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摘要!将计算流体力学!
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#模型与飞行动力学模型相结合"建立了适用于舰载

直升机着舰飞行的平衡分析方法$在满足气动力计算精度的前提下"为提高计算效率"

EH?

模型使用
I)-5*

方

程作为主控方程"并采用动量源项代替旋翼对其流场的作用$将
EH?

计算所得气动力对飞行动力学模型计算

所得气动力进行修正迭代"并根据牛顿迭代法求解飞行动力学平衡方程"最终求得平衡参数$应用所建立的方

法"首先进行了算例验证"以表明方法的有效性%然后着重对舰载直升机着舰飞行进行了平衡计算与分析"为直

升机着舰飞行提供参考$

关键词!舰载直升机%动量源%
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模型%飞行动力学模型%平衡
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舰载直升机相比于陆地飞行器有着*腿长*的

优点$可以搭载舰船到较远的海域执行护航+反潜+

反舰等任务(

%

)

'但直升机在舰船甲板着舰时$由于

舰船的运动+舰船上的建筑物以及海风的影响$使



得舰载直升机着舰域流场更为复杂$因此为了确保

直升机安全着舰$对直升机着舰的平衡特性进行分

析具有重要的意义'

直升机在着舰时$影响其平衡的主要因素有风

向+风速+舰船运动+直升机相对于舰面的姿态角

等'直升机在着陆时$由于其自身存在的旋翼"机

身干扰(

#

)以及地面效应的影响$直升机周围流场通

常会变得比较复杂$而着舰相比于着陆飞行$由于

舰船上层建筑物对气流的影响$一般会在直升机着

舰区域产生涡流$使得直升机周围流场变得更为复

杂$对直升机的平衡操纵带来了挑战'在国外$过

去主要通过对直升机进行多次舰载试飞$测量其在

不同状态下的操纵量$并通过所测量结果给定该直

升机的风限图(

B

)

'但试验周期长+成本高+并有一

定的风险'在中国国内$对于直升机着舰的研究并

不是很多'文献(

!

)给出了直升机着舰时旋翼迎

角+滚转角+总距+周期变距及尾桨总距的计算模

型$并以此模型介绍了理论风限图的确定方法$进

而阐述了舰"机组合试验的原则及要求$且说明了

试验内容及实施方法'在此基础上$进一步指出了

完善理论风限图计算工作的重要性'而理论风限

图确定的前提是要进行直升机着舰的平衡计算'

鉴于此$本文将计算流体力学#
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%模型与飞行动力学模型相结

合$首先采用牛顿迭代法对飞行动力学平衡方程进

行求解$得出初次配平的直升机操纵量及姿态角

等$然后再将这些量作为输入$分别根据飞行力学

模型和
EH?

模型计算直升机各部件气动力'以

EH?

所计算气动力对平衡方程所计算气动力进行

修正并迭代$得出更为准确的气动力$进而通过牛

顿迭代法求得保持平衡所需的操纵参数'本文与

先前的研究不同之处在于!在直升机飞行动力学平

衡方程求解的基础上$增加了
EH?

模型进行修正

迭代'应用所建立的方法$以
3ZD&$

直升机作为

样例模型$针对其在着舰时不同状态下的平衡参数

进行了计算分析$得到了一些有意义的结果'
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!

配平方法与模型

?@?

!

!"#

模型

!!

在流场求解方面$为了提高计算效率$本文以

欧拉方程(

C

)作为主控方程$其微分表达式为
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为守恒变量&
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为对流通量$具体
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分别为流体密度和压强&

*

$

8

$

)

分别为

速度在
B

个方向的速度分量'

采用有限体积法进行空间离散$网格采用非结

构型的四面体网格'对于每个单元体应用积分形

式的欧拉方程进行求解'时间推进使用五步显式

W)+

2

5

D

T)77,

进行迭代'远场边界条件采用的是

无反射边界条件(

&

)

$使用当地时间步长进行加速收

敛'

旋翼和尾桨的流场采用动量源方法(

[

)进行模

拟$首先将桨叶各段的来流迎角作为输入$根据叶

素理论计算求得气流对该段的气动力的
G"

$由牛

顿第三定律可得此段对气流的作用力为
\G"

$则

当旋翼旋转一周时$单位时间内对气流的作用力为

\G"
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$其中
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为桨叶段在桨盘平

面所占的夹角$
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为桨叶片数'此力即为动量源
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)$将其加入欧拉方程$则旋

翼流场的控制方程可表示为
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根据
EH?

方法可计算求得舰"机组合下的直

升机各部件的气动力'

?=A

!

飞行力学模型

直升机具有
&

个运动自由度$即
4

$
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三个

方向的直线运动及滚转$由平衡条件可得直升机运

动的平衡方程为(
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分别为
B

个方向上直升机所受的

气动力$包括机身+旋翼+尾桨+平尾和垂尾&

!

4

$
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5

$
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则为这些气动力对直升机的力矩&

+

为直

升机总重力$

+]=

$

&
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#

分别为直升机俯仰角和

侧倾角'

本文的直升机模型为单旋翼带尾桨式$因而平

衡计算所需的外力及外力矩来自下列气动力及直

升机自身重力(

"

)

$如表
%

所示'
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直升机外力及外力矩
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旋翼拉力+后向力+侧向力+反扭矩及

俯仰和滚转桨毂力矩

尾桨 尾桨拉力和反扭矩

平尾 平尾升力+阻力

垂尾 垂尾升力+阻力

机身
机身升力+阻力+侧向力及机身俯仰+

滚转和偏航力矩

直升机的气动力由叶素理论(
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)

+经验公式等计

算得出$这里以旋翼气动力模型为例'对旋翼气动

力的计算$首先通过叶素理论求得桨叶翼型剖面上

的微元力$再沿桨叶展向进行积分$可求得桨叶气

动力$然后根据方位角关系可求得旋翼气动力$假

定旋翼桨盘处的诱导速度均匀分布$那么旋翼的拉
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5

6

;

4

6\;

6

4

;

5

4\;

4

(

)

*

+

5

#

%$

%

式中!

)

为旋翼轴倾角&

4

$

5

$

6

代表旋翼桨毂中心

在体轴系的位置&

!

+4

$

!

+6

为桨毂力矩$

!

+4

]C

#

"

"

#

%

!

A

(

#

A

%@

$

!

+6

]C

#

"

"

#

%

!

A

(

#

'

%@

&

"

为挥舞铰偏

置量'

将
EH?

方法所得气动力对飞行动力学方法所

得计算力进行修正迭代$得出新的气动力$再代入

平衡方程$可计算出对应状态下直升机的各操纵

量'具体步骤如图
%

所示'

图
%

!

计算流程图
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2
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?=D

!

计算模型

本文以
3ZD&$

直升机为参考模型进行着舰计

算$具体参数(

%$

)如表
#

$

!

所示$机体坐标系中心

在直升机重心位置处$舰船采用简化的舰船模型'

表
A

!

旋翼参数

B%3@A

!

E%4%:)7)4,./4.7.4

参数 数值

旋翼半径"
F "=%[["

旋翼转速"#

*,G

,

6

\%

%

#[

旋翼轴倾角"#

a

%

B

桨叶弦长"
F $=C#[B

桨叶片数
!

挥舞铰外伸量"
F $=B"%

负扭转"#

a

%

\%B

翼型升力线斜率
C=[B

旋翼实度
$=$"#%

桨叶挥舞铰质量矩
B"C=&&

桨叶挥舞铰惯性矩
#$C$="%

桨毂中心位置#

4

$

5

$

6

%"

F

#

$=#B̂

$

%="$"

$

$

%

表
D

!

尾桨参数

B%3@D

!

E%4%:)7)4,./7%-&4.7.4

参数 数值

尾桨半径"
F %=&[&!

尾桨转速"#

*,G

,

6

\%

%

%#!=&#

桨轴偏斜角"#

a

%

#$

桨叶片数
!

桨叶负扭转"#

a

%

\%"

翼型升力线斜率
C=[B

尾桨实度
$=%"[C

尾桨桨毂中心位置#

4

$

5

$

6

%"

F

#

\̂ =!B"&

$

%=̂&"C

$

$

%

表
F

!

平尾及垂尾参数

B%3@F

!

E%4%:)7)4,./1.4-G.'7%&7%-&%'5H)47-(%&7%-&

平尾气动中心位置#

4

$

5

$

6

%"

F

#

\"=[%"

$

$=$$C

$

$

%

垂尾气动中心位置#

4

$

5

$

6

%"

F

#

\"=C""&

$

$=[!%[

$

$

%

A

!

配平方法的验证

为了验证本文方法的有效性$以
3ZD&$

直升

机飞行试验(

%%

)作为验证算例$因为未查询到相关

着舰数据$因此文中与
3ZD&$

直升机平飞试验数

据(

%%

)作对比$虽然此对比并不是绝对的合理$但具

有一定的参考价值'图
#

给出了使用本方法计算

的在不同来流速度下脚蹬量与试验值的对比结果'

从图中可以看出$本文计算的结果与试验值有一定

的吻合$表明该方法可以用来进行直升机着舰的配

平分析$引起两者差别的主要原因是舰船的影响及

计算方法的误差'

图
#

!

脚蹬量计算值与试验值对比

H1

2

=#

!

E(F

>

,*16(+S57N55+:,-:)-,71(+*56)-7,+G756

D

71+

2

*56)-7(.

>

5G,-

>

(6171(+

D

!

直升机着舰配平计算分析

直升机在实际着舰过程中$海况相比陆地情况

较为复杂$海风风向来自四面八方$为了更好地分

析直升机在着舰过程中的平衡性$本节计算了直升

机在着舰时$不同风向角及风速状态下$直升机为

了保持平衡所需要的各操纵量'图
B

给出了
$a

风

向角下不同来流速度对直升机操纵的影响'从图

B

#

,

%可以看出$随着风速的变化$各操纵量发生了

明显的变化'当风速小于
%B$bF

"

J

时$在各操纵

图
B

!

$a

风向角时来流速度对直升机操纵量及姿态角的影响

H1

2

=B

!

A+.-)5+:5(.1+.-(N45-(:17

8

(+J5-1:(

>

75*:(+

D

7*(-,+G,7717)G5,+

2

-5N17JN1+GG1*5:71(+,+

D

2
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量中$纵向周期变距杆操纵量基本最大&但当风速

大于
%B$bF

"

J

时$脚蹬量变得较大$这是因为随

着风速的增加$直升机反扭矩逐渐增大$为了平衡

反扭矩$尾桨总距需相应地增加$且尾桨总距操纵

量是变化较为快速地$这也直接给直升机操纵带来

了难度'从图
B

#

S

%可以看出$在较小风速下$直升

机处于抬头状态$且俯仰角较大$本文算例在风速

!$bF

"

J

时$俯仰角最大$约为
!a

$这对直升机着舰

的平衡而言$是很不利的$须加以控制'而侧倾角

相对变化较小$在
%$$bF

"

J

左右风速时$两者大

小基本相同'图
!

进一步给出了
B$a

风向角下的操

纵变化'可以看出$与正前方来流相比$直升机操

纵量与姿态角变化大致相同$且风速越小吻合度越

高$这说明了风速较小时$两者操纵更加地一致$这

符合于文献(

%#

)计算的风限图结果'两者较大的

区别之处在于$风速大于
%$$bF

"

J

时$

B$a

风向角

下的总距杆操纵较小$且变化较为平缓'

图
!

!

B$a

风向角时来流速度对直升机操纵量及姿态角的影响

H1

2

=!

!

A+.-)5+:5(.1+.-(N45-(:17

8

(+J5-1:(

>

75*:(+

D

7*(-,+G,7717)G5,+

2

-5N17JN1+GG1*5:71(+,+

D

2

-5(.B$a

!!

上述计算状态的风向角处于较小范围内$为了

进一步分析风向角再次增大时的着舰操纵特性$图

C

给出了风向角为
[Ca

时的操纵变化'可以看出$纵

向周期变距杆操纵量和俯仰角变化规律有了明显的

变化'且俯仰角明显增大$这直接增大了操纵负担'

图
C

!

[Ca

风向角时来流速度对直升机操纵量及姿态角的影响

H1

2

=C

!

A+.-)5+:5(.1+.-(N45-(:17

8

(+J5-1:(

>

75*:(+

D

7*(-,+G,7717)G5,+

2

-5N17JN1+GG1*5:71(+,+

D

2

-5(.[Ca

由前文分析结果得出$由于风向角增大$俯仰

角会相应增大'图
&

给出了不同风向角下所出现

的最大俯仰角'可以看出$随着风向角的增大$出

现的最大俯仰角呈上升趋势'

图
&

!

不同风向角下所出现的最大俯仰角

H1

2

=&

!

VJ5

2

*5,7567

>
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F

!

结
!!

论

本文将
EH?

模型与飞行动力学模型相结合$建

立了一个适用于直升机着舰飞行的平衡方法$并以

3ZD&$

直升机为算例$对其在不同风向角+不同风

速等着舰状态下进行了平衡计算$得出了以下结论!

#

%

%直升机悬停着舰时$风向及风速的变化会

使直升机操纵及姿态角出现较为明显的变化$随着

风速的增加$各操纵量并非单调增大'当风向变化

较小且属于同一象限时$本文计算的各操纵量随风

速的变化规律大致相同'当风向角较大时$直升机

总距操纵量+纵向周期操纵量及俯仰角随风速的变

化规律发生变化'

#

#

%对于本文的计算状态$随着风向角的增

加$风速变化出现的最大俯仰角呈上升趋势'这说

明风向角增加引起的俯仰角增加会直接增大飞行

员的操纵负担'

#

B

%算例计算及着舰配平计算结果与相关飞

行试验数据的对比表明$本文建立的直升机着舰飞

行平衡方法有效'
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$

%#

#

%

%!

!CDC%=

本文已收编于
#$%C

年全国直升机年会内部交流论文集

B!#

第
#

期 孟晓伟$等!基于
EH?

与飞行动力学耦合方法的舰载直升机着舰平衡分析



!!#

南
!

京
!

航
!

空
!

航
!

天
!

大
!

学
!

学
!

报 第
!"

卷


