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舰艉流时 ／频特征对直升机飞行特性影响研究

邓景辉
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摘　 要：发展了一套能够耦合非定常舰船流场的直升机飞行动力学模型。 采用 ＤＥＳ 方法以获得高精

度非定常舰船流场，并基于“单向耦合”思想构建了 ＣＦＤ 向飞行力学模型的数据传递策略。 以 ＳＦＳ２
舰船模型和 ＵＨ⁃６０Ａ 直升机组合为研究对象，从直升机操纵余量和非定常载荷水平两方面分析了着

舰过程中舰艉流场对常规单旋翼直升机的扰动特征。 时均研究结果显示：对于右旋旋翼直升机，在右

侧风情形下飞行员能够具有更多的总距操纵余量，但由于尾桨受侧洗流的影响，脚蹬余量相较于 ０°风
向角情形会大幅降低。 非定常水平结果表明：侧风情形下舰艉流场湍流脉动强度增大，使得飞行员的

工作载荷要显著高于 ０°风向角情形；常规单旋翼直升机在其旋翼轴方向的气动力和力矩（即拉力和偏

航力矩）的非定常波动是导致着舰过程中飞行员工作载荷增大的主要因素。
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　 　 气流流经舰船时，在其边缘发生流动分离，形成

大尺度的湍流涡结构，使得着舰飞行过程中直升机、
舰船和近舰面空气流场三者形成的耦合动态界面

（ｄｙｎａｍｉｃ ｉｎｔｅｒｆａｃｅ） ［１⁃２］具有严重的干扰和非定常特

征，飞行员必须持续调整操纵杆量输入以维持直升

机姿态的稳定，导致其工作载荷增大；不仅如此，来
流受到上层建筑的阻塞作用后，会在其背风侧形成

范围较大的低速回流区，受此影响，旋翼拉力会显著

降低，出现所谓的拉力损失现象（ ｔｈｒｕｓｔ ｄｅｆｉｃｉｔ） ［３］，
飞行员还必须增大总距杆量输入以维持高度稳定，
这无疑使得着舰操纵更加复杂。 正因如此，舰艉流

时 ／频特征对直升机飞行特性的影响一直是研究者

关注的重点。
早期的研究者主要通过研究孤立流场特征以定

性分析艉流场对直升机气动载荷特征的影响，这对

于预测着舰飞行显然是不足的。 随着 ＣＦＤ 技术及

计算水平的提升，一些研究者基于“速度耦合” ［４⁃６］

的思想，将直升机飞行力学与 ＣＦＤ 相结合，发展了

可用于着舰飞行研究的机 ／舰动态界面数值模拟方

法。 其中，艉流场数据由 ＣＦＤ 计算获得，通过线性

叠加的方式导入到飞行动力学模型中。 通过该方

法，Ｈｏｄｇｅ 等［７］ 成功地模拟了着舰过程中飞行员操

纵量变化的时间历程。 然而，由于在该方法中仅考

虑了艉流场对直升机的影响（因此也称为“单向耦

合”），对于直升机近舰面的强耦合现象（例如环流）
无法模拟。 正因如此，研究者又提出了“双向 ／速度

耦合”法，即首先进行机 ／舰耦合流场的模拟，再将

干扰流场信息传递至飞行动力学模型中。 Ａｌｐｍａｎ
等［８］ 采用动量源模型对机 ／舰动态界面进行了模

拟，成功捕捉到了旋翼与机库间的环流现象。
Ｂｒｉｄｇｅ 等［９］则综合分析了无耦合、单向耦合以及双

向耦合对着舰飞行过程中操纵载荷的影响。 结果发

现，相较于单向耦合，在大部分位置上双向耦合对计

算结果精度并没有实质性的提升。
由于机 ／舰动态界面数值模拟对 ＣＦＤ 方法、飞

行动力学模型及计算机性能均有较高的要求，国内

在该领域的研究起步较晚，但也取得了一些有价值

的成果。 孙鹏等［１０］ 基于 ＦＬＵＥＮＴ 软件对不同风向

角情形下的旋翼 ／舰船气动干扰特征进行了研究，并
分析了舰船流场干扰对桨盘拉力分布的影响。 孙传

伟、章晓冬等［１１⁃１２］研究了舰船流场对直升机操纵量

的影响，初步分析了直升机进入着舰域后的操纵策
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略。 杨俊［１３］进一步研究了舰艉流场对共轴双旋翼

直升机操纵量的影响，并定性地分析了共轴双旋翼

直升机操纵量、姿态角对风速及风向的敏感性。 上

述研究对于认识直升机着舰时的气动及飞行力学特

性有良好的价值，然而这些研究侧重于分析着舰过

程中飞行员操纵量的变化规律，对于艉流场对直升

机的作用机理以及各因素对着舰操纵影响程度等问

题的研究则涉及较少。 鉴于上述原因，本文开展直

升机 ／舰船动态界面数值方法及非定常干扰机理研

究。 首先，建立适合于着舰飞行研究的直升机飞行

动力学模型，构建 ＣＦＤ 与飞行动力学间的数据传递

策略，从而形成一套直升机 ／舰船动态界面数值分析

的方法。 然后，基于所建立的方法，分别从直升机平

衡特性及非定常气动载荷的角度分析着舰过程中的

操纵余量及飞行员的工作载荷变化特征，以揭示直

升机 ／舰船动态界面的干扰机理。

１　 直升机 ／舰船动态界面数值分析
方法

１．１　 基于分离涡模型（ＤＥＳ）的高精度舰船流场数

值方法

舰船流场包含不稳定剪切层、大尺度脱落涡结

构等非定常特征，对其进行高精度模拟、获得高置信

度的非定常艉流场数据是开展流动机理分析以及

机 ／舰动态界面研究的前提。 为兼顾计算精度和计

算效率，本文采用 ＤＥＳ 方法来对舰船流场进行数值

模拟。 该方法的基本思想是在舰船边界层内采用雷

诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程（ＲＡＮＳ）进行求解，而在湍流充分

发展区域采用大涡模拟 （ ＬＥＳ） 进行求解。 由于

ＲＡＮＳ 方法允许附面层网格具有各向异性，这就显

著减少了网格总量，从而提高计算效率。
在 ＤＥＳ 方法中，通过将当地网格尺度与 ＲＡＮＳ

计算得到的网格中心到壁面的法向距离进行比较从

而进行 ＲＡＮＳ 方法和 ＬＥＳ 方法之间的转换。 ＤＥＳ
方法中的长度尺度可以定义为

􀭹ｄ ＝ ｍｉｎ（ｄＲＡＮＳ，ＣＤＥＳΔ） （１）
式中： ＣＤＥＳ 为常数，本文舰船流场计算中可取 ＣＤＥＳ ＝
０．５；Δ 为网格单元的特征尺度， Δ ＝ ｍａｘ（Δｘ，Δｙ，
Δｚ）。 当 ｄＲＡＮＳ ＜ ＣＤＥＳΔ，计算模型采用 ＲＡＮＳ 方法；
而当 ｄＲＡＮＳ ＞ ＣＤＥＳΔ 时，则采用 ＬＥＳ 方法进行求解。

依据 Ｐｏｌｓｋｙ 等［１４］ 的研究成果，本文选取 ｋ⁃ω

ＳＳＴ 湍流模型以提高 ＲＡＮＳ 方法对于舰船边界层流

动的模拟精度。 在应用 ｋ⁃ωＳＳＴ 湍流模型时，还涉及

到 ｋ和ω的选取，其初始值可根据湍流强度 Ｉ以及湍

流尺度 ｌ 来确定

ｋ ≈ ３
２
（􀭰ｖＩ） ２

ω ＝ ｋ
ｌβ∗１ ／ ４

（２）

式中： 􀭰ｖ 为平均速度或参考速度。 在舰船流场研究

中，通常取 Ｉ ＝ ０．０５ ～ ０．２，ｌ ＝ ０．１Ｌ；Ｌ 为船长。
１．２　 耦合舰船流场的直升机飞行动力学模型

本文基于“单向耦合”思想建立机 ／舰动态界面

分析方法。 在该方法中，旋翼和机体被离散为若干

气动计算点，如图 １ 所示。 其中，每片桨叶上有 １０
个气动计算点，机身、平尾、垂尾、尾桨各一个，共 ４４
个气动载荷计算点。 通过向各点导入流场数据以模

拟艉流场对直升机的干扰。

图 １　 直升机气动载荷计算点示意图

以桨叶微段为例，假设在时刻 ｔ０，艉流场的瞬时

速度场为 Ｗｇｕｓｔ（ ｔ０，ｕＧ０，ｖＧ０，ｗＧ０），桨叶微段在桨叶坐

标下的坐标为（ ｔ０，ｘｂ０，ｙｂ０，ｚｂ０），旋翼桨毂中心在机

体坐标系下的坐标为（ｘＭＲ，ｙＭＲ，ｚＭＲ） ，则其在舰船坐

标系下的坐标可表示为
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（３）

式中， ＴＲｂ，ＴＨＲ，ＴＢＨ，ＴＥＢ 以及 ＴＣＥ 分别表示桨叶坐标

系到旋翼旋转坐标系转换矩阵、旋翼旋转坐标系到

桨毂坐标系转换矩阵、桨毂坐标系到机体坐标系转

换矩阵、机体坐标系到惯性坐标系转换矩阵、惯性坐

标系到舰船坐标系转换矩阵。
在获得桨叶微段在舰船坐标系下的位置坐标

·８８０１·
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后，采用距离导数加权方法对艉流场数据进行插值，
即可得到微段中心在舰船坐标系下的艉流场扰动速

度分量，然后将该速度分量转换到桨叶坐标系下即

完成了一次插值过程。 转换后微段中心的艉流场速

度分量为

ｕＧｂ０

ｖＧｂ０
ｗＧｂ０
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ù
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＝ ＴｂＲＴＲＨＴＨＢＴＢＥＴＥＣ

ｕＧＣ０
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ê

ù
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（４）

式中， ＴｂＲ，ＴＲＨ，ＴＨＢ，ＴＢＥ，ＴＥＣ 分别为矩阵 ＴＲｂ，ＴＨＲ，
ＴＢＨ，ＴＥＢ 以及 ＴＣＥ 的逆矩阵。

通过坐标转换将舰船流场速度分量变换到桨叶

坐标系下，然后通过线性叠加的方式将艉流场分量

以扰动的形式添加到微段气动计算点，获得桨叶微

段在舰船艉流场扰动下的速度分量后即可进一步求

解旋翼气动力。 其他部件气动计算点与此类似，在
此不再赘述。 将各部件气动力及力矩在机体重心处

进行合成，即可得到机体坐标系下直升机重心所受

的合力 ＦＸ，ＦＹ，ＦＺ 及合力矩 Ｌ，Ｍ，Ｎ。 由牛顿第二定

律及动量矩定理即可得直升机重心移动及其绕重心

转动的动力学方程。 将桨叶挥舞运动方程与刚体动

力学方程联立即可得到直升机飞行动力学方程，其
简化形式为

Ｘ̇ ＝ ｆ（ ｔ，Ｕ，Ｘ，Ｗｇｕｓｔ） （５）
式中： ｔ 是时间变量；Ｘ，Ｕ 分别为直升机状态变量和

操纵变量；Ｗｇｕｓｔ 为艉流场引起的直升机各部件相对

速度。
１．３　 算例验证

本文以具有丰富飞行试验数据的 ＵＨ⁃６０Ａ 直升

机为算例［１５］来验证直升机飞行动力学模型的准确

性。 此外，对 ＵＨ⁃６０Ａ ／ ＳＦＳ２ 组合下的直升机气动

载荷进行计算，并与 Ｋääｒｉä 等［１６］的计算结果进行对

比，以验证本文所建立的直升机 ／舰船动态界面数值

分析方法的有效性。
１） ＵＨ⁃６０Ａ 直升机飞行力学模型验证

图 ２ 给出了直升机稳定飞行时直升机操纵量和

姿态角与飞行试验数据［１５］的对比。 其中，直升机总

质量为 ７ ２５７ ｋｇ，飞行高度为 １ ６００ ｍ。 可以看到，
计算结果与飞行试验吻合较好，表明本文建立的直

升机飞行动力学模型是有效的。
２） 机 ／舰动态界面数值方法有效性验证

采用 ＤＥＳ 方法对 ＳＦＳ２ 艉流场进行求解，风速

为 ２０．５８ ｍ ／ ｓ，风向角为 ０°，ＳＦＳ２ 计算域网格总量约

图 ２　 直升机稳定飞行时配平结果与飞行试验数据对比

为 ７×１０６。 计算过程中，首先采用 ＲＡＮＳ 方法求解

定常流场以缩短计算时间，然后继续采用 ＤＥＳ 方法

计算非定常舰船流场，５ ｓ 后流场拓扑结构基本稳

定，继续计算 ３０ ｓ 并输出非定常流场数据。 将获得

的艉流场数据导入到飞行力学模型中，初始的总距、
纵 ／横向周期变距值分别为 １５．２５°，２．３６°和－２．５６°，
计算结果如图 ３ 所示。 可以看到，本文计算得到的

旋翼时均拉力变化趋势与 Ｋääｒｉä 等［１６］ 的计算结果

基本一致。 进一步分析时均拉力可以看出，在移动

至着舰域中心（ｙ ／ Ｂ ＝ ０．０）过程中，旋翼拉力减小了

１０％，这也与实际着舰飞行试验相符。 这充分说明

了本文所建立的直升机 ／舰船动态界面数值方法的

有效性。

·９８０１·
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图 ３　 直升机时均拉力系数变化曲线

２　 舰艉流场时空特性对直升机着舰飞
行特性影响研究

２．１　 计算模型及网格划分

一般而言，直升机着舰可划分为 ４ 个阶段：减速

跟随阶段、相对悬停跟进阶段、横向侧移阶段以及垂

直下降阶段，如图 ４ 所示。 由于在横向侧移阶段，直
升机受艉流场空间特性及非定常湍流结构影响加

强，容易诱发着舰安全事故，因此，本文以 ＵＨ⁃６０Ａ
和 ＳＦＳ２ 舰船为组合，重点围绕直升机横向侧移过程

展开研究。

图 ４　 舰载直升机标准着舰技术示意图

采用网格生成软件生成 １０Ｌｓ（长） ×８Ｌｓ（宽） ×
６Ｌｓ（高）的矩形计算域网格（Ｌｓ 为舰船长度）。 入口

及出口边界分别设定为速度入口和压力出口条件，
舰体为无滑移壁面。 海平面及其他计算域表面均设

定为滑移壁面。 舰体表面边界层网格对舰艉流动特

征影响较小，只需保证在边界层内有足够层数网格

单元即可。 因此在各工况条件下，边界层第一层网

格厚度为 １．５ ｍｍ（ｙ＋值范围为 ２５ ～ ３２０），保证满足

湍流模型计算所使用的壁面函数的 ｙ＋条件，边界层

网格增长率为 １．１。 舰体附近网格尺寸（Δ０ ／ Ｈ）约为

４．５×１０－２以保证对舰船附近流动特征的精细捕捉，
最终 ＳＦＳ２ 计算模型的总网格数量为 ７．２×１０６。 舰船

坐标系原点位于甲板与机库交线的中点上，ｘ 轴指

向舰尾，ｙ 轴指向右舷，ｚ 轴垂直甲板指向上方，如图

５ａ）所示。
艉流场数据域长度为 １． ０Ｌ，宽为 ２． ０Ｂ，高为

２．０Ｈ，覆盖了直升机横向侧移及在各位置处姿态变

化所经历的空间范围。 其中，Ｌ，Ｂ，Ｈ 分别为甲板的

长、宽以及机库高度，如图 ５ｂ）所示。 艉流场数据采

用 ＤＥＳ 方法进行数值模拟获得，数据时长为 ３０ ｓ，
时间步长 Δｔ 为 ０．０１ ｓ（即 １００ Ｈｚ），输出频率设为

４Δｔ（即 ２５ Ｈｚ）。

图 ５　 ＳＦＳ２ 舰船模型计算域网格及艉流场数据输出区域

在获得直升机各部件气动载荷时间历程后，采
用 Ｌｅｅ 和 Ｚａｎ［１７］所提出的方法以评估非定常扰动对

飞行员工作载荷的影响水平：对气动载荷时间历程

数据进行 ＦＦＴ 变换获得功率谱密度（ＰＳＤ）曲线，该
曲线在飞行员闭环响应带宽（０．２ ～ ２ Ｈｚ）内积分值

的平方根即为非定常载荷水平 （文中以 ＲＭＳ 表

示），可用于评估飞行员工作载荷，如图 ６ 所示。

图 ６　 非定常载荷水平计算示意图

·０９０１·
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为了便于说明，本文采用国外标准海军术语［１８］

来描述舰船相对来流方向，即当来流分别从右舷和

左舷吹来时，定义为“Ｇｒｅｅｎ”和“Ｒｅｄ”。 因此，右舷

和左舷 ３０°来流可分别表示为 Ｇ３０、Ｒ３０ ＷＯＤ（ｗｉｎｄ⁃
ｏｖｅｒ⁃ｄｅｃｋ），０°风向角表示为 ０ ＷＯＤ。
２．２　 艉流场空间特性对直升机平衡特性影响研究

图 ７ 给出了 ０ ＷＯＤ 及 Ｇ３０ ＷＯＤ 情形下直升机

在不同高度（１００Ｈ，１．２５Ｈ）进行侧移时、其配平操纵

量的变化曲线。 在 ０ ＷＯＤ 情形下，随着直升机向着

舰域中心移动，飞行员输入的总距杆量不断增加

（见图 ７ａ））。 在 Ｇ３０ ＷＯＤ 情形下，直升机的总距杆

量要明显小于 ０ ＷＯＤ 情形，这表明在该情形下，直
升机能够具有更多的总距操纵余量。 值得注意的

是，在 Ｇ３０ ＷＯＤ 情形下，流场中的侧洗分量会导致

尾桨拉力降低，从而使得该过程中的脚蹬余量大幅

降低（见图 ７ｄ））。 由于 ＵＨ⁃６０Ａ 直升机尾桨有 ２０°
的侧倾角，尾桨拉力的迅速下降（ －０．５≤ｙ ／ Ｂ≤０．０）
还会导致低头力矩显著减小，飞行员需要施加向前

的纵向操纵杆量使得桨盘前倾以抵消此影响。 因

此，从图 ７ｃ）可以看到，在此范围内直升机配平的纵

向杆量迅速减小。

图 ７　 不同风向角及侧移路径高度下直升机平衡特性变化曲线

　 　 图 ８ 给出了 ０ ＷＯＤ 和 Ｇ３０ ＷＯＤ 情形下 ｚ ／ Ｈ ＝
１．０ 平面内的横向时均速度分量分布云图，图中还

标示出了旋翼和尾桨的相对位置。 在侧风情形下，
从机库迎风侧垂直边缘形成的摆动剪切层结构将着

舰域划分为横向速度区别较为明显的 ２ 个区域（见
图 ８），图中分别标示为Ⅰ和Ⅱ。 受剪切层与主流动

量交换的影响，区域Ⅱ内的横向速度明显小于区域

Ｉ，即剪切层对自由来流中的侧洗有显著的削弱作

用。 从图 ８ 中可以看到，在 Ｇ３０ ＷＯＤ 情形下，尾桨

逐渐进入侧洗较强的主流区 Ｉ，这就使得该过程中

的脚蹬量逐渐降低（见图 ７ｄ））。 而着舰域内的下洗

速度进一步加剧了尾桨拉力损失现象，飞行员需要

施加更多的脚蹬操纵以保持机头朝向的稳定。

·１９０１·
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图 ８　 不同风向角下 ｚ ／ Ｈ＝ １．０ 平面内

横向时均速度分量分布云图

２．３　 艉流场时 ／频域特性对直升机非定常载荷水平

影响研究

从飞行员实际着舰经历可知，艉流场中湍流涡

结构引起的非定常扰动是危及着舰安全的重要因

素。 因此，针对此非定常干扰现象，本节继续开展直

升机 ／舰船动态界面干扰特征研究。
图 ９ 显示了 ０ ＷＯＤ 情形下，尾桨（ＣＴＴ）拉力系

数时间历程曲线。 可以直观地看到，受舰艉流中湍

流涡结构的影响，尾桨拉力出现显著非定常波动；且
随着直升机向甲板中部移动，其所受非定常干扰的

强度有增大的趋势。 值得注意的是，当直升机位置

由 ｙ ／ Ｂ＝ －１．０ 移动到 ｙ ／ Ｂ ＝ －０．５ 时，尾桨拉力时均

值基本保持不变，这表明两位置处艉流场空间特性

基本一致。 然而其所受非定常扰动幅度显著增大。

图 ９　 不同位置处尾桨拉力系数时间历程曲线

这说明仅从直升机配平特性（即操纵余量）角度无

法准确预估着舰过程中所面临的风险。
图 １０ 进一步给出了横向侧移路径上不同位置

处尾桨拉力功率谱密度（ＰＳＤ）曲线。 可以看到，尾
桨非定常拉力波动在飞行员闭环响应带宽（０．２ ～
２ Ｈｚ）范围内具有较大能量（即 ＲＭＳ 值）。 这表明

飞行员必须持续调整脚蹬量以保持直升机航向的

稳定。

图 １０　 不同位置处尾桨拉力功率谱密度（ＰＳＤ）曲线

图 １１ 给出了该风向角情形下不同高度侧移路

径时的旋翼、尾桨拉力 ＲＭＳ 值变化曲线。 此外，图
中还给出了 ０ ＷＯＤ 情形下的旋翼、尾桨拉力 ＲＭＳ
值作为对比。 从整体上看，在此侧风情形下飞行员

工作载荷要显著高于 ０ ＷＯＤ 情形。 尤其在横向侧

图 １１　 横向侧移过程中旋翼、尾桨

拉力 ＲＭＳ 值变化曲线
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移初始位置，旋翼拉力 ＲＭＳ 值达到 ０ＷＯＤ 情形的

２．３５倍。 不仅如此，此位置也处于直升机悬停跟进

路径上（即着舰阶段（２）），这就意味着在右舷风情

形下，若飞行员仍采用标准着舰方案进行着舰操纵，
则其在着舰域外侧就会受到较强的垂向非定常扰

动。 由于此时直升机距海面高度较低，飞行员必须

持续调整总距操纵杆量以保持高度稳定。 这会使得

飞行员难以保持相对悬停跟进状态。
为分析此差异的形成机理，图 １２ 示出了 ｚ ／ Ｈ ＝

１．０ 平面横向及垂向的湍流强度云图，图中还标示

出了直升机在 ｙ ／ Ｂ ＝ －０．７５ 和 ｙ ／ Ｂ ＝ －０．５ 时旋翼和

尾桨相对飞行甲板的位置。 图中右列给出的是 ２ 种

风向角情形下，离机库不同距离处的湍流强度分布

以进行定量对比分析。 可以清晰地看到，在 Ｇ３０
ＷＯＤ 情形下，舰船流场湍流脉动水平相对较高。 这

就导致在此风向角情形下飞行员工作载荷显著高于

０ ＷＯＤ 情形。
从图 １２ｂ）可以看到，此风向角情形下垂向湍流

强度主要集中在甲板左舷。 垂向速度大幅脉动能直

接导致桨叶有效迎角振荡，因此当桨叶经过此区域

时，旋翼拉力会产生显著非定常波动。 图中可见，在
ｙ ／ Ｂ≤－０．７５ 范围内，旋翼前行侧完全浸没在强垂向

速度脉动区域；而随着直升机向甲板中部移动，其旋

翼右侧部分逐渐离开此区域，至 ｙ ／ Ｂ ＝ ０．０ 时，前行

侧桨叶已部分处于均匀流环境。 这就使得在此过程

中，旋翼拉力 ＲＭＳ 值呈递减的变化趋势。
此外，尾桨拉力 ＲＭＳ 值在横向侧移过程中呈现

先增大后减小的变化趋势，并在 ｙ ／ Ｂ ＝ －０．２５ 位置达

到峰值。 由图 １２ａ）可知，在 Ｇ３０ ＷＯＤ 情形下，横向

侧移过程中，尾桨逐渐进入到此强横向速度脉动区

域，由于横向速度分量直接影响尾桨桨叶有效迎角，
这导致尾桨拉力 ＲＭＳ 值迅速增大，并在 ｙ ／ Ｂ＝ －０．２５
位置达到峰值；而随着直升机继续向着舰域中部移

动，尾桨逐渐离开该区域，使得尾桨拉力 ＲＭＳ 值开

始下降。

图 １２　 Ｇ３０ ＷＯＤ 情形下 平面横向及垂向湍流强度分布
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　 　 图 １３ 给出的是 ２ 种风向角情形下直升机在左

舷及着舰点上方时的气动力和力矩 ＲＭＳ 值对比。
与上文研究结果类似，Ｇ３０ 情形下直升机在各方向

上的气动载荷 ＲＭＳ 值均高于 ０ ＷＯＤ 情形。 不仅如

此，图中显示在着舰过程中，直升机偏航力矩所受的

非定常扰动最为显著。 尤其是 Ｇ３０ ＷＯＤ 情形，在
着舰点上方时，直升机偏航力矩 ＲＭＳ 值分别达到其

滚转力矩、俯仰力矩 ＲＭＳ 值的 ５．３ 倍和 ３．８ 倍，且直

升机在左舷上方时也有相似的结果（见图 １３ｂ））。
这就意味着相较于滚转及俯仰姿态角，直升机在进

入着舰域后其航向姿态将发生更为显著的非定常振

荡，飞行员必须不断调整脚蹬操纵以保持直升机机

图 １３　 ２ 种风向角情形下直升机在左舷及着舰点

上方时的气动载荷 ＲＭＳ 值对比

头朝向的稳定。 此外，图 １３ａ）显示，旋翼拉力所受

的非定常扰动水平同样远高于其他坐标轴方向的气

动力，在着舰点上方时，直升机拉力 ＲＭＳ 值分别达

到其侧向力、阻力 ＲＭＳ 值的 １．９ 倍和 ６．２ 倍。 综上

可得出结论，常规单旋翼直升机在其旋翼轴方向气

动力和力矩（即拉力和偏航力矩）的非定常波动是

导致着舰过程中飞行员工作载荷增大的关键因素。

３　 结　 论

本文建立了常规单旋翼直升机 ／舰船动态界面

特性的数值分析方法。 采用该方法针对直升机着舰

过程的横向侧移阶段，从平衡特性和非定常载荷水

平的角度深入分析了艉流场对直升机操纵和飞行员

工作载荷的干扰特征及作用机理，可总结结论如下：
１） 对于右旋直升机，在右侧风情形下飞行员能

够具有更多的总距操纵余量，但由于尾桨受侧洗流

的影响，脚蹬余量相较于 ０ ＷＯＤ 情形会大幅降低。
２） 在侧风条件下，机库背风侧区域流场的湍流

脉动强度显著增大。 这使得此风向角情形下的飞行

员工作载荷要显著高于 ０ ＷＯＤ 情形。
３） 相较于 ０ ＷＯＤ 情形，侧风条件下着舰域流

场紊乱区域向船舷移动。 若直升机仍从背风侧着

舰，则在靠近舰船阶段就会受到较强的气动干扰。
４） 常规单旋翼直升机在其旋翼轴方向的气动

力和力矩（即拉力和偏航力矩）的非定常波动是导

致着舰过程中飞行员工作载荷增大的主要因素。
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