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要!为研究复合式直升机其特殊飞行方式下的动力系统功率分配问题%建立了由气动部件和机械传

动部件数学模型组成的复合式直升机性能综合计算模型
"

通过对其飞行条件进行约束%建立了该种飞行器的

过渡飞行边界%并对边界内不同过渡路线下的功率进行计算%分析了气动部件和传动部件对复合式直升机过

渡飞行过程中的功率影响%并通过地面试验模拟该飞行方式下的功率使用状况对计算模型进行数据验证%结

果表明虽然计算值与试验值存在
NK

的误差%但比传统性能计算方法精度提高了
+K"

通过该方法可建立一种

更为有效的复合式直升机性能计算方法
"
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随着直升机在军用及民用领域的应用需求越

来越大%人们对其性能要求也越来越高%垂直起

降%悬停虽然是直升机的自身优势%但其速度%航

程和升限等性能却远不及固定翼飞机
"

而人们追

求直升机的高速度'远航程'长航时和高升限已成

为未来直升机发展的必然趋势%其中采用复合式
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直升机布局就是一种有效的解决方式(

#0!

)

"

复合式直升机与普通直升机相比在机身加装

了机翼升力系统和水平推进系统
"

目前美国军方

在
UI0N)

直升机基础上改装的+速度鹰,就是典

型的代表%它比原型机提高了飞行速度%还使航程

提高了近
'

倍
"

同时欧洲直升机公司高速直升机

计划中试飞的
a0'

飞机也与该布局相似
"

在最近

研究中表明该种布局形式已成为一种重型直升机

布局的主要候选者(

'0H

)

"

这种飞行器在悬停'低速

时以直升机模式飞行%随着前飞速度的增加机翼

开始产生升力为旋翼卸载%同时机身后部的推进

螺旋桨为飞机提供水平推力%该过程也称为过渡

飞行模式%最终当飞机达到一定速度后由机翼承

担大部分升力进入高速模式飞行
"

通过这种飞行

方式飞行器延缓了旋翼前行桨叶激波失速和后行

桨叶气流分离问题%从而扩展了其飞行包线
"

由于

复合式直升机这种特殊的飞行方式%为了使其能

够在
'

种模式下安全飞行%其动力系统的功率分

配特性和传动效率的研究是不可缺少的
"

本文主要通过建立复合式直升机的旋翼'机

翼'和螺旋桨等气动部件的力学模型和机械传动

系统模型%组建了其性能综合计算模型对其过渡

飞行模式下的飞机需用功率和功率传递效率进行

计算
"

结合传动系统地面试验台模拟不同过渡飞

行状态下的各轴需用功率使用情况%获得飞行器

总需用功率%并通过该试验对建立的数学模型进

行验证
"

本文通过该方法解决了直升机性能计算

中的固定功率利用系数法无法适用于复合式直升

机功率性能的计算问题%为复合式直升机总体设

计和性能计算的研究提供了技术支持
"

!

!

复合直升机性能综合计算模型

目前复合式直升机按照构型分类可分为单旋

翼式%共轴双旋翼式和交叉旋翼式等%如图
#

所

示
"

但无论采用哪种构型%该种飞行器在飞行时%

功率都由发动机产生%经过传动轴%减速器把动力

分别传递到旋翼轴和推进轴来驱动主旋翼和推进

螺旋桨
"

根据这些部件的特点%本文把它们抽象为

输入输出都是功率的功能单元
"

将发动机抽象为

功率发生源%旋翼和推进螺旋桨抽象为执行部件%

其他部件则为中间环节
"

以下为各部件的数学

模型
"

!:!

!

旋翼模型

旋翼模型采用经典叶素理论积分方法求解旋

图
#

!

复合式直升机构型分类图
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分别为入流常数项'正弦项和余弦

项%通过
%3::0%9:91-

入流模型处理(

G

)

"

挥舞响应

采用韦恩*约翰逊经验公式处理(
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而叶素迎

角为
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#
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#

为桨叶总距角'扭转角'横向周

期变距和纵向周期变距
"

通过得到的叶素迎角计

算翼型升力系数和阻力系数%可得剖面叶素升力

和阻力%并计算出单片桨叶的升力和阻力%然后按

坐标系分解%积分求出桨轴坐标系中的桨毂力和

力矩
"
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螺旋桨模型

螺旋桨的拉力和扭矩采用的是改进后简化的

叶素理论积分方法得到%诱导功率采用直接系数

法修正(
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和桨尖线速度
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机翼模型

对于机翼气动模型%本文将机翼划分为滑流

区和自由流区两部分%其中自由流区与常规固定

翼飞机计算方法相同%而旋翼对机翼的滑流区面

积%通过式#

M

$获得(

#'

)

%即

<

B--

&

<

--2&Q
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分别为机翼滑流面积%最大机

翼滑流面积%飞机体轴速度%参数
4
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机翼迎角表达式由式#

#)

$给出%即
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为机翼迎角'机翼安装角'

机翼体轴系下速度和诱导速度
"

!:;

!

传动系统模型

对于机械传动系统模型主要研究的是其功率

损失%而传动功率损失主要是由传动构件之间相

互运动引起的机械摩擦阻力造成
"

由于传动系统

中传动构件种类繁多%且任意一个构件模型的功

率损耗都可作为单独问题进行分析研究%而这并

不是本文内容的研究重点
"

所以本文采用的传动

系统模型是最为简化的%既通过单台发动机驱动%

使用最简单的带轮和齿轮组合形式把发动机转速

降低到旋翼转速和螺旋桨转速%其传动系统结构

示意如图
!

所示
"

图
!

!

传动系统结构图

73

/

"!

!

F1&4-23--3=4-

R

-:92-:1D;:D19

根据该传动系统建立的功率损失模型主要有
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R

为皮带轮组功率损耗%

A

为带的弹性模

量%

/

为带的截面面积%

7

为带高%

,

为带轮传动

比%

?

#

为主动轮速度%

?

!

为从动轮速度%

B

9

为有

效拉力%

.

#

为主动轮半径
"

!

$锥齿轮啮合功率损失模型(
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为圆锥齿轮组功率损耗%

8&S9

为平均滑

动摩擦因数%

B

"

为齿面法向载荷%

7

=

为弹性动力

油膜厚度%

?

:

为啮合点处平均滑动速度%

&

#

为重合

度%

=

:

为有效齿宽%

(

:

为齿轮分度圆螺旋角
"

'

$轴承摩擦功率损失模型

轴承摩擦损失模型采用的是
I&113-

经验公

式(

#N

)

"

!:<

!

发动机模型
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式中
9

94

/

为发动机输出扭矩%

"

=D:

为输出转速%

9

2&Q

为最大输出扭矩%

"

:

为最大扭矩时转速%

9

A

为最

大功率时扭矩%

"

A

为最大功率时转速
"

本文以一种单旋翼'大机翼'推进螺旋桨为构

型的复合式直升机为研究对象%反扭矩通过尾桨

配平其功率计入推进轴功率%表
#

参数为模型算

例%整个性能综合计算模型计算流程如图
'

所示%

最终获得飞机的发动机使用功率
"

表
!

!

复合直升机参数

"#$%&!

!

C+7

8

+6*/)&%.(+

8

'&3

8

#3#7&'&32

参数 数值 参数 数值

旋翼半径
.

;

"

2

#(!

机翼翼展
#(HH.

;

旋翼弦长
)()H.

;

机翼展弦比
M(M*

旋翼桨叶片数
!

平尾展长
)(*.

;

旋翼转速"#

1

"

234

$

GH)

垂尾展长
)(!*.

;

螺旋桨直径
)(+*.

;

机身长度
#()*.

;

螺旋桨桨叶片数
+

尾桨直径
)(+!.

;

尾桨桨叶片数
+

发动机功率"
.c M

*#+
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图
'

!

计算流程图
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过渡飞行气动特性影响

4:!

!

过渡飞行边界曲线建立

由于复合式直升机在过渡飞行时包括两种过

程%一种是从直升机模式通过旋翼卸载过渡到固

定翼模式%另一种是从固定翼模式通过旋翼加载

过渡到直升机模式
"

为了研究在过渡过程中飞机

需用功率的变化特性%本文首先建立了复合式直

升机过渡飞行边界曲线
"

该边界主要由
'

部分组

成即最小飞行速度边界%最大飞行速度边界和最

大旋翼总距边界
"

计算模型在飞机过渡飞行中通

过机翼安装角和螺旋桨总距变化代替旋翼配平阻

力和俯仰力矩%使机身俯仰角不变%通过周期变距

约束旋翼桨尖轨迹平面与机身轴
C

不相交%使得

推力始终由螺旋桨提供%旋翼则只提供升力%所以

最小飞行速边界是指飞机通过机翼最大可用偏角

获取机翼最大升力系数%进行飞行过渡&最大飞行

速度边界指飞机在桨叶压缩性和最大发动机可用

功率限制下进行的过渡条件&最大旋翼总距边界

是限制总距使用范围边界%因为旋翼总距一定时%

旋翼拉力随飞行速度增加而增大%直到桨叶反流

区出现并在桨叶上占据一定范围%该边界主要为

了防止过渡配平时出现旋翼拉力大于飞行器自身

重力需要机翼产生负升力进行配平
"

图
+

则为某

高度下复合式直升机过渡飞行边界条件曲线
"

4:4

!

不同过渡路线下的功率变化

由于旋翼升力的产生由多个参数共同决定%

对于确定尺寸的旋翼%当转速固定时%旋翼升力主

要由旋翼总距的大小决定%而旋翼的卸载过程就

是旋翼总距逐渐降低直到旋翼升力变为零的过

程
"

由图
+

可知
/

点为旋翼在某转速下悬停时旋

翼总距最大值点%也是旋翼卸载的起始点
'0:

边

图
+

!

复合式直升机过渡边界
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/

"+

!

Z=2

A

=D4C<9E3;=

A

:91:1&4-3:3=4?=1C91

界为旋翼卸载结束边界%由于参与计算的桨叶翼

型为对称翼型%所以该边界旋翼总距值为零
'

而从

/

点起到
0:

边界任意一点的连线即为旋翼卸载

路线%该路线必须在边界内才能保证卸载过程可

实现
'

为了研究过渡过程中复合式直升机需用功

率变化特点%本文选取侧重机翼承载过渡的
/0

路线'总距随速度线性变化的
/A

路线和侧重旋

翼承载过渡的
/B0

路线作为卸载分析路线
'

图
*

中给出了飞机在各条过渡路径上维持水

平飞行的飞机需用功率随总距变化曲线%由图
*

可看出
/0

路线'

/A

路线和
/B0

路线中
B0

段

功率是随着总距的降低有着先减小后增大的趋

势%而
/B0

路线在
B

处发生转折%并非平滑过

渡%因此该路线飞机需用功率曲线也发生了拐折
"

而在
'

条过渡路线上的最小飞行需用功率点都产

生在旋翼与机翼共同承担一部分升力的飞行状态

下%而不是完全进入固定翼或直升机模式下飞行%

这也是复合式直升机飞行的特点之一
"

图
*

!

过渡路线功率与总距关系
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针对
'

条过渡路线功率变化的特点%本文通

过机翼和旋翼在过渡过程中的升阻特性变化进行

解释%机翼和旋翼升阻特性变化如图
N

所示%其中

旋翼升阻比由式#

#+

$确定%即

D

1=:=1

"

E

1=:=1

&

D

1=:=1

2

g

"

@

1=:=1

#

#+

$

!!

当复合式直升机从悬停到某一飞行速度范围

内过渡飞行时%由于复合式直升机的大展弦比机

翼和
)h

倾斜的旋翼桨盘在较小的机翼攻角和较

大的旋翼总距下拥有较高的升阻比这使得整机升

阻比得到显著提高%降低了飞行需用功率%但当飞

行速度逐渐增加后%全机阻力始终是增大的%同时

随着机翼攻角增大%旋翼总距的降低%机翼和旋翼

升阻比也随之降低这使得总需用功率增大
"

其中

/B0

路线拐折的原因是由于飞行速度的不变使

得旋翼卸载后旋翼阻力降低%而飞机损失的升力

是机翼通过改变攻角补偿的%而机翼升阻特性在

速度不变时随攻角的变化正是这种先增大后减小

的变化
"

由于
/0

路线和
/B0

前半段路线是分别通

图
N

!

机翼'旋翼升阻特性

73

/

"N

!

Y3>::=C1&

/

1&:3==>:<9B34

/

&4C1=:=1

过机翼提供最大升力和旋翼提供最大升力进行过

渡的%所以图
H

中
/0

路线旋翼轴需用功率最小%

推进轴需用功率最大%

/B0

路线则反之
"

当各路

线旋翼完全卸载到
)h

总距时%旋翼功率消耗主要

由诱导功率变为型阻功率%这因为叶素阻力系数

在此速度范围相差不大所以卸载后旋翼功率相差

不大
"

而
/A

路线由于最终飞行速度比其他两条

路线高%推进螺旋桨为了克服更大的全机阻力%则

需要更高的功率
"

图
H

!

过渡路线各输出轴需用功率与速度关系
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/
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!

动力系统功率特性研究

在飞行器性能计算中%其性能的好坏受飞机

需用功率和发动机使用功率的大小来约束
"

而在

传统直升机飞行性能计算中%两者关系一般由下

式决定(

#H0#M

)

%即

@

499C

&

)

@

94

/

349

#

#*

$

式中
@

499C

为飞机需用功率%受飞机气动特性影

响%

@

94

/

349

为当前高度下发动机使用功率%受发动

机高度特性系数影响%由发动机厂商提供&

)

为功

率利用系数%通常由经验估算或手册获得一个固

定数值%其主要由传动系统的最大传动效率决定
"

对于复合式直升机在过渡飞行时%选用不同过渡

路线时%其总需用功率变化范围如图
*

所示是不

同的%同时旋翼轴与推进轴的需用功率又是交替

变化的%因此传统的固定功率利用系数方法无法

适用于复合式直升机的性能计算
"

为此本文引入

了机械传动损耗模型构建了更为全面的性能计算

方法%同时通过功率试验台研究过渡过程中功率

传递效率的变化特点%并与模型计算结果进行了

试验对比
"

9:!

!

功率试验台的建立

该试验平台分别由驱动系统'功率加载系统'

H#+
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参数测量系统和数据处理系统
+

部分构成%系统

构成如图
M

所示
"

图
M

!

功率分配试验台

73

/

"M

!

%=B91C3S3-3=4:9-:-:&4C

动力系统按照图
!

构建了由发动机%传动轴

和减速器组成的
#j#

实物系统%发动机的工作转

速由遥控机和定速仪控制%使发动机在不同功率

载荷下维持恒定转速
"

功率加载系统采用两组可

程序控制的电涡流测功机对旋翼轴和推进轴分别

进行功率加载%从而精确的模拟不同飞行状态下

的需用功率输出状态
"

由扭矩传感器和转矩转速

功率采集仪组成的参数测量系统分别测出动力输

入和输出轴的转速%扭矩和功率
"

通过控制计算机

和数据采集卡实时采集各输入输出轴的参数变

化%实现各飞行状态的功率模拟%并在试验完成后

对数据进行分析%得到各个状态下传动系统的传

动效率
"

其工作原理如图
G

所示
"

9:4

!

传动效率的计算与验证

由于传动系统是位于发动机轴与功率输出轴

之间的动力传递装置%其传动效率是一项重要技

术指标%它对复合式直升机的性能%经济性和整个

动力系统的可靠性有着直接影响
"

由于目前传动

系统损失模型主要是针对单个部件进行研究的%

为了检验本文建立的传动系统整体模型首先对各

输出轴单独进行不同转速变化下的加载试验和计

算%其数据对比如图
#)

所示
"

图中推进轴单独加

载的传递系统效率计算值主要由带轮传动损耗和

轴承损耗模型决定%而旋翼轴单独加载的传递系

统效率则由带轮损耗%轴承损耗和齿轮损耗模型

决定
"

而从该图中发现各输出轴再进行单独加载

时%整个传动系统的传动效率是随输入功率增大

而增加的%随转速增加而降低的
"

而对于复合式直升机在其直升机模式进行悬

停和固定翼模式进行高速前飞时可认为是旋翼轴

与推进轴在分别进行单独加载并且是进行较大的

图
G

!

试验台工作流程图
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图
#)

!

输出轴单独加载功率损耗
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加载%所以其传动系统效率是很高的
"

而在过渡过

程中%通过前面研究发现对于不同过渡路径的选

取其飞机需用功率和各轴需输出功率是不同的%

M#+
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所以根据前面获得的各输出轴在不同过渡路线的

所需功率曲线%进行了各过渡路线下的动力系统

功率损耗计算与试验
"

通过图
*

和图
##

可以发现

整个动力系统的传动效率在整个过渡过程都是随

总需用功率一起变化的%但在变化时当推进轴加

载占主要加载时要比旋翼轴占主要加载时有更好

传动效率%这是由于减少了一级传动损耗既齿轮

传动的损耗
"

而图
#)

与图
##

中虽然计算值与试

验值存在一定误差%但其传动效率变化趋势是相

同的%这说明齿轮和带轮这些主要功率传递构件

的损耗是主要损耗影响
"

图
##

!

过渡路线功率损耗对比
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/
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图
#!

!

/A

过渡路线发动机使用功率计算对比
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/
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!

]4

/

349

A

=B91;=2

A

&13-=434:1&4-3:3=4

1=D:9=>/A

图
#!

则为复合式直升机在
/A

过渡路线中

分别用损耗模型和传统功率利用系数法获得的发

动机使用功率和试验值的对比图%两种方法的差

别主要体现在小功率飞行状态下%这是因为传统

方法的功率利用系数是根据传动器设计功率的最

优传递效率获取的%而忽视了传动效率随功率变

化的特点
"

因此该图更为有效的说明了使用本文

方法比传统直升机性能计算方法要获得更为精准

的计算结果%为后续的复合式直升机性能计算提

供了技术支持
"

;

!

结
!

论

本文通过建立数学计算模型和地面试验方法

研究了气动部件和机械传动部件结合后对复合式

直升机在过渡飞行模式下的功率特性影响%通过

研究表明!

#

$复合式直升机在过渡飞行时%其需用功率

变化主要由机翼与旋翼组合配平升阻特性决定
"

!

$在过渡飞行边界内%其最小需用功率飞行

状态点处于旋翼与机翼共同承担升力的状态下%

而不是单独由旋翼或者机翼承担全部升力
"

'

$复合式直升机在过渡飞行时动力系统总

传动效率是随总需用功率变化的%而且受动力系

统内部传动级数的影响
"

+

$虽然传动损耗计算模型的计算精度与试

验值存在一定的误差%但加入该模型的性能计算

方法比传统的固定功率利用系数法更适合复合式

直升机性能计算
"
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