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直升机飞行轨迹控制试飞技术研究
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摘　要：对 ADS-33E-PRF中的飞行轨迹控制要求及相应的试飞评定方法进行了研究。分析并验证了规范定义的需用功率曲

线的前、 后段，给出了分段评定的原因，确定了分段后飞行轨迹控制评定的试飞方法和数据处理方法。运用某型直升机对

上述方法进行了试飞验证，得出了该型机飞行轨迹控制前、后段响应的评定结果。该结果表明，所确定的试飞技术可行，

能有效评定ADS-33E-PRF 中的飞行轨迹控制要求。
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美国陆军航空及导弹司令部于 2000 年发布了新版的军

用旋翼飞行器驾驶品质要求，即 ADS-33E-PRF。相对于之前

的版本，新版的规范对飞行轨迹控制标准进行了修订，获得

总距阶跃输入时，在垂向速度响应的基础上，增加了总距固

定、俯仰角变化时垂向速度响应的要求，并将飞行轨迹控制

的评定分为需用功率曲线的前、后两段分别进行。这一修订

增加了评定试飞的内容和复杂程度，对这一新要求的分析研

究是实施飞行试验的前提条件。本文结合某型直升机的品

质试飞，从新规范中需用功率曲线前后段的判断、分段评定

的原因、分段后飞行轨迹控制评定的试飞方法及数据处理方

法等方面对该规范的飞行轨迹控制条款进行了分析研究。

1 规范的条款与分析
1.1 条款

ADS-33E-PRF 用两个定量条款来评定飞行轨迹的响

应：当以需用功率曲线的前段空速飞行时，应满足条款（1）

的要求；当以需用功率曲线的谷底后空速飞行，或条款（1）

不能满足时，应使用条款（2）的要求。为了达到此要求，在

总距保持恒定的条件下，当俯仰姿态阶跃变化引起的飞行轨

迹角的稳态响应对空速的斜率（Δγs/ΔVs）为负值时，定义

为前段飞行；当斜率为正值或零时，定义为后段飞行[1]。

（1）飞行轨迹对俯仰姿态的响应（前段）

当总距操纵固定时，等级 1 要求所有低于 0.4rad/s 的频

率，其垂向速度响应滞后俯仰姿态响应的角度不大于 45°；

等级 2 要求所有低于 0.25rad/s 的频率，滞后不大于 45°。

（2）飞行轨迹对总距操纵的响应（后段）

在总距操纵阶跃后，垂向速度响应在 5s 内应有等效的

一阶外形。应限制俯仰姿态角的偏移量，以便忽略它们对垂

向速度响应的影响。其参数由等效一阶垂向速度 -总距的

传递函数确定，表 1 给出了这些参数的限定值。用时域拟合

法可得到等效系统参数。符合本要求的鉴定系数 R2 应大于

0.97，小于 1.03。

 （1）

式中：h为垂向速度，单位为 m/s；δc 为总距操纵量，单位为

（°）；K 为增益；τheq为滞后时间，单位为 s；Theq为时间常数，单

位为 s。
表 1　公式（1）中参数的最大值（前飞）

Table 1　 Maximum values for parameters in formula （1）-forward flight

等级 Theq/s τheq/s
1 5.0 0.20
2 10.0 0.30

航空科学技术

Aeronautical Science & Technology Apr. 15 2017 Vol. 28 No.04 17-22

DOI：10.19452/j.issn1007-5453.2017.04.017

直升机飞行轨迹控制试飞技术研究
马庚军 *，张宏林

中国飞行试验研究院，陕西 西安 710089

摘　要：对 ADS-33E-PRF中的飞行轨迹控制要求及相应的试飞评定方法进行了研究。分析并验证了规范定义的需用功率曲

线的前、 后段，给出了分段评定的原因，确定了分段后飞行轨迹控制评定的试飞方法和数据处理方法。运用某型直升机对

上述方法进行了试飞验证，得出了该型机飞行轨迹控制前、后段响应的评定结果。该结果表明，所确定的试飞技术可行，

能有效评定ADS-33E-PRF 中的飞行轨迹控制要求。

关键词：直升机；飞行轨迹控制；试飞技术；垂向速度

中图分类号：V217.3　　 文献标识码：A　　 文章编号： 1007-5453（2017）04-0017-06

收稿日期：2017-01-18；    退修日期：2017-02-17；    录用日期：2017-03-01
* 通讯作者 . Tel.：029-86839474    E-mail：mgjun8905@163.com
引用格式：　�MA Gengjun， ZHANG Honglin. Research on flight test technology of helicopter flight path control[J]. Aeronautical 

Science & Technology， 2017， 28（04）： 17-22. 马庚军，张宏林. 直升机飞行轨迹控制试飞技术研究 [J]. 航空科学技术，2017，28

（04）：17-22.

美国陆军航空及导弹司令部于 2000 年发布了新版的军

用旋翼飞行器驾驶品质要求，即 ADS-33E-PRF。相对于之前

的版本，新版的规范对飞行轨迹控制标准进行了修订，获得

总距阶跃输入时，在垂向速度响应的基础上，增加了总距固

定、俯仰角变化时垂向速度响应的要求，并将飞行轨迹控制

的评定分为需用功率曲线的前、后两段分别进行。这一修订

增加了评定试飞的内容和复杂程度，对这一新要求的分析研

究是实施飞行试验的前提条件。本文结合某型直升机的品

质试飞，从新规范中需用功率曲线前后段的判断、分段评定

的原因、分段后飞行轨迹控制评定的试飞方法及数据处理方

法等方面对该规范的飞行轨迹控制条款进行了分析研究。

1 规范的条款与分析
1.1 条款

ADS-33E-PRF 用两个定量条款来评定飞行轨迹的响

应：当以需用功率曲线的前段空速飞行时，应满足条款（1）

的要求；当以需用功率曲线的谷底后空速飞行，或条款（1）

不能满足时，应使用条款（2）的要求。为了达到此要求，在

总距保持恒定的条件下，当俯仰姿态阶跃变化引起的飞行轨

迹角的稳态响应对空速的斜率（Δγs/ΔVs）为负值时，定义

为前段飞行；当斜率为正值或零时，定义为后段飞行[1]。

（1）飞行轨迹对俯仰姿态的响应（前段）

当总距操纵固定时，等级 1 要求所有低于 0.4rad/s 的频

率，其垂向速度响应滞后俯仰姿态响应的角度不大于 45°；

等级 2 要求所有低于 0.25rad/s 的频率，滞后不大于 45°。

（2）飞行轨迹对总距操纵的响应（后段）

在总距操纵阶跃后，垂向速度响应在 5s 内应有等效的

一阶外形。应限制俯仰姿态角的偏移量，以便忽略它们对垂

向速度响应的影响。其参数由等效一阶垂向速度 -总距的

传递函数确定，表 1 给出了这些参数的限定值。用时域拟合

法可得到等效系统参数。符合本要求的鉴定系数 R2 应大于

0.97，小于 1.03。

 （1）

式中：h为垂向速度，单位为 m/s；δc 为总距操纵量，单位为

（°）；K 为增益；τheq为滞后时间，单位为 s；Theq为时间常数，单

位为 s。
表 1　公式（1）中参数的最大值（前飞）

Table 1　 Maximum values for parameters in formula （1）-forward flight

等级 Theq/s τheq/s
1 5.0 0.20
2 10.0 0.30



18  					          航空科学技术� Apr. 15  2017  Vol. 28 No.04

1.2 分析

这两个条款的选择取决于直升机飞行速度及条款（1）

是否能够满足要求，为此，ADS-33E-PRF 根据总距保持恒

定的条件下，俯仰姿态阶跃变化引起的轨迹角稳态响应对

空速的斜率（Δγss/Δ）的正负定义了需用功率曲线的前 

后段。

1.2.1 前、后段划分的判断

为了判断前、后段的划分，从速度 V0、轨迹角 γ0 的稳定

平飞（高度一定、垂向速度h 0=0 时）开始考察，保持总距固

定、前推周期变距杆增速并产生俯仰姿态阶跃变化，直到轨

迹角达到稳态响应的这一过程。定义垂向速度 h 以高度增

加方向即垂直向上为正，假设轨迹角达到 γ1 时直升机的稳

态速度为 V0+ΔV。

对于需用功率曲线的小速度段（飞行速度小于久航速

度），推杆增速后需用功率减小，剩余功率增加，直升机产生

向上的垂向速度 h （ h ＞ 0）。前后两个稳态相比，有：

由轨迹角的定义：

 （2）

式中：γ 为前飞速度。

可得轨迹角的稳态增量为：

由于是增速过程，则速度的稳态增量为：

从而有：

根据规范对前后段的定义，可确定需用功率曲线的小

速度段为后段。同理，可得需用功率曲线的大速度段（飞行

速度大于久航速度）为规范定义的前段；而两段之间的分段

点即为久航速度。因此，规范定义的功率曲线前后段的划分

如图 1 所示。

由规范对需用功率曲线前后段的定义，可知获取前后

段判断数据的必要试验方法应是总距固定条件下偏离配平

的俯仰姿态阶跃。为验证上述前后段的分析结果，选取某

型直升机固定总距前飞时俯仰姿态阶跃引起的飞行轨迹

角响应进行计算分析。计算中使用飞行轨迹重构法来计

算垂向速度[2]，如式（3）所示；然后采用式（2）计算飞行轨 

迹角。

 （3）

图 1　需用功率曲线前、后段的划分

Fig.1　The frontside and backside of the power required curve

式中：u，v，w 分别为体轴系的 3 个速度分量；φ，θ 为滚转

角和俯仰角。计算结果如图 2 所示，图 2 给出了该型机在

大于久航速度的前飞条件下，飞行轨迹角随俯仰姿态阶跃

变化的响应。由图 2 可知，俯仰角低头阶跃后，飞行速度逐

渐增大（ ），而飞行轨迹角 γ 的稳态值小于阶跃之前

的稳态值（ ），因此，可得 ，即大于久航速

度的需用功率曲线部分为规范定义的前段，这一试飞的结

果与上述理论分析结果相吻合，证明了上述分析结果的正 

确性。

图 2　大于久航速度时俯仰角阶跃引起的响应

Fig.2　 Response of pitch attitude step input-velocity bigger than 
maximum endurance speed

1.2.2 分段评定的原因

在 ADS-33C-PRF 及 ADS-33D-PRF 中，飞行轨迹控制

部分的要求仅是“在一个阶跃总距输入后至少 5s 内，垂向

速度响应具有合格的一阶外形[3，4]。” 在飞行试验中，这一条

款存在两个重大缺陷：一是没有涉及纵向周期变距操纵方

式，而在前飞中单独采用周期变距改变俯仰姿态角来控制

飞行轨迹的情况非常普遍；二是在前飞中，完成纯粹的总距
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输入而没有小幅姿态角的改变几乎是不可能的，而即使是

小幅的姿态角变化也可能产生很大的垂向速度响应（尤其

是大速度时），因此，不能忽略轴间耦合对垂向速度产生的 

影响。

德国宇航研究院（DLR）在运用无增稳的 BO105 直升

机对 ADS-33C-PRF 进行的试飞评估中即遇到了上述问题 [2]：

BO105 直升机在以 148.16km/h 的速度前飞试验中，其他操

纵轴保持固持、总距阶跃输入引起的垂向速度响应并不具有

合格的一阶外形，如图 3 所示。而总距阶跃输入的同时利用

纵向周期变距修正俯仰姿态偏移后，得到了近似的一阶外

形，如图 4 所示，并且当修正俯仰姿态的操纵量更大时，垂向

速度响应的外形更接近于一阶外形（如图 4 中实线所示）。 

图 3　BO105 前飞总距阶跃时的垂向速度响应（其他操纵轴固持）

Fig.3　 Vertical rate response to collective step-BO105 in 
forward flight （other axes held fixed）

图 4　�BO105 前飞总距阶跃时的垂向速度响应（纵向周期杆修正

俯仰姿态角偏移）

Fig.4　 Vertical rate response to collective step-BO105 in forward 
flight （applying cyclic to minimize pitch excursions）

之所以出现这样的问题是由于 BO105 直升机由总距

阶跃输入引起的俯仰耦合非常强烈。而对于接近中立稳定

的直升机来讲，总距阶跃输入在短周期内不会引起俯仰轴

的剧烈变化，可认为垂直轴和俯仰轴是解耦的，因此，得到

的垂向速度响应具有典型的一阶外形。AH-64A 直升机在

以 240.76km/h 速度前飞时的放距阶跃试验说明了这一点，

其所得响应结果和一阶响应模型给出的结果非常相近[5]，如 

图 5 所示。 

图 5　AH-64A 直升机总距阶跃输入的垂向速度响应

Fig.5　 Vertical rate response to collective step for AH-64A 
helicopter

可见，旧版规范中关于飞行轨迹控制的要求，对于接近

中立稳定的直升机（即总距阶跃输入在短周期内不会引起

较大的俯仰角偏差）而言尚可实现，而对于垂直轴和俯仰轴

强烈耦合的直升机，垂向速度响应的外形很难接近于一阶外

形，且试验内容不符合实际需求。

因此，在 ADS-33E-PRF 中增加了周期变距（俯仰姿态

变化）这一飞行轨迹控制方式，进而将飞行轨迹控制的评定

分成前、后两段并采用不同的标准分别进行，这样的评定方

法也符合如下事实：当以后段速度前飞时，空速较小，前飞

速度对垂向速度的贡献量 usin θ 较小（如式（3）所示），为

实现飞行轨迹控制需要较大的俯仰角变化；而总距控制相

对直接，效率较高。因此，飞行轨迹控制要求把总距作为主

要操纵。当速度处于需用功率曲线的前段时，速度较大，前

飞速度对垂向速度的贡献量 usin θ 较大，俯仰角轻微的变化

即可达到控制轨迹的目的；而采用总距操纵除了引起垂向

速度响应外，还会引发俯仰姿态角的附加变化，导致轨迹控

制难度增大。而当改变俯仰姿态角不能实现飞行轨迹控制

要求时，仍可使用总距操纵来完成。

因此，ADS-33E-PRF 增加了周期变距（俯仰姿态变化）

控制方式，分成前、后两段并采用不同的标准分别进行评定
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后，就规避了早期版本中的两个缺陷，可在不同的前飞速度

以符合实际的操纵方式进行试验，使飞行试验更符合实际需

求，试验实施相对便利，规范要求也更容易达到。

2 试飞方法与数据分析
2.1 分段点的确定

采用分段评定后，首先需要确定前、后段的分段点。由

前文可知，前、后两段的分段点即久航速度。因此，在进行

飞行轨迹控制试验前，需要结合平飞性能试飞确定久航 

速度。

2.2 飞行轨迹对俯仰姿态的响应（前段）

根据规范的要求，可以采用频率扫描或单正弦波输入

的操纵方式进行该部分试验[6]。但由于标准要求的操纵频

率为小于 0.4 rad/s（周期为 15.7s，等级 1）和小于 0.25rad/s

（周期为 25.1s，等级 2），均比较小。若采用频率扫描的试验

方式，则必须从一个相当低的频率开始，扫描进行几个周期

所需时间是数分钟，因此，扫描输入的幅值必须足够小，以避

免出现偏离配平的大姿态变化，这增加了试验实施及得到高

质量数据的难度。

更实际的方法是采用单频率的正弦波。既然规范要求

频率在 0.40rad/s 以下（等级 1）时垂直速度滞后姿态不大于

45°，则可输入一个固定频率为 0.40rad/s 的正弦波；若该频

率输入下滞后角度能满足规范要求，则更低的频率也同样可

以满足。在获得单正弦波输入的时间历程曲线后，如图 6 所

示，可由曲线直接获得俯仰角响应的周期 P 及其与垂向速度

响应的时间差∆ t，因此，可采用式（4）计算响应滞后的角度。 

 （4）

图 6　单正弦波输入响应滞后角度的计算

Fig.6　 Computing of response lag angle to single sine wave 
input

试验应以稳定状态开始，试验中保持总距固定，滚转和

航向偏差也应尽可能地小。要获得稳定的响应，可能需要操

纵时间持续 3~4 个正弦波周期。据此，对某型直升机在高

1000m 以 220km/h 速度前飞时纵向单频率正弦波输入引起

的垂向速度响应进行了计算分析。多次正弦波输入试验所

得的垂直速度响应滞后角度统计如表 2 所示，单次试验响应

的时间历程如图 7 所示。

表 2　单正弦波输入后垂速响应的滞后角度

Table 2　 Lag angle of vertical rate response to single sine wave 
input

序号 输入频率 /（rad/s） P/s Δt/s Δφ/（°）

1 0.39 15.93 1.57 35.48

2 0.38 16.69 1.38 29.77

3 0.34 18.50 2.12 41.25

4 0.36 17.56 2.00 41.00

5 0.36 17.25 1.81 37.77

6 0.40 15.82 1.25 28.45

7 0.32 19.37 1.69 31.41

8 0.31 20.56 1.81 31.69

图 7　单正弦波输入后响应的时间历程

Fig.7　Time history of response to single sine wave input

由计算结果可知，滞后角度的最大值为 41.25°。根据

ADS-33E-PRF，该型直升机飞行轨迹对俯仰姿态的响应具

有等级 1 的评定等级。

2.3 飞行轨迹对总距操纵的响应（后段）

ADS-33E-PRF 对这一部分的要求与悬停及低速时总距

操纵引起的高度响应的要求相近，只对等效一阶垂向速度 -

总距传递函数的参数做了重新限定，新限定值如表 1 所示。

因此，可采用与总距操纵时高度响应相同的试验方法和数据

处理方法。合适的操纵输入形式为总距操纵位移阶跃。试

验应从稳定状态开始，可进行不同幅值的提距和放距阶跃输

入，考虑到安全性，不可使用大幅值的放距阶跃，尤其是在近

地面。试验过程中应使俯仰、滚转和航向偏移量最小；总距

引起的俯仰耦合的影响随着空速的增加而更加显著，因此，

在 5s 的阶跃时段内应保持俯仰姿态偏离配平的变化量处在

可以忽略的范围内。

根据总距操纵时高度响应的数据处理方法[1]，对某型

直升机在高1000m 以110km/h 速度前飞时总距阶跃操纵引
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起的垂向速度响应进行了计算分析。计算中垂向速度采用式

（3）求出，拟合方法为三变量非线性最小二乘法。最佳拟合得

出的等效一阶传递函数的 3 个参数及鉴定系数如表 3 所示，

拟合得出的垂向速度响应曲线如图 8（a）和图 8（b）所示。

表 3　垂向速度响应的拟合结果

Table 3　Fitting results of vertical rate response

总距操纵 K Theq/s Theq/s R2 评定等级

提距 2.60 1.34 0.07 0.995 等级 1

放距 -1.22 1.29 0.02 0.997 等级 1

图 8　垂向速度对提距阶跃和放距阶跃的响应

Fig.8　 Vertical rate response to up-collective step and down-
collective step

由上述计算结果可以看出，鉴定系数 R2 在 0.97~1.03

的条件范围内时，最优拟合得出的等效一阶传递函数的参

数值在飞行轨迹控制等级一的限定范围内，因此，该型直

升机飞行轨迹对总距操纵的响应具有等级 1 的评定等级。 

图 8（a）和图 8（b）也同样显示，总距阶跃后的 5s 视窗内，

垂向速度响应与一阶拟合模型的外形非常相似，具有典型的

一阶外形。

上述算例证明了所采用的飞行轨迹控制试飞方法和数

据处理方法的可行性。

3 结论
本文对 ADS-33E-PRF 中的飞行轨迹控制条款及评定

该条款的试飞方法和数据处理方法进行了分析验证，得出了

如下结论：

（1）需用功率曲线的大速度段（飞行速度大于久航速

度）为 ADS-33E-PRF 所定义的前段；需用功率曲线的小速

度段（飞行速度小于久航速度）为后段；两段之间的分段点

为久航速度。

（2）ADS-33E-PRF 增加周期变距（俯仰姿态变化）这

一飞行轨迹控制方式，将飞行轨迹控制评定分成前、后两段

并采用不同的标准分别进行，规避了旧版规范中的主要缺

陷，使飞行试验更符合实际需求，试验实施相对便利，规范要

求也更容易达到。

（3）飞行轨迹对俯仰姿态的响应（前段）的评定应采用

单频率的正弦波输入形式，通过响应的时间历程来计算垂直

速度响应滞后角度；飞行轨迹对总距操纵的响应（后段）的

评定应采用总距阶跃输入形式，通过三变量非线性最小二乘

法计算等效传递函数的参数。

算例证明了本文确定的飞行轨迹控制试飞技术的可行

性。本文可为飞行轨迹控制要求的试飞验证及相应闭环机

动科目飞行试验的实施提供借鉴和参考。
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起的垂向速度响应进行了计算分析。计算中垂向速度采用式

（3）求出，拟合方法为三变量非线性最小二乘法。最佳拟合得

出的等效一阶传递函数的 3 个参数及鉴定系数如表 3 所示，

拟合得出的垂向速度响应曲线如图 8（a）和图 8（b）所示。

表 3　垂向速度响应的拟合结果

Table 3　Fitting results of vertical rate response

总距操纵 K Theq/s Theq/s R2 评定等级

提距 2.60 1.34 0.07 0.995 等级 1

放距 -1.22 1.29 0.02 0.997 等级 1

图 8　垂向速度对提距阶跃和放距阶跃的响应

Fig.8　 Vertical rate response to up-collective step and down-
collective step

由上述计算结果可以看出，鉴定系数 R2 在 0.97~1.03

的条件范围内时，最优拟合得出的等效一阶传递函数的参

数值在飞行轨迹控制等级一的限定范围内，因此，该型直

升机飞行轨迹对总距操纵的响应具有等级 1 的评定等级。 

图 8（a）和图 8（b）也同样显示，总距阶跃后的 5s 视窗内，

垂向速度响应与一阶拟合模型的外形非常相似，具有典型的

一阶外形。

上述算例证明了所采用的飞行轨迹控制试飞方法和数

据处理方法的可行性。

3 结论
本文对 ADS-33E-PRF 中的飞行轨迹控制条款及评定

该条款的试飞方法和数据处理方法进行了分析验证，得出了

如下结论：

（1）需用功率曲线的大速度段（飞行速度大于久航速

度）为 ADS-33E-PRF 所定义的前段；需用功率曲线的小速

度段（飞行速度小于久航速度）为后段；两段之间的分段点

为久航速度。

（2）ADS-33E-PRF 增加周期变距（俯仰姿态变化）这

一飞行轨迹控制方式，将飞行轨迹控制评定分成前、后两段

并采用不同的标准分别进行，规避了旧版规范中的主要缺

陷，使飞行试验更符合实际需求，试验实施相对便利，规范要

求也更容易达到。

（3）飞行轨迹对俯仰姿态的响应（前段）的评定应采用

单频率的正弦波输入形式，通过响应的时间历程来计算垂直

速度响应滞后角度；飞行轨迹对总距操纵的响应（后段）的

评定应采用总距阶跃输入形式，通过三变量非线性最小二乘

法计算等效传递函数的参数。

算例证明了本文确定的飞行轨迹控制试飞技术的可行

性。本文可为飞行轨迹控制要求的试飞验证及相应闭环机

动科目飞行试验的实施提供借鉴和参考。
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