摆振的空间模式分析

　 　 对旋翼桨叶进行摆振特性分析,需对某一时刻的桨

叶各标记点摆振量及构成的摆振模式进行测量和分析。

桨叶截面如图 5 所示,桨叶宽 140 mm,厚 14 mm,桨叶宽

度是其厚度的 10 倍,故摆振弯曲形变比挥舞弯曲形变函

数阶数小。

图 5　 桨叶截面示意图

Fig. 5　 Diagram
 

of
 

blade
 

section

在桨叶响应的有限元分析中,梁单元挥舞弯曲形函

数通常是三阶多项式[3] ,桨叶摆振弯曲形变函数通常为

二阶多项式函数[17-19] 。
本文所测量的桨叶为刚性桨叶,根据设计单位所提

供的桨叶设计参数可知,其二阶摆振形变量相对于一阶

摆振形变量可忽略不计。
本文采用不同阶次的多项式进行拟合验证,依次对

桨叶上标记点位置的摆振量数据重复多次进行三阶、二
阶和一阶多项式数据拟合。 经过多次实验对比分析,三
阶多项式拟合误差较大,不符合桨叶形变物理特性,二阶

拟合效果较为良好,但经过重复多次桨叶摆振量的二阶

拟合实验发现,相同实验条件下的测量数据,其拟合参数

并不稳定,一阶多项式拟合参数相对稳定,符合桨叶形变

物理规律。
因此,为了能够较准确的反映出桨叶的摆振模式,本

文选用一阶多项式对桨叶摆振量进行拟合,一阶方程为:
B(a) = a0 + a1r (8)

式中:a0、a1 为任意常数,为了简化公式,记向量 a=[a0,a1]。
已知铰链位置 rf = 150 mm 且铰链处摆振量 B f = 0。

将实测摆振量 B ij 与拟合值 B 的最小均方根误差作为优

化依据,并过定点( rf,B f) 进行拟合。
3. 2　 桨叶摆振的时域规律分析

　 　 为了研究总距、周期变距与桨叶摆振量之间的关系,
本文使用桨叶摆振量立体视觉测量系统对标记点进行摆

振量测量,完成桨叶某一位置的标记点摆振量数据的整

理,并对该位置摆振量进行时域规律分析。
五点三次平滑滤波具有尽量保持原有函数特性不

变、减少数据中的噪声的特点,故本文采用此滤波方法对

各方位上的标记点数据计算得出的桨叶摆振量数据进行

处理,来降低噪声对测量数据的影响。 五点三次平滑滤

波公式如下:
设 2n+1 个等距节点 x -n,…,x0,…,xn,节点间距为

Δx,令 t =
x - x0

Δx
,并拟合 m 次多项式:

Y( r) = b0 + b1 t + b2 t
2 + … + bm t

m (9)
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其中,使用最小二乘法确定待定系数,令:

∑
n

μ = -n
R2

μ = ∑
n

μ = -n
∑

n

μ = -n
bγ t

γ
μ - Yμ[ ]

2 = β(b0,b1,b2,…,bm)

(10)
为使得 β(b0,b1,b2,…,bm) 达到最小, 将它分别对

bk(k = 0,1,2,…,m) 求导, 令其为 0,则得到方程组:

∑
n

μ = -n
Yμ t

k
μ = ∑

m

γ = 0
bγ∑

n

μ = -n
tk+1
μ (11)

当 n= 2,m= 3 时,可得一个正规方程组,解出 b0,b1,
bμ,bμr 并代入式(11),令 t = 0,1,-1,2,-2,

 

可得到五点

三次平滑公式:

Y
_

-2 = (69Y -2 + 4Y -1 - 6Y0 + 4Y1 - Y2) / 70

Y
_

-1 = (2Y -2 + 27Y -1 + 12Y0 - 8Y1 + 2Y2) / 35

Y
_

0 = ( - 3Y -2 + 12Y -1 + 17Y0 + 12Y1 - 3Y2) / 35

Y
_

1 = (2Y -2 - 8Y -1 + 12Y0 + 27Y1 + 2Y2) / 35

Y
_

2 = ( - Y -2 + 4Y -1 - 6Y0 + 4Y1 + 69Y2) / 70

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

(12)
式中: Y- μ 为 Yμ 为滤波后的值。

滤波数据节点数量超过 5 个,对滤波数据两端进行

数据填充后使用式(12)方程组进行平滑计算,计算结束

后去除两端填充数据,记滤波后摆振量数据为 B′ij。
1)桨叶摆振规律与总距的关系

不同总距下,桨叶上某标记点在一周内的摆振量存

在一定幅度的周期性波动。 根据文献[3] 方法,取 c 周

(整数) 共 cN 个摆振量样本数据做函数拟合, 拟合公

式为:

B(δ) = ∑
K

K = 1
uKsin(pKn + qK),n = 1,…,cN (13)

式中: δ = [u1,p1,q1,…,uK,pK,qK] 为任意实数向量,可
用最小二乘法确定其值。

利用式(13)
 

拟合得到的值 B(δ) 与 B′ij 的最小均方

根误差作为优化判据,公式为:

arg
 

minf(δ) = ∑
N

j = 1
(B(δ) - B′ij)

2,j = 1,…,KN (14)

若要使 f(δ) 为最小,求 δ 中各分量的偏导,并令偏

导数为0,可得多元非线性方程组,将其转换成矩阵形式,
再根据克莱姆法则进行计算,得到复合正弦函数的拟合

系数 δ。
2)桨叶摆振规律与周期变距的关系

在相同总距、不同周期变距状态下测量多组摆振量

数据,分别采用 FFT 变换进行频谱分析。 对摆振量数据

进行正弦拟合:
Bd = d0sin(d1 i + d2) + d3 (15)

式中: i为桨叶所处方位编号;
 

d = [do,d1,d2,d3] 为任意

实数向量。 可用最小二乘法确定 d 的值。

4　 实验验证

4. 1　 实验设置

　 　 验证实验于中国直升机设计研究所的低速开口风洞

中开展,并进行多次试验对摆振量测量和模式分析方法

的有效性进行验证,实验示意图如图
 

6
 

所示。

图 6　 风洞实验示意图

Fig. 6　 Diagram
 

of
 

wind
 

tunnel
 

experiments

本文给出在中国直升机设计研究所开口低速风洞中

进行的悬停试验的桨叶摆振量测量结果。
在桨叶摆振量测量过程中,旋翼的四片桨叶均喷涂

为黑色,并在其中一片桨叶的下表面黏贴圆心反光贴,用
作测量的标记点,具体如图 7 所示。

图 7　 桨叶上标记点分布示意图

Fig. 7　 Distribution
 

diagram
 

of
 

marker
 

points
 

on
 

blades

在此次试验过程中,共采集不同状态的桨叶图像

15 种,其中包含:不同总距、转速及周期变距下的桨叶图

像各 100 组,并计算桨叶上各标记点摆振量,进而完成桨

叶摆振量在不同总距、周期变距下摆振模式及摆振规律

的分析工作。 桨叶图像采集表如表 2 所示。
以 0°方位为起始位置,间隔 20°进行旋翼桨叶标记

点图像采集。 由于风洞中旋翼支撑臂的遮挡,使得旋翼

桨叶每旋转一周所能采集到的图片数量仅有 17 张,重复

此过程完成 100 周旋翼桨叶的图像采集,于每个状态完

成 1
 

700 张的旋翼桨叶图像采集。
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表 2　 桨叶图像采集表

Table
 

2　 Blade
 

image
 

acquisition
 

status

旋翼转速 / rpm 总距 / ( °) 周期变距 / ( °) 采集周数

50 0 0 100

750 0 0 100

750 1 0 100

750 2 0 100

750 3 0 100

750 4 0 100

750 4 0. 1 100

750 4 0. 5 100

750 4 1. 0 100

750 4 1. 5 100

750 5 0 100

750 6 0 100

750 7 0 100

750 8 0 100

750 9 0 100

4. 2　 改进后大视场高精度立体视觉测量结果与分析

　 　 利用标定后的测量系统测量标准件,对桨叶摆振量

测量系统的测量误差进行验证。 已知测量标准件的精确

尺寸,并于 5
 

m 处对该标准件进行 50 次重复测量,几何

体相关尺寸及测量结果如表 3 所示。

表 3　 标准件测量结果

Table
 

3　 Measurement
 

results
 

of
 

standard
 

parts

角度
真实值

/ mm
测量均值

/ mm
方差

/ mm
均方差

/ mm

与光轴垂直 90 89. 467 0. 102 0. 319

与光轴垂直 500 500. 653 0. 305 0. 553

与光轴 45° 90 90. 602 0. 129 0. 359

与光轴 45° 500 500. 996 0. 307 0. 554

与光轴重合 90 89. 716 0. 091 0. 303

与光轴重合 500 498. 929 0. 367 0. 606

4. 3　 三维坐标摆振量测量数据结果与分析

　 　 首先,对机体自身振动进行补偿。 桨叶每运动一周,
对每排标记点进行圆拟合得出圆心坐标,并通过式(5)、
(6)计算得出桨毂偏移量并进行补偿。

如图
 

8 所示,在总距为 3°下标记点拟合的圆心坐标

在 XOY 平面投影的分布。 其中红点为振动补偿前的拟

合圆心坐标分布,其偏移范围在 1. 5 ~ 2. 3 mm 之间;蓝点

为振动补偿后的拟合圆心坐标分布,其偏移范围在 0 ~
0. 8 mm 之间。

图 8　 补偿前后圆心散布示意图

Fig. 8　 Diagram
 

of
 

circle
 

center
 

dispersion
 

before
 

and
 

after
 

compensation

其次, 分析振动补偿后的标记点坐标数据。 在

750
 

rpm 转速下,对同一标记点重复测量 100 次,将测量

第 1 次的标记点坐标设为基准点,计算该点与之后重复

测量 99 次的标记点偏差值,以总距为 3°,80° 方位角

0. 7R 号标记点为例,偏差值分布图如图 9 所示。

图 9　 标记点计算结果分布图

Fig. 9　 Distribution
 

of
 

marked
 

point
 

calculation
 

results

由图 9 可知,旋转 100 周的计算结果的波动幅度在

0. 079 ~ 5. 016 mm 之间。 将重复旋转的计算的偏差值结

果进行概率分布直方图统计,并使用高斯概率密度分布

曲线进行拟合,结果如图 10 所示。

图 10　 标记点概率分布直方图

Fig. 10　 Histogram
 

of
 

probability
 

distribution
 

of
 

marker
 

points

由图 10 可知计算结果符合高斯分布,且方差值稳

定。 因此,可通过计算摆振量均值的方法来消除测量过

程中产生的随机误差。 为了方便后续计算,将转速为
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50
 

rpm 下采集的标记点数据,先进行机身振动补偿,后对

旋转 100 周采集的数据计算其均值来消除测量过程中产

生的随机误差, 并以此作为基准数据, 完成转速在

750
 

rpm 下摆振量的计算。
如图 11 所示为总距 4°桨叶 0. 7R 摆振量测量数据,

图 11(a)为截取桨叶旋转 10 周的摆振量连续测量数据

拟合结果图,图 11( b)为桨叶旋转 100 周的摆振量数据

均值拟合结果图。

图 11　 总距 4°桨叶 0. 7R 摆振量数据图

Fig. 11　 Blade
 

lead-lag
 

pattern
 

at
 

0. 7R
 

of
 

blade
 

with
 

4°
 

collective
 

pitch

4. 4　 摆振模式分析

　 　 以 50
 

rpm 转速下桨叶标记点坐标数据均值为基准,
利用式(7)计算振动补偿后的 750

 

rpm 转速下旋翼桨叶

在各个方位上的摆振量。 之后计算各个方位上的摆振量

均值,并通过摆振铰的对桨叶摆振量的约束,利用式(8)
拟合某一处方位上的桨叶摆振量。

如图 12 所示,在方位角为 60°、转速为 750
 

rpm,总距
 

0° ~ 9°下,桨叶上各标记点摆振量和一阶拟合直线,其中

坐标轴 X 表示基准位置,X 轴上方表述向基准位置左边

偏移,反之向基准位置右边偏移。

图 12　 不同总距下的桨叶摆振模式

Fig. 12　 Blade
 

lead-lag
 

modes
 

at
 

different
 

collective
 

pitches

由图 12 可知,相同总距下,距离桨叶桨尖越近,其摆

振量越大;在桨叶同一位置的标记点,其随着总距的增

加,桨叶摆振向基准位置右边偏移,总距为 0°时桨尖向

左的摆振量达到最大为 49. 474 mm,桨尖向右摆振偏移

量在总距为 9°的时候达到最大 57. 459 mm。
取总距为 4°条件下,在

 

0°、40°、80°、120°和 160°
这 5 个方位处桨叶黏贴的 N 个标记点的摆振量进行对

比分析。 如图 13 所示,桨叶各标记点在上述不同方位

下,桨叶上各标记点摆振量和过定点约束的一阶拟合

直线。

图 13　 总距相同方位不同的桨叶摆振模式

Fig. 13　 Blade
 

lead-lag
 

modes
 

with
 

the
 

same
 

collective
 

pitch
 

and
 

different
 

orientation

由图 13 可知,同一方位越靠近桨尖处,摆振量越大;
不同方位,随着方位角的增大,摆振量减小,与预期规律

一致。 第 N 个标记 0°方位的摆振量最小为 25. 397 mm,
在 160°方位的摆振量最大为 30. 110 mm。
4. 5　 桨叶摆振时域规律分析

　 　 获取桨叶上某一位置标记点在
 

100 个运动周期下,
共 1

 

800 个摆振量数据进行 FFT 变换,并计算频谱,频谱

如图 14 所示。

图 14　 桨叶摆振量数据的频谱

Fig. 14　 Spectrum
 

of
 

the
 

blade
 

lead-lag
 

data
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图 14 中横坐标为归一化数字角频率 ω,纵坐标为幅

度。 旋翼桨叶运动一周共采集 18 组摆振量数据,由此可

知采样频率 fs 与旋转频率 f满足 fs = 18f,因此:ω = 2π f
fs

= 2π
18

= 0. 111
 

1π 对应基频。

由图 14 可以看出,在叠加周期变距之前,即在总距

为 4°、周期变距为 0°的状态下,桨叶的摆振量数据包含

幅度较大的基波和呈指数衰减的谐波,谐波对应桨叶纵

向谐频振动。 叠加周期变距后,基波幅度增大,而各次谐

波幅度无明显变化,符合周期变距作用规律。
利用式(13) 复合正弦函数对滤波处理后的摆振量

进行拟合分析,可得到在不同方位下桨叶上任一标记点

的摆振量随总距的变化趋势。 如图 15 所示,图中给出了

在不同总距下,桨叶 0. 7R 处的摆振量和拟合曲线,其横

坐标为方位角,纵坐标为摆振量。

图 15　 桨叶
 

0. 7R 处旋转一周摆振规律

Fig. 15　 The
 

law
 

of
 

blade
 

lead-lag
 

at
 

0. 7R
 

within
 

a
 

round

由图 15 可知,桨叶
 

0. 7R
 

处,在相同总距下摆振量呈

现出复合正弦函数叠加的曲线趋势;随着总距的增大,桨
叶 0. 7R 处摆振量其偏移也随之增大。 曲线拟合的均方

根误差最小为 0. 005 4
 

mm, 拟合均方根误差最大为

0. 083
 

mm,拟合均方根误差均<0. 1
 

mm。
为了展现桨叶摆振量全局变化,以总距 1°下摆振量

数据为例,绘制摆振量热力图,如图 16 所示。
从图 16( a)中可以明显的看出从桨毂中心至桨尖

的摆振量呈线性增长。 为了直观地展现桨叶自身相对

摆振量的变化,计算桨叶关于自身的相对摆振量 B r =
B′ij - Min(B′ij) ,即将解算出的各方位摆振量 B′ij 与最小

方位摆振量 Min(B′ij) 做差, 结果如图 16
 

( b)所示。 可

以明确的看出桨叶在 750
 

rpm 高速旋转时在各个方位

上的摆振量。

图 16　 总距 1°桨叶摆振量热力图

Fig. 16　 Thermodynamic
 

diagram
 

of
 

blade
 

shimmy
 

at
 

collective
 

pitch
 

of
 

1
 

°

为了研究在相同总距不同方位下,相同位置处的摆

振量与周期变距变化的规律。 对该处摆振量数据进行滤

波处理后,利用式(15) 进行拟合分析,得到在不同方位

下,桨叶在 0. 7R 处摆振量在不同周期变距下的变化趋

势,如图 17 所示。

图 17　 相同总距不同周期变距下桨叶
 

0. 7R
 

处摆振量

Fig. 17　 The
 

law
 

of
 

blade
 

lag
 

at
 

0. 7R
 

with
 

the
 

same
 

collective
pitch

 

and
 

different
 

cyclic
 

pitch

由图 17 可知,在桨 0. 7R 处,摆振量呈现明显的正弦

曲线变化趋势;在 4°总距下,且随着周期变距从
 

0. 1°
 

增

大到 1. 5°,摆振量幅度逐渐增大,其正弦曲线拟合均方根

误差分别为 0. 067 4、0. 095 7、0. 056 3 和 0. 011 3
 

mm,拟
合均方根误差均<0. 1 mm。
4. 6　 摆振量测量精度分析

　 　 目前的技术条件下,无法获得高速旋转桨叶的摆振

量真实值,本文以四目立体视觉的桨叶运动参数测量系

统[20] 中所测量的摆振角作为参考,验证本文改进设计的

桨叶摆振量立体视觉测量系统其测量精度。 在对比实验

中,四目立体视觉的桨叶运动参数测量系统测量的是摆

振角,因此利用式 ( 16),将摆振量为摆振角, 计算公

式为:

ϕ = arcsin
Bs

Lb - Lh
(16)

式中:ϕ
 

为摆振角; Lb 为桨叶的长度;Lh 为铰链的长度;Bs

为本文方法测量的桨叶摆振量。
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利用式(16)同步测量计算总距 0°、2°、3°、4°、5°桨叶

摆振角,然后对比两种方法测得的
 

0°方位 0. 7R 处的摆

振角重复性误差,结果如图 18 所示。

图 18　 与文献[20]的摆振角精度比对

Fig. 18　 Blade
 

lag
 

measuring
 

accuracy
 

compared
 

with
 

reference
 

[20]

　 　 由图 18 可知,文本方法的重复性误差较小,表

明本文测量方法与测量系统所采集数据其稳定性

良好。
本文方法测量误差值如表

 

3
 

所示。 由前文可知目前

无法获取高速运动桨叶的摆振量真实数据,因此本文方

法测量精度由表
 

3
 

对标准件的测量误差进行等效转换,
转换为桨叶摆振量的测量误差。

由表 3 可 知, 对 标 准 件 测 量 误 差 均 值 最 大 为

1. 071 mm,利用式(16)进行将测量误差转换为摆振角误

差,误差最大为 0. 002 3°。

4. 7　 不同方法对比结果

　 　 不同测量方法的优缺点及测量精度对比结果如表 4
所示。

表 4　 不同测量方法对比

Table
 

4　 The
 

comparison
 

of
 

different
 

measuring
 

methods

方法

指标
 

2017 年文献[10]
立体视觉测量法

2019
 

年文献[5]
立体视觉测量法

2020
 

年文献[20]
立体视觉测量法

本文

立体视觉测量法

是否接触 否 否 否 否

测量精度

桨叶长度:
 

1
 

371
 

mm

测量误差为:
 

0. 38°

均方方差:0. 38~ 2. 19
 

mm

桨叶局部长度:182
 

mm
摆振角误差为:

 

0. 28°
桨叶长度为:1

 

700
 

mm
摆振角误差:

 

0. 2°

桨叶长度为:
 

2
 

100
 

mm
摆振量误差为:

 

1. 071
 

mm
摆振角误差:

 

0. 002
 

3°

运行速度 离线处理 离线处理 离线处理 离线处理

局限性
垂直桨叶安装的标记块

破坏桨叶动力学特性

只能小视场内测量

桨叶局部的摆振量

无法连续测量运动过程中

的桨叶摆振量
系统的标定过程较耗时

5　 结　 　 论

　 　 本文基于大视场立体视觉测量系统,设计构建桨叶

摆振量立体视觉测量系统,提出了桨叶三维测量数据的

摆振量解算方法及摆振量数据拟合分析方法。 该测量系

统,其具有测量范围大、非接触式、精度高、测量结果连续

稳定的优点,在视场范围为 4. 6
 

m×4. 6
 

m 内测量摆振量

均方根误差小于 1
 

mm,同时桨叶摆振模式及摆振规律模

型的拟合度良好,均方根误差小于 1
 

mm。 通过摆振量数

据拟合分析,可知旋翼桨叶在不同总距及周期变距下的

全场景桨叶摆振模式及变化规律,为桨叶载荷设计和旋

翼结构设计提供数据支撑,并于低速风洞中完成真实桨

叶摆振量测量实验,实验结果验证了本文测量方法及系

统的有效性。
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