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摘　 要：针对在空中飞行模拟中，变稳直升机需具有响应特性的大范围变化能力以及飞行安全性设计

等问题，提出变稳直升机构型设计技术，目的是安全地实现变稳直升机稳态和动态响应特性的变化，
使驾驶员能感受到较好或较差的直升机响应特性。 从理论上设计变稳直升机构型控制系统，并从飞

行安全角度研究构型切换逻辑；对纵向构型控制律进行数值仿真试验，并在地面台架试验中验证构型

控制律和构型切换逻辑。 试验结果表明，通过应用构型系统设计技术，获得了期望的直升机响应

特性。

关　 键　 词：空中飞行模拟；变稳直升机；构型设计；构型码；切换逻辑

中图分类号：Ｖ２４　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２２）０１⁃０１１８⁃０７

　 　 空中飞行模拟是借助于变稳飞机来模拟另一架

飞机在空中飞行中的动态响应特性，使驾驶员感觉

是在操纵所要模拟的飞机，从而开展飞行品质等方

面的研究。 目前试飞院已有国内唯一一架综合空中

飞行模拟试验机，二十多年期间成功完成了固定翼

飞机的新机控制律验证、国内外多批次试飞员及试

飞工程师的教学培训，但对于旋翼类变稳机国内还

是空白。 在我国直升机研制由仿制向自主研制的转

型阶段过程中，以及对新型攻击直升机、重型运输直

升机等机型的迫切需求的背景下，开展变稳直升机

研制及飞行试验意义重大。 变稳直升机同其他空中

飞行模拟器类似，用于模拟另一架直升机在空中飞

行中的稳态及动态响应特性，因此如何改变直升机

的响应特性成为重要研究内容。 本文针对如何实现

变稳直升机的响应特性变化问题，提出了一种构型

设计的解决方法，通过构型控制律参数调整和构型

切换逻辑的应用，改变直升机飞行特性。
国外对于构型设计技术的研究主要在变稳飞机

和变稳直升机［１］ 上开展。 ２０ 世纪 ８０ 年代，美国卡

尔斯潘公司选用 Ｌｅａｒｊｅｔ 飞机为平台研制新一代的

变稳飞机，飞机的纵向和横航向操纵及响应特性可

以实时改变，从而极大丰富了试飞员、试飞工程师的

培训内容［２］。 同时期，中国飞行试验研究院先后成

功研制了 ＢｉａｎＷｅｎ⁃１ 型变稳试验机和综合空中飞行

模拟试验机 ＩＦＳＴＡ［３］。 在 ＩＦＳＴＡ 飞机上，采用了变

稳系统状态控制器，其面板上有 ８ 个拨打开关，驾驶

员通过拨动这些开关可选择 ８ 组给定的构型参数，
改变飞机的操纵响应特性，其缺点是扩展性不足，而
且在一个飞行架次内只能选择纵向控制或横向控

制，降低了飞行试验效率。

１　 构型系统设计原理

在控制通道和控制律参数确定的条件下，直升

机所体现出的动态响应特性可对应于变稳直升机的

一个构型；当改变控制通道或改变控制律参数值，则
可得到不同的构型。 比如控制通道可选择中央杆纵

向通道、中央杆横向通道、侧杆纵向通道、侧杆横向

通道、脚蹬航向通道、总距通道等；反馈参数根据响

应类型分为角速率、姿态角、速度、高度等反馈参数。
构型控制系统设计的目的是能够准确且可靠地

改变控制通道和控制参数，其拓扑图如图 １ 所示。
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图 １　 构型系统拓扑图

构型控制系统的核心主要由显示子系统、处理

子系统、构型切换逻辑和构型控制律 ４ 个部分组成，
其中前两部分在构型控制器中，后两部分在变稳飞

控计算机中。 显示系统为驾驶员提供构型码、控制

通道、控制律参数等构型信息及指令输入［４］；处理

子系统负责将指令以特定协议传送至变稳飞控计算

机，同时将接收的飞控返回信息解析至显示子系统；
构型切换逻辑根据安全条件决定接收或者拒绝选择

的构型；构型控制律最终接收构型指令并同步更新

各控制通道的参数［５］。

２　 构型系统设计方法

构型设计方法主要包括构型设计控制策略、构
型切换逻辑和构型控制律设计。
２．１　 构型设计控制策略

构型设计控制策略内容包括构型种类和数量设

计、人机工效设计。
构型种类包括基本构型和可选构型。 基本构型

为直接链加增稳模态，也是默认构型；可选构型分为

一级构型和二级构型，由控制通道和配置参数确定。

如控制通道分为纵向、横向、航向、总距等，根据控制

通道分配的构型定义为一级构型；配置参数有频率、
阻尼比、操纵功效、时间延迟等，每个具体参数可设

置不同数值，比如阻尼比可设置为小阻尼比、中阻尼

比和大阻尼比，根据配置参数分配的构型定义为二

级构型。 将控制通道和参数组合，可配置出多种可

选构型。
在人机工效设计方面，为避免驾驶员因误操作

而使构型生效，或者选择构型后并没有执行该构型

等状况发生，需研究构型显示方式及驾驶员操作方

式。 构型显示方式将构型码显示分为当前构型码和

预选构型码 ２ 个显示区域，当前构型码显示为有效

且正在执行的构型，预选构型码为驾驶员已选定的

目标构型。 若当前构型码和预选构型码数值一致，
表明构型生效且运行正常；若当前构型码和预选构

型码数值不一致，表明选择的目标构型没有被执行。
驾驶员操作上分为 ２ 步，第一步是通过按压构型确

认键完成构型加载，构型显示界面中同步更新预选

构型码数值；第二步是通过按压接通键完成构型生

效，构型界面同步更新当前构型码数值，飞控系统执

行当前构型。 通过驾驶员的 ２ 步操作方式从而降低

因为误操作而使构型生效的风险，且驾驶员通过比

较当前构型码和预选构型码 ２ 个码值，可判断所选

择的构型是否被立即执行。
２．２　 构型切换逻辑

构型切换逻辑包括构型分类、构型间切换状态

和构型转换流程。
构型分类如图 ２ 所示，上电构型是飞控上电或

复位后，完成必要的初始化工作后，若轮载开关无

效，自动进入实时任务，此时变稳舵机离合器断开，
仍然由安全驾驶员操纵。

图 ２　 构型分类
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　 　 本文描述的直升机变稳控制系统具有周期变距

杆控制模式和侧杆控制模式，因此根据周期变距杆

操纵和侧杆操纵具有不同的变稳控制律，将变稳直

升机构型分为周期变距杆操纵和侧杆操纵两大类。
周期变距杆下具有电传模态和变稳模态：
１） 电传模态包括直接链构型和增稳构型，均可

控制纵向、横向、航向和总距 ４ 个方向。 其中直接链

构型为变稳系统下的基本构型。
２） 变稳模态包括纵向构型、横向构型、航向构

型、总距构型、典型构型及基本构型。
侧杆下具有电传模态和变稳模态：
１） 电传模态包括电传构型，均可控制纵向、横

向、航向和总距 ４ 个方向。
２） 变稳模态包括纵向构型、横向构型、典型构

型及基本构型。
构型间切换状态包括周期变距杆与侧杆之间的

各构型切换，周期变距杆下的各构型切换和侧杆下

的各构型切换。
周期杆与侧杆间的切换如图 ３ 所示。

图 ３　 周期杆与侧杆间的构型切换

考虑到飞行安全，周期变距杆下的构型不能直

接进入到侧杆操纵下的构型，需要先退回到原机操

纵，再接通进入侧杆操纵下的构型；侧杆操纵下的构

型也是先退回到原机操纵再进入周期变距杆下的

构型。
侧杆下的构型切换同周期变距杆下的构型切换

类似，本文主要介绍周期变距杆下的构型切换。 周

期变距杆下的构型切换分为 ２ 种，控制通道之间的

构型切换和给定控制通道内部构型的切换。
控制通道之间进行切换，如图 ４ 所示。 其中以

原机操纵为过渡阶段，其他构型通过原机操纵进行

相互切换。 比如当前构型需先退回到原机操纵；再
由原机操纵进入新构型。 增稳构型和直接链构型可

以直接切换，其他构型之间不能直接切换。
对于给定控制通道内部构型切换，如图 ５ 所示。

对于相同控制通道的构型，比如周期杆纵向构型 １
和周期杆纵向构型 ２ 的，只是参数配置不同，相互之

间可以直接切换，无需退回到原机操纵。

图 ４　 控制通道之间构型切换

图 ５　 控制通道内部构型切换

构型转换流程如图 ６ 所示。 构型切换流程主要

包括飞控接收构型控制器的总线数据处理逻辑及构

型转换逻辑。 总线数据处理逻辑包括数据解析、校

图 ６　 构型转换流程图
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验及预选构型计数；构型转换逻辑包括预选构型与

当前构型比较，若符合构型转换逻辑则当前构型变

为预选构型，若不符合构型转换逻辑则当前构型保

持不变。
２．３　 构型控制律设计

构型控制律设计需考虑变稳直升飞机的包线、
舵机速率等系统限制条件，控制方法的选取主要分

为响应反馈和模型跟随 ２ 种方法［６⁃７］，并根据具体的

应用来确定某种方法［８］。
本文构型控制律设计采用响应反馈控制方法，

将机体三轴角速率、体轴法向速率作为反馈量，从而

改善系统的稳定特性［９⁃１０］。 通过前馈增益系数和反

馈增益系数的参数配置得到不同的构型，从而实现

响应特性的改变。
本文以纵向构型控制律设计为例进行介绍。 图

７ 为纵向构型控制律基本原理框图，变稳控制中的

纵向阻尼、操纵功效、时间延迟等特性通过改变前馈

增益、反馈增益和时间延迟环节实现。
其中，阻尼特性变稳主要通过控制增稳反馈回

路的反馈增益条件来实现，反馈参数越大，阻尼越

大；反馈增益越小，阻尼越小。 操纵功效的变稳通过

改变前馈增益来实现。 时间延迟特性通过增加时间

延迟环节来实现。 时间延迟可能是纯时间延迟，例
如飞控计算处理延迟或采样率延迟，或滤波器产生

的延迟，或低阶系统的机械反弹。

图 ７　 纵向构型控制律基本原理图

３　 飞行仿真

飞行仿真试验环境为包含原机机械杆系的变稳

直升机地面台架系统，如图 ８ 所示。 其中左驾驶位

为试验驾驶员，右驾驶位为安全驾驶员，构型控制器

通过 ＲＳ４２２ 总线与变稳飞控计算机通讯；变稳飞控

计算机接收可变人感指令及构型指令，经控制律解

算后输出舵机指令至 ４ 个方向舵机，舵机带动原机

杆系和助力器运动，同时助力器反馈位置信号给模

型解算计算机；模型解算计算机实时运行直升机仿

真模型，输出状态参数至视景显示计算机，驱动三通

道投影仪，实现地面台架系统的飞行仿真功能。

图 ８　 地面台架系统结构图
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　 　 仿真试验分为两部分，包括构型间切换仿真和

切换后的响应特性模拟。 构型间切换仿真主要验证

构型转换流程是否正确。 通过构型界面进行设置，
图 ９ 和图 １０ 分别显示预选构型有效和无效状态下

的显示界面。 图 ９ 中，驾驶员选择 １０１ 构型，预选构

型同时改变为 １０１，之后按下接通按键，此时当前构

型显示 １０１，表示构型选择有效，当前飞机响应特性

为纵向的一级频率特性；若此时选择 ２０４ 构型，如图

１０ 所示，预选构型相应显示 ２０４，但由于此时没有退

回到原机模态，此时当前构型仍为 １０１，表明构型选

择无效，需退回至原机模态并再次按压接通按钮，当
前构型变为 ２０４，构型生效，当前飞机响应特性变为

横向的一级阻尼特性。
本文的响应特性模拟试验均为纵向模拟，以某

型直升机为本体飞机，采用响应反馈方法，试验内容

包括典型Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ级飞行品质［１１］ 下的阻尼比、操纵

功效和时间延迟的模拟。 纵向构型控制律如图 １１，
具体试验内容及结果如图 １２～１４ 所示。

图 ９　 纵向构型显示界面　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １０　 横向构型显示界面

图 １１　 纵向构型控制律图

图 １２　 变阻尼比模拟　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １３　 变操纵功效模拟

２２１
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图 １４　 变时间延迟模拟

１） 变阻尼比模拟

选取直升机状态点为高度 １ ０００ ｍ，悬停状态，
选取构型为 １０１，１０２ 和 １０３。 纵向推杆 １０ ｍｍ，得到

不同阻尼比响应曲线如图 １２ 所示，其中 Ｘｂ 为纵向

周期变距杆位移，θ 为直升机俯仰角，ｑ 为直升机俯

仰角速率。 当构型为 １０１，反馈 Ｋ 值调节为 ０．５，响
应为小阻尼特性，对应实线响应曲线；当构型为

１０２，反馈 Ｋ 值调节为 １，响应为中阻尼特性，对应点

画线响应曲线；当构型为 １０３，反馈 Ｋ 值调节为 １．５，
响应为大阻尼特性，对应虚线响应曲线。 从 θ 和 ｑ
响应曲线可知，反馈值变大对应直升机的阻尼比变

大，直升机稳定性增强。
２） 变操纵功效模拟

直升机状态点为高度 １ ０００ ｍ，悬停状态，纵向

推杆 １０ ｍｍ，通过改变构型及前馈增益［１２］ 得到不同

操纵功效响应曲线如图 １３ 所示。 当构型为 １１０，前

馈增益较低，对应实线响应曲线，此时俯仰角速率较

小，俯仰角变化幅值也较小；当构型为 １１２，前馈增

益较高，此时俯仰角速率较大，俯仰角变化幅值也较

大。 从 θ 和 ｑ 响应曲线可知，前馈增益越大，对应直

升机的操纵功效越大，在相同的杆量输入条件下直

升机响应的幅值越大。
３） 变时间延迟模拟

直升机状态点为高度 １ ０００ ｍ，悬停状态，纵向

倍脉冲操作，调节时间延迟常数分别为 ４，８０ 和

２００ ｍｓ，得到不同时间延迟响应曲线如图 １４ 所示；
当构型为 １１４，延迟小，对应实线响应曲线，此时俯

仰角速率和俯仰角随指令变化较快，容易操纵；当构

型为 １１６，延迟大，对应虚线响应曲线，此时俯仰角

速率和俯仰角随指令变化较慢，较难操纵。 从 θ 和

ｑ 响应曲线可知，当增加时间延迟常数，脉冲输入会

导致直升机响应发散。

４　 结　 论

变稳直升机在研制及应用过程中，需要考虑直

升机响应特性变化的实现方式以及安全性设计。 基

于此，本文研究变稳直升机构型系统设计，从构型设

计控制策略、构型控制律设计和构型切换逻辑三方

面进行分析设计，并通过数值仿真以及地面台架试

验验证了构型间切换逻辑仿真，以及改变构型后的

变阻尼比、变操纵功效、变时间延迟等特性模拟。 结

果表明，通过构型系统设计，实现了变稳直升机构型

之间的可靠切换以及纵向特性大范围的变化，达到

了预期效果，为变稳直升机研制及后续飞行试验奠

定了技术基础。
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ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．
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