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摘　要：为满足直升机部队计算机辅助决策、作战模拟推演等工作需要，用基本的直升机悬停性
能和少量的原始数据作支持，对旋翼功率及其拉力计算方法进行建模。 通过分析直升机动力学
特点，运用动量法和叶素理论，将直升机旋翼功率进行拆分求解，推导出一套旋翼需用功率及可
用功率的简化计算方法；根据线性外插法，用剩余功率建立拉力计算模型，对旋翼拉力进行估
算。 最后通过算例说明简化计算模型的可行性，解决了确定直升机飞行性能和动力学仿真的实
际需要，具有较强的实用价值。
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信息化作战要求更加迅速简便地计算直升机性能，以便开展作战辅助决策、任务规划、战法研究等工作。
部队对直升机性能的掌握除实际经验外主要依据飞行员手册的主要性能参数，缺乏全面性和连续性，因此需
要对性能计算进行建模，编制计算机程序模块，并构建直升机动力学仿真模型来辅助完成作战任务。 然而，
直升机动力学特点表明，直升机性能和仿真模型构建问题十分复杂，现有方法需要大量的数据作支撑［１］ 。
为此，就要简化算法，运用有限的数据资源，采取忽略对性能影响较小的因素、与相近似飞机数据比较进行修
正、选用经验数据等方法，对性能确定的旋翼功率和拉力简化计算进行建模。

１　旋翼所需功率的计算

旋翼所需功率分为运动功率、诱导功率、型阻功率。 直升机的运动方式是一个复杂运动的集和，它包括
悬停、垂直飞行、水平飞行、爬升下滑、海豚运动、滑雪运动等多种机动形式，仅运动功率这一项的求解便是一
个繁杂的过程。 为了简化计算，本文将旋翼所需功率中的运动功率拆分为提供直升机水平飞行动力的平飞
功率和提供直升机在竖直方向运动动力的垂直功率，忽略水平与垂直方向飞行的耦合；认为诱导功率和型阻
功率只与直线定常飞行有关，忽略机动飞行对两者的影响。 将各项功率相加得到旋翼总的所需功率：

N所需 ＝N平飞 ＋N诱导 ＋N型阻 ＋N垂直 （１）
1．1　平飞功率的计算

平飞功率主要是用来克服直升机在水平飞行时作用在机身上的气动阻力，也叫废阻力，根据直升机部件
空气动力表示方式，废阻力为：

X废阻 ＝ρV２（∑CxS）／２ （２）
式中： ρ为空气密度； V为直升机空速； （∑CxS）为直升机迎风废阻组合系数，可根据气动手册获得其估算
值，并通过已知最大平飞速度点进行校正。 这时平飞运动功率为：

N平飞 ＝X废阻V （３）
1．2　诱导功率的计算

根据动量法［２］ ，旋翼所产生的拉力等于流过旋转平面每秒空气质量与排压空气平均速度的乘积，而排
压速度等于 ２倍的诱导速度，所以有：
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T＝２uρπR２V （４）
式中： T为旋翼拉力； R为旋翼半径； u为气流诱导速度，即有：

u＝T／２πR２ρV （５）
从式（５）可以看出，当平飞速度 V很小时，诱导速度 u将会变得很大，甚至趋于无穷大，这显然是不符合

实际的，所以需要对式（５）进行修正。 通过动量法和式（４）可以看出，当 V很小时，其对每秒流过旋翼的空气
流量的影响远没有悬停时的诱导速度 u悬停产生的影响大。 于是我们可以用 V来分段：当平飞速度 V小于悬
停时旋翼产生的诱导速度时，诱导速度用悬停诱导速度 u悬停，见式（６）；当平飞速度 V 大于悬停时旋翼产生
的诱导速度时，诱导速度 u按式（５）计算；悬停时取拉力 T为重力 G，见式（７）：

　u悬停 ＝ T／２πR２ ρ ＝ G／２πR２ ρ （６）　　　u＝ G／２πR２ρ ＝u悬停， V≤u悬停
G／２πR２ ρV， V＞u悬停

（７）

　　当直升机水平匀速飞行时，可认为：T＝ G
ｃｏｓαE

，αE 为旋翼迎角。 此时诱导功率为：

N诱导 ＝Tu＝Gu／ｃｏｓαE （８）
1．3　型阻功率的计算

型阻主要决定于旋翼产生的拉力和旋翼桨叶的升阻特性。 根据叶素理论得出旋翼拉力系数 CT 为：
CT ＝２G／ρπR２（ΩR）２ｃｏｓαE （９）

式中： Ω为旋翼转速。 再根据桨叶特征剖面处的升力系数 Cy７得
［３］ ：

Cy７ ＝３CT ／σx （１０）
式中： σ为旋翼实度； x为叶端损失系数，通常取 ０．９０ －０．９４。 选取直升机桨叶翼型对应的升阻极曲线［４］

数
据，根据 Cy７确定型阻系数 Cx７ 。 而后选定前进比μ，求得型阻修正系数 kp 为：

kp ＝kp０ （１ ＋４畅６５μ２） （１１）
式中 kp０取 １．０５。 则型阻功率系数 mkx见式（１２）。 型阻功率见式（１３）：

mkx ＝σkpCx７ ／４ （１２） N型阻 ＝ρπR２ （ΩR）３mkx ／２ （１３）
1．4　垂直功率的计算

由于垂直功率只在直升机进行垂直方向的运动时产生，用来改变直升机重力势能的功率，即有：
N垂直 ＝GV⊥ （１４）

式中 V⊥为直升机竖直方向的速度。 在计算可用功率时，当 V⊥为负时N垂直亦取负，即表示不消耗旋翼提供的
功率，反而增加了机动功率，这也是符合实际情况的。

２　旋翼可用功率的计算

可用功率是发动机传送到桨毂的功率除去冷却损失、摩擦损失、尾桨消耗功率之后的旋翼输出功率。 式
（１５）表示可用功率与发动机的输出功率 Ne的关系：

N可用 ＝Ne－N冷却 －N摩擦 －N尾桨 （１５）
一般来说，要直接求得 N冷却、N摩擦和 N尾桨是比较困难的，可采用近似算法 N可用 ＝ζNe， ζ为功率传递系

数
［５］ ，在无精确试验数据的情况下，可按表 １取值［６］ 。

表 １　前进比与功率传递系数的关系
Ｔａｂ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｍｏｖｉｎｇ ｒａｔｅ ａｎｄ ｐｏｗｅｒ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
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－

　　由于一般飞行手册中都提供了无地效悬停性能的直升机重量、高度和大气条件等数据，故发动机在各高
度下的可用输出功率 Ne可由直升机悬停性能来确定，方法如下：
取某高度和大气条件对应的最大悬停重量 G，由式（６） －式（８）得到 N诱导，由式（９） －式（１３）得到 N型阻。

考虑到一般功率余量为使直升机能够以 ０．５ ｍ／ｓ的速度上升的功率，则 N余量可按 N余量 ＝０畅５G计算，此时旋
翼的可用功率都用来作悬停和留余量所用，即当μ＝０时：

N可用 ＝N诱导 ＋N型阻 ＋N余量 ＝ζNe （１６）
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假定随飞行速度变化，上述所得 Ne为定值，则当μ＞０ 时可由表 １求得各飞行速度下的 N可用。

３　旋翼剩余功率及拉力模型

3．1　剩余功率计算
剩余功率也叫备用功率，是直升机在飞行过程中可用功率和所需功率之差，即：

N剩余 ＝N可用 －N所需 （１７）
剩余功率决定了旋翼产生的拉力增量，从而决定了直升机在某种状态下的机动能力。 相同状态下，剩余

功率越多的直升机，其机动性能越好。
3．2　拉力计算模型

考虑到拉力重力比小、机动过载不大，拉力计算建模原理为：在定常状态取得拉力和所需功率的对应值，
再由剩余功率对拉力增量进行外推计算，计算时考虑旋翼最大升力系数的限制。 在某一速度高度下计算出
定常直线飞行的旋翼所需功率 N所需和可用功率 N可用，计算 N平飞所需和其对应的所需拉力 T０ 。 根据式（１８）求
得此状态旋翼可产生的最大拉力：

Tｍａｘ ＝ｍｉｎ（T０ ＋T０N剩余／N平飞所需，TCyｍａｘ） （１８）
则旋翼拉力可表示为式（１９），φ为旋翼总距。

T＝（Tｍｉｎ －T０）（φ－φ平飞）／（φｍａｘ －φ平飞） ＋T０ （１９）

４　算例

取某型直升机飞行手册的原始数据为依据，用 Ｍａｔｌａｂ 和 Ｄｅｌｐｈｉ 工具进行算例计算，图 １ 为平飞状态。
图 ２为额定起飞重量和最大起飞重量状态。

图 １　某型直升机在海平面的功率分布
Ｆｉｇ．１　Ｐｏｗｅｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｓｅａ ｌｅｖｅｌ

图 ２　极限平飞速度随高度的变化
Ｆｉｇ．２　Ｌｉｍｉｔｅｄ ｓｐｅｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｈｅｉｇｈｔ

　　从图 ２的速度包线可以看出该算例直升机的计算所得理论静升限和动升限，该结果与直升机飞行手册
性能指标相吻合。
建立直升机的六自由度动力学方程［７］ ，控制量为与旋翼功率增量相关联的总距和由驾驶杆控制的桨盘

角度，两者共同作用，改变旋翼拉力的大小和方向，从而解算直升机运动状态参数。 计算在额定起飞重量时，
高度 １ ０００ ｍ，直升机由悬停状态作阶跃操纵，提旋翼总距到最大，其他操纵量保持不变，开始垂直上升时拉
力的响应曲线见图 ３。 图 ４为其垂直上升率的响应曲线。

图 ３　旋翼拉力随时间的响应
Ｆｉｇ．３　Ｒｏｔｏｒ－ｐｕｌｌ＇ｓ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ

图 ４　直升机垂向速度随时间的响应
ｉｇ．４　Ｖｅｒｔｉｃａｌ－ｓｐｅｅｄ＇ｓ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ

　　由于没有考虑旋翼气动力随总距改变的延迟效应，故当有最大总距的阶跃输入时，旋翼拉力会马上达到
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旋翼总距阶跃后的拉力值，而后因为随着上升率的增加，剩余功率减少，拉力会减小。 当剩余功率减小为 ０
时，拉力会减小并保持为一常值，等于直升机重力，其上升率也会保持一固定值而不再增加。

５　结论

本文将直升机旋翼功率按照水平面和铅垂面的方向进行无耦合拆分，将动量法和叶素理论相结合，简化
了旋翼功率的计算。 旋翼诸功率的计算模型以及剩余功率估算拉力的模型是可用的，该方法为直升机作战
任务仿真研究提供了较好的建模方法。 尤其是在直升机大量详尽数据不足的条件下，对同类工程运用的仿
真研究提出了可借鉴的思想，具有一定的参考价值。
由于本文旋翼功率计算方法作了大量简化，用于飞行动力学仿真时对高机动直升机以及对涡旋状态和

风车状态的仿真模型还不能适应，需进一步研究改进。
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