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基于双螺旋桨推进的复合式直升机飞行性能
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摘　　　要：为研究螺旋桨和机翼对双螺旋桨推进构型复合式直升机的飞行性能影响，在已有的直升机飞行

性能模型基础上耦合螺旋桨和机翼气动模型，建立了该型复合式直升机配平模型。以Ｘ３构型直升机为样

例，通过加装螺旋桨和机翼组成不同的配置，给出了直升机各操纵量和姿态角的变化，并通过控制气动部件为

复合式直升机提供推力和升力的不同配比，分析直升机的需用功率和升阻比变化。结果表明：机翼对复合式

直升机升阻比的提升较为明显，且能有效减小总距和横向周期变距；前飞速度大于一定速度后，螺旋桨对复合

式直升机需用功率的降低和对升阻比的提高才开始显现；同时配置螺旋桨和机翼，并合理分配推力和升力，可

有效降低整机的需用功率，进而提升复合式直升机飞行性能。
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　　对常规直升机而言，制约其最大飞行速度的

因素主要来自三方面：旋翼气动特性、发动机功率

和机身阻力。通过设计上的改进和优化，可以有

效减小机身阻力，提升发动机功率供给，延缓旋翼

气动方面的限制，即改善旋翼前行桨叶气流压缩

性和后行桨叶失速特性。常规复合式直升机通过

加装推力装置和升力装置，如机翼和螺旋桨，用机

翼卸载旋翼的升力，用螺旋桨提供前飞所需推力，

进而提升直升机最大飞行速度和飞行性能。

早在２０世纪６０年代，ＭｃＣｌｏｕｄ等
［１］就对高

前进比单旋翼的气动性能进行了风洞试验，得到

了 Ｈ３４旋翼和ＵＨ１Ｄ旋翼在前进比高达０．８６

时的旋翼气动特性试验数据。Ｙｅｏ和Ｊｏｈｎｓｏｎ
［２］

采用ＣＡＭＲＡＤⅡ软件计算了高前进比复合式直

升机旋翼的气动特性，通过确定最优桨叶扭度、旋

翼总距和桨叶转速，对复合式直升机的性能进行

了优化。相关研究表明，复合式直升机飞行性能

的提升依赖于多个方面，不仅与旋翼、推进装置和

机翼的效率有关，而且与许多设计参数，如桨盘载

荷、机翼载荷、桨叶载荷等密不可分［３５］。Ｒａｎｄ和

Ｋｈｒｏｍｏｖ
［６］给出了一种“阻力／功率”的研究方法，

用于分析复合式直升机中旋翼、推进装置、机翼及

机身等部件的特性，探讨了给定速度下，旋翼、推

进装置、机翼及机身等的最佳配置。结果表明，推

进装置对高速飞行中的直升机是绝对必要的，且

推进装置提供的推力越大，为整机节约的需用功

率越多；机翼在直升机高速飞行中担当了十分重

要的角色，甚至可以为整机提供其所需全部升力，

但此时需用功率较大。Ｆｅｒｇｕｓｏｎ和 Ｔｈｏｍｓｏｎ
［７］

为提升直升机的最大飞行速度，将共轴双旋翼复

合式直升机与加装机翼、螺旋桨的复合式直升机

作对比，讨论了两种复合式直升机的建模问题，研

究了它们的动态稳定特性与常规直升机的区别，

分析表明，共轴双旋翼直升机有效减小了横向周

期变距，加装机翼、螺旋桨的复合式直升机能在高

速飞行状态下降低旋翼总距，而两种构型的复合

式直升机的高精度动态稳定仿真问题依然需要投

入大量的研究。Ｇｒａｈａｍ等
［８］使用综合分析软件

ＲＣＡＳ（ｒｏｔｏｒｃｒａｆｔｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓｓｙｓ

ｔｅｍ）对复合式直升机进行空气动力学分析，评估

了其总体配置和性能，探讨了旋翼总距、旋翼转速

及机翼襟翼等，对复合式直升机的最大升阻比的

提升和负载的降低等性能提升作用。国内吴裕平

等［９］以共轴双旋翼和带尾部推进桨的复合式直升

机气动特性为研究对象，建立了简单实用的全机

配平模型和部件气动力模型，得到了不同飞行状

态下的操纵量和功率。

本文在已有的直升机飞行性能分析模型和已

验证的螺旋桨和机翼模型的基础上，以双螺旋桨

推进的复合式直升机为样例建立全机配平模型，

通过控制主旋翼与机翼的不同升力分配、主旋翼

与螺旋桨的不同推力分配，分析不同配置下该型

复合式直升机的性能，研究升力和推力配比对直

升机的功率和升阻比等特性的影响。

１　复合式直升机性能分析模型

１１　旋翼气动力模型及验证

旋翼气动模型基于叶素理论建立，由单个叶

素的马赫数和迎角，用查表法得到翼型气动参数，

从而得到其剖面的气动力；旋翼的诱导速度计算

采用ＰｉｔｔＰｅｔｅｒｓ动态入流模型
［１０］。挥舞运动会

影响气动力和力矩，根据桨叶惯性力、重力和气动

力对挥舞铰的力矩平衡，通过迭代至挥舞响应收

敛；旋翼的力和力矩通过叶素上的力和力矩沿径

向和展向积分得到。

具体建模方法参考文献［１１］，采用 ＵＨ６０Ａ

直升机的飞行数据验证模型的正确性，其旋翼和

尾桨的参数如表１和表２所示
［１２１３］。图１给出了

直升机起飞质量分别为８３２３．３、９４７４．７、１０６２７．０

ｋｇ和１１６５１．３ｋｇ（对应直升机质量系数分别为

表１　主要旋翼参数

犜犪犫犾犲１　犕犪犻狀狉狅狋狅狉狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

参数 数值及详情

旋翼半径／ｍ ８．１８

旋翼转速／（ｒａｄ／ｓ） ２７．０

桨叶弦长／ｍ ０．５２７

桨叶扭转角／（°） －１８

桨叶翼型 ＳＣ１０９５／ＳＣ１０９４Ｒ８

桨叶片数 ４

挥舞铰偏置量／ｍ ０．３８１

单位桨叶质量／（ｋｇ／ｍ） １３．９

６１８
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表２　尾桨参数

犜犪犫犾犲２　犜犪犻犾狉狅狋狅狉狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

参数 数值及详情

尾桨半径／ｍ １．６８

尾桨弦长／ｍ ０．２４７

尾桨转速／（ｒａｄ／ｓ） １２４．６

桨叶扭转角／（°） －１８

桨叶翼型 ＳＣ１０９５

桨叶片数 ４

图１　计算功率与实验数据对比

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔ

ｄａｔａｏｆｐｏｗｅｒ

０．００６５、０．００７４、０．００８３和０．００９１）时的飞行实

验测试功率与计算功率的对比，数值吻合较好，证

明此模型可用于分析直升机的飞行性能。

１２　螺旋桨气动力模型

螺旋桨模型基于动量叶素理论建立［１４１６］，并

通过数值积分计算。螺旋桨与主旋翼、机翼及其

他气动部件之间存在复杂的气动干扰，考虑到本

文作为初步性能研究，忽略了气动部件之间干扰

问题。螺旋桨的尺寸较小且大多工作在轴流状

态，除了考虑轴向诱导速度之外还需考虑周向诱

导速度。

设犪和犫分别为轴向入流因子和周向入流因

子，犞０ 为来流速度，则可将轴向速度分量犞狓 和周

向速度分量犞θ分别表示为

犞狓 ＝犞０（１＋犪） （１）

犞θ＝Ωｐ狉ｐ－犫Ωｐ狉ｐ （２）

式中Ωｐ和狉ｐ分别为螺旋桨的转速和半径。

假设气流为不可压缩的理想气体，气流通过

螺旋桨桨盘时应用滑流理论，如图２，犞ｓ为流出桨

图２　来流通过螺旋桨桨盘情况

Ｆｉｇ．２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｐａｓｓｉｎｇｔｈｒｏｕｇｈｐｒｏｐｅｌｌｅｒｄｉｓｃ

盘的速度，由动量理论得螺旋桨的推力和扭矩表

达式

ｄ犜＝４ρπ狉犞
２
０（１＋犪）犪ｄ狉 （３）

ｄ犙＝４ρπ狉
３犞２０（１＋犪）犫Ωｄ狉 （４）

　　由叶素理论得知，每个叶片叶素上的来流及

受力如图３所示，式中ｄ犔、ｄ犇表示单位翼型的升

力和阻力。螺旋桨环带（如图４所示）上的力和力

矩即

ｄ犜＝
１

２ρ
犞２１犮ｐ（犆１ｃｏｓｐ－犆ｄｓｉｎｐ）ｄ狉 （５）

ｄ犙＝
１

２ρ
犞２１犮ｐ（犆１ｓｉｎｐ＋犆ｄｃｏｓｐ）狉ｄ狉 （６）

式中犮ｐ为螺旋桨桨叶弦长，犆１ 和犆ｄ 为翼型升力

和阻力系数，犞１ 为周向来流和轴向来流的合速

度，ｐ 为气流相对叶素的入流角，与迎角α和安

装角θ的关系如图３所示，其表达式为

ｐ＝ｔａｎ
－１ 犞狓
犞（ ）
θ

（７）

图３　螺旋桨桨叶叶素受力

Ｆｉｇ．３　Ｆｏｒｃｅｓａｃｔｉｎｇｏｎｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

图４　螺旋桨环带

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｂｅｌｔ

７１８
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　　将两种计算方法得到的螺旋桨推力和扭矩进

行迭代，得到犪、犫、ｄ犜 和ｄ犙的值，最后将这些力

和力矩乘以桨叶片数来计算整个螺旋桨系统产生

的合力和合力矩。

１３　螺旋桨模型验证

参考文献［１７］，用文献里提到的Ｂ型号的螺

旋桨验证分析模型，该螺旋桨的参数如表３所示，

桨叶翼型为ＣｌａｒｋＹ翼型，弦长犮和桨距狆的分布

如图５所示，图中狉／狉ｐ表示无量纲螺旋桨半径。

表３　样例螺旋桨参数

犜犪犫犾犲３　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狊犪犿狆犾犲狆狉狅狆犲犾犾犲狉

参数 数值及详情

螺旋桨直径犇ｐ／ｍ ３．０６

桨叶片数 ３

桨叶翼型 ＣｌａｒｋＹ

螺旋桨额定转速／（ｒａｄ／ｓ） １４５

图５　螺旋桨弦长和桨距分布

Ｆｉｇ．５　Ｃｈｏｒｄａｎｄｐｉｔｃｈｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

　　基于前文建立的螺旋桨模型，计算该样例螺

旋桨的推力系数。将螺旋桨前进比定义为

λｐ＝
犞狓
狀犇ｐ

（８）

　　推力系数定义为

犆ｔ ＝
犜

ρ狀
２犇４ｐ

（９）

式中犞狓 为来流速度；狀为螺旋桨转速，犇ｐ 为螺旋

桨直径，将计算结果与实验结果进行对比，结果如

图６所示，计算结果与实验结果吻合较好。

１４　机翼气动力模型

机翼诱导速度与来流速度叠加后，在机翼的

各剖面附近形成了相对下偏的相对速度［１８１９］，下

图６　计算结果与实验数据对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔａｎｄ

ｔｅｓｔｄａｔａ

偏的角度αｉ即为下洗角，机翼剖面真正的迎角为

翼型弦线与相对来流之间的夹角，定义αｅｆｆ为有效

迎角，如图７所示，图中犞 为来流速度，狑 为诱导

速度。

图７　诱导速度对机翼剖面流动的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎｄｕｃｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｎｗｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎｆｌｏｗ

机翼采用椭圆型机翼模型，其诱导速度沿展

向为常数，诱导迎角沿展向也是常数。如图８所

示，犅 为机翼展长，犆ｒ 为翼根弦长，则机翼面积

犛＝
π
４
犅犆ｒ，展弦比（ＡＲ，量符号记为 犚ａ）犚ａ＝

４犅

π犆ｒ
。

图８　椭圆形机翼示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｗｉｎｇ

由牛顿第二运动定理得知，流管中机翼的升

力为

犔ｗ ＝ρ犃ｔ犞狑 （１０）

其中犃ｔ 为流管横截面积。而机翼的升力表达

式为

犔ｗ ＝
１

２ρ
犞２犛犆ｌ，ｗ （１１）

　　式（１０）与式（１１）相等，得到诱导速度表达式

狑＝
２犞

π犚ａ
犆ｌ，ｗ （１２）

８１８
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　　进而得到机翼诱导迎角表达式

αｉ＝
２犆ｌ，ｗ

π犚ａ
（１３）

　　机翼为旋翼卸载升力犔ｗ 时，机翼升力系数

表达为

犆ｌ，ｗ ＝
犔ｗ
１

２ρ
犞２犛

（１４）

　　机翼升力系数犆ｌ，ｗ与机翼升力线斜率犆ｌ，ｗα和

诱导迎角αｉ之间存在关系

犆ｌ，ｗ ＝犆ｌ，ｗα（θｗ－αｉ） （１５）

式中θｗ 为机翼安装角。考虑到三维机翼的剖面

是二维翼型，翼型类似于无限翼展的机翼，在给定

的迎角下，它们产生的升力系数存在一定关系，参

考文献［２０］，得到椭圆型机翼与翼型的升力线斜

率之间存在以下换算关系：

犆ｌ，ｗα ＝
犆ｌ，α

１＋
犆ｌ，α
π犚ａ

（１６）

其中犆ｌ，α为翼型升力线斜率。通过翼型迎角和马

赫数查表得到翼型升力系数。

机翼诱导阻力犆ｄ，ｉ是由于诱导速度的存在而

产生的，其与机翼升力系数存在如下关系：

犆ｄ，ｉ＝
犆２ｌ，ｗ

π犚ａ
（１７）

　　故机翼阻力为机翼型阻犆ｄ，ｄ与诱导阻力犆ｄ，ｉ

之和

犆ｄ，ｗ ＝犆ｄ，ｄ＋犆ｄ，ｉ （１８）

　　机翼阻力为

犇ｗ ＝
１

２ρ
（犞２＋狑

２）犛犆ｄ，ｗ （１９）

图９　机翼气动力模型验证

Ｆｉｇ．９　Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｍｏｄｅｌ

１５　机翼模型验证

参考文献［２１］进行机翼气动力模型的验证。

样例机翼实验条件如图９中文字所示，升力系数

随迎角变化呈线性变化的范围取决于机翼的几何

形状和飞行速度。由于机翼诱导迎角相比翼型较

大，故机翼诱导速度大于翼型的。忽略机翼后掠

角，数据对比如图９所示，理论预测与实验结果吻

合较好，图中犆ｌ表示升力系数、α表示机翼迎角。

２　配平策略

复合直升机的合力即为旋翼、机翼和螺旋桨

等各部件的力和重力之和，合力矩则为旋翼、机翼

和螺旋桨等各部件的力矩之和。配平中需考虑的

平衡关系有：垂向，直升机重力犠、机翼升力犔ｗ

和旋翼升力犔ｍｒ在垂向上的分量保持平衡；左右

螺旋桨的推力差产生的力矩与反扭矩犙ｍｒ保持平

衡。纵向，旋翼后向力犎ｍｒ、机翼阻力犇ｗ、机身阻

力犇、旋翼升力犔ｍｒ在纵向上的分量以及左右螺

旋桨推力犉ｒ、犉ｌ 等力保持平衡；旋翼俯仰力矩

犕狔，ｍｒ、机身俯仰力矩犕狔，ｆ和重力及机身阻力在纵

向产生的力矩等保持平衡。横向，旋翼侧向力

犢ｍｒ和旋翼升力犔ｍｒ在横向上的分量保持平衡；旋

翼滚转力矩犕狓，ｍｒ、机身滚转力矩犕狓，ｆ和重力在横

向上产生的力矩等保持平衡。

图１０　复合式直升机受力分析图

Ｆｉｇ．１０　Ｆｏｒｃｅｓａｎｄｍｏｍｅｎｔｓａｃｔｉｎｇｏｎａ

ｃｏｍｐｏｕｎｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

当直升机处于配平状态时，如图１０所示，可

以得到复合式直升机的平衡方程

犠 －犔ｍｒ－犔ｗ ＝０ （２０）

犇＋犎ｍｒ＋犇ｗ－犉ｒ－犉ｌ－犔ｍｒαｓ＝０

（２１）

犢ｍｒ＋犔ｍｒｓ＝０ （２２）

９１８
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犕狔，ｍｒ＋犕狔，ｆ＋犠（犺αｓ－狓ｃｇ）－犺犇 ＝０

（２３）

犕狓，ｍｒ＋犕狓，ｆ＋犠（犺ｓ－狔ｃｇ）＝０ （２４）

犙ｍｒ－（犉ｒ－犉ｌ）犾ｐ＝０ （２５）

其中以体轴系为参考坐标系，狓ｃｇ和狔ｃｇ分别为直

升机重心与狓轴与狔轴的距离；犺为旋翼桨毂与

直升机重心在狕轴方向上的距离；犾ｐ 为两螺旋桨

轴距离的一半；αｓ和ｓ为机体俯仰角和侧倾角。

假定偏航方向的力矩平衡，即主旋翼产生的

反扭矩由左右两个螺旋桨对机体的力矩差平衡，

则左右螺旋桨推力分别为

犉ｌ＝
１

２
犜ｐ－

犙ｍ
犾（ ）
ｐ

（２６）

犉ｒ＝
１

２
犜ｐ＋

犙ｍ
犾（ ）
ｐ

（２７）

　　考虑到双螺旋桨类构型复合式直升机增加了

推进螺旋桨和机翼两个气动力部件而去掉了尾

桨，比常规直升机的６个配平量增加了机翼安装

角操纵和螺旋桨总距操纵而减少了尾桨总距操

纵，使得配平量超出了方程数量，即在每种飞行状

态下会有多个配平结果。本文中，为保证机翼和

螺旋桨可为直升机提供不同配比的升力和推力，

假设机翼安装角可变并采用变距螺旋桨。

３　需用功率及配平分析

本文采用ＥＣ１５５直升机旋翼参数及上述样

例螺旋桨和机翼的参数，研究了螺旋桨和机翼对

直升机的功率、升阻比等性能的影响。图１１和图

１２分别给出了常规直升机（状态１）、单独配置螺

旋桨（状态２、状态３）、单独配置机翼（状态４、状

图１１　不同配置下需用功率随速度的变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｏｗｅｒｒｅｑｕｉｒｅｄｗｉｔｈｖｅｌｏｃｉｔｙａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

态５）和同时配置螺旋桨和机翼（状态６、状态７）

等不同配置下复合式直升机的需用功率和整机升

阻比随前飞速度的变化情况。其中，状态 １

（Ｂａｓｅｌｉｎｅ）为常规直升机，状态２（Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ２）为

主旋翼和螺旋桨分别提供８０％和２０％的推力，状

态３（Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ３）为主旋翼和螺旋桨分别提供

６０％和４０％的推力，状态４（Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ４）为主旋

翼和机翼分别提供８０％和２０％的升力，状态５

（Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ５）为主旋翼和机翼分别提供６０％和

４０％的升力，状态６（Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ６）为主旋翼和螺

旋桨的推力占比分别为６０％和４０％，且主旋翼和

机翼的升力占比分别为９０％和１０％，状态７

（Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ７）为主旋翼和螺旋桨的推力占比分别

为６０％和４０％，且主旋翼和机翼的升力占比分别

为７０％和３０％。

图１２　不同配置下升阻比随速度的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｗｉｔｈｖｅｌｏｃｉｔｙａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

低速阶段单独配置螺旋桨时，总机需用功率

增加，升阻比下降，且螺旋桨承担的推力越大，升

阻比下降越明显；当前飞速度大于一定速度后，配

置螺旋桨的需用功率小于常规直升机，升阻比也

有所提升。单独配置机翼时，所研究速度范围内

的需用功率减小且升阻比增加，但此时直升机推

进力不足，无法完成速度较高时的配平。同时配

置螺旋桨和机翼，最多为直升机节省功率约

３５．８２％，在前进速度为１９０ｋｍ／ｈ时，最大升阻比

提高了约２．１８，且最大升阻比所对应的前飞速度

也从１２０ｋｍ／ｈ上升到２１０ｋｍ／ｈ。

当螺旋桨和机翼为旋翼卸载不同程度的推力

和升力时，复合直升机的操纵量和姿态角也发生

了变化，如图１３所示，给出了常规直升机（Ｂａｓｅ

ｌｉｎｅ）、主旋翼和螺旋桨分别提供６０％和４０％的推

力（Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ３）、主旋翼和机翼分别提供８０％和

０２８
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２０％的升力（Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ４）以及主旋翼和螺旋桨的

推力占比分别为６０％和４０％，且主旋翼和机翼的

升力占比分别为９０％和１０％（Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ６）４种不

同的结构与常规直升机的操纵量和姿态角对比。

图１３　各操纵量及姿态角变化情况

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓａｎｄ

ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓ

在飞行速度低于１２０ｋｍ／ｈ的飞行时，各操纵

量与常规直升机相比几乎不发生变化，飞行速度

大于１２０ｋｍ／ｈ后，各操纵量及姿态角均发生变

化。单独配置螺旋桨后，相比于带尾桨的常规直

升机，主旋翼总距因螺旋桨提供了一部分推力而

减小。另外，复合式直升机左右两个螺旋桨旋转

方向相反，使得主旋翼桨盘不必侧倾平衡尾桨升

力，即横向周期变距变化较小。主旋翼的纵向周

期变距在配置螺旋桨之后也减小，即螺旋桨提供

推力后，主旋翼桨盘不必过分向前倾斜提供推力。

机翼的配置使得旋翼承担部分升力，但仍需

要较大的旋翼升力纵向分量来抵消较大的机翼阻

力，故旋翼总距相比常规直升机较大。机身侧倾

角在单独配置机翼后几乎为零，但相比常规直升

机是增大的，导致旋翼横向周期变距相比常规直

升机的大，以平衡侧倾带来的滚转力矩。旋翼纵

向周期变距和机身俯仰角相比于常规直升机变化

不大。

螺旋桨和机翼共同配置既为直升机卸载升力

又为其提供推力，使得主旋翼总距在速度大于

１２０ｋｍ／ｈ后快速减小，则产生的旋翼升力也相应

减小，导致桨盘需要产生更大的横向及纵向分力

平衡其余气动部件的力，故而横、纵向周期变距相

比常规直升机变化较大。另外，螺旋桨为主旋翼

提供了一部分推力，故机身俯仰角减小。侧倾角

与常规直升机模型的配平结果相差不大。

４　结　论

本文通过升力装置和推力装置为直升机卸载

不同程度的升力和推力，构建了基于双螺旋桨推

进构型复合式直升机飞行性能分析模型，分析了

复合直升机的操纵量和姿态角的变化，研究了螺

旋桨和机翼对直升机性能的影响，得到以下结论：

１）低速阶段，无论是降低功率还是提升升阻

比，机翼对整机的贡献都明显高于螺旋桨，速度大

于一定速度后，螺旋桨的贡献开始凸显；

２）配置螺旋桨的复合直升机在飞行速度大

于一定速度后，相比于常规直升机，主旋翼总距，

横、纵向周期变距，机身俯仰角都明显减小，机身

滚转角几乎为零，配置机翼后相应地操纵量和姿

态角的变化却不明显，故而机翼有为复合直升机

提供安定面的作用；

３）同时配置螺旋桨和机翼后，各操纵量和姿

态角在低速阶段变化较小，高速阶段的变化趋势

应从螺旋桨和机翼两部分的功用结合分析。

１２８
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