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直升机吊挂飞行中载荷摆动控制方法研究

张松，马钊，张辉

（航空工业西安飞行自动控制研究所 飞行控制系统部，西安 710065）

摘 要：当直升机的吊挂载荷较大时，机体和吊挂相互耦合将会影响直升机的操纵性和稳定性。飞行员对直

升机的操纵会引起吊挂载荷摆动，导致直升机产生剩余振荡，飞行员处理不当极易出现飞行员诱发振荡（PIO）
现象。以某直升机为研究对象，通过一些假设简化直升机吊挂模型，提出一种面向工程应用的控制方法；以显

模型跟随控制方法为基础架构，结合自适应控制和输入整形技术，对控制方法进行仿真分析。结果表明：该控

制方法给飞行员提供了良好的操纵性，同时能够解决吊挂飞行时存在的剩余振荡问题。
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Abstract：For helicopter with large suspension load，the coupling between helicopter body and load will significant⁃
ly affect the maneuverability and stability of the helicopter. The suspension load swing of helicopter can be induced
by the handling of pilot，which leads to the residual oscillation of the helicopter，and the pilot induced oscillation
（PIO）phenomenon can be induced by improper hanging of pilot. A certain helicopter is taken as the research ob⁃
ject，and the suspension model of helicopter is simplified through some assumptions. A control method oriented to
engineering application is proposed. The explicit model-following control method is taken as the infrastructure，and
the adaptive control and input-shaping technique are combined to perform the simulation analysis for the control
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0 引 言

吊挂飞行是一种直升机运输货物的特殊飞行

模式。由于其不受运载货物尺寸和起降地形限制

的影响，广泛应用于军事行动、森林灭火、抗震救

灾、医疗救护和电力设施架设等诸多军用和民用

领域。统计数据表明，直升机飞行事故中与吊挂

飞行相关的超过 10%，其中飞行员操作失误是导

致飞行事故的重要原因［1］。当吊挂载重比（吊挂载

荷与直升机重量比值）超过 0. 3时视为大载荷，大

载荷吊挂的存在会显著影响直升机的操纵性和稳

定性，尤其是对于横向通道［2］。飞行员对直升机的

操纵会引起吊挂载荷摆动，从而导致直升机产生

剩余振荡，飞行员处理不当极易出现飞行员诱发

振荡（PIO）现象。

目前，国外关于直升机吊挂飞行的研究并没

有针对大载荷吊挂进行分析。L. Lucassen等［3］最

早对三自由度悬停的直升机吊挂系统进行了研

究；R. A. Stuckey［4］首次建立了完整的直升机吊挂

飞行的动力学模型；L. S. Cicolani等［5］借助 UH-60
直升机，进行了各种不同吊挂物的飞行试验；M.
Bisgaard等［6］针对小型无人直升机吊挂系统从建

模、评估到控制进行了研究，但对直升机大载荷吊

挂飞行参考意义有限。国内研究者对直升机吊挂

飞行进行了不同维度的研究：曹义华等［7-8］对吊挂

系统建模、操稳特性和飞行品质进行了分析；陈元

等［9］着重研究直升机与吊挂的耦合机理，但都没有

对 有 人 直 升 机 吊 挂 飞 行 控 制 方 法 进 行 针 对 性

研究。

本文针对直升机吊挂飞行的姿态稳定性控

制，提出一种面向工程应用的控制方法，在显模型

跟随的控制架构上结合自适应控制和输入整形技

术，对某型直升机的典型吊挂飞行状态进行仿真

与分析。

1 直升机—吊挂系统模型

本文吊挂模型包括缆绳和吊挂载荷，载重比

为 0. 33。结合工程应用实际，其中缆绳采用单挂

点非柔性钢索模型，吊挂载荷采用质点模型，如图

1所示。

结合实际吊挂飞行任务情况，假设缆绳始终

处于张紧状态，且忽略缆绳的变形。无论载荷的

运动方式如何，最终都表现为缆绳与机身纵轴线

的夹角变化，即缆位角和缆位角速率，分别记作：

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

α= ( )ϕL，θL
T

ω= ( )ϕ̇L，θ̇L
T （1）

式中：ϕL，θL分别为缆绳相对于机体纵轴的纵向和

横向夹角；ϕ̇L，θ̇L分别为缆绳的相对于机体纵轴的

纵向和横向角速度。

吊挂物重心在相较直升机重心位置为

L= l0 + l （2）
式中：l0 为机身吊挂点的相对于直升机重心的位

置；l为载荷相对于吊挂点的位置。
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- l sin ϕL cos θL
l sin ϕL sin θL
l cos ϕL

（3）

吊挂飞行速度为

VL= V+ L̇+ ω× L （4）
式中：V为直升机的飞行速度。

吊挂飞行阻力为

D=-12 ρs VL ⋅VL （5）

式中：ρ为空气密度；s为载荷迎风面积。

综上，吊挂对直升机合力为

FL= mLV̇L+ mL g+ D （6）
式中：mL为吊挂物的质量。

吊挂作用在机体上的合力矩为

M L= L× FL （7）
本文采用的直升机本体模型为 6自由度飞行

动力学模型［10-11］，综合吊挂模型，经过小扰动线性

化，最终得到直升机—吊挂系统的状态空间方程：

{ Ẋ= AX+ BU
Y= CX

（8）

图 1 直升机吊挂示意图

Fig. 1 Diagram of helicopter suspension
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式中：X为状态量，是 13×1的列向量；A为气动导

数矩阵，是 13×13的矩阵；B为操纵导数矩阵，是

13×4的矩阵。

X= [Δu，Δv，Δw，Δϕ，Δθ，Δφ，Δp，⋯，

]Δq，Δr，ΔϕL，ΔθL，Δϕ̇L，Δθ̇L
T

（9）

U= [ Δθ a，Δθb，Δθ c，Δθ tr ] T （10）
式中：ϕ，θ，ψ分别为欧拉角表示的滚转角，俯仰角

和航向角；u，v，w分别为机体坐标系下的前向速

度，侧向速度和天向速度；p，q，r分别为机体坐标

系下的滚转角速度，俯仰角速度和航向角速度。

4个输入量为：横向周期变距角 Δθ a，纵向周期

变距角 Δθb，总距桨距角 Δθ c，尾桨桨距角 Δθ tr。

2 显模型跟随自适应控制

2. 1 显模型架构

显模型跟随控制可以强迫直升机跟踪指令模

型，改变模型特性即可改变直升机的操纵特性，进

而提高飞行操纵品质［12］。

直升机典型的显模型跟随控制器的结构如图

2所示，其中 GM为指令模型，GF为前馈环节，GB为

反馈环节，GH为直升机吊挂模型。飞行员的驾驶

杆指令 xD通过指令模型输出期望的姿态 xM，前馈

环节通过逆模型环节消除不利的直升机响应，反

馈环节则用于减小飞机响应与指令模型的跟踪

误差。

根据图 2可以得到：

u= uF + uB = GF ⋅ xM + GB ⋅ e （11）
姿态角跟踪误差 e= xM - x，对于直升机而

言，通常指令模型设计为二阶，以滚转通道为例，

传递函数的表现形式为

ϕm
δ lat
= K ⋅ω 2m
s2 + 2ζmωm s+ ω 2m

（12）

式中：ϕm为期望的滚转角；δ lat为对应的横向周期杆

输入；ωm 为模型带宽；ζm 为模型阻尼比；K为灵敏

系数，反映周期杆输入量对应期望姿态角的线性

关系。

在本文中，设定K= 0.3，ωm = 3，ζm = 0.75。
逆模型由直升机六自由度方程推出，以滚转

通道为例，结合工程应用实际忽略掉高阶项与耦

合项，可以得到：

ṗ= Lp+ Lv+ Lδa ⋅ δ lat （13）
式中：ṗ为滚转角速率；Lp，Lv，Lδa为状态空间方程

中A阵的对应元素。

对式（13）进行拉普拉斯变换即可得到GF。

2. 2 自适应模糊 PID控制器

经典的 PID由于其简单易于实现等优点在工

程中得到了广泛应用，但其局限性也逐渐凸显［13］。

马钊等［14］采用模型跟随控制与模糊控制相结合的

方法对 UH-60直升机的纵向飞行控制律进行设

计，使得飞行品质得到明显改善，但并没有针对吊

挂飞行进行专门研究。本文结合模糊控制，设计

的自适应控制器如图 3所示，PID控制器初始参数

如表 1所示。通过对输入进行模糊推理，得到比例

增益、积分增益和微分增益三个控制参数的修正

量 ，实 现 参 数 实 时 变 化 ，从 而 达 到 自 适 应 控 制

效果。

2. 2. 1 建立模糊化输入

以姿态角跟踪误差和其变化率作为输入，

ΔKP、ΔKI、ΔKD作为输出。模糊变量的符号定义为

｛NB，NM，NS，ZE，PS，PM，PB｝，分别表示“负大”

“负中”“负小”“零”“正小”“正中”“正大”。根据直

升机飞行状态的实际情况，姿态角跟踪误差的论

域为［-30，30］，其变化率的论域为［-10，10］，输

出量 ΔKP、ΔKI、ΔKD 的论域为［-3，3］。输入量与

图 2 直升机典型显模型跟随控制结构

Fig. 2 Typical explicit model following control structure

图 3 自适应模糊 PID控制器结构

Fig. 3 Structure of adaptive fuzzy PID controller

表 1 PID控制器初始参数

Table 1 Initial parameters of PID controller

控制通道

俯仰

滚转

KP

1. 5
2. 0

KI

0. 1
0. 1

KD

0. 2
0. 1
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输出量的隶属度函数分别选择“高斯型”和“三角

形”，如图 4~图 5所示。

2. 2. 2 制定模糊控制规则

本文以减小直升机大载荷吊挂飞行的姿态角

跟踪误差为目标，结合工程应用实际经验，建立模

糊控制规则，如表 2所示。

2. 2. 3 制定模糊控制决策方法

模糊决策采用曼达尼（Mamdani）推理法，解模

糊采用重心法，利用MATLAB中的模糊（fuzzy）工

具箱实现，在此不再赘述。

3 输入整形

当直升机进行吊挂飞行时，飞行品质会大打

折扣，尤其在执行机动动作时。吊挂载荷的不良

摆动会降低直升机对指令的跟踪控制效果，如何

减小吊挂载荷的不良摆动是提高直升机吊挂飞行

品质的关键措施。

在此，对飞行指令进行输入整形处理，如图 6
所示，其中 G IS 为输入整形器，xDS 是经过整形的

指令。

输入整形是一种易于实现的控制方法，且得

到广泛应用，以双脉冲输入整形器为例进行说明，

如图 7所示，在 t1时刻给一个 A1脉冲信号，在 t2时
间给一个 A2脉冲信号，两个脉冲信号各自引起的

振动线性叠加抵消。对于一般的控制系统输入整

形，即将输入信号与输入整形器的脉冲信号进行

卷积运算，然后将卷积之后的信号作为新的系统

输入，从而消除或减小系统的残余振动［15］。

含有 N个脉冲函数的输入整形器的传递函数

G IS表示为

G IS =∑
i= 1

N

Ai e- ti s （14）

式中：A为脉冲振幅；t为脉冲的作用时间。

整个系统的残余振动V (ω，ζ )可以表示为

V (ω，ζ ) = e-ζωtn [ ]C ( )ω，ζ
2
+ [ ]S ( )ω，ζ

2
（15）

其中：

图 4 输入量的隶属度函数

Fig. 4 Membership function of input

图 5 输出量的隶属度函数

Fig. 5 Membership function of output

表 2 模糊控制规则

Table 2 Fuzzy control rules

e

NB
NM
NS
ZE
PS
PM
PB

de/dt

NB

PB
PB
PM
PM
PM
PS
ZE

NM

PB
PB
PM
PM
PS
ZE
NS

NS

PM
PM
PM
PS
ZE
NS
NM

ZE

PM
PM
PS
ZE
NS
NM
NM

PS

PM
PS
ZE
NS
NM
NM
NM

PM

PS
ZE
NS
NM
NM
NB
NB

PB

ZE
NS
NM
NM
NM
NB
NB

图 7 双脉冲输入整形器原理

Fig. 7 The principle of double pulse input shaper

图 6 增加输入整形器的直升机吊挂飞行控制系统

Fig. 6 Combined input-shaping for the helicopter
suspension flight control system

60



第 2 期 张松等：直升机吊挂飞行中载荷摆动控制方法研究

C (ω，ζ ) =∑
i= 1

n

Aeζω ( t- ti ) cos ( )ω 1- ζ 2 ti （16）

S (ω，ζ ) =∑
i= 1

n

Aeζω ( t- ti ) sin ( )ω 1- ζ 2 ti （17）

式中：ω为系统的固有频率；ζ为阻尼比。

本文模型阻尼比为 0. 707，自然频率为 2. 26
rad/s。

考虑到真实的直升机很难精确建模，为了进

一步提高系统鲁棒性，选取零振荡零微分（Zero
Vibration and Derivative，简称 ZVD）输入整形器。

另外，一般的输入整形器仅包含正脉冲，会引起较

大的时间延迟，而负脉冲会减少延迟，为避免过高

延迟带来的直升机性能下降问题，本文在此构造

中增加负脉冲的零振荡零微分输入整形器。负脉

冲 ZVD输入整形器最少由 3个脉冲组成，同时需

满足约束条件，如式（18）~式（20）所示。

V (ω，ζ ) = 0 （18）

∑
i= 1

n

Ai= 1 （19）

∂V ( )ω，ζ
∂ω = 0 （20）

为了简化，选取 3个脉冲组成 ZVD输入整形

器，且令 A 1 = 1，A 2 =-2，A 3 = 2，脉冲作用时间

t1 = 0，t2 和 t3 根据约束条件得出，t2 = 0.006 87，
t3 = 0.011 24。

4 仿真与分析

利用 MATLAB中的 simulink模块搭建本文

所设计的直升机吊挂飞行控制仿真系统，由操纵

指令、输入整形器、控制律（基于显模型跟随的自

适应控制）和直升机吊挂模型组成，如图 8所示。

ADS-33E-PRF（美军军用直升机驾驶品质要

求）［16］中并没有针对吊挂飞行规定量化考核标准。

根据引言所述，吊挂对直升机横向操纵性和稳定

性影响更大。在此参照 ADS-33E-PRF对一般状

态下横向稳定性的考核方式，在滚转轴施加对脉

冲输入，来测试横向稳定性。

仿真使用某型直升机在前飞速度为 44 m/s
（典型飞行速度）的状态下进行，吊挂载重比为

0. 33。输入为横向周期杆对脉冲（±12°），即操纵

指令；输出为直升机吊挂飞行时的滚转角和横向

缆位角。

模型跟随 PID控制器的仿真结果如图 9所示。

从图 9（a）可以看出：机动过程中滚转角响应对于

指令的跟踪效果一般，操纵结束后存在剩余振荡，

最大振幅为 2. 5°；从图 9（b）可以看出：操纵后吊挂

载荷横向大幅摆动，最大振幅超过 8°，导致了直升

机的剩余振荡。

（a）滚转角响应

（b）横向缆位角响应

图 9 模型跟随 PID控制器仿真结果

Fig. 9 Simulation of the model-following PID controller

图 8 直升机吊挂飞行控制仿真系统

Fig. 8 Flight control simulation system of helicopter
suspension flight
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模型跟随自适应控制器的仿真结果如图 10所
示。从图 10（a）可以看出：机动过程中滚转角响应

对于指令的跟踪效果明显提升，但操纵结束后仍

然存在剩余振荡；从图 10（b）可以看出：操纵后吊

挂载荷横向摆动减小，但改善效果有限，最大振幅

超过 6°。

增加输入整形的模型跟随自适应控制器的仿

真结果如图 11所示。从图 11（a）可以看出：整形后

的指令模型较操纵指令有一定的延迟，但是直升

机响应跟踪性更好，且没有剩余振荡；从图 11（b）
可以看出：输入整形后很好抑制了吊挂载荷的振

荡，操纵结束后稳定振幅小于 0. 2°。

5 结 论

（1）本文提出的一种面向工程应用的控制方

法，在显模型跟随的控制架构上结合自适应模糊

PID控制和负脉冲 ZVD整形器，可以给飞行员提

供良好的操纵性，同时也能解决吊挂飞行时存在

的剩余振荡问题。

（2）本文选取某型直升机典型吊挂飞行任务

工况（吊挂载重比为 0. 33）进行仿真分析，能够为

直升机吊挂飞行控制律设计提供参考，具有一定

的工程应用价值。
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