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摘　 要：电传操纵系统的应用对提升螺旋桨飞机的飞行品质特性具有重要意义。 面向电传同向旋转

螺旋桨飞机需求，研究了该类飞机的动力学特性，深入分析了区别于常规涡扇动力飞机的纵横向以及

耦合特性；进一步对飞行过程中的油门、加减速、速度不稳定以及操纵耦合响应特征进行了论述，提炼

出电传同向旋转螺旋桨飞机的模态特性并给出了模态特征参数的取值范围；针对螺旋桨以及滑流的

影响，给出了电传螺旋桨飞机的增稳设计策略，针对该类飞机的方向舵自动配平和单发失效自动补偿

功能控制需求进行了研究分析。 结果表明，由于滑流和螺旋桨上直接力和力矩的影响，加入电传飞控

系统后，同向旋转螺旋桨飞机的飞行动力学特性和操稳特性与常规电传飞机存在区别，在飞行过程中

需要引入额外的增稳和配平功能来降低飞行员负荷，提高飞行品质特性。
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　 　 螺旋桨动力系统以其低油耗和强环境适应性在

通用和特种飞行器上得到了广泛应用。 相比涡扇发

动机，由于螺旋桨桨盘面积大、来流被螺旋桨加速并

形成螺旋状的滑流，导致螺旋桨飞机的本体飞行特

性表现出飞发强耦合、左右不对称的特点。 对于飞

行员来讲，螺旋桨飞机驾驶员的操纵负荷更大，在增

减动力、改变飞机起降 ／巡航构型、调整飞行状态时

需要时刻进行副翼和方向舵的操纵，不断调整其配

平位，在监控俯仰角、升降速率、飞行高度的基础上

密切关注侧滑仪、滚转角、罗盘等设备和参数的响应

变化。 对于飞行员和飞行控制系统的挑战更大，在
进行特性环境的高增益任务时，极易出现因为驾驶

员负荷过重带来的任务执行偏移甚至影响飞行

安全。
针对以上问题，可行的解决策略为引入电传操

纵。 其主要优势体现在：
１） 操纵简单化：飞行员由操纵舵面变为操纵飞

机响应，由于在操纵预期的连锁响应中“舵面”环节

由电传飞行控制系统所替代，需要飞行员通过训练

建立的飞机响应预判更简洁，对飞行员预判能力的

需求降低，并且飞机响应更加精准；可将操纵装置的

力和行程独立于舵面铰链力矩和偏度进行设计，并
适用于操纵，减轻飞行员的体力负荷；

２） 操纵安全化：当飞机接近飞行包线边界时，
电传飞行控制系统指令舵面不再响应飞行员试图超

出飞行包线的操纵或者是在飞行包线边界附近改变

操纵指令的模式，使飞机不会超出飞行包线，并进行

适当的语音或灯光图像告警；
３） 操纵一致化：可采用多参数调节，在不同高

度－速度、构型下，将同样操纵对应的飞行响应保持

一致或者基本一致。
目前电传飞行控制系统在当代飞机设计中已经

得到普及并逐渐成熟，如 Ｆ⁃１６［１］、Ａ⁃４００Ｍ［２］等，在新

研制的民用飞机中，电传飞控系统也成为了“标准

配 置 ”， 如 空 客 全 系 列 客 机［３⁃７］、 Ｂ⁃７７７［８］、 Ｂ⁃
７８７［９］等。

电传飞机的飞行品质主要遵循 ＧＪＢ－１８５、ＧＪＢ－
２８７４、ＭＩＬ－ＨＤＢＫ－１７９７、ＭＩＬ－Ｆ－８７８５Ｃ 等规范进行

设计和考核，而实际上这些规范已由“要求”演变为

“指导” ［１０］，同时其也有一定的局限性。 一方面对
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于特殊的飞机类型，存在指标与飞行员评价不符的

情况［１１⁃１２］，另一方面只针对飞机的不同飞行阶段，
而不针对具体的飞行任务，直接利用常规飞行品质

规范来评定某些特定任务的飞行品质，会存在评定

结果的可信性问题［１３］。 因此需要基于任务对飞行

品质进行评估，以避免品质评估与飞机实际使用的

脱节［１４⁃１５］。
然而，当前电传飞行控制系统的应用型号绝大

部分都是涡扇动力飞机，螺旋桨类飞机只有 Ａ⁃４００Ｍ
引入了电传飞控，但其螺旋桨是对转形式。 而同向

旋转的螺旋桨飞机中，大部分是机械操纵系统，如塞

斯纳⁃１７２［１６］等；少部分采用的电传飞行控制系统只

是将 “操纵”与“舵面”的机械连接变成了电气连

接，如 ＡＴＲ⁃７２［１７］、ＰＣ⁃１２［１８］ 等。 飞行员实质上操纵

的还是舵面，因此没有完全实现 “操纵简单化”和

“操纵安全化”，没有发挥出电传飞行控制系统的全

部优势，也就不是严格意义上的电传螺旋桨飞机。
针对当前同向旋转电传螺旋桨飞机飞行特性研

究欠缺的现状，本文结合电传飞行控制系统对飞行

品质的影响原理和同向旋转螺旋桨飞机的本体飞行

特性，面向常规飞行任务开展电传螺旋桨飞机理想

模态特性和设计特性分析，并提出电传螺旋桨飞机

控制特性相关指标，最后针对性探讨电传螺旋桨单

发失效场景下的电传自动补偿应用场景。

１　 同向旋转螺旋桨飞机飞行动力学
模型

由于螺旋桨和滑流的因素，螺旋桨飞机在飞行

动力学和飞行特性上与涡扇飞机不同。 以 Ｃ⁃１３０ 为

例，其螺旋桨旋转方向如图 １ 所示。 这种同向旋转

的螺旋桨使得飞机的纵、横航向以及耦合动力学特

性表现出特殊的规律形式。

图 １　 Ｃ⁃１３０ 螺旋桨旋转方向示意图

其中，上、下行桨叶和左、右行桨叶是指当前时

刻桨叶线速度指向飞机上、下或左、右的桨叶，如图

２ 所示。

图 ２　 上、下行和左、右行桨叶示意图

１．１　 航向特性

飞机通常以正迎角进行飞行。 当迎角为正时，
下行桨叶和上行桨叶的受力如图 ３ 所示。

图 ３　 上、下行桨叶等效桨叶迎角示意图

其中 ｕ 为迎角 ０° 时的飞机速度；ｕ′为迎角 α 时

（α ＞ ０） 的飞机速度，数值与 ｕ 相同；ｖ 为桨叶剖面

旋转的线速度；Ｖｐ 为飞机迎角 ０° 的桨叶合速度，Ｖｄ

为飞机迎角 α 时下行桨叶的合速度，Ｖｕ 为飞机迎角

α 时上行桨叶的合速度；αｐ 为飞机迎角 ０° 时的桨叶

迎角，αｐｄ 为飞机迎角 α 时下行桨叶的桨叶迎角，αｐｕ

为飞机迎角 α 时上行桨叶的桨叶迎角。 由图 ３ 可

见，飞机迎角为正时，桨叶迎角为

αｐｄ ＝ αｐ ＋ ａｒｃｔａｎ ｕ
ｖ

－ ａｒｃｔａｎ ｕｃｏｓα
ｖ ＋ ｕｓｉｎα

＞ αｐ ＞ αｐ ＋

　 ａｒｃｔａｎ ｕ
ｖ

－ ａｒｃｔａｎ ｕｃｏｓα
ｖ － ｕｓｉｎα

＝ αｐｕ （１）

　 　 桨叶的合速度为

Ｖｄ ＝ （ｕｃｏｓα） ２ ＋ （ｖ ＋ ｕｓｉｎα） ２ ＞ Ｖｐ ＝

ｕ２ ＋ ｖ２ ＞ （ｕｃｏｓα） ２ ＋ （ｖ － ｕｓｉｎα） ２ ＝ Ｖｕ

（２）
　 　 由于下行桨叶的迎角和合速度都比上行桨叶

大，因此下行桨叶的升力（即拉力）比上行桨叶大，

·０６２·
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故螺旋桨的拉力产生了左偏力矩；而螺旋桨滑流的

旋转方向和螺旋桨相同，同时受流场左右压力不对

称的影响，柱状滑流会向右侧发展，并在垂尾处形成

左侧滑，使垂尾产生相对全机左偏力矩，如图 ４ 所

示。 可见，螺旋桨拉力和滑流对于飞机都会产生左

偏力矩，而且在飞机构型不变的情况下，该左偏力矩

的大小随发动机油门和飞机迎角的变化而变化。

图 ４　 螺旋桨滑流俯视示意图

１．２　 纵向特性

如 １．１ 节所述，下行桨叶的升力（即拉力）大于

上行桨叶，其升致阻力也就更大，因此整个桨盘受到

的阻力垂直向上，为飞机提供了向上的法向力（见
图 ５）。 如果桨面位于飞机重心之前，则该法向力产

生抬头力矩，同时该抬头力矩随飞机迎角增大而增

大，所以位于飞机重心前的螺旋桨使飞机的纵向静

稳定性降低，且油门越大降低得越多［１９⁃２０］。 因此，
螺旋桨对纵向稳定性的影响以法向力为主，滑流对

平尾的影响则为次要因素。 同时，因为螺旋桨加速

了远端来流，位于滑流区的部分机翼升力增大，且该

气流经过机翼后下洗平尾产生抬头力矩。

图 ５　 螺旋桨法向力示意图

１．３　 横向特性

桨叶的升致阻力使飞机受到与螺旋桨旋转方向

相反的反扭力矩，对于 Ｃ⁃１３０ 是左滚力矩。 另外，滑
流的旋转方向与螺旋桨一致，因此在滑流区的机翼

部分，左侧的等效迎角比右侧大，对应的升力也就更

大，由于机翼升力分布的不对称，产生了右滚力矩，
同时滑流在垂尾处形成左侧滑，垂尾相对于全机也

产生了右滚力矩。
螺旋桨的反扭力矩和滑流产生的滚转力矩方向

相反，其大小均与油门大小和飞机迎角有关，所以二

者会同时增减并相互抵消，因此全机剩余的滚转力

矩较小，且随飞行状态变化不大。
１．４　 耦合特性

对于同向旋转螺旋桨飞机，在侧滑情况下，左行

桨叶和右行桨叶的升力（即拉力）会出现不一致的

现象，当左侧滑时，如图 ６ 所示。

图 ６　 左、右行桨叶等效桨叶迎角示意图

图 ６ 中 Ｖｌ 为飞机侧滑角为 β时左行桨叶的合速

度，Ｖｒ 为飞机侧滑角为 β 时右行桨叶的合速度，αｐｌ

为飞机侧滑角为 β 时左行桨叶的桨叶迎角，αｐｒ 为飞

机侧滑角为 β 时右行桨叶的桨叶迎角。 此时飞机为

左侧滑时，桨叶迎角为

αｐｌ ＝ αｐ ＋ ａｒｃｔａｎ ｕ
ｖ

－ ａｒｃｔａｎ ｕｃｏｓβ
ｖ ＋ ｕｓｉｎβ

＞ αｐ ＞ αｐ ＋

　 ａｒｃｔａｎ ｕ
ｖ

－ ａｒｃｔａｎ ｕｃｏｓβ
ｖ － ｕｓｉｎβ

＝ αｐｒ （３）

　 　 桨叶的合速度为

Ｖｌ ＝ （ｕｃｏｓβ） ２ ＋ （ｖ ＋ ｕｓｉｎβ） ２ ＞ Ｖｐ ＝

ｕ２ ＋ ｖ２ ＞ （ｕｃｏｓβ） ２ ＋ （ｖ － ｕｓｉｎβ） ２ ＝ Ｖｒ

（４）
　 　 由于左行桨叶的桨叶迎角和桨叶合速度比右行

桨叶大，左行桨叶的升力（即拉力）比右行桨叶大，
所以螺旋桨的拉力产生抬头力矩；同时由于左行桨

叶升致阻力更大，桨盘给飞机提供了向右的侧力，如
果桨面位于重心前，则该向右的侧力会产生右偏航

力矩，并随左侧滑的增大而增大，所以对于桨面位于

重心前的飞机，螺旋桨使飞机的航向稳定性降低，且
油门越大降低得越多。

当飞机受到扰动发生左侧滑时，螺旋桨使飞机

抬头，迎角增大。 由 １．１ 节所述，迎角增大，螺旋桨

·１６２·
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产生左偏力矩，从而抑制左侧滑的发展，随着左侧滑

的减小，迎角也逐渐停止增大。 在所有舵面保持在

配平位的情况下，迎角和侧滑角满足 （５） 式所示

关系。
Ｃｎβ·Δβ ＋ Ｃｎｒ·ｒ ＋ Ｃｎα（Δα） ＝ Ｉｚｚ·Δβ̈
Ｃｍα·Δα ＋ Ｃｍｑ·ｑ ＋ Ｃｍα̇·α̇ ＋ Ｃｍβ（Δβ） ＝ Ｉｙｙ·Δα̈{

（５）
式中， Ｃｎα（Δα） 和 Ｃｍβ（Δβ） 为螺旋桨偏航 ／ 俯仰力

矩与迎角 ／ 侧滑角的关系。 以 Ｃｍβ（Δβ） 为例，螺旋

桨某一截面的拉力为

Ｃｍβ（Δβ） ＝ ρ
２
（ｕ ＋ Δｕ） ２Ｃ ｌｐΔβΔｓ ＝

　 ρ
２
Ｃ ｌｐΔｓ（Δβｕ２ ＋ ｏ（Δβ）） （６）

　 　 所以 Δβ∝Ｃｍβ（Δβ） ≈ ｋΔβ·Δβ，同理可得Δα∝
Ｃｎα（Δα） ≈ ｋΔα·Δα。 同时，当飞机气动角受到小扰

动情况下，飞机主要表征为姿态变化，航迹未响应。
因此（５） 式可以写为

Ｃｎβ·Δβ ＋ Ｃｎｒ·β̇ ＋ ｋΔα·Δα ＝ Ｉｚｚ·Δβ̈
Ｃｍα·Δα ＋ （Ｃｍｑ ＋ Ｃｍα̇）·α̇ ＋ ｋΔβ·Δβ ＝ Ｉｙｙ·Δα̈{

（７）
　 　 由上述关系可知，迎角和侧滑角的耦合关系至

少为 ４ 阶，同时因为迎角主要表征短周期模态、侧滑

角主要表征荷兰滚模态，所以这种耦合也是短周期

－荷兰滚的模态耦合。

２　 螺旋桨飞机飞行操纵特性分析

２．１　 油门特性

相比涡扇动力飞机，螺旋桨飞机的特异性飞行

性能是由螺旋桨导致的，当飞机调整油门角度时，螺
旋桨飞机本体特性会因为螺旋桨的影响而变化，导
致出现不同于涡扇飞机的动态响应特征。

低速时加大油门和高速时减小油门都会引起机

翼绕流速度的变化，此时即使速度和迎角没有变化，
机翼升力也会改变，所以加减油门后航迹和高度的

变化会更快。 而低速时通常迎角较大，如 １．２ 节所

述，迎角越大法向力越大，若螺旋桨在飞机重心之

前，法向力会产生抬头力矩。 该现象在降落时表现

得更加明显。 若进入跑道后将油门快速减小到最

低，和涡扇飞机减速平漂不同，螺旋桨飞机会首先掉

高度并低头，这种低高度下的快速下降现象使得飞

行员难以及时处置，造成飞机重着陆甚至发生安全

事故。
滑流和螺旋桨直接力矩对飞机偏航的影响是一

致的，因此加减油门会导致飞机出现明显的偏航响

应。 以 Ｃ⁃１３０ 为例，加油门会使飞机左偏产生右侧

滑，由于耦合特性会产生低头力矩，部分抵消法向力

所导致的抬头，同时产生向左的侧力，桨盘向左的侧

力与飞机右侧滑引起向左的侧力叠加，使飞机的航

向向左偏转。
而螺旋桨的反扭力矩和滑流产生的滚转力矩方

向相反，因此加减油门产生的滚转响应较小，飞行过

程中副翼的配平量也不会出现太大变化。
２．２　 加减速特性

发动机功率越大，螺旋桨飞机的特性与涡扇飞

机的差别就越大。 在整个飞行剖面中，发动机功率

最大值出现在起飞 ／复飞阶段，此时发动机工作在起

飞功率，且还有收襟翼、收起落架等飞机构型上的变

化，改变滑流对于全机绕流的影响，从而引起迎角和

侧滑的变化。
飞机加速起飞时处于低速阶段，动压较小，迎角

较大，油门从需用功率增加到额定功率。 而飞机减

速降落时，速度大、动压大，迎角较小，但油门可以从

额定功率状态拉回到空中慢车。 此时油门特性并没

有减弱，甚至比加速时更大。
２．３　 速度不稳定性

螺旋桨飞机在低速时推油门至额定功率进行加

速。 在该过程的初始阶段，由于螺旋桨的法向力和

滑流的下洗增大，必须推杆才能使飞机不爬升，这与

常规操纵习惯是相符的。 在加速过程中，静稳定的

涡扇飞机在不操纵时迎角不变，速度增大后为了保

持升力不变必须减小飞机升力系数，即推杆减小迎

角。 而螺旋桨飞机则不同，存在 ２ 个使飞机低头的

因素：①速度增大后螺旋桨的拉力减小，相同迎角下

它的法向力也会减小，而与 Ｃ⁃１３０ 的布局类似，其螺

旋桨法向力提供抬头力矩，法向力减小使飞机低头

迎角减小导致法向力进一步减小；②速度增大拉力

减小，这意味着滑流增升作用减弱，经过机翼后下洗

角减小，因此在平尾处产生的抬头力矩减小。 如果

导致迎角减小的速度大于加速过程中平飞迎角减小

的速度，那么飞机的航迹倾角会减小、高度降低，速
度会继续增大，呈现出速度不稳定的特性。 此时需

要拉杆操纵，这与常规操纵习惯相反。
对于螺旋桨飞机，布局紧凑且配备大功率发动
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机容易出现速度不稳定性，因为螺旋桨提供了大部

分的全机俯仰力矩，在加速过程中该力矩减小过快

就会产生速度不稳定现象。
２．４　 操纵响应耦合性

在 １．１ 节和 １．４ 节中说明了螺旋桨飞机在受扰

情况下出现耦合特性的原因，基于同样的机理，在飞

机操纵时也会有耦合响应现象，即推拉杆操纵会引

起飞机的偏航，脚蹬操纵会引起飞机的俯仰，这一特

性在起降过程中尤为明显。 起飞时拉杆建立迎角，
飞机会左偏，使飞机偏离跑道延长线；着陆近地时拉

平飞机也会左偏，使本已完成的对中在最后时刻发

生偏离；在大侧风着陆近地或接地时，脚蹬操作使飞

机对准跑道方向，同时引起飞机俯仰姿态变化。 若

螺旋桨飞机的耦合特性较强，会严重干扰起降安全，
需要飞行员经过大量训练分析建立预判意识并在操

纵中进行主动补偿，减小耦合操纵带来的负面影响。

３　 电传螺旋桨飞机模态特性分析

由于同向旋转的螺旋桨导致飞发强耦合和左右

不对称，螺旋桨飞机飞行员监控和操纵的飞行状态

参数比涡扇飞机飞行员更多，留给螺旋桨飞机飞行

员对各个飞行状态参数响应监控和进行补偿的时间

变短，这对螺旋桨飞机的模态特性提出了更高的

要求。
３．１ 短周期模态

纵向短周期运动是影响飞机纵向飞行品质的关

键因素，而具有飞行控制系统的纵向短周期运动特

性通常可以等效为二阶系统，如（８） ～ （９）式所示。

ｑ
Ｆｅ

＝
Ｋｑ ｓ ＋ １

Ｔϑ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｓ２ ＋ ２ξｓｐωｎｓｐｓ ＋ ω２
ｎｓｐ

ｅ －τｑｓ （８）

ｎｚ

Ｆｅ

＝
Ｋｎｚ

ｓ２ ＋ ２ξｓｐωｎｓｐｓ ＋ ω２
ｎｓｐ

ｅ －τｎｚｓ （９）

式中： Ｆｅ 为纵向操纵力； １
Ｔϑ２

为高频俯仰姿态零点；

ξｓｐ 为短周期模态阻尼比；ωｎｓｐ 为短周期模态频率；ｑ
为俯仰角速率；τｑ 为 ｑ传递函数等效延迟时间；Ｋｑ 为

ｑ传递函数的等效增益；ｎｚ 为法向过载；τｎｚ 为 ｎｚ 传递

函数等效延迟时间；Ｋｎｚ 为 ｎｚ 传递函数的等效增益。
按照国标要求的飞行品质标准，短周期阻尼比

ξｓｐ 在巡航阶段一级品质为 ０．３０ ～ ２．０，在战斗或起

降阶段一级品质为 ０．３５ ～ １．３０。 当 σｎｚ ≥１０％ 时飞

行员能够感受到较明显的过载超调及乘坐品质变

差，因此选择法向过载超调量不超过 １０％作为法向

过载响应约束，如（１０）式所示。

σｎｚ
＝ ｅ

－
ξｓｐπ

１－ξ２ｓｐ ≤ １０％ （１０）
　 　 解算可得 ξｓｐ≥０．５９，而当 ξｓｐ≥１．０ 时法向过载

建立比飞行员期望的稍慢，因此选取 ０．５９≤ξｓｐ＜１．０。
３．２　 操纵期望参数（ＣＡＰ）要求

操纵期望参数 ＣＡＰ 如（１１）式所示。

ｎＣＡＰ ＝
ω２

ｎｓｐ

ｎｚ ／ α
（１１）

式中， ｎｚ ／ α 为单位迎角变化所引起的纵向过载，能
够反映飞机的航迹变化滞后于姿态变化的特性，而
ωｎｓｐ 影响飞机姿态及航迹响应的快速性。 在飞行试

验过程中，当飞机 ｎｚ ／ α 小于 ３．８ｇ ／ ｒａｄ 或 ωｎｓｐ 小于

１．４９ ｒａｄ ／ ｓ时，在操纵过程中容易出现轨迹响应可预

测性不佳或响应及时性不足的问题，难以达到一级

飞行品质要求。 同时，当 ＣＡＰ 小于 ０．４２ 时飞行员在

操纵过程中容易出现灵敏度较低、稳态响应不好预

测等问题，导致轨迹精确控制完成效果较差，也难以

达到一级品质要求。 因此选取 ＣＡＰ 不小于 ０．４２，
ｎｚ ／ α 不小于 ３．８ 和 ωｎｓｐ 不小于 １．４９ 的约束条件。
３．３　 滚转模态

ＧＪＢ－２８７４－９７ 规定，对于轻小型飞机，其滚转

模态时间常数一级品质不大于 １ ｓ，轰运类飞机不大

于 １．４ ｓ；同时滚转模态时间常数也并不是越快越

好，例如 ＮＴ⁃３３ 变稳机的滚转模态时间常数不应小

于０．３３ ｓ［２１］。 而在实际试飞中，如果飞机达到一级

品质标准但接近边界，也不能给飞行员带来良好的

体验，此时滚转角速率收敛过慢需要飞行员进行额

外补偿。 而对于某些飞机，滚转模态时间常数即使

小于０．３３ ｓ，也不会带来品质的下降。 ＮＴ⁃３３ 变稳机

滚转模态时间常数过小导致评价过低的原因表现在

锯齿状响应上，若飞机的最大滚转角速率较小，而松

杆后立刻停止滚转，这会给飞行员造成一种滚转能

力和制止滚转不匹配的印象，滚转通道呈现出“过
稳”的特性，反之则显得“稳定性不足”。

飞行中对滚转模态时间常数的需求主要来自于

滚转快速截获，即以飞机最大角速率滚转到指定滚

转角，考核杆反复修正的次数。 在进行这种试飞操

纵时，通常会提前 ϕｐｒｅ 松杆，滚转角速率通过时间常

数收敛，如果经历了滚转模态时间常数后又滚转了
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ϕｐｒｅ 到达指定滚转角，则不需要再次操纵；滚转过大

或者过小都需要再次补偿操纵。
若飞机最大滚转角速率为 ｐｍａｘ，滚转时间常数

为 Ｔｒ，则松杆后滚转角速率随时间变化为

ｐ ＝ ｐｍａｘｅ
－ｔ ／ Ｔｒ （１２）

　 　 若经历了滚转模态时间常数后刚好到达指定滚

转角，则

ϕｐｒｅ ＝ ∫∞
０
ｐｍａｘｅ

－ｔ ／ Ｔｒｄｔ ＝ ｐｍａｘＴｒ （１３）

　 　 由此可见，理想的滚转模态时间常数与提前松

杆的滚转角呈正比，与飞机最大滚转角速率呈反比。
若某飞机最大滚转角速率为 ２０° ／ ｓ，飞行员习惯到

达指定滚转角前 ５°松杆，那么理想的滚转模态时间

常数为 ０．２５ ｓ。
３．４　 荷兰滚模态

实际飞行中采用脚蹬倍脉冲操纵并观察飞机侧

滑角响应对荷兰滚模态进行评估。 在完成脚蹬输入

后，如果侧滑角只有一次振荡或者一次超调，那么飞

行员会认为荷兰滚模态为“重阻尼”；如果侧滑角振

荡有 ２ 次或以上，则认定荷兰滚模态阻尼不够。 进

行脚蹬倍脉冲操纵时，飞行员认为初始振荡 １０％以

内都可以来自大气扰动，那么振荡次数 Ｎ 和荷兰滚

阻尼 ξｄ 存在（１４）式和（１５）式所示关系。

Ｎ ＝
ｔｓ
Ｔｄ

（１４）

　 　 其中调整时间

ｔｓ ＝
１

ξｄωｎ
ｌｎ １

Δ １ － ξ２
ｄ

≈ ２．３
ξｄωｎ

， Δ ＝ ０．１

　 　 振荡周期 Ｔｄ ＝ ２π ／ ωｎ １ － ξ２
ｄ ，因此

Ｎ ＝
１．１５ １ － ξ２

ｄ

πξｄ
（１５）

　 　 令 Ｎ ＝ １，则有 ξｄ ＝ ０．３４４。
按照标准规定，荷兰滚阻尼不能太大，若 ξｄ ＞

１，飞机在理论上就不再具有典型的荷兰滚模态特

性，这不符合飞行员对飞机动态特性的认知习惯。
而实际试飞时，如果脚蹬倍脉冲下侧滑角没有明显

超调，也认为不具有典型荷兰滚模态，所以超调量

σｐ 为

σｐ ＝ ｅ
－

ξｄπ

１－ξ２ｄ ＞ １０％ （１６）
　 　 由此可得 ξｄ ＜ ０．５９， 因此最终取值范围为

０．３４４ ＜ ξｄ ＜ ０．５９。

３．５　 螺旋模态

螺旋模态主要表现为形成稳定滚转后滚转角的

持续变化。 虽然螺旋模态为慢变化，即使发散只要

倍幅时间足够大，飞行员也可进行补偿，但作为电传

飞机，形成稳定滚转后希望滚转角不再变化———无

论是减小或增大。 因此螺旋模态的理想情况是中立

稳定，即螺旋模态特征根为 ０。 即使在实际设计时

很难达到精准的零值，绝对值也应该足够小。 螺旋

模态中立稳定对于具有松杆滚转姿态保持功能的电

传飞机也同样重要，过于稳定或过于不稳定的螺旋

模态使松杆滚转姿态保持初始阶段出现回调或超

调，也会迫使飞行员进行补偿操纵。

４　 电传螺旋桨飞机增稳设计分析

大多数螺旋桨发动机都采用恒转速变桨距的方

式改变拉力大小，但是装机后螺旋桨拉力无法测量，
另外滑流效应与飞机尺寸相关，缩比模型的风洞试

验结果对全尺寸构型的参考价值有限。 因此，很难

根据发动机状态确定滑流的影响大小，也无法进一

步判定飞机舵面的偏转规律。
当前电传飞行控制系统均采用差量控制，即飞

机状态和指令存在差值时才会驱动舵面偏转对飞机

进行修正控制，这意味着即便是电传飞行控制也不

能完全消除螺旋桨飞机的独特飞行特性，但可以通

过增稳控制使状态差量小到飞行员可以接受甚至不

易察觉的程度。
４．１　 速度稳定

速度不稳定特性导致飞机俯仰运动情况与速度

稳定飞机的运动情况相反，迫使飞行员必须通过完

全相反的驾驶杆操纵动作进行修正，极大地增大了

飞行员操作负担，若飞行员操作不当，往往会导致严

重后果。 为了确保飞行安全，同时减轻飞行员操作

负担，采取中性速度稳定功能结合松杆后的俯仰姿

态保持功能处理该问题。 法向过载与迎角的近似关

系如（１７）式所示。
ｎｚ

α
＝ Ｖ

ｇ
１
Ｔϑ２

（１７）

　 　 对于某一飞行状态， Ｖ，Ｔϑ２ 一定，当 α 增大时 ｎｚ

也增大，当 α 减小时 ｎｚ 也减小。
中性速度稳定功能自动配平法向过载为平飞过

载（即∫Δｎｚｄｔ ＝ ０），若飞机受到扰动后 Ｖ增大则 ｎｚ 增

·４６２·



第 ２ 期 徐乐，等：电传同向旋转螺旋桨飞机飞行特性研究

加，此时中性速度稳定功能指令升降舵自动下偏，使
Δｎｚ ＝ ０，同时 α减小；若飞机受到扰动后 Ｖ减小则 ｎｚ

也减小，此时中性速度稳定功能指令升降舵自动上

偏，使 Δｎｚ ＝ ０，同时 α 增加。
松杆后的俯仰姿态保护功能使飞机受到扰动后

无论 Ｖ 增大还是减小，通过∫Δθｄｔ ＝ ０ 自动偏转升降

舵使飞机俯仰姿态保持不变。 若 Ｖ 增大，由于 α 减

小，γ ＝ θ － α增大，则 Ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎγ ＞ ０，Ｈ上升；若 Ｖ减

小，由于 α增大，γ ＝ θ － α减小，则 Ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎγ ＜ ０，Ｈ
下降。

通过中性速度稳定功能结合松杆后俯仰姿态保

持功能，将速度不稳定特性变为速度稳定特性。
４．２　 航向增稳

因为滑流和螺旋桨直接力矩对飞机偏航的影响

是一致的，所以油门变化对飞机的航向影响较大。
需要指出的是，螺旋桨飞机的航向稳定性不能由荷

兰滚的阻尼和频率进行评估，因为这些参数并不只

和表征航向稳定性的 􀭺Ｎβ 相关，还和动导数 􀭺Ｎｒ 相关，
如（１８）式所示。

ωｎ．ｄ ＝ 􀭺Ｎβ － 􀭺Ｎβ
􀭵Ｙｒ ＋ 􀭺Ｎｒ

􀭵Ｙβ

ξｄ ＝ －
􀭺Ｎｒ ＋ 􀭵Ｙβ

２ωｎ．ｄ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１８）

　 　 事实上，荷兰滚阻尼、频率只描述了受扰后侧滑

收敛的过程，而没有表征出受扰后侧滑的大小，如图

７ 所示。

图 ７　 相同油门变化、荷兰滚模态下不同航向

稳定性的侧滑响应曲线

螺旋桨飞机航向稳定性的要求不仅与飞机本体

有关，还与发动机功率有关，无论是发动机的直接偏

航力矩还是滑流引起的偏航力矩，对于螺旋桨飞机

而言都是很大的偏航扰动。 假设油门变化导致的偏

航力矩为 ΔＮ，则

ΔＮ ＝ ΔβＣｎβＱＳｂ （１９）
式中， Ｑ，Ｓ，ｂ分别为动压、参考面积、展长，在某个状

态下都是定值。 若减小 Δβ，螺旋桨飞机应配置动力

合适的发动机或者采用滑流导致偏航力矩较小的布

局形式，减小 ΔＮ 值，否则只能通过电传飞控系统等

效增强航向稳定性。
因为发动机油门变化对飞机的偏航影响最大，

所以用加、减速时侧滑偏离配平值的极值对航向稳

定性进行评估。 一般情况下该值小于 ２°，此时认为

飞机的航向稳定性足够。
４．３　 纵横解耦

纵横解耦不仅有利于飞行员对单一自由度进行

精确操纵，对飞机本体的稳定运动也有重要作用。
如 １．４ 节所述，若迎角和侧滑角形成了较强的耦合

效应，短周期－荷兰滚的模态耦合非常显著，飞机飞

行动力学特性会表现出一个复杂的 ４ 阶系统，并且

该 ４ 阶系统极不稳定，容易出现三轴耦合振荡。
对于螺旋桨飞机，纵横耦合链表现为：迎角变化

－偏航力矩变化－侧滑变化－俯仰力矩变化－迎角变

化，故减弱其中任何一个环节的关系，都能使纵横耦

合效应减弱。 在实际飞行中，飞机改变方向大多是

通过滚转而非偏航操纵执行，而为了改变高度和速

度，迎角需要不断调整，因此只减弱偏航力矩引起的

侧滑变化———即提高航向稳定性，是一种在全飞行

包线广泛适用的方法，其优势在于不会同时增强飞

机的静稳定性。 当然如果大侧风着陆时需要最后蹬

舵修正，侧滑过多引起俯仰变化，可单独针对着陆的

高度、速度、构型等效增强飞机的静稳定性，以减小

迎角的变化。

５　 电传螺旋桨飞机特殊功能控制需求

螺旋桨飞机的左右不对称性对方向舵的功能控

制提出了额外要求；同时螺旋桨动力与涡扇发动机

有本质区别，单发失效自动补偿功能的实现存在显

著的客观约束。
５．１　 方向舵自动配平

提高飞机飞行品质的途径有 ２ 种，一种是飞机

的动态响应与飞行员的预期相一致，另一种是不需

要飞行员操纵。
涡扇电传飞机通常具有俯仰保持、滚转保持功

能，能自动在不同状态下使用升降舵和副翼对飞机

进行配平，大大减轻飞行员的负担。 而螺旋桨飞机
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在定常平飞时升降舵、副翼以及方向舵均不在中立

位，所以电传螺旋桨飞机应具备方向舵自动配平功

能。 这一功能对于提升电传螺旋桨飞机飞行品质很

重要，因为螺旋桨飞机在飞行时需要不断调整方向

舵配平位置，自动配平能极大减少飞行员工作量。
由于滑流对飞机影响难以测量，方向舵也只能

被动地根据飞机状态进行自动配平，这一过程也必

然存在动态特性。 配平一般要求是快速且不能振

荡，配平速度可以与当前差量大致呈正比；同时方向

舵的自动配平不设置额外的条件。 即无论飞行员是

否进行操纵都应进行自动配平，否则达不到配平减

轻操纵负荷的目的。
５．２　 单发失效自动补偿

当前电传涡扇飞机一般都具有非对称推力补偿

（ＴＡＣ）功能，当单台发动机失效时，方向舵能够进行

自动偏转，使飞机不会产生大的偏航。 借助于这一

功能，飞机在单发失效时不会出现大的瞬态姿态改

变，飞行员就不会因惊慌而引起误操纵，处置特情时

也不会在控制飞机上分散太多的精力，可以从容地

进行关发、灭火、备降通讯等程序，因此单发失效自

动补偿对于提高飞行安全具有很大的意义。 涡扇发

动机的转数和推力具有强相关关系，非对称推力补

偿功能也是基于此产生偏航力矩，再由动压和方向

舵舵效得到对应的方向舵偏度，从而主动偏转方向

舵对左右发动机不对称推力进行平衡。 因此具有非

对称推力补偿功能的涡扇飞机在单发失效时的动态

姿态改变很小。 此外该功能是一种开环的前馈控

制，由于发动机转数和推力之间的关系及方向舵舵

效数据无法绝对地精准（为了避免数据不准确导致

过大的方向舵偏度，标准规定这一功能的方向舵偏

度权限不能超过 ７０％），这种补偿只是大致的，最后

的余量需要飞行员操纵修正。
对于螺旋桨飞机，其发动机大多数通过变桨距

改变拉力大小，桨叶角、扭矩压力等参数也不能简单

地与螺旋桨拉力形成强相关性，难以采用涡扇飞机

非对称推力补偿的思路进行前馈控制。 但若电传飞

控系统具有方向舵自动配平功能，且该功能不依赖

于发动机，那也能实现单发失效时的自动补偿。 由

于方向舵自动配平只有反馈没有前馈，所以飞机必

然具有较大的动态响应，但是只要该响应值范围较

小，飞行员是可以接受的。 一般来说，该动态响应的

决定因素有三方面：①滚转和侧滑出现动态响应后，
有明显停止的趋势；②若平飞时遭遇单发失效，在不

操纵的情况下，滚转角不能超过 １５°，侧滑不能超过

限制值；③飞行员操纵干预下飞机动态响应能更小，
且操纵负担不大。

６　 结　 论

通过电传飞控系统对飞行特性的改善，螺旋桨

飞机也可实现操纵飞机响应，并无须对响应进行补

偿和配平，从而降低操纵负荷、避免飞行事故。
本文从动力学建模、飞行特性、模态特性、特殊

性增稳设计以及电传功能需求等方面开展了全面的

研究讨论，主要结论有：
１） 螺旋桨飞机特性的影响因素包括滑流、螺旋

桨直接力和直接力矩，主要改变了飞机的稳定性、产
生三轴的耦合性和左右不对称，且影响程度随油门

变化；
２） 油门变化使螺旋桨飞机三轴耦合会分散飞

行员的精力，因此相对涡扇飞机，螺旋桨飞机模态特

性要求更高；
３） 电传飞控系统采用被动式的差量控制，不能

对油门 ／滑流的变化、耦合响应进行主动补偿，虽然

无法实现对滑流的完全抑制和完全解耦，但是通过

增稳控制的方式可以减小油门变化的响应和三轴耦

合，使其达到飞行员可以接受甚至忽略的程度。 此

外增稳控制还可避免短周期－荷兰滚模态耦合引起

的振荡；
４） 方向舵自动配平功能对螺旋桨飞机正常飞

行和单发失效都很重要，可大幅提高飞行品质和保

障飞行安全，是螺旋桨飞机电传飞控系统不可或缺

的功能。
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ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．
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