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带大载荷吊挂直升机悬停纵向操纵性分析 

孙传伟，徐 进 
(南京航空航天大学直升 机旋 翼动力学 国家重点实验 室 ，南京 ，210016) 

摘 要 ：建 立带 吊挂 直升机 飞行操 纵性分析的理论 分析模 型。在 广义动态入流理论的基础 上，基 于经典 非定常气动 

栽荷理 论 ，建 立了尾迹 畸变和尾 迹耗散的 实时分析模 型。为模拟 大 负载情况下旋翼转速 的波动，建立了双发准定 

常涡轮 轴发动机 实时仿真模型 。吊挂模 型为 多段 柔性 吊索模 型，包括 吊钩模 型和 吊挂栽荷模 型。最后 ，对比计算 

和分析 了吊挂飞行时的 悬停操纵功 效。 
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Lognitudinal Control Characteristic Analysis of 

Heavy Slung—Load Helicopter 

sUN Chuan—wei，XU Jin 

(National Key I aboratory of Rotorcraft Aeromechanics， 

Nanjing University of Aeronautics＆．Astronautics，Nanjing，210016，China) 

Abstract：To analyze the handling quality of a helicopter with the heavy slung—load，this paper presents a 

theoretical analysis mode1．Based on the generalized dynamic inflow theory and classic non—steady aero— 

dynamic loading theory，a real—time model is obtained by establishing wake distortion and decay．Then a 

real——time quasi——steady turboshaft twin——engined model is founded by simulating the rotor speed fluctua—— 

tion．The slung—load model-- a multi—segment flexible cable model consists of a hook model and a slung— 

load mode1．Finally，the handling efficiency of the helicopter with the heavy slung—load is analyzed． 
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吊挂飞行是直升机执行快速运输任务的主要 

手段。此运输方式也适合诸如外形复杂 、装卸不便 

以及紧急吊装任务的场合 ，并可运送至 山区、林问 、 

水面及其他运输工具难以到达的地方 。 

带有大 吊挂载荷的直升机，发动机工作于满负 

荷情况，低 速飞行时旋翼尾流流速大，旋翼 和其他 

气动部件之间的气动干扰效应强烈；从悬停转入前 

飞以及悬停侧移过程 中，旋翼尾迹容易发生畸变 ， 

此畸变直接影响轴问耦合响应规律。 

本文针对直升机吊挂飞行展开理论研究 ，采用 

多体动力学建模手段 ，首先建立了某运输型直升机 

基本飞行动力学模型和双发涡轮轴发动机模型，之 

后建立带有多段柔性 吊索的吊挂模型，能够模拟任 

意外形 吊挂物 ，吊钩模型具 有横 向、纵 向和航向的 

运动 自由度 。 

本文的旋翼气动载荷模型中加强 了旋翼尾迹 

模型的精确度，建立旋翼尾迹 的畸变及耗散模 型， 

且该模型可在主流计算机上实时运行 。 

1 直升机基本飞行动力学模型 

本文建立 的基本 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 4个部分组成。因旋翼气动载荷模型较 复 

杂 ，研究 内容 多，以下着重介绍旋翼气动载荷模型 。 
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1．1 旋翼气动载荷模型 

旋翼气动载荷模型是直升机飞行力学模型中 

的重点。本文根据Perters—He广义动态入流理论模 

型 ]，采用涡管理论 ]，建立带有尾迹畸变的尾 

迹模型，并依据文[9，1O]的模型，建立了旋翼尾迹 

耗散模型 ，用于计算 和分析在大吊挂载荷下，从悬 

停进入前飞过程中旋翼尾流对机身 、平尾、垂尾以 

及尾桨的强烈的气动干扰效应 。 

1．1．1 广 义动 态入 流模 型 

广 义动态 入流理论 是 一系统 的旋翼 尾迹模 

型 J，主要用于模拟旋翼下方诱导速度的分布。本 

文 采用经过非 线性修 正 的广 义 动态入 流理论 模 

型 J，入流表达式为 

叫．( ， ，t)一 > >： ( )· 
r o J= r+ 1-r+ 3⋯  

[口 COS(r )+ sin(r )] (1) 

式中： ( )为一确定 的多项式； 为沿旋翼桨叶的 

径向位置坐标；a 和 则代表入流系数。此表达式 

描述了诱导速度沿旋翼径 向和周向的变化规律 ，此 

函数可根据模型阶次的要求预先指定 。该模型的主 

要任务是确定入流系数a 和 ，也称为入流模型的 

状态变量，由如下状态空间方程确定 

M  }+L }一r (2) 
式中： 为质量矩阵；L为入流系数矩阵 ；r为旋翼 

上载荷力 函数 ，它们均有解析形式n ]。求解该微 

分方程组可获得入流系数，代入式 (1)即可获得 当 

前时刻旋翼上的诱导速度分布。 

为计入诱导速度的非线性 分布特性 ，文 [53介 

绍了一系列 的非线性改进方法 和全流场工程计算 

方法 ，该计算模型已在国内系列型号中得到全面检 

验，本文继续沿用该成果 。图 1为其高阶模型和实 

验的对 比结果。 
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图 1 旋翼桨盘诱导速度沿半径方 向的分布 

1．1．2 带有尾迹畸变的广义动态入流模型 

旋翼 的尾迹 畸变效应，是指 当进 行快速操 纵 

时 ，由于旋翼尾流运动明显滞后于操纵引起的桨盘 

挥舞运动，导致旋翼尾迹出现一侧“拉伸”和另一侧 

“压缩”的畸变现象，这种现象是引起他轴响应模型 

预测失效的主要因素 ]。 

为 计 入此 畸变 效应 ，本文 首先根 据文 [6]的 

Keller涡管理论模型，并根据实际情况加入旋翼挥 

舞角速率对旋翼尾迹扭曲的影响 ，得到尾迹纵向和 

横向畸变影响系数 

， 
一  (3) 

A 十  

， 
一  (4) 

A 十  

将式(2)中的L矩阵改写为 

L 一 [-L+ C ]～ V (5) 

式中：矩阵C肚为入流耦合系数矩阵 ；矩阵 为式 (3， 

4)的畸变系数构成的畸变系数矩阵；V矩阵代表非 

线性修正矩阵 。 

图 2显示了有无尾迹畸变模型对悬停纵 向阶 

跃操纵后滚转姿态响应的影响。计入此尾迹畸变效 

应后 ，他轴响应的预测得到明显改善 。图中， 代 

表无尾迹畸变模型时的滚转姿态角 ，而 wn则代表 

有尾迹畸变模型时的滚转姿态角。 

图 2 有无尾迹畸变模型对悬停纵 向阶跃 

操纵后滚转姿态响应影 响的对 比 

1．1．3 带尾迹耗散 的实时广义动态入流模型 

尾迹耗散模型，主要是用于准确计算旋翼和机 

身、旋翼和尾桨之间的气动干扰效应 。早期的广义 

动态入流理论 ，采用 的是无收缩 、无耗散的斜圆柱 

旋翼尾迹形状假设 ，积分得到的计算点处诱导速度 

下洗分量显著偏大 ，旋翼／机身之间气动干扰效 应 

模拟结果失真明显。 

文f-93中根据风洞组合吹风实验数据建立了一 
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阶时间滞后效应模型，但需要大量组合吹风实验数 

据。本文结合 已有 的固定翼机 身尾 流耗散模 

型⋯叫 ，旋翼尾迹 中的各诱 导速度耗散 函数表达 

为 

V ( )一 e 1 (6) 

V ( )一 e (7) 

式中：d代表距离计算点到桨盘轨迹平 面的距离 ； 

7。代表 0阶诱导速度分量耗散系数 ；7 代表其他阶 

诱导速度分量耗散系数 。计算点处0阶诱导速度函 

数表示为 

q ( ) ) ( 7)]d (8) 

式中：q：。代表 0阶诱导速度系数；u， 代表椭圆坐 

标系坐标 ；P7，Q 代表桨盘压力分布 。本文对 比计 

算了有无尾迹耗散模型对前飞气动干扰效应的影 

响(见图3)。可见 ，未计入耗散情况旋翼和机身之间 

的气动干扰效应的预估显著偏大，而添加耗散效应 

模型后的计算结果，和试 飞数 据的吻合度显 著提 

高 8l。 

／(km·h ) 

图3 尾迹耗散模型对气动干扰模型的影响 

1．2 尾桨和机身模型 

依 据 文[4，5]，本 文建立 了基 于动量 理论 的 

Beilay尾桨气动载荷模型 ，利用机身风洞实验测量 

数据 ，编制 了机身气动载荷的查表计算程序，同时 

还以文E4]的方法建立了平尾和垂尾大迎角气动载 

荷计算模型。连同前文介绍的旋翼气动载荷及旋翼 

尾迹理论 ，共同构成 了本文直升机基本飞行动力学 

数学模型 。 

2 涡轮轴发动机数学模型 

发动机模型对直升机飞行(尤其是大负载情况 

下 )的模拟有重要影响。本文根据文E5，103建立通 

用的双发涡轮轴发动机准定常热动力学模型 ，增加 

针对某发动机开发 的电控单元 (ECU)、液压助力 

执行机构单元(HMU)和减速器单元三部分 内容 ， 

其中减速器单元包含旋翼负载模型，将旋翼的负载 

实时下传到发动机减速器环节 ，并由发动机的转速 

恒定装置来完成转速控制。图4为双发发动机模型 

结构图，图 5则 为有无发动机模型对某直升机爬升 

速度计算结果的影响。 

发动机的热动力学模型中，通过大量引用型号 

实验数据 ，构建准定 常的发动机功率、转速 和燃油 

流量之间的关系： 

右发动机动力学模型 

图 4 双发发 动机模 型结构图 

图5 有无发动机模型垂直爬升速度结果 

燃 气发 生 器涡 轮输 出功 率 

一 778．12· 6O Q 
。·△H c汀 (9) 

功率涡轮输出功率 

PPT = 778．12 · 60 1

n 
Q778 12 45AH PT— PPT ． · 

． ， 

45 PT —  

Kdam 磊 P一 (1 O) 
式 中：Q 。，Q 代 表不 同站位 处 的空气 质量 流量； 

AH c AHr 分别代表燃气涡轮和功率涡轮处的热 

焓变化量 ； ， r分别代表燃气涡轮和功率涡轮转 

速；Kd 代表功率涡轮阻尼系数。这些参数可由实 
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验确 定 。 

3 外吊挂数学模型 

为了能够准确模拟吊挂物的六 自由度运动，和 

文[12～14]不 同，本文除考虑 吊挂体本身运动外 ， 

还特别建立了柔性 吊索模型，共同组成本文的外吊 

挂分析模型(结构如图6所示)。直升机飞行动力学 

模型将其运动 和力 的关系通过铰支机构 1传递到 

吊挂模 型中的柔性 吊索模 型，同时箱 体外力模型 

(含后座力 、气动力)、箱体运动模型通过铰支机构2 

将箱体受力及运动状态也传递到柔性吊索模型中。 

图 6 吊挂模 型示 意图 

直升机 

吊索 
型 

本文的多段柔性吊索模型是将 吊索分割为若 

干段，每段都简化为一组弹簧和阻尼器组合系统 ， 

如图7所示。钢索的动力学特性参数来 自实验测量 

数据 。第 i段动力学模型可写作 

M 奎 + C + K 一 F (11) 

式中： 为该段钢索质量 ；C 为该段钢索阻尼 ；K 

为该段钢索刚度系数 ； 为分段长度 ；而 F 则代表 

钢索受力 。 

钢索各个分段之间的关节仅负责将来 自父组 

件(相邻分段)的运动和拉力的关 系传递到下一分 

段，如图7所示 。 

设关节点。， 处相对位移为rf'。， 处相对位移 

图 7 柔性 吊索模 型示 意图 

为n+ ，那 么两关节处相对运动为 

P— r +l——r (12) 

两关节间的距离为 

DP一 √ ·r，】 (13) 

钢索分段的单 位向量 (从 i点指向 i+1点)描 

述为 

一  
re (14) 

进而求得两关节间的相对运动速度 和加速 

度a 。 

'， 一 ) 

口 一 ) 

显然 ，钢索弹簧力Fs、阻尼力F 及惯性力F 表 

达式为 

Fs— K，(D，J— 。) (17) 

FD— C }l， l (18) 

FI— la l (19) 

式中 ，为分段不受力状态下 的长度。那么 ，微段合 

力则为 

F 一 (Fs+ FI)+ FI)e (20) 

求解式(15～20)即可获得分段运动和力学特性。 

4 全机数学模型描述 

综合机身、平尾 、垂尾吹风数据 以及基于动量 

理论的尾桨模型 ，加上建立的旋翼气动载荷分析模 

型、发动机和飞行控制系统模型，即可组装成隐式 

全机基本飞行动力学方程组 

_厂( ， ， ，“，f)一 0 (21) 

通常情况下上述方程是大型二 阶强刚性微分 

方程组 ，因变量之间的尺度差异大，导致求解困难。 

经 过大量的对 比计算 ，本文最终选 定 了定步长 的 

Newton—Raphson方法_l ，即将上述方程 (21)变换 

为 

fQ — f( ， ， ，“，t)— 0 

Iy — g(奎，j， ，“，t) 

式中：Q代表广义力； 代表输出量。在初始位置处 

泰勒级数展开 ，得到 

Q — Q。+ + + (23) 
搬  搬 dZ 

进而得到线性化形式的系统方程 

( +尺 zj+c( +尺 )+ 
KSx一 一 Q。 (24) 
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上述方程的质量阵 、阻尼阵c和刚度阵 都 

是可以通过计算方程(21)雅可比矩阵时同步获得 

的，其他系数如 R R砣则通过构造迭代关 系来获 

得 。 

升机加吊挂后虽然仍不适于做精确 的 目标跟踪科 

目(等级 3)，执行普通飞行任务的飞行品质也属于 

等级2范围，但是，相对加吊挂之前，品质等级下降 

不明显，能够顺利实现 吊挂飞行 。 

5 悬停纵向操纵功效分析 6 结束语 

直升机的操纵功效 ，一般是指在单位操纵位移 

下所获得直升机上绕重心的操纵力矩变化量 。此指 

标难以衡量不同直升机之间的操纵功效 ，也不能用 

于动态 响应过程中的功效分析 。本 文采用 ADS一 

33E规范 中阶跃操纵输入下所获得 的机身姿态 

变化量和对应角速度峰值来衡量操纵功效的大小 。 

利用前文模型开展的对比计算 ，包括无吊挂和 

有吊挂时的计算结果 ，打开增稳系统 ，施加的操纵 

量是前推杆 2．54 cm(10％总行程)阶跃操纵 ，俯仰 

姿态角和角速度的时问变化历程图线见图 8，9。 

t／s 

图8 俯仰姿态角变化量 和角速 度时间历程(无 吊挂 ) 

t／s 

图 9 俯仰姿 态角变化 量和角速度时间历程 (有 吊挂) 

从上两图可知，无吊挂时 ： 

一g雎／A0肼一0．354 4 s ，A0雕一16．34。 

有吊挂时 ： 

一q ／Ao耻一0．441 8 s ，A0斗一14．15。 

按照图 1O，l1中所规定的品质评定范围 ，此直 

本文仅以纵向操纵 品质中的“姿态敏捷 ”评价 

条 目对某直升机吊挂飞行特性进行分析，该方法同 

样用于横 向、航向操纵性评价 。研究表明 ，样例直升 

机虽然不具备快速 、准确 的跟踪飞行 能力 ，但作为 

通用 的运输直升机来说，依然具有 良好 的吊挂飞行 

控制性能，其飞行控制系统也具有 良好的适应性。 
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图 1O 执行 目标跟踪 任务的等级评定 
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