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一种直升机总体概念设计方法
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摘要：使用分析以及统计的方法，针对单旋翼带尾桨构型直升机提出了一种直升机总体概念设计的方法。首先根

据直升机的主要设计要求，确定直升机总质量、发动机需用功率、旋翼半径、桨叶实度、废阻面积以及桨尖速度等

总体参数。然后通过对直升机气动布局参数的统计与归纳，初步确定直升机的气动布局参数，利用这些参数对直

升机总质量重新估算，经反复迭代后得到一组可以进行飞行性能以及操稳性计算的概念设计参数。
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直升机概念设计的主要任务是根据直升机的

设计要求，选择总体参数以及气动布局参数，确定

满足设计要求的初步方案。为总体方案的初步设计

提供初始方案。

国外在直升机概念设计已积累了很多经验和

方法，从初期的直升机概念设计方法软件 ＨＥＳ

ＣＯＭＰ发展到 ＶＡＳＣＯＭＰ设计软件以及 ＧＴ

ＰＤＰ，这些软件和方法主要采用综合法进行直升机

概念设计。近期国外概念设计方法已经发展到集成

飞行品质、飞行性能、质量估算等方面的多学科优

化设计［１６］
，目前国内直升机概念设计方法为原准

机法［７８］
，即以国外成熟型号为原准机，在此基础上

适当修改，原准机法已用于我国各种直升机型号的

改进、改型。但原准机法也有其局限性，如果没有合

适的原准机，直升机的总体初步设计方案会受到制

约［９］
。彭名华、张呈林提出并建立了直升机总体多

学科优化设计，其中概念设计部分基于统计方法的

直升机总体参数选择方法，弱化了原准机在概念设

计中的作用，但是并未将总体参数与设计要求很好

地联系起来［１０１１］
。

本文提出了一种直升机概念设计总体设计方

法，该方法根据直升机的主要设计要求来确定总体

参数，通过统计与归纳和逐步逼近选择气动布局参

数，形成直升机概念设计方案的初步设计参数，为

操稳计算提供初始参数。

 直升机设计技术要求

直升机设计要求是研制直升机的依据和出发



点，它是根据对军用或者民用市场进行广泛调研和

分析，并在当前研制水平的基础上结合长远发展需

要而制定的。其主要内容有：直升机的任务使命和

用途、主要装载情况、主要飞行性能、典型任务剖面

以及一些其他要求。在概念设计阶段，涉及的主要

设计要求包括：

（１）任务载荷；

（２）航程；

（３）悬停升限；

（４）最大前飞速度；

（５）最大机动过载系数。

本文主要参考黑鹰直升机制定设计要求，目的

是将本文的总体概念设计方案与黑鹰对比来验证

本文所述方法的可行性，并非将黑鹰作为原准机。

以下是本文的主要设计要求：

（１）任务载荷：１１名全副武装士兵；

（２）航程：６００ｋｍ；

（３）无地效悬停升限：１５°Ｃ下 ３０００ｍ；

（４）最大平飞速度：２９０ｋｍ燉ｈ；

（５）最大机动过载系数：２５。

 直升机总体参数的选择

直升机总体参数包括：发动机功率、旋翼半径、

桨尖速度、旋翼实度以及直升机总质量，另外还需

要确定燃油质量以及估算直升机阻力面积等与飞行

性能密切相关的参数。这些总体参数决定了直升机

的飞行性能，本文通过分析部分飞行性能要求来估

算直升机总体参数，在总体参数确定后，再验证其他

飞行性能要求如垂直爬升速度、前飞爬升速度以及

续航时间等。具体总体参数估算流程如图 １所示。

图 １ 总体参数估算流程图

 燃油质量及总质量的估算

直升机起飞总质量 爩０由直升机空载质量

爩ｅ、任务载荷 爩ＭＲ、乘员及装备质量 爩Ｃｒｅｗ和燃油

质量 爩ｆｕｌ组成

爩０＝ 爩ｆｕｌ＋ 爩ＭＲ＋ 爩Ｃｒｅｗ＋ 爩ｅ （１）

直升机的质量效率 牑和平均单位总质量千米

耗油率 爠定义如下

牑＝
爩ｆｕｌ＋ 爩ＭＲ＋ 爩Ｃｒｅｗ

爩０
（２）

爠＝
爩ｆｕｌ

爩０爧
（３）

根据任务载荷 爩ＭＲ，乘员质量 爩Ｃｒｅｗ以及航程

爧，可以估算出燃油质量以及直升机总质量

爩ｆｕｌ＝
爩ＭＲ＋ 爩Ｃｒｅｗ

牑燉（爠爧）－ １
（４）

爩０＝
爩ＭＲ＋ 爩Ｃｒｅｗ

牑－ 爠爧
（５）

这里取质量效率 牑＝０３７，单位总质量千米耗

油率 爠＝００００２３；任务载荷为 １１名全副武装的

士兵，每名士兵 １１０ｋｇ，共计 １２１０ｋｇ，加上乘员及

装备质量，有效载荷取为 １６００ｋｇ；航程 爧＝６００

ｋｍ。根据式（４，５）可以得到：燃油质量 爩ｆｕｌ＝９５２

ｋｇ；总质量 爩０＝６８９７ｋｇ。

 发动机的选择

初步选择时，参照具有相似性能要求的机型选

择合适的功重比并估算发动机功率。武装直升机功

质比接近或超过 ０３７ｋＷ燉ｋｇ，运输直升机功质比

在 ０３ｋＷ燉ｋｇ左右。在有多个发动机以供选择的

情况下，综合考虑发动机的高度特性、发动机质量

以及巡航速度所对应功率耗油率进行选择。

本文取功质比 ０３２ｋＷ燉ｋｇ，由此可得发动机

功率为 ２２０７ｋＷ。

 桨尖速度的确定

桨尖速度 犓爲的选择主要受到以下因素的影

响：

（１）过大或者过小的 犓爲均会使得型阻功率增

加；

（２）犓爲的最大值受到噪声以及前行桨叶激波

限制；

（３）犓爲最小值受到桨叶动能储备以及后行桨

叶失速限制。

从质量方面看，在同样的半径下，桨尖速度越

大，主减的传动比越小，因而主减的质量越小。在飞

行速度要求较大时，桨尖速度 犓爲按前行桨叶激波

限制来确定

犓爲≤ 爩牃牜牨牃牞－ 爼ｍａｘ （６）

式中 爩牃牜牨为前行桨叶桨尖不出现激波的最大马赫

数，对中等厚度的一般翼型，容许马赫数为 ０８左

右，而对于较小厚度的翼型，容许马赫数可以提高
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到 ０９左右
［１２］
。

本文容许马赫数取 ０９，最大前飞速度为

２９０ｋｍ燉ｈ，因而桨尖速度取为 犓爲＝２２５ｍ燉ｓ。

 旋翼半径的确定

在有燉无地效悬停时，旋翼的需用功率主要由

诱导功率构成

爮牏＝
１

２
犱（犓爲）

３
π爲

２
爥爞爴牤牏＝

１

４
犱（犓爲）

３
π爲

２
爞
３燉２
爴
爥

槡牑
＝ 犣爮 （７）

爲＝
爴
１５
爥

槡２犱π牑犣爮
（８）

式中：犣为该状态下悬停效率，爮为该状态下发动

机可用功率，爥为诱导功率修正系数，牑为叶端损

失系数。

本文要求所设计的直升机能够在 １５°Ｃ条件下

在 ３０００ｍ高度悬停，查得该高度下发动机可用功

率 爮＝１６３３ｋＷ，取 犣＝０７２，爥＝１０５，牑＝０９２，

计算得到 爲＝７２３ｍ。

 旋翼实度的确定

旋翼实度主要由以下 ３个条件确定
［１３］
：

（１）在最大前飞速度时，旋翼气流分离区域应

小于 １燉４桨盘面积。

爞爴

犲
＝
１

３
爞牪７犦牑爴≤

１

３
犦牑爴

爞牪ｍａｘ

１＋ ３犨
（９）

（２）在使用升限高度，空气密度较小，因而需要

更大的迎角以提供足够的拉力。桨叶实度大小应确

保后行桨叶气流分离区域小于 １燉４桨盘面积。

（３）最大过载要求。一般武装直升机要求 ３５

的最大过载；运输直升机要求 ２５的最大过载。

牕爞爴

犲
≤
１

３
犦牑爴爞牪ａｖｅ （１０）

式中：牕为过载系数，爞爴为悬停时旋翼拉力系数，

爞牪ａｖｅ为最大旋翼平均升力系数。

针对本文的设计要求，对应于以上 ３个条件的

实度 犲分别为 ００５５，００８０和 ００９４，最终取实度

犲＝００９４。

 机身废阻估算

根据文献［１］给出的总质量与废阻面积统计关

系，针对本文直升机的型式用途，结合 ２１节确定

的直升机总质量，得到废阻面积 爡ｅ０＝２６２ｍ
２
。

 气动布局参数以及其他参数的选择

暂时冻结上述总体参数，使用统计的方法来确

定气动布局参数以及其他相关参数。气动布局的参

数主要包括两方面：（１）各气动面的尺寸参数，（２）

各气动面相对于质心的位置。

 旋翼参数选择

第 ２节确定了直升机的旋翼半径、旋翼实度以

及桨尖速度，为了更加完整地确定旋翼参数，需进

一步确定桨叶绕挥舞铰的质量静矩惯矩、挥舞铰偏

置量、桨叶负扭以及旋翼轴前倾角等。

３１１ 桨叶翼型的选择

翼型的选择主要要综合考虑以下 ３点：

（１）激波临界马赫数大；

（２）最大升力系数大；

（３）升阻比大。

对最大速度要求较高的直升机需要采用较薄

的翼型以提高激波临界马赫数，或者对桨尖形状进

行设计。本文所设计的直升机使用 ＯＡ２０９翼型。

３１２ 桨叶片数的选择

旋翼半径与实度不变的情况下，桨叶片数越

多，弦长越小。其优点与缺点如下：

（１）减小机体振动水平；

（２）减小桨尖损失，提高飞行性能；

（３）增加桨毂复杂性。

近年来，随着新型桨毂形式的不断出现，桨毂

结构大大简化，相比于以前金属铰接式桨毂，新型

式的桨毂在阻力、质量、可维修性上都有较大的改

善，因此可以优先采用较多桨叶片数的设计。

本文设计的直升机取 ４片桨叶。

３１３ 桨叶负扭角

在旋翼上引入负扭有利于诱导速度在桨盘上

均匀分布，从而减小诱导功率，改善桨叶展向气动

力分布，但在前飞时疲劳及振动问题严重。

本文所设计的机型为运输直升机，桨毂采用钛

合金材料，负扭角取－１５°。

３１４ 挥舞铰偏置量的确定

对于铰接式旋翼，引入挥舞铰偏置量是为了减

小桨根载荷，提高桨叶寿命。挥舞铰偏置量越大，操

纵功效越大，机动性越好，所以武装直升机以及侦

查直升机往往采用较大的挥舞铰偏置量，而对机动

性要求不高的运输直升机等则采用较小的挥舞铰

偏置量，这里取 ５％爲。

３１５ 其他参数的确定

（１）旋翼轴前倾角：按照文献［１４］中提供的方

法选取机身俯仰角为零。

（２）桨叶绕挥舞铰质量矩：在质量分配中可以

得到单片桨叶的质量，假设桨叶质量分布均匀。

１９２第 ３期 贾伟力，等：一种直升机总体概念设计方法



爩牞＝∫
爲

牉
牔（牜－ 牉）ｄ牜＝

１

２
爩（爲－ 牉） （１１）

（３）桨叶绕挥舞铰惯量矩：

爤牄＝∫
爲

０
牔（牜－ 牉）

２
ｄ牜＝

１

３
爩（爲－ 牉）

２
（１２）

式中 爩为单片桨叶质量。

 尾桨参数设计

在单旋翼带尾桨直升机布局中，尾桨主要用于

在飞行中提供侧向力以平衡直升机的反扭矩，并且

提供一定的航向稳定性、航向运动阻尼以及横向运

动阻尼。

３２１ 尾桨型式

为了产生最大的推力而需用功率小，本文采用

推进式尾桨，并且采用底朝前的尾桨转向。

３２２ 尾桨半径

旋翼桨盘载荷越大，尾桨半径相对于旋翼半径

越大，对桨盘载荷爡ＤＬ以及旋翼尾桨直径比爟燉牆进

行统计，结果如图 ２所示。

拟合曲线得

牜＝
爲

７２－ ０００４８爡ＤＬ
（１３）

图 ２ 尾桨直径趋势图

３２３ 尾桨桨尖速度

尾桨桨尖速度的选取主要考虑到传动系统与

噪声问题。桨尖速度越大，则噪声越大，但可以减轻

传动系统质量。一般尾桨桨尖速度取

犽牜＝ ０９犓爲 （１４）

３２４ 尾桨实度

尾桨实度的大小要保证：在最大扭矩下，仅依

靠尾桨能够保持平衡，并且留有 ２０％的操纵裕度。

爮爩爲ｍａｘ

犓爧ＴＲ

１

２
犱（犽牜）

２
π牜槏 槕
２
＝
１

３
犲ＴＲ（０８爞牪ｍａｘ）犦爴１

（１５）

式中：犦爴１为考虑垂尾阻塞效应后的拉力修正系数，

爮爩爲ｍａｘ为旋翼最大需用功率。

３２５ 其他参数的确定

（１）尾桨翼型的选择：与旋翼翼型选择要求类

似，选取 ＯＡ２０９翼型。

（２）尾桨轴倾斜角：部分直升机为了拓宽质心

前后移动范围，引入尾桨倾斜角，但此时需要考虑

操纵耦合问题，并降低直升机的抗侧风能力。对于

本文设计的常规直升机，可取尾桨轴倾斜角为 ０°。

（３）尾桨桨叶绕挥舞铰质量矩、惯量矩计算方

法与旋翼质量矩、惯量矩计算方法类似。

 垂尾参数设计

３３１ 垂尾翼型

当将尾桨布置于垂尾上时，垂尾需配置较厚的

翼型以布置尾传动轴，并提供足够强度以承受全部

侧向力，这里取 ＮＡＣＡ４４１５。

３３２ 垂尾面积

垂尾面积的选取，要求在尾桨失效的情况下，

能够保持适度的航向稳定性，并提供一定的反扭

矩。根据在经济速度下平衡反扭矩要求所确定的垂

尾面积为

爳ＨＴ＝
爮爩爲ｌｏｉｔｅｒ

１

２
犱爼

２
ｌｏｉｔｅｒ爞牪ｍａｘ爧ＨＴ犣犓

（１６）

式中：爼ｌｏｉｔｅｒ为直升机经济速度，爞牪ｍａｘ为翼型最大升

力系数，爧ＨＴ为垂尾气动中心到质心的距离，爮爩爲ｌｏｉｔｅｒ

为经济速度下旋翼需用功率。

３３．３ 垂尾安装角

垂尾安装角的大小，应使得垂尾在最大巡航速

度下承担 ６０％的侧向力，以卸载尾桨。该安装角所

对应的升力系数为

爞牪＝
爮爩爲ｌｏｉｔｅｒ燉犓

爧爼爴
燈６０％ 燈

２

犱爼
２
牅牜ｍａｘ爳爼爴犣

（１７）

式中 爼牅牜ｍａｘ为最大巡航速度。根据该升力系数反查

翼型安装角。

３３４ 垂尾对尾桨的阻塞系数

本文采用推进式尾桨，根据前文所确定的垂尾

阻塞比以及垂尾间距比，按照文献［１４］中的图表查

得垂尾对尾桨的阻塞系数。

 平尾参数设计

单旋翼直升机一般都会带有不大的水平尾面，

用于调整直升机的俯仰姿态角，并提供一定的速度

稳定性和迎角稳定性。

３４１ 平尾翼型

平尾相对于垂尾及短翼来讲，并不需要承担很大
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的载荷，因而一般采用薄翼型，文中用ＮＡＣＡ４４１２。

３４２ 平尾面积

考虑旋翼桨毂力矩和平尾对直升机纵向稳定

性的影响，根据文献［１５］中定义的平尾尺寸因子

爦爣 来选择平尾尺寸。

本文设计的运输直升机对稳定性有较高的要

求，爦爣 取 ３５。

３４３ 平尾安装角

对于采用固定平尾的直升机，平尾安装角的选

取应使得直升机在远航速度下，机身俯仰角为 ０°。

文中暂取－２°进行计算。

 各气动面相对位置

３５１ 旋翼相对质心位置

从迎角稳定性的角度考虑，质心一般安置在旋

翼轴前方，桨毂中心相对于质心的纵向位置可以取

牨爩 ＝－ １％爲 （１８）

桨毂中心相对于直升机质心的法向位置取为桨毂

距地面高度的一半

牪爩 ＝
１

２
（牜＋ Δ爣） （１９）

式中，Δ爣 为尾桨离地高度，对于中型、重型直升

机，一般不低于 １９ｍ。

概念设计时侧向位置暂时取 ０。

３５２ 尾桨相对质心位置

对于采用常规尾桨型式的大中型直升机，尾桨

桨毂中心与旋翼桨毂中心一般位于同一高度下，或

尾桨桨毂中心略低于旋翼桨毂中心，这有利于减小

飞行时机身侧倾角。在纵向上，尾桨应尽量靠近旋

翼以使得布局紧凑，尾桨桨毂中心相对于质心的侧

向位置可以取 ０４倍尾桨半径。

３５３ 垂尾相对质心位置

在尾桨位置确定后对垂尾进行布置，根据所绘

制的三面图得到垂尾气动中心的相对位置。也可以

根据下式对其相对位置进行估算

牨爼＝ 牨爴

牪爼＝ ０５牪爴

牫爼

烅

烄

烆 ＝ ０

（２０）

３５４ 平尾相对质心位置

常见的平尾布局有前平尾、后平尾、单侧高平

尾和 爴平尾布局。贝尔直升机公司设计的中小型

直升机常用前平尾布局；大中型直升机多采用后平

尾或单侧高平尾布局。本文所设计的直升机采用后

平尾布局，可以取如下位置参数进行计算

牨爣 ＝－ １２爲

牪爣 ＝ ０

牫爣

烅

烄

烆 ＝ ０

（２１）

 转动惯量的估算

在直升机初步设计质量分配以及总体布置之

后可以给出较为可靠的转动惯量，但在概念设计阶

段，则需根据统计数据，利用式（２２）进行估算。表 １

为典型直升机转动惯量。

表  典型直升机转动惯量 ｋｇ·ｍ
２

转动惯量 爤牀牀（纵向） 爤牁牁（法向） 爤牂牂（侧向）

ＵＨ６０ ７６３２ ５０４３６ ５４２３３

ＡＨ１Ｇ ３６６１ １４６４３ １７３５４

山猫 ２７６７ １２２０９ １３９０５

ＢＯ１０５ １４３３ ４０９９ ４９７５

ＳＡ３３３ ９６３８ ２５８８９ ３３２４０

直 １１ １１１７ ４８５７ ５６５２

爤０＝
爩爲

２

爩０爲
２
０

爤 （２２）

 其他相关参数

用于描述直升机气动布局的其他参数，比如平

尾、垂尾和短翼的展弦比、前缘后掠角、平面形状等

参数可以参考相似机型确定。

 概念设计方案及参数

在得到总体参数与气动布局参数等参数后，可

以对直升机各部件质量进行估算［１６］
，进而修正第

一步总体参数中总质量的估算值，流程图如图 ３所

示。

图 ３ 概念设计流程

经反复迭代后，得到满足设计要求的总体方案

如表 ２所示。

根据各部件的设计参数要求，参照已有运输直

升机的外形初步确定图 ４所示的直升机三面图。当
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表  设计参数与黑鹰参数对比

主要参数 设计值 黑鹰值

总体参数

总质量燉ｋｇ ７２１１ ７４８４

燃油质量燉ｋｇ １０３４ １０６０５

旋翼半径燉ｍ ７６ ８１８

旋翼实度 ００９１ ００８１

桨尖速度燉（ｍ·ｓ
－１
） ２２２ ２２１

发动机功率燉ｋＷ ２１１０３２１２１０

转动惯量

纵轴转动惯量燉（ｋｇ·ｍ
２
） ６３４８ ７６３２

立轴转动惯量燉（ｋｇ·ｍ
２
） ４５１０７ ５０４３６

横轴转动惯量燉（ｋｇ·ｍ
２
） ４１９４９ ５４２３３

旋翼参数

旋翼轴前倾角燉（°） ４６ ３

桨叶绕挥舞铰质量矩燉（ｋｇ·ｍ） ３１３３ ３８５６６

桨叶绕挥舞铰惯量矩燉（ｋｇ·ｍ
２
） １５１３４ ２０５０８

桨毂中心至直升机质心纵向位置燉ｍ ０ ０４８

桨毂中心至直升机质心法向位置燉ｍ ２０３ １７２

桨毂中心至直升机质心侧向位置燉ｍ ０ ０

旋翼转速燉（ｒ·ｍｉｎ
－１
） ２７９ ２５８０

弦长燉ｍ ０５４５ ０５３３

桨叶片数 ４ ４

挥舞铰偏置量燉％ ５ ４６６

挥舞变距耦合系数

桨叶负扭燉（°） －１５ －１８

旋翼桨叶平面形状 矩形 矩形

旋翼转向 右旋 右旋

尾桨参数

尾桨半径燉ｍ １４３ １６８

尾桨实度 ０２０５ ０１８８

尾桨桨叶片数 ４ ４

尾桨桨叶弦长燉ｍ ０２３ ０２４７

尾桨桨尖速度燉（ｍ·ｓ
－１
） ２２２ ２０８９

尾桨桨叶负扭角燉（°） －８ －８８

尾桨桨叶绕挥舞铰质量矩燉（ｋｇ·ｍ） ２２

尾桨桨叶绕挥舞铰惯量矩燉（ｋｇ·ｍ
２
） １１１７

尾桨中心至直升机质心纵向位置燉ｍ －９３３ －９４４

尾桨中心至直升机质心法向位置燉ｍ ２０３ １９７

尾桨中心至直升机质心侧向位置燉ｍ －０５７ ０

尾桨轴倾斜角燉（°） ０ ２０

尾桨转速燉（ｒ·ｍｉｎ
－１
） １４８７ １１８７

尾桨桨叶平面形状 矩形 矩形

尾桨转向 底朝前 底朝前

平尾参数

平尾面积燉ｍ
２ ４０５ ４１８

续表

主要参数 设计值 黑鹰值

平尾安装角燉（°） 全动平尾 全动平尾

平尾展弦比 ３４１

平尾至直升机质心纵向位置燉ｍ －９１２ －８６４

平尾至直升机质心法向位置燉ｍ ０ －００８

平尾至直升机质心侧向位置燉ｍ ０ ０

垂尾参数

垂尾面积燉ｍ
２ ２６４ ２９９

垂尾安装角燉（°） －０３７４

垂尾展弦比 ２５

垂尾前缘后掠角 ２９４

垂尾至直升机质心纵向位置燉ｍ －９３３ －８５

垂尾至直升机质心法向位置燉ｍ １６ ０６６

垂尾至直升机质心侧向位置燉ｍ ０ ０

垂尾对尾桨阻塞系数 １１９

飞行性能

最大平飞速度燉（ｍ·ｓ
－１
） ２８８ ２９６

无地效悬停升限燉ｍ（１５°Ｃ） ３０２２ ３１７０

有地效悬停升限燉ｍ（３０°Ｃ） ２７８４ ２８９５

最大垂直爬升率燉（ｍ·ｓ
－１
） ３ ２１

使用升限燉ｍ ５８４５ ５７９０

最大前飞爬升率燉（ｍ·ｓ
－１
） １５５

最大航程燉ｋｍ ６００ ５９２

然，该三面图可能还会随着总体布置的细化发生变

化。至于该直升机气动外形所对应的机身气动力和

力矩，根据类似的外形确定
［１７］
。

图 ４ 直升机三面图

 结束语

本文提出了一种直升机总体概念设计的方法，

首先采用分析以及统计的方法确定直升机的主要

设计参数，在此基础上，通过直升机气动布局参数
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的统计与归纳，初步确定直升机的气动布局参数，

得到一组可以进行飞行性能以及操稳性计算的概

念设计参数。与传统的参考样机方法不同的是该方

法完全根据设计指标要求，通过局部完善的过程得

到直升机总体概念设计方案参数，为操稳分析提供

初始数据。
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