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摘　 要：针对四旋翼无人机支臂振动过大导致其飞行状态不稳的问题，采用 Ｎａｓｔｒａｎ 进行了有限元分

析，同时开展动特性试验和实际飞行试验进行振动分析。 通过分析发现，由于机体固有频率与激励频

率相互耦合的共振作用，无人机系统飞行时会发生剧烈振动。 共振频率的模态振型主要是一阶摆振

模态。 文中提出增加撑杆的方式提高结构刚度，从而规避支臂共振现象，通过试验验证了该方法的有

效性，为多旋翼无人机动力学设计优化以及减振设计提供了参考依据。
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　 　 旋翼无人机具备体积小、机动能力强、易于携带

以及成本低廉等独特优势，在军事和民用领域拥有

极为广阔的应用前景［１⁃２］。 现阶段，旋翼无人机呈

现小型化、智能化和数字化的发展趋势。 现实需求

对无人机综合性能提出更高要求，机身振动对无人

机性能的影响日益突出［３⁃５］。
旋翼无人机依靠电机带动桨叶产生升力和周期

性气动力，同时动不平衡会产生周期性振动激励。
这些激励成为无人机主要的振动激励源。 当激振频

率接近结构固有频率且结构阻尼无法有效抑制结构

振动时，无人机会出现剧烈振动，进而影响其正常工

作。 因此需要进行多旋翼无人机的振动特性研究，
这是评价无人机整体性能的重要指标之一。

目前针对多旋翼无人机飞行中的振动过大问

题，很多学者采用仿真和风洞试验相结合方法进行

多旋翼无人机的振动分析，通过全机结构分析及优

化设计达到减振目的。
国外 Ａｍｉｒ 等［６］针对四旋翼飞行器，建立了电机

输入与输出、滚转、偏航、俯仰和爬升速度之间的关

系。 Ｓｔａｒｕｋ 等［７］进行了电动垂直起落飞机应用的刚

性、可变速旋翼的风洞试验及分析。 研究发现定距

旋翼前飞状态交变载荷严重；转速倍频频率范围宽，
易与机身共振；挥舞周期载荷导致面内振动，集合模

态导致面外振动。
Ｆｅｒｒａｒｅｓｅ［８］采用线性化处理方式研究了多旋翼

飞行器运动的固有模态，揭示了多旋翼飞行器气动

特性、力学特性与其动力学特性之间的关系。
国内一些学者也开展了相应的研究。 Ｍａ 等［９］

对多旋翼无人机机身振动过大导致飞行状态不稳的

问题，基于有限元仿真技术与动特性试验方法进行

了减振分析。
Ｑｉ 等［１０］认为动惯量分布、控制器方式等都是

引起飞行器异常振动的源头，同时指出质量、弹簧系

数、尾桨毂位置、气动力及阻尼比等参数亦可能影响

振动分析的分岔结果。
裴彦华等［１１］基于谐响应仿真分析，通过研究振

动传递路径，确定了某型号无人机不同传递路径对

机载传感器振动的贡献量。 目前市面上应用最广的

多旋翼飞行器为四旋翼飞行器。
本文以某型号四旋翼无人机为研究对象，首先

建立了无人机的精确化有限元模型，开展了模态分

析，然后进行了悬挂状态下的动特性试验。 由于仿

真分析、动特性分析与实际环境存在差异，所以在以

上分析的基础开展了实测飞行试验。 通过分析发现

支臂的摆振模态会引起无人机振动，进而影响其飞

行，因此针对性地提出结构优化设计方案。 通过在

支臂间增加碳纤维撑杆的方式，在结构质量增加很
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小的前提下，显著提高支臂摆振频率从而有效避免

共振现象。 该研究对四旋翼无人机的设计研发具有

一定的指导意义。

１　 理论模型

无人机系统离散化的运动控制方程为［９］：
Ｍｘ̈（ ｔ） ＋ Ｃｘ̇（ ｔ） ＋ Ｋｘ（ ｔ） ＝ Ｆ（ ｔ） （１）

式中：Ｍ为质量矩阵；Ｃ为阻尼矩阵；Ｋ为刚度矩阵；
ｘ 为位移；Ｆ（ ｔ） 为外部激励力矩阵。 当结构阻尼比

较小时，可以忽略阻尼进行分析，为了进行结构模态

分析，令 Ｆ（ ｔ） ＝ ０。 （１） 式变成

Ｍｘ̈（ ｔ） ＋ Ｋｘ（ ｔ） ＝ ０ （２）
　 　 设结构的位移运动为

ｘ ＝ Ａｓｉｎ（ωｔ ＋ θ） （３）
式中，Ａ 为幅值。 将（３）式代入（２）式中得到频率方

程为

（Ｋ － ω２Ｍ）Ａ ＝ ０ （４）
　 　 对（４）式进行求解得到

ω ＝ Ｋ
Ｍ

（５）

式中， ω 为固有圆频率。 ω 与固有频率 ｆ 之间的关

系为

ｆ ＝ ω
２π

（６）

　 　 相对而言，系统的低阶频率更容易被激励出来，
因此特别需要注意低阶频率的共振问题。 无人机由

电机驱动桨叶产生升力、周期性气动力，由于旋翼质

心偏心造成动不平衡产生周期激励，二者通过桨毂

传递给全机。 当振动激励频率与机身固有频率接近

甚至相等，并且结构阻尼较小时，系统会发生共振现

象，严重影响飞行安全。 此时需要进行错频设计，从
而避免共振。

２　 振动分析

２．１　 有限元仿真

四旋翼无人机的结构简图如图 １ 所示，支臂为

碳纤维细长薄壁圆筒结构。 支臂包括外支臂和内支

臂，内支臂与机身相连，外支臂与旋翼系统相连，内
外支臂通过可折叠的铝合金部件连接。 机身部分为

碳纤维结构，支臂插入到机身内部，通过铝合金支座

与机身连接。 滑撬式起落架为碳纤维管材拼接而

成，碳纤维之间采用铝合金零件连接。

图 １　 四旋翼无人机结构简图

采用 ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 建立无人机的有限元模型。 其

中支臂和机身采用碳纤维复合材料层合板单元建

模，铝合金支座采用实体单元建模，而电池、电机、旋
翼系统、折叠件等结构采用集中质量点建模，利用多

点约束单元（ＭＰＣ）模拟集中质量点约束关系。
采用 ＭＳＣ．Ｎａｓｔｒａｎ 进行模态分析，分别计算得

到空载和负载 １０ ｋｇ 工况下系统前 ５ 阶振型对应的

固有频率，如表 １～２ 所示。
表 １　 空载时全机前 ５ 阶模态

阶数 频率 ／ Ｈｚ 振型

１ ９．２４３ 支臂一阶挥舞模态

２ １０．９４５ 支臂一阶摆振模态

３ １２．０１１ 支臂挥舞摆振耦合模态

４ １２．３４６ 支臂挥舞摆振耦合模态

５ １３．７４３ 全机垂直上下运动模态

表 ２　 负载 １０ ｋｇ 时全机前 ５ 阶模态

阶数 频率 ／ Ｈｚ 振型

１ ９．２５６ 支臂一阶挥舞模态

２ １０．９４ 支臂一阶摆振模态

３ １１．６７ 支臂挥舞摆振耦合模态

４ １２．０１５ 支臂挥舞摆振耦合模态

５ １３．０ 全机垂直上下运动模态

由于无人机的负载质量在机身正下方，其对支

臂的频率影响很小。 通过分析也发现，无人机前 ４
阶模态为支臂模态，随着载荷的增加，前 ４ 阶模态变

化不大，第 ５ 阶模态略有下降。 因此，给出了空载状

态下的前 ５ 阶模态，如图 ２ 所示，负载 １０ ｋｇ 只给出

了第 ５ 阶频率，如图 ３ 所示。

·８４２·
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图 ２　 空载状态下前 ５ 阶模态

图 ３　 负载 １０ ｋｇ 时全机第 ５ 阶模态

通过上述分析发现，２ 种载荷工况下系统前 ４
阶模态以支臂挥舞和摆振模态为主，第 ５ 阶模态为

全机垂向运动模态。
２．２　 模态试验

为了验证仿真结果的正确性，采用 ＬＭＳ 测试系

统开展动特性试验。 如图 ４ 所示，采用 ４ 支橡皮绳

悬挂 ４ 个支臂的方式模拟四旋翼无人机自由飞行的

边界条件，由于该无人机具有对称性，只开展了单支

臂动特性试验。 在空载状态和 １０ ｋｇ 负载情况下开

展了单支臂动特性试验，其中 Ｙ 为支臂挥舞方向，Ｚ
为支臂摆振方向。

图 ４　 全机动特性试验图

首先在支臂末端、折叠位置和支臂与机身连接

处布置加速度传感器，然后采用力锤在支臂末端沿

着支臂挥舞和摆振方向进行激励，通过 ＬＭＳ 系统分

析得到空载工况下单支臂动特性数据，如表 ３ ～ ４
所示。

表 ３　 单支臂动特性识别结果（空载工况）

模态阶数 挥舞 ／ Ｈｚ 摆振 ／ Ｈｚ
１ 阶 ９．２３９ １０．７２６

表 ４　 单支臂动特性识别结果（１０ ｋｇ 负载工况）

模态阶数 挥舞 ／ Ｈｚ 摆振 ／ Ｈｚ
１ 阶 ９．２６ １０．５２

图 ５～６ 为识别的振型图。

图 ５　 空载工况下支臂前 ２ 阶挥舞和摆振振型图

·９４２·
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图 ６　 单支臂挥舞和摆振前 ２ 阶模态振型（１０ ｋｇ 负载）

　 　 通过对比空载和 １０ ｋｇ 负载 ２ 种工况下的识别

结果，发现负载质量对挥舞和摆振的前 ２ 阶振动模

态影响很小，这与仿真结果得到的结论类似。
将敲击试验和仿真结果进行对比，两者的 １ 阶

挥舞和摆振模态的误差结果如表 ５～６ 所示。
表 ５　 仿真结果和试验误差（空载工况）

模态 仿真 ／ Ｈｚ 试验 ／ Ｈｚ 误差 ／ ％
１ 阶挥舞 ９．２４３ ９．２３９ ０．０４
１ 阶摆振 １０．９４５ １０．７２６ ２

表 ６　 仿真结果和试验误差（１０ ｋｇ 负载）

模态 仿真 ／ Ｈｚ 试验 ／ Ｈｚ 误差 ／ ％
１ 阶挥舞 ９．２５６ ９．２６４ ０．０８
１ 阶摆振 １０．９４ １０．５１３ ３．９

　 　 从表 ５～６ 中可以看出仿真结果和动特性结果

的误差很小，从而验证了仿真结果的正确性。
２．３　 飞行试验测试

开展了外场飞行试验来验证上述分析的正确

性。 采用振动采集系统采集单支臂上摆振和挥舞振

动，该数采仪器有 ８ 个通道，通过仿真分析发现支臂

末端的振幅最大且与振源接近，因此主要测试支臂

末端的振动，尤其关注支臂末端的挥舞和摆振运动。
试验现场图和传感器安装位置如图 ７ 所示。

图 ７　 试验现场图

数采仪器的 ５ 号通道和 ６ 号通道分别对应支臂

末端的挥舞和摆振方向的运动。
由于整个试验过程时间周期较长，转速变化很

快，为了更好地分析试验结果，截取 ２．５ ｓ 时间段振

动数据进行频率分析。 采用转速扫频的方式对机体

进行激励来分析支臂末端的挥舞和摆振运动。
首先截取 ５～７．５ ｓ 时间段内振动数据进行频谱

分析，该时间段内转速以及振动频谱分析曲线如图

８ 所示。
从图 ８ａ）可知转速在 ６７５ ～ ７８０ ｒ ／ ｍｉｎ 之间变

化，对应的频率范围为 １１．２～１３ Ｈｚ。

图 ８　 转速曲线、支臂末端挥舞方向和摆振方向频谱分析图（５～７．５ ｓ）

　 　 从图 ８ｂ）中发现在该时间段内支臂末端挥舞出

现了 １１． ６，２２． ８ Ｈｚ 频率振动，对应的转速分别为

６９６ 和 １ ３６８ ｒ ／ ｍｉｎ（６８４ ｒ ／ ｍｉｎ×２），均在该时间段转

速变化范围内，这些频率与转速 １ 倍频和 ２ 倍频相

关，并且支臂末端挥舞方向振动较小（均小于０．１ｇ）。

从图 ８ｃ）可知，支臂末端摆振出现 １０．４，１２．４ Ｈｚ
的频率，其中 １２．４ Ｈｚ 对应的转速为 ７４４ ｒ ／ ｍｉｎ 在转

速变化范围内且与转速相关；１０．４ Ｈｚ 对应的转速为

６２４ ｒ ／ ｍｉｎ，不在转速变化范围内，而且与 ２．２ 节得到

的支臂摆振频率接近（１０．７２６ Ｈｚ），并且支臂末端摆

·０５２·
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振方向的振动相对较大，达到了 ０．３６ｇ。
７．５～１０ ｓ 时间段内振动飞控数据与频谱分析结

果如图 ９ 所示。

图 ９　 转速曲线、支臂末端挥舞方向和摆振方向频谱分析图（７．５～１０ ｓ）

　 　 通过图 ９ａ）可发现，在 ７．５～１０ ｓ 时间段内，转速

的变化范围为 ７７０ ～ ８２０ ｒ ／ ｍｉｎ，频率范围为 １２．８４ ～
１３．６７ Ｈｚ。 从图 ９ｂ）可知在支臂末端挥舞方向会出

现 １２，２４，２４．８ Ｈｚ 的频率成分，这些频率分别对应

１ 倍转速和 ２ 倍转速。 从图 ９ｃ）可知支臂末端摆振

方向出现了 １０．４，１２ 和 １４ Ｈｚ 对应的频率分析，其
中 １２ Ｈｚ 和 １４ Ｈｚ 与转速的 １ 倍频相关，而 １０．４ Ｈｚ
与支臂摆振方向的固有频率相关，但是该频率的振

动水平很小。
从图 １０ａ ） 可 知 转 速 变 化 范 围 为 ７９０ ～

８５０ ｒ ／ ｍｉｎ，其对应的频率范围 １３．１７ ～ １４．１７ Ｈｚ。 从

图 １０ｂ）和图 １０ｃ）可知支臂末端挥舞运动的振动频

率为 ２６． ４ Ｈｚ，支臂末端摆振运动的振动频率为

２６ Ｈｚ，这 ２ 个频率均与转速频率的 ２ 倍相关，其振

动幅值很小（小于 ０．０１ｇ）。

图 １０　 转速曲线、支臂末端挥舞方向和摆振方向频谱分析图（１０～１２．５ ｓ）

　 　 通过以上分析发现，当电机转速与支臂一阶频

率靠近时，会与支臂摆振频率引起共振，导致支臂末

端产生较大振动。 由于阻尼的作用，该振动会逐渐

减弱；支臂末端挥舞运动振动不大。

３　 结构优化

３．１　 有限元仿真

为了降低支臂摆振对机体振动的影响，通过增

加 ４ 根撑杆的方式来提高支臂的摆振频率，借此避

开转速频率区间，进而实现振动水平的有效抑制。
首先进行有限元建模分析，其中撑杆材料选用碳纤

维，厚度为 １ ｍｍ，内径为 １０ ｍｍ 的薄壁圆筒杆结

构，然后采用 ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 建立了有限元模型，并采用

Ｎａｓｔｒａｎ 开展了模态分析。 得到外支臂中间位置处

安装撑杆的前 ３ 阶模态如图 １１ 所示，其固有频率如

表 ７ 所示。
表 ７　 加撑杆后全机模态

阶数 频率 ／ Ｈｚ 振型

１ １５．１４４ １ 阶挥舞

２ ２４．１９３ １ 阶摆振

３ ２４．６６ 全机垂直向上

通过以上分析发现，施加撑杆提高了支臂的摆

振模态，该摆振频率高于旋翼的正常转速范围，从而

避免了由于支臂摆振造成的机体振动。

·１５２·
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图 １１　 全机有限元模型和前 ５ 阶模态（加撑杆）

３．２　 试验验证

同样采用上述试验方法测试支臂末端的挥舞振

动和摆振振动。 试验现场如图 １２ 所示，传感器安装

位置与图 ７ｂ）一致。

图 １２　 试验现场图和传感器安装位置

首先截取了 ５ ～ ７．５ ｓ 时间段内数据进行分析，
得到支臂末端挥舞和摆振方向的频谱图，如图 １３ 所

示。 从图 １３ 可知，该段时间内转速变化范围为

７００～８１０ ｒ ／ ｍｉｎ，其对应频率范围为 １１．６７～１３．５ Ｈｚ。
通过分析发现支臂末端挥舞的主要频率为２７．６ Ｈｚ，
该频率接近转速变化范围上限的 ２ 倍频，并且该振

动幅值很小 （小于 ０． １ｇ）；支臂末端摆振频率为

２６．８ Ｈｚ，该频率为转速 ２ 倍频，其振幅为 ０．１３ｇ，振
动水平较低。 然后选择 ７．５ ～ １０ ｓ 时间段内振动数

据进行分析，得到图 １４。 从图 １４ａ） 可知，转速在

８１０～９２０ ｒ ／ ｍｉｎ范围变化，其对应频率范围为 １３．５ ～
１５．３３ Ｈｚ。 通过分析发现支臂末端挥舞振动的频率

为 ２７．６ Ｈｚ 和 ２８．８ Ｈｚ，该频率与转速的 ２ 倍频率相

关，其振动幅值都为 ０．０５ｇ，振动幅值很小；支臂末端

的摆振频率为 ２７．６ Ｈｚ，同样与转速的 ２ 倍频相关，
其振动幅值为 ０．０９ｇ，幅值同样很小。

图 １３　 转速变化曲线、支臂末端挥舞运动和摆振运动频谱分析图（５～７．５ ｓ）

图 １４　 转速变化曲线、支臂末端挥舞运动和摆振运动频谱分析图（７．５～１０ ｓ）

·２５２·
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　 　 最后截取 １０～１２．５ ｓ 时间段内振动数值进行频

率分析，该段时间内转速曲线的变化范围和振动频

谱分析结果如图 １５ 所示。 从图 １５ 可以看到，该段

时间内转速的变化范围为 ８９０ ～ ９６０ ｒ ／ ｍｉｎ 范围内，

其对应的频率为 １４．８ ～ １６ Ｈｚ。 而支臂末端的挥舞

频率为 ３１．２ Ｈｚ，该频率与转速的 ２ 倍频相关；支臂

末端的摆振频率为 ２９．２ Ｈｚ 和 ３１．２ Ｈｚ，这些频率与

转速的 ２ 倍频相关。

图 １５　 转速变化曲线、支臂末端挥舞运动和摆振运动频谱分析图（１０～１２．５ ｓ）

　 　 通过以上分析发现，增加撑杆提高了支臂的摆

振频率，避开其工作转速，避免了由于支臂频率引起

的振动。 支臂末端的挥舞和摆振方向的振动频率主

要以 ２ 倍转速频率为主，其振动幅值很小。

４　 结论

本文首先采用 ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 建立了四旋翼无人机

的有限元模型，然后采用 Ｎａｓｔｒａｎ 开展了模态分析，
分别分析了不同负载质量对结构模态的影响。 然后

采用 ＬＭＳ 振动测试系统开展了悬挂状态无人机动

特性试验，获得单支臂的挥舞和摆振频率，并与仿真

结果进行对比，从而验证仿真分析的正确性。
开展了外场试飞试验。 采用转速扫频方式对机

体进行激励，进而分析支臂末端的挥舞和摆振运动。
分析发现随着转速增加，当其接近摆振 １ 阶频率时，
支臂摆振方向会有较大的振动，挥舞方向振动很小。
在此基础上，通过增加 ４ 根撑杆的方式来提高支臂

的摆振频率，仿真分析和飞行试验验证了施加撑杆

方案的有效性，分析发现施加撑杆之后，支臂末端摆

振方向的运动很小，并且振动频率以 ２ 倍转速频率

为主。
以上研究为多旋翼无人机研发中动力学设计提

供一套仿真、动特性试验和实测飞行试验分析流程。
并且通过实测的飞行数据进行振动特性分析，更加

真实地研究多旋翼无人机的振动特性，在此基础上

开展结构优化和减振。 本文研究可为多旋翼无人机

的设计提供技术支持。
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