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直升机旋翼结冰后的飞行品质

李国知 曹义华

（北京航空航天大学航空科学与工程学院，北京，１００１９１）

摘要：研究了旋翼结冰后直升机飞行品质分析模型的建立方法，该方法通过引入结冰参数，计算结冰后桨叶翼型

升阻力系数增量，建立旋翼结冰模型。并以系数增量形式计入结冰对旋翼力、力矩和旋翼挥舞模型的影响，建立

结冰后飞行动力学模型。基于线性小扰动理论，进一步建立结冰后直升机飞行品质分析模型。根据军用旋翼飞行

器驾驶品质要求（ＡＤＳ３３ＥＰＲＦ），研究了旋翼结冰对直升机开环状态下飞行品质的影响。按照品质规范要求，

主要分析了结冰时间、环境温度、液态水含量和平均水滴直径的变化对直升机姿态敏捷性、轴间耦合特性、垂直

轴操纵功效和横向突风扰动的影响。计算结果的对比分析显示，直升机旋翼结冰后的飞行品质模型合理，可以用

来进行工程应用上的定性分析。

关键词：直升机；旋翼结冰；飞行动力学；飞行品质

中图分类号：Ｖ２１２４ 文献标识码：Ａ 文章编号：１００５２６１５（２０１１）０３０３８１０６

基金项目：北京航空航天大学博士研究生创新基金（ＹＷＦ１００２３８０）资助项目。

收稿日期：２０１０１１１６；修订日期：２０１１０１１３

通讯作者：曹义华，男，教授，博士生导师，１９６２年生，Ｅｍａｉｌ：ｙｉｈｕａｃａｏｂｕ＠１２６．ｃｏｍ。

﹦┉┈┄┄┉┄┇﹫┃┄┃﹨━┎┃┊━┉┈┄﹪━┄┅┉┇

爧牏爢牣牗牫牎牏，爞牃牗牁牏牎牣牃

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ，１００１９１，Ｃｈｉｎａ）

﹢┈┉┇┉：Ａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｅｓｔａｂｌｉｓｈｉｎｇｔｈｅｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｄｕｅｔｏｒｏｔｏｒｉｃｉｎｇｉｓ

ｓｔｕｄｉｅｄ．Ｂｙｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇｓｅｖｅｒａｌｉｃｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｔｈｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔｏｆｂｌａｄｅａｉｒｆｏｉｌｌｉｆｔ燉ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｕｅ

ｔｏｒｏｔｏｒｉｃｉｎｇｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｒｏｔｏｒｉｃｉｎｇｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｎｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｒｏｔｏｒｉｃｉｎｇｅｆ

ｆｅｃｔｓｏｎｒｏｔｏｒｆｏｒｃｅａｎｄｔｏｒｑｕｅａｎｄｒｏｔｏｒｆｌａｐｐｉｎｇｍｏｄｅｌｗｉｔｈｔｈｅｆｏｒｍｓｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｎｃｒｅｍｅｎｔ，ｔｈｅｉｃｅｄ

ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｌｉｎｅａｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙ，ｔｈｅｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｙ

ａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｈａｎｄｉｎｇｑｕａｌｉｔｙｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒｍｉｌｉｔａｒｙｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｓ（ＡＤＳ

３３ＥＰＲＦ），ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｉｃｉｎｇｏｎｔｈｅｏｐｅｎｌｏｏｐｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏ

ｔｈｏｓｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ，ｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｑｕｉｃｋｎｅｓｓ，ｉｎｔｅｒａｘｉｓｃｏｕｐｌｉｎｇ，ｖｅｒｔｉｃａｌａｘｉｓｃｏｎｔｒｏｌｐｏｗｅｒ，ａｎｄｄｉｓｔｕｒ

ｂａｎｃｅｏｆｔｈｅｌａｔｅｒａｌｇｕｓｔａｒｅｍａｉｎｌｙａｎａｌｙｚｅｄｗｉｔｈｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｉｃｉｎｇｔｉｍｅ，ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，

ｌｉｑｕｉｄｗａｔｅｒｃｏｎｔｅｎｔ，ａｎｄｍｅｄｉａｎｖｏｌｕｍｅｔｒｉｃｄｉａｍｅｔｅｒ．Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉ

ｔｉｅｓａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｄｕｅｔｏｒｏｔｏｒｉｃｉｎｇｉｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅ，ａｎｄｔｈｅｙｃａｎｂｅｕｓｅｄａｓａｎｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｑｕａｌｉｔａｔｉｖｅａｎａｌ

ｙｓｉｓｔｏｏｌ．

┎┌┄┇┈：ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ；ｒｏｔｏｒｉｃｉｎｇ；ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ；ｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓ

自１９７０年以来，当直升机被允许在仪表飞行

规则下进行飞行后，直升机飞行遇到了越来越多的

云层结冰问题。结冰对直升机性能的影响主要体现

在旋翼结冰问题上。从２０世纪８０年代起，相关研究

机构就在对固定翼飞机和螺旋桨飞行器结冰研究

经验的理解基础上，逐步对直升机旋翼结冰问题展

开了探索［１４］
。

目前，直升机旋翼结冰研究主要从冰风洞试



验、理论和经验工程算法研究三方面进行
［５７］
。冰风

洞试验最接近实际飞行情况，但易受自然环境、结

冰气象条件和飞行风险的影响，且成本较大，对试

验设备的要求较高。相对于试验研究，结冰数值模

拟的理论研究有投资少、模拟范围广等优点，但由

于旋翼桨叶不同径向和周向位置的翼型来流迎角

与马赫数的不同，对旋翼结冰数值模拟的复杂和繁

琐程度远大于对固定翼飞机的结冰数值模拟。结冰

经验工程算法研究主要基于早期的翼型冰风洞试

验数据展开，从某种程度上能够得到适合于工程应

用的一些定性的研究结果，既能避免冰风洞试验的

高风险和高成本，又能省去结冰数值模拟研究方法

的复杂性和繁琐性。早期的旋翼结冰经验工程算法

较为成功，却很少全面考虑旋翼桨叶表面附着冰脱

落现象和桨叶表面局部温度对结冰的影响。目前，

文献［８］基于经验的旋翼结冰模型，建立了结冰后

直升机飞行动力学模型，初步研究了结冰对直升机

飞行动力学特性的影响。

本文在前人研究基础上，对旋翼结冰后直升机

飞行品质分析模型的建立方法展开研究，并以ＵＨ

６０Ａ单旋翼直升机为研究对象，对旋翼结冰条件下

的直升机飞行品质进一步展开研究。根据飞行品质

规范ＡＤＳ３３ＥＰＲＦ
［９］
，主要分析了结冰时间、环境

温度、液态水含量和平均水滴直径的变化对直升机

开环状态下的姿态敏捷性、轴间耦合特性、垂直轴

操纵功效和横向突风扰动的影响。

 方法概述

 结冰后的翼型升阻力系数增量计算

根据冰风洞试验结果［７］
，结冰后的桨叶翼型

升、阻力系数增量随一些结冰参数（碰撞水滴惯性

系数爦，积聚参数爛ｃ，水滴收集率爠）而变化。

旋翼桨叶表面碰撞水滴惯性系数爦是平均水

滴直径爟，桨叶翼型来流速度爼，水滴密度犱ｗ，翼型

弦长牅和空气粘性犨的函数
［２］

爦＝
犱ｗ爟

２
爼

１８牅犨
（１）

在典型积冰条件下，爦可作如下修正
［１０］

爦０＝ １８爦
爲牉

－２燉３
－

槡 槏６ａｒｃｔａｎ
爲牉

（１燉３）

槡 槕６
烄

烆

烌

烎爲牉

（２）

式中：爲牉为水滴雷诺数。

积聚参数爛ｃ为量纲一的质量流量，表征在结冰

时间犳内，旋翼桨叶翼型弦长上垂直于来流方向的

平面上的结冰厚度，定义为

爛ｃ＝
爼爧犳

犱Ｉ牅
（３）

式中：爧为液态水含量；犱Ｉ为冰密度。

旋翼桨叶翼型剖面总的水滴收集率爠可采用

如下根据翼型冰风洞试验数据拟合得出的经验公

式［１１］计算

爠＝ ００８６８６ｌｎ（爦０）＋ ０６１１１牠
２
－

０７４３３牠＋ ０５６ （４）

式中：牠为桨叶翼型相对厚度。

结冰后的桨叶翼型升、阻力系数增量
［７］分别为

Δ爞爧＝－ 牠爦０爦Ｌ爧犳［犜＋ ２＋ 爦Ｌ１（犜－ ６）
２
］燉牅

（５）

Δ爞爟＝ ［０１５８ｌｎ牑ｓ＋ １７５爛ｃ爠＋ １７］
犜＋ ６

槏 槕１０
犠０

（６）

式中：犜为桨叶翼型来流迎角；爦Ｌ，爦Ｌ１为冰风洞试

验数据修正系数；犠０为结冰前桨叶翼型阻力系数；

牑ｓ为结冰表面粗糙度，利用等效沙粒粗糙度来考虑

结冰表面粗糙度对旋翼桨叶结冰的影响［１２］

牑ｓ＝ ０６８３９牑
爧
ｓ燈牑

爟
ｓ燈牑

爴
ｓ燈牑

爜
ｓ （７）

式中：牑
爧
ｓ，牑

爟
ｓ，牑

爴
ｓ分别为液态水含量爧，水滴直径爟和

环境温度爴Ｓ对牑ｓ的影响系数；牑
爜
ｓ为试验模型基准

值，牑
爜
ｓ＝０００１１７７。

牑
爧
ｓ＝ ０５７１４＋ ０２４５７爧＋ １２５７１爧

２

牑
爟
ｓ＝

１， 爟≤ ２０μｍ

｛１６６７－ ００３３３爟， 爟＞ ２０μｍ

牑
爴
ｓ＝ ００４７（爴Ｓ＋ ２７３１５）－ １１２７

 旋翼结冰模型

采用旋翼桨盘“平均化”方法
［１３］
，将旋翼桨盘

分别沿周向和径向均等划分计算区域，对每个区域

内桨叶微段的来流迎角与马赫数均化处理，首先研

究每个计算区域桨叶微段翼型的结冰情况，计算每

个计算区域内结冰后的桨叶翼型升、阻力系数增

量，从而得到每个计算区域内桨叶微段的气动特

性，综合考虑所有计算区域，以及桨叶表面附着冰

脱落与桨叶表面局部温度对结冰的影响［１４］
，可得

到整个旋翼的结冰情况，由此建立旋翼结冰模型。

 结冰后飞行动力学模型

关于直升机飞行动力学的建模，国内外已经作

了深入、系统的研究
［１５１７］

。本文主要基于直升机动

量理论、涡流理论和叶素理论建立结冰前的直升机

飞行动力学模型。首先完成结冰前的直升机平衡特

性计算，得到结冰前的旋翼桨盘各个划分区域的翼

型来流迎角与马赫数；然后结合结冰参数，计算旋

翼各个划分区域的桨叶翼型升、阻力系数增量，得

到结冰后的桨叶翼型升、阻力系数

爞
′
爧＝ （１＋ Δ爞爧燉爞爧）爞爧 （８）

爞
′
爟＝ （１＋ Δ爞爟燉爞爟）爞爟 （９）

式中：爞爧，爞爟分别为无冰情况下的桨叶翼型升、阻

力系数。

在此基础上，结合旋翼结冰模型，以系数增量

形式计入结冰对旋翼力、力矩和旋翼挥舞模型的影

响，进一步建立结冰后的飞行动力学模型。
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爞
′
爴＝ 爞爴＋ Δ爞

′
爴

爞
′
牁＝ 爞牁＋ Δ爞

′
牁

爞
′
爣 ＝ 爞爣 ＋ Δ爞

′
爣

爞
′
爯＝ 爞爯＋ Δ爞

′
爯

牃
′
０＝ 牃０＋ Δ牃

′
０

牃
′
１ｓ＝ 牃１ｓ＋ Δ牃

′
１ｓ

牄
′
１ｓ＝ 牄１ｓ＋ Δ牄

′
１

烅

烄

烆 ｓ

（１０）

式中：爞爴，爞牁，爞爣，爞爯，牃０，牃１ｓ，牄１ｓ分别为与结冰无关

的旋翼拉力、侧力、后向力和扭矩系数以及旋翼锥

角、后倒角和侧倒角；等式左边为结冰后的相关系

数；等式右边第二项为由于结冰引起的系数增量，

这些系数增量表达式为

Δ爞
′
爴＝

犲

４π∫
２π

０∫
１

０
牣
２
ＴΔ爞爧ｄ牜ｄ犼 （１１）

Δ爞
′
牁＝－

犲

４π∫
２π

０∫
１

０
［（牣

２
ＴΔ爞爟－ 牣Ｔ牣ＰΔ爞爧）ｃｏｓ犼－

牣
２
ＴΔ爞爧犝ｓｉｎ犼］ｄ牜ｄ犼 （１２）

Δ爞
′
爣 ＝

犲

４π∫
２π

０∫
１

０
［（牣

２
ＴΔ爞爟－ 牣Ｔ牣ＰΔ爞爧）ｓｉｎ犼－

牣
２
ＴΔ爞爧犝ｃｏｓ犼］ｄ牜ｄ犼 （１３）

Δ爞
′
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犲
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２π

０∫
１

０
（牣

２
ＴΔ爞爟－ 牣Ｔ牣ＰΔ爞爧）牜ｄ牜ｄ犼

（１４）

Δ牃
′
０＝

犞

２π牃ｓ∫
π

－π∫
１

０
牣
２
ＴΔ爞爧牜ｄ牜ｄ犼 （１５）

Δ牃
′
１ｓ＝－

４

π１－
犨
２

槏 槕２ 牃ｓ
∫
π

－π∫
１

０
牣
２
ＴΔ爞爧牜ｓｉｎ犼ｄ牜ｄ犼

（１６）

Δ牄
′
１ｓ＝

４

π１＋
犨
２

槏 槕２ 牃ｓ
∫
π

－π∫
１

０
牣
２
ＴΔ爞爧牜ｃｏｓ犼ｄ牜ｄ犼

（１７）

式中：牣Ｔ和牣Ｐ分别为桨叶叶素在旋转平面内的量纲

为一的切向速度和垂向速度；犲为旋翼实度；牜为量

纲一的旋翼桨叶径向位置；犼和犝分别为旋翼桨叶

方位角和挥舞角；犞为结冰前的旋翼桨叶洛克数；

牃Ｓ为结冰前的桨叶翼型升力线斜率；犨为前进比。

 结冰后飞行品质分析模型

基于结冰后飞行动力学模型，完成结冰后直升

机的平衡特性计算，采用线性小扰动理论计算结冰

后的稳定性、操纵性导数
［１７］
，引入直升机小扰动线

化的全耦合状态空间模型，得到基本的结冰后直升

机飞行品质分析模型。采用该模型进一步研究旋翼

结冰对直升机飞行品质的影响。整个分析模型主要

研究了旋翼结冰后的直升机姿态敏捷性、轴间耦合

特性、垂直轴操纵功效和横向突风扰动影响。

姿态敏捷性用以表征直升机机动动作的时间

短暂性，或操纵产生机动响应的有效性。以俯仰姿

态为例，品质计算指标为牚ｐｋ燉Δ犤ｐｋ，即俯仰角速率的

变化峰值与俯仰角改变幅值的比值。相同俯仰角变

化最小角度Δ犤ｍｉｎ下，该比值越大，品质越好。本文对

模型施加驾驶舱纵向操纵１０ｃｍ脉冲输入，作用

时间为１０ｓ，研究俯仰姿态敏捷性。

直升机轴间耦合特性可以从以下３个方面分

析：总距－偏航耦合、俯仰－滚转耦合以及滚转－

俯仰耦合。本文对模型施加驾驶舱总距１０ｃｍ的

阶跃操纵输入，研究各种结冰条件下总距－偏航耦

合特性。若取牜１为偏航角速度３０ｓ之内的第一个

响应峰值；牜（３）为第３０ｓ末的偏航角速度响应；牥

（３）为３０ｓ末的直升机垂向速度；牜３为

牜３＝
牜（３）－ 牜１ 牜１＞ ０

牜１－ 牜（３） 牜１｛ ＜ ０
（１８）

则品质评定指标为燏牜１燉牥（３）燏和牜３燉燏牥（３）燏。

垂直轴操纵功效是直升机最重要的飞行品质

评价内容之一。自总距快速偏离配平位置起１５ｓ
后，直升机产生的垂向速度牥１５可以作为垂直轴操

纵功效的评价指标。此外，横向突风扰动对直升机

安全飞行影响较大，也是直升机最重要的飞行品质

评价内容之一。直升机在受到最危险方向的阶跃突

风扰动后的前３０ｓ内，偏航角速度变化峰值牜ｐｋ与

突风速度幅值爼ｇ之比越小，品质越好。本文以文献

［１８］建立的横向突风扰动输入模型为基础，研究不

同结冰环境对横向突风扰动品质的影响。

图１为旋翼结冰后的直升机飞行品质计算分

析流程图。

图１ 旋翼结冰后的直升机飞行品质计算分析流程图

 计算分析

基于飞行品质规范ＡＤＳ３３ＥＰＲＦ，对开环状

态下ＵＨ６０Ａ直升机姿态敏捷性、轴间耦合特性、

垂直轴操纵功效和横向突风扰动影响展开研究。表

１为基本旋翼结冰环境（即当研究某一结冰参量对

飞行品质的影响时，其他结冰参量均保持为表１的

相应基准值不变）。直升机前飞速度牀
＝７４０ｋｍ燉

ｈ，全机质量为７２６４０ｋｇ，飞行高度为１６０００ｍ。
表 旋翼基本的结冰状态

牠Ｓ燉℃ 爧燉（ｇ·ｍ
３
） 爟燉μｍ 犳燉ｓ

－２５０ ０７５ ２０ １００
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 姿态敏捷性分析

图２给出了直升机俯仰姿态敏捷性随不同结

冰环境的影响。可以看出，旋翼结冰明显降低了俯

仰姿态敏捷性，且随着结冰时间的增加，品质指标

有沿评价图左下方移动的趋势，表明品质越来越

差。

图２ 结冰对直升机俯仰姿态敏捷性的影响

在结冰环境下，液态水含量的增加使得品质指

标沿评价图左下方移动，表明姿态敏捷性越来越

差；水滴直径的增大使得品质指标沿评价图左上方

移动，表明姿态敏捷性有向结冰前回复的趋势。此

外，环境温度的降低使得品质指标沿评价图右上方

移动，也表明姿态敏捷性有向结冰前回复的趋势。

这一现象主要由旋翼桨叶结冰表面粗糙度的变化

引起。式（７）中关于水滴直径和环境温度对结冰表

面粗糙度的影响表明，水滴直径的增大使结冰表面

粗糙度减小，结冰表面变得光滑，使结冰后的桨叶

翼型气动性能较水滴直径较小时要好，使直升机姿

态敏捷性有向结冰前回复的趋势；随着环境温度的

降低，旋翼桨叶表面结冰的冰形越来越规则，使得

结冰后的桨叶翼型气动特性较环境温度较高时略

微变好，因而也使得直升机姿态敏捷性有向结冰前

回复的趋势。这一现象与实际结冰情况相符合，表

明本文的结冰后直升机飞行品质分析模型合理。

 轴间耦合特性分析

根据图３，旋翼结冰降低了直升机总距－偏航

耦合特性。结冰时间的增加使品质指标更早的由等

级１退化至等级２。液态水含量的增加使品质指标

沿左上方移动，表明总距－偏航耦合特性越来越

差。环境温度的降低使品质指标朝右下方移动，表

明品质有向结冰前回复的趋势。

图３ 结冰对直升机总距－偏航耦合特性的影响

此外，根据图３（ｂ）可以明显看出，水滴直径的
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变化对总距－偏航耦合特性有较为特殊的影响。当

水滴直径由爟＝１５μｍ增大至爟＝２０μｍ时，品质

指标移至评价图的左上方，表明品质进一步下降；

而当水滴直径由爟＝２０μｍ增大至爟＝２５μｍ时，

品质指标又开始移至评价图的右下方，表明品质有

略微的好转趋势。进一步研究发现，这一现象主要

也是由旋翼桨叶结冰表面粗糙度的变化引起。由式

（７）可看出，水滴直径的变化对结冰表面粗糙度的

影响较为特殊：当水滴直径小于２０μｍ时，水滴直

径的变化对结冰表面粗糙度的影响可以忽略不计；

当水滴直径大于２０μｍ时，水滴直径的增大导致结

冰表面粗糙度减小，使结冰表面变得光滑，因而使

得结冰后的旋翼桨叶气动性能较结冰条件下水滴

直径较小时略微变好，从而使直升机的总距—偏航

耦合特性有向结冰前回复的趋势。

 垂直轴操纵功效分析

图４给出了直升机垂直轴操纵功效随不同结

冰环境的影响。旋翼结冰使直升机垂直轴操纵功效

降低，且随着结冰时间的增加，逐渐由等级１降至

图４ 结冰对直升机垂直轴操纵功效的影响

等级２。尤其随着液态水含量的增加，评价等级会更

快地降至等级３。水滴直径的变化对垂直轴操纵功

效的影响规律与总距－偏航耦合特性分析基本相

似；环境温度的变化对垂直轴操纵功效的影响规律

与姿态敏捷性分析基本一致。

 横向突风扰动影响分析

根据图５，旋翼结冰降低了直升机横向突风扰

动品质，且随着结冰时间的增加，品质呈线性下降

趋势。液态水含量的增加、水滴直径的增大以及环

境温度的下降均使直升机横向突风扰动品质下降。

图５ 结冰对直升机横向突风扰动的影响

 结 论

本文通过研究旋翼结冰后直升机飞行品质分

析模型的建立方法，基于飞行品质规范ＡＤＳ３３Ｅ

ＰＲＦ，进一步分析了旋翼结冰对直升机飞行品质的

影响。计算分析表明：
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（１）以系数增量形式研究旋翼结冰模型和结

冰后直升机飞行动力学模型，可以用来进一步研究

直升机旋翼结冰后的飞行动力学问题。

（２）结冰时间、环境温度、液态水含量和平均

水滴直径对直升机飞行品质均有一定影响，且环境

温度和平均水滴直径的变化对直升机部分飞行品

质评价指标有较为特殊的影响。相关计算结果与实

际的结冰情况相符合，表明本文所建立的分析模型

是合理的，可以用来进行工程应用上的定性分析。
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［１４］李国知，曹义华，钟国．旋翼结冰模型与纵列式直升

机平衡特性分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，

２０１０，３６（９）：１０３４１０３７．

［１５］ＨｏｗｌｅｔｔＪＪ．ＵＨ６０Ａｂｌａｃｋｈａｗｋｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｓｉｍｕ

ｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｇｒａｍ： ｖｏｌｕｍｅ Ｉ—ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌ

［Ｒ］．ＮＡＳＡＣＲ１６６３０９，１９８１．

［１６］ＣａｏＹｉｈｕａ，ＬｉＧｕｏｚｈｉ，ＹａｎｇＱｉａｎ．Ｓｔｕｄｉｅｓｏｆｔｒｉｍｓ，

ｓｔａｂｉｌｉｔｙ，ｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｉｌｉｔｙ，ａｎｄｓｏｍｅｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓ

ｏｆａ ｔａｎｄｅｍ ｒｏｔｏｒｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００９，２２３（Ｇ２）：１７１１７７．

［１７］李国知，曹义华，杨倩．纵列式直升机配平计算及稳

定 性、操纵性分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，

２００９，３５（１）：７４７７．

［１８］李国知，曹义华．纵列式直升机悬停飞行品质研究

［Ｊ］．航空动力学报，２００９，２４（５）：１０５５１０６０．
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