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总距突增时共轴式直升机瞬态操纵响应分析
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摘　　　要：从共轴双旋翼直升机的工程实际出发，建立了共轴式直升机上下旋翼非定常气动特性的计算

模型．引入Ｌｅｉｓｈｍａｎ－Ｂｅｄｄｏｅｓ指数函数的半经验公式，建立了二维翼型非定常气动模型；分别从固定尾迹和

自由尾迹，引入干扰因子到动态入流三种方法出发，建立了反映共轴双旋翼直升机上下旋翼气动干扰的诱导

速度模型；从跷跷板式旋翼的挥舞动力学方程出发，利用４阶Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ算法求解桨叶刚性挥舞角的数值

解．通过计算分析，得到了悬停和前飞状态，总距突增时上下旋翼升力的动态响应特性，以及总距突增时上下

旋翼桨叶铰链力矩的响应特性．
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　　总距突增时旋翼非定常气动力（矩）的响应特
性，是直升机机动飞行研究的基础和前提．样例共

轴式直升机在依靠系统辨识的方法采集飞行参数

时，需要进行大幅度的快速操纵，而不断变化的操
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纵输入使桨叶迎角变化剧烈，这是一个典型的旋
翼非定常问题．
另外，共轴式直升机上下旋翼的“打桨”问题，

一直为业界所诟病，研究表明：“打桨”与阵风或机
动操纵引起的旋翼桨叶非定常挥舞密切相关．因
此，研究总距突增时，上下旋翼气动响应特性，对
共轴式直升机飞行安全判断和机动性能分析都有

着显著的意义．
针对单旋翼直升机旋翼非定常气动特性，国

内外已经开展了不少的研究：文献［１］在实验基础
上，提出了桨距突增时，旋翼非定常响应的计算模
型；文献［２］利用旋翼试验台，实验测量了样例旋
翼模型的非定常气动载荷响应；文献［３］基于旋
翼动量－叶素组合理论，计入桨叶挥舞运动和动态
入流对旋翼拉力的非定常影响，建立了一个计算
旋翼瞬态气动响应的工程方法．
针对样例共轴直升机，在文献［４］的工作中已

经对其悬停状态下的一些非定常操纵响应特性做

了一个初步的探索，而本文则将计算模型推广到
前飞状态，通过计算得到了共轴直升机总距突增
时的一些瞬态操纵响应特性，并以此为基础，分析
了非定常状态下旋翼桨叶铰链力矩的响应特性，
为共轴式直升机机动飞行的研究做了必要的准备

工作．

１　计算模型的建立

旋翼非定常气动模型通常包括二维翼型的

非定常气动模型，非定常诱导入流模型，以及桨
叶的非定常挥舞三个子模型，三者互为条件，相
互制约．

１．１　二维翼型的非定常气动响应

二维翼型的非定常响应认为，翼型迎角，及其
角速度和角加速度均引起翼型气动力（矩）的变
化．在计算二维翼型非定常气动特性的诸多模型
中，Ｌｅｉｓｈｍａｎ－Ｂｅｄｄｏｅｓ模型得到了广泛的认可，
该模型将翼型非定常响应分为附着流，动态失速
以及深度失速三个阶段，以一组基于实验模型的
指数函数的半经验公式来表述非定常效应带来的

升力、阻力及气动力矩的影响［５－６］．
在附着流情况下，当迎角及其一、二阶导数有

一个小的阶跃变化后，剖面的法向力及俯仰力矩
将出现呈指数函数形式的非定常响应，该响应分
为的环量项和非环量项两部分．其中，环量项的响
应为

Ｃｃｎ＝Ｃｎα· １－Ａ１·ｅｘｐ －
ｂ１·ψ
Ｔ（ ）ｃ［ －

Ａ２·ｅｘｐ －
ｂ２·ψ
Ｔ（ ）］ｃ

·Δα

Ｃｃｍ ＝ （０．２５－ｘａｃ）·Ｃｎα·α（０）＋

１－Ａ１·ｅｘｐ －
ｂ１·ψ
Ｔ（ ）ｃ［ －

Ａ２·ｅｘｐ －
ｂ２·ψ
Ｔ（ ）］ｃ

·Δα （１）

　　非环量项的响应为

Ｃｉｎ＝ ４
Ｍａ
·ｅｘｐ －ψ

ｋｎ·Ｔ（ ）ｉ ·Δα
Ｃｉｍ ＝－ Ａ３·ｅｘｐ －ψ

ｂ３·ｋｎ·Ｔ（ ）ｉ［ ＋

Ａ４·ｅｘｐ －ψ
ｂ４·ｋｎ·Ｔ（ ）］ｉ

Δα （２）

　　将环量项和非环量项叠加，即得到附面流情
况下，总的法向力和俯仰力矩的非定常响应为

Ｃｕｎ＝Ｃｃｎ＋Ｃｉｎ；　Ｃｕｍ ＝Ｃｃｍ＋Ｃｉｍ （３）

　　在分离流情况下，依照 Ｋｉｒｃｈｏｆｆ理论，桨叶
剖面法向力和俯仰力矩的非定常环量响应为

Ｃｆｎ＝Ｃｎα· １＋ ｆ槡 ｄ（ ）２

２

·αｅ

Ｃｆｍ ＝
［ｋ０＋ｋ１·（１－ｆｄ）＋ｋ２·ｓｉｎ（π（ｆｄ）２］·Ｃｆｎ

（４）

　　同时在深度失速时，计入涡的影响，涡诱导的
法向力和俯仰力矩为

Ｃｖｎ ＝Ｃｖｎ－１·ｅｘｐ Δψ
β
２·Ｔｃ·Ｔ（ ）ｖ ＋（Ｃｖ－Ｃｖ－１）·

ｅｘｐ Δψ
２·β

２·Ｔｃ·Ｔ（ ）ｖ
Ｃｖｍ ＝－Ｃｐｖ·Ｃｖｎ （５）

则最终在分离流状态下，总的法向力和俯仰力矩
非定常响应分别为

Ｃｕｎ＝Ｃｆｎ＋Ｃｉｎ＋Ｃｖｎ
Ｃｕｍ ＝Ｃｆｍ＋Ｃｉｍ＋Ｃｖｍ （６）

１．２　共轴双旋翼诱导入流模型

共轴式直升机上下旋翼气动干扰的影响通常

是通过诱导入流模型的建立来计入的．各种反映
共轴双旋翼气动干扰的诱导入流模型在解决具体

问题时各有优点和局限性，本文分别从固定尾迹、
自由尾迹和动态入流三种模型入手对气动干扰问

题加以分析．

１．２．１　共轴式直升机固定尾迹模型

为了计入上下两副旋翼的气动干扰，固定尾

２２５
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迹涡系模型由单旋翼的只对桨盘二维平面处的诱

导速度求解变为对三维空间任一点诱导速度求解．
依据Ｂｉｏｔ－Ｓａｖａｒｔ定理，经推导得到ｋ片桨叶

的单个涡柱对空间任一点Ｍ 激起的轴向诱导速
度为［６］

ｖｙ ＝－ ｋ
８π２　Ｖ１∫

－∞

０∫
２π

０
Γ
［ｌ０ｃｏｓ（φ－θ）＋ｙｃｏｔα１ｃｏｓθ］Ωρ＋Ｖ１ｌ０ｓｉｎφｃｏｓα１
［（ｙｃｏｔα１＋ｌ０ｃｏｓφ）

２＋ｌ２０ｓｉｎ２φ＋（珔ｙ１－ｙ）
２］３／２ｓｉｎα１

ｄｙｄθ （７）

式（７）中参数ｙ体现了涡柱对桨盘平面之外任一
点激起的诱导速度，对于共轴式直升机而言，设上
下旋翼间距为ｈ，在计算上下桨盘处的诱导速度
时，上桨盘涡系需计算上桨盘处的诱导速度和下
桨盘处的诱导速度，即计算ｙｕ＝０和ｙｕ＝－ｈ位
置处的诱导速度；而下桨盘涡系需计算下桨盘处
的诱导速度和上桨盘处的诱导速度，即计算ｙｌ＝
０和ｙｌ＝ｈ的位置处的诱导速度，然后将各桨盘
处的诱导速度迭加，即得到计入干扰后的上下旋
翼诱导速度．如图１所示，为上下旋翼涡柱模型示
意图．

图１　共轴式直升机上下旋翼涡柱模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｕｐｐｅｒ　ａｎｄ　ｌｏｗｅｒ　ｒｏｔｏｒ　ｖｏｒｔｅｘ　ｃｙｌｉｎｄｅｒ　ｍｏｄｅｌ

ｏｆ　ｃｏａｘｉａｌ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

固定尾迹模型能够给出诱导速度的解析表达

式，在计算飞行性能时优势明显，上下桨盘处诱导
速度的表达式形式复杂，具体可参照文献［７］．

１．２．２　共轴式直升机自由尾迹模型

本文的自由尾迹算法采用升力线理论，将桨
叶沿展向分成若干小段，在每一小段中附着涡环
量为常数，附着涡环量的径向变化引起尾随涡系
从桨叶后缘拖出，升力线与尾随涡系间还存在一
组弦向涡段，这组弦向涡段与升力线一起构成桨
叶的附着涡系；控制点布置在３／４弦线中点处，通
过在控制点满足物面不穿透条件，可以求出各段
附着涡的环量大小，继而由儒可夫斯基定理确定
气动力．本文采用全展向自由尾迹模型，各尾迹在
诱导速度场中的移动，由控制方程决定，控制方程

表示为

ｄｒ（ψ，ζ）
ｄｔ ＝ｖｌｏｃ［ｒ（ψ，ζ），ｔ］ （８）

其中ψ是桨叶方位角，ζ是表示尾迹节点寿命的
尾迹角．尾迹节点处的当前速度为前飞速度与诱
导速度之和，因此，式（８）可以表达成

ｄｒ（ψ，ζ）
ｄｔ ＝Ω ｒ

（ψ，ζ）
ψ

＋ｒ
（ψ，ζ）
［ ］ζ

＝

Ｖ０＋ｖｉｎｄｒ（ψ，ζ） （９）

　　为了避免计算中的数值问题，本文采用Ｂａｇ－
ａｉ等人的模型对涡核进行修正，其切向速度
分布为

ｖθ（ｈ）＝Γ·ｈ／（２π ｈ４＋ｒ槡 ４
ｃ） （１０）

式中Γ为涡线的环量，ｈ为计算点到涡线的垂直
距离，ｒｃ是涡核半径．考虑到涡核随时间的耗散
效应，允许涡核半径随寿命角变化规律如下：

ｒｃ＝ｒｉｎｉ ２ｉ　－槡 １ （１１）
其中ｒｉｎｉ为初始涡核半径，ｉ为涡点按寿命角排序
的编号．
对于共轴式直升机，上下旋翼气动干扰显著，

尤其是上旋翼涡线经过下旋翼平面时的桨涡干扰

是其突出特点，为了模拟该特性，参照相关处理方
法，令下旋翼以下的涡线涡核半径增加２０％，即

ｒｃ＝
ｒｉｎｉ ２ｉ　－槡 １　　　　 下旋翼以上涡线

ｒｉｎｉ ２ｉ　－槡 １×１．２　　
烅
烄

烆 下旋翼以下涡线

（１２）
在进行具体的数值求解时，采用五点差分法对控
制方程进行离散，在迭代方法上采用两次预报校
正法．同时，为了进一步提高计算速度和计算稳定
性，依据文献［８］中提出的方法，将引起尾迹发散
的诱导速度分量直接去掉，结果表明，该方法能有
效的提高计算速度，且不会降低计算精度．

１．２．３　共轴式直升机动态入流模型

动态入流理论主要包涵以下两个内容：其一
是气动力的扰动变化必然引起诱导速度的变化，
并且这种诱导速度扰动是桨叶半径和方位角的函

数，通常只考虑一阶谐波；其二是由于空气惯性的
影响，诱导速度的扰动变化会有一个时间延迟．
依据动态入流模型，将上下旋翼气动力的变

３２５
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化和诱导速度的动态变化通过两个线性微分方程

组联系起来

Ｍ

λｕ０
λｕ１ｓ
λｕ

熿

燀

燄

燅１ｃ

＋ＶｕＬ－１ｕ

λｕ０
λｕ１ｓ
λｕ

熿

燀

燄

燅１ｃ

＝

Ｃｕｔ
Ｃｕｌ
Ｃｕ

熿

燀

燄

燅ｍ

（１３）

Ｍ

λｌ０
λｌ１ｓ
λｌ

熿

燀

燄

燅１ｃ

＋ＶｌＬ－１ｌ

λｌ０
λｌ１ｓ
λｌ

熿

燀

燄

燅１ｃ

＝

Ｃｌｔ
Ｃｌｌ
Ｃｌ

熿

燀

燄

燅ｍ

（１４）

式中λｕ０，λｌ０，λｕ１ｓ，λｌ１ｓ，λｕ１ｃ，λｌ１ｃ分别为上下旋翼诱导速
度的时均、一阶纵向和一阶横向入流分量，Ｍ 为
常数矩阵，体现空气惯性影响；Ｖｕ和Ｖｌ分别为上
下旋翼的质量流量矩阵，Ｌｕ 和Ｌｌ矩阵分别反映
上下旋翼气动力和诱导速度的静态关系；Ｃｕｔ，Ｃｌｔ，

Ｃｕｌ，Ｃｌｌ，Ｃｕｍ，Ｃｌｍ 分别为上下旋翼的拉力，滚转力矩
和俯仰力矩系数．各系数矩阵的具体形式参照文
献［９－１０］．
利用上述关系计算得到λｕ０，λｌ０，λｕ１ｓ，λｌ１ｓ，λｕ１ｃ，λｌ１ｃ

后，将上下旋翼诱导速度表达为旋翼径向位置和
方位角的一阶傅里叶级数

ｖｕ＝λｕ０＋λｕ１ｃ·ｒ·ｃｏｓψｕ＋λ
ｕ
１ｓ·ｒ·ｓｉｎψｕ

ｖｌ＝λｌ０＋λｌ１ｃ·ｒ·ｃｏｓψｌ＋λ
ｌ
１ｓ·ｒ·ｓｉｎψｌ

（１５）
式中下标ｕ和ｌ分别表示上旋翼和下旋翼的参
量．考虑到上下旋翼转向相反，利用ψｕ ＝－ψｌ将
上下旋翼的入流模型统一起来．随后，计入干扰因
子，得到计入干扰后的上下旋翼诱导速度．

ｖ′ｕ＝ｖｕ＋Ｋｌ·ｖｌ
ｖ′ｌ＝ｖｌ＋Ｋｕ·ｖ｛ ｕ

（１６）

式中Ｋｌ和Ｋｕ分别为下旋翼对上旋翼的干扰系数
和上旋翼对下旋翼的干扰系数，需要指出的是，这
两个参数是一个涵盖了旋翼总体参数和飞行状态

的参量，很难通过理论计算得到，针对样例直升机
上下旋翼的气动干扰系数，是通过进行大量系留
和自由放飞试验，对试验数据加以整理，总结
得到的．

１．３　跷跷板式旋翼的挥舞动力学模型

在研共轴直升机桨榖形式为带预锥角的跷跷

板式，考虑到机体非定常状态的影响，作用在桨叶
上的气动力主要有

Ｍａｅ
Ｍｃｅ＝－Ω２Ｉβ·ｃｏｓβｉｓｉｎβｉ

ＭＣｏ＝２Ｉβｃｏｓ２βｉ（ｐｈΩｃｏｓψｉ－ｑｈΩｓｉｎψｉ）

Ｍｉｎ＝－Ｉβ̈βｉ
Ｍｆｃ＝－Ｋβ（βｉ－βｐ）

Ｍｆａ＝Ｉβｃｏｓ２βｉ（ｐｈｓｉｎψｉ＋ｑｈｃｏｓψｉ）

Ｍｖｓ＝Ｍβ（ｃｏｓβｉ·ａｈｚ－ｓｉｎβｉ·ａｈｘｃｏｓψｉ＋
ｓｉｎβｉ·ａｈｙｓｉｎψｉ） （１７）

其中Ｍａｅ为气动力矩，Ｍｃｅ为离心力矩，ＭＣｏ为哥

氏力矩，Ｍｉｎ为惯性力矩，Ｍｆｃ为挥舞铰约束力矩，

Ｍｆａ为机体角加速度引起的力矩，Ｍｖｓ为机体线加

速度引起的力矩；Ｋβ是挥舞弹簧系数；Ｉβ，Ｍβ分
别为桨叶关于挥舞铰的惯性矩和质量静距；ｐｈ，

ｑｈ分别是旋翼桨榖滚转和俯仰角速率；ａｈｘ，ａｈｙ，

ａｈｚ 分别是桨榖中心线加速度的三个分量．上述各
力共同组成了跷跷板式旋翼的挥舞动力学方程

Ｍａｅ＋Ｍｃｅ＋Ｍｉｎ＋ＭＣｏ＋Ｍｆｃ＋
Ｍｆａ＋Ｍｖｓ＝０ （１８）

　　同时考虑两片桨叶对挥舞铰的力矩来对单片
桨叶的挥舞动力学方程进行修正，经过整理，单片
桨叶的挥舞动力学方程为

［Ｍａｅ（１）－Ｍａｅ（２）］
２ －Ω２Ｉβ·ｃｏｓβ１ｓｉｎβ１＋

２Ｉβｃｏｓ２β１（ｐｈΩｃｏｓψ１－ｑｈΩｓｉｎψ１）－

Ｉβ̈β１－
Ｋβ（β１－βｐ）

２ ＋

Ｉβｃｏｓ２β１（ｐｈｓｉｎψ１＋ｑｈｃｏｓψ１）－
Ｍβ（ｓｉｎβ１·ａｈｘｃｏｓψ１－ｓｉｎβ１·ａｈｙｓｉｎψ１）＝０

（１９）

　　式（１９）为二阶常微分方程形式，本文利用

Ｍａｔｌａｂ内嵌的ｏｄｅ４５解算器，求其数值解．

２　算例验证

２．１　三种诱导入流模型的算例验证

为了验证上节所述的三种诱导入流模型在计

算共轴式直升机气动特性时的有效性，并对三种
算法加以比较，首先以文献［１１］的试验数据为依
据，分别采用三种诱导入流模型计算共轴双旋翼
的拉力－扭矩曲线，文献［１１］的模型旋翼参数如表

１所示．

表１　算例共轴双旋翼主要数据

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｉｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏａｘｉａｌ　ｒｏｔｏｒ

旋翼

半径／ｍ

弦长／

ｍ

桨尖速度／

（ｍ·ｓ－１）

旋翼

间距／ｍ

桨叶

片数
翼型

３．８１　 ０．４５７　 １１９．５　 ０．６１　 ２×２ ＮＡＣＡ００１２

针对算例模型，分别采用固定尾迹，自由尾
迹，动态入流三种模型的计算结果与文献［１１］的
试验结果如图２所示．

４２５
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图２　三种入流模型计算结果的对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｉｎｆｌｏｗ　ｍｏｄｅｌ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

由图２可知：

１）三种算法的计算结果虽与实验数据略有
出入，但整体上能够满足工程实际的需要．
２）随着拉力系数增大，计算误差也逐渐增
大，这主要是气动干扰增强后引入了更多不确定
因素造成的．
３）自由尾迹模型精度最高，但考虑到动态入
流模型在处理非定常问题时的显著优势，本文在
计算时选用了动态入流模型．

２．２　总距突增时旋翼升力动态响应的算例验证

文献［１］借助旋臂机试验台，测试了悬停及前
飞状态下桨距突增时旋翼升力的动态响应．如图

３所示为悬停状态，增距速率１．５°／（ｒ／ｍｉｎ），增幅

３°时的实验数据，文献［１］的计算数据，以及本文
计算结果的对比．

图３　计算结果与文献［１］实验数据对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

ａｎｄ　ｌｉｔｅｒａｔｕｒｅ［１］ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｄａｔａ

可以看出，本文的计算方法和文献［１］的算法
均能大致反映桨距突增后旋翼升力的过冲现象，
这主要是因为诱导速度的响应滞后，使得叶素迎
角迅速增大到超过稳态值而造成的．本文和文献

［１］的计算精度基本能够满足工程实际的需要，但
是在即将到达响应峰值时，试验曲线有明显的波
折，而两种计算方法均不能很好的反映该特点，这
个问题还需要进一步的研究．

３　样例共轴直升机计算结果及分析

样例共轴直升机相关参数如表２所示．

表２　样例直升机相关参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｒｅｌａｔｅｄ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓａｍｐｌｅ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

ｕｎｄｅｒ　ｒｅｓｅａｒｃｈ

参数 数值 参数 数值

旋翼半径／ｍ　 １．２５ 桨叶弦长／ｍ　 ０．１

旋翼转速／（ｒ／ｍｉｎ）１　１００ 桨叶翼型 ＯＡ２１２

发动机功率／ｋＷ　 １０ 桨叶形状 矩形无扭转

上下旋翼间距／ｍ　０．２５ 最大起飞质量／ｋｇ　 ７５

上旋翼旋向 逆时针 下旋翼旋向 顺时针

３．１　总距突增时上下旋翼升力的动态响应

直升机旋翼对阶跃操纵的动态响应是研究直

升机机动特性的前提，实际研究的阶跃操纵是指
“尽可能快”的操纵，因此本文对于总距变化率选
定１５°／ｓ，３０°／ｓ和４５°／ｓ三种情况加以分析和比
较，三种情况的桨距增幅均为３°．
利用上文的计算方法，分别计算了悬停状态，

及前进比为μ＝０．０７５，μ＝０．１５，μ＝０．２三种前
飞状态下总距突增时，样例共轴直升机上下旋翼
升力的动态响应曲线，如图４所示．
由图４可知：

１）总距突增后，共轴式直升机上下旋翼升力
响应均出现过冲现象，这与诱导速度场的响应滞
后密切相关；有所不同的是下旋翼的过冲幅度大
于上旋翼，这是由于上旋翼对下旋翼的气动干扰
比下旋翼对上旋翼的气动干扰强烈所致．
２）共轴式直升机上下旋翼升力的过冲幅度
与增距速度关系紧密，增距速度越快，则过冲幅度
越大；同样的增距速度下，上下旋翼升力过冲持续
的时间大致相当．
３）随着前飞速度的增大，共轴式直升机上下
旋翼气动干扰减小，总距突增时，上下旋翼升力响
应的差值也不断减小，在μ＝０．２时，上下旋翼的
升力响应曲线几乎重合．

３．２　总距突增时旋翼桨叶铰链力矩的响应特性

旋翼桨叶铰链力矩的准确估算，不仅是操纵

５２５
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图４　总距突增时上下旋翼升力的动态响应

Ｆｉｇ．４　Ｄｙｎａｍｉｃ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｕｐｐｅｒ　ａｎｄ　ｌｏｗｅｒ　ｒｏｔｏｒ　ｌｉｆｔ　ｔｏ　ａ　ｒａｐｉｄ　ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｉｎｃｒｅａｓｅ

系统强度设计，全机振动水平预估的基础，对于无
人直升机而言，铰链力矩的大小还决定了操纵伺
服机构的合理选取．研究表明：直升机在高速前
飞、垂直面内机动时，作用在桨叶上的铰链力矩最
大，而这两个状态的共同特点就是非定常特性明
显．针对样例共轴直升机，高速前飞时的铰链力矩
已在文献［１２］中进行计算，本文则从总距突增，这
一最基础的机动操纵，来考虑垂直面内机动时样
例共轴直升机的铰链力矩响应特性．
悬停状态总距突增时，形成旋翼桨叶总的铰

链力矩的六分量为［１１］

Ｍ１ ＝∫
Ｒ

Ｌｌｇ

｛［ｄｑ＋Ω２（ｒ－Ｌｌｇ）ξｍ（ｒ）ｄｒ－

ｙｍ（ｒ）ｄｒ］·ｙ｝ｄｒ

Ｍ２ ＝

∫
Ｒ

Ｌｌｇ

１
２ρ
（ΩＲ）２　Ｒ２　ｂ２　Ｃｍ（ｒ＋μｓｉｎψ）

２＋ξｂＲ
ｄＴ
ｄ［ ］ｒ ｄｒ

Ｍ３ ＝

∫
Ｒ

Ｌｌｇ

１
２ρ
（ΩＲ）Ｒ３　ｂ３　Ｃｎ（ｒ＋μｓｉｎψ）［ ］φ ｄｒ＝０

Ｍ４ ＝∫
Ｒ

Ｌｌｇ
ｇξ（ｒ－Ｌｌｇ）ｍ（ｒ）ｄｒ≈０

Ｍ５ ＝∫
Ｒ

Ｌｌｇ

［－Ω２Ｉｘｙ ＋Ω２ｒｍ（ｒ）βξ（ｒ－Ｌｌｇ）］ｄｒ

Ｍ６ ＝－∫
Ｒ

Ｌｌｇ
φ̈Ｉｄｒ＝０ （２０）

依据式（２０），本文计算了总距突增时，作用在样例
直升机上下旋翼上的铰链力矩，增距速度为４５°／ｓ，

总距增幅为３°．计算结果如图５所示．
由图５可知：

１）总距突增时，上下旋翼桨叶铰链力矩均出
现了过冲，这同样是由于诱导速度响应滞后引起
了作用在桨叶上的气动力（矩）的过冲；和相同情
况下的升力过冲量相比，铰链力矩的过冲幅度更
大，但两者的振荡周期相当．
２）由于气动干扰的存在，悬停状态上旋翼的
铰链力矩大于下旋翼，随着总距的逐渐增大，气动
干扰逐渐增强，表现为上下旋翼桨叶铰链力矩的
差值逐渐增大．
３）与高速前飞时的铰链力矩值相比，悬停状
态的铰链力矩均是低头力矩，且数值较高速前飞

６２５
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时小，但由于过冲现象，使得总距突增时，铰链力
矩响应峰值较大．由此可知，快速机动的操纵输
入，将对无人直升机的操纵伺服机构提出较高要
求，由于桨叶铰链力矩的瞬间增大，要求操纵伺服
机构能够提供足够的支反力矩来进行平衡．

图５　总距突增时上下旋翼桨叶铰链力矩动态响应

Ｆｉｇ．５　Ｄｙｎａｍｉｃ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｕｐｐｅｒ　ａｎｄ　ｌｏｗｅｒ　ｒｏｔｏｒ

ｈｉｎｇｅ　ｍｏｍｅｎｔ　ｔｏ　ａ　ｒａｐｉｄ　ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｉｎｃｒｅａｓｅ

４　结　论

１）在处理共轴直升机气动干扰问题时，自由
尾迹模型精度较高，但在得到合理干扰因子的前
提下，动态入流模型的计算精度同样能够满足工
程实际的需要，且在研究非定常问题时优势明显．
２）总距突增时，共轴式直升机上下旋翼升力
响应均出现过冲，且下旋翼的过冲幅度略大于上
旋翼；上下旋翼升力的过冲幅度与增距速度关系
紧密，增距速度越快，则过冲幅度越大；随着前飞
速度的增大，上下旋翼气动干扰减小，上下旋翼升
力响应的差值也不断减小．
３）总距突增时，上下旋翼桨叶铰链力矩均出
现了过冲，且过冲幅度大于相同情况下的升力过
冲；随着总距增大，气动干扰增强，上下旋翼铰链
力矩差值增大；与高速前飞时的铰链力矩值相比，
悬停状态的铰链力矩均是低头力矩，且数值较高
速前飞时小，但是考虑到过冲峰值的影响，快速机
动的操纵输入，将对无人直升机的操纵伺服机构
提出较高要求．
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