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低空风切变对大型直升机飞行特性的影响

叶 毅， 陈仁良， 卫 圆
（南京航空航天大学直升机动力学全国重点实验室, 南京  210016）

摘要： 为分析低空风切变对某大型直升机起飞过程中飞行特性的影响，建立风切变模型以及耦合风干扰的直升

机飞行动力学模型。模拟不同强度和风向的水平风垂直切变，以及不同强度上洗和下洗垂直切变对大型直升机

起飞过程中姿态、位移及操纵响应的影响。结果表明：随着水平风垂直切变强度的增大，直升机俯仰姿态逐渐出

现振荡，且纵向位置偏移明显。风向的改变显著影响横、纵向周期变距。不论是上洗还是下洗垂直切变，均会引

起直升机姿态变化和位置偏移，下洗引起的姿态变化幅度更大，对驾驶员操纵的影响也更为严重。
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Influence of Low‑Level Wind Shear on Flight Characteristics of 
Large Helicopters

YE Yi， CHEN Renliang， WEI Yuan
（National Key Laboratory of Helicopter Aeromechanics， Nanjing University of Aeronautics & Astronautics， 

Nanjing 210016， China）

Abstract: To analyze the influence of low-level wind shear on the flight characteristics of a large helicopter 
during takeoff， a wind shear model and a helicopter flight dynamics model coupled with wind interference are 
established. The effects of vertical shear of horizontal wind with different intensities and directions， as well as 
vertical shear of upwash and downwash with different intensities， on the attitude， displacement， and control 
response of a large helicopter during takeoff are simulated. The results show that with the increase of vertical 
shear intensity of the horizontal wind， the pitch attitude of the helicopter gradually oscillates， and the 
longitudinal position shifts obviously. The lateral and longitudinal cyclic are significantly affected by the 
change in wind direction. Both upwash and downwash vertical shears cause changes in helicopter attitude and 
position， but downwash results in greater attitude variations and has a more serious effect on pilot control.
Key words: low-level wind shear； helicopter； flight characteristics； flight dynamic； control response

大型直升机除具有一般直升机具备的垂直起

降、空中悬停、低空低速飞行性能较好等优势外，还

具有运载能力强、有效航程长、内部空间大、飞行安

全性高以及适用范围广等特点，适用于通用航空或

军事领域的需求。然而，低空低速作为主要飞行任

务包线，容易遭受大气扰动中风切变的影响。同

时，由于体积和重量较大，大型或重型直升机相较

于小型直升机对扰动的响应较弱［1］，一旦遇到突发

的风切变，难以迅速调整姿态。因此，探究风切变

对大型直升机飞行特性的影响，能够预测其在复杂

气象条件下面临的挑战，从而为开发适应大型直升

机响应特性的飞控系统提供数据参考。
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航空气象中，一定距离内风矢量（风向、风速）

在空中水平和（或）垂直距离上的变化被称为风切

变。低空风切变通常是指近地面 600 m 高度以下

的风切变，与大型直升机执行相关任务时的垂向活

动范围重叠。低空风切变根据风矢量相对于直升

机的方位不同，可分为顺风、逆风、侧风和垂直风 4
种切变形式。其中，垂直风切变具有强度变化剧

烈、风速变化多样性等特点，从方向上又可分为水

平风和垂向风的垂直切变。考虑直升机低空低速

低能量的飞行特点［2］，风切变尤其是垂直风切变对

直升机的威胁需要引起重视。

对非旋翼类飞行器风切变威胁的研究开展较

早［3‑5］，然而对风切变中直升机飞行特性的分析研

究较少，且起步较晚。Su 等［2］分析了无铰链直升

机在线性风切变中的稳定性与操纵响应，发现强度

越大的逆风风切变对直升机操纵影响更严重。Liu
等［6］研究了不同风向风切变对 UH‑60 直升机响应

的影响，发现当直升机进入离散阵风场时，随着飞

行速度的增加，风的时间导数对响应有较大的影

响。当直升机遭遇低空风切变时，随着飞行高度的

降低，风的空间梯度对响应的影响越大。Grande
等［7］评估了风切变对旋翼飞行器的影响，在此基础

上，提出了一种安全可行的穿越风切变着陆的路径

和方法。Thedin 等［8‑9］研究了大气边界层中大尺度

风切变对直升机舰载作业的干扰，结果表明，风干

扰增加了操纵输入以及直升机的运动，加重了驾驶

员工作负荷。洪冠新等［10］对水平风和垂向风风切

变中直升机前飞响应进行分析，发现不同方向风切

变对低空飞行时直升机响应的影响不同，也是不可

忽略的。王子健等［11］研究发现风切变对舰载机着

舰过程中驾驶员诱发振荡的影响有限，但仍会加重

其工作负荷。赵燕勤等［12］分析三维低空风切变对

UH‑60 直升机飞行安全的影响，发现加入的湍流

主要导致高频姿态角响应，风切变对飞行状态量变

化占主导作用，且垂向风是引起威胁的主要因素。

迄今为止，关于低空风切变对大型直升机飞行

特性影响的研究尚不多见，尤其是对不同工况下响

应特性的具体分析。随着中国应急救援体系建设的

深度推进以及低空经济的迅猛发展，低空空域的逐

步开放需要更加关注低空风切变对大型直升机的影

响。本文依据相关标准，建立低空尺度的水平风垂

直切变以及垂向风垂直切变的工程化模型。与此同

时，以某大型直升机为研究对象，建立耦合风干扰的

直升机飞行动力学模型，计入风切变对直升机各气

动部件的影响。在此基础上，研究不同强度、不同风

向的水平风垂直切变，以及不同强度、不同风向（上

洗和下洗）的垂向风垂直切变对大型直升机起飞过

程中姿态、位移和操纵响应的影响，明确低空垂直风

切变对大型直升机飞行特性的干扰机理。

1 计算模型

1. 1　风切变模型

参考简化的风切变工程化模型［13］，在风场坐

标系下定义风切变，即

Uw = [ uw vw w w ] T
（1）

式中：uw 为水平风分量，逆风为正；vw 为侧向风分

量，向右为正；w w 为垂向风分量，上升风为正。风

速梯度可表示为
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式中：xd、yd、zd 表示风切变场位置；下标 x、y、z 分别

代表水平风 uw、侧向风 vw 和垂向风 w w 的水平、侧

向和垂直梯度。风速的变化只取决于直升机在风

场中所处的位置，当直升机进入风场一段距离后，

风速可表示为
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式中V 0 为原始风场风速。水平均匀风不存在梯度，

当风切变为垂直距离的函数时，取 zd 为自变量，坐标

原点取在直升机地面起降点，认为水平风和垂向风是

zd 的 函 数 ，水 平 梯 度 uwx
、vwx

、w wx
和 侧 向 梯 度

uw y
、vw y

、w w y
均为 0，侧向风由水平风和来流风向角 θ

确定。水平风、侧向风和垂向风的垂直梯度可表示为
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参考国际民航组织第 5 次航空会议所建议的

强度标准［10］，风切变强度可分为 5 类，具体标准见

表 1。风切变尺度为 100 m。

基于表 1 研究不同风向、不同强度的水平风垂

直切变，以及不同方向、不同强度垂向风垂直切变

对大型直升机起飞过程中飞行特性的影响。其中

水平风来自 8 个风向，间隔 45°，逆风 0°为初始风

向，风向角逆时针递增，如图 1 所示。垂向风中上

升风为上洗，下沉风为下洗。选取“中等”强度（即

3.0 m/s 的水平风垂直切变剖面，以及“强烈”强度
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（即 5.0 m/s）负的垂向风（下洗）垂直切变剖面进行

示意，如图 2、3 所示。

1. 2　耦合风干扰的直升机飞行动力学模型

耦合风干扰的直升机飞行动力学模型是研究

风切变干扰下直升机飞行特性的基础，将直升机飞

行动力学与风切变形成的干扰风场耦合建模是关

键。详细的建模过程涉及直升机各部件复杂空气

动力学，但核心在于捕捉旋翼桨叶在不同风场条件

下的响应特性。对由旋翼气动力和力矩计算模型、

诱导速度动态响应计算模型和桨叶动力学模型 3

部分组成的旋翼模型进行简要描述，各部分之间的

关系如图 4 所示。

采用叶素理论建立旋翼的气动力和力矩计算

模型，旋翼诱导速度使用 Pitt‑Peters 动态入流［14］理

论计算。桨叶运动与诱导速度变化影响桨叶叶素

迎角，根据翼型风洞吹风数据计算旋翼的气动载

荷。将旋翼气动力，机体和旋翼运动引起的旋翼惯

性力，以及摆振阻尼器力矩求和，得到旋翼作用于

机体重心处的合力与合力矩。其他部件以及详细

的飞行动力学建模过程见参考文献［15‑17］。随

后，将模型根据风切变对旋翼桨叶叶素相对来流的

影响进行调整，以此计入风切变的干扰因素。

桨叶上任意一点到桨毂中心的位置矢量为

rp = ej r + rjbs = xp is + yp js + zpk s （5）
式中：e 为挥舞铰偏置量；r 为桨叶上任意一点到桨

叶根部的距离；j r 为旋翼旋转坐标系单位方向矢

量；jbs 为桨叶坐标系单位方向矢量；is、js、k s 为桨毂

坐标系单位方向矢量。rp 的各分量为

( )xp

yp

zp

=

æ

è

ç

ç
çç
ç

ç
ö

ø

÷

÷
÷÷
÷

÷
-e cos ψ - r cos β cos ( )ψ + ς

e sin ψ + r cos β sin ( )ψ + ς

-r sin β

（6）

式中：ψ 为桨叶方位角，β 和 ς 分别为桨叶挥舞角和

摆振角。

考虑诱导速度及外部扰动，桨叶坐标系中桨叶

上任意一点的相对气流速度矢量V bs 为

V bs = -UT ibs + UR jbs - UPkbs （7）
式中：UT = U T0 + U T λ + U Tg；UR = U R 0 + U R λ + U R g；

UP = U P0 + U P λ + U Pg。其中：U T0、U R 0、U P0 为未受

风切变扰动的速度分量［18］；U T λ、U R λ、U P λ 分别为考虑

风切变对旋翼前进比、入流比和尾迹角的干扰，计算

得到的旋翼诱导速度分量；U Tg、U R g、U Pg 为风切变扰

动速度分量；ibs、jbs、kbs为桨叶坐标系单位方向矢量。

风切变对机身、平尾和垂尾的影响方式类似：

通过改变各部件处相对来流速度，从而改变其气动

力和气动力矩。综合机身运动、旋翼对机身的尾迹

干扰和空气扰动速度的影响可得机身处相对来流

速度为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

uFS = u + qzFS - ryFS + u IFS + uFS

vFS = v - pzFS + rxFS + v IFS + vFS

wFS = w + pyFS - qxFS + w IFS + w FS

（8）

图 3 “强烈”下洗垂直切变剖面

Fig.3 Vertical shear profile for “strong” downwash

图 1 风向角示意

Fig.1 Schematic of wind direction

图 4 旋翼非定常动力学特性

Fig.4 Unsteady dynamic characteristics of rotor

图 2 “中等”水平风垂直切变剖面

Fig.2 Vertical shear profile for “medium” horizontal wind

表 1　低空风切变强度分类标准

Table 1　Classification standard of low‑level wind shear 
intensity

类别

0
1
2
3
4

影响
强度

微弱

轻度

中度

强烈

严重

数值标准
每 30 m 风速变化/（m ⋅ s-1）

<1.0
1.1~2.0
2.1~4.0
4.1~6.0

>6.0

风速梯度/s-1

<0.033
0.034~0.067
0.068~0.133
0.134~0.200

>0.200
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式中：u、v、w、p、q、r 为机身运动速度和角速度；

u IFS、v IFS、w IFS 为旋翼机身干扰量；uFS、vFS、w FS 为风

切变对机身的扰动速度；xFS、yFS、zFS 为机身位置坐

标。机身的迎角和侧滑角通过机身气动中心处相对

来流速度确定，机身所受气动力和气动力矩系数通

过对风洞试验数据进行插值获取，由此计算得到机

身所受气动力和气动力矩。平、垂尾气动力与气动

力矩的计算过程遵循相似的原则，这里不再赘述。

尾桨处相对来流速度为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

uTR = kqtr u + qzTR - ryTR + u ITR + uTR

vTR = kqtr v - pzTR + rxTR + v ITR + vTR

wTR = kqtr w + pyTR - qxTR + w ITR + w TR

（9）

式中：kqtr 为尾桨动压损失系数；u ITR、v ITR、w ITR 为旋

翼尾桨干扰量；uTR、vTR、w TR 为风切变对尾桨的扰

动速度；xTR、yTR、zTR 为尾桨位置坐标。采用国外

工程实用的 Bailey 方法［19］计算尾桨拉力和反扭矩，

由于尾桨桨叶相对刚硬，忽略挥舞运动及尾桨后向

力、侧向力和尾桨桨毂力矩。

以某型直升机为建模对象，基本参数如表 2 所

示，得到飞行动力学模型共 26个运动自由度，具体包

括旋翼 7 片桨叶的挥舞和摆振自由度，旋翼入流的

3个自由度，尾桨入流的 1个自由度，机体的 6个运动

自由度以及机身的 1个侧洗和 1个下洗自由度。

简化后的直升机飞行动力学方程组可表示为

ẋ= f ( x，u，wG，t ) （10）

式中：x= [ xFS，xβ，x ς，x λ，x o ]
T
，xFS=［u，v，w，p，q，

r，Φ，Θ，Ψ］，xβ = [ β̇1，β̇2，⋯，β̇7，β1，β2，⋯，β7 ]，x ς =

[ ς̇1，ς̇2，⋯，ς̇7，ς1，ς2，⋯，ς7 ]， x λ = [ v0，v c，v s ]， x o =

[ v tr，vx，vy ]。其中：Φ、Θ、Ψ 为机身姿态角；βi，β̇ i 分

别为第 i片桨叶挥舞角及其角速率；ςi、ς̇ i 分别为第 i

片桨叶摆振角及其角速率；v0、v c、v s 为旋翼入流状

态量；v tr 为尾桨入流状态量；vx、vy 为机身对平、垂

尾 和 尾 桨 的 尾 迹 干 扰 状 态 量 ；u=

[ δ lat，δ lon，δ col，δped ]
T
为操纵输入，δ lat 和 δ lon 为横、纵

向周期变距，δ col 为总距，δped 为脚蹬操纵；wG=
［wg，wgFS，wgHT，wgVT，wgTR］

T
为直升机各气动部件

处风干扰速度，其中w g = [U Tw，U Rw，U Pw ]
i，j
为旋翼

第 i 片桨叶上第 j 个叶素处风干扰速度，w gFS =
[U FS，V FS，W FS ]，w gHT = [U HT，V HT，W HT ]，w gVT =
[U VT，V VT，W VT ]和w gTR = [U TR，V TR，W TR ]分别为

机身、平尾、垂尾和尾桨处风干扰速度。

由于验证大型直升机动力学模型的飞行试验

数据未见公开报道，本文采用与大型直升机构型类

似的 UH‑60A 黑鹰直升机公认的飞行试验数据［20］

验证飞行动力学模型。图 5 给出与飞行试验数据

的对比，可以看到，本文配平计算结果与飞行试验

结果吻合良好，表明了所建立模型的准确性。

表 2 某型直升机基本参数

Table 2 Basic parameters of a helicopter

参数
总质量/kg
旋翼半径/m

旋翼转速/（r·min-1）
桨叶翼型

桨叶弦长/m
桨叶片数

桨叶负扭/（°）
旋翼方向
旋翼实度

尾桨叶片数
尾桨转速/（r·min-1）

平尾面积/m2

垂尾面积/m2

旋翼位置/m
平尾位置/m
垂尾位置/m
尾桨位置/m
重心位置/m

数值
20 865.25

12.04
178.9

SC1095
0.737 6

7
-10.667

右旋
0.136 5

4
699
5.39
6.87

（8.54， 6.58， 0）
（22.33， 7.69， -1.22）

（21.87， 6.27， 0）
（23.63， 7.34， 2.04）

（9.01， 4.12， 0）

图 5 配平结果与飞行试验对比

Fig.5 Comparison of trim results with flight test
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2 飞行特性仿真分析

大型直升机在执行救援等任务时，需要从地面

垂直起飞，达到一定高度后进行其他机动。在此过

程中，直升机受低空风切变影响严重，容易引起位

置偏移等不利情况。使用驾驶员模型模拟直升机

起飞过程中驾驶员的控制输入，使直升机跟踪预定

轨迹。以纵向通道为例，驾驶员控制策略如图 6 所

示。xcom为外环纵向位置指令。

根据 Mcruer［21］和 Hess 等［22］的研究，俯仰姿态

控制的内环传递函数 Y Θ 为

Y Θ( s ) = KΘ e-τs( TL s + 1
T I s + 1 ) ⋅

é

ë

ê
ê
êê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
ú1

( )TN s + 1 ( )s2 ω 2
N + 2ςN s ωN + 1 （11）

式中：KΘ 为驾驶员模型增益；( )TL s + 1 / ( )T I s + 1
为超前滞后环节，其中 TL、T I 分别为超前、滞后时

间常数；e-τs 为一个延迟时间为 τ 秒的时间延迟环

节，用于模拟驾驶员的认知反应；TN、ςN 和 ωN 为驾

驶员神经肌肉系统参数。

纵向位移控制的外环传递函数 Y x 为

Y x = Kx ( s + 0.1 ) /( s + 5 ) （12）
式中 Kx 为纵向位移控制增益。

直升机飞行控制系统采用经典显模型跟踪控

制系统，其结构如图 7所示，由指令模型M ( s )，被控

对象 P ( s )，逆模型 P -1 ( s )和反馈回路H ( s )组成。

以 纵 向 通 道 为 例 ，反 馈 回 路 的 控 制 律 为

Δδ ′lon = KΘ( Θ com - Θ ) + Kq( q com - q )。其中，Δδ ′lon

为纵向反馈输出的操纵量，Θ com 为指令模型输出俯

仰姿态角，q com 为指令模型输出俯仰角速率。参考

文献［23‑24］的研究对反馈系数取值，其中 KΘ =
104，Kq = 68。采用变步长、变阶数的 Adams 方

法［25］对直升机飞行动力学方程组进行数值积分模

拟直升机的操纵响应特性，最终得到直升机在风干

扰中的位移和姿态。

起飞时初始状态如下：速度为 0 m/s，重心高

度为 5 m，航迹角为 0°，并处于无侧滑稳定悬停状

态。最终目标高度 150 m，设置最大爬升速度为

5 m/s，其他方向速度为 0 m/s。总飞行时间 39 s，
起飞过程中速度和位移的时间历程如图 8 所示。

2. 1　水平风垂直切变对飞行特性的影响

水平风垂直切变包括不同强度，以及不同风

向，这里考虑 3 种不同风切变强度（中度：3 m/s；强
烈：5 m/s；严重：7 m/s），以及“强烈”强度下不同风

向的影响。以起飞历程中未受风切变干扰的直升

机姿态、位移和操纵响应作为基准量。

2. 1. 1　不同强度水平风垂直切变

图 9 给出了不同强度、0°风向的水平风垂直切

变对直升机姿态和位移的影响。

图 8 起飞速度和位移时间历程

Fig.8 Time history of takeoff velocity and displacement

图9 不同强度的水平风垂直切变对直升机姿态和位移的影响

Fig.9 Effects of vertical shear of horizontal wind with differ‑
ent intensities on helicopter attitude and displacement

图 6 纵向通道驾驶员控制策略

Fig.6 Pilot control strategy of longitudinal axis

图 7 显模型跟踪控制系统

Fig.7 Explicit model following control system
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从图 9 中可以看出，风切变干扰直升机保持平

稳姿态，当风切变强度为“严重”时，俯仰和滚转姿

态出现振荡现象。在无风干扰的状态下，直升机在

跟踪预定轨迹起飞过程中，会产生一定程度的纵向

位置偏移，但最终还是能够通过操纵协调到达目标

位置。从图 9（b）可以看出，风切变对纵向位置的

保持产生额外扰动，这将加重驾驶员的工作负荷。

图 10 给出了不同强度、0°风向的水平风垂直

切变对直升机操纵响应的影响。规定驾驶杆的操

纵行程：向上提总距杆为正，右压驾驶杆为正，后拉

驾驶杆为正。当未受到风干扰时，驾驶员通过调整

各项操纵以跟踪起飞轨迹到达目标位置，仅需进行

微调或者平缓控制即可维持稳定的飞行状态，证明

飞控系统的有效性。

由于风切变的干扰，纵向周期变距出现较为明

显的变化，如图 10（c）所示。这是由于从无风进入

速度梯度逐渐增大的风切变场时，直升机旋翼桨叶

相对入流增加，旋翼总距需求有所降低，并引起一

定程度脚蹬操纵的变化。对于后重心的直升机而

言，旋翼提供的抬头力矩有减小的趋势，此时需要

后拉驾驶杆以维持预定轨迹和平稳姿态，对纵向周

期变距的不断调整引起俯仰姿态的波动。风向不

变，强度增加的水平风垂直切变对横向周期变距的

影响较小。

2. 1. 2　不同风向水平风垂直切变

图 11 给出“强烈”强度，不同风向的水平风垂

直切变对直升机姿态和位移的影响。可以看到，与

图 10 不同强度的水平风垂直切变对直升机操纵响应的

影响

Fig.10 Effects of vertical shear of horizontal wind with dif‑
ferent intensities on helicopter control response

图 11 不同风向的水平风垂直切变对直升机姿态和位移

的影响

Fig.11 Effects of vertical shear of horizontal wind with differ‑
ent directions on helicopter attitude and displacement
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没有风切变干扰相比，当风向为 45°~135°时，直升

机 俯 仰 和 滚 转 姿 态 发 生 较 大 改 变 。 当 风 向 为

225°~315°时，直升机滚转和俯仰姿态的变化幅度

较小。在此强度下，当风切变完全为正侧风（即

90°）时，直升机俯仰姿态出现持续振荡现象，振荡

幅度随着时间推移而加剧，并最终导致相对于原始

轨迹的位置偏移。

图 12 和图 13 给出了“强烈”强度，不同风向的

水平风垂直切变对直升机操纵响应的影响。可以

看到，“强烈”强度，随风向角变化的风切变主要影

响横、纵向周期变距。当面对正侧风时，旋翼桨盘

平面因风干扰向右侧倾，引起直升机右侧滑，此时

需要左压驾驶杆，如图 12（b）所示。当遇到 270°的
负侧风时，操纵恰好相反。不同方向的风切变导致

直升机侧滑而引起的横向位置偏移增加了驾驶员

对横向周期变距的操纵负荷。在此强度风切变下，

直升机受到正侧风时，出现纵向周期变距振荡发散

的现象，俯仰姿态因此难以保持稳定。

随着风切变侧向分量的增加，对脚蹬的影响也

越大。其中，在受到正侧风时，尾桨拉力增大引起偏

航力矩增加，这允许驾驶员在起飞过程中减小脚蹬

输入来保持航向。遇到负侧风时恰好相反。不同风

向的水平风垂直切变并不引起总距的显著变化。

2. 2　垂向风垂直切变对飞行特性的影响

垂向风垂直切变包括不同垂向方向，即上洗和

下洗及不同强度。这里考虑上洗 3种不同风切变强

度（中度：+3 m/s；强烈：+5 m/s：严重+7 m/s），以

及下洗 3 种不同风切变强度（中度：-3 m/s；强烈：

-5 m/s；严重：-7 m/s）对直升机飞行特性的影响。

2. 2. 1　不同强度上洗垂直切变

图 14 给出了不同强度的上洗垂直切变对直升

机姿态和位移的影响。可以看到，直升机在起飞过

程中遭遇上洗垂直切变时，俯仰姿态出现波动。当

强度为“严重”时，扰动进一步加剧，引起俯仰姿态

振荡。此外，在进入风切变场的初期，滚转姿态发

生变化。离开风场后，滚转姿态恢复至无干扰时状

态。同时，上洗垂直切变致使直升机在起飞过程

中，产生纵、横向位置偏移，但横向位置偏移较小。

图 15 给出了不同强度的上洗垂直切变对直升

图 13 不同风向的水平风垂直切变对直升机操纵响应的

影响（5 m/s，180°~315°）
Fig.13 Effects of vertical shear of horizontal wind with dif‑

ferent directions on helicopter control response 
(5 m/s, 180°—315°)

图 12 不同风向的水平风垂直切变对直升机操纵响应的

影响（5 m/s，0°~135°）
Fig.12 Effects of vertical shear of horizontal wind with dif‑

ferent directions on helicopter control response 
(5 m/s, 0°—135°)
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机操纵响应的影响。可以看到，垂向风垂直切变对

总距、纵向周期变距和脚蹬影响较为显著，相反，不

引起横向周期变距的显著变化，这也体现在对横向

位置的影响中。

当直升机穿越存在上洗梯度变化的风场起飞

时，相比于无风干扰而言，旋翼下方吹来的气流增

加了桨叶有效气动迎角，引起拉力增升。对于后重

心的直升机而言，旋翼拉力的增加致使直升机有抬

头的趋势，引起纵向位置的偏移，此时，总距杆量需

求降低，如图 15（a）所示。同时，向前推部分驾驶

杆使桨盘前倾以平衡增升的旋翼拉力在水平方向

的分量，如图 15（c）所示。对驾驶杆和总距的协同

操纵帮助直升机回到预定的轨迹，但是也可以看

到，当上洗的强度为“严重”时，需要更为激进的操

纵以保持直升机姿态。不受侧风影响情况下，脚蹬

操纵协同总距发生对应变化。

2. 2. 2　不同强度下洗垂直切变

图 16 给出了不同强度的下洗垂直切变对直升

机姿态和位移的影响。结果显示，与上洗相比，下

洗引起的直升机俯仰姿态变化幅度更大，且当强度

为“强烈”时即出现振荡发散现象。穿越风切变场

初期，滚转姿态波动较小，然而在经历“强烈”下洗

的风场后，直升机滚转姿态也开始振荡。由于下洗

条件下姿态控制相较于上洗更为困难，直升机偏离

预定飞行轨迹的程度也就更大。

图 14 不同强度的上洗垂直切变对直升机姿态和位移的影响

Fig.14 Effects of vertical shear of upwash with different in‑
tensities on helicopter attitude and displacement

图 16 不同强度的下洗垂直切变对直升机姿态和位移的

影响

Fig.16 Effects of vertical shear of downwash with different 
intensities on helicopter attitude and displacement

图 15 不同强度的上洗垂直切变对直升机操纵响应的影响

Fig.15 Effects of vertical shear of upwash with different in‑
tensities on helicopter control response
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图 17 给出了不同强度的下洗垂直切变对直升

机操纵响应的影响。可以看到，下洗引起操纵变化

的形式与上洗类似，但是幅度更大。直升机垂直起

飞时，受到的相对来流垂直于旋翼桨盘，与下洗叠

加后，显著减小了桨叶的有效气动迎角，引起旋翼

拉力骤降。旋翼拉力的减少致使直升机有低头的

趋势，引起纵向位置的偏移，同时又导致总距杆量

需求迅速增加，如图 17（a）所示。当下洗强度为

“严重”时，驾驶员需要增加最大 16.5% 的总距杆

量操纵，与之协同的脚蹬操纵量最大，也增加了

15.1%，这显然增加了驾驶员的工作负荷。对纵向

周期变距的影响与上洗恰好相反，但是变化幅度增

加。同时，下洗垂直切变引起直升机横向位置的偏

移，相比于上洗，这增加了部分向左压驾驶杆的操

纵，并伴有振荡的趋势。

因此，即使是“中等”强度的下洗也能够引起直

升机姿态和位移的明显变化，并导致驾驶员频繁操

纵以保持直升机姿态，防止偏离飞行轨迹。可以认

为，下洗垂直切变对大型直升机的起飞安全威胁

较大。

3 结   论

（1） 建立了低空尺度不同强度和方向的水平

风垂直切变以及不同强度的上洗和下洗垂直切变

的工程化模型，基于耦合风干扰的直升机飞行动力

学模型，系统分析不同低空风切变工况对直升机飞

行特性的影响。结果表明，使用的模型能够精确地

模拟大型直升机在遭遇低空风切变时的响应特性，

并能有效预测和评估不同工况风切变对直升机起

飞过程的影响。

（2） 对于水平风垂直切变强度“严重”的情况，

直升机滚转和俯仰姿态出现振荡，并引起纵向位置

偏移。“强烈”强度时，不同风向的水平风垂直切变

主要引起横、纵向周期变距的变化。当风切变为正

侧风（90°）时，纵、横向周期变距振荡发散，直升机

也难以跟踪预定的飞行轨迹。

（3） 对于垂向风垂直切变情况，下洗引起俯仰

姿态变化幅度大于上洗，当强度为“强烈”时，直升

机滚转姿态亦开始振荡。为应对这些由下洗引起

的姿态变化，驾驶员的工作负荷加重。在遭遇“严

重”强度的下洗垂直切变时，驾驶员最大需增加

16.5% 的总距杆量，以弥补旋翼拉力的损失。同

时，为保持航向，脚蹬操纵量需增加 15.1%。

（4） 本文基于显模型跟踪设计的控制系统在

面对恶劣风切变条件（如大风向角的水平风垂直切

变或下洗垂直切变）时，存在鲁棒性不足和姿态控

制精度低等问题。通过改进飞行控制系统控制律

降低风切变对直升机的影响，提升大型直升机在复

杂气象条件下的飞行安全性，是下一步需要开展的

研究内容。
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