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直升机 /发动机耦合模型建模与动态响应分析

卫　 圆,陈仁良
(直升机动力学全国重点实验室(南京航空航天大学),南京 210016)

摘　 要: 为准确描述直升机的机动飞行动态响应过程,本研究将发动机气动热力学模型与直升机飞行动力学模型相结合,建
立了一种能够反映旋翼转速波动影响的直升机 / 发动机耦合模型。 首先,建立旋翼的飞行动力学模型和发动机的部件级气动

热力学模型,然后根据功率匹配关系建立旋翼 / 发动机耦合模型,最终形成了包含发动机动态特性的直升机 / 发动机耦合模

型。 使用 UH -60A 飞行试验数据验证直升机模型的配平与动态响应结果,表明本研究建立的直升机模型能够准确描述旋翼

转速变化与偏航方向力矩变化。 最后,对直升机垂直跃升(bob-up)机动飞行进行仿真计算。 结果表明,在垂直跃升机动过程

中,直升机飞行状态迅速变化,发动机负载快速变化造成旋翼转速突变,并在偏航方向引起偏航角速度反向变化,对垂直跃升

机动造成不利影响。 本研究对深入认识直升机与发动机之间的耦合关系,改进直升机发动机耦合控制律设计,提高直升机机

动性能具有重要的参考价值。
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Helicopter / engine coupled system modeling and dynamic response analysis

WEI Yuan, CHEN Renliang
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Abstract: To accurately describe the dynamic response process of helicopter maneuvering flight, this study
combines the engine aero-thermodynamic model with the helicopter flight dynamics model to establish a coupled
model of helicopter / engine that reveals the effect of rotor speed variation. Firstly, the rotor flight dynamics model
and the engine’ s component-level aero-thermodynamic models are established. Then, the rotor / engine coupling
model is formulated based on the power matching relationship, ultimately forming a coupled model of helicopter /
engine that accounts for the engine’s dynamic characteristics. The UH - 60A flight test data are used to validate
the trim and dynamic response of the helicopter model. The results show that the helicopter model can accurately
describe rotor speed and yaw moment changes. Finally, a simulation was performed on the helicopter bob-up
maneuver flight process. The study shows that the helicopter flight state changes rapidly during the bob-up
maneuver, and the rapid change in engine load causes a sudden change in rotor speed, leading to a reverse change
in yaw angular velocity in the yaw direction, which has adverse effects on the helicopter’ s maneuverability. This
research has important reference value for a deeper understanding of the coupling relationship between helicopter
and engine, improving the design of helicopter / engine coupling control laws, and enhancing helicopter maneuver
flight performance.
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　 　 直升机因其独特的悬停能力,在抢险救灾、海上

救援、森林防火等任务中能起到不可替代的作用。
直升机执行此类任务时,常常需要驾驶员快速操纵,
规避地面障碍,保证飞行安全。 随着直升机设计与

制造技术的不断进步,人们对直升机机动飞行提出

了更高的要求。 为更精确地模拟直升机机动飞行过

程,需要放弃旋翼转速恒定的假设,分析旋翼转速的

动态变化对直升机机动飞行的影响[1 - 2]。 为此需要

建立能够考虑发动机动态特性影响的直升机飞行动

力学模型。
在直升机飞行动力学研究早期,由于发动机本

身的复杂性与特殊性,加之研究人员对发动机的特

性了解有限,在建模与分析中通常忽略发动机或使

用简化的发动机模型。 而发动机建模与控制设计



中,也会对直升机模块进行简化[3 - 6]。 随着直升机

技术的进步和飞行要求的提高,继续使用孤立模型,
忽略直升机与发动机之间耦合特性的建模方法已经

不能满足人们的需要。 为此,人们开始建立直升机 /
发动机耦合模型。 Mihaloew 等[7] 为研究直升机与

发动机之间的共振问题与动稳定性问题,建立了直

升机 /发动机耦合模型。 Liu 等[8] 将旋翼模型与发

动机模型高度简化,同时忽略旋翼与机身之间的耦

合关系,使用该简化模型研究旋翼与发动机之间的

耦合关系对发动机输出转速的影响。 Misté 等[9 - 10]

使用 GENHEL 模型研究发动机动力涡轮转速变化

对旋翼性能的影响。 国内的相关研究起步稍晚一

些,曾庆福等[11]研究旋翼状态变化对发动机燃油流

量的影响,并对旋翼 /发动机耦合模型动态响应结果

进行计算。 姚文荣等[12] 构建了包含直升机功率计

算模块的发动机模型,对发动机控制系统进行优化

设计,张海波等[13]在此基础上使用旋翼转速变化率

对发动机燃油流量进行优化控制,降低了发动机输

出滞后引起的旋翼转速波动。 严旭飞等[14] 分析了

变转速直升机单发失效下的飞行性能。 韩东

等[15 - 16]对变转速旋翼与变体旋翼进行研究,给出以

最小油量消耗为目标的旋翼转速变化曲线。 汪勇

等[17 - 18]通过建立直升机 /发动机耦合模型,在优化

转速过程中考虑了发动机特性的影响。 杨庶[19] 使

用直升机 /发动机耦合模型设计控制律,实现直升机

的高度,姿态控制与动力涡轮转速边界保护功能。
上述研究针对各自研究情景下的直升机与发动机之

间的耦合关系,使用一定程度的简化模型,达到了比

较好的计算效果。 但这些研究都没有考虑机动飞行

过程中发动机动态特性对旋翼转速与偏航方向扭矩

的影响,不能直接用于分析直升机机动飞行响应结果。
基于上述研究结果,为研究机动飞行过程中旋

翼 /发动机耦合特性的影响,建立了一种直升机 /发
动机耦合模型。 首先,建立旋翼飞行动力学模型和

发动机部件级气动热力学模型。 在此基础上,依照

功率匹配关系,建立直升机 /发动机综合分析模型。
根据 UH -60A 直升机飞行试验数据,验证直升机模

型的配平和动态响应计算结果。 最后,对直升机垂

直隐蔽( bob up and remask)机动飞行进行仿真计

算。 研究结果表明,有助于加深对现有直升机与发

动机耦合关系的认识,对直升机 /发动机综合控制系

统的设计具有指导意义。

1　 直升机飞行动力学模型的建立

1. 1　 旋翼分段法模型的建立

旋翼是直升机上最重要的部件,同时起到升力

面、操纵面和推进器的作用,旋翼内部存在复杂的耦

合关系[5]。 为研究直升机机动飞行,首先需要建立

准确的旋翼模型。 使用功率计算模型等简化旋翼模

型不能准确描述转速变化后的旋翼动态响应,因为

旋翼转速变化后,桨叶微段的气动力,惯性力均会随

之改变,引起桨叶运动与诱导速度变化,因此采用叶

素理论建立旋翼模型,诱导速度使用 Pitt-Peters 动

态入流模型计算。 采用刚性桨叶假设,桨叶弹性变

形根据经验公式计算得到[20]:
θD = θDYN{0. 28 + 0. 72sin[90(y2 + ξ)]} (1)

式中:θDYN为弹性扭转系数,y2 为量纲一的桨叶微段

位置,ξ 为量纲一的挥舞铰位置。
旋翼非定常气动力计算流程见图 1。 首先根据

操纵输入与初值输入计算桨叶微段气动力,求和得

到桨叶气动力,计算旋翼挥舞,摆振运动[21]。 然后

求解旋翼气动力,根据动态入流公式求解桨盘平面

诱导速度分布。 旋翼气动力计算中存在桨叶运动与

诱导速度两个迭代计算过程。 当两个迭代过程结

束,旋翼达到稳定状态后,得到旋翼非定常气动力。

图 1　 旋翼非定常气动力计算流程

Fig. 1　 Flow chart of rotor unsteady aerodynamic force

桨叶的挥舞,摆振运动使用全局伽辽金法求

解[21]。 全局伽辽金法即谐波平衡法 ( Harmonic-
Balance method, HB),假定外激励频率是基频的整

数倍,将运动项与激励项展开成傅里叶级数,求解对

应的系数方程。 挥舞运动的全局伽辽金法求解过程

见图 2。

图 2　 全局伽辽金法计算流程

Fig. 2　 Flow chart of global Galerkin method
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以挥舞运动计算过程为例说明全局伽辽金法计

算流程。 首先以旋翼转速作为基频,将挥舞运动进

行傅里叶展开,得到各片桨叶的挥舞角随方位角变

化的公式。 将方位角对时间求导得到桨叶挥舞角速

度与挥舞角加速度。 同时,将计算得到的挥舞角度

与挥舞角速度代入旋翼模型,根据飞行动力学关系

计算挥舞角加速度。 全局伽辽金法假设,两种方法

计算得到的挥舞加速度对整个桨盘积分结果相等

时,旋翼挥舞运动达到稳定状态。 旋翼挥舞运动的

全局伽辽金法计算公式如下:

∫(β·· - β
··
a) dψ = 0

∫(β·· - β
··
a)cos kψdψ = 0

∫(β·· - β
··
a)sin kψdψ = 0

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

(2)

与桨叶任意运动法相比,全局伽辽金法消除桨

叶初始方位角的影响,易于编程计算。 全局伽辽金

法计算挥舞运动时,常系数与一阶谐波系数恰好等

于桨盘平面假设中使用的挥舞锥度角、后倒角、侧倒

角。 但是挥舞运动的高阶项和摆振运动的系数没有

具体物理意义。 摆振计算方法与挥舞运动类似,此
处不再赘述。

使用全局伽辽金法计算桨叶运动时,假设外激

励为傅里叶级数将会引入截断误差。 该误差对配平

计算影响不大,但会影响动态响应计算结果,因此需

要使用直接打靶法[21] 计算旋翼模型桨叶运动的精

确解。
直接打靶法计算结果用两点非线性边界值确

定:状态量 xrotor(0) = xrotor(2nπ) ,其中 n 为转动圈

数。 xrotor = [β1,β2,β3,β4,ζ1,ζ2,ζ3,ζ4,vi0,vis,vic] 分

别为各片桨叶的挥舞角、摆振角与旋翼动态入流的

3 个分量。 使用直接打靶法消除了全局伽辽金法引

入的截断误差,计算结果可以直接作为动态响应计

算的初值。
1. 2　 发动机部件级气动热力学模型的建立

过去直升机建模中,往往使用简化模型代替涡

轴发动机。 因为在稳定工作状态下,涡轴发动机动

力涡轮输出转速恒定,发动机与直升机可以视为是

解耦的。 然而在机动飞行过程中,直升机飞行状态

快速改变引起发动机负载快速变化,导致旋翼转速

波动。 使用简化发动机模型无法准确描述发动机输

出变化的动态过程,因此,需要建立能反映负载与燃

油流量快速变化影响的发动机动态模型。

　 　 根据容积动力学、传热动力学与转子动力学关

系,建立涡轴发动机部件级气动热力学模型[22]。 发

动机建模中假设气流一维流动,燃烧室是绝热的,忽
略部件热惯性,雷诺数和大气湿度的影响。 本文使

用的样例发动机,GE - T700 型涡轴发动机见图 3。
图 3 中数字编号表示涡轴发动机内部容积截面(其
中:1 为进气道,2 为压气机,2. 4 为压气机冷却放

气,3 为压气机出口,3. 1 为燃烧室入口。 4. 1 为燃

气涡轮入口,4. 4 为燃气涡轮出口,4. 5 为动力涡轮

入口,4. 9 为动力涡轮出口,9 为排气管出口)。 在

两级涡轴发动机中,提供高温,高压气体的压气机,
燃烧室与燃气涡轮的组合被称为燃气发生器。

图 3　 GE - T700 型涡轴发动机示意

Fig. 3　 Schematic of GE-T700 turboshaft engine

根据发动机内部部件与工作截面的气动热力学

关系与转子动力学关系,得到涡轴发动机共同工作

方程:

p3 = KV3∫T3(WA3 - WA3bl - WA31)dt

p41 = KV41∫T41(WA31 - Wf - W41)dt

p45 = KV45∫T45(W41 - W45 + B3KblWA2)dt

NG = 60
2π∫

QGT - QC

JGT
dt

NP = 60
2π∫

QPT - Qreq

J dt

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï

(3)

式中:p 为压强,T 为温度,W 为燃气流量,WA 为空

气流量,Wf 为燃油流量,KV 为容积系数,Kbl为放气

系数,N 为转速(其中:下标 G 为燃气发生器,燃气

发生器包括发动机高速轴上的部件: 压气机,燃气

涡轮与两者之间的燃烧室;下标 P 为动力涡轮)。
Q 为扭矩(其中:下标 C、GT、PT、req 分别为压气机

需用扭矩、燃气涡轮输出扭矩、动力涡轮输出扭矩与

直升机需用扭矩),J 为转动惯量。 发动机模型主要

参数见表 1[22]。
表 1　 发动机参数

Tab. 1　 Engine parameters

JGT / (m·N·sec2) J / (N·m) Kbl KV3 / ((N·m - 2)·(kg·K - 1)) KV41 / ((N·m - 2)·(kg·K - 1)) KV45 / ((N·m - 2)·(kg·K - 1))

0. 089 787 2 216. 08 0. 782 6 26 539. 78 168 814. 90 372 925. 00
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　 　 为研究直升机 /发动机耦合引起的转速变化动

态过程,需建立发动机燃油调节系统。 发动机燃油

流量控制系统使用比例 - 积分 - 微分(proportional
integral derivative,PID)控制器与总距信号输入共同

组成。 发动机燃油流量控制系统计算公式如下:

Wf = Kθθc + KPΔNP + KI∫ΔNP + KDΔ N
·

P (4)

式中:Kθ 为旋翼总距前馈系数, KP 为控制器比例系

数, KI 为积分系数, KD 为微分系数, ΔNP 为发动机

动力涡轮实际转速与目标转速之间的误差, Wf 为燃

油流量。
为研究直升机与发动机之间的耦合关系,首先

根据发动机动力涡轮输出轴上的扭矩平衡关系,建
立旋翼 /发动机耦合模型,分析旋翼转速动态变化过

程。 使用定传动比减速器,根据设计传动比计算旋

翼和尾桨的转速,具体计算过程如下:

QPT = 778. 12·60
2π· 1

NG
W45ΔHPT -

Kdamp·
2π
60·(NP - NPdes)

NP = 60
2π∫

QPT - Qreq

J dt

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(5)

式中: ΔHPT 为动力涡轮焓变化量, Kdamp 为动力涡轮

转速阻尼系数, NPdes 为动力涡轮设计转速,动力涡

轮轴上的转动惯量 J 由 3 部分组成:动力涡轮转动

惯量、传动系统转动惯量以及旋翼和尾桨的等效转

动惯量。
1. 3　 直升机飞行动力学模型的建立

为分析直升机机动飞行动态过程,需要建立准

确的直升机模型。 使用 UH - 60A 直升机作为样例

直升机,以现有的 GENHEL 模型[20] 为基础建立直

升机飞行力学模型。 其中,直升机尾桨使用桨盘积

分法建模,代替 GENHEL 中使用的 Bailey 简化模

型,使用均匀入流模型计算尾桨诱导速度。 机身、垂
尾和平尾的气动力(矩)使用风洞试验数据插值计

算得到。 根据前飞速度确定平尾安装角。 使用单向

耦合方法计算直升机部件间的气动干扰,仅考虑旋

翼对其他部件的气动干扰。
旋翼 /发动机之间存在复杂的双向耦合关系,这

表现在直升机需用功率改变后,发动机动态特性决

定旋翼转速的动态变化,旋翼转速改变会引起旋翼

拉力与反扭矩的变化,又会改变旋翼的需用功率。
同时,旋翼与直升机其他部件之间也存在复杂的耦

合关系。 本文建立的直升机模型见图 4。

图 4　 直升机飞行动力学模型示意

Fig. 4　 Schematic of helicopter aerodynamic model

　 　 直升机飞行动力学模型是一种强耦合的非线性

动力系统。 将旋翼挥舞、摆振方程与诱导速度方程

与直升机自身状态变量共同求解,得到直升机飞行

动力学方程组。 该方程组可以写成一阶微分方程组

的形式:
x· = f(x,u,t) (6)

式中: x = [xrotor,xheli,xeng] 为状态量(其中: xrotor 为

旋翼状态量, xheli = [u,v,w,p,q,r,φ,θ,ψ] 为直升

机状态量(其中:u,v,w 为直升机线速度,p,q,r 为直升

机角速度,φ,θ,ψ 为直升机欧拉角), xeng = [Ng,P3,
P41,P45] 为发动机状态量), u = [δ0,δ1c,δ1s,δt,
NPset] 为控制量(其中:δ0 为驾驶员总距杆量, δ1c 为

横向周期变距, δ1s 为纵向周期变距, δt 为脚蹬操纵

量, NPset 为动力涡轮目标转速),t 为时间。
直升机 /发动机耦合模型配平与动态响应计算

流程见图 5。 由于发动机内部热力学过程与直升机
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飞行动力学相比,可以认为是瞬时发生的,因此,在
直升机 /发动机耦合模型配平计算时,可以假设旋翼

转速恒定,对直升机与发动机模块分别进行配平。
使用 c + +编写计算程序,实现直升机 /发动机耦合

模型配平计算。 根据直升机配平结果得到的需用扭

矩和发动机输出转速,然后计算发动机的状态量。

使用 c + + 程序编译的 matlab 可执行文件(mex 文

件),通过 S-function 模块在 matlab / simulink 环境下

构建直升机 /发动机耦合模型与飞行控制系统。 使

用配平值作为响应计算初值输入,计算直升机 /发动

机耦合模型的动态响应。

图 5　 直升机 /发动机耦合模型计算流程

Fig. 5　 Flow chart of helicopter / engine coupling model calculation

2　 模型验证

2. 1　 配平计算结果

使用 UH - 60 直升机作为样例直升机,直升机

质量 7 257. 0 kg,密度高度 1 600. 0 m,重心位置坐

标(8. 92, 0, 5. 88) m,旋翼转速 27 rad / s。 直升机

模型配平计算结果与 AEFA ( USA army aviation
engineering flight activity)飞行试验结果[22]的对比见

图 6。 模型计算结果与飞行试验结果之间的误差均

在 13%以内,最大误差出现在 15 m / s 前飞状态,这
表明本文建立的直升机模型是准确的。

图 6　 直升机配平计算结果

Fig. 6　 Helicopter trim result

　 　 根据涡轴发动机台架试验结果对发动机模型计

算结果进行验证。 发动机需用扭矩输入分别为

122. 2,201. 1,280. 0 N·m。模型共同工作方程组计

算结果与试验结果[23]对比如图 7 所示,计算结果与

试验结果误差在 13%以内,表明本文建立的发动机

模型是准确的。
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图 7　 发动机模型稳态共同工作方程计算结果

Fig. 7　 Engine’s steady-state common working equation result

2. 2　 动态响应结果

本文选取 UH - 60A 直升机作为样例直升机。
计算样例直升机悬停和前飞状态给定操纵下的直升

机与发动机的耦合模型动态响应计算结果,并与

AEFA 飞行试验结果[22] 进行比较。 悬停总距阶跃

操纵输入下的动态响应计算结果见图 8。 此时直升

机质量为 7 271. 21 kg,重心位置(9. 13, 0, 5. 91) m,飞

行密度高度为 1 649. 27 m,旋翼额定转速 26. 87 rad / s,
总距杆向上升 2. 54 cm。 60 节(30. 87 m / s)前飞总

距阶跃操纵输入下的动态响应计算结果见图 9。 此

时直升机质量为 7 130. 59 kg,重心位置(8. 93, 0,
5. 89) m,密度高度 1 680. 97 m,旋翼额定转速

26. 90 rad / s,总距杆向下降 1. 27 cm。

图 8　 悬停状态下直升机发动机耦合模型动态响应

Fig. 8　 Dynamic response of helicopter-engine coupling model in hovering state

　 　 根据图 8、9 中的悬停,30. 87 m / s 前飞的直升

机发动机耦合模型动态响应计算结果与飞行试验结

果对比可知,本文建立的直升机发动机耦合模型的

直升机线速度,角速度与姿态角的动态响应计算结

果与飞行试验结果吻合较好,发动机内部燃气涡轮

转速与动力涡轮转速变化趋势与实际飞行一致,旋
翼需用扭矩计算存在误差,误差小于 10% 。 综上所

述,可以认为本文建立的直升机发动机耦合模型是

准确的,能够用于直升机机动飞行特性与动态响应

的分析。
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图 9　 前飞状态下直升机发动机耦合模型动态响应

Fig. 9　 Dynamic response of helicopter-engine coupling model in forward flight state

3　 直升机机动飞行

直升机因其独特的悬停和低速飞行特性,常常

需要执行贴地飞行( nap of the earth, NOE)任务。
在众多 NOE 机动中,悬停状态下的垂直跃升(bob-
up)机动飞行任务(图 10)最能体现直升机与发动机

之间耦合特性的影响。 当直升机执行垂直跃升机动

飞行任务时,驾驶员需要快速拉动总距杆。 此时直

升机旋翼扭矩变化非常剧烈,发动机输出滞后会造

成旋翼转速明显变化,对直升机机动飞行造成不利

影响。

图 10　 直升机垂直跃升机动飞行任务示意

Fig. 10　 Schematic of helicopter bob-up maneuver flight

　 　 悬停状态下,驾驶员快速操纵总距杆,引起旋翼

拉力快速变化,改变直升机垂向位置,完成垂直跃升

机动飞行。 样例直升机质量 7 546. 87 kg,重心位置

坐标为(9. 13, 0, 5. 91) m,飞行密度高度为 0 m,旋
翼额定转速 27. 00 rad / s。 直升机 /发动机耦合模型

垂直隐蔽科目计算结果与 AACT(U. S Army air-to-air
combat test)飞行试验结果[24]对比结果见图 11。

垂直跃升开始阶段,驾驶员增加总距杆量,旋翼

需用功率迅速增加,发动机输出滞后引起旋翼转速

降低。 同时,作用在旋翼轴的扭矩与尾桨反扭矩相

比也存在滞后,引起直升机偏航方向的运动,造成总

距 -偏航不良耦合。 随着驾驶员降低总距杆量,旋
翼需用功率降低,发动机输出功率大于旋翼需用功

率,引起旋翼转速增加。 随着仿真时间的增加,直升

机模型计算结果与飞行试验结果间的误差逐渐增

加,图 11(d)中,偏航角响应结果在 7 s 后误差逐渐

增大,在 12 s 时误差达到最大值3. 37 °。 模型误差主

要来自以下几个方面:一是发动机建模假设引起的误

差,二是仿真过程中的数值积分引起的数值误差。

图 11　 直升机垂直跃升动态响应计算结果

Fig. 11　 Results of helicopter bob-up maneuver dynamic response
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　 　 从图 11(d)旋翼转速的动态响应结果可以发

现,在对称的总距操纵输入下,直升机旋翼转速的变

化趋势并不对称,这是由于发动机在加速与减速的

动态过程特性不同所引起的。 使用简化发动机模型

不能反映发动机动态特性的变化,因此无法对垂直

跃升任务进行准确模拟。 在飞行过程中,发动机输

出滞后会引起旋翼转速快速变化,改变旋翼拉力,同
时引起偏航方向耦合运动,对直升机执行垂直隐蔽

飞行任务造成不利影响。

4　 结　 论

本文建立一种耦合了发动机气动热力学特性的

直升机飞行动力学模型,并使用飞行试验结果验证

了耦合模型的准确性。 在此基础上,对垂直隐蔽机

动科目进行仿真计算。 结果表明:
1)使用全局伽辽金法与直接打靶法结合的方

法计算桨叶运动,消除了全局伽辽金法配平计算引

入的截断误差,旋翼配平计算结果可以直接用于响

应计算。
2)总距操纵信号快速变化时,发动机输出滞后

引起旋翼转速改变,对直升机机动飞行过程造成不

利影响。 同时,发动机动态特性会引起直升机偏航

轴方向不利的耦合运动,影响直升机机动科目的

执行。
3)总距信号增加与减小时,旋翼转速的变化过

程是不对称的,因此,在对直升机机动飞行,尤其是

以总距杆量快速变化的机动动作进行仿真计算时,
不能忽略发动机动态特性的影响。 直升机 /发动机

耦合模型将发动机动态特性纳入直升机飞行动力学

模型中,考虑发动机输出引起的旋翼转速与偏航扭

矩变化,对以垂直跃升机动为代表的机动飞行过程

进行较为准确的仿真计算。
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封面图片说明

封面图片来自本期论文“直升机 / 发动机耦合模型建模与动态响应分析”,是南京航空航天大学直

升机动力学全国重点实验室陈仁良教授课题组为研究直升机的机动飞行动态响应过程,建立了一种能

够反映旋翼转速波动影响的直升机 / 发动机耦合模型,并对垂直跃升机动动作进行仿真计算。 直升机 /
发动机耦合模型相较于传统的孤立模型,具有更强的耦合特性分析能力和更准确的动态响应预测优势。
直升机 / 发动机耦合模型可以反映机动飞行中旋翼转速波动对直升机动态响应的影响,有效地模拟直升

机机动飞行动态响应过程。 通过精确的动态特性分析可以提高直升机的机动性能和飞行品质。 首先,
本文建立了直升机飞行动力学和发动机气动热力学模型,在此基础上根据功率匹配关系建立包含发动

机动态特性的直升机 / 发动机耦合模型。 然后,使用飞行试验数据验证耦合模型的配平与动态响应结

果。 最后,对直升机垂直跃升机动飞行进行仿真计算。 研究结果表明:在垂直跃升机动过程中,发动机

动态特性引起的旋翼转速突变会对直升机机动飞行造成不利影响。 本文的研究成果对深入认识直升机

与发动机之间的耦合关系,改进直升机发动机耦合控制律设计,提高直升机机动性能具有重要的参考

价值。

(图文提供:卫　 圆,陈仁良. 直升机动力学全国重点实验室(南京航空航天大学))
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