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摘　　　要：基于直升机指令模型、ＰＩＤ控制和动态逆控制理论，建立了三种直升机吊挂耦合系统控制模型

以研究吊挂对直升机飞行品质的影响。依据军用旋翼飞行器飞行品质规范（ＡＤＳ３３Ｅ）和直升机带吊挂飞行

的飞行品质要求，对各控制模型进行了仿真和频域分析，并研究了吊挂质量和吊索长度对系统飞行品质的影

响。结果表明：引入吊挂摆角状态反馈可提高系统操纵品质，系统幅值裕度达到１２．６ｄＢ，增益带宽为３．３１

ｒａｄ／ｓ。而吊挂摆角的滞后反馈可使吊挂摆角在１ｒａｄ／ｓ频率附近的幅值衰减减少一半，但系统操纵品质变

差，增益带宽仅为０．６２ｒａｄ／ｓ。此外，较大的吊挂质量和较长的吊索长度将严重影响系统的飞行品质。
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　第１期 聂文松等：直升机吊挂控制系统飞行品质分析

　　直升机带吊挂运输由于其对货物外形限制

少，对地形要求低，在民用和军事领域中都有着多

样且重要的应用。然而吊挂载荷将影响直升机稳

定性，使直升机操纵难度变大［１］，甚至威胁直升机

的飞行安全［２］。另外在直升机带吊挂运输或吊装

任务中，尤其需要保证悬停或低速状态下吊挂物

的稳定，以完成吊挂物的精准定点投放，而飞行员

通常不能直接从驾驶舱观察吊挂物情况。因此，

他们需要借助先进的直升机控制律减少飞行员工

作量、提高直升机吊挂系统操纵品质同时尽可能

提高吊挂的摆动控制［２］。

国外研究中，Ｂｉｓｇａａｒｄ等利用输入整形控制

实现了直升机的航迹跟随并减少吊挂物的摆动振

荡，但由于不测量吊挂的实时状态，导致振荡无法

完全消除［３］。Ｏｌｇａｃ和 ＨｏｌｍＨａｎｓｅｎ最早考虑

了采用滞后激励的方式来减少振荡，滞后共振器

的频率设计成与系统频率相同［４］。而后随着在直

升机外部或吊挂上测量设备的安装，吊挂状态参

数的反馈应用到了耦合系统动力学的增稳中，这

在无人机的吊挂摆动控制中已经得到了较广泛的

应用［５７］。

目前国内针对直升机吊挂系统的研究主要集

中在吊挂对直升机系统的稳定性和飞行品质的影

响［８９］。２００９年开始，北京航空航天大学曹义华

教授团队围绕直升机吊挂飞行动力学建模、配平

计算、稳定性及飞行品质分析等进行了大量研

究［１０１２］。而针对直升机吊挂控制，仅仅利用直升

机本体控制系统无法保证直升机在良好的操纵品

质下实现吊挂的摆动控制［１３］，因此需要额外设计

吊挂的反馈控制系统。

本文针对直升机吊挂耦合系统控制模型，讨

论了３种直升机吊挂控制系统模型，分别是为满

足直升机本体姿态和速度保持的基准控制系统、

引入吊挂物状态量反馈的吊挂摆角状态反馈系统

和能抑制吊挂摆动的吊挂摆角滞后反馈系统，并

对各控制系统进行了频域分析以研究不同控制系

统对直升机吊挂耦合系统飞行品质的影响。

１　直升机吊挂系统模型

本文采用ＵＨ６０直升机的数学模型作为直

升机本体模型［１４１５］，该模型基于分部件建模方法

分别计算直升机主旋翼、尾旋翼、机身和各安定面

气动力，从而得到６自由度９阶的直升机本体

模型。

吊挂物则视为质点，采用单点吊挂形式，吊索

无质量、完全刚性连接，吊挂与直升机本体通过吊

索传递力，但不传递力矩。直升机吊挂耦合系统

构型如图１所示，吊挂坐标系的各轴矢量方向分

别与直升机体轴系各轴矢量方向平行，吊挂挂点

为犗ｓ，其在体轴系下的坐标为犗ｓ（狓ｓ，狔ｓ，狕ｓ）。吊

挂物的状态可通过其后摆角θｓ 和侧摆角ｓ

描述。

图１　直升机吊挂耦合系统构型图

Ｆｉｇ．１　Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｃｏｕｐｌｅｄｍｏｄｅｌｗｉｔｈｓｌｕｎｇｌｏａｄ

１１　吊挂动力学模型

吊挂坐标系下，吊挂质心犘的坐标为

狓犘

狔犘

狕

烄

烆

烌

烎犘

＝

－犾ｓｉｎθｓｃｏｓｓ

犾ｓｉｎθｓｓｉｎｓ

犾ｃｏｓθ

烄

烆

烌

烎ｓ

（１）

其中犾为吊索长度。则吊挂质心位置在体轴系下

可以表示为

犚＝犚ｈ＋犚ｌ （２）

其中犚ｈ表示体轴系下挂点的位置，犚ｌ为吊挂点

与吊挂质心犘间的相对位移。

吊挂物的绝对速度可以表示为

狏犘 ＝狏＋犚ｌ＋ω×犚ｈ （３）

其中狏为直升机质心速度，ω为直升机角速度。

吊挂质心绝对加速度可以表示为

犪犘 ＝犪＋犚̈＋ω×犚＋２ω×犚ｌ＋ω×（ω×犚）

（４）

其中犪为直升机质心加速度。

吊挂物的气动力仅考虑其受到的气动阻力

犇，表示为

犇＝－
１

２ρ
犆犇犛ｓ狏犘 狏犘 （５）

式中ρ、犆犇、犛ｓ分别为空气密度、吊挂物阻力系数

和吊挂物参考面积。

１３１
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吊挂物对直升机本体的作用力可以看作为吊

挂点上的附加力和力矩，分别表示为

犉ｓ＝犇＋犿ｓ犵－犿ｓ犪犘 （６）

犕ｓ＝犚×（－犉ｓ） （７）

式中犿ｓ为吊挂质量。

１２　直升机吊挂耦合动力学模型

根据前述假设，可以将吊挂看作直升机的一

个子系统，将直升机吊挂耦合系统分解为空间上

的平动和转动运动，方程为［１０］

犉＋犉ｓ＋犿犵＝犿（狏＋ω×狏） （８）

犕＋犕ｓ＝犐ω＋ω×（犐ω） （９）

其中犉、犕 分别为直升机本体模型的合力和合力

矩，犿为直升机吊挂系统的总质量，犐为直升机本

体的惯性矩阵

犐＝

犐狓狓 犐狓狔 犐狓狕

犐狔狓 犐狔狔 犐狔狕

犐狕狓 犐狕狔 犐

烄

烆

烌

烎狕狕

（１０）

　　补充直升机姿态角θ（ θ ψ）
Ｔ，其中为

滚转角，θ为俯仰角，ψ为偏航角，与直升机角速度

ω（狆 狇 狉）Ｔ 的关系：

θ＝

１ ０ ｃｏｓ

０ ｃｏｓ ｓｉｎｃｏｓθ

０ －ｓｉｎ ｃｏｓｃｏｓ

烄

烆

烌

烎θ

ω （１１）

　　将式（３）～式（７）代入式（８）和式（９）中，同时引

入直升机的４个操纵输入犝（δｅ δａ δｃ δｐ）
Ｔ，δｅ

为纵向操纵输入，δａ 为横向操纵输入，δｃ 为总矩

操纵输入，δｐ为脚蹬操纵输入。操纵输入量分别

体现在直升机的主旋翼和尾旋翼的力和力矩中，

变换后可以得到如下形式的直升机吊挂耦合系统

微分方程组：

犡＝犳（犡，犝） （１２）

其中犡（狏 ω θ ｓ

ｓ θｓ

θｓ）
Ｔ 是包含了吊

挂摆角和角速度的直升机吊挂耦合系统的各状态

变量。ＵＨ６０样例直升机及吊挂的相关参数如表

１所示。

表１　犝犎６０样例直升机及吊挂主要参数

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲犝犎６０犺犲犾犻犮狅狆狋犲狉

犪狀犱狊犾狌狀犵犾狅犪犱

参数 数值

直升机本体质量犿ｇ／ｋｇ ７４３９

犐狓狓／（ｋｇ·ｍ
２） ９５９２

犐狔狔／（ｋｇ·ｍ
２） ５４２３２

犐狕狕／（ｋｇ·ｍ
２） ５０４３６

续表

参数 数值

犐狓狕／（ｋｇ·ｍ
２） ２２６４

吊挂挂点坐标犗ｓ／ｍ （０．３０５，０，１．３１１）

吊索长度犾／ｍ １６

吊挂质量犿ｓ／ｋｇ ２０００

吊挂参考面积犛ｓ／ｍ
２ ０．４

２　直升机吊挂控制系统

２１　小扰动线化

根据前面得到的直升机吊挂耦合系统动力学

模型，利用小扰动假设［１６］，可以得到如下线化方

程组：

犡＝犃犡＋犅犝 （１３）

其中状态矩阵犃和控制矩阵犅 可以通过有限差

分近似得到

犃＝
犳
犡 犡＝犡０

　　犅＝
犳
犝 犡＝犡０

（１４）

其中 犡０ 为系统各状态量在平衡状态下的配

平解。

选择系统的输出状态量为犢（ θ 犞狕 狉）
Ｔ，

各量分别代表直升机的滚转角、俯仰角、垂向速度

和偏航角速度，从而可以得到系统输出方程为

犢＝犆犡 （１５）

其中犆为４×１２维输出矩阵，式（１３）和式（１５）即

为该直升机吊挂耦合系统的状态空间方程。

２２　控制率设计

为了讨论引入吊挂摆角和角速度反馈对直升

机本体操纵品质的影响，同时分析吊挂摆角的滞

后反馈对吊挂摆动的抑制作用，本文分析了３种

情况下的直升机吊挂状态反馈系统，控制系统结

构图如图２所示，其中犲和犲分别为指令输出与

系统输出的比较值。

２．２．１　基准控制系统

直升机基准控制系统是为了满足 ＡＤＳ３３Ｅ

标准［１７］所规定的各轴闭环响应带宽要求而设计，

这一控制系统在悬停和低速下可以较好地实现直

升机的姿态保持。其中指令模型用于计算直升机

操纵量对机身状态的响应，设定滚转和俯仰姿态

指令为典型２阶环节，垂向速度和偏航指令为１

阶模型，相关参数如表２所示。ＰＩＤ模块是传统

的比例、积分和微分运算器，主要用来补偿系统误

２３１
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图２　控制系统结构图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

表２　指令模型参数

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犮狅犿犿犪狀犱犳犻犾狋犲狉狊狔狊狋犲犿

参数 取值

滚转通道自然频率／（ｒａｄ／ｓ） ２．５

滚转通道阻尼比 ０．８

俯仰通道自然频率／（ｒａｄ／ｓ） ２．５

俯仰通道阻尼比 ０．８

垂向速度通道时间常数 ２

偏航轴时间常数 ０．４

差和 突 风 干 扰，取 滚 转 和 俯 仰 通 道 上 的

（犓ｐ 犓ｉ 犓ｄ）为（７ ３ ４．７５），垂向速度通道上

的各值为（１ ０．２５ ０），而偏航轴通道上取值为

（５ ６．２５ ０）。逆模型是基于动态逆控制理

论［１８］，为系统的控制输入提供一个估计值，并利

用反馈路径消除误差。整个基准控制系统是用于

直升机本体的相关姿态和速度保持，但没有考虑

吊挂状态的影响，此时参与反馈调节的系统状态

量仅包含直升机本体状态量犡′（狏 ω θ）
Ｔ。

２．２．２　吊挂摆角状态反馈系统

吊挂物对直升机本体的稳定性和操纵性都有

着不可忽视的影响，同时吊挂物本身也可能处于不

稳定摆动状态，因此要分析吊挂摆动状态对直升机

的影响，或期望对吊挂的摆动进行有效控制，完整

的直升机吊挂控制系统需要增加直升机吊挂摆角／

角速度反馈回路，这里采用线性化反馈引入吊挂摆

角和角速度状态量，如图２虚线所示，系统共包含

１３个状态量犡（狏 ω θ ｓ

ｓ θｓ

θｓ）
Ｔ。

２．２．３　吊挂摆角滞后反馈控制

为了抑制吊挂摆动，吊挂摆角的滞后反馈是

一种简单有效的方法［１９］。如图２中点划线部分

所示，针对吊挂摆角（ｓ θｓ）
Ｔ 增加一个滞后反馈

回路，应用的１阶滞后反馈传递函数为

犌ｃ（狊）＝－
犓

τ狊＋１
（１６）

式（１６）中合适的犓 和τ的取值可以使得吊挂摆

动达到最好的抑制，这里针对侧摆角，取犓＝１３，

τ＝５０，针对后摆角，取犓θ＝１０，τθ＝３３。

３　仿真与分析

３１　飞行品质分析

利用 ＭＡＴＬＡＢ软件对以上３种控制系统进

行建模仿真，得到悬停状态下直升机滚转角对横

向操纵的响应波特图如图３所示。为评估吊挂摆

动对直升机姿态控制的影响，Ｌｕｓａｒｄｉ等
［１］提出了

１个重要指标Δ犱（ｔｈｅｄｅｐｔｈｏｆｎｏｔｃｈ），定义为频

率在１ｒａｄ／ｓ附近时，吊挂摆动所引起的姿态响应

衰减量，吊挂的质量越大，所造成的响应衰减也越

大，同时也意味着直升机操纵品质越差。从图３

中可以看到，比较基准控制系统和吊挂摆角状态

反馈系统，基准控制系统由于没有对吊挂摆动加

以限制，直升机滚转角响应在１ｒａｄ／ｓ附近出现了

明显的幅值衰减。对于吊挂摆角滞后反馈系统，

其仍然存在姿态响应的衰减，但Δ犱相对较小。

图４和图５分别为吊挂侧摆角和后摆角对横

向操纵的响应波特图，可以看到基准控制系统与

吊挂摆角状态反馈系统的波特图大致相同，吊挂

摆角都存在较大的峰值。而引入滞后反馈后，侧

摆角和后摆角的响应峰值都得到了有效减小，说

明摆角滞后反馈在抑制吊挂摆动方面最为有效。

３３１
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为更清晰地比较各个控制系统的优劣，表３

列出了各系统的幅值裕度、增益带宽、ω－１３５和Δ犱

各参数，其中ω－１３５指的是由于吊挂耦合，相频曲

线中频率为１ｒａｄ／ｓ附近相角开始小于－１３５°时

的频率。

从表３可以看到，通常直升机操纵品质规范

中要求幅频曲线上留出６ｄＢ的余量，无论引入吊

挂摆角状态反馈还是使用原基准控制系统，都能

较好地满足操纵品质要求，但在吊挂摆角滞后反

馈系统中滚转角的幅值裕度则略有不足，仅５．３６

ｄＢ。对于吊挂摆角状态反馈系统，其能够获得较

大的响应带宽，同时还不会出现滚转角幅值的突

然衰减，是３种控制系统中对直升机操纵最为友

好的，但不能对吊挂摆角进行有效抑制。对于吊

挂摆角滞后反馈系统，其在有效抑制吊挂摆动下

降低了Δ犱，但带宽较小。

图３　滚转角在横向操纵输入下的波特图

Ｆｉｇ．３　Ｂｏｄｅｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｌｌａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｄｕｅｔｏｌａｔｅｒａｌｃｙｃｌｉｃ

图４　吊挂侧摆角在横向操纵输入下的波特图

Ｆｉｇ．４　Ｂｏｄｅｄｉａｇｒａｍｏｆｌａｔｅｒａｌｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｄｕｅｔｏｌａｔｅｒａｌｃｙｃｌｉｃ

４３１
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图５　吊挂后摆角在横向操纵输入下的波特图

Ｆｉｇ．５　Ｂｏｄｅｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅａｒｓｗｉｎｇａｎｇｌｅｄｕｅｔｏｌａｔｅｒａｌｃｙｃｌｉｃ

表３　各系统指标参数

犜犪犫犾犲３　犕犲狋狉犻犮狊狅犳狋犺狉犲犲犮狅狀狋狉狅犾狊狔狊狋犲犿狊

系统
幅值裕度／

ｄＢ

增益带宽／

（ｒａｄ／ｓ）

ω－１３５／

（ｒａｄ／ｓ）

Δ犱／

ｄＢ

吊挂摆角状态

反馈系统
１２．６ ３．３１ ２．８７ ０．１

基准控制系统 １２．６ ３．３５ ０．８８２ １１．４

吊挂摆角滞后

反馈系统
５．３６ ０．６２ ０．８７４ ５．５

３２　吊挂参数的影响

定义吊挂质量与直升机吊挂耦合系统总质量

的比值为γ
［２０］，表达式如式（１７），一般质量比大

于０．３３时，吊挂将严重影响直升机操纵品质。

γ＝
犿ｓ
犿

（１７）

　　根据试飞试验数据
［１］，结合ω－１３５和Δ犱这两

个参数指标可以预估直升机带吊挂系统的飞行品

质评分（ｈａｎｄｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓｒａｔｅ，ＨＱＲ，记为γｈｑ），

这里γｈｑ＞４则意味着较差的飞行品质。

对于基准控制系统，图６列出了不同质量比和

吊索长组合下直升机滚转角姿态在横向操纵输入

下的飞行品质情况。可以看到随着吊索长的增加，

ω－１３５将逐渐减小，随着吊挂质量的增加，Δ犱将逐渐

增大，特别是在吊索长度较大时，吊挂质量的增加

将严重影响直升机飞行品质，甚至到达飞行品质较

差区域。而对于吊挂摆角滞后反馈系统，如图７所

图６　不同吊挂参数下基准控制系统的飞行品质

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓｏｆｓｌｕｎｇｌｏａｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎ

ｂａｓｉｃｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

图７　不同吊挂参数下摆角滞后反馈控制系统的

飞行品质

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓｏｆｓｌｕｎｇｌｏａｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎ

ｌａｇｇｅｄｃａｂｌｅａｎｇｌｅｆｅｅｄｂａｃｋｓｙｓｔｅｍ

５３１
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示，大多数吊挂构型下直升机都能处在较好的飞

行品质下，这也意味着飞行员在吊挂飞行任务中

受到的吊挂摆动运动干扰较为缓和。

４　结　论

本文针对直升机吊挂耦合系统模型，分别建

立了直升机基准控制系统、吊挂摆角状态反馈系

统和吊挂摆角滞后反馈系统，依据ＡＤＳ３３Ｅ和直

升机带吊挂飞行的品质规范要求，分析了各系统

在悬停状态下的飞行品质特性，并研究了吊挂质

量和吊索长度对飞行品质的影响。结果表明：

１）吊挂物摆动会影响直升机本体的操纵品

质，而引入吊挂摆角状态反馈系统可以有效维持

直升机较好的操纵品质。

２）三种控制系统中只有吊挂摆角滞后反馈

系统可以有效抑制吊挂摆动，但会使得系统带宽

减小，容易发生诱发振荡。

３）吊挂质量越大，吊索长度越长，吊挂物的

摆动对直升机飞行品质影响越大，但在摆角滞后

反馈系统中，大多数吊挂参数的组合都能处于较

好的飞行品质区域。

因此，在直升机带吊挂飞行中，需要在直升机

操纵品质和吊挂物的摆动抑制中进行权衡，可以依

据飞行任务和飞行状态切换直升机控制系统，以满

足特定的吊挂稳定需求或良好的操纵品质需要。
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