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电控旋翼气动特性建模与风洞试验验证
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直升机旋翼动力学国防科技重点实验室，南京２１００１６）

摘　　　要：首先建立了带襟翼翼型的非定常气动力模型，继而基于Ｐｅｔｅｒｓ－Ｈｅ广义动态尾迹理论，考虑襟

翼偏转对电控旋翼叶素环境的影响，建立了电控旋翼有限状态尾迹模型；进一步基于Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ理论推导出

电控旋翼桨叶挥舞响应与桨叶变距和襟翼操纵量的关系，综合以上建立了电控旋翼气动特性分析模型．以改

进型电控旋翼试验系统为平台进行了风洞试验，测量了不同风速、不同襟翼操纵条件下的电控旋翼气动力、

桨距、襟翼偏角及旋翼挥舞角的变化情况．理论计算结果与试验数据符合情况良好，验证了所建立的分析模

型的正确性，并得出以下结论：旋翼转速一定时，桨叶变距与襟翼操纵基本呈线性关系；旋翼拉力随襟翼总距

的增加而逐渐减小，襟翼总距较大时，其实际气动效率略有下降；前飞状态时，襟翼总距操纵会引起桨叶的纵

向周期变距．
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ｔｉｖｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ；ｉｎ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｆｌｉｇｈｔ，ｆｌａｐ　ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｃａｎ　ｃａｕｓｅ　ｃｈａｎｇｅｓ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｃｙｃｌｉｃ　ｐｉｔｃｈ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｌｙ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ　ｒｏｔｏｒ（ＥＣＲ）；ｔｒａｉｌｉｎｇ－ｅｄｇｅ　ｆｌａｐ；ｗａｋｅ；

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｆｏｒｃｅ；ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｔｅｓｔ

　　电控旋翼是美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）于

２１世纪初提出的一种新概念旋翼，与常规旋翼操
纵原理不同，电控旋翼通过位于桨叶的电作动器
驱动桨叶后缘襟翼按一定规律做１Ω偏转，通过
气弹作用实现桨叶变距，从而产生相应的旋翼总
距和周期变距变化，实现对旋翼的操纵．电控旋翼
不再使用自动倾斜器及相应操纵线系，因此能够
简化桨毂结构，提高直升机质量效率，改善直升机
飞行品质．目前，电控旋翼技术已成为直升机界的
研究热点．
近十余年来，国外针对电控旋翼技术开展了

广泛的研究．从２００２年开始，美国Ｍａｒｙｌａｎｄ大学
的Ｓｈｅｎ，Ｂａｏ，Ｆａｌｌｓ等人［１－３］对电控旋翼进行了较
为深入的理论研究，建立了电控旋翼气弹动力学
分析模型，研究了襟翼偏转对旋翼性能的影响，验
证了后缘襟翼用于旋翼主操纵的可行性．需要指
出的是，这些对电控旋翼的理论研究结果未进行
相应的试验验证．２００９年，美国Ｂｏｅｉｎｇ直升机公
司将 ＭＤ９００直升机的旋翼改造为电控旋翼，在

ＮＡＳＡ　Ａｍｅｓ研究中心对该电控旋翼系统进行了
风洞吹风试验，评估了电控旋翼的气动特性，经过
长达６０ｈ的持续吹风，验证了电控旋翼操纵系统
的可靠性［４］．同年，美国Ｓｉｋｏｒｓｋｙ直升机公司将

Ｓ４３４直升机的旋翼改造成全尺寸电控旋翼，并于

２０１０年在美国全尺寸气动试验中心进行了风洞
试验，测试了旋翼气动响应与稳定性，并检验了硬
件系统的可靠性［５－６］．
在国内，陆洋等人从２００３年开始对电控旋翼

技术进行研究，建立了电控旋翼气弹动力学分析
模型，研制了专用的电磁作动器和原理性电控旋
翼试验系统，并进行了初步的试验研究，验证了电
控旋翼用于旋翼操纵的可行性［７－９］．在所建立的气
弹动力学模型中，气动力模型较为简单，对电控旋
翼气动特性的分析精度有待提高．此后，夏鹤鸣等
人［１０］对电控旋翼的研究重点主要集中在桨距控

制方法上，未对电控旋翼气动特性开展进一步的
研究．然而，建立准确的电控旋翼气动特性分析模
型，不仅是电控旋翼设计的需要，也是电控旋翼控
制律开发的基础，因此，完全有必要进一步发展基
于先进方法的电控旋翼气动特性分析模型．
本文将有限状态尾迹方法引入电控旋翼入流

计算，结合带襟翼翼型的非定常气动力模型和电
控旋翼挥舞运动方程，建立了一种先进的电控旋
翼气动特性分析模型．为验证模型的正确性和有
效性，基于改进型电控旋翼系统开展了电控旋翼
气动特性风洞试验研究．

１　电控旋翼气动特性建模

１．１　带襟翼翼型的非定常气动力模型

采用时域综合非定常气动力模型计算带襟翼

翼型产生的气动力和力矩，气动力由以下３部分
组成：基本翼型的气动力、襟翼运动引起的增量气
动力以及襟翼移轴补偿引起的增量气动力．基本
翼型的气动力模型计算采用基于指数方法的

Ｌｅｉｓｈｍａｎ－Ｂｅｄｄｏｅｓ时域可压缩非定常气动力模
型［１１］；襟翼运动引起的增量气动力模型和襟翼移
轴补偿引起的增量气动力模型分别基于 Ｈａｒｉｈａ－
ｒａｎ－Ｌｅｉｓｈｍａｎ非定常气动力模型［１２］和Ｔｈｅｏｄｏｒｓ－
ｅｎ非定常气动力模型［１３］，利用指数函数通过Ｄｕ－
ｈａｍｅｌ积分可以得到系统的气动力响应．其中，由
襟翼偏角δ、偏角速率δ和襟翼移轴补偿ｌ引起的
翼型升力增量可分别表示为

ΔＣｌδ（Ｓ，Ｍａ）＝ΔＣｌδ（Ｓ＝０，Ｍａ）Φｉｌδ＋
ΔＣｌδ（Ｓ＝ ∞，Ｍａ）Φｃｌδ （１）

ΔＣｌδ（Ｓ，Ｍａ）＝ΔＣｌδ（Ｓ＝０，Ｍａ）Φｉｌδ＋
ΔＣｌδ（Ｓ＝ ∞，Ｍａ）Φｃｌδ （２）

ΔＣｌｌ（Ｓ）＝－ｌ　１－ｄ槡 ２
δｃ
Ｖ －

［２ｌＴ２１δΦｃ
ｌδ（Ｓ）＋ｌＴ１０

δｃ
ＶΦ

ｃ
ｌδ（Ｓ）］ （３）

上述各式中，右边第１项为非环量项，第２项为环
量项，Ｓ为气动力时间，Ｍａ为来流马赫数，Φ代表
各项的指数响应函数．
图１给出了计算时所用到的带移轴补偿襟翼

翼型的各参数定义．图中ｃ为基本翼型弦长，ｂ为
基本翼型半弦长，ｌ为襟翼移轴补偿量，α为翼型
迎角，δ为襟翼偏角（襟翼下偏为正）．

１．２　电控旋翼有限状态尾迹模型

根据Ｐｅｔｅｒｓ－Ｈｅ广义动态尾迹理论［１４－１５］，旋
翼桨盘平面诱导速度分布与压力分布可以用任意

谐波次数和任意阶次径向型函数组成的级数形式

１６
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图１　带移轴补偿襟翼翼型参数定义

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ａｉｒｆｏｉｌ

ｗｉｔｈ　ｏｖｅｒ－ｈａｎｇ　ｆｌａｐ

来表示．在实际应用中，诱导速度分布ｕ^（^ｒ，ψ，^ｔ）
与压力分布ｐ（^ｒ，ψ，^ｔ）的表达式可根据需要的谐
波次数Ｎ 及每个谐波次数需要的径向型函数个
数Ｓｒ改写为截断形式

ｕ^（^ｒ，ψ，^ｔ）＝∑
Ｎ

ｒ＝０
∑

２Ｓｒ＋ｒ－１

ｊ＝ｒ＋１，ｒ＋３，…
ｑｒｊ（ｖ）·

［αｒｊ（^ｔ）ｃｏｓ（ｒψ）＋β
ｒ
ｊ（^ｔ）ｓｉｎ（ｒψ）］ （４）

ｐ（^ｒ，ψ，^ｔ）＝∑
Ｎ

ｍ＝０
∑

２Ｓｒ＋ｒ－１

ｎ＝ｍ＋１，ｍ＋３，…
ｐ^ｍｎ（ｖ）·

［τｍｃｎ （^ｔ）ｃｏｓ（ｍψ）＋τ
ｍｓ
ｎ （^ｔ）ｓｉｎ（ｍψ）］ （５）

式中ｑｒｊ（ｖ）为径向型函数，αｒｊ（^ｔ）和β
ｒ
ｊ（^ｔ）为入流

状态变量；^ｐｍｎ（ｖ）为第 １ 类 Ｌｅｇｅｎｄｒｅ函数，

τｍｃｎ （^ｔ）和τｍｓｎ （^ｔ）为广义力函数．
对电控旋翼而言，桨叶变距是通过襟翼偏转

产生的气动力矩实现的，襟翼偏转必然导致带襟
翼段翼型的气动特性变化，相应地会引起电控旋
翼流场的压力分布发生变化，进一步使得电控旋
翼桨盘诱导速度分布发生变化．因此，上述入流模
型的广义力函数中所定义的气动力不仅应包含常

规旋翼气动力，还应包括襟翼偏转以及襟翼移轴
补偿产生的附加气动力．根据１．１节建立的带襟
翼翼型非定常气动力模型，剖面有效迎角αｅｆｆ需考
虑襟翼偏转的影响，包括基本翼型迎角α和襟翼
偏角δ，如式（６）所示［７］．

αｅｆｆ＝α＋１π
（Ｔ１０－ｌＴ２１）δ （６）

式中ｌ为襟翼移轴补偿量，系数Ｔ１０，Ｔ２１是与襟翼
弦向位置、襟翼移轴补偿有关的常数．
根据电控旋翼襟翼操纵引起的桨盘气动力分

布变化，计入了襟翼偏转对诱导速度场的贡献．进
一步，将入流状态变量和广义力表示为状态空间
形式，如下：

［Ｍｃ
烅
烄

烆
］ α｛ ｝ｒｊ 烍

烌

烎





＊

＋［Ｌｃ］－烅
烄

烆

１ α｛ ｝ｒｊ 烍
烌

烎




＝ 烅

烄

烆

１
２ τｍｃ｛ ｝ｎ 烍

烌

烎





（７）

［Ｍｓ
烅
烄

烆
］ β｛ ｝ｒｊ 烍

烌

烎





＊

＋［Ｌｓ］－烅
烄

烆

１
β｛ ｝ｒｊ 烍
烌

烎




＝ 烅

烄

烆

１
２ τｍｓ｛ ｝ｎ 烍

烌

烎





（８）
式中Ｍ 为质量矩阵，Ｌ为影响系数矩阵，τ为广义
力矩阵，详细定义参见文献［１４］．

１．３　电控旋翼挥舞运动方程

本文研究对象为２片桨叶的跷跷板电控旋
翼．对于跷跷板旋翼构型，由于２片桨叶共用１个
挥舞铰，在考虑旋翼的挥舞运动时需叠加２片桨
叶上惯性力、离心力及气动力对挥舞铰的作用力
矩［１６］，基于此建立跷跷板电控旋翼刚体桨叶挥舞
运动方程为

ｄ２β
ｄφ

２＋β＝
１
Ω２Ｉβ

Ｍｔ （９）

式中β为刚体桨叶挥舞角，Ω为旋翼旋转角频率，

Ｉβ为桨叶挥舞质量惯性矩，Ｍｔ为桨叶挥舞力矩．
将挥舞角β、桨距θ和襟翼偏角δ均表示成１

阶谐波形式，如下：

β＝β０＋β１ｃｃｏｓφ＋β１ｓｓｉｎφ （１０）

θ＝θ０＋θ１ｃｃｏｓφ＋θ１ｓｓｉｎφ （１１）

δ＝δ０＋δ１ｃｃｏｓφ＋δ１ｓｓｉｎφ （１２）

　　对于跷跷板旋翼，挥舞锥度角β０ 等于旋翼预
锥角，旋翼桨尖运动轨迹平面由其谐波项决定．根
据前文所建立的带襟翼翼型气动力模型计算桨叶

对挥舞铰的气动力矩Ｍｔ，利用谐波平衡法可推出
襟翼操纵与桨叶挥舞响应的关系式如下：

β１ｃ＝
４

１－１２μ
２

１
２
（ｖ０＋λ０）μ－

２
３θ０μ［｛ －

１
４
１＋３２μ（ ）２ θ ］１ｓ －Ｂ １

４Ｃ４δ１ｓ（ ＋

２
３Ｃ３δ０μ＋

３
８Ｃ２δ１ｓμ ）｝２ （１３）

β１ｓ＝
４

１＋１２μ
２

１
４
１＋１２μ（ ）２ θ１ｃ－１３μβ［ ］０｛ ＋

Ｂ １
４Ｃ４＋

１
８Ｃ２μ（ ）２ δ ｝１ｃ （１４）

式中μ 为前进比，Ｂ，Ｃｉ 为与襟翼位置有关
的参数．

１．４　电控旋翼稳态操纵响应计算模型

根据前文所述电控旋翼叶素气动环境，结合
电控旋翼诱导速度微分方程组，采用带襟翼翼型
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非定常气动力计算方法计算叶素气动力，最后通
过积分得到电控旋翼稳态操纵响应．
襟翼偏转产生的气动力矩引起桨叶变距，桨

距改变导致旋翼诱导速度分布发生变化，进一步
影响旋翼气动力；电控旋翼诱导速度各状态变量
未知，因此需建立电控旋翼诱导速度优化模型以
获得各操纵状态下的稳态气动特性．计算过程中，
将电控旋翼诱导速度微分方程组中所有导数项变

为０，微分方程组转化为代数方程组，计算过程变
为多变量非线性代数方程组的最优值求解过程．
电控旋翼稳态操纵响应计算流程如图２所示，图
中ΔＶ 为诱导速度变化率，ε为设定极小值．

图２　电控旋翼稳态操纵响应计算流程图

Ｆｉｇ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ＥＣＲ　ｓｔｅａｄｙ
ｃｏｎｔｒｏｌ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ

２　电控旋翼气动特性风洞试验

为验证所建立的电控旋翼气动特性分析模型

的正确性，基于改进型电控旋翼试验系统进行了
电控旋翼气动特性风洞试验研究．

２．１　试验系统

改进型电控旋翼试验系统主要由电控旋翼试

验台、模型电控旋翼以及测量与控制系统组成．图

３为进行风洞试验的改进型电控旋翼试验台．
模型电控旋翼的主要参数如表１所示．
图４给出了模型电控旋翼桨叶内部的襟翼传

动机构示意图．固定于桨毂支臂的摆动式电磁作
动器输出轴的角运动，通过嵌入桨叶内部的微型
双拉杆摇臂机构以及襟翼拉杆驱动后缘襟翼，从
而实现襟翼总距和周期变距操纵．
试验中，模型电控旋翼由１台７．５ｋＷ的三相

交流电机驱动，通过变频器控制其工作转速．由于
后缘襟翼所处位置空间狭小，且工作环境恶劣，在

此安装襟翼角度传感器难度较大，故本次试验在
作动器后端安装角度传感器，以电磁作动器转角
替代襟翼偏角作为闭环控制反馈信号．在２个桨
毂支臂上以及桨毂中心挥舞铰处，分别安装了角
度传感器，用以提供２片桨叶的桨距角和旋翼挥
舞角信号．此外，利用六分量天平测量电控旋翼桨
毂气动力和气动力矩．

图３　改进型电控旋翼试验台

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｓｔ　ｒｉｇ　ｏｆ　ｉｍｐｒｏｖｅｄ　ＥＣＲ　ｓｙｓｔｅｍ

表１　改进型电控旋翼的主要参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｉｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｍｐｒｏｖｅｄ　ＥＣＲ　ｓｙｓｔｅｍ

参数 数值

旋翼半径／ｍ　 １．４

桨叶弦长／ｍ　 ０．１７８

襟翼长度／ｍ　 ０．２５

襟翼弦长／ｍ　 ０．０５

襟翼移轴补偿率 ０．２４

桨叶预安装角／（°） １１

桨根扭转刚度／（（Ｎ·ｍ）／ｒａｄ） ４３．５

桨叶挥舞惯性矩／（ｋｇ·ｍ２） １．０９７　５

旋翼预锥角／（°） ２

图４　襟翼传动机构示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

ｏｆ　ｔｒａｉｌｉｎｇ－ｅｄｇｅ　ｆｌａｐ

２．２　试验内容

本次试验测量了电控旋翼在悬停和前飞（吹

３６
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风速度分别为４，８，１２ｍ／ｓ）状态下不同襟翼总距
和纵向周期变距操纵条件下的旋翼气动力特性，
旋翼转速分别为３００，５００ｒ／ｍｉｎ和７００ｒ／ｍｉｎ．
首先进行总距操纵试验．试验中，襟翼周期变

距保持０°，襟翼总距从２４°调整至－２４°，每次调整
步长为４°，测量并记录桨距、旋翼挥舞角和旋翼
气动力．为确保获得稳态值，每个试验状态均保
持１５ｓ．
然后进行襟翼纵向周期变距操纵试验．试验

中，襟翼总距和襟翼横向周期变距均保持０°，襟
翼纵向周期变距从２４°调整至０°，每次调整的步
长为４°，测量并记录桨距、旋翼挥舞角和旋翼气
动力，每个试验状态均保持１５ｓ．

３　分析与讨论

本节以旋翼转速５００ｒ／ｍｉｎ时的试验数据为
依据对电控旋翼的气动特性进行分析．
图５给出了悬停时襟翼总距操纵引起的桨距

值（１号桨叶）变化曲线．可以看出，桨距值随着襟
翼偏角逐渐增大（由上偏变为下偏）而呈线性减
小，襟翼每偏转约７°桨距变化１°，桨距试验值与
计算值吻合程度良好，仅在襟翼偏角较大时出现
小量误差．

图５　桨距值随襟翼总距操纵的变化曲线（悬停）

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ

ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｏｆ　ｆｌａｐ（ｈｏｖｅｒ）

图６和图７则分别给出了悬停和前飞时襟翼
总距操纵引起的旋翼拉力变化曲线．
从图６和图７中可以看出，襟翼总距操纵引

起的旋翼拉力试验值与理论值变化趋势一致，旋
翼拉力随着襟翼总距的增加而大致呈线性减小；
当襟翼偏角相同时，吹风速度增加旋翼拉力较悬

停状态有所增加．另外，当襟翼偏角较小时理论值
与试验值的误差较小，随着襟翼偏角增加，两者的
差距也逐渐增加．表明对于该模型电控旋翼，当襟
翼偏角较大时，襟翼的实际气动效率低于理论值，
认为是由于理论计算模型未考虑襟翼与桨叶之间

的间隙以及桨叶表面制造精度等综合因素带来的

影响而造成的．

图６　旋翼拉力随襟翼总距操纵的变化曲线（悬停）

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｔｈｒｕｓｔ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ

ｐｉｔｃｈ　ｏｆ　ｆｌａｐ（ｈｏｖｅｒ）

图７　旋翼拉力随襟翼总距操纵的变化曲线（前飞）

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｔｈｒｕｓｔ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ

ｐｉｔｃｈ　ｏｆ　ｆｌａｐ（ｆｏｒｗａｒｄ）

图８和图９分别给出了前飞时襟翼总距操纵
引起的旋翼后向力和旋翼挥舞角变化曲线．
从图８和图９中可以看出，试验值与理论值

变化趋势基本一致，当襟翼上偏角较大时误差略
有增加．在相同的襟翼操纵下，随吹风速度增加，
桨盘后倒角逐渐增加，旋翼后向力变大．此外，在
相同的吹风速度下，随襟翼总距增加，旋翼后向力
和桨盘后倒角均逐渐减小．这是由于前飞时，当襟
翼总距为正时，前行边桨叶低头力矩增加，后行边
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减小，故前行边桨距相对减小，后行边桨距相对增
加，相当于施加了一定量的纵向周期变距，使桨盘
前倒；当襟翼总距为负时，情况刚好相反．图９中
挥舞角的变化情况恰恰说明了这一现象，此即电
控旋翼特有的襟翼总距操纵引起的纵向周期变距

效应．

图８　旋翼后向力随襟翼总距操纵的变化曲线（前飞）

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｂａｃｋｗａｒｄ　ｆｏｒｃｅ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ

ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｏｆ　ｆｌａｐ（ｆｏｒｗａｒｄ）

图９　纵向挥舞角随襟翼总距操纵的变化曲线（前飞）

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ　ｆｌａｐ　ａｎｇｌｅ　ｖａｒｙｉｎｇ
ｗｉｔｈ　ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｏｆ　ｆｌａｐ（ｆｏｒｗａｒｄ）

图１０和图１１则分别给出了风洞吹风速度

８ｍ／ｓ时对襟翼施加１７°纵向周期变距时桨距值
（１号桨叶）和挥舞角值随方位角的变化曲线．
从图１０和图１１可以看出，桨距和挥舞角响

应幅值实测值与理论计算值均比较接近，但相位
实测值滞后于理论值约６０°．产生误差的主要原
因是本次试验中用对作动器的转角闭环控制替代

了对襟翼偏角的控制，因此，图１０中襟翼偏角实
际为作动器转角，而从作动器偏转到襟翼偏转，还

需通过桨叶内部的微型操纵线系传动，从而导致
襟翼响应延迟，进一步导致桨叶变距响应和挥舞
响应滞后．

图１０　桨距值随方位角的变化曲线（ｖ＝８ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ａｚｉｍｕｔｈ
（ｖ＝８ｍ／ｓ）

图１１　挥舞角随方位角的变化曲线（ｖ＝８ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｆｌａｐ　ａｎｇｌｅ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ａｚｉｍｕｔｈ
（ｖ＝８ｍ／ｓ）

４　结　论

本文建立了电控旋翼气动特性分析模型，并
基于改进型电控旋翼系统进行了风洞试验验证，
风洞试验结果与理论计算结果变化趋势一致，符
合情况良好．通过本文研究，得出以下结论：

１）旋翼转速一定时，桨叶变距与襟翼操纵基
本呈线性关系；对于改进型电控旋翼系统，旋翼转
速５００ｒ／ｍｉｎ时，襟翼偏转约７°桨距变化１°．
２）电控旋翼拉力随襟翼总距增加基本呈线
性减小；对于改进型电控旋翼系统，当襟翼总距超
过１６°时，襟翼实际气动效率下降，试验值与理论
值之间误差增大．
３）前飞状态时，襟翼总距操纵会引起桨叶纵
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向周期变距，相应地，旋翼后向力和桨盘后倒角均
随襟翼总距增加逐渐减小．
４）由于本次试验是对作动器转角而非襟翼
偏角进行闭环控制，襟翼周期变距操纵响应延迟
导致桨距实测值与理论计算值之间存在约６０°的
相位差．为消除该影响，今后宜采用直接襟翼角闭
环控制．
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