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摘　 要：针对多操纵面飞机概念设计阶段操纵面适航性设计问题，提出一种基于转矩可达集（ＡＭＳ）的

多操纵面飞机机动性适航快速评价方法。 法将相关适航要求转化为三轴 ＡＭＳ 的约束，通过操纵面正

常与故障状态的 ＡＭＳ 覆盖性对比，进行机动性适航快速评价，对符合 ＡＭＳ 适航约束的操纵面设计方

案进行时域仿真。 结果表明，所提出的基于 ＡＭＳ 机动性适航评价方法能够对多操纵面概念设计方案

完成快速的适航要求初步评估，为多操纵面适航性设计以及系统功能危害性评估提供技术支撑。
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　 　 随着航空技术的发展，非常规布局诸如翼身融

合、联翼布局、倾转旋翼等逐渐应用于民用航空器领

域，这些新布局普遍具有高冗余操纵效应器 ／操纵面

的新颖特征。
如何在概念设计阶段就充分考虑安全性和适航

性的要求成为非常规布局成功进入民用领域的关键

问题之一。 虽然当前有效的适航规章针对的是传统

布局航空器，但其对航空器操纵面设计提出约束的

底层安全逻辑不会改变。 多操纵面适航性评估的传

统方法依赖大量时域仿真，导致计算成本高、迭代周

期长，且难以在早期识别物理层设计缺陷（如操纵

力矩冗余不足），导致后期设计迭代的风险增加［１］。
转矩可达集（ ａｔｔａｉｎａｂｌｅ ｍｏｍｅｎｔ ｓｕｂｓｅｔ，ＡＭＳ） ［２－７］ 能

直观展示操纵力矩，在飞行控制领域得到广泛应用。
然而，现有研究尚未建立 ＡＭＳ 与适航设计的联系，
特别是缺乏面向飞机概念设计阶段的快速评价

方法。
针对上述问题，本文提出一种基于 ＡＭＳ 的多操

纵面飞机机动性适航快速评价方法，通过 ＡＭＳ 进行

飞机物理架构的筛选，构建“设计－评价－迭代－仿

真”的评价流程。 该方法首先将适航条款对机动性

的要求（滚转、俯仰、偏航）转化为适航约束 ＡＭＳ 并

作为基准；对比初始设计的 ＡＭＳ，若其覆盖适航约

束则进一步评价典型故障模式（如舵面卡阻、丧失

等）的剩余 ＡＭＳ 覆盖性；任一阶段不满足要求则对

操纵面进行迭代设计，通过评价则进行时域仿真。
本文以多操纵面翼身融合飞机为算例，仿真实验表

明，本方法较传统方法其优势体现在：通过 ＡＭＳ 进

行正常与故障状态机动性适航评价，从力矩角度快

速评价当前设计是否满足适航要求，提升了设计与

评估的效率。 研究成果为多控制效应器 ／多操纵面

民用航空器在概念设计阶段的适航考虑提供了

支撑。

１　 转矩可达集

转矩可达集的概念最早由 Ｄｕｒｈａｍ 在 １９９３ 年首

先提出［８⁃１０］。 最初是为了研究多操纵面设计下，针
对控制分配问题如何确定控制边界，他将飞机的操

纵面 ｕ（ ｔ）（ｕｍｉｎ（ ｔ） ≤ｕ（ ｔ） ≤ ｕｍａｘ（ ｔ）） 在控制效率矩

阵 Ｂｅ：Ｒｍ → Ｒｋ（ｍ ＞ ｋ） 映射下形成的几何体 Φ 称

为转矩可达集。 具体而言，ＡＭＳ 是由滚转、俯仰和

偏航力矩构成的凸多面体，分配系统只能对 ＡＭＳ 内

的转矩向量进行有效分配和控制。
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１．１　 转矩可达集的求解方法

转矩可达集是由操纵面的物理约束和控制效率

矩阵共同确定，设 ｂｋ 为 ｕｋ 的效率向量，那么控制效

率矩阵Ｂｅ 改写为：Ｂｅ ＝ ｂ１ ｂ２ … ｂｍ[ ] 。 求解Φ
时，首先调整控制效率矩阵 Ｂｅ 的任意一轴与一个面

垂直，这里引入变换矩阵 Ｔ，控制效率矩阵 Ｂｅ 中的

第 ｉ 行和第 ｊ 列为 ｂｉ 和 ｂ ｊ。
Ｔ ＝ ｔ１１ ｔ１２ ｔ１３[ ] （１）

ｂｉ ＝ ｂ１ｉ ｂ２ｉ ｂ３ｉ[ ]Ｔ （２）

ｂ ｊ ＝ ｂ１ｊ ｂ２ｊ ｂ３ｊ[ ]Ｔ （３）
　 　 求出 Ｔ 使其满足

Ｔ ｂｉ ｂ ｊ[ ] ＝ ０ ０[ ] （４）
ｔ１１ｂ１ｉ ＋ ｔ１２ｂ２ｉ ＋ ｔ１３ｂ３ｉ ＝ ０
ｔ１１ｂ１ｊ ＋ ｔ１２ｂ２ｊ ＋ ｔ１３ｂ３ｊ ＝ ０{ （５）

　 　 求解该不定方程即可求出变换矩阵 Ｔ，令 ｔ１３ 为

任意非 ０值，即可求解 Ｔ的另外 ２个元素，令 ｔ１３ ＝ １，
则（５） 式变为

ｔ１１ｂ１ｉ ＋ ｔ１２ｂ２ｉ ＝ － ｂ３ｉ

ｔ１１ｂ１ｊ ＋ ｔ１２ｂ２ｉ ＝ － ｂ３ｊ
{ （６）

　 　 将（６）式转换为矩阵方形式

ｂ１ｉ ｂ２ｉ

ｂ１ｊ ｂ２ｊ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｔ１１
ｔ１２{ } ＝ －

ｂ３ｉ

ｂ３ｊ
{ } （７）

　 　 若满足
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　 　 则

ｔ１１
ｔ１２{ } ＝ －

ｂ１ｉ ｂ２ｉ

ｂ１ｊ ｂ２ｊ
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－１ ｂ３ｉ

ｂ３ｊ
{ } （９）

　 　 若

ｄｅｔ
ｂ１ｉ ｂ２ｉ

ｂ１ｊ ｂ２ｊ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ ０ （１０）

　 　 则说明控制效率矩阵 Ｂｅ 不满足任意 ３ × ３矩阵

满秩，则（９） 式的求解方法失效，这种情况可在 Ｂｅ

中添加小扰动量，破坏向量的相关性，从而使用（９）
式求解。

此时已经求得 Ｔ ＝ ｔ１１ ｔ１２ ｔ１３[ ] 的值，将 Ｔ 与

Ｂ相乘后，Ｂ（１，ｉ） 和Ｂ（１，ｊ） 中将有 １个元素为 ０，而
Ｂ 的第一行中其他元素的符号决定了其他操纵面的

设置方式：若该元素为正，则对应的操纵面应设置为

最大值；若该元素为负，则设置为最小值。 通过这种

方式，可以生成一个转矩可达集 Φ 的边界面。 反

之，若将正元素对应的操纵面设置为最小值，负元素

对应的操纵面设置为最大值，则可生成另一个边界

面。 为了完整计算 Φ 的所有边界面，需对每 ２ 个控

制执行机构的组合重复上述计算。 对于 ｍ 个控制

执行机构和 ３ 个力矩轴，所需计算次数为

ｎＣａｌｃｓ ＝
ｍ！

２！ （ｍ － ２）！
＝ １

２
ｍ（ｍ － １） （１１）

式中， ｍ 是控制执行机构的数目［１１］。
１．２　 操纵面故障情况的转矩可达集求解

对于操纵面故障情况，常见的故障模式包括操

纵面卡阻、操纵面松浮和操纵面损伤［１２］。
操纵面卡阻是指操纵面固定在某一位置，无法

产生预期的控制效果，同时可能引入额外的附加力

和力矩。 在求解转矩可达集时，操纵面卡阻的情况

可视为控制效率不变，若卡阻在 δ 位置，则操纵面位

置限制变为 ｕｍｉｎ ＝ ｕｍａｘ ＝ δ。
操纵面松浮是指操纵面失效，也就是操纵面的

控制效率为 ０，可以简化看作松浮的操纵面不会对

飞机产生任何气动力和气动力矩，即飞机的控制输

入产生的作用为 ０。 求解转矩可达集时，假设第 ｉ 片
操纵面松浮，控制效率矩阵 Ｂｅ 对应的故障位置变为

Ｂｆ
ｅ ＝ ［ｂ１ 　 ｂ２ 　 …　 ｂｉ ＝ ０　 …　 ｂｍ］ （１２）

　 　 操纵面损伤，会导致飞机质量、质心、转动惯量

以及飞机气动系数等参数的变化，假设操纵面质量

远远小于整个飞机的质量，则可以视为上述参数的

变化可忽略。 此时，操纵面产生的控制效率会降低，
假设第 ｉ 片操纵面正常状态下控制效能为 δ，操纵面

损伤 ｄ％ 时， 实际有效的控制效能为 δ′ ＝ （１ －
ｄ％）δ，求解转矩可达集时，控制效率矩阵 Ｂｅ 对应的

故障位置变为

　 Ｂｆ
ｅ ＝ ［ｂ１ 　 ｂ２ 　 …　 （１ － ｄ％）ｂｉ 　 …　 ｂｍ］ （１３）

２　 机动性快速评价方法

２．１　 评价流程

根据以上内容，建立下述评价流程：
１） 初始构型设计：获取设计方案的相关数据，

如：质量、气动外型、动力装置、操纵面设计等；
２） 适航约束建模：将适航条款的机动性要求转

化为力矩约束，建立适航约束的 ＡＭＳ；
３） 正常状态评价：计算飞机初始设计 ＡＭＳ，评

价其是否覆盖适航约束 ＡＭＳ；
４） 故障状态评价：确定需要评价的故障清单，

·５３１·
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分别计算故障状态剩余 ＡＭＳ 并评价其是否覆盖适

航约束 ＡＭＳ；
５） ＡＭＳ 机动性适航评价：若步骤 ３） ～ ４）中任

一评价未通过，则说明飞机设计方案不符合适航要

求并修改设计方案；全部通过则进入步骤 ６）；

６） 时域仿真：对通过 ＡＭＳ 评价的设计方案进

行时域仿真，通过可得到符合适航要求的飞机设计

方案。
评价流程图如图 １ 所示。

图 １　 评价流程图

２．２　 机动性适航要求

根据《运输类飞机适航标准》 （ ＣＣＡＲ － ２５ －
Ｒ４） ［１３］ 分析得出：正常状态下，飞机纵向能产生

－１．０ｇ～２．５ｇ过载，横向操纵性要求飞机在 ７ ｓ 内完

成 ６０°的滚转，航向操纵性要求临界发动机失效后，
可以左 ／右航向改变 １５°；操纵面故障状态下，飞机

纵向能产生 ０．８ｇ ～ １．３ｇ 过载，横向操纵性要求飞机

１１ ｓ 内完成 ６０°的滚转，并且能够 ３０°坡度定常左转

弯或右转弯。 将上述适航要求转化为操纵力矩要

求，转化到 ＡＭＳ 的坐标系中，定量评价飞机的机动

能力是否满足适航要求。
２．３　 适航约束的转矩可达集

根据 ２．２ 节中适航要求，将三轴机动性要求转

化为 ＡＭＳ。 计算适航要求规定动作所需的最小三

轴力矩，并通过力矩映射至 ＡＭＳ 坐标系，构建适航

约束 ＡＭＳ 作为基准，实现适航要求与操纵能力的可

视化对比分析。
１） 俯仰力矩

假设在目标过载的保持期间，飞机的状态量不

再随时间快速变化，并且是纯纵向平面的机动，无侧

滑，气动力和力矩是线性的。 所需俯仰力矩 Ｃｍｒｅｑ
为

Ｃｍｒｅｑ
＝ － （Ｃｍ０ ＋ Ｃｍａαｎ）üþ ýï ï ï ï ï ï

纵向静稳定

－ Ｃｍｑ

ｑｎ􀭰ｃ
２Ｖ}

俯仰阻尼

－
ＴｚＴ
ＱＳ􀭰ｃ}

发动机

（１４）

αｎ ＝
ＣＬｒｅｑ

－ ＣＬ０

ＣＬα
（１５）

式中： Ｃｍ０ 为零升力俯仰力矩系数；Ｃｍａ 为纵向静稳

定导数；α ｎ 为目标 ｎ 过载下需要的迎角；Ｃｍｑ 为俯仰

阻尼导数；ｑｎ 为目标过载机动时的俯仰角速率；􀭰ｃ 为

平均几何弦长；Ｖ为速度；Ｔ为发动机推力；ｚＴ 为发动

机安装位置到飞机水平面的距离；Ｓ 为机翼参考面

积；Ｑ 为动压。
２） 滚转力矩

横向操纵要求将操纵时间和偏转角度转化为滚

转力矩，假设该过程为匀速，滚转角加速度 ｐ̇ ＝ ０，因
此仅考虑滚转阻尼项，则所需滚转力矩系数 Ｃ ｌｒｅｑ 为

Ｃ ｌｒｅｑ
＝ － Ｃ ｌｐ·

ｐｂ
２Ｖ

（１６）

式中： ｐ 为滚转角速率；Ｃ ｌｐ 为滚转阻尼导数。
３） 偏航力矩

偏航操纵需满足单发失效时平衡非对称推力偏

航力矩的基本要求，同时保持航向操纵能力，则所需

偏航力矩系数 Ｃｎｒｅｑ 为

　 Ｃｎｒｅｑ ＝
Ｔ·ｙＴ

ＱＳｂ}

推力不对称

＋ Ｃｎβ
ｍＶｒ
ＱＳＣＹβüþ ýï ï ï ï

侧滑静稳定

＋ Ｃｎｒ
ｒｂ
２Ｖ}

偏航阻尼

（１７）

式中：Ｔ 为正常工作的发动机推力；ｙＴ 为发动机到机

体 ｙ 轴的距离；ｂ 为翼展；Ｃｎβ 为偏航静稳定导数；ＣＹβ

为侧力对侧滑角的导数；ｒ 为偏航角速率。

·６３１·
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３　 仿真实验与分析

３．１　 飞机模型介绍

本文采用多操纵面翼身融合 （ ｂｌｅｎｄｅｄ ｗｉｎｇ
ｂｏｄｙ，ＢＷＢ）飞机模型作为初始构型，如图 ２ 所示。

图 ２　 ＢＷＢ 飞机模型

ＢＷＢ 飞机由升降舵、机翼两侧 ２ 对升降副翼以

及 １ 对垂尾构成［１４］。
３．２　 正常状态机动性评价

选取飞机在 ３ ０００ ｍ 高度， Ｍａ ＝ ０．３ 时的控制

效率矩阵 Ｂｅ１ 为

Ｂｅ１ ＝

０ － ０．１２６ ６ ０
－ ０．０３４ ３８ － ０．０２８ ２ － ０．００３ １
０．０３４ ３８ － ０．０２８ ２ ０．００３ １
－ ０．０２８ ５ － ０．０２０ ４ － ０．００２ ５
０．０２８ ５ － ０．０２０ ４ ０．００２ ５
－ ０．００２ ３ ０ － ０．０１７ ４
０．００２ ３ ０ － ０．０１７ ４

é

ë

ê
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（１８）
　 　 操纵面位置限制如表 １ 所示。

表 １　 位置限制

执行构 位置限制

升降舵 －３０° ～３０°

１ 号升降副翼 －３０° ～３０°

２ 号升降副翼 －３０° ～３０°

方向舵 －２５° ～２５°

根据 １．１ 节的方法，通过初始设计飞机的控制

效率矩阵 Ｂｅ１ 和操纵面位置限制，求解初始设计

ＡＭＳ，采用 ２．３ 节的方法，计算出适航要求下的转矩

可达集。 三轴力矩系数的区间结果为

Ｃ ｌ ∈ ［ － ０．０１３ ７，０．０１３ ７］；

Ｃｍ ∈ ［ － ０．０９６ ３，０．１２８ ２］；
Ｃｎ ∈ ［ － ０．００４ ６，０．００４ ６］；

　 　 将三轴操纵面力矩系数的约束区间绘制在转矩

可达集坐标系中。 在正常状态下，判断飞机初始设

计 ＡＭＳ 是否覆盖正常适航约束 ＡＭＳ。 如图 ３ ～ ４
所示。

图 ３　 初始构型 ＡＭＳ 与适航约束覆盖性

图 ４　 初始构型 ＡＭＳ 与适航约束覆盖性

图 ３～４ 表明，初始设计 ＡＭＳ 在 Ｃｍ 轴未能覆盖

适航约束 ＡＭＳ，说明初始设计在纵向机动上不满足

适航要求，需要对操纵面进行修改。
３．３　 操纵面设计修改

由 ３．２ 节分析可知，ＢＷＢ 飞机因该构型纵向操

纵力矩臂较短，导致初始构型的纵向机动能力未满

足适航要求；而滚转与偏航方向的操纵能力存在明

显冗余。
在操纵面优化设计中，现有升降舵布局已完全

饱和，但机翼后缘内侧区域仍存在未利用的气动面。
为提高纵向操纵效能，本研究参考主流 ＢＷＢ 机型

及传统民机的舵面布局［１５⁃１７］，提出改进方案：
１） 操纵面面积与数量修改：增加 ３ 号升降副

翼，并延长原有 １ ～ ２ 号升降副翼展向长度，如图 ５
所示；

２） 气动模型简化：将舵效简化为与偏转角呈线

性关系；
３） 耦合效应简化：忽略操纵面数量和面积改变

对飞行力学耦合的影响。
气动分析得到迭代设计的控制效率矩阵 Ｂｅ２为

·７３１·
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Ｂｅ２ ＝

０ － ０．１２６ ６ ０
－ ０．０６２ ９ － ０．０４８ ７ － ０．００５ ６
０．０６２ ９ － ０．０４８ ７ ０．００５ ６
－ ０．０４９ ４ － ０．０３４ ４ － ０．００８ ７
０．０４９ ４ － ０．０３４ ４ ０．００８ ７
－ ０．０１３ ９ － ０．０２３ ５ － ０．００３ ４
０．０１３ ９ － ０．０２３ ５ ０．００３ ４
０．００２ ３ ０ － ０．０１７ ４
０．００２ ３ ０ － ０．０１７ ４
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（１９）
　 　 根据 Ｂｅ２进行迭代设计后的机动性评价。

图 ５　 操纵面设计修改

图 ６ 表明，迭代设计后纵向 ＡＭＳ 体积较初始设

计扩大 １．５２ 倍，完整覆盖适航约束 ＡＭＳ，且保持滚

转与偏航操纵能力的冗余。

图 ６　 设计修改 ＡＭＳ 与适航约束覆盖性

３．４　 正常状态机动性评价

ＡＭＳ 评价正常状态符合适航要求，进行时域仿

真，首先进行控制律与分配律设计。 基本控制律如

图 ７ａ） ～７ｂ）所示，其中各个增益参数设定依据飞行

品质要求，采用经典控制律方法设计。 纵向为俯仰

通道和发动机通道，俯仰通道采取 Ｃ∗控制增稳设

计，发动机通道输入为油门开度；滚转通道使用滚转

角速率反馈降低滚转角振荡，侧向过载反馈来消除

侧滑角；偏航通道采用偏航角速率以及侧滑角反馈

改善荷兰滚模态的阻尼比、消除侧滑角，并提高航向

稳定性［１９］，控制分配方法选用全操纵面伪逆法。

图 ７　 ＢＷＢ 飞机飞行控制律示意图

根据 ２．２ 节中的机动性适航要求，正常状态纵

向产生－１．０ｇ ～ ２．５ｇ 的法向过载，横航向 ７ ｓ 滚转

６０°，选定在高度 ３ ０００ ｍ、Ｍａ ＝ ０．３ 时相应的指令信

号，图 ８ａ） ～８ｂ）分别为飞机拉－１ｇ 与 ２．５ｇ 过载的机

动动作，图 ８ｃ）为过载－１ｇ 时的操纵面响应。
图 ９ａ）为飞机做 ７ ｓ 滚转 ６０°机动动作的滚转角

响应图，图 ９ｂ）为操纵面响应图。

图 ８　 纵向仿真结果图

·８３１·
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图 ９　 横向仿真结果图

由仿真结果可得，该设计方案在正常状态下的

ＡＭＳ 与时域仿真评价结果均符合适航要求。
３．５　 操纵面故障状态机动性评价

采用 ２．３ 节的方法，计算得到操纵面故障后适

航条款所规定的三轴力矩系数范围为

Ｃ ｌ ∈ ［ － ０．００８ ８，０．０００ ９］；
Ｃｍ ∈ ［ － ０．０２４ ９，０．０３８ ３］；
Ｃｎ ∈ ［ － ０．００３ ２，０．００３ ２］

　 　 １） 纵向评价

在高度 ３ ０００ ｍ、Ｍａ ＝ ０．３ 的条件下，对操纵面

卡阻的适航规定：根据 ０．８ｇ ～ １．３ｇ 过载量的操纵杆

机动位置对应的升降舵偏转最大位置，经仿真后选

取升降舵急偏后的卡阻位置为下偏 ９°。
首先进行 ＡＭＳ 评价，图 １０ａ）为正常状态 ＡＭＳ

与升降舵故障后剩余 ＡＭＳ 的对比，剩余 ＡＭＳ 缩小

至 ４８％，图 １０ｂ）表明升降舵故障剩余 ＡＭＳ 覆盖适

航约束 ＡＭＳ，符合要求并进行时域仿真。
本文分别构建升降舵、升降副翼、方向舵故障情

况，进行 ＡＭＳ 评价与时域仿真。 仿真条件设置为：
①推杆机动至 ０．８ｇ 的注入故障，在正常平飞状态

下，在 １５ ｓ 升降舵突然急偏，并朝下卡阻在 ８．９°位
置处，之后在第 ２０ ｓ 进行推杆机动；②拉杆机动至

１．３ｇ 的注入故障流程与 ０．８ｇ 相同。
图 １０ｃ） ～１０ｆ）分别为推杆机动 ０．８ｇ，拉杆机动

至 １．３ｇ 时的过载变化及单侧的各个升降副翼的偏

角响应。

图 １０　 升降舵故障适航评价

　 　 ２） 横向评价

在高度 ３ ０００ ｍ、Ｍａ ＝ ０．３ 的条件下，根据操纵

面卡阻的适航规定，飞机的仿真评估飞行条件可选

取 １ 号升降副翼故障和单侧方向舵故障，经仿真可

确定最外侧单侧升降副翼卡阻位置为向下（上）偏

７°（方向舵正常），单片方向舵卡阻位置为左（右）偏
８°（１ 号升降副翼正常）。

（１） １ 号升降副翼下偏 ７°卡阻，首先进行 ＡＭＳ

评价。 由图 １１ａ）为正常状态 ＡＭＳ 与升降舵故障后

剩余 ＡＭＳ 的对比，剩余 ＡＭＳ 缩小至 ６０％，图 １１ｂ）
表明升降舵故障剩余 ＡＭＳ 覆盖适航约束 ＡＭＳ，符合

要求并进行时域仿真。
在 ５ ｓ 时飞机左侧 １ 号升降副翼下偏 ７°，然后

在 ２０ ｓ 时飞机建立左滚 ３０°的坡度转弯。 图 １１ｃ） ～
１１ｄ）为 １ 号升降副翼故障的飞机滚转角和另一侧

正常的升降副翼响应。

·９３１·
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图 １１　 １ 号升降副翼故障适航评价

　 　 （２） 单片方向舵左偏 ８°卡阻，首先进行 ＡＭＳ 评

价。 由图 １２ａ）为正常状态 ＡＭＳ 与升降舵故障后剩

余 ＡＭＳ 的对比，剩余 ＡＭＳ 缩小至 ６１％，图 １２ｂ）表
明方向舵故障剩余 ＡＭＳ 覆盖适航约束 ＡＭＳ，符合要

求并进行时域仿真。
单侧方向舵的故障，其故障注入与升降副翼一

致。 图 １２ｃ） ～ １２ｄ）为单侧方向舵故障时的飞机滚

转角和另一侧正常的升降副翼和方向舵偏角响应。

图 １２　 方向舵故障适航评价

３．６　 实验结果分析

正常状态下，ＡＭＳ 与时域仿真结果均符合适航

要求，故障状态下，分别验证了 ３ 种操纵面卡阻情

况，分析如下：
由图 １０ｃ） ～１０ｆ）可知，升降舵急偏后卡阻后，飞

机过载和舵偏量均较小，此时飞机为了保持稳定飞

行，利用其他升降副翼进行配平，２０ ｓ 推拉杆进行机

动完成过载指令，符合适航要求。
由图 １１ｃ）可知，左侧 １ 号升降副翼卡阻后，滚

转角大约发生了 ３．５°的变化，２０ ｓ 给定 ３０°坡度定常

·０４１·
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转弯指令后完成滚转指令，符合适航要求。
由图 １２ｃ）可知，单侧方向舵卡阻后，滚转角大

约发生了 ２．６°的变化，２０ ｓ 给定 ３０°坡度定常转弯指

令后完成滚转指令，符合适航要求。
通过 ＡＭＳ 评价操纵面正常与故障情况和时域

仿真结果均符合适航条件，说明改进后的设计方案

满足机动性适航要求。

４　 结　 论

本研究将转矩可达集理论与适航要求相结合，

研究了飞机在正常和故障状态下的机动性适航快速

评价方法，飞行仿真表明了本文提出的方法对于机

动性适航评价的有效性。 得出以下结论：①本方法

改进了传统依赖大量仿真的试错模式，减少冗余的

仿真实验；②通过 ＡＭＳ 直观展示并量化飞机的三轴

操纵能力和操纵面故障后的剩余飞行能力，为设计

优化提供依据；③建立了“设计－评价－迭代－仿真”
的闭环评价流程，在飞机概念设计阶段为多操纵面

飞机的机动性适航评价提供了新的思路，具有工程

应用价值。
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