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共轴式直升机半差动航 向操纵 的 

动态响应分析 
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摘 要 ：根据经典的垂直飞行涡流理论及共轴式直升机半差动航向操纵的 

结构特征 ，推 导 了共轴双旋 翼直 升机 垂直飞行 的航 向动力 学方程 ．运 用有 关共轴双旋 

翼在悬停及垂直 飞行状态 时气动特性 的理论 和 实验 数据 ，得 出 了共轴双 旋 翼直 升机 

垂直飞行航 向动力学方程 的解析 式．分析结果 与该 型直升机 飞行特 性一致 ． 
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共轴双旋翼直升机与传统单旋翼带尾桨直升 

机的主要 区别是 ，依靠上下共轴反转 的 2组旋翼 

实现航 向的操纵 和稳定 ．因而不需尾桨 ，消除了尾 

桨带来的隐患 ，并减小了总体尺寸 ．共轴双旋翼直 

升机 的航 向操 纵形 式可 分为 ：全 差动 、半 差 动 、桨 

尖制 动 、磁粉制动 ． 

半差动方式一 般是通过 改变 下旋翼 总距来 控 

制直 升机 的航 向 ．由于只改变下旋翼 总距 ，因而操 

纵机构简单 ，易于实现 ．但由于在航 向操纵时只改 

变下旋 翼总距 ，上旋翼总距 不变 ，导致直升 机升力 

发生变化，引起直升机的起伏升降 ．为消除这种耦 

合响应，需采用总距补偿措施 ．因此 ，须研究半差 

动共轴式直 升机航 向操 纵 的耦合 响应 特性 ． 

本文 以 国内外发 表的有关共轴 双旋翼直升机 

垂直飞行气动干扰特性的研究资料为基础，运用 

经典的涡流理论公式“ ，建立并求解 了共轴双旋 

翼直升机垂 直 飞行航 向操纵 的动力学 方 程 ，得 到 

了半差 动共 轴 式 直 升 机航 向操 纵 的动 态 响应 方 

程 ．推导 的方程 可对 半 差动 共轴 双 旋翼 直升 机垂 

直飞行状 态的航 向操纵 响应进行估算 ． 

1 动力学方程的建立和求解 

本文分析的共轴式直升机在垂直飞行时诸力 

的平衡如 图 1所 示 ，在航 向差动操纵之前 ，直 升机 

处于航 向稳定 状态 ，即上下旋翼 的扭矩相等 、方 向 

相反、上下旋翼的几何尺寸和转速均相同．在航向 

操纵之后 ，下旋翼 的总距改变 ，其他参 数不变 ． 
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图 1 共 轴式 直 升机 垂 直 行 滑 流不 意 图 

1．1 共轴双旋 翼气动干扰 的处理 

共轴双旋翼直升机在各种飞行状态下存在气 

动干扰 ，表现为 上旋 翼 对下 旋翼 下 洗 流 的影 响以 

及下旋翼对 上旋 翼 流态 的影 响 ，实 验 和理论 的研 

究表 明 卜 ：在悬 停 和 小 速度 前 飞 状 态 下 ，旋 翼 

的相互影响使得下旋翼的下洗速度比单旋翼要大 

得多 ，而上旋翼 的下洗速度 与单旋翼几 乎相 同 ，略 

大一些 ．共轴 双旋 翼直升机 在轴流状态 下(悬停 或 

垂直爬升 时)，其 滑 流情 况 大致 如 图 1所 示 ．上 

旋翼 的滑 流流管在下旋 翼处收缩 至半 径 R (R < 

R)．即下桨盘只在半径 R。以内的区域受到上旋 

翼下洗流 的影 响，而上 桨盘 完全 处 于受 下桨 盘作 

用 的滑 流里 ．在垂 直爬升 时 ，由于上下旋翼 的气 动 

干扰，各旋翼的轴 向速度包括直升机的爬升速度 、 

自身诱导速度和来 自另一旋翼的诱导干扰速度 ． 

其桨盘处 的平均轴 向速 度为 

上旋 翼 ：V．。=Vo+ + I．】 
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下旋翼 ：Vj=Vo+ l+ S。 

。
= s ／S=nR]／nR =(R ／R) 

下 标 u表示上旋 翼 ，下标 l表示下旋翼 ． 

文献[3]按单旋翼 的滑流边界处理共轴双旋 

翼 ，根据滑流理论推导 了悬停时在不同的旋翼轴 

向间距下 上下旋 翼 的 升力 比 、上下 桨 盘处 来 自另 

一 旋翼的诱导干扰速度的相对值 、收缩半径．并表 

明经过实验验证 ，得 到满 意 的结果 ．本文采用 文献 

[3]中的模型和数据． 

1．2 垂直 飞行动力学方程 

经典的单旋翼 垂直飞行 时的涡流理论 ⋯的升 

力 系数表达式为 

(̈  一3
。

Vo)](1) 

= ·／(1+ ) 
一  vo |Vo CT 
dx 一 + + 

式中各参数的物理意义和单位见文献[1]．该表达 

式确定了旋翼升力与旋翼几何参数、旋翼转速及 

垂直 飞行速度之 间的函数关系 ． 

对于共轴双旋翼直升机，上下两组旋翼分别 

产 生升 力 ；设 上旋翼 的升力 为 下旋 翼 的升 力 

为 ．．在差 动操 纵 之前 ，直 升 机处 于 悬 停 或匀 速 

垂直爬 升的平衡状态 ．此 时直升机无加速度 ，垂 向 

平衡 方程为 

+ 一 Q。一 =0 (2) 

差 动操 纵后 (此 时操纵很快 ，忽 略操 纵过程 中 

的响应 )的垂 向平衡 方程为 

+T：一Q 一 =MY (3) 

式 中，p为 直升机 的垂 向阻力 ； 为 直升 机总重 ； 

上标 0为初始状态 ，上标 1为操纵后状态；M为直 

升机质 量 ； 为垂 向加 速度 ． 

将式(3)减去式(2)得 

+ T 一( + )+Q。一Q = MY (4) 

式(4)为共轴式直升机在给出差动操纵后 的垂直 

飞行动力学 方程 ．将式 (4)变为无 量纲形式得 

c 
． 

+ c 
．
。 一 (c ． +c ．1)+ c0o—c1口= 

(5) 

式 中 一M ：_ —  一  
1 越(OR-4-pTtK ,IZK) g ， 

由于直升机 的垂直飞行速度较低，经计算发 

现求解式 (5)计 及垂 向阻力 与不 计 垂 向阻力 的结 

果 差别很小 ，因此式 (5)可 简化为 

c 
。 

+ c 
，
。 一 (c 

． 

+ c 
。
。)= (6) 

上式 中各 升力系数按式 (1)的定 义为 

c ，c 一b 
7 
B~7

， 

· 

+ 20 一 一 

--

1)] 
c 

。 

= ，c 【n ，。了1· 

+ + 20 一学--1一挚)] 
c 

。 

= ，c [n --。 -- 0 了1· 

( + 20一T3-g一 --0)】 
c 

． 

= ，c k[n ， · 

+ 20 一孚一 --0)】 

(7) 

式 中 ， ¨为下旋 翼在上旋 翼处 的干扰 速度 ； 为 

上旋翼在 下旋翼 处 的干扰 速 度 ；△ ，为 下旋 翼 的 

航 向变距 ． 

对共轴双旋翼直升机 ，各旋翼的爬升速度包 

括直升机爬升速度和另一旋翼在该桨盘处的诱导 

速度，其等效诱导速度为 

～  _0+ 。。 ／(-0+ ，。) C 。 
，u 一——— 『__+ ————_ ———一 + 

： ·／(1+ ) 
一  I／0+ ／(Vo+ l， ) C川 

t 一——— 厂 + ————— —一 + 

瓦 ／(1+ ) 
将式(7)代入式(6)中，其微分方程的初始条 

件 为 

Y(o)： Y(o)：0 

解该微分方程，经整理得 

+ 。～ + 罟 ㈤ 
式 中 

。 ： 生。 。 了 。
* D 

6= — 。(-- 71
， + I)2 R 肘n “ 。 “ 

c： n( ， + ．。)+2MaR 。 n 7，u+ 7t1 + 

∞ 
口 

一 

= 

C 中  
式 
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M + 一缸。)+ 

，。( 。+ + 一 ，u)_ 

， 
( ， + 一 _0，。)一 

， 
+ 一 ) 

式 (8)为在给定 航 向操 纵后 直 升机 垂直 位 移 的动 

态响应方程 ．根据文献 [3]，给定直升机和旋翼参 

数 ，可得 出方程中所需诱 导干扰速度 ，上式 中直升 

机的初始状态参数即可确定 ． 

在初始状态，根据 已知参数通过式(7)可推出 

上下旋翼在平衡状态所需 的总距 ． ， ．。．在差 

动操纵后 ，设 

：  

k -- r 0 
。 * o7 7

，l 

则 A C rll= 口 _7r o。△声 

由此可得到下旋翼的升力增量和 自身诱导速 

度增量，根据相对关系得出新的下旋翼在上旋翼 

处的诱导干扰速度 ．这样 ，下旋翼 由于改变总距带 

来的升力变化改变了下旋翼的 自身诱导速度并改 

变了对上旋翼的诱导干扰速度 ，上旋翼 由于下旋 

翼对其干扰速度 的变化也改变了其 等效诱导速 

度，根据初始状态 的分析方法便可得到航 向操纵 

后方程所需的各参数 ． 

1．3 航 向转 动动 力学方程 

在垂直 飞行 中 由于半差 动航向操纵 引起 的型 

阻功率变化~1／4,，忽略不计．其航向变化是 由于差 

动操纵导致上下旋翼扭矩变化所致 ． 

经典的单旋翼垂直飞行涡流理论⋯的诱导功 

率系数表达式 为 

m“ = C dI J (9) 

其中 为诱导功率修正系数 ． 

差动操纵后 的直升机 转动动力学方 程为 

m ：+m 一(m +m )=， (10) 

式中，m：，m ，m?，m 分别为上下旋翼差动操纵 

前后的诱导功率系数 ； 为直升机航向转动角加 

速度； 为直升机绕 Y轴转动惯量 ． 

ly 

式(9)代人式(10)，其微分方程的初始条件为 

t ： 0 = 0 一Y = 

求解该方程经整理后得到直升机在半差动操 

+ e～ + ⋯ ， 

式 中 

口 =了1 k口 

6 = 3
。( -- 1 一r 1

． 

m

1 ) 

c = 
， 

m o

，
。 

r o

， 

--

0

，
u)+ 

， 

m  

1

， 

h + 一 。)一 

7， 

m  

1

。( 。一她 + 一 _l-u)+ 

， 

m  

1

， 
( ， +△ + 一 10，。)一 

，
。

-- 0 ( 。+ 一 3 m 0 ) 

2 算 例 

用 上面推 导出的方程 可对 半差动共 轴式 直升 

机的垂直飞行航向操纵响应进行计算 ． 

计 算过程 为给 出不 同的差动操纵得 出垂 向位 

移和机体航向转动随时问的变化情况 ． 

样例直升机的几何参数和飞行状态为 

M = 370 kg C2R = 145 m／s 

R = 2．7 m b，= 0．19 m 

A0 = 0。 口 = 5．73 

k = 2 D = 0．125 kg·s ／m4 

= 0 Iy = 90 kg·m 

h，尺 = 0．2 

计 算结果 见图 2和 图 3．图 2为不 同航 向差动 

操 纵下直升 机垂 直 位 移 随时 间 的 变化 曲线 ．图 3 

为不 同航 向差 动操 纵下直升 机航 向转 动随时问 的 

变化 曲线 ．其旋转方向在下旋翼增距时机体转动 

同上旋翼转向．从计算结果看出垂 向位移的耦合 

图 2 不 同差 动 操纵 的 垂 直位 移响 应 
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响应 是 明显 的 
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图 3 不 同 差动操 纵 的航 向转 动响 应 

3 结 束 语 

本文根 据经典 的涡 流理论 及共轴双 旋翼 直升 

机固有的气动干扰特征 ，建立 了半差动共轴式直 

升机沿垂直方向运动和绕垂直轴转动的动力学方 

程 ． 

通过 简化求解微 分方程 ，得 出解析 表达式 ．该 

表达式基本反映了半差动共轴式直升机垂直飞行 

航 向操纵 的运动响应规 律 ． 

计算结果表明，半差动航 向操纵后 由于升力 

的变 化引起 直升机 垂 向位 移 ，其 垂 向加 速 度 的大 

小 和方 向与下旋翼总距 改变 的大小 和方 向有关 ． 
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Dynamic Response Analysis of Direction Control for 

Semi—DifferentiaI Co—AxiaI Helicopter 

CHEN Ming HU Ji—·zhong CAO Yi-·hua 

(Beijing University of Aeronautics and Astronautics，Dept．of Might Vehicle Design and Applied Mechanics) 

Abstract：The dynamic equation of a semi —differential CO—axial helicopter in vertical flight was set up and 

solved based on classical vortex theory and character of aerodynamic interference between upper and lower rotors of 

the CO—axial helicopter．Th ere exists a coupling relationship between vertical movement and direction rotation with 

direction control in vertical flight of the helicopter．Calculation example results indicate that the equations of dynam— 

ic response proposed for vertical movement and direction rotation reflect flight character of this helicopter． 

Key words：CO—axial helicopter；aerodynami c interference；dynami c responJe；semi—differential control；di— 

rectional control 
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