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升推力装置对复合直升机飞行性能的提升
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（南京航空航天大学 航空学院 直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京２１００１６）

摘　　　要：为探讨升推力装置对常规复合式直升机的飞行性能影响，建立了一种复合式直升机性能分析模

型。以加装机翼和螺旋桨的ＵＨ６０Ａ直升机为样例，探讨了机翼和螺旋桨参数、升推力分配对全机性能的影

响机理。结果表明：低速时，机翼和螺旋桨效率低，加装机翼和螺旋桨会降低全机升阻比；螺旋桨转速越高或

桨叶负扭越大，导致螺旋桨的型阻功率越大，升阻比降低越明显。高速时，机翼和螺旋桨效率增加，螺旋桨承

担绝大部分推力、机翼承担大部分升力，并降低旋翼转速，为旋翼卸载，降低了旋翼诱导和型阻功率，显著提升

了全机性能；升阻比随升推力分配分别先增加后降低。３００ｋｍ／ｈ时，１００％、９０％、８５％和８０％旋翼转速时，对

升推力进行优化分配后，将基准直升机的升阻比分别提升了４．０％、２１．３３％、２７．０％和３０．６％。
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　　２１世纪以来，Ｘ４９Ａ“速度鹰”
［１２］、Ｘ２

［３４］、

Ｓ９７、Ｘ３
［５］等一批复合式直升机的成功研制，极

大地提升了直升机的最大飞行速度、航程、升限等

飞行性能。复合式直升机通过操纵升力和推力装

置，将全机所需的升力由主旋翼和升力装置承担，

推力可由主旋翼和推力装置承担，主旋翼在一定

程度上被卸载。改变升推力分配，为降低全机需

用功率、拓展直升机飞行包线，提升了飞行性能提

供了效途径。

近些年，随着对直升机高速度、大航程、高升

限等性能指标的迫切需求，国内外在复合式直升

机方向的研究呈井喷式发展。Ｏｒｃｈａｒｄ、Ｆｌｏｒｏｓ

等［６７］分析了只加装机翼的复合式直升机性能，研

究表明，随着前飞速度的增加，旋翼在逐渐降低转

速的同时，桨盘迎角也应当后倾，操纵旋翼使其趋

于自转，机翼承担绝大部分升力，可明显提升全机

升阻比。Ｒａｎｄ等
［８］采用风洞配平法给出了不同

速度时，旋翼、机翼和推进装置的最佳配置，高速

时，旋翼功率最小时，总功率并不一定最小。不同

的旋翼工作状态会对应相同的全机功率。通过优

化升推力分配，使旋翼、机翼和螺旋桨三者的效率

较高，可以提升全机升阻比。Ｂｏｗｅｎ、Ｙｅｏ
［９１０］运

用冗余控制的方法分析了基于 ＡＨ５６改装的复

合式直升机飞行性能。配平时，固定旋翼总距，通

过操纵平尾来改变机身的俯仰角，从而改变旋翼

和机翼之间的升力分配。高速时，降低旋翼转速，

机翼和螺旋桨承担绝大部分升推力，最大可将全

机功率降低１６％。

国内方面，对复合式直升机的研究整体上起

步相对较晚，以理论研究为主。复合式直升机的

研究大多集中在旋翼／机翼气动干扰方面［１１１２］。

李建波［１３］总结了国外复合式直升机的发展过程

和规律，在常规直升机的基础上加装升力装置和

推力是复合式直升机的发展主流之一，也符合我

国直升机从常规直升机到复合式直升机的更新换

代需求。曹飞等［１４］研究了一种复合式直升机的

飞行性能，为简化配平，约束桨盘迎角为零，操纵

螺旋桨和机翼来配平全机阻力和俯仰力矩，对过

渡飞行状态旋翼和机翼的升力分配进行了分析，

表明复合式直升机可通过旋翼向机翼卸载降低直

升机前飞时的需用功率，以提高最大前飞速度，降

低旋翼转速，有助于进一步提升飞行性能。

以上研究一般使推力装置承担全部推力，对

旋翼和升力装置之间的升力分配关注较多。本文

建立了一种常规复合式直升机飞行性能分析模

型，考虑了推力装置与旋翼直接的推力分配对飞

行性能的影响，并以加装机翼和螺旋桨的 ＵＨ

６０Ａ直升机为样例，探讨了机翼和螺旋桨参数对

复合式配平和飞行性能的影响机理，在此基础上，

考虑了旋翼转速的影响，通过优化升推力分配，提

升全机飞行性能。

１　飞行性能分析模型

图１　叶素速度分量和所受气动力

Ｆｉｇ．１　Ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓａｎｄｆｏｒｃｅｓｏｎａｂｌａｄｅｅｌｅｍｅｎｔ

１１　常规直升机飞行性能分析模型

常规直升机飞行性能模型包括旋翼、机身和

尾桨模型。旋翼模型基于叶素理论建立。桨叶模

型为带挥舞铰偏置量的刚性梁模型。诱导速度模

型基于Ｐｅｔｅｒｓ等
［１５］入流建立，将桨盘的诱导速度

表示为径向位置狉和桨叶方位角ψ 的函数，其１

阶谐波表达形式如下式为

狏＝狏０＋狏ｃ
狉
犚
ｃｏｓψ＋狏ｓ

狉
犚
ｓｉｎψ （１）

式中狏０ 为旋翼桨盘中心的诱导速度，狏ｃ 和狏ｓ 为

诱导速度１阶谐波量的正弦分量和余弦分量，犚

为旋翼半径。

由查表法获得翼型气动特性，叶素速度分量

和所受气动力如图１所示，θ、和α分别为叶素

０３４２
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桨距角、入流角和迎角，犝ｔ和犝ｐ分别为来流的切

向和垂向速度，犝 为气流合速度。ｄ犔和ｄ犇 为叶

素升阻力。将叶素产生的升阻力分别投影到垂直

和平行于桨盘平面的方向上，可以得到

ｄ犉狓 ＝－ ｄ犔ｓｉｎ＋ｄ犇ｃｏｓ（ ） （２）

ｄ犉狔 ＝０ （３）

ｄ犉狕 ＝ｄ犔ｃｏｓ－ｄ犇ｓｉｎ （４）

　　如图２所示，将ｄ犉狓、ｄ犉狔 和ｄ犉狕 沿径向和展

向积分得到旋翼拉力犜ｍｒ、后向力 犎ｍｒ和侧向力

犢ｍｒ为

犜ｍｒ＝
犖ｂ
２π∫

２π

０∫
犚

犲
ｄ犉狕ｄψ （５）

犎ｍｒ＝
犖ｂ
２π∫

２π

０∫
犚

犲
ｄ犉狓ｓｉｎψ＋ｄ犉狔ｃｏｓ［ ］ψｄψ（６）

犢ｍｒ＝
犖ｂ
２π∫

２π

０∫
犚

犲
－ｄ犉狓ｃｏｓψ＋ｄ犉狔ｓｉｎ［ ］ψｄψ

（７）

式中犖ｂ为旋翼桨叶片数，犲为桨叶挥舞铰偏置

量。同理可得，旋翼扭矩犙ｍｒ、滚转力矩犕狓
ｍｒ
和俯

仰力矩犕狔ｍｒ为

犙ｍｒ＝
犖ｂ
２π∫

２π

０∫
犚

犲
狉ｄ犉狓ｄψ （８）

犕狓
ｍｒ
＝
犖ｂ
２π∫

２π

０∫
犚

犲
狉ｄ犉狕ｓｉｎψｄψ （９）

犕狔ｍｒ ＝－
犖ｂ
２π∫

２π

０∫
犚

犲
狉ｄ犉狕ｃｏｓψｄψ （１０）

图２　旋翼力和力矩

Ｆｉｇ．２　Ｆｏｒｃｅｓａｎｄｍｏｍｅｎｔｓａｃｔｉｎｇｏｎａｍａｉｎｒｏｔｏｒ

　　根据桨叶惯性力、离心力和气动力对挥舞铰

力矩平衡迭代至挥舞响应收敛，得到稳态旋翼桨

毂力和力矩。

机身为带有气动力和力矩的刚体模型。尾桨

模型基于均匀入流建立。通过旋翼的反扭矩直接

计算尾桨拉力和需用功率。模型建立详细过程可

参考文献［１６１７］。现已有研究表明旋翼、机体、

机翼和螺旋桨之间的气动干扰对飞行性能有一定

影响，但影响极为有限［１８２０］，本文暂不考虑各部件

间气动干扰对性能的影响，重点探讨升推力分配

对复合式直升机飞行性能的影响。

１２　机翼气动力模型

机翼的气动力模型基于升力线理论建立［２１］。

图３给出了机翼及其剖面（翼型）气动力示意图，

将翼展犫沿展向分成犕 部分，用角度θ描述机翼

展向位置，机翼展向位置θ犿 处的环量用傅里叶级

数表示为

Γ（θ犿）＝２犫犞∞∑
犕

犿＝１
犃犿ｓｉｎ（犿θ犿） （１１）

　　根据比奥萨瓦定理，机翼所有尾涡在θ犿 处

引起的诱导迎角为

α犿（θ犿）＝ａｒｔａｎ
－狑（θ犿）

犞∞
［ ］＝

∑
犕

犿＝１
犿犃犿

ｓｉｎ（犿θ犿）

ｓｉｎθ犿
（１２）

图３　机翼及其翼型气动力

Ｆｉｇ．３　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｗｉｎｇａｎｄａｉｒｆｏｉｌ

式中犞∞为来流速度，狑（θ犿）为机翼诱导速度。

根据翼型升力系数定义和库塔儒科夫斯基

定理，可得升力系数和有效迎角的关系为

犆ｌ＝
２Γ（θ犿）

犞∞犮（θ犿）
＝犆ｌα αｅｆｆ（θ犿）－αｌ＝０（θ犿［ ］）

（１３）

式中犮（θ犿）为展向θ犿 处的弦长，αｌ＝０（θ犿）为θ犿 处

１３４２
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的零升迎角。

展向θ犿 处的几何迎角α（θ犿）为有效迎角

αｅｆｆ（θ犿）和诱导迎角α犿（θ犿）之和，即

α（θ犿）＝αｅｆｆ（θ犿）＋α犿（θ犿） （１４）

　　将（１２）式和（１３）式带入（１４）式整理，得到展

向任意位置处迎角和环量的关系式为

２犫

π犞∞犮θ（ ）犿 ∑
犕

犿＝１
犃犿ｓｉｎ（犿θ犿）＋

∑
犕

犿＝１
犿犃犿

ｓｉｎ（犿θ犿）

ｓｉｎθ犿
＝α（θ犿）－αｌ＝０（θ犿）

（１５）

　　同理，可建立展向犿 个不同位置处迎角和

环量的关系式并联立求解，可得到犃犿，最后可

确定Γ（θ犿）的值，将式（１３）沿展向积分可得机

翼升力。

１３　螺旋桨气动力模型

采用组合叶素动量理论
［２２］计算螺旋桨气动

力和力矩。相比于旋翼，螺旋桨半径小，转速和桨

叶载荷高，而且工作在轴流状态。除轴向诱导速

度外，还需考虑旋转平面内的周向诱导速度。图

４给出了螺旋桨桨叶叶素所受气动力。犞０ 为直

升机前飞速度（垂直于螺旋桨桨盘平面），Ωｐ 和狉ｐ

为螺旋桨的转速（ｒａｄ／ｓ）和半径。θｐ、ｐ 和αｐ 分

别为叶素安装角、入流角和迎角。狏ｉ和狌ｉ为轴向

和周向诱导速度。

图４　螺旋桨桨盘平面内叶素气动力

Ｆｉｇ．４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｉｒｆｏｉｌｓｅｇｍｅｎｔｏｖｅｒｔｈｅ

ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｒｏｔｏｒｄｉｓｋ

根据动量和动量矩定理，螺旋桨桨盘平面内

环形微圆面积上的拉力和扭矩为

ｄ犜ｐ＝４ρπ狉ｐ 犞０＋狏（ ）ｉ狏ｉｄ狉 （１６）

ｄ犙ｐ＝４ρπ狉
２
ｐ犞０ 犞０＋狏（ ）ｉ狌ｉｄ狉 （１７）

　　 由叶素理论建立的拉力和扭矩的表达

式［２３］为

ｄ犜ｐ＝
１

２ρ
犞２０犮ｐ犖ｐ 犆ｌｃｏｓｐ－犆ｄｓｉｎ（ ）ｐ ｄ狉

（１８）

ｄ犙ｐ＝
１

２ρ
犞２０犮ｐ犖ｐ 犆ｌｓｉｎｐ＋犆ｄｃｏｓ（ ）ｐ狉ｄ狉

（１９）

式中犮ｐ为螺旋桨桨叶弦长，犖ｐ 为螺旋桨桨叶片

数。将式（１６）、式（１７）和式（１８）、式（１９）联立，根

据拉力和力矩相等，可以确定轴向和周向诱导速

度，将叶素的拉力和力矩沿展向和周向积分，可得

到螺旋桨拉力和力矩。

２　复合式直升机配平模型

根据整机上３个方向上力和力矩平衡，在常

规直升机的配平［２３］基础上，增加了机翼升力、螺

旋桨推力和力矩，复合式直升机的平衡方程为

犠 －犜ｍｒ－犜ｗ ＝０ （２０）

犢ｍｒ＋犜ｔｒ＋犜ｍｒｆ＝０ （２１）

犇ｆ＋犇ｗ＋犎ｍｒ－犜ｍｒθｆ－犜ｐ＝０ （２２）

犕狔ｍｒ＋犕狔ｆ＋犠 犺θｆ－狓ｃ（ ）ｇ －犺犇ｆ＋犺ｐ犜ｐ＝０

（２３）

犕狓
ｍｒ
＋犕狓

ｆ
＋犠 犺θｆ－狔ｃ（ ）ｇ ＋犜ｔｒ犺ｔｒ－犙ｐ＝０

（２４）

犙ｍｒ－犜ｔｒ犾ｔｒ＝０ （２５）

式中犠 为起飞重力，犜ｗ 为机翼升力，犜ｔｒ为尾桨

拉力，ｆ为机身侧倾角，犇ｆ为机身阻力，犇ｗ 为机

翼阻力，θｆ为机身俯仰角，犜ｐ 为螺旋桨推力，犕狔ｆ

为机身俯仰力矩，狓ｃｇ全机重心到旋翼桨毂中心的

水平距离，犺为全机重心到旋翼桨毂中心的垂向

距离，犺ｐ为螺旋桨安装高度（螺旋桨桨毂中心到

旋翼桨毂中心的垂向距离），犕狓
ｆ
为机身滚转力

矩，狔ｃｇ全机重心到旋翼桨毂中心的侧向距离，犺ｔｒ

为尾桨桨毂中心到旋翼桨毂中心的垂向距离。犾ｔｒ

为尾桨桨毂中心到旋翼桨毂中心的水平距离。复

合式直升机构型以及所受力和力矩如图５所示。

复合式直升机增加了机翼和螺旋桨，配平方

程只能求６个未知量，存在两个冗余自由度。

本文先给定推力和升力分配，然后通过迭代算

法求出螺旋桨和机翼的操纵量，最后采用牛顿

迭代法求解平衡方程，通过解近似根不断迭代

直至收敛，从而可求得各部件的气动力和力矩，

进而得到全机的需用功率及相关参数，计算流

程如图６所示。

２３４２
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图５　复合式直升机受力和力矩

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｒｃｅｓａｎｄｍｏｍｅｎｔｓａｃｔｉｎｇｏｎａｃｏｍｐｏｕｎｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

图６　复合式直升机性能计算流程图

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｃｏｍｐｏｕｎｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

３　模型验证

基于 ＵＨ６０Ａ直升机
［２４２６］的复合式直升机

参数见表１。图７给出了直升机重力系数分别为

０．００６５、０．００７４、０．００８３和０．００９１时旋翼需用功

率与实际试飞行测试数据［２７］对比，常规直升机性

能模型计算所预测的需用功率与实际试飞数据吻

合较好。

表１　复合式直升机参数

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犪犮狅犿狆狅狌狀犱犺犲犾犻犮狅狆狋犲狉

参数 旋翼 尾桨 螺旋桨 机翼

半径／ｍ ８．１８ １．６８ １．５５

展长／ｍ ８

弦长／ｍ 非线性 ０．２４７ ０．３ １．２

转速／（ｒａｄ／ｓ） ２７．０ １２４．６ １３８．１

负扭／（°） 非线性 －１８ －４０ ０

翼型
ＳＣ１０９５，

ＳＣ１０９４Ｒ８
ＳＣ１０９５ ＣｌａｒｋＹ

ＮＡＣＡ

６５２１０

桨叶片数 ４ ４ ８

展弦比 ８．３

挥舞铰

偏置量／ｍ
０．３８１

桨叶线密度／

（ｋｇ／ｍ）
１３．９

图７　旋翼需用功率计算值与测试值对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｍａｉｎｒｏｔｏｒｐｏｗｅｒｒｅｑｕｉｒｅｄ

ｂｅｔｗｅｅｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｄａｔａ

　　图８给出了不同机翼迎角时机翼升力系数计

算值、测试值［２８］和文献［２９］计算值的对比，机翼

相关参数见文献［２８］。由图可明显看出，预测值

与测试值吻合较好，证明此模型可以预测机翼的

气动特性。

图９给出了不同前进比时螺旋桨效率计算值

与测试值［３０］的对比，验证的螺旋桨相关参数见文

献［３０］。由图可明显看出，预测值与测试值吻合

较好。其中，螺旋桨的前进比和效率定义为

λ＝犞０／（狀ｐ犇ｐ） （２６）

η＝犜ｐ犞０／犘ｐ （２７）

３３４２
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图８　机翼升力系数计算值与测试值对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｗｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｄａｔａ

图９　螺旋桨效率计算值与测试值对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｂｅｔｗｅｅｎ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｄａｔａ

式中狀ｐ 为螺旋桨转速（ｒ／ｓ），犇ｐ 为螺旋桨直径，

犘ｐ为螺旋桨总功率。

４　螺旋桨和机翼参数对飞行性能影响

在本文分析中，以未加装机翼和螺旋桨的常

规直升机为基准直升机（ｂａｓｅｌｉｎｅ）。直升机重力

系数为０．００７４（对应起飞质量为９４７５ｋｇ），飞行

高度为海平面。探讨螺旋桨参数对飞行性能的影

响时，假设螺旋桨承担全部推力，机翼面积为９．６

ｍ２，机翼安装角为４°。旋翼和机翼承担升力。探

讨升力分配对飞行性能的影响时的影响时，通过

改变机翼安装角来改变机翼承担的升力大小。机

翼面积为９．６ｍ２，螺旋桨承担全部推进力。复合

式直升机的升阻比定义为

犔／犇ｃｈ＝犠犞０／犘ｃｈ （２８）

式中犘ｃｈ为全机总功率，包括旋翼功率犘ｍｒ、螺旋

桨功率犘ｐ和尾桨功率犘ｔｒ，即

犘ｃｈ＝犘ｍｒ＋犘ｐ＋犘ｔｒ （２９）

４１　螺旋桨

图１０给出了不同螺旋桨桨叶负扭时全机升

阻比变化。基准直升机（ｂａｓｅｌｉｎｅ）为未加装机翼

和螺旋桨的常规直升机。低速时，加装机翼和螺

旋桨会降低全机升阻比，桨叶负扭越大，全机升阻

比降低越明显。当速度大于３００ｋｍ／ｈ时，桨叶负

扭越大，越利于全机升阻比和最大飞行速度提升。

４００ｋｍ／ｈ时，桨叶负扭为－４５°时，全机升阻比为

２．０１，比桨叶负扭为－４０°时的（对应升阻比为

１．９６）增加了２．５％。

图１０　不同螺旋桨桨叶负扭时犔／犇ｃｈ对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ犔／犇ｃｈｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

ｂｌａｄｅｔｗｉｓｔｓ

图１１　不同螺旋桨桨叶负扭时效率和功率对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｐｏｗｅｒ

ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｐｅｌｌｅｒｂｌａｄｅｔｗｉｓｔｓ

图１１给出了螺旋桨效率和功率变化曲线，低

速时，桨叶负扭（θｔｗ）为－３５°的螺旋桨功率比

－４０°和－４５°的低，对应的效率较高，但随着速度

增加，螺旋桨功率也增加，３００ｋｍ／ｈ时，桨叶负扭

为－３５°的螺旋桨功率比－４０°和－４５°的高，效率

降低。当速度大于３００ｋｍ／ｈ时，桨叶负扭较大的

螺旋桨工作效率开始提高，４００ｋｍ／ｈ时，桨叶负

４３４２
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扭为－４５°的螺旋桨效率可以达到０．８９，比桨叶

负扭为－４０°时的效率（对应效率为０．８６）增加了

３．５％。低速时螺旋桨效率太低，加装螺旋桨反而

会增加全机功率，螺旋桨适合在高速状态工作，以

更大程度发挥其效率。

图１２给出了螺旋桨转速对飞行性能影响，

高速时，加装螺旋桨和机翼提升全机升阻比和

最大飞行速度，但要求螺旋桨转速要高，较低转

速的螺旋桨不能提供足够推力。加装机翼和螺

旋桨将直升机升阻比提升了４．０％。最大飞行

速度可达到４００ｋｍ／ｈ，将直升机最大飞行速度

提升了２５％。

图１２　不同螺旋桨转速时全机犔／犇ｃｈ对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ犔／犇ｃｈｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

ｒｏｔｏｒｓｐｅｅｄｓ

图１３给出了不同螺旋桨桨叶扭度和螺旋桨

转速时螺旋桨的型阻功率。不同速度时，承担相

同推力时，螺旋桨诱导功率相同。但低速时，螺旋

桨桨叶扭度过大，或螺旋桨转速过高，对应的型阻

功率越大，导致螺旋桨总功率增加。高速时则相

反。较小桨叶扭度或者螺旋桨转速更适合低速飞

行，高速时，则需要增大桨叶扭度或者螺旋桨转

速，利于性能提升。

图１３　不同桨叶扭度和螺旋桨转速时螺旋桨型阻功率

Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｏｆｉｌｅｐｏｗｅｒｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌａｄｅｔｗｉｓｔｓａｎｄ

ｒｏｔｏｒｓｐｅｅｄｓｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

４２　机　翼

图１４给出了不同机翼安装角时各部分功率

变化和升力分配。低速时，较大安装角可以使机翼

承担更多升力，也更利于功率节省，高速时，安装角

为１０°的机翼可以承担全机７０．２％的升力，但会增

加更多功率消耗，不利于性能提升。４００ｋｍ／ｈ时，

图１４　不同机翼安装角时全机性能对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓｏｆｗｉｎｇ

５３４２
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机翼安装角为７°和１０°时的全机功率比４°时分别

增加了２．１％和４．６％，但螺旋桨功率分别增加了

６．２％和１３．２％。

图１５给出了不同机翼安装角时，旋翼和机翼

升阻比对比。由图１５（ａ）可以看出，机翼的最优

安装角为５°。高速时，机翼的安装角对旋翼升阻

比影响较大，机翼安装角处于最优升阻比安装角

附近时，旋翼的升阻比较高。较大机翼安装角时，

机翼可以卸载更多的升力，但阻力更大，机翼没有

处于较优升阻比，会导致旋翼和机翼之间的升力

不是较优的分配，从而导致旋翼消耗更多功率，螺

旋桨也需要消耗更多功率来产生更大推力来克服

机翼阻力。

图１５　不同机翼安装角时犔／犇ｗ 和犔／犇ｍｒ

Ｆｉｇ．１５　犔／犇ｗａｎｄ犔／犇ｍｒｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ

ａｎｇｌｅｓｏｆｗｉｎｇ

图１６给出了不同机翼面积时各部分功率和

升力分配变化，机翼安装角为４°。低速时，较大

机翼面积利于全机和旋翼功率减少。高速时，机

翼面积增大，全机和旋翼功率相应增加。机翼面

积为１５．６ｍ２ 时，在速度达到２６０ｋｍ／ｈ时，就可

以承担全机５０％的升力，随着速度继续增加，机

翼面积越大，消耗越多螺旋桨功率，从而增加了全

图１６　不同机翼面积时功率和升力分配变化

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｐｏｗｅｒａｎｄｌｉｆｔｓｈａｒｅｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｇａｒｅａｓ

机功率，不利于性能提升。

图１７给出了机翼面积为１５．６ｍ２ 时，旋翼操

纵量（总距θ０、侧向周期变距θ１ｃ、纵向周期变距离

θ１ｓ）和升阻比变化。速度达到３７０ｋｍ／ｈ时，旋翼

升力基本被机翼完全卸载，旋翼总距为零。此时

旋翼基本不提供升力，仅消耗功率，旋翼升阻比非

常小，如图１７（ｂ）所示，近于零，速度继续增加时，

机翼面积过大，将产生大于全机重力的升力，导致

全机无法配平。

６３４２
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图１７　不同速度时旋翼操纵量犔／犇ｍ１和犔／犇ｃｈ变化

Ｆｉｇ．１７　Ｍａｉｎｒｏｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｓ，犔／犇ｍｒａｎｄ犔／犇ｃｈｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐｅｅｄ

５　升力和推力分配

假定螺旋桨推力和机翼安装角可变，探讨旋

翼／机翼之间升力分配、旋翼／螺旋桨之间推力分

配对全机飞行性能的影响。

图１８给出了３００ｋｍ／ｈ时，不同旋翼转速

（Ω）时升推力分配对全机性能影响。可以看出，

存在最优升力和推力分配，可使全机升阻比达到

最优。１００％Ω、９０％Ω、８５％Ω和８０％Ω时的最优

升推力分配分别是２２％和６５％、２６％和７５％、

２８％和７５％以及３２％和８０％。升阻比随升力分

配先增加后降低，因为此时机翼升阻比较高，随着

机翼承升力增加，旋翼的一部分升力被卸载，旋翼

用来提供升力所需要的功率也降低。但机翼承担

升力过大时，旋翼则需要消耗功率产生足够拉力

来提供全机的推进力，升阻比也随之下降。升阻比

随推力分配也先增加后降低，如图１８（ａ）和图１８（ｂ）

所示，１００％Ω和９０％Ω时，螺旋桨承担１０％左右的

推力时，全机升阻比陡降，是因为螺旋桨承担小部

分推力时，螺旋桨的效率过低，会增加更多功率消

耗。随着螺旋桨承担推力增加，螺旋桨效率开始提

高，螺旋桨也进一步卸载了旋翼的一部分推力，提

升了全机升阻比，当螺旋桨承担的推力继续增加

时，旋翼大部分的推力被卸载，但旋翼又得消耗功

率提供足够升力，导致升阻比降低。中高速时，螺

旋桨承担大部分推力，机翼承担小部分升力，利于

全机升阻比提升。随着旋翼转速降低，螺旋桨和机

翼承担的推力和升力也相应增加。１００％Ω、

９０％Ω、８５％Ω和８０％Ω时，对升推力进行优化分配

后，将基准直升机的升阻比（图１０所示，升阻比为

３．００）分别提升４．０％、２１．３３％、２７．０％和３０．６％。

图１９给出了３００ｋｍ／ｈ时，基准直升机旋翼

图１８　３００ｋｍ／ｈ时不同旋翼转速时升推力分配对全机

性能影响

Ｆｉｇ．１８　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｌｉｆｔａｎｄｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅｓｈａｒｅｓｏｎｔｈｅ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｉｎｒｏｔｏｒｓｐｅｅｄｓ

ａｔ３００ｋｍ／ｈ

７３４２
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图１９　３００ｋｍ／ｈ时旋翼桨盘平面内叶素迎角分布对比

Ｆｉｇ．１９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｌｉｆｔａｎｇｅｌｅｏｆａｔｔｔａｃｋｏｆｂａｌｄｅ

ａｉｆｏｉｌｓｅｇｍｅｎｔｏｖｅｒｔｈｅｍａｉｎｒｏｔｏｒｄｉｓｋ

ａｔ３００ｋｍ／ｈ

桨盘平面内叶素迎角与经过升推力优化分配（图

１８（ａ））的对比。优化升推力分配，明显降低了叶

素迎角，尤其是后行侧迎角。高速时，螺旋桨承担

了大部分推力，机翼承担了部分升力，机翼和螺旋

桨同时卸载了一部分旋翼的升力和推力，使旋翼

提供的升力和推力降低，降低了旋翼需用功率，提

升了全机性能。

图２０给出了３００ｋｍ／ｈ时，最优升推力分配

时主旋翼功率对比。１００％Ω时，通过升推力优化

分配，机翼承担了２２％的升力，明显降低了基准

直升机的旋翼的诱导功率，从２０２．５ｋＷ 降低到

１２５．０４ｋＷ，降低了３８．３％。但旋翼转速没有降

低，型阻功率６６５．７ｋＷ 降低到６２６．０ｋＷ，仅降低

了５．０％。８０％Ω时，通过升推力优化分配，螺旋

桨承担了８０％的推力，机翼承担了３２％的升力，

旋翼的诱导功率为９６．６２ｋＷ，将基准直升机旋翼

的诱导功率降低了４６．７％。型阻功率为２６６．３

ｋＷ，将基准直升机旋翼的型阻功率降低了６０％。

优化升推力分配，并降低旋翼转速，可以旋翼卸

图２０　最优升推力分配时主旋翼功率对比

Ｆｉｇ．２０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｍａｉｎｒｏｔｏｒｐｏｗｅｒａｔｔｈｅｏｐｔｉｍａｌ

ｌｉｆｔａｎｄｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅｆｏｒｃｅｓｈａｒｅｓ

载，明显降低旋翼功率，从而提升全机飞行性能。

６　结　论

本文建立了一种复合式直升机性能分析模

型，以加装机翼和螺旋桨的 ＵＨ６０Ａ直升机为样

例，分析了机翼和螺旋桨参数、升推力分配对复合

式直升机飞行性能的影响，得出如下结论：

１）低速时，螺旋桨桨叶负扭越小，螺旋桨效

率越高，对全机升阻比降低的影响越小。高速时，

较小桨叶负扭的螺旋桨会失速，不能提供足够的

推力，桨叶负扭越大，螺旋桨效率越高，越利于提

升全机升阻比和最大飞行速度。４００ｋｍ／ｈ时，桨

叶负扭为－４５°比桨叶负扭为－４０°时升阻比增加

了２．５％。

２）低速时，会降低全机升阻比。螺旋桨转速

越高，对升阻比降低越明显。高速时，加装螺旋桨

可提升全机升阻比和最大飞行速度。最大飞行速

度可达到４００ｋｍ／ｈ，最大飞行速度提升了２５％。

３）低速时，较大机翼安装角利于性能提升，

高速时则相反。较大安装角虽然可以卸载更多的

升力，但机翼的阻力过大，如果机翼没有处于较优

升阻比，会导致旋翼和机翼之间的升力分配不是

较优分配，旋翼会消耗更多功率，螺旋桨也需要消

耗更多功率来产生更大推力来克服机翼阻力。

４）低速时，较大机翼面积利于全机和旋翼功

率减少。高速时，机翼面积增大，全机和旋翼功率

也相应增加，机翼面积过大会导致螺旋桨不能产

生足够推力来克服机翼阻力，全机难以配平。

５）存在最优升力和推力分配，可使全机升阻

比达到最优。高速时，升阻比随升推力分配分别

先增加后降低。３００ｋｍ／ｈ时，１００％Ω、９０％Ω、

８５％Ω和８０％Ω时，对升推力进行优化分配后，将

８３４２
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基准直升机的升阻比分别提升４．０％、２１．３３％、

２７．０％和３０．６％。
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