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摘　 要： 为精确计算直升机阵风载荷，建立了同时考虑变化风场时间导数和空间梯度的直升机非线性动力学模型．通过质心

处过载系数的时域响应仿真实现直升机阵风载荷计算分析，并与工程估算公式计算结果进行对比．由于全面考虑了直升机旋

翼、尾桨、机身、垂直安定面和水平安定面等部件对阵风载荷的影响，对比结果验证了该方法在小前进比前飞时具有更高的精

度．分析表明垂直方向阵风载荷对直升机结构强度影响较大，且在相同前进比时阵风载荷与阵风强度呈近似线性关系，所发展

的方法能够适用于直升机在不同飞行状态和变化风场中的阵风载荷分析．
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　 　 直升机阵风载荷是指直升机在遭遇阵风时机体

质心处过载系数的变化，是直升机结构设计和强度

计算的重要依据［１］ ．直升机在低空飞行遭遇阵风时，
旋翼处风场的变化会导致较大的瞬态载荷和动应

力，影响直升机动部件的疲劳评定和设计［２］ ．因此，
精确计算直升机在变化风场中的阵风载荷直接影响

直升机的结构质量、性能和安全．
直升机由于其结构的特殊性、气动的复杂性以

及各通道耦合的严重性，在风场中的载荷变化非常

复杂．目前，国内外关于直升机风场中飞行特性和抗

风策略等方面的研究多是基于小扰动线性化动力学

模型［３－５］，采用逐步求解法可以确定各部件气动力

的变化，进而进行阵风载荷分析［６］ ．在许多情况下，
线性化或常系数近似法是不合适的［７］，且基于小扰

动模型设计的控制律对实际直升机的控制系统设计

帮助有限［８］ ．随着理论和计算手段的发展，直升机非

线性飞行动力学模型的研究越来越得到重视［９－１３］ ．
目前，关于直升机非线性系统的风场响应研究也越

来越多［１４－１７］，这些研究均未考虑飞机在进入风场时

刻风场的突变所导致的变化风场时间导数对直升机

性能参数响应结果的影响．本文基于此发展了变化

风场中直升机非线性动力学模型，通过直升机过载

系数的时域响应分析计算阵风载荷，探讨前进比、阵
风方向和阵风强度等参数对阵风载荷的影响．



１　 变化风场中直升机动力学模型

１．１　 直升机非线性系统

文献［１３］建立了一种常规单旋翼带尾桨直升

机飞行动力学的非线性系统，综合考虑旋翼、尾桨、
机身、垂直安定面和水平安定面气动力素，并以

ＵＨ⁃６０直升机为对象，通过配平仿真计算结果与文

献［１８］中的试飞数据对比验证了该模型的精度．其
机体的质心运动方程为：

ｕ· ＝ － ｑｗ ＋ ｒｖ ＋ ∑Ｘ ／ ＭＳＵＭ － ｇ·ｓｉｎ Θ，　 　　 （１）

ｖ· ＝ － ｒｕ ＋ ｐｗ ＋ ∑Ｙ ／ ＭＳＵＭ ＋ ｇ·ｃｏｓ Θｓｉｎ Φ，（２）

ｗ· ＝ － ｐｖ ＋ ｑｕ ＋ ∑Ｚ ／ ＭＳＵＭ ＋ ｇ·ｃｏｓ Θｃｏｓ Φ．（３）

　 　 机体绕质心转动的动力学方程为：

ｐ· ＝ ｛ＩＺ［∑Ｌ ＋ （ＩＹ － ＩＺ）ｑｒ ＋ ＩＺＸｐｑ］ ＋ ＩＺＸ［∑Ｎ ＋

　 　 （ＩＸ － ＩＹ）ｐｑ － ＩＺＸｑｒ］｝ ／ （ＩＸＩＺ － Ｉ２ＺＸ）， （４）

ｑ· ＝ ［∑Ｍ ＋ （ＩＺ － ＩＸ）ｒｐ ＋ ＩＺＸ（ｒ２ － ｐ２）］ ／ ＩＹ， （５）

ｒ· ＝ ｛ＩＸ［∑Ｎ ＋ （ＩＸ － ＩＹ）ｐｑ － ＩＺＸｑｒ］ ＋ ＩＺＸ［∑Ｌ ＋

　 　 （ＩＹ － ＩＺ）ｑｒ ＋ ＩＺＸｐｑ］｝ ／ （ＩＸＩＺ － Ｉ２ＺＸ）． （６）
姿态角与角速度的几何关系为：

Ψ· ＝ ｒ ｃｏｓ Φ
ｃｏｓ Θ

＋ ｑ ｓｉｎ Φ
ｃｏｓ Θ

， （７）

Φ· ＝ ｐ ＋ ｑｔａｎ Θｓｉｎ Φ ＋ ｒｔａｎ Θｃｏｓ Φ， （８）
Θ· ＝ ｑｃｏｓ Φ － ｒｓｉｎ Φ． （９）

式（１） ～式（９）均是在机体坐标系下．其中：ＭＳＵＭ为全

机质量；∑Ｘ、∑Ｙ、∑Ｚ 分别为质心处所受合外力

在体轴上的分量；∑Ｌ、∑Ｍ、∑Ｎ 分别为质心处所

受合外力矩在体轴上的分量； ＩＸ、ＩＹ、ＩＺ分别为机体 ３
个轴方向的惯性矩；ＩＺＸ为惯性积；ｇ 为重力加速度；
ｕ、ｖ、ｗ 分别为质心速度在机体坐标系上的分量；ｐ、
ｑ、ｒ 分别为机体的角速度在机体坐标系上的投影，
分别称为滚转角速度、俯仰角速度和偏航角速度；
Θ、Φ、Ψ 分别为机体相对地面坐标系俯仰角、滚转

角和偏航角．
１．２　 变化风场中质心运动方程

直升机进入风场后，地速 ＶＧ、空速 ＶＡ 和风速

ＶＷ构成速度三角形，有
ＶＧ ＝ ＶＡ ＋ ＶＷ， （１０）

其中地速 ＶＧ即直升机飞行速度．考虑到直升机各部

件的气动力素均是由空速决定，因此需要建立变化

风场中的机体质心运动方程．
机体坐标系 ｏｂ ｘｂ ｙｂ ｚｂ 下（以下标“ ｂ”表示该机

体），根据牛顿运动第二定律为

ａｂ ＝ Ｆ
ＭＳＵＭ

＝

∑Ｘ ／ ＭＳＵＭ

∑Ｙ ／ ＭＳＵＭ

∑Ｚ ／ ＭＳＵＭ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＋ ｇ
　 － ｓｉｎ Θ
ｃｏｓ Θｓｉｎ Φ
ｃｏｓ Θｃｏｓ Φ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，　（１１）

式中ａｂ 为机体系下加速度矢量，且为质心地速对时

间的导数， 则有

ａｂ ＝
ＤＶＧｂ

Ｄｔ
＝
ＤＶＡｂ

Ｄｔ
＋
ＤＶＷｂ

Ｄｔ
， （１２）

其中：空速矢量的时间导数为

ＤＶＡｂ

Ｄｔ
＝
ｄＶＡｂ

ｄｔ
＋ ωｂ × ＶＡｂ， （１３）

　 　 风速矢量的时间导数为

ＤＶＷｂ

Ｄｔ
＝
ｄＶＷｂ

ｄｔ
＋ ωｂ × ＶＷｂ ＝

∂ＶＷｂ

∂ｔ
＋

∂ＶＷｂ

∂ｒ
·ＶＧｂ ＋ ωｂ × ＶＷｂ， （１４）

式中：
∂ＶＷｂ

∂ｔ
＝

∂ｕＷｂ

∂ｔ
∂ｖＷｂ

∂ｔ
∂ｗＷｂ

∂ｔ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

为变化风场的时间导数，

∂ＶＷｂ

∂ｒ
＝

∂ｕＷｂ

∂ｘ
∂ｕＷｂ

∂ｙ
∂ｕＷｂ

∂ｚ
∂ｖＷｂ

∂ｘ
∂ｖＷｂ

∂ｙ
∂ｖＷｂ

∂ｚ
∂ｗＷｂ

∂ｘ
∂ｗＷｂ

∂ｙ
∂ｗＷｂ

∂ｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

为变化风场的空间梯度，

ｕＷｂ，ｖＷｂ，ｗＷｂ分别为质心处风速在机体坐标系上的分量．
将式（１２） ～ （１４）代入到式（１１）中，可以得到变

化风场中的质心运动方程为

ｄＶＡｂ

ｄｔ
＝ － ωｂ × ＶＡｂ ＋ ＶＷｂ( ) ＋

∑Ｘ ／ ＭＳＵＭ

∑Ｙ ／ ＭＳＵＭ

∑Ｚ ／ ＭＳＵＭ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＋ 　

　 　 　 　 ｇ
　 － ｓｉｎ Θ
ｃｏｓ Θｓｉｎ Φ
ｃｏｓ Θｃｏｓ Φ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

－
∂ＶＷｂ

∂ｔ
－

∂ＶＷｂ

∂ｒ
·ＶＧｂ ．（１５）

　 　 其标量形式如下：
ｄｕＡｂ

ｄｔ
＝ － ｑ ｗＡｂ ＋ ｗＷｂ( ) ＋ ｒ ｖＡｂ ＋ ｖＷｂ( ) ＋ 　 　 　

∑Ｘ
ＭＳＵＭ

－ ｇ·ｓｉｎ Θ －
∂ｕＷｂ

∂ｔ
－ 　

　 　 　 　
∂ｕＷｂ

∂ｘ
·ｕＧｂ ＋

∂ｕＷｂ

∂ｙ
·ｖＧｂ ＋

∂ｕＷｂ

∂ｚ
·ｗＧｂ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

（１６）

·４７１· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４８ 卷　



ｄｖＡｂ

ｄｔ
＝ － ｒ ｕＡｂ ＋ ｕＷｂ( ) ＋ ｐ ｗＡｂ ＋ ｗＷｂ( ) ＋ 　 　 　 　 　

∑Ｙ
ＭＳＵＭ

＋ ｇ·ｃｏｓ Θｓｉｎ Φ －
∂ｖＷｂ

∂ｔ
－ 　

　 　
∂ｖＷｂ

∂ｘ
·ｕＧｂ ＋

∂ｖＷｂ

∂ｙ
·ｖＧｂ ＋

∂ｖＷｂ

∂ｚ
·ｗＧｂ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

（１７）
ｄｗＡｂ

ｄｔ
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式中：ｕＡｂ、ｖＡｂ、ｗＡｂ分别为质心处空速在机体坐标系

上的分量；ｕＧｂ、ｖＧｂ、ｗＧｂ分别为质心处地速在机体坐

标系上的分量．
１．３　 变化风场中直升机动力学模型

将式（４） ～ （９），（１６） ～ （１８）和文献［１３］中旋翼

挥舞动力学方程、尾桨动力学方程以及动力入流方

程联立就构成了变化风场中直升机动力学模型，可
以整理如下形式

Ｘ· ＝ Ａ（Ｘ，ＶＷ，ｔ） ＋ Ｂ（Ｘ，ｔ）Ｕ． （１９）
式中：Ｘ 为状态向量，Ｕ 为控制向量，ＶＷ为直升机质

心在当前位置和时刻的风速矢量．
式（１９）为一阶非线性微分方程，配平后可以通

过四阶龙格－库塔法进行求解，实现直升机在变化

风场中的时域响应分析．

２　 阵风载荷计算

２．１　 阵风模型

阵风作为最常见的风场形式，可表征离散的

风切变、大气紊流的峰值、飞机尾流区域流动、地
形诱导的气流等［１９］ ．阵风模型一般根据实测资料

统计确定，可以分为阶跃、斜坡、三角形、正弦形和

正弦平方形等几种类型［２０］ ．根据文献［１，６］，在实

际应用中，较多采用斜坡形阵风，阵风模型如图 １
所示．

图 １ 中，ｔｍ ＝ Ｌｇｕｓｔ ／ Ｖ０ ．其中，Ｖ０为直升机进入风场

时的飞行速度，Ｌｇｕｓｔ为阵风梯度距离，即阵风速度由

零到阵风速度最大值 Ｗ 的距离，鉴于各国规定不

同，其中俄罗斯取 Ｌｇｕｓｔ ＝ ２Ｒ（Ｒ 为直升机旋翼半径），
美国取 Ｌｇｕｓｔ ＝ ２７．４３２ ｍ，英国取 Ｌｇｕｓｔ ＝ ３０．４８ ｍ，中国

取 Ｌｇｕｓｔ ＝ ３０ ｍ．故本文取ｔｍ ＝ ３０ ／ Ｖ０ ．当高度增加时，阵
风速度最大值 Ｗ 计算为

Ｗ ＝
Ｖａ

ρＨ ／ ρ０

． （２０）

式中：Ｖａ 为阵风强度；ρＨ 为直升机所在飞行高度的

空气密度；ρ０ 为地面空气密度．

W

tm
t/s

V W
/(m

?s
-1
)

0

图 １　 斜坡形阵风模型

２．２　 阵风载荷

直升机过载系数一般指在直升机质心处的垂直

方向过载，它是直升机各部件在质心处沿旋翼桨毂

方向的合力与直升机重力之比，即

ｎ ＝
∑Ｚ

ＭＳＵＭ·ｇ
． （２１）

其中

∑Ｚ ＝ ＺＭＲ ＋ ＺＴＲ ＋ ＺＦ ＋ ＺＶＳ ＋ ＺＨＳ，

ＭＲ、ＴＲ、Ｆ、ＶＳ、ＨＳ 分别为旋翼、尾桨、机身、垂直安

定面和水平安定面．
直升机在飞行过程中遭遇水平阵风或垂直阵风

时，对于刚性飞机，阵风载荷分析一般只关注响应过

程中质心处过载系数的极值，即最大过载系数和最

小过载系数．因此，可以通过直升机过载系数的时域

响应分析得到阵风载荷．
２．３　 工程估算

除了采用以上所述的飞行动力学模型计算阵风

载荷外，根据《直升机载荷手册》 ［６］，在工程应用中，
对于低速和中速前飞阶段，可以采用估算公式［２１］ 计

算垂直阵风载荷

ｎｍｉｎ ／ ｍａｘ ＝ １ ± ΩＲμＷ
ｇＬｇｕｓｔ

［１ － ｅ
ＣαＴρＨπＲ３ｇ

μ２Ｇ ］ ． （２２）

式中：Ω 为旋翼旋转角速度；Ｒ 为旋翼半径；μ ＝ ｕＫ ／
（ΩＲ）为直升机前进比；ｕＫ 为直升机前飞速度分量；
ｇ 为重力加速度；Ｇ 为直升机飞行重力；Ｃα

Ｔ 为拉力系

数对迎角的导数．

３　 模型验证

本文分别采用变化风场直升机过载系数和估算

公式计算阵风载荷，通过结果对比验证模型的正确

性．以国内某型号直升机为例，直升机飞行质量

５ ２５０ ｋｇ，旋翼转速 ３１．８５ ｒａｄ ／ ｓ，旋翼半径６．７５ ｍ．假
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定直升机飞行高度 １ ６００ ｍ，在 ２ ｓ 时刻遭遇垂直向

上和垂直向下方向的阵风，阵风强度 Ｖａ ＝ １０ ｍ ／ ｓ．
图 ２为直升机在不同前进比下阵风载荷计算结果．
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图 ２　 阵风载荷计算结果对比

图 ２ 中可以看出，在小前进比时，本文计算最大

过载系数略大于估算公式结果，最小过载系数略小

于估算公式结果．这是因为估算公式仅考虑主旋翼

对阵风载荷的影响，而在实际飞行过程中，尾桨、机
身、垂直安定面和水平安定面等部位产生的升力对

过载系数都有影响，导致两者计算结果出现差别．随
着前进比的增大，直升机过载更多由主旋翼贡献，两
种方法的计算结果越来越接近．因此本文所采用的

直升机非线性模型综合考虑了直升机各部件所产生

的升力，所建立的变化风场中直升机非线性动力学

模型能够精确计算不同前进比时的阵风载荷，可以

用于直升机预研阶段阵风载荷分析．

４　 直升机阵风载荷分析

４．１　 变化风场时间导数对阵风载荷的影响

假定直升机在 １ ６００ ｍ 高度做定速平飞，以 ３
种前进比（０．０７、０．１９、０．３２），在 ２ ｓ 时刻遭遇垂直向

上方向阵风，阵风强度 Ｖａ ＝ １０ ｍ ／ ｓ．图 ３ 为分别考虑

时间导数和不考虑时间导数情况下过载系数时域响

应分析结果．
图 ３ 的对比结果可以看出，无论直升机飞行速

度的高低，直升机在遭遇阵风的瞬间，风速的突变会

在短时间内产生很大的时间导数，造成过载系数响

应幅值的增大，对阵风载荷分析结果的影响较大．因
此，在阵风载荷分析时考虑时间导数的影响是必

要的．
４．２　 阵风方向对阵风载荷的影响

假定直升机做定速平飞，前行速度为 １７８ ｋｍ ／ ｈ
（μ＝ ０．２３），飞行高度 １ ６００ ｍ，在 ２ ｓ 时分别遭受垂

直向上、纵向来流、横向和垂直向下 ４ 个方向的斜坡

阵风，阵风强度 Ｖａ ＝ １５ ｍ ／ ｓ．图 ４ 为不同方向对应的

阵风过载系数时域响应计算结果．
通过图 ４ 的域响应结果，就可以得到直升机响应

过程中的最大过载系数和最小过载系数．表 １ 为不同

阵风方向对应的最大过载系数和最小过载系数．
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图 ３　 考虑和不考虑时间导数过载系数时域响应结果对比
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图 ４　 不同方向阵风过载系数时域响应

表 １　 不同方向阵风载荷计算结果

阵风方向 ｎｍｉｎ ｎｍａｘ

垂直向上 ０．８６１ ７ ３．２４０ １

纵向来流 ０．７９２ ９ １．３６４ １

横向 ０．６７８ ２ １．２２５ ９

垂直向下 －１．６０７ ４ １．００７ ２
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　 　 表 １ 可以看出，垂直向上的阵风会造成过载系

数瞬时大幅增大，在趋于平稳的过程中过载系数只

会略小于 １，因此阵风载荷分析只需考虑最大过载

系数；垂直向下的阵风会使过载系数瞬时大幅减小，
在响应过程中只会造成过载系数略大于 １，因此阵

风载荷分析只需考虑最小过载系数；对于横向和纵

向的水平阵风，过载系数变化比较平稳且振动幅度

很小，可以认为水平方向的阵风载荷对直升机结构

强度影响很小，所以本文只进行垂直方向阵风载荷

分析．
４．３　 前进比和阵风强度对阵风载荷的影响

根据《军用直升机强度和刚度规范》 ［２２］，直升机

从悬停到 Ｖｍａｘ的每个临界空速下，应能承受 １５ ｍ ／ ｓ
（民用直升机为 ９．１４ ｍ ／ ｓ）的垂直和水平阵风所产

生的载荷．本文假定直升机在 １ ６００ ｍ 高空，以 ３ 种

前进比（μ ＝ ０．１４、０．２３、０．３２）进入阵风风场，阵风强

度范围为－１５～１５ ｍ ／ ｓ，规定阵风方向垂直向下时为

正．图 ５ 为不同前进比和阵风强度下对应的过载系

数极值．
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图 ５　 直升机前飞时垂直阵风载荷计算结果

图 ５ 可以看出，在同一前进比下，当直升机遭遇

垂直向上阵风时，阵风载荷为最小过载系数，随着阵

风强度的增强而近似于线性减小；当直升机遭遇垂

直向下阵风时，阵风载荷为最大过载系数，随着阵风

强度的增强而近似于线性增大．在同一阵风强度下，
当直升机遭遇垂直向上阵风时，直升机的前进比越

大，阵风载荷就越大；当直升机遭遇垂直向下阵风

时，直升机的前进比越大，阵风载荷就越小，而且阵

风载荷随直升机前飞速度变化的敏感性（斜率）随

阵风强度的增强而不断增大．此外可以看到，在同一

前进比下，阵风载荷与阵风强度之间有近似线性关

系，这与估算公式非常吻合，进一步验证了模型的正

确性．
本文所采用的直升机过载系数的设计范围为

－１．０～ ＋３．５，可以根据图 ５ 的阵风载荷分析结果估

算直升机在不同前进比下所能承受的最大阵风

强度．

４．４　 直升机爬升状态下阵风载荷分析

本文分析方法还适用于直升机其他飞行状态下

阵风过载系数时域响应分析，图 ６ 为直升机在５００ ｍ
高空以 ７．５ ｍ ／ ｓ 速度爬升时，遭遇不同强度和方向阵

风时过载系数时域响应，阵风方向垂直向下时为正．
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图 ６　 直升机爬升阶段过载系数时域响应

图 ６ 可以看出，直升机爬升时遭遇垂直向上方

向阵风时，随着阵风强度的增强阵风载荷略有增大，
直升机也很快可以恢复到稳定飞行状态；直升机遭

遇垂直向下方向阵风时，阵风强度的增大也会造成

过载系数振动幅度增大．当阵风强度达到 １５ ｍ ／ ｓ
时，阵风载荷最大达到 ２．６６７ ５，虽然没有超过结构

强度设计范围过载系数，但从响应过程可以明显看

出过载系数出现无规律的大范围波动情况，直升机

飞行状态发生异常．这是因为在遭遇垂直向下阵风

时，过载系数会瞬时降低，为了使直升机恢复稳态飞

行，需要加大直升机总距操纵，提高直升机旋翼拉

力，使直升机恢复稳定飞行状态．但是随着阵风强度

的增强，当所需调整的总距操纵超过直升机可以提供

的操纵极限，直升机将无法恢复稳定状态，各状态参

数出现大范围的波动，直升机出现失稳现象．所以垂

直向下方向的阵风对直升机爬升时的危害更大，直升

机在飞行时应尽力回避高强度垂直向下方向阵风．

５　 结　 论

１）直升机在遭遇阵风的瞬间由于风速突变所产

生的时间导数对过载系数响应结果影响较大，在阵风

载荷分析时需要考虑变化风场时间导数的影响．
２）全面考虑直升机机翼、尾翼、机身、垂直安定

面和水平安定面等各部件力素对载荷的影响，能够

精确计算不同前进比时的阵风载荷，尤其在小前进

时，相比工程估算公式具有更高的精度．
３）简单的通过阵风载荷判断阵风对直升机飞

行的影响不够准确，只有通过过载系数时域响应分

析，可以更加直观全面的反映直升机飞行状态，为直

升机结构设计和抗风飞行策略研究提供可靠详实的

参数数据．
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封面图片说明

封面图片来自本期论文“活性污泥合成聚羟基脂肪酸酯工艺过程研究进展”，是利用活性污泥合成

聚羟基烷酸酯工艺的简易流程图．聚羟基烷酸酯（ＰＨＡ）是一种完全由微生物合成的可生物降解的塑料，
亦可作为微生物抗逆境生存的能源贮存物，具有广阔的应用前景．利用活性污泥混合菌群合成 ＰＨＡ 可

降低其生产成本，实现废物资源化的同时有利于 ＰＨＡ 合成产业化发展．本文综述了利用混合菌群合成

ＰＨＡ 工艺中富集阶段和合成阶段的研究进展，主要包括活性污泥合成 ＰＨＡ 的工艺优化和 ＰＨＡ 合成的

动力学模型，并展望了混合菌群进行 ＰＨＡ 合成研究的发展方向．

（图文提供：郭子瑞，黄龙，陈志强，温沁雪，任南琪． 城市水资源与水环境国家重点实验室（哈尔滨工业大学））
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