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电传直升机俯仰姿态敏捷响应分析
田磊 *，张宏林，杨文凤

中国飞行试验研究院，陕西 西安 710089

摘　要：针对影响电传直升机姿态敏捷特性的主要因素进行分析。基于电传直升机的模型辨识及 Simulink 建模仿真，给出不

同的操纵输入及控制律参数下电传直升机姿态敏捷响应曲线及变化规律。根据数值仿真分析结果给出了改进控制律对电传

直升机姿态敏捷特性的影响，对电传直升机飞行品质的研究和考核具有重要的意义。
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随着世界直升机技术的发展，现代直升机已不单局限

于对飞行性能指标的追求，更关注于直升机完成任务的能力

与驾驶品质。电传直升机依靠电信号传递指令，采用电传飞

行控制系统可以减轻系统的重量（质量），节省空间，更重要

的是，可以采用先进的控制系统实现各类先进的直升机响应

类型，获得好的操纵性和机动性，极大地改善直升机的飞行

品质，使得直升机任务也变得更广泛，是世界直升机发展和

研究的重点。目前，西方国家的电传技术在直升机上已成功

应用，RAH-66“科曼奇”及 NH90 均为带有电传飞行控制

系统的直升机 [1，2]。

ADS-33E-PRF 是目前国际上最新版本的军用直升机

飞行品质规范，该规范强调了针对直升机的作战和使用能力

的考核。美国、欧洲直升机公司的新型电传直升机的研制

和试飞都采用了 ADS-33E-PRF 标准。姿态敏捷指标作为

直升机飞行品质试飞的重要部分，是直升机完成诸如追随

跟踪所要求的迅速、精度姿态变化能力的标准[3]。姿态敏捷

标准的背景资料与初始研究基于大量的飞行试验，由许多

不连续的快速阶跃输入构成。目前，国内受限于相关技术

条件限制，针对电传直升机飞行品质指标对应关系的研究

较少。在之前的研究工作中[4，5]，通过飞行试验参数辨识，得

到二阶响应直升机姿态敏捷响应曲线，对直升机姿态敏捷

试飞的相关问题进行了初步分析。本文在之前研究工作的

基础上，通过对不同操纵输入、控制律下直升机响应的姿态

敏捷分析，给出影响电传直升机姿态敏捷特性的主要因素，

对后续电传直升机飞行品质的研究及飞行试验具有重要的 

意义。

1 电传直升机控制律函数
与传统直升机相比，电传直升机飞行控制系统对直升

机的飞行品质有着较大的影响，尤其是全权限的电传飞行

控制系统依靠逆模型跟踪等现代控制理论极大地改善了直

升机的飞行品质特性，也可以较为容易地按照飞行品质和

动力学特性的要求设计各种响应类型的控制律，而控制律设

计是保证系统功能和直升机飞行品质实现的最直接、最重

要的关键环节之一[2]。电传直升机常见的响应类型有速率

响应类型（Rate）、平移速率响应类型（TRC）、姿态响应类型

（AC）、姿态控制 / 姿态保持（ACAH）和速率控制 / 航向保

持（RCDH）等[6]。其中，ACAH 响应是直升机的姿态变化

和杆偏移成比例，当在配平姿态时，杆处于制动（中立）时，

可以通过姿态保持稳定直升机，飞行员不必执行姿态稳定。

使直升机在增大稳定性的同时，仍具有一定的机动性。本文

以 ACAH 响应为例，基于 Simulink 建立系统模型[7]，对影响

电传直升机姿态敏捷响应的主要因素进行分析。ACAH 响

应控制律框图如图 1[8] 所示。
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图 1　ACAH响应控制律框图

Fig.1　The ACAH response control law block diagram

对一个姿态指令控制系统，模型通常采用二阶形式，以

俯仰方向为例：

 （1）

式中：Mq=-1/Ts，Mθ=-KpKδ/Ts，MWy=KpKδKs。θ为纵向俯仰

姿态角，q 为纵向俯仰角速率，Mq 为俯仰阻尼导数，MWy 为

纵向操纵位移导数，ΔWy 为纵向操纵位移，Kp 为反馈增益，

Ks 为前馈增益，Ts 为角速率响应时间常数，Kδ 为速率响应增

益。

单位阶跃条件下直升机响应方程与姿态敏捷指标对应

关系的推导已在之前的研究中做过详细的论述[4]，结果如

下：

Δθpk=c0+ce-ξωt sin（αt1+ 1） （2）

Δθmin=c0+ce-ξωt sin（αt2+ 1） （3）

qpk=cde-ξωt（sin（αt3+ 1+ 2）） （4）

式中：  ，     ，     ，

， ， ， 

。其中，k1，k2 的取值分别为 q（t）初次响

应后（t1，t2>0）角速度第一次、第二次为 0 时的整数；k3 为 

q·（t）初次响应后（t3>0）角加速度第一次为 0 时的整数。

而真实飞行操纵输入为基于时间的函数，结果为函数

目标改变量的积分：

 （5）

fi 为考虑操纵输入的角速率与姿态响应的函数，dFi 为

单位阶跃下的角速率与姿态响应的函数的微分。本文在之

前研究工作的基础上，基于系统建模仿真及数值计算设置不

同操纵输入工况及控制律参数，对影响姿态敏捷响应的主要

影响因素进行详细的分析。

2 数值仿真结果及分析
2.1 操纵输入的影响分析

根据飞行试验结果，不同的飞行员在执行姿态敏捷科

目时，飞行试验结果受飞行员操纵输入的影响。分别设置不

同操纵速率及超调响应下的操纵输入工况，对不同工况下姿

态敏捷响应结果进行分析。

表 1　不同工况下操纵输入

Table 1　The control input under different operating conditions

工况 序号 动作时间 /s 超调量 /% 超调时间 /s

A

A.1 0.25 0 0

A.2 0.50 0 0

A.3 1.00 0 0

B

B.1 0.25 20% 0

B.2 0.25 50% 0

B.3 0.25 100% 0

C

C.1 0.25 50% 0

C.2 0.25 50% 0.25

C.3 0.25 50% 0.50

基于上述分析，结合某型直升机飞行试验，基于单自由

度二阶等效系统对直升机姿态响应类型进行参数辨识。将

各参数代入响应方程中，分别进行 A，B，C 三种工况下的操

纵输入响应，从而求取直升机的姿态敏捷响应曲线，响应结

果如图 2~ 图 4 及表 2 所示。图 2 给出了 A 工况下直升机

姿态敏捷响应特性。由图 2 可得，在选取工况下，动作时间

由 0.25s 延长至 1s，角速率峰值由 8.04 降至 7.29，姿态响应

峰值变化较小。随操纵时间增大，操纵速率越慢，直升机角

速率与姿态响应越慢，角速率响应峰值越小，姿态敏捷指标

降低。图 3 给出了 B 工况下直升机姿态敏捷响应特性。由

结果可知，超调量的改变对直升机姿态敏捷响应的影响较

小，超调达到 100% 时，直升机角速率与姿态响应曲线基本

不变，但因操纵速率增大导致响应速度变快，姿态敏捷指标

略微增大。图 4 给出了 C 工况下直升机姿态敏捷响应特

性。随超调时间改变，直升机角速率响应与姿态响应均有较

为明显的改变。超调响应时间越长，对直升机姿态敏捷响应

越明显，最小姿态改变量降低，角速率与姿态角峰值增大，整

体敏捷性提高。由式（2）~ 式（5）理论推导及三种工况下

操纵输入的响应结果可以得出，操纵输入对姿态敏捷特性的

影响最终可归结为操纵输入积分量的改变，即在达到目标峰

值时间（ti）前操纵输入的积分面积越大，直升机敏捷性指标

越高。
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图 2　A工况下操纵输入响应曲线

Fig.2　The response curve under A operating condition

图 3　B工况下操纵输入响应曲线

Fig.3　The response curve under B operating condition

图 4　C工况下操纵输入响应曲线

Fig.4　The response curve under C operating condition

表 2　不同工况下姿态敏捷响应结果

Table 2　 The results of attitude agility under different operating 
conditions

工况 序号
Δθmin/
（°）

qpk /
（（°）/s）

Δθpk /
（°）

qpk/Δθpk/
（1/s）

A

A.1 7.33 8.04 10.59 0.76

A.2 7.35 7.88 10.54 0.74

A.3 7.40 7.29 10.36 0.70

B

B.1 7.33 8.08 10.61 0.76

B.2 7.32 8.17 10.63 0.77

B.3 7.30 8.31 10.71 0.78

C

C.1 7.32 8.17 10.63 0.77

C.2 7.20 9.37 11.00 0.85

C.3 6.97 11.47 11.75 0.97

2.2 控制律参数的影响

电传直升机 ACAH 响应控制律框由图 1 所示。在电

传直升机飞控系统中，系统参数 Kδ 及 Ts 代表直升机的裸机

气动特性，一般可通过调整反馈增益 Kp 及前馈增益 Ks 的控

制律参数以达到改善直升机飞行品质的目的。由传递函数 

式（1）可知，Ks 只对影响响应 MWy，而 MWy 对直升机姿态敏

捷响应无明显影响 [4]。因此本文主要分析 Kp 对姿态敏捷特

性的影响，结果如图 5 及表 3 所示。由结果可得，在试验直升

机气动特性下，随 Kp 增大，系统阻尼比显著减小，系统振荡加

剧，角速率响应峰值增大，姿态敏捷性指标升高。即在当前直

升机控制律下，系统敏捷性增大的同时必然导致稳定性降低，

无法同时满足电传直升机姿态敏捷及稳定性品质要求。如需

进一步优化，则需改进电传直升机控制律本身。本文通过对电

传直升机速率响应增加反馈回路的方式对其控制律进一步优

化，系统响应控制律框图如图 6 所示，则系统参数变为：

Mq=-（1+KδKe）/Ts

Mθ=-KpKδKe/Ts

MWy=KpKδKeKs
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图 5　不同Kp 下姿态敏捷响应曲线

Fig.5　The response curve of attitude agility with different Kp

表 3　不同Kp 下姿态敏捷响应结果

Table 3　The results of attitude agility with different Kp

Kp
Δθmin/
（°）

qpk/
（（°）/s）

Δθpk/
（°）

qpk/Δθpk/
（1/s）

阻尼比

ζ
周期

T/s

0.5 22.59 5.82 22.59 0.26 0.75 15.85

1.0 21.58 9.92 25.03 0.39 0.53 8.70

2.0 20.29 16.32 28.10 0.58 0.37 5.62

图 6　改进ACAH响应控制律框图

Fig.6　The improved ACAH response control law block diagram
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在其他参数不变的条件下，调节反馈系数 Ke 得到不同

姿态敏捷响应结果如图 7 及表 4 所示。系统增加反馈回路

后，系统阻尼增大，稳定性显著改善，敏捷性指标略微回落。

随 Ke 增大，系统阻尼比先减小再增大，系统敏捷性指标持续

升高，系统响应周期先减小再增大。图 8 给出了直升机姿态

敏捷响应主要气动参数随 Ke 的变化规律。图 8 中各参数具

体的数值与控制律参数有关，可根据变化规律及具体的使用

任务需求选取最优化控制律设计参数。
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图 7　不同Ke 下姿态敏捷响应曲线

Fig.7　The response curve of attitude agility with different Ke

表 4　不同Ke 下姿态敏捷响应结果

Table 4　The results of attitude agility with different Ke

Ke
Δθmin/
（°）

qpk/
（（°）/s）

Δθpk/
（°）

qpk/Δθpk/
（1/s）

阻尼比

ζ
周期

T/s

0.5 22.07 6.57 22.10 0.29 0.86 16.76

1.0 21.99 9.84 22.41 0.43 0.78 9.67

2.0 22.00 13.70 22.33 0.61 0.80 7.09

5.0 22.00 18.99 22.00 0.86 0.97 11.68
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图 8　直升机气动参数随Ke 的变化曲线

Fig.8　 The curve of the helicopter aerodynamic parameters with 
different Ke

3 结论
本文在之前研究成果的基础上，基于数值及理论分析

对影响电传直升机姿态敏捷特性的主要因素进行分析，可以

得到以下结论：

（1）飞行员操纵输入影响直升机姿态敏捷飞行试验响应

结果。操纵速率越快，姿态敏捷结果指标越高。瞬态超调幅值

的改变对响应结果影响不太，但超调时间延长则超调响应的影

响显著增大。分析结果表明，操纵输入对直升机姿态敏捷响应

的影响可归结为在操纵响应时间函数的积分，在达到目标峰值

时间前响应函数积分面积越大，直升机敏捷性指标越高。

（2）通过数值仿真给出反馈增益 Kp 对电传直升机姿态

敏捷响应的影响。基于仿真结果对控制律进行优化，通过增

加反馈回路优化控制律算法，给出改进后反馈系数对电传直

升机响应的影响规律，以达到优化直升机气动参数，改善直

升机飞行品质的目的。 
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Analysis of the Response of Fly-By-Wire Helicopter Pitch Attitude Agility

Tian Lei *， Zhang Honglin， Yang Wenfeng

Chinese Flight Test Establishment， Xi’an 710089， China

Abstract: The main factors affecting the attitude agility characteristics of the fly-by-wire helicopter were analyzed. 

Based on the model identification and simulation of the fly-by-wire helicopter by the Simulink， the response curve 

and regulation of the fly-by-wire helicopter attitude agility were given with the different control input and control 

law parameters. According to the results of numerical simulation， the influence of the improved control law on the 

characteristics of the fly-by-wire helicopter attitude agility was shown. It is of great significance to the study and 

assessment of the flight quality of the fly-by-wire helicopter.
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