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直升机吊挂飞行平衡、稳定性与操纵性研究
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摘 � � � 要: 建立带吊挂载荷的直升机飞行动力学模型, 其中吊挂载荷为单点悬挂在直升机机身底部的六

自由度模型,并计入了吊挂模型的气动阻力. 对所建立模型进行配平, 并将结果与参考数据对比. 通过仿真计

算分析了直升机吊挂前飞状态下的稳定性, 此外, 分析了在吊挂相关参数改变时直升机稳定性的相应变化,

最后 ,分析了当施加纵向周期变距阶跃输入、横向周期变距阶跃输入以及尾桨距阶跃输入时带吊挂直升机的

动力学响应历程.
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Studies on trims, stability, and controllability of

helicopter with slung�load
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Abstract: A rotor craf t w ith slung�load model w as built. Slung�load model w ith six

freedoms w as used to simulate the f light pro cess w ith slung�lo ad. It is assumed that the ex�
ternal slung�load is suspended in a sing le�point . Trim calculat ion of the helicopter w ith

slung�load model w as conducted and compared w ith the reference values. Stability o f heli�
copter w ith slung�load w as analyzed in forw ard f light , and the change o f stability w as com�
pared when some parameters w er e adjusted. At last , the dynamic response to the step in�
puts of the long itudinal, lateral and pedal cont ro ls w as analyzed in fo rw ar d flight simula�
t ion.
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� � 直升机吊挂飞行是直升机的主要用途之一.

其可运输大体积货物, 不需要考虑直升机本身的

装载容积与货物外形之间的匹配问题, 不受当地

交通状况、地理条件的制约,可以在一般运输工具

难以到达的地方迅速、高效地完成起降、装卸货物

等任务.直升机吊挂探测设备进行矿藏勘探, 扩大

了勘探领域,提高了速度, 节省时间, 使勘探和经

济效率得到大大提高.

国外对带吊挂物直升机研究开展较早, Cliff

和 Nagabhushan 等人发表了多篇关于带外吊挂

物直升机动力学、稳定性和控制方面的报告
[ 1�2]

,

这些报告主要探讨了单点悬挂吊挂物直升机的低

速稳定性问题,此外,报告还对影响直升机吊挂飞

行稳定性的各种因素进行了研究. Stuckey 在文

献[ 3]中, 建立了更为完善的带吊挂物直升机飞行

动力学模型, 该模型考虑旋翼尾迹、吊挂物气动

力、吊索弹性以及飞控系统等多方面影响,以使结

果更符合实际情况. 国内近些年在带吊挂物直升

机方面也有一些研究
[ 4�6]

.本文在借鉴国内外研究

成果基础上, 建立带吊挂直升机的飞行动力学



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 25 卷

模型.

本文对带吊挂探测设备直升机进行建模分

析.首先, 分别建立直升机和吊挂探测设备的动力

学模型,并将直升机模型配平计算结果、带吊挂直

升机模型配平计算结果与参考数据进行对比, 在

此基础上分析带吊挂物直升机稳定性, 并根据军

用旋翼飞行器驾驶品质要求( ADS�33E�PRF)对
带吊挂物直升机悬停开环状态下的飞行品质进行

计算分析.

1 � 直升机吊挂飞行动力学模型

1. 1 � 直升机飞行动力学模型

� � 本文建立的直升机飞行动力学模型,主要由

旋翼、尾桨、机身气动载荷模型以及机身六自由度

运动模型等部分组成的飞行动力学模型.

本文参考文献[ 3, 7�8]所述的相关理论, 以动

量理论和叶素理论结合迭代确定诱导速度,进而

建立了基于叶素理论的旋翼气动力模型.

依据文献[ 7�8] ,本文建立了基于动量理论的
尾桨气动载荷模型, 机身气动载荷模型是由机身

风洞实验的测量数据得到,即对数据插值处理,就

能得到各方位、风速下的机身气动力、气动力矩.

此外,平尾和垂尾气动载荷计算模型包括在机身

气动载荷模型内.

旋翼、尾桨和机身气动载荷模型构成了本文

直升机飞行动力学数学模型.

1. 2 � 吊挂模型

� � 本文基于文献[ 9]建立吊挂模型,研究对象为

一圆锥形箱体(该箱体通过钢索与直升机相连) .

为便于研究,假定该吊挂物为六自由度刚体, 由刚

性钢索悬挂于机身底部, 如图 1所示.

图 1 � 直升机吊挂飞行简化示意图

F ig. 1� Sing le�point ex ternal�load configur ations

本文假设吊挂物所受气动力仅为来流方向的

定常气动阻力, 其所受惯性力为直升机速度及角

速度变化所引起.根据平板理论 [ 10]计算吊挂物所

受气动阻力,阻力计算公式为

D =
1
2
�C dSV

2
(1)

式中 �为大气密度, S为吊挂物迎风面积, V 为吊

挂物速度, Cd 为阻力系数, 该系数依据文献[ 11]

得到.

吊挂物的广义力公式

Fs = m sa s + D + m sg (2)

式中 ms 为吊挂物质量; a s为惯性加速度; D 为气

动阻力; msg 为重力; F s通过钢索传至吊挂点,进

而将力和力矩作用于直升机.

忽略钢索质量及其气动效应的影响, 考虑吊

挂模型,结合所建立的直升机飞行动力学模型,可

建立直升机吊挂飞行动力学模型.

2 � 模型验证与分析

� � 利用所建立的直升机飞行动力学模型和吊挂
模型, 以国产某型直升机为算例, 取吊索长度为

10m ,吊挂载荷质量为 500 kg, 吊挂点在机身纵向

对称面内,位于直升机重心后下方,直升机重心在

以吊挂点为原点的坐标系中的坐标为( 0. 3, 0. 6,

0) ( m ) ,直升机定直平飞状态下的平衡特性计算

结果如图 2~ 图 7所示.

图 2� 定直平飞俯仰角 �配平结果

F ig . 2 � T r im curve of pitching attitude ang le�

for the forw ard flight

由图 2~ 图 7可以看出直升机基本飞行的动

力学模型精度较好, 在此基础上得到的带吊挂物

直升机的动力学模型的配平计算结果与相关数

据[ 3]对比也符合其基本趋势.

由图 6可以看出,由于吊挂物的影响,使起飞

质量增加,总距操纵在整个飞行过程中都会有所

增加,这会导致总距剩余行程减少,故会使飞行包
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图 3� 定直平飞倾斜角配平结果

F ig. 3� T rim curve of ro lling att itude angle  

for the forw ard flight

图 4 � 横向操纵变距配平结果

Fig. 4� T rim curve o f later al contr ol�st ick

for the forw ard flight

图 5 � 纵向操纵变距配平结果

F ig . 5 � T r im curve of long itudinal contro l�stick

for the forw ard flight

线有所减小. 而总距的增大, 会使旋翼反扭矩增

加,进而尾桨距就会增加,图 7中尾桨距随着前飞

速度的增大其增加量相对减少, 是由于垂尾产生

拉力给尾桨卸载. 横向周期变距有所增大是由于

图 6 � 总距配平结果

F ig . 6 � T r im curve of co llective contro l�stick

for the forw ard flight

图 7� 尾桨距配平结果

F ig. 7� T rim curve of directional contr ol�stick

for the forw ard flight

为了平衡增大的尾桨拉力.而由于吊挂点在直升

机质心之后,对直升机产生抬头力矩,故纵向周期

变距也有所增加.

3 � 稳定性与操纵性分析

� � 直升机�吊挂物系统操稳性分析模型可用 11

阶状态方程表示

x
�
= Ax + Bu ( 3)

式中 x 为状态变量, 由直升机机体速度、角速度和

姿态角( v x , v y , v z , !x , !y , !z , �, ∀, #)以及吊挂物

姿态角( �s ,  s )组成; u 为直升机操纵变量( u =

[ ∃7 , A 1 , B1 , ∃t ]
T
) ; A, B 分别为模型的状态矩阵

和操纵矩阵.

3. 1 � 稳定性分析

3. 1. 1 � 带吊挂直升机的稳定性分析

运用直升机飞行动力学模型和直升机吊挂模
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型,根据所建立的操稳性分析模型,可以得到算例

机前飞速度V = 20m/ s时的全耦合运动状态下的

稳定根,计算结果如表 1所示.

表 1 � 直升机有/无吊挂飞行时的稳定根 (V= 20 m/ s)

Table 1� Stability roots in forward f light ( V= 20m/ s)

稳定根 有吊挂飞行 无吊挂飞行

纵向稳定根

- 2. 5026 - 2. 122 4

- 0. 7981 - 0. 811 8

0. 0864  0. 538 5i 0. 073 6 0. 473 9i

横向稳定根

- 2. 8766 - 2. 812 5

- 0. 0086 - 0. 022 4

- 0. 019 3 0. 6406i - 0. 0954  0. 7245i

0 0

根据表 1可知, 与无吊挂飞行相比,算例直升

机吊挂飞行时, 纵、横向非周期模态和周期模态的

结构均未改变. 按照军用直升机飞行品质规范

MIL�F�83300[ 12] 关于直升机动态响应的评价要求
(如图 8所示) , 直升机吊挂飞行时动态响应的目

视飞行评价等级均有不同程度的降低的趋势. 此

外,吊挂飞行尤其对直升机滚转通道有较大影响.

图 8� 直升机吊挂飞行时的动态响应特性

Fig . 8 � Dynamic r esponses of helicopter with

slung�lo ad in fo rw ard flight

3. 1. 2 � 吊挂相关参数对直升机稳定性影响

在直升机吊挂飞行中, 当相关参数发生变化

时,直升机的稳定性也会出现相应的变化,本文计

算直升机当前飞速度 V = 20m / s 时, 相关参数的

变化后, 所得到的直升机纵、横向周期模态,计算

结果如表 2所示; 不同飞行速度下的周期模态如

表 3所示.

表 2 � 不同吊挂参数时的周期模态

Table 2� Stability roots for dif ferent parameters

in forward flight

吊挂物

质量/ kg

吊索

长度/ m

圆锥形

吊挂物

外形

尺寸/ m

纵、横向

周期模态

500 10
高 1 � 0. 086 4 0. 5385i

底面直径 1 - 0. 0193  0. 6406i

500 10
高 2 � 0. 078 6 0. 6201i

底面直径 2 - 0. 0278  0. 5112i

300 10
高 2 � 0. 075 1 0. 6035i

底面直径 2 - 0. 0293  0. 3882i

300 15
高 2 � 0. 076 3 0. 6138i

底面直径 2 - 0. 0285  0. 3902i

300 27
高 13 - 0. 070 0. 8056i

底面直径 15 - 0. 2693  0. 2390i

表 3 � 不同飞行速度下的周期模态

Table 3 � Stability roots for different airspeeds

in forward flight

V / (m/ s) 纵向稳定根 横向稳定根

20 0. 0864  0. 538 5i - 0. 0193  0. 6406i

10 0. 0618  0. 463 2i - 0. 1656  0. 2819i

由表 2可知,随着吊挂物外形尺寸的增大,即

吊挂物迎风面积增加, 直升机纵向沉浮振荡模态

变化较小,荷兰滚振荡模态的阻尼有所增加,稳定

性有所改善.当吊挂物质量减少时,同样使荷兰滚

振荡模态的阻尼有所增加,稳定性有所改善.吊索

长度的改变对直升机纵向沉浮振荡模态和荷兰滚

振荡模态的影响均较小,其长度应满足直升机与

吊挂物之间不互相干扰为宜. 由表 3可知,飞行速

度的增加对纵向沉浮振荡模态影响较小,荷兰滚

振荡模态的阻尼降低,振荡频率增加,故飞行速度

应有一定限制.所以,在吊挂飞行中要注意对相关

参数的选取,以保证直升机的稳定性.

3. 2 � 操纵响应分析

� � 本文在计算在前飞速度 V = 20m/ s时,分别

施加纵向周期变距阶跃输入、横向周期变距阶跃

输入及尾桨距阶跃输入,分析了机身各姿态角的

变化情况.利用前文所建立的吊挂模型,进行无吊

挂和带吊挂直升机的对比计算. 各姿态角随时间
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变化的对比情况如图 9~ 图 11所示.

图 9� 直升机纵向周期变距阶跃输入响应

F ig . 9 � Cont rol response to the step input o f

long itudinal contro l�stick in forward f light

图 10 � 直升机横向周期变距阶跃输入响应

F ig. 10 � Contro l r esponse to the step input of

lat eral contr ol�stick in forw ard flight

图 11 � 直升机尾桨距阶跃输入响应

F ig. 11 � Contro l r esponse to the step input of

dir ectional contr ol�st ick in fo rw ard flight

4 � 结 � 论

� � 由计算结果可知,当直升机带吊挂低速前飞

时,吊挂物对纵向运动模态影响较小,对荷兰滚运

动模态影响较大,使直升机稳定品质降低.在操纵

方面,纵向操纵变化不明显,而横向和航向操纵变

化相对明显,在飞行过程中滚转姿态要尤其注意.
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