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ELA灢07自转旋翼机飞行力学特性分析
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摘暋要:自转旋翼机与同类直升机相比,具有其独特优势,现已在民用领域得到广泛应用。为了给自转旋翼机

的无人化飞行控制提供理论参考,分析其特点、优势及使用中存在的问题,基于该类飞行器的特点,在旋翼可变

转速、螺旋桨、机体气动力基础上,建立自转旋翼机的飞行动力学模型;以整体倾斜桨盘式 ELA灢07AGRO 为样

例,对该自转旋翼机进行配平和稳定性计算;对其在巡航飞行时(120km/h)的操纵量、姿态角和模态进行提取,

并与计算结果做对比分析。结果表明:在常规飞行速度范围内,样例自转旋翼机的桨盘纵向操纵单调向前压

杆,横向操纵单调向左压杆(幅值很小),方向舵逐渐向右偏转,油门先减小后增大;稳定性方面,螺旋和荷兰滚

模态的发散非常缓慢,而长/短周期、旋翼转速和滚转收敛模态都是稳定的,即样例自转旋翼机具有良好的飞行

稳定性。
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AnalysisonFlightDynamicsCharacteristicforELA灢07Autogyro
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(CaiHongUnmannedAerialVehicleTechnologyCo.,Ltd.,ChinaAcademyof
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Abstract:Comparedwithsimilarhelicopters,theautogyrohasitsuniqueadvantagesandhasbeenwidelyapplied

inthecivilianfield.Inordertoprovidetheoreticalreferenceforunmannedflightcontrolofautogyro,thefea灢
tures,advantagesandexitingproblemsofautogyroareanalyzedthoroughly.Basedonthevariablespeedofmain

rotor,propellerandairframe,theflightdynamicmodelofautogyroisbuilt.TheELA灢07AGROistakenasan

sampleofautogyro,whichismodeledandtrimmed;anditsstabilityisanalyzed.Besides,themanipulationvar灢
iables,Euleranglesandflightmodesareextractedfromtheflighttestdataandcomparedwiththeresultsofthe

calculation.Thecomparisonsshowthatintheregularspeedrange,thelongitudinalcontrolofthesampleauto灢
gyroneedstobepushedforwardmonotonously;thelateralcontrolneedstobemildlypushedleftmonotonously;

therudderisturntoleft;thethrottlefirstdecreaseandthenincrease.Asforthestabilityofflightmodes,the

spiralandDutch灢rollmodelisslowlydivergent,andinthelong/shortperiod,phugoid,rotorspeedandrollsub灢
sidencemodesarestable.Itcanbeconcludedthatthesampleautogyrohasgoodstability.
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0暋引暋言

自转旋翼机与同类直升机相比,具有结构简

单、安全性高、经济性好、抗风能力强、使用维护方

便、对起降场地要求低(可在平坦路面或硬质草地

起降)等特点,已在民用领域被广泛应用,并且在军

用领域也有一定的应用。近年来,随着无人机行业

的迅猛发展,无人自转旋翼机已成为研发热点

之一[1]。
自转旋翼机与直升机相比最大的劣势在于不



能悬停,这也是其沉寂多年的主要原因[2],但是对

于轻小型航空器,上述独特的优势使自转旋翼机的

应用领域非常广泛,例如森林防火、农药喷洒、治安

巡逻、反恐作战等。但由于没有明确的适航标准,
加之飞行员对其飞行动力学特性认识不够,使得人

为因素造成了严重的飞行安全问题。根据国外的

统计数据,自转旋翼机每1000飞行小时就有6次

致命事故,远远高于一般固定翼飞机的每1000飞

行小时的0.015次致命事故。针对这一情况,1993
年~2008年,英国的S.S.Houston等[3灢8]对该类飞

行器的气动、飞行力学、飞行品质进行了详细研究,
研究成果汇总于文献[9]中。国内,朱清华[10]、王

俊超等[11]、陆洋等[12]对自转旋翼机的总体设计、
气动、飞行力学等技术进行了系统性研究;陈淼

等[13灢14]、王寅等[15]对无人自转旋翼机的飞行控制

技术进行了探索研究;此外,文献[16灢19]分别从不

同角度出发,深入探讨了自转旋翼机的相关技术

问题。
随着无人机热潮的兴起,无人自转旋翼机的性

能优势越来越得到人们的认可,但上述研究均是基

于有人自转旋翼机的技术问题展开的。本文以整

体倾斜桨盘式的西班牙 ELA灢07无人自转旋翼机

为研究对象,首先建立自转旋翼机的飞行动力学模

型,然后对其进行求解,探讨该类飞行器的配平特

性和稳定性;在此基础上,通过已完成飞行试验的

辨识结果,与计算结果比较,分析其在巡航飞行

(120km/h)时的操纵量和稳定性。

1暋自转旋翼机飞行力学建模

在飞行力学建模过程中,考虑到自转旋翼机的

旋翼-机体基本不存在气动干扰的特点,旋翼采用

常用的叶素理论,机体部分采用固定翼方式进行整

体气动特性评估(而非像常规直升机将机身、平尾、
垂尾分别独立建模),并且在机体的气动特性计算

中计入螺旋桨滑流对垂尾和方向舵的影响,这样处

理也符合该类飞行器是介于直升机和固定翼飞机

之间的特点。

1.1暋机体运动方程

在美式机体坐标系下,自转旋翼机的六自由度

欧拉运动方程为
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式中:MR为旋翼、PR为螺旋桨、A为机体。
机体姿态方程:

暋

毤
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式中:毤、毴、毞 分别为机体的滚转角、俯仰角和偏

航角。
此外,自转旋翼机的旋翼转速可在一定范围内

变化,其运动满足:

毟
·
=Q
Io

(4)

式中:Q 为旋翼扭矩;Io 为旋翼绕旋转中心的旋转

惯量。

1.2暋旋翼气动力模型

采用叶素理论计算桨叶气动力,并通过低阶动

态入流模型来计算旋翼诱导速度[19],同时应考虑

旋翼的非定常挥舞运动。
整个建模过程与直升机旋翼的建模相似,但需

注意自转旋翼机桨盘来流方向和桨盘迎角的定义。

1.3暋螺旋桨模型

根据CFD计算结果,在不同空速、不同油门下

的推力曲线运用插值方法进行计算,在给定前飞速

度和油门开度的状态下,即可得出螺旋桨的实际输

出推力。
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TPR =f(Vx,氈PR) (5)
式中:氈PR 为油门开度;TPR 为螺旋桨的实际输出

推力。
螺旋桨(后视左旋)产生的扭矩:

QPR =TPRVx

毟
(6)

因此,在机体坐标系中,螺旋桨产生的气动

力为
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螺旋桨气动力对机体重心的力矩:
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1.4暋机体气动力模型

通常,旋翼飞行器的飞行力学建模是将机身、
平尾、垂尾、起落架分开处理,但考虑到自转旋翼机

的旋翼为自转,机体并不处在旋翼流场中,且为了

考虑螺旋桨滑流的影响,将其作为整体处理,本文

所做风洞试验(如图1所示)证明是合理的。CFD
计算与试验结果的对比如图2所示。

图1暋本文所做的机体风洞试验

Fig.1暋Windtunneltestofthebodyinthispaper

(a)Cx 随迎角的变化

(b)Cy 随迎角的变化

(c)俯仰力矩系数随迎角的变化

图2暋CFD计算与试验结果对比

Fig.2暋Comparisonbetweenthecalculated

resultsandtheexperimentalresults

因此,本文将机身、平尾、垂尾、起落架作为一

个整体进行建模,其气动力和力矩为
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式中:所有的气动力和力矩系数均为机体迎角毩A

和侧滑角毬A 的函数,可由CFD计算得到;SA 为机

体参考面积;lA 为机体参考长度。
全机网格划分如图3所示。

图3暋样例自转旋翼全机网格

Fig.3暋Gridforsampleautogyro
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机体重心处的当地动压为

qA =1
2氀

(V2
x +V2

y +V2
z)A (11)

2暋样例自转旋翼机配平计算及稳定

性分析

2.1暋样例自转旋翼机简介

本文以西班牙的 ELA灢07AGRO 作为样例自

转旋翼机,其旋翼系统为两叶跷跷板旋翼,采用整

体倾斜桨盘来完成俯仰和滚转操纵,该机的主要参

数及三维外形图分别如表1和图4所示。

表1暋样例自转旋翼机主要参数

Table1暋Mainparametersofsampleautogyro

参暋数 数暋值

总重/kg 500

空重/kg 约为275

发动机功率/hp 115

机身面积/m2 0.7

机身长度/m 5.1

螺旋桨直径/m 1.73

螺旋桨最大转速/rpm 2387

旋翼实度 0.0327

旋翼半径/m 4.25

桨叶弦长/m 0.22

桨叶扭转角/(曘) 0

桨叶片数 2

图4暋ELA灢07自转旋翼机

Fig.4暋TheELA灢07autogyro

2.2暋配平结果

基于上述飞行动力学模型,得出样例自转旋翼

机在500m 海拔高度下常用飞行速度范围内的配

平曲线。操纵量(桨盘纵向、横向倾角、油门开度、
方向舵)配平结果如图5~图8所示,姿态角及旋

翼转速配平结果如图9~图14所示。

图5暋桨盘纵向操纵量随前飞速度变化曲线

Fig.5暋Rotorlongitudinalcontrol&forwardspeed

图6暋桨盘横向操纵量随前飞速度变化曲线

Fig.6暋Rotorlateralcontrol&forwardspeed

图7暋油门开度随前飞速度变化曲线

Fig.7暋Hrottle&forwardspeed

图8暋方向舵操纵量随前飞速度变化曲线

Fig.8暋Angleofrudder&forwardspeed

从图5~图8可以看出:随着前飞速度的增

加,桨盘的纵向操纵量从8.5曘前推到4曘,其原因是
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前飞速度增加加大了桨盘入流量,为了保证一定的

旋翼转 速 和 升 力,须 适 当 减 小 桨 盘 纵 向 倾 角

(ELA灢07AGRO 旋翼机桨盘纵向操纵量为20曘~
-2曘(后倒为正));桨盘横向操纵量从0.1曘向左压

倒0.6曘,其主要作用是削弱吹风引起的横向挥舞;
油门开度从70%(90km/h)先减小到50%(118
km/h)再增加到60%(130km/h),符合样例旋翼

机的速度-功率关系;方向舵操纵量从4曘增加到

6.5曘,舵面上产生的气动力主要用于平衡机体产生

的偏航力矩。

图9暋迎角随前飞速度变化的配平曲线

Fig.9暋Angleofattack&forwardspeed

图10暋侧滑角随前飞速度变化的配平曲线

Fig.10暋Angleofsideslip&forwardspeed

图11暋滚转角随前飞速度变化的配平曲线

Fig.11暋Angleofroll&forwardspeed

图12暋俯仰角随前飞速度变化的配平曲线

Fig.12暋Angleofpitch&forwardspeed

图13暋桨盘后倒角随前飞速度变化的配平曲线

Fig.13暋Angleofrotorlongitudinaltilt&forwardspeed

图14暋旋翼转速随前飞速度变化的配平曲线

Fig.14暋Rotorspeed&forwardspeed

从图9~图11可以看出:随着前飞速度的增

加,样例旋翼机的迎角逐渐减小,这是由于随着桨

盘操纵杆前推,产生的低头力矩所至。虽然旋翼机

前飞时螺旋桨反扭矩需要螺旋桨侧倒来平衡,但由

于侧滑角和滚转角比迎角低两个数量级,认为配平

条件下,样例旋翼机的这两个状态量保持得很好,
接近0曘。

从图12可以看出:样例旋翼机的俯仰角逐渐

减小,其原因与迎角的变化原因相同,但减小的幅

值不大,在5曘之内,比常规直升机要小,这是因为

自转旋翼机旋翼的主要作用为产生升力,兼顾配

平,拉力由螺旋桨提供;而常规直升机为获得较大

的前飞速度,必须由较大的前倾桨盘来获得前向分

力,致使产生更大的低头力矩。
从图13可以看出:飞行速度从90km/h增加

到130km/h后,桨盘后倒角从10.3曘减小到6.3曘
(后倒为正),变化了约4曘。

从图14可以看出:满足配平需要,旋翼转速从

360rpm 增加到375rmp,转速虽在变化,但变化

范围不大,这是旋翼为了保证随来流变化产生恒定

升力而进行的自动调整。

2.3暋稳定性分析

自转旋翼机与传统单旋翼直升机相比,增加了
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旋翼转速自由度,与之相应,运动模态也增加了旋

翼转速模态。纵向运动模态包括浮沉模态、短周期

模态和旋翼转速模态,横向模态包括滚转收敛模

态、螺旋模态和荷兰滚模态。

ELA灢07自转旋翼机的飞行速度通常都在90
~130km/h之间,故本文分别取飞行速度为90、

120、130km/h三个点来研究样例自转旋翼机的稳

定性。不同速度下的运动模态如表2所示。

表2暋不同速度下的运动模态

Table2暋Modeunderdifferentforwardspeed

模暋态
数暋暋暋值

V=90km/h V=120km/h V=130km/h

短周期
-4.7609
-0.2552

-5.3460
-0.2878

-5.7084
-0.2991

浮暋沉
-0.1552暲
0.3768i

-0.0995暲
0.3566i

-0.0758暲
0.3338i

旋翼转速模态 -0.2051 -0.3711 -0.4687

滚暋转 -8.1077 -8.0053 -7.9437

螺暋旋 0.0030 -0.0195 -0.0234

荷兰滚
-0.0027暲
0.0637i

0.0082暲
0.0760i

0.0098暲
0.1316i

暋暋从表2可以看出:样例自转旋翼机的短周期、
长周期、旋翼转速和滚转收敛模态在常规飞行速度

范围内稳定性良好;随着速度的增加,螺旋模态逐

渐变得稳定,而荷兰滚模态逐渐变得不稳定,前者

平均倍幅时间为2000s(90km/h),后者平均倍幅

时间为610s(90km/h),发散非常缓慢,只要在飞

控系统设计中给予一定的考虑,便有足够的时间加

以抑制;另外,荷兰滚模态的特征根与固定翼或常

规直升机有较大差别,可能的原因是在螺旋桨滑流

的影响下,垂尾数据与真值存在一定的差异所致。

2.4暋与试验数据的对比

为了深入研究样例自转旋翼机的飞行力学特

性,本文于2015年3月~10月开展了50余架次

的飞行参数采集试验,采集了爬升、平飞、下滑状态

下的多组飞行参数。根据文献[9],试验中采用了

211激励和扫频激励,前者由脉宽比为2暶1暶1正

负交替的脉冲组成,用于激发纵向短周期模态、旋
翼转速模态、横侧向滚转和荷兰滚模态;后者通过

施加频率连续增大的正弦谐波,使激励涵盖所有目

标频率,用于激发纵向长周期模态,横侧向螺旋

模态。
飞行参数采集是以100Hz频率在线存储数

据,地面解码并剔除野值后进行数据处理和气动参

数辨识。根据状态位截取每次激励数据,根据时域

相关性和频域相关函数筛选有效激励数据,建立自

转旋翼纵向、横侧向辨识候选模型,基于时域/频域

方程误差法逐一辨识每次激励的纵向和横侧向气

动参数,最后通过统计各个气动参数的期望值,确
定状态空间方程。

飞行参数采集中平飞速度为120km/h,采集

的数据包括各个操纵量和姿态量,通过气动参数辨

识获得120km/h的状态空间方程,并以此得到该

速度下的运动模态,所有结果如表3所示。

表3暋配平状态下(120km/h)的操纵量、状态量和模态

Table3暋Thevalueofcontrol,stateandmodeunder

trimmedcondition(120km/h)

参暋数 数暋值 参暋数 数暋值

旋翼纵向倾角/(曘) 6 短周期 -0.673暲1.57i

旋翼横向倾角/(曘) -1 浮沉 -0.0406暲0.290i

方向舵角度/(曘) 4 旋翼转速模态 -0.481

油门/% 45 滚转 -2.07

机身俯仰角/(曘) -3.5 螺旋 -0.0815

机身滚转角/(曘) 1 荷兰滚 -0.442+1.64i

旋翼转速/rpm 350

暋暋从表3可以看出:四个操纵量、俯仰角和旋翼

转速的计算值与试验值非常接近,滚转角计算结果

为0曘,而飞行参数采集值为1曘;运动模态中的长周

期、旋翼、滚转、螺旋模态的计算值与试验值处于相

同量级内,短周期模态的辨识结果为一对共轭根,
荷兰滚模态计算值是轻微发散,但辨识结果则是振

荡收敛,主要原因可能是本文建立的飞行力学模型

中横侧向模型存在一定误差,需要在后续工作中通

过修正机身,尤其是滑流中尾翼的气动数据、惯性

参数、完善旋翼主轴摩擦模型来减小模型误差。

3暋结暋论

(1)在配平状态下,样例自转旋翼机随前飞速

度的增加,桨盘的纵向操纵杆逐渐向前压杆,横向

操纵杆逐渐向左压杆(幅值较小),油门开度先减小

后增大,方向舵操纵则逐渐向右增加。
(2)根据计算及试验结果,120km/h应为样
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例自转旋翼机的有利速度,且在巡航速度范围内具

有良好的飞行稳定性。
(3)比较计算与试验的运动模态发现,要想更

准确地评估样例自转旋翼机的横侧向特性,需要建

立更准确的飞行力学方程,例如建立更加准确的旋

翼气动模型、修正滑流中尾翼的气动数据、惯性参

数、完善旋翼主轴摩擦模型等。
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