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摘　要：针对倾斜尾桨直升机的侧滑 -俯仰耦合进行了分析研究。首先描述了倾斜尾桨直升机在横侧静稳定性模拟试飞中

出现的侧滑 -俯仰耦合现象；进而分析了该耦合产生的机理，给出了该耦合的主要影响因素；最后对该耦合的解耦方法和

试飞评估方法进行了研究。研究结果可为倾斜尾桨直升机侧滑 -俯仰耦合的试飞与评估提供重要参考。
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直升机的轴间耦合是指在直升机某一个轴上施加的操

纵输入在它轴上引起响应的现象。耦合响应是直升机飞行

操纵过程中的固有特性，引起这一特性的原因除了操纵系统

的机械耦合外，还与气动设计、旋翼操纵响应的滞后以及旋

翼旋转矢量改变引起的进动等因素相关。

直升机的侧滑飞行是杆舵协调操纵的结果，因而侧滑

飞行引起的俯仰响应——即侧滑 -俯仰耦合是直升机纵向、

横向耦合以及纵向、航向耦合的综合反映。对于常规竖直垂

尾、尾桨桨盘平面直立的单旋翼带尾桨直升机，可以认为纵

向与横航向之间是解耦的，进而忽略侧滑 -俯仰耦合的影

响。而对于采用了可以产生纵向拉力分量的倾斜尾桨的直

升机，纵、横、航向各轴之间均存在耦合效应，这不仅增加了

这类直升机气动设计、操纵系统设计以及飞控系统设计的难

度，也对其性能、飞行品质产生了影响[1]。本文从倾斜尾桨

直升机在模拟飞行中出现的侧滑 -俯仰耦合现象入手，对该

耦合产生的机理进行了分析，并就该耦合的解耦方法及试飞

评估方法进行了研究。

1 耦合现象
在利用倾斜尾桨直升机模拟器进行横侧静稳定性的

仿真试飞研究中，发现倾斜尾桨直升机具有较为强烈的侧

滑 -俯仰耦合现象，需要进行纵向周期变距补偿才能保持

俯仰姿态的稳定。图 1 给出了该倾斜尾桨直升机在气压高

度 1000m、表速 140km/h 的条件下进行稳定右侧滑模拟飞

行时的时间历程图。由图可知，随着右侧滑的产生，侧滑角

β 由 3°逐渐增大至 13°左右，俯仰角 θ 随之增大，虽然飞行

员采用缓慢推杆（即增大 Wy）来抑制直升机的上仰姿态，但

俯仰角仍增大至 5°左右并随着侧滑角的增大而呈现发散 

趋势。

图 1　稳定右侧滑的时间历程

Fig. 1　Time history of steady right sideslip

图 2 给出了该倾斜尾桨直升机在气压高度 1000m、表

速 140km/h 的稳定侧滑模拟飞行中，侧滑角 β 与修正俯仰

姿态变化所需的纵向操纵补偿量之间的关系。由图可知，
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右侧滑需要推杆补偿，左侧滑需要拉杆补偿；侧滑角与对应

所需的纵向操纵补偿量之间基本上呈线性关系，即随着侧

滑角的增大，需要付出更大的纵向补偿来保持俯仰姿态的 

稳定。

图 2　稳定侧滑飞行时的纵向操纵补偿

Fig. 2　Pitch cyclic control compensation in steady sideslip flight

图 3给出了 UH-60“黑鹰”直升机侧滑时机身俯仰力

矩的增量ΔM/q随侧滑角的变化关系[2]。图中，实线是使用

回归算法推导出的模型方程得出的数据，虚线是风洞试验

数据。由图可知，随着侧滑角的增大（无论左侧滑还是右侧

滑），俯仰力矩的增量迅速增大，所需的俯仰操纵补偿也迅速 

增大。

图 3　UH-60 直升机侧滑时机身俯仰力矩的增量

Fig. 3　�Incremental fuselage pitching moment during sideslip of 
UH-60

侧滑飞行时较大的俯仰力矩或纵向操纵补偿增加了协

调操纵的难度，在要求机头下指的非协调机动中，将会增加

飞行员纵向姿态控制的难度和飞行员的工作负荷，甚至引发

纵向操纵问题[3]；而在尾桨失效的情况下，直升机会进入侧

滑飞行状态，此时侧滑 -俯仰耦合将会加重飞行员的定向障

碍，容易引发飞行安全问题。

因此，对于倾斜尾桨直升机而言，侧滑 -俯仰耦合是相

当重要的轴间耦合现象，有必要对其开展试飞评估，而不能

像常规尾桨直升机那样予以忽略。

2 耦合产生的机理
由于侧滑飞行是杆舵协调操纵的结果，因而可分别从

横杆和脚蹬操纵输入时直升机的俯仰姿态变化来观察该耦

合，即分别考察滚转 -俯仰耦合以及偏航 -俯仰耦合，其中

偏航 -俯仰耦合即可反映偏航操纵引起的倾斜尾桨桨距变

化对俯仰姿态的影响。其次，进入侧滑飞行时平尾所受气动

力的变化也可能产生较大的俯仰力矩变化。下面对上述影

响侧滑 -俯仰耦合的主要因素进行具体分析。

2.1 滚转 -俯仰耦合的影响

图 4 给出了该倾斜尾桨直升机在气压高度 1000m、表

速 100km/h 的模拟条件下进行右压杆阶跃输入（产生右侧

滑）时的纵向响应。由图可知，右压杆（Wx 减小）阶跃输入

后，滚转角 φ 缓慢增加，侧滑角 β 随之逐渐增大并在滚转角

达到峰值后出现了极值。而俯仰轴在压杆输入后立即产生

了上仰姿态并发散增大，达到 20°后飞行员大幅推杆改出。

图 4　右压杆阶跃输入时的纵向响应

Fig. 4　Pitch response for right cyclic step input
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可见，该倾斜尾桨直升机存在强烈的滚转 -俯仰耦合，

该耦合加剧了侧滑 -俯仰耦合，即产生侧滑所需的横杆操纵

同时产生了较大的俯仰姿态变化量。具体而言，产生右侧滑

所需的右压杆量产生了抬头力矩，使姿态上仰；产生左侧滑

所需的左压杆量产生了低头力矩，导致低头姿态变化。

2.2 倾斜尾桨的影响

尾桨轴向上倾斜的尾桨，除了平衡旋翼反扭矩和实现

航向操纵外，还扩大了直升机的纵向重心范围[4]，但同时引

入了航向和纵向之间的气动耦合和操纵耦合，导致侧滑时的

航向协调操纵还会引起俯仰响应。

图 5 给出了该倾斜尾桨直升机在气压高度 1000m、表

速 100km/h 的模拟条件下进行左脚蹬阶跃输入时的时间历

程。由图可知，在脚蹬阶跃输入之后，直升机立即产生了右

侧滑且侧滑角 β 不断增大，随之出现了左滚运动且滚转角

φ（负值）快速增大。左脚蹬阶跃输入使倾斜尾桨的桨距增

大，产生了一个向上的拉力增量，该增量使直升机低头；同

时左滚转也因滚转 -俯仰耦合而产生低头力矩。而直升机

的俯仰姿态首先缓慢波动，在侧滑角和滚转角均相对较大时

快速增大，这一变化过程与该倾斜尾桨直升机的机械解耦设

计、飞控控制律解耦设计、进入侧滑飞行状态平尾气动力的

变化等因素相关。飞行员大幅推杆改出，这与前述右侧滑需

要推杆补偿的结论是一致的。

图 5　左脚蹬阶跃输入时的纵向响应

Fig. 5　Pitch response for left pedal step input

在机械解耦方面，该型机在纵向周期变距的控制中引

入了脚蹬操纵量以补偿脚蹬操纵产生的纵向力增量对俯仰

姿态的影响，解耦系统的设计原理[4] 如图 6 所示，表 1 给出

了其机械解耦的量值[5]。

图 6　机械解耦系统设计

Fig. 6　Design of mechanical decoupling system

表 1　机械解耦系统的量值

Table 1　Value of mechanical decoupling system

操纵输入 /cm

旋翼桨距角

增量 /（°）
尾桨桨距角

增量 /（°）

俯仰 滚转 偏航 偏航

俯仰，23.11 28.3 — — —

滚转，25.91 — 16.0 — —

偏航，15.24 9.25 — — 33.0

总距，22.86 4.64 1.65 16.0 19.2

由表 1 可知，当左脚蹬输入达到最大值 15.24cm 时，直

升机的俯仰轴会产生 9.25°的旋翼桨距角增量，该增量使直

升机抬头。因而在图 5 的左脚蹬阶跃输入之后，机械解耦设

计为直升机提供了抬头力矩。

2.3 平尾的影响

平尾的作用是为直升机在前飞状态下提供迎角稳定

性，以克服旋翼对迎角的静不稳定力矩。如前所述，该型直

升机的倾斜尾桨扩大了直升机的纵向重心范围，而当重心位

置比较靠后时，为了达到较好的纵向静稳定性，必须采用大

面积平尾。

在旋翼下洗流的湍流还没有脱离平尾的速度范围内，

直升机从无侧滑飞行状态进入侧滑飞行状态时，平尾的气动

力变化将对俯仰姿态产生影响。侧滑产生后，旋翼下洗流偏

向了直升机的某一侧，导致部分或全部的平尾暴露在未受旋
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翼扰动的自由气流中，因此产生了与无侧滑飞行状态不同的

俯仰力矩，即出现了侧滑 -俯仰耦合。图 7 给出了“黑鹰”

直升机以 222km/h 的速度侧滑飞行时各部件对侧滑产生的

俯仰力矩 M/β 的贡献值[3]。
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542

0

β/
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图 7　UH-60 直升机各部件对侧滑产生的俯仰力矩的贡献值

Fig. 7　�Contribution of aircraft components to the pitching moment 
due to sideslip of UH-60

由图可知，单位侧滑产生的俯仰力矩的总量超过

2710N ·m，已经与主旋翼周期变距操纵所得俯仰力矩的量值

相当，因而需要相当大的飞行员操纵补偿。其中倾斜尾桨对

该总量贡献了近 50%，而平尾贡献了近 25%，机身和垂尾贡

献了其余的部分。因此，不能忽略进入侧滑飞行状态时平尾

气动力变化对俯仰姿态产生的影响。

3 解耦方法及试飞评估方法
安装角固定的常规平尾在悬停和小速度飞行时，受旋

翼下洗流的影响将产生较大的向下载荷，对俯仰姿态的稳定

不利；而在大速度时直升机需要平尾为其提供足够的抬头

力矩。为了平衡不同速度段对平尾的不同需求以及削弱侧

滑 -俯仰耦合的考虑，“黑鹰”直升机采用了自动平尾，在平

尾控制逻辑中引入空速、总距杆位信号，同时还引入了俯仰角

速率和横向加速度信号作为平尾安装角变化的控制参数[6]。

之所以引入横向加速度信号就是为了补偿侧滑 -俯仰耦合

带来的不利影响，只要尾桨有拉力变化（即有横向加速度产

生），平尾就会产生相应的偏转以补偿尾桨拉力变化对纵向

的耦合影响。这是“黑鹰”直升机在机械解耦、飞控控制律

解耦之外消除侧滑 -俯仰耦合的又一方法。

前已述及，有必要针对倾斜尾桨直升机的侧滑 -俯仰耦

合开展试飞评估，而目前，GJB902—90和 ADS-33E-PRF均

未对侧滑 -俯仰耦合提出要求。但 ADS-33E-PRF对迅猛机

动、目标捕获与跟踪中的滚转 -俯仰耦合均给出了要求
[7]，其中

对前者给出了定性的飞行员评述要求：当总距固定、偏航操纵在

必要时用以协调转弯的条件下，正反侧倾机动所引起的俯仰响

应不应使飞行员感到不适；对后者给出了定量的指标要求，要

求滚转引起的俯仰（q/p）耦合不得超过图 8规定的界限。

图 8　目标捕获和跟踪中的滚转 -俯仰耦合要求

Fig. 8　�Requirements for pitch due to rol l  coupl ing for 
aggressive agility

图 8 中，横轴 q/p 均值由俯仰和滚转频率响应的比值

得到，定义为俯仰对滚转操纵输入响应（q/δlat）与滚转对滚

转操纵输入响应（p/δlat）的比值在俯仰对俯仰操纵输入响应

（θ/δlon）的带宽频率和中性稳定频率（相角为 -180°）之间

的平均值，纵轴 p/q 均值的定义与之类似。当产生频率响应

数据时，异轴操纵输入应为最小。

如前所述，侧滑 -俯仰耦合中包含了滚转 -俯仰耦合

的影响，因而可在开展侧滑 -俯仰耦合评估之前，按 ADS-

33E-PRF 的要求完成滚转 -俯仰耦合的定量评估，在此基

础上，再结合横侧定位、快速侧移、转向到目标等任务机动科

目开展定性的侧滑 -俯仰耦合主观评述，确保直升机不出现

令人生厌的侧滑 -俯仰耦合响应。

4 结论
通过对倾斜尾桨直升机的侧滑 -俯仰耦合现象的研

究，可以得出如下结论：

（1）倾斜尾桨直升机的侧滑 -俯仰耦合是相当重要的

轴间耦合现象，有必要对其进行试飞评估，而不能像常规尾

桨直升机那样予以忽略。

（2）倾斜尾桨直升机的侧滑 -俯仰耦合主要受滚转 -
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俯仰耦合、倾斜尾桨的气动耦合与机械操纵耦合、平尾的气

动响应等因素的影响。

（3）除了机械解耦和飞控控制律解耦，在自动平尾的偏

转角控制逻辑中引入横向加速度信号反馈是消除侧滑 -俯

仰耦合的另一种方法。

（4）可以在定量评估滚转 -俯仰耦合的基础上，结合任

务机动科目对侧滑 -俯仰耦合进行定性的评述评价，确保不

出现令人生厌的侧滑 -俯仰耦合响应。 
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Research on Sideslip-Pitch Coupling of Canted Tail-Rotor Helicopter

Ma Gengjun*， Hu Xiaoqing， Yang Wenfeng

Chinese Flight Test Establishment， Xi’an 710089， China

Abstract: This paper introduced and researched sideslip-pitch coupling of canted tail-rotor helicopter. The 

phenomenon of sideslip-pitch coupling occurred during lateral-directional static stability simulated flight test was 

described firstly. Then analyzed the mechanism of this coupling， and gave the main influencing factors of it. At last， 

the decoupling methods and flight test and evaluation methods of this coupling were studied. The conclusions in this 

paper provide important reference for flight test and evaluation of sideslip-pitch coupling of canted tail-rotor helicopter.

Key Words: helicopter； canted tail-rotor； sideslip-pitch coupling； influencing factors； decoupling methods； flight test 

and evaluation

Received:  2017-09-21;          Revised: 2017-10-12;          Accepted: 2017-12-17

*Corresponding author. Tel. : 029-86839474     E-mail:  mgjun8905@163.com


	倾斜尾桨直升机侧滑-俯仰耦合研究



