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摘　 要：为研究横向周期变距差动和旋翼控制相位角 ２种旋翼冗余操纵策略对共轴刚性旋翼高速直

升机飞行动力学特性的影响，利用经过验证的 ＸＨ⁃５９直升机飞行动力学模型，在直升机和复合推进 ２
种飞行模式下，分析了横向周期变距差动和旋翼控制相位角对共轴刚性旋翼高速直升机配平特性；
上、下旋翼桨毂最大弯矩以及需用功率的影响。 结果表明：随着前飞速度的增加，提高横向周期变距

差动和降低旋翼控制相位角会减小直升机模式下的低头姿态，降低直升机和复合推进模式下的配平

总距和需用功率。 降低横向周期变距差动和提高旋翼控制相位角有利于降低 ２种模式下的最大桨毂

弯矩。 随着前飞速度增加，相比于调节横向周期变距差动，改变旋翼控制相位角会明显增加 ２种模式

下配平纵向周期变距，甚至使其超过限幅。 同时，采用横向周期变距差动对调节直升机需用功率和桨

毂处弯矩的效果更为明显。
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　 　 共轴刚性旋翼高速直升机是一种新型的复合式

直升机。 通过采用前行桨叶概念旋翼，提高了旋翼

效率，改善了共轴刚性旋翼高速直升机的性能［１］。
前行桨叶概念旋翼的主要特点是桨叶根部挥舞刚度

很大，挥舞幅值小于常规旋翼，延缓了后行桨叶的大

迎角失速问题，前行侧桨叶也不再受后行侧桨叶限

制，可以充分发挥其升力潜力［２］。 这使得前行桨叶

升力明显大于后行桨叶，产生升力横向偏置［３］，明
显增加了共轴刚性旋翼的上、下旋翼桨毂处弯

矩［４］，为桨毂处的结构设计带来难题。 共轴刚性旋

翼通常利用其特有的横向周期变距差动［５］和改变

旋翼控制相位角［６］的冗余操纵策略来降低上、下旋

翼的桨毂弯矩并提高不同飞行状态下的直升机

性能。
自 ２０世纪 ７０ 年代以来，研究者一直对共轴刚

性旋翼高速直升机横向周期变距差动［７⁃８］和旋翼控

制相位角［９⁃１０］进行研究。 其中，Ｅｒｅｚ Ｅｌｌｅｒ［７］和 Ｔｒｏｙ

Ｍ Ｇａｆｆｅｙ［９］分别利用飞行试验和模型计算的方法，
研究了在不同飞行速度下横向周期变距差动和旋翼

控制相位角对共轴刚性旋翼高速直升机桨毂处弯矩

的影响，发现根据直升机前飞速度合理设计横向周

期变距差动或旋翼控制相位角操纵策略，都可以降

低共轴刚性旋翼高速直升机的最大桨毂弯矩。 Ａ Ｊ
Ｒｕｄｄｌｅ［１０］利用飞行试验，发现旋翼控制相位角的改

变也会导致共轴刚性旋翼高速直升机配平总距、纵
向周期变距等配平特性的变化。 Ｄ Ｗａｌｓｈ［８］等人利

用飞行试验，得到了不同速度下，不同横向周期变距

差动对应的共轴刚性旋翼高速直升机需用功率。 发

现通过横向周期变距差动会直接影响直升机需用功

率。 上述研究表明，横向周期变距差动和旋翼控制

相位角这两种冗余操纵策略不仅会改变上、下旋翼

桨毂处弯矩和性能，还会对配平特性产生影响。 但

目前尚未有对这两种操纵策略影响的对比分析。 事

实上，通过对比横向周期变距差动和改变旋翼控制
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相位角 ２种操纵策略对配平特性、桨毂处弯矩和直

升机需用功率的影响，确定更适用于共轴刚性旋翼

高速直升机的旋翼操纵策略，有助于提高共轴刚性

旋翼高速直升机的设计水平。
针对以上问题，本文在课题组建立的直升机模

式下的 ＸＨ⁃５９ 共轴刚性旋翼高速直升机飞行动力

学模型［１１］的基础上，构建了同时能适用于直升机模

式和复合推进模式的共轴刚性旋翼高速直升机飞行

动力学模型，并对其进行验证。 然后研究在直升机

模式和复合推进模式下，不同横向周期变距差动和

旋翼控制相位角下的配平特性、直升机需用功率以

及最大桨毂弯矩随前飞速度的变化，并对横向周期

变距差动与旋翼控制相位角对其影响的结果进行比

对分析。

１　 飞行动力学模型与验证

１．１　 共轴刚性旋翼高速直升机飞行动力学模型

本文以课题组建立的直升机模式下的 ＸＨ⁃５９
共轴刚性旋翼高速直升机飞行动力学模型为基础。
加入了复合推进桨模型和包含了横向周期变距差动

以及旋翼控制相位角操纵策略的旋翼变距操纵模

型，得到了能够在直升机模式和复合推进模式下通

用的共轴刚性旋翼高速直升机飞行动力学模型。
复合推进桨模型

复合推进桨飞行动力学模型采用动量叶素理论

来计算其产生的推进力和三向力矩。 根据动量理论

和叶素理论得到的螺旋桨推力如下所示

Ｘｐ，Ｄ ＝ ２πρＲ２Ｐ（Ｖ０ ＋ ｖ１Ｐ）ｖ１Ｐ （１）

Ｘｐ，Ｂ ＝ ｋ∫ＲＰ
０

１
２
ρＷ２ｂＰ［Ｃｙｃｏｓ（β∗） － Ｃｘｓｉｎ（β∗）］ｄｒ

（２）
式中， Ｘｐ，Ｄ 和 Ｘｐ，Ｂ 分别表示动量理论和叶素理论得

到的推进力大小，ρ 为空气密度，ＲＰ 为螺旋桨半径，
Ｖ０ 为螺旋桨桨盘处轴向速度，ｖ１Ｐ 为诱导速度大小，ｋ
为螺旋桨桨叶片数，ｂＰ 为螺旋桨弦长，Ｃｙ 和 Ｃｘ 分别

表示翼型升力系数和阻力系数，Ｗ和 β∗ 分别表示流

向桨叶翼型的相对气流合速度以及来流角。
根据动量叶素理论，令 Ｘｐ，Ｄ ＝ Ｘｐ，Ｂ，得到在给定

状态的螺旋桨诱导速度大小，进而得到了螺旋桨产

生的推进力 Ｘｐ。 复合推进螺旋桨所产生的气动力

和气动力矩如下所示
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式中， Ｘｐ、Ｙｐ、Ｚｐ、Ｌｐ、Ｍｐ 和 Ｎｐ 分别表示复合推进桨

对直升机产生的前向力、侧向力、垂向力、滚转力矩、
俯仰力矩和航向力矩，ｚｐ 为复合推进螺旋桨的垂向

位置坐标，Ｗｐ 为螺旋桨所产生的扭矩。
旋翼变距操纵模型

根据共轴刚性旋翼操纵原理，考虑横向周期变

距差动和旋翼控制相位角影响的旋翼变距表达式如

下所示：
θｐ，Ｌ ＝ θ０ ＋ θ０１ － θ１ｃｃｏｓ（ψ ＋ Γ） ＋
　 　 （θ１ｓ － θｄｓ）ｓｉｎ（ψ ＋ Γ）， （５）
θｐ，Ｕ ＝ θ０ － θ０１ － θ１ｃｃｏｓ（ψ ＋ Γ） －
　 　 （θ１ｓ ＋ θｄｓ）ｓｉｎ（ψ ＋ Γ） （６）

式中， θｐ 为桨叶变距角，下标 Ｌ、Ｕ 分别表示下旋翼

和上旋翼，ψ 为方位角，θ０ 为桨根安装角，θ０１ 为总距

差动值，θ１ｃ 为纵向周期变距，θ１ｓ 为横向周期变距，Γ
为旋翼控制相位角，θｄｓ 为旋翼横向周期变距差动。

根据以上结果，得到 ＸＨ⁃５９ 共轴刚性旋翼高速

直升机飞行动力学模型，其包含 １９ 个运动自由度。
分别为机身的 ６个刚体运动自由度，上、下旋翼挥舞

运动的 ６个自由度，上、下旋翼动态入流的 ６个自由

度以及 １个螺旋桨入流自由度。 模型的状态空间形

式如下：
ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ，ｕ，ｔ） （７）

式中， ｘ ＝ ［Ｅ，Ｆ，Ｇ，Ｈ］ Ｔ，Ｅ ＝ ［ｕｖｗｐｑｒΦΘΨ］，分别为

机身运动的速度、角速度和欧拉角，Ｆ ＝ ［ β̇Ｌ０，β̇Ｌｃ，

β̇Ｌｓ，β̇Ｕ０，β̇Ｕｃ，β̇Ｕｓ，β Ｌ０，β Ｌｃ，β Ｌｓ，βＵ０，βＵｃ，βＵｓ］，为上、 下

旋翼锥度角、后倒角和侧倒角的角速度和角度，Ｇ ＝
［ｖＵ０，ｖＵｃ，ｖＵｓ，ｖＬ０，ｖＬｃ，ｖＬｓ］ 为上、下旋翼的旋翼动态入

流状态量，Ｈ ＝ ［ｖ１ｐ］为螺旋桨入流量。 ｕ ＝ ［θ ０，θ １ｃ，
θ １ｓ，θ ０１，θ ｐ，Γ，θ ｄｓ］ Ｔ 为控制输入， θ ｐ 为螺旋桨的

总距。
本文根据 ＸＨ⁃５９ 共轴刚性旋翼高速直升机飞

行动力学模型，通过对直升机模式和复合推进模式

的配平，研究稳定飞行状态旋翼控制相位角对纵向

配平特性、需用功率以及上、下旋翼最大桨毂弯矩的

影响。

·６１９·
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由于在复合推进模式配平时还存在螺旋桨总距

这一额外的冗余操纵量。 按照复合直升机的配平方

法［１２］，将机身俯仰姿态角 θ 作为给定量，在配平计

算中用螺旋桨总距 θ ｐ 代替俯仰姿态角 θ。 同时，由
于高速时前行桨叶受到气流压缩性的影响，共轴刚

性旋翼高速直升机必须在高速时降低旋翼转速。
１．２　 模型验证与配平特性分析

本文构建的飞行动力学模型在直升机模式下的

验证已在参考文献［１１］中给出。
为验证本文模型在复合推进模式下的准确性，

本文以参考文献［１３］中给出的带有复合推进桨的

ＸＨ⁃５９共轴刚性旋翼高速直升机为参考，利用该文

献中 ＨＧＳ模型在复合推进模式下的配平结果来验

证本文模型的准确性。 机身气动数据和旋翼间干扰

数据可根据参考文献［１４⁃１５］进行拟合。 同时按照

文献［１３］中的数据，设定了给定俯仰姿态角、旋翼

控制相位角、横向周期变距差动以及旋翼转速随前

飞速度的变化趋势。
图 １给出了 ＸＨ⁃５９ 共轴刚性旋翼高速直升机

在复合推进模式下定直平飞状态时模型计算得到的

配平结果以及需用功率与参考文献中 ＨＧＳ 模型计

算结果的比对。

图 １　 配平比对结果图

　 　 由图中比对结果可以看出，本模型在复合推进

模式下的配平计算以及需用功率结果与参考文献数

据相比吻合程度较好，模型配平和需用功率计算的

精度较高，因此可以利用本模型对共轴刚性旋翼高

速直升机在直升机模式和复合推进模式下的飞行动

力学特性进行分析。

２　 配平分析

在直升机模式和复合推进模式下的旋翼总距、
纵向周期变距以及直升机模式下的俯仰姿态角在 Γ

＝ ３０°，θ ｄｓ ＝ ０°，３°， － ３°， － ６°以及Γ ＝ ６０°，８０°， θ ｄｓ

＝ ０时随前飞速度的变化曲线如图 ２所示。
由图 ２可知：
１） 在直升机模式下，随着前飞速度的增加，不

同横向周期变距差动和旋翼控制相位角下的配平总

距随前飞速度的变化呈马鞍形。 在复合推进模式

下，直升机需用功率大部分由推进螺旋桨承担，旋翼

需用功率变化不大，因此总距随前飞速度的变化较

小。 在相同飞行速度下，降低旋翼控制相位角和提

高横向周期变距差动有利于降低配平总距。
２） 在直升机模式下，配平纵向周期变距随前飞

·７１９·
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速度的增加而降低。 在复合推进模式下，配平纵向

周期变距基本不随前飞速度而变化。 在相同的飞行

速度下，横向周期变距差动对配平纵向周期变距影

响较小，但提高旋翼控制相位角会明显降低配平纵

向周期变距，并且导致配平纵向周期变距随前飞速

度的增加而降低。 当旋翼控制相位角 Γ ＝ ８０°时，在

直升机模式和复合推进模式下高速飞行会导致纵向

周期变距超过 ＸＨ⁃５９直升机的限幅±９．６°［１３］。
３） 共轴刚性旋翼高速直升机在直升机模式下，

前飞速度越大直升机的低头姿态越明显。 在相同飞

行速度下，横向周期变距差动越高，旋翼控制相位角

越低，则直升机的俯仰姿态越低。

图 ２　 不同横向周期变距差动和旋翼控制相位角下配平量随前飞速度的变化趋势

３　 需用功率分析

在直升机模式和复合推进模式下直升机需用功

率在 Γ＝ ３０°，θｄｓ ＝ ０°，３°，－３°，－６°以及 Γ ＝ ６０°，８０°，
θｄｓ ＝ ０时随前飞速度的变化曲线如图 ３所示。

图 ３　 不同横向周期变距差动和旋翼控制相

位角下总功率随前飞速度的变化趋势

由图 ３可知，在直升机模式悬停飞行时，直升机

需用功率主要受到横向周期变距差动影响，横向周

期变距差动为 ０时，需用功率最小，而此时不同旋翼

·８１９·
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控制相位角对需用功率影响较小。 随着前飞速度的

增加，当旋翼横向周期变距差动越大，旋翼控制相位

角越小时，直升机需用功率随前飞速度的变化越剧

烈，需用功率马鞍形曲线的凹点值越小，当前飞速度

达到 ７０ ｍ ／ ｓ时，较低旋翼控制相位角和较高的横向

周期变距差动所对应的需用功率反超其他旋翼控制

相位角所对应的需用功率。
在直升机处于复合推进模式飞行时，直升机需

用功率随前飞速度的升高而升高。 此时通过降低旋

翼控制相位角和提高横向周期变距差动可以降低需

用功率。

４　 桨毂弯矩分析

在直升机模式和复合推进模式时最大桨毂弯矩

在 Γ＝ ３０°，θｄｓ ＝ ０°，３°，－３°，－６°以及 Γ ＝ ６０°，８０°，
θｄｓ ＝ ０时随前飞速度的变化曲线如图 ４所示。

图 ４　 不同横向周期变距差动和旋翼控制相位

角下桨毂弯矩随前飞速度的变化趋势

根据图 ４，在直升机模式下，小速度前飞时选择

较小的旋翼控制相位角有利于降低共轴刚性旋翼的

最大桨毂弯矩。 随着前飞速度的提高，增加旋翼控

制相位角和降低横向周期变距差动都有利于降低最

大桨毂弯矩。
在复合模式下，较高的旋翼控制相位角和较低

的横向周期变距差动会降低最大桨毂弯矩。

５　 横向周期变距差动与旋翼控制相位
角对比

根据以上分析，横向周期变距差动和旋翼控制

相位角的操纵策略都会对直升机模式和复合推进模

式下的配平特性产生影响。 其中增加旋翼控制相位

角会明显提高直升机模式和复合推进模式下的纵向

周期变距，甚至超过幅值限制，对操纵系统的设计和

飞行员的操纵带来难题。 根据第 ３节和第 ４节的计

算结果，通过调节横向周期变距差动和旋翼控制相

位角都可以用于降低直升机需用功率和最大桨毂弯

矩。 根据横向周期变距差动设计范围（ ±６°） ［１３］和
旋翼控制相位角设计范围（０° ～ ９０°） ［１０］，分别以降

低直升机需用功率和降低桨毂弯矩为目标，利用横

向周期变距差动和调节旋翼控制相位角 ２种方法得

到的结果，如图 ５所示。

图 ５　 ２种操纵策略对降低需用功率和

最大桨毂弯矩对比

·９１９·
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根据图 ５，通过横向周期变距差动降低直升机

需用功率和最大桨毂弯矩的效果更明显。 当以降低

需用功率为目标时，相比于降低旋翼控制相位角，通
过提高横向周期变距差动在直升机模式和复合推进

模式下能最多再降低需用功率的 １７％和 １２％。 当

以降低最大桨毂弯矩为目标时，相比于提高旋翼控

制相位角，通过降低横向周期变距差动能够在直升

机模式和复合推进模式下平均降低最大桨毂弯矩的

５１％和 １８％。
在共轴刚性旋翼高速直升机进行旋翼操纵策略

设计时，需要根据发动机特性、结构强度等方面选择

合适的需用功率要求和最大桨毂弯矩要求。 因此，
在进行旋翼操纵策略设计时，选择横向周期变距差

动能够更加灵活地调节需用功率和最大桨毂弯矩，
有利于提高共轴刚性旋翼高速直升机的设计水平。

６　 结　 论

本文利用共轴刚性旋翼高速直升机飞行动力学

模型，并以 ＸＨ⁃５９Ａ为研究对象，利用文献中的结果

验证了模型的准确性。 然后计算了不同横向周期变

距差动和旋翼控制相位角操纵策略情况下的配平特

性、最大桨毂弯矩和需用功率在直升机模式和复合

推进模式下随前飞速度的变化，并比较了采用横向

周期变距差动和调节旋翼控制相位角 ２种操纵策略

对飞行动力学特性影响的异同，得到结论如下：
１） 横向周期变距差动和旋翼控制相位角都会

对共轴刚性旋翼高速直升机的配平特性产生影响。
提高横向周期变距差动、降低旋翼控制相位角均会

降低直升机模式和复合推进模式下的旋翼总距、提
高直升机模式下的配平俯仰姿态角。 但横向周期变

距差动对直升机配平纵向周期变距影响较小，而旋

翼控制相位角的增大会明显降低直升机的配平纵向

周期变距，甚至超过限幅。
２） 横向周期变距差动和旋翼控制相位角的操

纵策略直接影响了共轴刚性旋翼高速直升机的性能

及最大桨毂弯矩。 随着前飞速度的增加，提高横向

周期变距差动和降低旋翼控制相位角有利于降低直

升机的需用功率。 而降低横向周期变距差动和提高

旋翼控制相位角则有利于降低旋翼的最大桨毂

弯矩。
３） 调节横向周期变距差动对降低需用功率和

最大桨毂弯矩的作用更为显著。 通过提高横向周期

变距差动在直升机和复合推进模式下，需用功率分

别能最多再降低 １７％和 １２％。 而通过降低横向周

期变距差动能够在直升机模式和复合推进模式下平

均降低最大桨毂弯矩的 ５１％和 １８％。 因此，横向周

期变距差动能够更加灵活地调节需用功率和最大桨

毂弯矩。
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