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直升机吊挂飞行稳定性和操纵性分析

齐万涛 陈仁良

（南京航空航天大学直升机旋翼动力学重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：建立直升机吊挂飞行的直升机燉吊挂物燉吊索耦合飞行动力学模型。其中直升机基本飞行动力学模型，包括

挥、摆耦合的旋翼桨叶挥舞、摆振模型和弹性扭转模型，采用动态入流理论的旋翼尾迹模型，并考虑了旋翼尾迹

对吊挂物的影响，还有直升机六自由度运动模型；建立了吊挂物刚体运动模型和根据风洞实验结果确定的吊挂

物气动力模型，吊索采用柔索模型。在此基础上，比较了无吊挂配平操纵量与实验结果和吊挂飞行配平计算结

果，分析了吊挂物对直升机平衡稳定性的影响以及直升机质心位置和吊点位置对稳定性的影响，在频域里进行

了吊挂飞行的操纵性分析，计算结果与飞行实测进行了对比，二者吻合较好。
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与直升机非吊挂飞行相比，直升机吊挂飞行增

加了新的气动载荷、重力载荷，和因此产生的对直

升机质心的力矩，并且由于吊挂物和直升机的运动

和气动力相互耦合，其飞行运动模式、稳定性和操

纵性均发生改变。开展直升机吊挂飞行特性的研究

对减少飞行试验费用、提高吊挂运输效率和飞行安

全都有重要意义。

国外在 ２０世纪 ６０年代就开始进行吊挂飞行

研究，包括直升机吊挂飞行建模、仿真及飞行试验

验证。Ｇａｓｓａｗａｙ等人
［１］以 Ｆｌｉｇｈｔｌａｂ软件为平台，

针对 ＵＨ６０直升机的吊挂飞行进行仿真，计算结

果和试飞结果较为吻合。国内从 ２０世纪 ８０年代结

合直 ８型直升机开始研究直升机的吊挂飞行。孙传

伟等人［２］建立了直升机外吊挂六自由度刚体动力

学模型，分析了悬停时总距和前推杆阶跃输入下的



直升机和吊挂物动力学响应历程。郭广利等人
［３］进

行了吊挂飞行前飞状态下动力学响应分析。孙、郭

二人在各自的研究中都对旋翼尾迹模型进行了改

进，并建立了多段柔性吊索模型，进行了悬停或前

飞的操纵响应仿真。但其吊挂物气动力模型采用了

简化的工程算法，仿真结果也缺乏试飞试验验证。

近几年来，在孙、郭二人的研究基础上，国内在直升

机吊挂飞行方面也有一些新的研究［４６］
。

本文建立直升机基本飞行动力学模型，包括旋

翼桨叶挥摆耦合的挥舞、摆振动力学模型和桨叶弹

性扭转模型，采用动态入流理论的旋翼诱导速度模

型，并考虑尾流收缩和偏离效应后计入尾流对吊挂

物气动力的贡献，得出直升机刚体运动方程；同时

还建立了六自由度吊挂物气动力模型和刚体运动

模型；建立柔性吊索模型；然后得到直升机单点吊

挂飞行直升机燉吊挂物燉吊索的耦合飞行动力学方

程。在此基础上，分析吊挂物对配平特性的影响，直

升机质心位置与吊挂物吊点的变化对直升机稳定

性的影响，以及吊挂飞行操纵响应的频域特性，并

与飞行试验数据进行对比验证。

 直升机基本飞行动力学模型

直升机基本飞行动力学模型包括旋翼桨叶挥

舞、摆振和扭转动力学模型、旋翼和尾桨诱导速度

模型、机体六自由度运动模型。

 旋翼桨叶动力学模型

本文推导了挥舞、摆振耦合的桨叶动力学方

程。挥舞、摆振方程由作用在铰链处（假设挥舞和摆

振铰重合）的力矩之和为零求得

爩犝＝ 爩犝爤＋ 爩犝爛＋ 爩犝爧爟＝ ０ （１）

爩犢＝ 爩犢爤＋ 爩犢爛＋ 爩犢爧爟＝ ０ （２）

式中：爩犝爤，爩犝爛，爩犝爧爟分别代表作用在铰链处的挥

舞方向的惯性力矩、气动力矩和减摆器产生的挥舞

力矩；爩犢爤，爩犢爛，爩犢爧爟则为作用在铰链处的摆振方向

的惯性力矩、气动力矩和减摆器产生的摆振力矩。

由式（１，２）得出桨叶的挥舞、摆振耦合方程如下
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式中：爤牄为桨叶惯性矩；牤犝，牤犢则为挥舞和摆振基阶

固有频率的平方与各自惯性矩的乘积；爩１，爩２分

别表示挥舞摆振力矩中气动力矩、减摆器力矩和由

于直升机机体线运动、角运动和旋翼转速等引起的

惯性力矩之和；爤犝犢表示如下

爤犝犢＝ 犓∫
爲

牉

牜－ 牉

槏 槕１－ 牉

２

ｄ牔 （４）

式中：犓为旋翼旋转角速度；牉，牉为铰链外伸量及其

量纲一的量；牜为桨叶上一点距桨毂中心的长度；牔

为桨叶单位长度质量。

参考文献［７］，桨叶弹性扭转动力学方程由下

式表达

犤
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式中：犤为桨叶扭转角；犨为直升机前进比；爞１，爞２

为常数；爫牄为桨叶片数；爡爴，爡爮分别为作用在一片

桨叶上的切向力和法向力。

 旋翼诱导速度模型

旋翼诱导速度由 ＰｉｔｔＰｅｔｅｒｓ一阶谐波动态入

流理论确定。诱导速度由常数项和一阶谐波项构

成。旋翼桨盘处的量纲一诱导速度的一阶谐波分布

形式如下

牤＝ 牤０＋ 牤牅牜
′
ｃｏｓ犼＋ 牤牞牜

′
ｓｉｎ犼 （６）

式中：牜
′
，犼分别为量纲一桨叶径向位置和方位角；

牤０，牤牅，牤牞由下述微分方程描述
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式中：爞爴，爞爧，爞爩 分别为旋翼拉力、气动俯仰和滚

转力矩系数；犳，├为相关系数矩阵，见文献［８］。

尾桨诱导速度模型采用旋翼诱导速度模型的

简化形式。

带大吊挂的直升机常工作在低速和大桨距角

状况，此时旋翼尾流大，要考虑尾流对吊挂物气动

力的贡献。根据文献［９］理论，将尾流分为近尾迹场

和远尾迹场，并在远尾迹场建立尾迹坐标系（牨牥，

牪牥，牫牥），它与地轴系（牨爫，牪爫，牫爫）的关系由欧拉角

表示，如图 １所示。

图 １ 旋翼尾迹坐标系
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在尾流从桨盘到远尾迹场运动过程中，尾流中

心会在水平面内偏移。在简化情况下，偏移距离

牨牗，牪牗可由下式计算
［９］

犳
′
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爼
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″
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２
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牤
′
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２
犳 （１０）

式中：牣
′
牥，牤

′
牥分别为桨盘处尾迹速度（诱导速度与

桨毂平移速度之和）在尾迹坐标系 牨和 牪方向分

量；爼
′和 爼

″分别为桨盘处尾迹速度和远尾迹速度；

爲为旋翼半径。

偏移距离叠加上吊挂物质心距旋翼桨毂的距

离后，查旋翼尾迹耗散试验数据
［１０］得到吊挂物质

心处的尾流速度轴向分量，考虑到旋翼尾流的旋转

效应，得出尾流速度的切向分量。

 直升机机体运动方程

视直升机为刚体，在机体坐标系下直升机六自

由度运动方程为
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＝
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（１４）
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爩１

爤１牁
（１５）

牜１＝
爤１牀爫１＋ 爤１牀牂爧１

爤１牀爤１牂－ 爤
２
１牀牂

（１６）

式中：牣１，牤１，牥１，牘１，牚１，牜１为直升机线运动和角运动

三方向分量；牀１，牁１，牂１表示作用在直升机上的力

（包括吊索的作用力 爡爞１）在机体坐标系中的三分

量；爧１，爩１，爫１为作用在直升机质心的力矩（包括

吊索作用力 爡爞１产生的力矩 爩爞１）在机体坐标系中

的三分量；爤１牀，爤１牁，爤１牂，爤１牀牂代表直升机的惯性距和

惯性积。

 吊挂物模型

吊挂物为六自由度刚体模型，包括吊挂物气动

力模型和刚体运动模型。

 吊挂物气动力模型

本文吊挂物采用文献［１１］的箱式结构，全面考

虑了作用在吊挂物上的气动载荷。

作用在吊挂物上的气动力和气动力矩为
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＝ 牊１（犜，犝） （１７）

爧

牚
＝ 牊２（犜，犝） （１８）

爳

牚
＝ 牊３（犜，犝） （１９）

牓

牚
＝ 牊４（犜，犝） （２０）

牔

牚
＝ 牊５（犜，犝） （２１）

牕

牚
＝ 牊６（犜，犝） （２２）

式中 牚为考虑旋翼尾流影响的吊挂物动压，迎角 犜

范围为［－９０°，９０°］，侧滑角 犝范围为［－１８０°，

１８０°］。牊１（犜，犝）等采用文献［１０］试验数据，图 ２给

出了侧滑角犝＝０时，牊１（犜，犝）随迎角犜的变化关系。

图 ２ 吊挂物 牊１（犜，犝）随 犜的变化关系（犝＝０°）

 吊挂物运动模型

在吊挂物上建立吊挂物坐标系，其中原点在吊

挂物质心，牨轴平行于吊挂物对称面，指向前方为

正，牪轴垂直于吊挂物对称面并指向吊挂物右方，牫

轴在吊挂物对称平面内并指向下方。

在吊挂物坐标系下的吊挂物六自由度运动方

程为

牣２＝
牀２

牔２
－ 牚２牥２＋ 牜２牤２ （２３）

牤２＝
牁２

牔２
－ 牜２牣２＋ 牘２牥２ （２４）

牥２
燈

＝
牂２

牔２
－ 牘２牤２＋ 牚２牣２ （２５）

牘２
燈

＝
爤２牂爧２＋ 爤２牀牂爫２

爤２牀爤２牂－ 爤
２
２牀牂

（２６）

牚２＝
爩２

爤２牁
（２７）

牜２＝
爤２牀爫２＋ 爤２牀牂爧２

爤２牀爤牂－ 爤
２
２牀牂

（２８）

式中：牣２，牤２，牥２，牘２，牚２，牜２分别为吊挂物线运动和角
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运动三方向分量；牀２，牁２，牂２表示作用在吊挂物上

的力在吊挂物坐标系中的三分量，包括吊挂物质

量，气动力和吊索作用力 爡爞２；爧２，爩２，爫２为作用在

吊挂物质心的力矩在吊挂物坐标系中的三分量，包

括气动力矩，吊索作用力对吊挂物质心处的力矩

爩爞２；爤２牀，爤２牁，爤２牂，爤２牀牂分别为吊挂物的惯性距和惯

性积。

 吊索模型

吊索采用欠阻尼的只承拉柔性吊索模型。吊索

具有一定的弹性和阻尼。吊索与直升机和吊挂物之

间为运动连接关系，可由直升机和吊挂物运动参数

来确定直升机吊点到吊挂物质心的矢量 ┢２的时间

导数。

┢

２＝ ┦


２－ ┦


１＋ ┢１× 犽１＋ ┢２× 犽２ （２９）

式中：┦

２＝［牣２，牤２，╁２］为吊挂物质心加速度；┦


１＝

［牣１，牤１，╁１］为直升机质心加速度；┢１为直升机质心

到直升机上吊点的位置矢量；犽１＝［牘１，牚１，牜１］为直升

机角加速度；犽２＝［牘２，牚２，牜２］为吊挂物的角加速度。

直升机燉吊挂物燉吊索系统几何关系如图 ３所

示。

图 ３ 直升机燉吊挂物燉吊索系统几何示意图

吊索对直升机的作用力 爡爞１由下式得到

爡爞１＝∑
牔

牐＝１

ｍａｘ０，爦爥 １－
牓牗牐

牓槏 槕牐 ＋ 爞牐
牓

牐

牓［ ］牐 ┢牃牐
（３０）

式中：牔为吊索根数，牓牗牐为吊索原长，牓牐为吊索吊挂

飞行中长度。┢牃牐为吊索的矢量表达，由直升机吊挂

点 爛到吊挂物质心 爡矢量 ┢２和吊挂物质心 爡到

吊挂物上吊点 牐矢量 ┢３牐表达，见图 ３，牓

牐为吊索速

度，它们由下式得出

┢牃牐＝ ┢２＋ ┢３牐 （３１）

牓

牐＝ ┢

Ｔ
牃牐┢

２燉牓牐 （３２）

直升机和吊挂物通过（爡爞１，爩爞１）和（爡爞２，爩爞２）

形成力耦合和运动耦合。

 直升机燉吊挂物燉吊索耦合飞行动

力学方程

综合旋翼桨叶挥舞方程、摆振方程（３）和扭转

动力学方程（５）、旋翼诱导速度方程（７）和尾桨诱导

速度方程、直升机机体运动方程（１１～１６）和吊挂物

运动方程（２３～２８）以及柔性吊索动力学方程（２９），

并将每个二阶微分方程转换成两个一阶微分方程，

即可得到以下形式的直升机吊挂飞行的耦合动力

学方程组

牪＝ 牊（牪，牪，┿；牠） （３３）

牪包括上述状态向量。操纵向量 ┿则包括旋翼总

距、纵横向周期变距、脚蹬 ４个操纵量。

 直升机吊挂飞行的配平、稳定性与

操纵性

为了验证上述方法的有效性，本文以 ＵＨ６０Ａ

为例分析其吊挂飞行配平、稳定性与操纵性。直升

机起飞质量（不包括吊挂物）７２５７ｋｇ，吊索长度约

为 ６ｍ，吊挂物质量为 １８６２ｋｇ，挂钩位置在直升

机纵向对称面内，并在直升机质心前方 ０３ｍ，下

方 １３ｍ。

 配平分析

配平时通过高斯积分将上述直升机燉吊挂物燉

吊索耦合运动微分方程转化为非线性代数方程，然

后利用修正 ＰｏｗｅｌｌＨｙｂｒｉｄ法求解该代数方程，得

到带吊挂飞行直升机在不同前飞速度下的配平结

果。桨叶挥舞、摆振方程则用伽辽金法配平。

图 ４～６给出了 ＵＨ６０Ａ直升机在不同前进

比带吊挂飞行的纵横向和总距操纵量配平结果，为

了对比吊挂飞行对直升机配平特性的影响，图中还

图 ４ 直升机带吊挂、无吊挂飞行及试验

横向周期变距配平量变化曲线
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图 ５ 直升机带吊挂、无吊挂飞行及试验

纵向周期变距配平量变化曲线

图 ６ 直升机带吊挂、无吊挂飞行及试验

总距配平量变化曲线

给出了无吊挂飞行配平结果和飞行试验结果。飞行

试验数据来自文献［１２］。

从图中可以看出，由于吊挂物的存在，直升机

的配平操纵量相应地发生一些变化。如横向变距表

现为增大左压杆量来平衡由于吊挂物存在而增大

的尾桨拉力；纵向变距方面，小速度时，吊挂物引起

的直升机低头力矩可以部分地减缓直升机的低头，

从而使直升机纵向周期变距较单机时小，而随着飞

行速度增加，需要旋翼增大前倾来克服增大的吊挂

阻力，从而使吊挂飞行时纵向周期变距较单机飞行

时大；吊挂飞行时总距较单机飞行时大，这是附加的

吊挂物重力引起的结果。由于尾桨总距操纵量和旋

翼总距操纵变化曲线类似，此处略去。由无吊挂飞行

及实验对比可知，本文建立的直升机模型具有较高

的置信度，为后面的吊挂飞行分析奠定了基础。

 直升机稳定性分析

在配平的基础上对直升机飞行动力学方程进

行线化，得其线性方程

Δ╃＝ ┑Δ╃＋ ┒Δ┿ （３４）

式中：┑，┒分别为状态阵和控制阵。采用中心差分

方法得到。

根据状态矩阵┑，求其特征值。表１给出了牤＝

５５６ｋｍ燉ｈ时无吊挂飞行和吊挂飞行时直升机稳

定根。表 ２，３分别表示吊挂飞行速度牤＝５５６ｋｍ燉

ｈ时直升机质心位置变化、吊挂点位置变化对机体

运动模态的影响。

表  无吊挂和吊挂飞行直升机稳定根对比

纵向 横航向

无吊挂

飞行

－１６３９

００７０±０３２９ｉ

－０１１４

－４９５７

－０２２８±０７９８ｉ

－０１５１

０

吊挂

飞行

－１６１１

００６７±０６３１ｉ

－０１７４

－３７５１

－０４５９±１２３５ｉ

－０７９０

－００３

由表 １看出，由于吊挂飞行时，吊点位于直升

机质心前 ０３ｍ处，减小直升机的迎角稳定性，而

吊点同时位于质心下 １３ｍ处，又增加了迎角稳

定性，二者的共同作用使得吊挂飞行与无吊挂飞行

在纵向稳定根方面变化不大。横航向方面，吊挂物

的存在使得荷兰滚模态（表中共轭复根）的震荡频

率增大，阻尼增大，改善了荷兰滚模态的稳定特性，

这与文献［１３］的结论相反，是由于两者的吊挂点纵

向位置相反引起的（一个在质心前，一个在质心

后）。值得指出的是，吊挂飞行时，直升机航向稳定

根不再为 ０，这是由于计入了吊挂物气动力和力

矩，使得对偏航角 犼的气动力导数不再为 ０。

表  质心位置对直升机前飞稳定根的影响

纵向 横航向

前质心
－１４９７

００１１±０４７７ｉ

－０１８６

－４０３９

－０４４５±１１９３ｉ

－０７５２

－００２９

正常质心
－１６０５

００５４±０６２２ｉ

－０１６１

－３６３８

－０４５７±１２４９ｉ

－０８２４

－００３３

后质心
－１７４２

０１４１±０６６０ｉ

－０１６０

－４０５６

－０４００±１１０６ｉ

－０６８２

－００３２

由表 ２可见，由于前飞时旋翼对迎角是不稳定

的，当直升机质心位置由前向后移动时，使旋翼对

迎角的静不稳定效应更加严重，直升机的纵向稳定

性逐渐变差。由于直升机的质心位置只在纵向位置
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变化，质心位置的变化对横航向的稳定性影响不大。

表  吊挂点位置变化对直升机前飞稳定根的影响

纵向 横航向

吊点位

于质心

前

－１６０１

００９６±０６５２ｉ

－０１９４

－３９４８

－０４７２±１１７７ｉ

－０７１３

－００３０

吊点位

于质心

处

－１６０５

００５４±０６２２ｉ

－０１６１

－３６３８

－０４５７±１２４９ｉ

－０８２４

－００３３

吊点位

于质心

后

－１５５４

００３０±０６１８ｉ

－０１４８

－３６７３

－０４２８±１２０９ｉ

－０８１９

－００３３

表 ３给出了吊挂点位置由质心前向质心后移

动时的稳定根，吊点位置由前向后移动过程中，吊

点纵向位置对直升机迎角稳定性的作用由减弱到

增强，而移动过程中吊点始终在质心下，对迎角稳

定性一直起增强作用，二者的综合作用使得纵向稳

定性提高。在横航向方面，随着吊点的由前向后移

动，荷兰滚模态阻尼下降，从而降低了该模态的稳

定性。

 直升机操纵性分析

常规直升机的操纵性分析多在时域里进行，本

文在频域里进行直升机吊挂飞行操纵性分析，并与

飞行试验数据［１０］进行对比。

状态量 ┩到操纵 ┥牏的传递函数

┩（牞）

┥牏（牞）
＝ ┓（牞┙－ ┑）

－１
┒牏 （３５）

式中：┓为一行向量，与所需研究的状态量有关；┒牏

与 ┥牏为对应控制阵所在的列。

首先为了对比吊挂对操纵性的影响，图 ７，８给

出了 牤＝５５６ｋｍ燉ｈ时，直升机无吊挂飞行和吊挂

飞行时俯仰通道和滚转通道 Ｂｏｄｅ图。

由图可见，由于吊挂物的存在，在一定程度上

使得纵向操纵的幅值响应提高，相位滞后减小。横

向操纵性方面，吊挂物的影响使得幅值响应和相位

滞后都较无吊挂飞行时小。这些与文献［１０，１１］的

飞行试验结果相一致。

图 ９，１０分别表示 牤＝５５６ｋｍ燉ｈ时，直升机

吊挂飞行时俯仰通道和滚转通道的试验和理论计

算 Ｂｏｄｅ图。实验数据来自文献［１０］。

由图 ９，１０可以看出，俯仰和滚转通道的幅频

特性和飞行实测吻合得较好，而相频特性则有一些

误差。这可能与驾驶员操纵杆到桨叶变距之间的助

力器特性有关。

图 ７ 爼＝５５６ｋｍ燉ｈ时直升机俯仰通道吊挂飞行、

无吊挂飞行理论计算 Ｂｏｄｅ图

图 ８ 爼＝５５６ｋｍ燉ｈ时直升机滚转通道吊挂飞行、

无吊挂飞行理论计算 Ｂｏｄｅ图
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图 ９ 爼＝５５６ｋｍ燉ｈ时直升机俯仰通道吊挂飞行

试验、吊挂仿真计算 Ｂｏｄｅ图

图 １０ 爼＝５５６ｋｍ燉ｈ时直升机滚转通道吊挂

飞行试验、吊挂仿真计算 Ｂｏｄｅ图

 结束语

本文建立了直升机吊挂飞行时直升机燉吊挂物

燉吊索的耦合飞行动力学模型。在此基础上，研究吊

挂飞行对直升机平衡、稳定性和操纵性的影响，同

时开展了影响直升机机体运动模态的直升机质心

位置和吊点位置的参数研究。由结果可知，吊挂点

位置在质心前虽然降低了直升机纵向稳定性，但可

以改善品质规范中要求比较高的荷兰滚模态特性。

并在频域里进行了直升机操纵性研究，与飞行试验

结果较为吻合，可以作为飞行品质计算和飞行控制

律设计的依据。

参考文献：

［１］ ＧａｓｓａｗａｙＢ，ＳｔｒｏｐｅＫ，ＣｉｃｏｌａｎｉＬ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃａｐａ

ｂｉｌｉｔｉｅｓｏｆａＵＨ６０ＦＬＩＧＨＴＬＡＢｍｏｄｅｌｗｉｔｈａｎｅｘ

ｔｅｒｎａｌｓｌｉｎｇｌｏａｄ［Ｃ］燉燉ＡｍｅｒｉｃａｎＨｅｌｉｃｏｐｔｅｒＳｏｃｉｅｔｙ

６２ｎｄＡｎｎｕａｌＦｏｒｕｍ．Ｐｈｏｅｎｉｘ：ＡｍｅｒｉｃａｎＨｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

Ｓｏｃｉｅｔｙ，２００６．

［２］ 孙传伟，徐进．带大载荷吊挂直升机悬停纵向操纵性

分析［Ｊ］．南京航空航天大学学报，２００５，３７（４）：４２１

４２５．

［３］ 郭广利，高正，孙传伟．直升机前飞吊挂飞行动力学响

应分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００５，３１（１０）：

１０８７１０９１．

［４］ 赵维义，张勇，胡凯亮，等．直升机吊运飞行动力学初

步研究［Ｊ］．科技信息，２００９（３３）：８８９８９０．

［５］ 吴鹏，马成江，朱国民．直升机吊挂飞行动力学建模与

分析［Ｊ］．直升机技术，２０１０（４）：３３３６．

［６］ 崔利，曹义华，李国知．直升机吊挂飞行平衡、稳定性

与操纵性研究［Ｊ］．航空动力学报，２０１０，２５（１０）：

２３０７２３１１．

［７］ ＦｒｅｄｅｒｉｃｋＤＫ．Ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈ

ｏｒｄｅｒｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｉｇｈｔｄｙ

ｎａｍｉｃｓ［Ｄ］．Ｍａｒｙｌａｎｄ：ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＴｈｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＭａｒｙｌａｎｄ，１９９１．

［８］ 陈仁良．直升机飞行动力学和机动飞行逆解［Ｄ］．南

京：南京航空航天大学航空宇航学院，１９９９．

［９］ ＲｏｎｅｎＴ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｗｉｔｈａｓｌｉｎｇｌｏａｄ

［Ｄ］．Ｓｔａｎｆｏｒｄ：ＤｅｇａｒｔｍｅｎｔｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＳｔａｎｆｏｒｄＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，１９８５．

［１０］ＴｙｓｏｎＰＨ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｉｄａｔｉｏｎａｎｄｆｌｉｇｈｔｐｒｅｄｉｃ

ｔｉｏｎｏｆＵＨ６０Ａ ｂｌａｃｋｈａｗｋｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ燉ｓｌｕｎｇｌｏａｄ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｄ］．Ｍｏｎｔｅｒｅｙ：ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｔｉｃｓ，ＮａｖａｌＰｏｓｔｇｒａｄｕａｔｅＳｃｈｏｏｌ，

１９９９．

［１１］ＭｃｃｏｙＡ Ｈ．Ｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｇａｎｄｒｅａｌｔｉｍｅｓｙｓｔｅｍ ｉ

ｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆａＵＨ６０Ａｂｌａｃｋｈａｗｋｈｅｌｉ

ｃｏｐｔｅｒｗｉｔｈａｎｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔｅｄｅｘｔｅｒｎａｌｓｌｉｎｇｌｏａｄ［Ｒ］．

ＮＡＳＡＣＲ１９６７１０，１９９８．

［１２］ＴｈｅｏｄｏｒｅＲＣ．Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｗｉｔｈｒｅｆｉｎｅｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇ［Ｄ］．Ｍａｒｙｌａｎｄ：

ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＴｈｅＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＭａｒｙｌａｎｄ，２０００．

［１３］崔瑛．直升机吊挂飞行稳定性分析［Ｄ］．南京：南京航

空航天大学航空宇航学院，２００５．

２１４ 南 京 航 空 航 天 大 学 学 报 第 ４３卷


