
２０２５ 年 １２ 月

第 ４３ 卷第 ６ 期

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｄｅｃ．
Ｖｏｌ．４３

２０２５
Ｎｏ．６

ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｄｏｉ．ｏｒｇ ／ １０．１０５１ ／ ｊｎｗｐｕ ／ ２０２５４３６１１５３

收稿日期：２０２５⁃０２⁃１２
作者简介：孟晓伟（１９９０—），高级工程师

通信作者：孟晓伟（１９９０—）　 ｅ⁃ｍａｉｌ：７４２６３６８７９＠ ｑｑ．ｃｏｍ

直升机钝体吊挂物非线性运动与非定常气动
载荷动态耦合研究

孟晓伟１， 王洛烽２， 张云睿１， 张宏林１， 崔钊１

１．中国飞行试验研究院， 陕西 西安　 ７１００８９；
２．南京航空航天大学 直升机旋翼动力学国家级重点实验室， 江苏 南京　 ２１００１６

æ

è
ç

ö

ø
÷

摘　 要：为了分析直升机钝体吊挂物的非线性运动与非定常气动载荷的动态耦合机理，进一步提高直

升机吊挂飞行耦合效应的预测精度，提出了适用于钝体吊挂物的 ＣＦＤ 数值模拟方法，建立了约束吊

挂物运动的吊索数学模型以及吊挂物刚体动力学模型，通过耦合吊挂物 ＣＦＤ 模型和吊挂物刚体六自

由度动力学模型，开展了钝体吊挂物非线性运动与非定常气动载荷动态耦合机理分析，阐明了吊挂物

ＮＳ⁃ＢＳ 过渡（从窄面到宽面姿态转换）对吊挂物气动－运动耦合特性的影响。 结果表明：偏航角振荡幅

值持续增加引起的 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡是直升机吊挂高速飞行失稳的核心诱因。 过渡时，吊挂物的阻力与侧

力、滚转力矩和俯仰力矩快速交换并重新分布，导致纵向摆动振荡快速减弱，但横向摆动幅值激增，同
时偏航角进入稳定“打转”模式。 当速度从 ４０ ｋｍ ／ ｈ 提升至 ６４ ｋｍ ／ ｈ 时，失稳时间提前 ４０％，振荡幅值

增加 １５０％。
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　 　 直升机吊挂飞行在军事和民用领域运用广

泛［１］。 然而，由于吊挂物常为形状不规则的钝体，
气动非定常效应显著，气动载荷具有交变性和随机

性，易激发吊挂物大范围非线性运动，而这反过来又

会改变吊挂物气动环境，构成非线性运动与非定常

气动载荷的复杂动态耦合，深入认识该耦合机理对

于预测吊挂振荡幅值、保障直升机吊挂飞行安全具

有重要意义。
钝体吊挂物的复杂非定常气动特性是直升机吊

挂飞行不稳定性的主要原因之一。 目前的模型大多

采用准静态气动数据表插值的方法，难以体现非定

常气动载荷的激励，不足以准确预测吊挂飞行稳定

性和 分 析 运 动 耦 合 效 应。 为 此， 美 军 曾 与

Ｎｏｒｔｈｃｒｏｐ、Ｂｏｅｉｎｇ 等大型科研机构以及麻省理工学

院、马里兰大学等学术机构合作，对 ＭＩＬＶＡＮ 集装

箱的非定常气动载荷进行了风洞试验辨识。 同时，

美军还与跨国科研机构合作研究钝体非定常绕流机

理，包括 ＭＩＬＶＡＮ 的表面压强分布、绕流可视化试

验以及非定常气动载荷函数等［２⁃４］。 在此后的研究

中，ＮＡＳＡ 发现了箱体吊挂物长边尺寸较长对非定

常气动特性的不利影响更严重，由此在以后的直升

机吊挂飞行研究中主要采用 ＣＯＮＥＸ 集装箱，但仍

然存在显著的气动不稳定性［５⁃６］。
然而，上述风洞试验方法代价高昂，近年来，随

着计算流体力学（ＣＦＤ）的发展，使用 ＣＦＤ 研究钝体

吊挂物的非定常气动特性成为了可能。 Ｃｉｃｏｌａｎｉ 等
学者采用 ＣＦＤ 工具 （ ＯＶＥＲＦＬＯＷ） 模拟了静态

ＣＯＮＥＸ 的非定常绕流，认识了钝体脱落涡的动态特

性，并基于频域辨识方法提取了 ＣＯＮＥＸ 的非定常

气动载荷频域响应特征，得到了以传递函数表示吊

挂物非定常气动载荷模型［７⁃８］。 然而在实际吊挂飞

行当中，钝体吊挂物会在气动力、重力和吊索拉力的

作用下发生运动，因此仅仅对静态和给定运动下的

钝体吊挂物进行数值模拟难以满足气动外形优化需

求。 Ｐｒｏｓｓｅｒ 等首先对钝体吊挂物的非线性运动与

非定常气动载荷的动态耦合问题展开了研究，使用
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ＮＡＳＡ Ｌａｎｇｌｅｙ 研 究 中 心 开 发 的 ＣＦＤ 工 具

（ＦＵＮ３Ｄ），结合 Ａｄａｍｓ⁃Ｂａｓｈｆｏｒｔｈ 方法、混合 ＲＡＮＳ⁃
ＬＥＳ 方法和网格自适应方法提高动态耦合问题的计

算精度和计算效率，得到了钝体吊挂系统运动和非

定常流场相互耦合的动态变化特征，形成了先进的

钝体吊挂物非线性运动与非定常气动载荷的动态耦

合数值模拟方法［９⁃１１］，提升了直升机吊挂飞行运动

耦合效应的预测精度。 在此基础上，Ｐｒｏｓｓｅｒ 等［１２⁃１３］

综合了准定常气动载荷与由钝体非线性运动和脱落

涡引起的非定常气动载荷周期项，建立了钝体吊挂

物的降阶气动载荷模型，进一步提升了计算效率。
相比之下，目前国内对吊挂气动特性的研究主要集

中于静态的吊挂物流场模拟与气动载荷计算［１４⁃１５］，
未叠加吊挂物非线性运动的动态耦合作用。

鉴于此，为了分析钝体吊挂物的非线性运动与

非定常气动载荷的动态耦合机理，进一步提高直升

机吊挂飞行耦合效应的预测精度，本文构建了基于

Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程和吊挂物刚体六自由度运动的吊

挂物气动与动力学耦合特性计算方法，开展了动态

耦合机理分析。 首先建立了适用于钝体吊挂物的

ＣＦＤ 数值模拟方法，之后建立了约束吊挂物运动的

吊索数学模型，最后建立了吊挂物刚体动力学模型，
通过耦合吊挂物 ＣＦＤ 模型和吊挂物刚体六自由度

动力学模型求解受吊索约束的吊挂物运动响应，获
取钝体吊挂物的非线性运动与非定常气动载荷的动

态耦合机理。

１　 吊挂气动与动力学动态耦合方法

１．１　 吊挂物流场的 ＣＦＤ 数值模拟方法

采用 ＣＦＤ 方法模拟吊挂物的非定常流动现象，
具体模拟方法如下：

由于直升机带吊挂物时的飞行速度一般低于

０．３倍声速，本文使用有限体积法求解守恒格式的不

可压 Ｎ⁃Ｓ 方程，其控制方程为

∂
∂ｔ∫ΩＷｄΩ ＋ ∫

∂Ω
（Ｆｃ － Ｆｖ）ｄＳ ＝ ∫

Ω
ＱｄΩ （１）

式中： Ｗ 为流场守恒变量项；Ｆｃ 为对流项；Ｆｖ 为黏

性项；Ｑ 为源项；ｔ 为时间；Ω 为控制体的体积；ｄＳ 为

控制体的微元面积。 其中流场守恒变量 Ｗ 代表控

制体的质量和动量，表达式为

Ｗ ＝ ［ρ　 ρｕ　 ρｖ　 ρｗ］ Ｔ （２）
式中： ρ 表示流体微团密度；ｕ，ｖ，ｗ 表示流体微团当

地速度分量。 对流通量 Ｆｃ 表达式为

Ｆｃ ＝

ρＶ
ρｕＶ ＋ ｎｘｐ
ρｖＶ ＋ ｎｙｐ
ρｗＶ ＋ ｎｚｐ
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（３）

式中： ｐ 为静压；Ｖ 为控制单元面上法向速度；ｎ 为微

元单位法向量，表达式分别为

Ｖ ＝ Ｖ·ｎ ＝ ｎｘｕ ＋ ｎｙｖ ＋ ｎｚｗ

ｎ ＝ ［ｎｘ 　 ｎｙ 　 ｎｚ］ Ｔ
（４）

　 　 黏性通量 Ｆｖ 为

Ｆｖ ＝

０
ｎｘτｘｘ ＋ ｎｙτｘｙ ＋ ｎｚτｘｚ

ｎｘτｙｘ ＋ ｎｙτｙｙ ＋ ｎｚτｙｚ

ｎｘτｚｘ ＋ ｎｙτｚｙ ＋ ｎｚτｚｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

（５）

式中

τｉｊ ＝ μ
∂ｕｉ

∂ｘ ｊ

＋
∂ｕ ｊ

∂ｘｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ λ（∇·Ｖ）δｉｊ

λ ＋ ２
３
μ ＝ ０

（６）

式中，分子黏性 μ ＝ １．４５３ ／ ２

Ｔ ＋ １１０
× １０ －６。

本文计算中不引入源项，故 Ｑ ＝ ０。 由于流场只

有空气，可忽略重力影响。
选取基于 ｋ⁃ｗ ＳＳＴ 湍流模型的 ＤＥＳ 方法，该湍

流模型的湍流长度尺度为

ｌＩＤＤＥＳ ＝ 􀭴ｆｄ（１ ＋ ｆｅ） ｌＲＡＮＳ ＋ （１ － 􀭴ｆｄ） ｌＬＥＳ （７）
式中

ｆｄ ＝ ｍａｘ｛（１ － ｆｄ），ｆＢ｝；
ｆｅ ＝ ｍａｘ｛（ ｆｅ１ － １），０｝ ｆｅ２；

ｆＢ ＝ ｍｉｎ｛２ｅｘｐ（ － ９α２），１｝； α ＝ ０．２５ － ｄｗ ／ ｈｍａｘ；
ｈｍａｘ ＝ ｍａｘ（Δｘ，Δｙ，Δｚ）；

ｆｅ１（ｄｗ ／ ｈｍａｘ） ＝
２ｅｘｐ（ － １１．０９α２）， α ≥ ０
２ｅｘｐ（ － ９．０α２），　 α ＜ ０{ ；

ｆｅ２ ＝ １ － ｍａｘ（ ｆｔ，ｆｌ）
　 　 对控制方程在每个网格单元上采用基于格心格

式的有限体积法进行空间离散，该计算过程中每个

控制体单元体积 Ωｉ，ｊ，ｋ 不随时间改变，则可离散为

∂
∂ｔ∫ΩＷｄΩ ＝ Ωｉ，ｊ，ｋ

∂Ｗｉ，ｊ，ｋ

∂ｔ
（８）

　 　 将（８）式代入流场控制方程，可以得到

∂Ｗｉ，ｊ，ｋ

∂ｔ
＝ － １

Ωｉ，ｊ，ｋ
（∫

ｄΩ
（Ｆｃ － Ｆｖ）ｄＳ － ∫

Ω
ＱｄΩ） （９）

·４５１１·
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　 　 对于控制体 Ωｉ，ｊ，ｋ，方程右侧的面积分可以近似

表示为在边界 ｄΩ 上通量的累加和离散源项，即
∂Ｗｉ，ｊ，ｋ

∂ｔ
＝ － １

Ωｉ，ｊ，ｋ
∑
Ｎ

ｍ ＝ １
（Ｆｃ － Ｆｖ）ΔＳ ＋ Ｑ （１０）

式中： Ｎ 为网格单元 Ω 的面的数目；ΔＳ 表示每个面

对应的面积。 将每个面通量之和∑
Ｎ

ｍ ＝ １
（Ｆｃ － Ｆｖ）ΔＳ

定义为残差 Ｒｉ，ｊ，ｋ，则可以得到

Ωｉ，ｊ，ｋ

∂Ｗｉ，ｊ，ｋ

∂ｔ
＝ － Ｒｎ＋１

ｉ，ｊ，ｋ ＋ Ωｉ，ｊ，ｋＱ （１１）

　 　 为防止受限于 ＣＦＬ 数导致计算不稳定，本文使

用隐式时间推进方法，将（１１）式离散为

Ωｉ，ｊ，ｋ

ΔＷｉ，ｊ，ｋ

Δｔ
＝ － Ｒｎ＋１

ｉ，ｊ，ｋ ＋ Ωｉ，ｊ，ｋＱ （１２）

式中： ΔＷｉ，ｊ，ｋ ＝Ｗｎ＋１
ｉ，ｊ，ｋ －Ｗｎ

ｉ，ｊ，ｋ。 （１２） 式两边同时添加

显式项得到

Ωｉ，ｊ，ｋ

ΔＷｉ，ｊ，ｋ

Δｔ
＋ Ｒｎ＋１

ｉ，ｊ，ｋ － Ｒｎ
ｉ，ｊ，ｋ ＝ － Ｒｎ

ｉ，ｊ，ｋ ＋ Ωｉ，ｊ，ｋＱ

（１３）

　 　 将 Ａｃ ＝
∂Ｆｃ

∂Ｗｉ，ｊ，ｋ
，Ａｖ ＝

∂Ｆｖ

∂Ｗｉ，ｊ，ｋ
代入（１３）式得到

Ωｉ，ｊ，ｋ

ΔＷｉ，ｊ，ｋ

Δｔ
＋ ∫

ｄΩ
􀭾ＡΔＷｉ，ｊ，ｋｄＳ ＝ － Ｒｎ

ｉ，ｊ，ｋ ＋ Ωｉ，ｊ，ｋＱ

（１４）
　 　 离散之后得到大型带状方程组，使用 ＬＵ⁃ＳＧＳ
方法求解可以避免矩阵求逆运算。

由于本文采用非定常计算，采用计算效率较高

的双时间步推进格式，引入伪时间 τ，如（１５） 式所

示，在每个时间步内对伪时间推进得到真实时间步

的解。

Ωｉ，ｊ，ｋ

ΔＷｉ，ｊ，ｋ

Δτ
＋ Ωｉ，ｊ，ｋ

ΔＷｉ，ｊ，ｋ

Δｔ
＝ － Ｒｎ

ｉ，ｊ，ｋ ＋ Ωｉ，ｊ，ｋＱ

（１５）
　 　 为保证时间推进精度，本文时间项选用二阶

离散。
本文选用边界条件包括物面边界条件和远场边

界条件。
１） 物面边界条件

在考虑黏性的作用时，在物面边界条件上，应该

满足物面无滑移条件和物面不穿透边界条件，即在

物面上流体沿物面边界的切向和法向速度均为零。
２） 远场边界条件

在远场边界条件上应该免满足无反射边界条

件，认为物体产生的扰动可以传到无穷远处且不发

生反射。 本文的远场边界条件，引用如（１６）式所示

的 Ｒｉｅｍａｎｎ 不变量。

Ｒ ＋ ＝ Ｖｎｅ ＋
２ｃｅ

γ － １

Ｒ － ＝ Ｖｎ∞ －
２ｃ∞
γ － １

（１６）

式中，下标 ｅ 和 ∞ 分别表示内场值和来流值。 因而

边界上的法向速度 Ｖｎ 和声速 ｃ 为：

Ｖｎ ＝ １
２
（Ｒ ＋ ＋ Ｒ －）

ｃ ＝ γ － １
４

（Ｒ ＋ － Ｒ －）
（１７）

　 　 根据法向速度可以从内场值和来流值分别得到

边界上的切向速度 Ｖｔ 和熵 ｓ，具体为：
（１） 亚声速入流边界（Ｍ∞ ｎ ＜ １，Ｖｎ ＜ ０） 有

Ｖｎ ＝ １
２
（Ｒ ＋ ＋ Ｒ －）

ｃ ＝ γ － １
４

（Ｒ ＋ － Ｒ －）

Ｖｔ ＝ Ｖｔ∞

ｓ ＝ ｓ∞

（１８）

　 　 （２） 亚声速出流边界 （Ｍ∞ ｎ ＜ １，Ｖｎ ＞ ０） 有

Ｖｎ ＝ １
２
（Ｒ ＋ ＋ Ｒ －）

ｃ ＝ γ － １
４

（Ｒ ＋ － Ｒ －）

Ｖｔ ＝ Ｖｔｅ

ｓ ＝ ｓｅ

（１９）

　 　 根据边界上的 Ｖｎ，Ｖｔ，ｃ，ｓ 和关系式 ｓ ＝ ｐ
ρ γ，可得

到边界上的 ｕ，ｖ，ｗ，ｐ，ρ，进一步计算得到边界上守

恒变量的值。
本文采用笛卡尔网格，该网格为非结构六面体

网格，为方便改变吊挂物初始姿态并驱动吊挂物运

动，将网格分为背景网格和前景网格，通过嵌套网格

技术结合背景网格和前景网格。 为减少边界对流场

的影响同时不浪费计算资源， 选取 ３０Ｌ × １０Ｌ ×
１０Ｌ（Ｌ 为吊挂物长度） 的长方体为背景网格计算

域。 为了嵌套时减小误差和计算时捕捉流场细节，
在前景网格可能运动处加密网格，由于静止状态前

景网格计算过程中位置不变故该加密区域较小；为
准确计算吊挂物脱落涡导致的气动力变化，沿来流

·５５１１·
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方向在上述加密处网格分 ２ 次加密；为节约计算资

源，其他位置网格最疏。 前景网格包含吊挂物，由于

吊挂物表面特征对气动特性影响不大，将吊挂物简

化为标准长方体，为准确计算吊挂物气动力和周围

流场变化，在吊挂物表面网格最密，为计算流体黏性

影响，在吊挂物附加边界层且边界层数为 ２０，计算

显示吊挂物表面 ｙ ＋ 小于 １，其余位置网格尺度相同

且与前景网格最密处相当。
１．２　 吊索模型

本文中将吊索模型简化为一个弹簧阻尼系统，
如图 １ 所示，该图提供了吊索建模方法的示意图，该
图中吊挂物通过 ４ 根吊索悬挂。 每根吊索 ｉ 对吊挂

物的张力为 Ｔ ｉ，吊索上的张力沿空间中某一吊挂点

Ｏ 到吊挂物上吊挂点 Ｐ ｉ 的矢量方向为 ｅｉ，假设吊索

受力处于绷紧状态。

图 １　 吊索模型示意图

任一吊索上的张力 Ｔ ｉ 由两部分组成，均沿 ｅｉ 方

向，即
Ｔ ｉ ＝ （Ｆｋ ＋ Ｆｄ）ｅｉ （２０）

式中： Ｆｋ 为弹簧力；Ｆｄ 为阻尼力。

　 　 对于伸直但不受力时长度为 ｌｉ 的吊索，弹簧力

Ｆｋ 是 Ｏ 与 Ｐ ｉ 之间距离 ｄｉ 的函数，其大小为

Ｆｋ ＝
ｋｉ（ｄｉ － ｌｉ），　 ｄｉ ≥ ｌｉ
０，　 　 　 　 　 ｄｉ ＜ ｌｉ

{ （２１）

式中， ｋｉ 为吊索的弹簧系数。
如果只有弹簧力会导致吊索张力产生振荡，难

以达到某一稳定值，引入阻尼力 Ｆｄ 消除该振荡，该
阻尼力是吊索伸长率的函数，其大小为

Ｆｄ ＝
ｃｉｖｉ，　 ｄｉ ≥ ｌｉ
０　 　 ｄｉ ＜ ｌｉ

{ （２２）

式中： ｃｉ 为吊索的阻尼系数；ｖｉ 为弹簧伸长率。 在该

模型中，当 ｄｉ ＜ ｌｉ 时吊索不产生任何力，通过这种简

便方式模拟了吊索松弛状态。
如果不希望吊索产生振荡，在该模型中阻尼常

数可以设置较大，使该系统处于过阻尼状态。 如果

吊索弹簧常数较大，可减小时间步长，避免数值不

稳定。
１．３　 吊挂物动态运动模拟方法

首先建立地轴系，地轴系的原点 Ｏｅ 固定于地面

上，其中 ＯｅＸｅ 轴指向吊挂物初始位置，方向与来流

面相反，ＯｅＺｅ 轴指向地心相反方向，ＯｅＹｅ 轴方向使

用右手法则确定。
然后建立吊挂物运动坐标系，该坐标系原点 Ｏｂ

处于吊挂物重心位置， 固连于吊挂物，ＯｂＸｂ 轴和

ＯｂＺｂ 轴位于吊挂物纵向对称面内，ＯｂＸｂ 轴指向吊挂

物尾部，ＯｂＺｂ 轴指向吊挂物顶部，ＯｂＹｂ 轴由右手法

则确定。
通过绕 ＯｂＸｂＹｂＺｂ 的三轴旋转可以完成地轴系

到体轴系的转化，先绕 ＯｂＺｂ 轴旋转偏航角 ψ，再绕

ＯｂＹｂ 轴旋转俯仰角 θ，最后绕ＯｅＸｅ 轴旋转滚转角ϕ，
可得到从地轴系到体轴系的转换矩阵

Ｔｅ➝ｂ ＝
ｃｏｓθｃｏｓψ ｓｉｎψｃｏｓθ － ｓｉｎθ

ｓｉｎϕｓｉｎθｃｏｓψ － ｃｏｓϕｓｉｎψ ｓｉｎϕｓｉｎθｓｉｎψ ＋ ｃｏｓϕｃｏｓψ ｓｉｎϕｃｏｓθ
ｃｏｓϕｓｉｎθｃｏｓψ ＋ ｓｉｎϕｓｉｎψ ｃｏｓϕｓｉｎθｓｉｎψ － ｓｉｎϕｃｏｓψ ｃｏｓϕｃｏｓθ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（２３）

　 　 其次建立吊挂物动力学方程，将吊挂物视为六

自由度刚体，包含 ３ 个移动自由度 Ｖｘ，Ｖｙ，Ｖｚ 和 ３ 个

转动自由度 ｗｘ，ｗｙ，ｗｚ，由牛顿第二定律可建立吊挂

物的刚体运动方程组

ｍ
ｄＶｘ

ｄｔ
＋ Ｖｚｗｙ － Ｖｙｗｚ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ｍｇｓｉｎθ ＝ Ｆｘ

ｍ
ｄＶｙ

ｄｔ
＋ Ｖｘｗｚ － Ｖｚｗｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ｍｇｃｏｓθｃｏｓγ ＝ Ｆｙ

ｍ
ｄＶｚ

ｄｔ
＋ Ｖｙｗｘ － Ｖｘｗｙ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ｍｇｃｏｓθｓｉｎγ ＝ Ｆｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（２４）
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Ｉｘｘ
ｄｗｘ

ｄｔ
＋ ｗｙｗｚ（ Ｉｚｚ － Ｉｙｙ） ＋ ｗｘｗｚ －

ｄｗｙ

ｄｔ
æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｉｘｙ ＝ Ｍｘ

Ｉｙｙ
ｄｗｙ

ｄｔ
＋ ｗｘｗｚ（ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ） ＋ ｗｙｗｚ －

ｄｗｘ

ｄｔ
æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｉｘｙ ＝ Ｍｙ

Ｉｚｚ
ｄｗｚ

ｄｔ
＋ ｗｘｗｙ（ Ｉｙｙ － Ｉｘｘ） ＋ ｗ２

ｙ － ｗ２
ｘ( ) Ｉｘｙ ＝ Ｍｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（２５）
式中： Ｆｘ，Ｆｙ，Ｆｚ 分别为吊挂物体坐标系下的合力；
Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ 分别为吊挂物体坐标系下的合力矩，其
表达式为：

Ｆｘ ＝ Ｆｘ，ａｅｒｏ ＋ Ｆｘ，ｇ ＋ Ｆｘ，ｓｌｉ

Ｆｙ ＝ Ｆｙ，ａｅｒｏ ＋ Ｆｙ，ｇ ＋ Ｆｙ，ｓｌｉ

Ｆｚ ＝ Ｆｚ，ａｅｒｏ ＋ Ｆｚ，ｇ ＋ Ｆｚ，ｓｌｉ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２６）

Ｍｘ ＝ Ｍｘ，ａｅｒｏ ＋ Ｍｘ，ｓｌｉ

Ｍｙ ＝ Ｍｙ，ａｅｒｏ ＋ Ｍｙ，ｓｌｉ

Ｍｚ ＝ Ｍｚ，ａｅｒｏ ＋ Ｍｚ，ｓｌｉ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２７）

式中，下标 ａｅｒｏ 为 ＣＦＤ 求解的吊挂物气动力和气动

力矩；下标 ｓｌｉ 为吊索对吊挂物质心的力和力矩；下
标 ｇ 为吊挂物重力。

姿态角与角速度之间满足运动学关系

ｄθ
ｄｔ

＝ ωｚｃｏｓγ ＋ ωｙｓｉｎγ

ｄγ
ｄｔ

＝ ωｘ － ｔａｎθ（ωｙｃｏｓγ － ωｚｓｉｎγ）

ｄψ
ｄｔ

＝
ωｙｃｏｓγ － ωｚｓｉｎγ

ｃｏｓθ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

（２８）

　 　 使用隐式积分方法求解动力学方程（２４）式和

（２５）式，可以得到吊挂物响应。
１．４　 耦合 ＣＦＤ 方法的吊挂物运动模拟方法

由于吊挂物是钝体，作用在吊挂物上的气动力

具有非定常特性，随吊挂物的运动而不断变化。 为

了描述吊挂物运动过程的非定常特性，在吊挂物的

运动模拟中使用 ＣＦＤ 方法计算吊挂物上的气动力

和气动力矩，并将其代入各吊挂物的六自由度非线

性动力学方程中，形成耦合 ＣＦＤ 方法的吊挂物非线

性、非定常的运动模拟方法。
此时，（２６）式和 （２７） 式可表示为

Ｆｘ ＝ Ｆｘ，ＣＦＤａｅｒｏ ＋ Ｆｘ，ｇ ＋ Ｆｘ，ｓｌｉ

Ｆｙ ＝ Ｆｙ，ＣＦＤａｅｒｏ ＋ Ｆｙ，ｇ ＋ Ｆｙ，ｓｌｉ

Ｆｚ ＝ Ｆｚ，ＣＦＤａｅｒｏ ＋ Ｆｚ，ｇ ＋ Ｆｚ，ｓｌｉ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２９）

Ｍｘ ＝ Ｍｘ，ＣＦＤａｅｒｏ ＋ Ｍｘ，ｓｌｉ

Ｍｙ ＝ Ｍｙ，ＣＦＤａｅｒｏ ＋ Ｍｙ，ｓｌｉ

Ｍｚ ＝ Ｍｚ，ＣＦＤａｅｒｏ ＋ Ｍｚ，ｓｌｉ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（３０）

式中，下标 ＣＦＤａｅｒｏ 为吊挂物 ＣＦＤ 模型中的体轴系

下的气动力和气动力矩。
在吊挂物运动模拟过程中，吊挂物的位置与形

状随时间变化。 具体步骤如下：
１） 将吊挂物初始状态输入 ＣＦＤ 模型；
２） 计算得到该吊挂物本时间步气动力和气动

力矩，将该气动参数输入刚体动力学方程；
３） 求解该刚体动力学方程计算得到下一时间

步的吊挂物位置。 判断仿真是否完成，若完成输出

时间历程内的吊挂物响应；若未完成使用嵌套网格

技术更新吊挂物位置，并返回步骤 ２）中再次求解。

２　 吊挂物非线性运动与非定常气动载
荷动态耦合特性分析

针对 ＣＯＮＥＸ 缩比模型的吊挂物静态及 ＣＯＮＥＸ
缩比模型动态耦合响应 ２ 种情况进行计算。
２．１　 吊挂物与吊索参数

吊挂物参数见表 １，该吊挂物模型为 ＣＯＮＥＸ 的

１１ ∶ １ 缩比模型，吊索初始长度为 ０．４８５ ｍ，吊索刚

度是 ２９８ Ｎ ／ ｍ，吊索阻尼 ５０ Ｎ·ｓ ／ ｍ。
表 １　 吊挂物参数

长度 ／ ｍ 宽度 ／ ｍ 高度 ／ ｍ 质量 ／ ｋｇ
重心位置 ／ ｍ

ｘ ｙ ｚ

转动惯量 ／ （ｋｇ·ｍ２）

ｌｘｘ ｌｙｙ ｌｚｚ

０．２３ ０．１７ ０．１７ １．４９ ０ ０ ０ ０．００８ ０．０１１ ０．０１０

２．２　 缩比吊挂物无运动状态的非定常气动特性

即使不考虑吊挂物的运动，ＣＦＤ 中模拟钝体的

流动也非常具有挑战性，涉及到气流分离、再附着以

及涡系的非定常脱落。 因此，在求解吊挂物响应之

前，先将无运动吊挂物的 ＣＦＤ 计算数据与文献数

据、试验数据对比［９］，分析侧滑角对气动力和气动

力矩的影响，进而通过流场分析引起上述影响的

原因。

·７５１１·
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图 ２ 给出了 ＣＦＤ 吊挂模型随侧滑角变化导致

的阻力系数、侧力系数和偏航力矩系数变化，并通过

与国外文献中的计算数据及风洞数据进行对比［９］，
说明了该计算结果的可信度。

图 ２　 吊挂物平均气动力随侧滑角变化曲线

　 　 图 ２ 中，由于侧滑角为 ０°是宽面面向来流，通
过阻力系数对比图可以看出，随着侧滑角增大，吊挂

物在来流方向的投影面积逐渐减小，吊挂物阻力也

随之减小。 通过侧向力系数、偏航力矩系数对比图

可以看出，侧向力、偏航力矩随侧滑角先增大后减

小。 但侧滑角在 ８０°左右时，阻力系数、侧向力系

数、偏航力矩系数均出现了反向变化现象。 上述现

象表明，在侧滑角 ８０°左右时，吊挂物表面流动出现

了明显变化，这主要是由窄面迎风小角度变化时出

现再附着效应导致，如图 ３ 所示。 窄面迎风时，随着

侧滑角逐渐增加，窄面边缘的流动边界层与吊挂物

侧面尾部发生再附着，气流在附着处作用表面压力，
使吊挂物侧向力小幅增加，偏航力矩负向变化；随着

侧滑角进一步增加，再附着区逐渐增加至覆盖整个

侧面，侧向力增加，同时附着区表面压力中心前移，
偏航力矩正向增加。

图 ３　 吊挂物窄面迎风小角度变化时的再附着效应

２．３　 缩比吊挂物运动响应

分别计算了 ４０，６４ ｋｍ ／ ｈ 来流速度时吊挂物运

动响应变化，初始状态攻角和侧滑角均为 ０°，初始

方向为窄面向前。 运动响应包括吊挂物姿态角和后

摆角、侧摆角、垂向位移、吊挂物气动力以及吊索拉

力随时间的变化。
由于吊挂物是钝体，尾流具有显著非定常效应，

若尾流未发展，则初始状态下气动力是单向瞬时的

冲击气动力，导致计算结果不能完全体现非定常气

动载荷的影响。 为了避免冲击载荷对计算结果的不

利影响，本文在上述设置的初始状态基础上，预留了

０．１５ ｓ 的尾流发展时间，使吊挂物所处的非稳态气

动环境特征充分体现，此时才放开吊挂物运动自由

度，使吊挂物运动完全受非定常气动特性的影响。
１） 吊挂物姿态

图 ４ 给出了该吊挂物姿态角在不同速度下随时

间的变化曲线，对比了 ４０ ｋｍ ／ ｈ 情况下文献［９］计

算姿态角和本文计算姿态角度，可以看出两者仅在

计算前期有相位差异，随着时间增大该差异显著减

小，总体结果良好。

图 ４　 不同速度下吊挂物姿态角随时间变化曲线

本文称吊挂物由窄面朝前到宽面朝前为 ＮＳ⁃ＢＳ
过渡。 可以看出在吊挂物未完成 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡时吊

挂物俯仰角均随时间逐渐减小，完成 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡后

俯仰角迅速减小且姿态极性会发生改变，可以认为

ＮＳ⁃ＢＳ 过渡破坏了周期性的俯仰振荡。 吊挂物偏航
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角随时间呈现周期变化且幅值逐渐增大，当增大到

临界值后，会完成 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡且之后稳定“打转”，
来流速度 ４０ ｋｍ ／ ｈ 相对于 ６４ ｋｍ ／ ｈ，开始“打转”时
间更晚。 滚转角在 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡之前呈现周期变化

且幅值逐渐增大，当 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡之后幅值明显

增大。
２） 吊挂物位移

图 ５ 为该吊挂物后摆角、侧摆角在不同速度下

随时间的变化曲线。 可以看出吊挂物后摆角随时间

明显呈周期变化且幅值有逐渐减小的趋势，来流速

度 ４０ ｋｍ ／ ｈ，相对于 ６４ ｋｍ ／ ｈ 幅值更小。 ２ 种速度下

吊挂物的侧摆角一开始随时间变化不大，之后幅值

均明显增大且呈现周期变化，来流速度 ４０ ｋｍ ／ ｈ 相

对于 ６４ ｋｍ ／ ｈ，幅值更小，且后者幅值与前者相比大

一量级，可能是由于 ６４ ｋｍ ／ ｈ 时吊挂物的不稳定性

引起的。 垂向位移也呈周期变化，幅值总体上逐渐

减小，不同速度的影响仅仅体现在幅值不同。

图 ５　 不同速度下吊挂物响应随时间变化曲线

　 　 ３） 吊挂物气动特性

图 ６ 为该吊挂物气动力和气动力矩在不同速度

下随时间的变化曲线。 可以看出 ２ 种速度下 ＮＳ⁃ＢＳ
过渡之前吊挂物气动力和气动力矩在平均值附近波

动，在 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡之后，气动力和气动力矩出现了

明显的变化。 气动力方面主要体现在阻力明显减小

且出现了极性变化，侧力明显增大，升力变化不大。
气动力矩方面主要体现在滚转力矩减小，俯仰力矩

均值减小，由于计算时长限制，４０ ｋｍ ／ ｈ 时俯仰力矩

未完全体现减小的趋势。

图 ６　 不同速度下吊挂物气动力随时间变化曲线

　 　 ４） 吊索拉力

图 ７ 为该吊索拉力在不同速度下随时间的变化

曲线。 在来流速度 ４０ ｋｍ ／ ｈ 时，发生 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡之

前吊索 ２ 和吊索 ３、吊索 １ 和吊索 ４ 的拉力及其变化

规律基本相同。 在 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡之后吊索 １ 和吊索

２、吊索 ３ 和吊索 ４ 的拉力及其变化规律相似。 在来

流速度 ６４ ｋｍ ／ ｈ 时，由于吊挂物运动特征变化剧烈，
吊索拉力变化比 ４０ ｋｍ ／ ｈ 时更快。

·９５１１·
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图 ７　 不同速度下吊索拉力随时间变化曲线

３　 结　 论

本文通过建立吊挂物 ＣＦＤ 数值模型、吊索数学

模型和吊挂物刚体动力学模型，揭示了缩比吊挂物

在 ２ 种来流速度（４０ ｋｍ ／ ｈ 和 ６４ ｋｍ ／ ｈ）下的动力学

响应特性，重点分析了吊挂物 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡（窄面－宽

面姿态转换）对气动－运动的动态耦合行为的影响

机制。
主要结论为：ＮＳ⁃ＢＳ 过渡是吊挂物运动状态的

分界点，动态耦合下的运动失稳由 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡主

导。 过渡前主要受气动阻力作用，纵向摆动呈周期

性衰减振荡，但偏航角幅值持续增大；当偏航角幅值

增加至接近 ９０°时，发生 ＮＳ⁃ＢＳ 过渡，此时阻力与侧

力、滚转力矩和俯仰力矩快速交换，发生气动载荷重

分布，导致纵向摆动振荡快速减弱，但横向摆动幅值

激增，同时偏航角不再减小，而是持续增加，进入稳

定“打转”模式。 当速度从 ４０ ｋｍ ／ ｈ 提升至６４ ｋｍ ／ ｈ
时，偏航角速率增加 ６０％，失稳时间提前 ４０％，振荡

幅值增加 １５０％。
未来的研究可以着眼于优化吊挂物气动外形对

ＮＳ⁃ＢＳ 过渡行为进行调控，以减少其振荡幅值，提高

直升机吊挂飞行的安全性和稳定性。
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