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要!基于美国陆军航空设计标准
=<:-!!K-RZX

%从稳定性(操纵性和轴间耦合
!

个方面%对.跷跷

板/式旋翼桨?加装弹性支承件后的.翼扇涵体/无人直升机进行飞行品质评价'简要介绍了样例无人直升机

的飞行动力学模型&结合无人直升机的飞行操纵特点%对
=<:-!!K-RZX

中有关稳定性(操纵性和轴间耦合的

内容做了适应性剪裁&以旋翼桨根加装了弹性支承件的样例直升机为例%计算不同弹性约束刚度下的配平特

性和飞行品质参数%结合飞行品质评价方法%对样例无人直升机的飞行品质进行评价和比较分析'结果表明#

桨根弹性约束刚度对飞行品质中的稳定性(操纵性和轴间耦合
!

个方面均有影响%并且刚度系数取
%

左右比

较合适'

关
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""

中心铰接式旋翼!.跷跷板/式旋翼"不能产生

桨毂力矩%完全依靠拉力矢量的倾斜来产生操纵

力矩%所以中心铰接式旋翼的操纵功效和角速度

阻尼比带水平铰外移量的全铰接式旋翼差得多'

为了使中心铰接式旋翼直升机有足够的操纵力

矩%通常把旋翼布置的较高使其远离直升机重心'

工程设计上已有在小型无人直升机桨叶根部加装

一橡胶块来增加其操纵功效的应用%但并未有系

统的理论分析研究成果发表'参考文献)

%

*中在

.跷跷板/式旋翼桨根处加装弹性支承件使其能产

生类似于桨毂力矩的滚转和俯仰力矩%从而提高

了操纵功效%并讨论了桨根弹性约束刚度对直升

机配平特性的影响%结果表明桨根弹性约束刚度

对直升机配平特性有影响%并有助于提高飞行性

能'本文将进一步研究桨根弹性约束刚度对无人

直升机飞行品质的影响'

国内外已针对有人驾驶直升机的飞行品质做

了很多系统深入的研究工作%形成了很多直升机

飞行品质评价准则%其中美国
"$$$

年颁布的陆军

航空设计标准
=<:-!!K-RZX

)

"

*内容新且比较完

善'文献)

!-0

*中对
=<:-!!K-RZX

的飞行品质

评价方法有一定的介绍'文献)

/-#

*研究了
Ic-

[$

直升机的飞行品质%包括外挂载荷和湍流条件

下的飞行品质'文献)

.-%"

*研究了倾转旋翼机悬

停和低速时的飞行品质'文献)

%!

*研究了直升机

设计参数对飞行品质的敏感性分析和飞行品质的

优化设计'文献)

%0

*按照
=<:-!!

军用品质规范

的要求%建立了一个较为完整的直升机非线性(具

有状态空间表达形式的飞行动力学模型%并以某

样例直升机为例%计算了悬停和小速度状态时开

环状态的飞行品质参数'文献)

%/-%[

*通过飞控

系统控制律的设计来改善直升机的飞行品质%使

其满足
=<:-!!K-RZX

中的飞行品质规范要求'

文献)

%#

*根 据 有 人 驾 驶 垂 直$短 距 起 落 !

&

$

:J̀ ;

"飞机军用品质规范!

F̂;-X-.!!$$

"以及军

用旋翼飞行器驾驶品质要求!

=<:-!!K-RZX

"%

研究了纵列式直升机悬停开环状态下的飞行品

质'目前针对无人直升机飞行品质的研究很少%

甚至尚未形成相应的飞行品质评价准则%文

献)

"-%#

*都是有关有人驾驶直升机的飞行品质研

究%可对本文无人直升机飞行品质的研究提供一

定的参考'文献)

%.-%9

*基于
=<:-!!K-RZX

%依

据悬停低速状态的无人直升机的特性对
=<:-

!!K-RZX

做适用性剪裁%并以某无人直升机为

例%应用剪裁后的飞行品质规范评估了悬停低速

时的飞行品质'文献)

"$

*从自动飞行控制角度出

发%通过对
=<:-!!K-RZX

的合理改进%提出了适

用于无人直升机飞行品质的评估准则'文献)

%.-

"$

*对无人直升机飞行品质做了一定研究%对本

文具有重要的参考价值'

本文将针对.跷跷板/式旋翼桨毂加装弹性支

承件后的.翼扇涵体/无人直升机%在文献)

%

*的基

础上%基于美国陆军航空设计标准
=<:-!!K-

RZX

%从稳定性(操纵性和轴间耦合
!

个方面%开

展桨叶根部弹性约束刚度对直升机飞行品质影响

的分析研究'

>

"

无人直升机飞行动力学建模

.翼扇涵体/无人直升机升力系统由常规的

.跷跷板/旋翼和涵道风扇上下共轴布置构成'旋

翼是主要的升力面和操纵面%风扇无周期变距%只

有总距操纵%利用涵道风扇产生的气动扭矩来平

衡旋翼的气动反扭矩并可以实现航向操纵'因此

本文建立的直升机飞行动力学模型包括旋翼(风

扇(涵道机身
!

个主要气动部件)

%

*

'

为了提高.跷跷板/式旋翼的操纵功效%在.跷

跷板/桨毂中心孔内的旋翼轴上安装了橡胶弹性

支承件'当旋翼倾斜时桨毂挤压弹性支承件从而

对旋翼轴施加压力%该力可构成对直升机质心的

力矩%其作用与桨毂力矩相同'参考挥舞铰偏置

量的设计经验%本文先取弹性支承件提供的力矩

约等于旋翼拉力倾斜产生的操纵力矩%以俯仰力

矩为例%即
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由此可得等效刚度

Z

6

;

-

C

;
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"

"

其中
6

2

为旋翼后倒角%

1

为旋翼拉力%

;

桨毂中

心到全机质心的高度%

-

为全机质量%

C

为重力

加速度'

旋翼的纵横向挥舞角!即旋翼后倒角和侧倒

角"可以用状态空间形式表示%如式!

!

"所示'式

中
8

为无因次挥舞固有频率&

6

7

为旋翼侧倒角&

#

P

为桨叶洛克数&

%

为旋翼实度&

,

(

%

,

E

分别为旋翼

气动滚转和俯仰力矩系数&

G

n

为升力线斜率&

!

为旋翼转速&

5

B

%

5

E

为体轴系中俯仰角速度和滚

转角速度'
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本文采用在飞行动力学建模中比较常用的叶

素动量理论计算旋翼气动力'在计算旋翼诱导速

度时采用了
R5MM

和
RDMDO7

的
%

阶谐波动态入流

理论%如式!

0

"所示'
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式中
0

%

%

4

%

为系数矩阵%可根据常用的
R5MM

模型

求得%

,

M

为旋翼拉力系数%

?8

$

为无因次诱导速度

基频值%

?8

2

%

?8

7

为无因次诱导速度
%

阶谐波分量'

本文在风扇气动力的计算中也采用了叶素动

量理论%只是诱导速度的计算方法与旋翼有所不

同'认为风扇诱导速度的基频值
?8

$

即为风扇等

效诱导速度
?8

D

d

%即
?8

$

%?8

D

d

?8

D

d

%

,

M

,

NL

!

%

"

=

"

0

&

"

")槡
"

%

!

/

"

其中
,

M

,

NL

为风扇的拉力系数%

=

为风扇拉力效率

因子%

)

%

%

&

9

"?8

D

d

%由
*DSM'3-Z6

8

Q7'3

迭代法

可求出
?8

D

d

'

风扇诱导速度的
%

阶谐波值由
<OD77

线性入

流模型给出

?
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其中
&

为风扇前进比%

)

为风扇入流比'

机身气动力计算很复杂%并且理论模型的分

析计算结果不太令人满意%一般通过风洞试验得

到'本文通过对各状态下的试验数据)

"%-""

*

%采用

插值法求解机身气动力'

由于样例直升机采用了旋翼风扇共轴布局%

且风扇不能进行挥舞运动%故当机体有俯仰%滚转

运动时%风扇会在机体上产生相应的陀螺力矩

5

HT

O'

%如式!

#

"所示
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式中
J

为风扇的动量矩%

J

%

I

9

NL

!

NL

%

I

9

NL

为风扇

绕旋转轴的转动惯量%

!

NL

为风扇转速'

将
[

个机体运动微分方程%

!

个机体姿态角

微分方程%

0

个旋翼挥舞运动微分方程%以及
!

个

旋翼诱导速度微分方程联立%构成一个包含有
%[

个状态变量的微分方程组%如式!

.

"所示'式中

#

%

9

%

:

分别为机体的滚转角(俯仰角和偏航角&

(

B

%

(

9

%

(

E

为飞行速度在体轴系中的
!

个分量&

5

9

为体轴系中偏航角速度&

5

B

%

5

9

%

5

E

为直升机

气动合力
!

个分量&

F

B

%

F

9

%

F

E

为直升机外力矩

!

个分量&

I

B

%

I

9

%

I

E

为直升机质量对体轴系各轴

的惯性矩&

I

B

9

为直升机质量对体轴系
B

轴和
9

轴

的惯性积'
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该微分方程组包含
%[

个状态变量%分别为

(

B

%

(

9

%

(

E

%

5

B

%

5

9

%

5

E

%

#

%

:

%

9

%

6

2

%

6

7

%

@

6

2

%

@

6

7

%

8

$

%

8

7

%

8

2

%

0

个操纵量分别为旋翼总距
3

$

%旋翼横向周期变距

3

7

%旋翼纵向周期变距
3

2

以及风扇总距
3

$NL

'

?

"

运动方程的线化

前面得到的直升机全量方程式!

.

"是非线性

微分方程组%难以用解析方法求解%也不便于用来

分析直升机设计参数的影响和飞行品质方面参数

的计算'本文运用小扰动假设将直升机运动方程

线化'在扰动运动中%认为直升机是偏离平衡点

$[[%
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的摄动%即直升机状态在扰动过程中可表示为基

准状态下的值加上一个小扰动增量

B

%

B

$

"'

B

!

9

"

""

将式!

9

"带入直升机运动方程%并按照小扰动

假设%忽略
"

阶以上的小扰动增量%可得矩阵形式

的直升机小扰动线化运动方程如下#

,

6

%

0

"

6

"

4

"

!

!

%$

"

式中
6

%

)

'

(

B

%

'

(

9

%

'

(

E

%

'5

B

%

'5

9

%

'5

E

%

'#

%

'

:

%

'9

%

'

6

2

%

'

6

7

%

'

@

6

2

%

'

@

6

7

%

'

O

$

%

'

O

7

%

'

O

2

*

J为状态

变量%

!

%

)

'3

$

%

'3

>

%

'3

7

%

'3

$NL

*

J 为操纵输入增

量%

0

"

为状态系数矩阵%

4

"

为操纵系数矩阵'利

用该直升机线化运动方程可以研究直升机的稳定

性和操纵响应'

A

"

飞行品质要求

国内外已经对有人驾驶直升机飞行品质做了

大量研究%形成了诸多飞行品质评价标准%但对无

人直升机飞行品质的研究很少'本文将以
=<:-

!!K-RZX

为基础对样例直升机进行飞行品质评

价%国内外已有很多文献对
=<:-!!K-RZX

做了

详细简绍%这里不再赘述'

国内外尚未形成无人机飞行品质评价标准%

本文将根据无人直升机自身的飞行操纵特点%对

=<:-!!K-RZX

中有关稳定性(操纵性和轴间耦合

的内容作一定的适应性剪裁)

%.-%9

*

'可以认为

=<:-!!K-RZX

中有关稳定性(操纵性和轴间耦合

的大部分评价方法都可用于无人直升机%只需要

对其中一部分做一定的适应性剪裁'首先任何振

荡模态的动稳定性要达到等级
%

的要求%其有效

阻尼比不得少于
$)!/

'但对于无人直升机可以

不考虑阻尼比限制%因为用姿态保持响应类型就

可满足本要求&其次对于无人直升机%由于其一般

工作在目标捕获和跟踪模式下%因此选用目标捕

获及跟踪条件下的飞行品质要求来评价带宽(相

位滞后和快捷性品质等级'

B

"

算
"

例

以样例.翼扇涵体/无人直升机为例%在
Z

6

;

-

C

;

的基础上取一系列刚度值
Z

%并在前飞速度

(

B

_"$E

$

7

的条件下%首先研究弹性约束刚度对

配平特性的影响%然后从稳定性(操纵响应(轴间

耦合
!

方面对不同弹性约束刚度下的样例直升机

进行飞行品质计算(评价和对比'

这里先定义刚度系数
6

如式!

%%

"所示#

6

%

Z

Z

6

!

%%

"

当
6_$

时%即表示无弹性支承件的样例直

升机'

BH>

"

配平特性

""

在配平特性的计算分析中%由于配平量较多%

所以这里将以旋翼后倒角(旋翼侧倒角(俯仰角和

能反映直升机飞行性能的旋翼需用功率为例来分

析刚度变化对直升机配平特性的影响'在
(

B

_

"$E

$

7

时%取刚度系数
6

在
$

"

[

的范围内%步长

为
$)"

%计算结果如图
%

"

图
0

所示'

图
%

"

旋翼后倒角随刚度系数
6

的变化

X5

H

)%

"

]624S6ONM5(M63

H

(D'LO'M'OU7)7M5LL3D77

2'DLL525D3M6

图
"

"

旋翼侧倒角随刚度系数
6

的变化

X5

H

)"

"

:5NDS6

T

7M5(M63

H

(D'LO'M'OU7)7M5LL3D77

2'DLL525D3M6

由图
%

"

图
0

可以看出随着刚度系数的增加

旋翼后倒角(旋翼侧倒角和旋翼需用功率减小%而

俯仰角增大%且变化率越来越小%原因是弹性支承

件能提供额外的操纵力矩%所以由旋翼倾斜提供

的力矩就可以减小%旋翼后倒角和旋翼侧倒角也

就会减小'旋翼后倒角减小导致旋翼拉力的前向

分力减小%为了保持前飞速度不变%机身俯仰角增

%[[%
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图
!

"

俯仰角随刚度系数
6

的变化

X5

H

)!

"

R5M2Q63

H

(DU7)7M5LL3D772'DLL525D3M6

图
0

"

旋翼需用功率随刚度系数
6

的变化

X5

H

)0

"

ZD

d

,5ODN

8

'SDO'LO'M'OU7)7M5LL3D772'DLL525D3M6

大%拉力的前向分量增大'机身俯仰角增大使得

涵道风扇系统升力增大)

"%-""

*

%而直升机重力不变%

从而导致旋翼所需提供的升力减小%所以旋翼总

距也就减小了'旋翼总距减小导致旋翼扭矩减

小%而旋翼转速不变%所以旋翼需用功率减小'并

且刚度系数越大%弹性支承件能提供的额外力矩

越大%旋翼后倒角(侧倒角和需用功率就越小%俯

仰角就越大'刚度系数大约在
$

"

"

的范围内各

量变化率比较大%而
"

之后变化率比较平缓%刚度

增加所带来的效果已不太明显%所以下面的分析

讨论将只在刚度系数范围为
$

"

"

内进行'

BH?

"

稳定性计算分析

""

在
(

B

_"$E

$

7

时%取刚度系数
6

在
$

"

"

的

范围内%步长为
$)"

%计算特征根%绘制纵横向根

轨迹图%如图
/

和图
[

所示'

由图
/

和图
[

可知%随着刚度系数
6

的增加%

长周期模态!

)

!

%

)

0

"和螺旋模态!

)

.

"稳定性增

强%而短周期模态!

)

%

%

)

"

"%荷兰滚模态!

)

/

%

)

[

"

和滚转收敛模态!

)

#

"稳定性下降'刚度系数较

小时特征值变化较大%随着刚度系数
6

的增加%特

图
/

"

纵向特征根随刚度系数
6

的变化

X5

H

)/

"

;'3

H

5M,N536(D5

H

D3U6(,DU7)7M5LL3D772'DLL525D3M6

图
[

"

横航向特征根随刚度系数
6

的变化

X5

H

)[

"

;6MDO6(63N

T

6SD5

H

D3U6(,DU7)7M5LL3D772'DLL525D3M6

征值变化减小%纵向短周期模态由等级
"

降为等

级
!

%荷兰滚模态始终为等级
!

'

BHA

"

操纵性计算分析

""

本小节以纵向快捷性(横向快捷性和航向快

捷性为代表讨论不同的桨根弹性约束刚度条件

下%样例直升机的操作性'在
(

B

_"$E

$

7

时%取

刚度系数
6

在
$

"

"

的范围内%步长为
$)"

%计算

样例直升机的纵向快捷性(横向快捷性和航向快

捷性%并绘制相应的曲线图%如图
#

"

图
9

所示%

图中
5

8

6

B

%

5

8

6

9

%

5

8

6

E

表示滚转角速度(偏航角速度和

俯仰角速度峰值%

'#

8

6

%

'

:

8

6

%

'9

8

6

表示最大滚转

角变化量(最大偏航角变化量和最大俯仰角变

化量'

由图
#

可以看出样例直升机纵向快捷性对于

目标捕捉及追踪在
6

小于
$)0

的范围内达到了等

级
"

的要求%在
6

大于
$)0

的范围内达到了等级

%

'样例直升机纵向快捷性随刚度系数
6

的增大

而增大%在
6_%

以后其变化已不大'

由图
.

可以看出样例直升机横向快捷性对于

目标捕捉及追踪%在
6_$

"

"

的范围内都只达到

了等级
!

的要求'样例直升机横向快捷性随刚度

"[[%
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图
#

"

纵向快捷性随刚度系数
6

的变化

X5

H

)#

"

;'3

H

5M,N536(

d

,5243D77U7)7M5LL3D772'DLL525D3M6

图
.

"

横向快捷性随刚度系数
6

的变化

X5

H

).

"

;6MDO6(

d

,5243D77U7)7M5LL3D772'DLL525D3M6

图
9

"

航向快捷性随刚度系数
6

的变化

X5

H

)9

"

G6S

d

,5243D77U7)7M5LL3D772'DLL525D3M6

系数
6

的增大而增大%在
6 _%

以后其变化已

不大'

由图
9

可以看出样例直升机航向快捷性对于

目标捕捉及追踪%在
6_$

"

"

的范围内都只达到

了等级
!

的要求'样例直升机航向快捷性随刚度

系数
6

的增大而减小%在
6_$)[

以后其变化已

不大'

BHB

"

轴间耦合计算分析

""

在
(

B

_"$E

$

7

时%取刚度系数
6

在
$

"

"

的

范围内%步长为
$)"

%计算样例直升机轴间耦合相

关参数%并绘制相应的曲线图%如图
%$

"

图
%"

所

示%图中
5

9

%

和
5

9

!

表示第
%7

及第
!7

时的偏航角

速度&

(

9

!

表示第
!7

时的垂向速度&

#

8

6

%

9

8

6

表示

响应开始
07

内的滚转角和俯仰角峰值&

#

0

%

9

0

表

示第
07

时的滚转角和俯仰角响应值'

图
%$

"

总距操纵引起的偏航随刚度系数
6

的变化

X5

H

)%$

"

G6SN,DM'2'((D2M5UD

8

5M2QU7)7M5LL3D77

2'DLL525D3M6

图
%%

"

俯仰引起的滚转耦合随刚度系数
6

的变化

X5

H

)%%

"

Z'((N,DM'

8

5M2Q2',

8

(53

H

U7)7M5LL3D77

2'DLL525D3M6

由图
%$

可以看出样例直升机总距操纵引起

的偏航在
6_$

"

"

的范围内等级
"

的要求都未

达到'样例直升机总距操纵引起的偏航耦合随刚

度系数
6

的增大而减小%在
6_$)[

以后其变化

已不大'

由图
%%

可以看出样例直升机纵向周期变距

阶跃操纵引起的俯仰与滚转之间的耦合在
6_

$)0[

"

%)%0

的范围内达到了等级
%

的要求%在

6_$)%.

"

$)0[

和
6_%)%0

"

"

的范围内达到了

![[%
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图
%"

"

滚转引起的俯仰耦合随刚度系数
6

的变化曲线

X5

H

)%"

"

R5M2QN,DM'O'((2',

8

(53

H

U7)7M5LL3D77

2'DLL525D3M6

等级
"

的要求%在
6_$

"

$)%.

的范围内等级
"

的要求都未达到'

由图
%"

可以看出样例直升机横向周期变距

阶跃操纵引起的滚转与俯仰之间的耦合在
6_

$)%#

"

$)0

的范围内达到了等级
"

的要求%在

6_$

"

$)%#

和
6_$)0

"

"

的范围内等级
"

的要

求都未达到%但是已经非常接近等级
"

的要求'

N

"

结
"

论

本文基于
=<:-!!K-RZX

研究了桨根弹性约

束刚度对.翼扇涵体/无人直升机飞行品质的影

响%通过改变弹性支承件的支承刚度计算得出不

同弹性约束刚度下的飞行品质参数%并比较分析

得出以下结论#

%

"桨根弹性约束刚度对配平特性有影响'

随着刚度系数的增加%样例无人直升机的配平量

在一定刚度系数范围内变化较大%之后变化比较

平缓%弹性约束刚度进一步增加所带来的效果已

不太明显&

"

"桨根弹性约束刚度对稳定性有影响'样

例无人直升机刚度系数较小时%稳定性变化较大%

随着刚度系数的增加%稳定性变化减小%纵向短周

期模态的飞行品质等级下降%荷兰滚模态飞行品

质等级不变&

!

"桨根弹性约束刚度对操纵性有影响'样

例无人直升机纵向快捷性随着刚度系数的增加先

增加后变化不大%飞行品质等级上升'横向快捷

性随着刚度系数的增加先增加后变化不大%飞行

品质等级不变'航向快捷性随着刚度系数
6

的增

加先减小后变化不大%飞行品质等级不变&

0

"桨根弹性约束刚度对轴间耦合有影响'

样例无人直升机总距引起的偏航随着刚度系数的

增加先减小后变化不大'样例直升机俯仰和滚转

的轴间耦合飞行品质在一定的弹性刚度范围内比

较好%在这个范围外飞行品质会变差&

/

"由上面针对飞行品质的分析结论做各方

面的妥协和折衷%可以看出刚度系数
6

在
%

左右

比较合适'选择刚度系数
6

为
%

左右%前飞速度

(

B

_"$E

$

7

时%相对于无弹性支承件的样例直升

机%其优点是旋翼需用功率下降了
[)#9f

左右&

纵向长周期模态稳定性和螺旋模态稳定性增强&

纵向快捷性对于目标捕捉及追踪由等级
"

提升为

等级
%

&横向快捷性增加&总距操纵引起的偏航耦

合和横向周期变距阶跃操纵引起的滚转与俯仰之

间的耦合减弱&纵向周期变距阶跃操纵引起的俯

仰与滚转之间的耦合由达不到等级
"

提升为等级

%

'缺点是短周期模态稳定性由等级
"

降低为等

级
!

%滚转收敛模态稳定性下降&航向快捷性

变差'
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