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无可调水平安定面和气动调整片飞机…

起飞杆力优化研究
齐万涛 *，吕新波，窦炳耀
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摘　要：针对无可调水平安定面和气动调整片的飞机在起飞阶段纵向杆力的优化设计，提出了一种适用于该种飞机的改善

起飞杆力的方法，该方法包括了起飞杆力设计速度点选取、目标杆力的确定和随重心而变的升降舵预置偏度的计算。将该

方法用于某型机，通过理论计算和飞行员在模拟器上验证，表明该方法行之有效，可以满足飞行品质规范要求。
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起飞是飞行的复杂阶段，虽然起飞时间只占整个飞行

任务的相当小的比例，但许多飞行事故都是在起飞过程中发

生的[1]。由于人员、货物、燃油等装载多变，导致飞机在起飞

时的总重和重心变化较大，如果起飞前不采取特殊的操纵措

施，会使得起飞时的杆力在每次起飞都不尽相同，这样不仅

增大了飞行员的负担，而且可能因起飞杆力过大，使得起飞

失败或者由于起飞杆力过小，飞行员施加的杆力很容易超过

实际所需值，可能导致飞机离地后俯仰姿态过大和飞机擦尾

等，这都会带来一定的安全隐患。

对于采用可调水平安定面的飞机，如空客 A340 飞机[2]，

起飞前根据飞机的重量和重心，设置相应的可调水平安定面

偏度，然后起飞时操纵升降舵，由于可调水平安定面的作用，

使得起飞时操纵升降舵的杆力适中。

采用操纵面气动调整片的飞机，飞行员的纵向杆力一

般和作用在操纵面上的气动铰链力矩直接相关，通过与操纵

面反方向偏转气动调整片以减小操纵面上的铰链力矩，进而

调节杆力。在起飞前，根据起飞重心，将气动调整片向前或

向后调到标牌相应的刻度值上，以使在起飞时的纵向杆力适

中。采用该方法的典型机型有赛斯纳 172 飞机和安 -24 飞

机等。

对于采用可调水平安定面或操纵面气动调整片的飞机

的起飞杆力的优化设计，国内外已有成熟的技术手段并成功

用于型号，但采用可调水平安定面，会增加额外的操纵机构，

进而增大飞机重量和设计难度，而对于采用操纵面气动调整

片的方法，常用于早期的采用机械操纵系统的飞机，对于采

用电传飞控系统的飞机，由于纵向操纵面的力不能为飞行员

直接感受，故该措施也失效。

本文通过对无可调水平安定面和气动调整片的飞机起

飞杆力优化研究，提出了一种适用于该种飞机的改善起飞杆

力的方法，通过理论计算和飞行员在模拟器上验证，表明该

方法行之有效，可以满足飞行品质规范要求。

1 起飞杆力优化方法
采用电传操纵系统的飞机，由于飞行员不直接感受操

纵面上的力，故在操纵系统中采用弹簧载荷机构以使飞行员

能感受到适当的杆力[3]。

对于无可调水平安定面的飞机，其纵向操纵面主要为

飞机的升降舵，当采用电传操纵系统，起飞时，飞行员对弹簧

载荷机构施加作用力进而产生位移，该位移信号为位移传感

器采集，并乘以相应的传动比进而传递到升降舵舵机以产生

对应的升降舵偏度[4]。

1.1 起飞杆力设计速度点确定

飞机的起飞过程是一个连续过程，其中的三个关键速

度点分别为抬前轮速度 VT、0.9 倍离地速度 V0.9L 和起飞离地
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速度 VL，其中 0.9 倍离地速度 V0.9L 为建立离地时的起飞姿

态点。

起飞抬前轮速度点 VT 的力和力矩平衡方程为：

 （1）

式中：G 为飞机重力；q 为飞机动压；CL，Cm 分别为升力系数

和俯仰力矩系数；P，yp 分别为发动机推力和力臂；α，δz，φp

分别为迎角、升降舵偏度和发动机安装角；N 为飞机后起落

架支反力；S，cA 分别为飞机参考面积和参考弦长；x，yg 分别

为重心到后起落架的轴向距离和垂向距离；f 为飞机摩擦因

数；R 为飞机主轮支反力。

由式（1）可求得抬前轮速度点所需升降舵偏度 δz1 和

支反力 N。

离地速度点 VL 的力和力矩平衡方程为：

 （2）

式（2）中相关符号说明同式（1）。由式（2）可求得离

地速度点所需升降舵偏度 δz3 和迎角 αL。

0.9 倍离地速度点 V0.9L 的力和力矩平衡方程为：

 （3）

式（3）中相关符号说明亦同式（1）。0.9 倍离地速度

V0.9L 需建立离地时的起飞姿态，将式（2）解出的 αL 代入式

（3），解出 0.9 倍离地速度 V0.9L 时所需的升降舵偏度 δz2 和支

反力 R0.9L。

在给定升降舵传动比 k1 和弹簧载荷机构的刚度 k2 后，

由于纵向杆力和升降舵偏度成正比，且相关规范对起飞杆力

的最大幅值有要求，故取（δz1，δz2，δz3）中绝对值较大者对应

速度点作为设计速度点。

1.2 起飞杆力优化目标值的确定

规范要求[5]，在配平机构的位置选定并将其固定的情况

下，所需的纵向杆力应限制在一定的范围内，该范围与飞机

的起落架布置、飞机类型有关，以前三点式起落架运输机为

例，该范围为 90N 推杆力至 230N 杆力。

分别计算典型飞行重量重心前限和后限在设计速度点

的升降舵偏度 δz前、δz后，分别除以升降舵传动比 k1 求得对应

的纵向操纵位移，由纵向操纵位移进而求得重心前后限对应

的杆力 Fz1、Fz2。

取目标操纵力 F 目标 =(Fz1+Fz2)/2，检查该值是否处于规

范要求的杆力范围，如不满足，可通过调整纵向传动比 k1 或

弹簧载荷机构的刚度 k2 使该值满足规范要求。

1.3 不同重心起飞升降舵预置偏度确定

不同重心的起飞升降舵预置偏度按下式计算：

 （4）

式中：F0 为弹簧载荷机构的启动力，δz 为给定重心下在起飞

设计速度点所需的升降舵偏度。这样就得到了一系列重心

下的升降舵预置偏度 δz预置，除以传动比 k1，就得到相应的操

纵杆预置位移。

起飞前，飞行员根据飞机重心，拨动纵向操纵调效机

构，使升降舵偏度和操纵杆位移达到相应的预置值。

2 算法验证
本文将该方法用于某型运输机，以验证该方法的有效

性。某型运输机为前三点式起落架布置，对应的起飞杆力

规范要求为 90N 推杆力至 230N 拉杆力。对于起飞杆力

设计速度点的确定，计算状态选取典型装载重量和前重心

（15%MAC），起飞阶段三个典型速度点的升降舵需用偏度

计算结果见表 1，其中抬前轮速度 VT 根据规范要求，取 0.85

倍 VL。

表 1　起飞三个典型速度点的升降舵需用偏度

Table 1　Elevator needed of three typical speed during taking off

VT /（m/s） δz1/（°） V0.9L/（m/s） δz2/（°） VL/（m/s） δz3/（°）

60 -15 63 -12 70 -10

根据表 1 计算结果，取升降舵偏度最大点抬前轮速度

点 VT 作为起飞纵向操纵力设计速度点。某型机典型装载重

量重心前限、后限在抬前轮速度点的升降舵偏度 δz前、δz后、

纵向操纵力 Fz1、Fz2 的计算结果见表 2。
表 2　起飞设计速度点的升降舵需用偏度和杆力

Table 2　 Elevator needed and stick force of design speed point 
during taking off

重心 /（%MAC） 升降舵 /（°） 纵向杆力 /N

15 -15 -240

30 -5 -60

表中杆力为负表示为拉杆力。取 F 目标 =(Fz1+Fz2)/2= 

-150N，该值处于规范要求的 230N 拉杆力和 90N 推杆力之

间，满足规范要求。某型机典型装载重量不同重心的起飞升

降舵预置偏度按式（4）计算，升降舵预置偏度和对应的操纵

杆预置位移计算结果分别如图 1 和图 2 所示。
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图 1　起飞升降舵预置偏度计算结果

Fig.1　The result of advanced elevator needed

图 2　起飞杆位移预置计算结果

Fig.2　The result of advanced stick displacement needed

为了验证图 1 和图 2 的升降舵和杆位移预置结果，选

取了某型机不同飞行重量和重心前限后限在起飞前作了升

降舵和杆位移预置后，计算了在起飞抬前轮速度点的杆力，

计算结果见表 3。
表 3　起飞纵向杆力计算验证

Table 3　Verification of longitudinal stick force during taking off

重量 /kg
重心 /

（%MAC）
杆力 Fe /N ΔFe=Fe-F目标 /N

25000
20 -158 -8

30 -155 -5

30000
15 -150 0

30 -150 0

35000
12 -156 -6

35 -152 -2

从表 3 中结果可以看出，起飞前通过调节纵向调效机

构将操纵杆向前或向后移动到对应重心的预置位移处，能使

不同重量、重心在起飞抬前轮时的纵向杆力达到或接近目标

杆力 -150N。同时在某些状态点尤其是大重量前重心点，若

不预置杆位移，起飞时的纵向拉杆力最大达到 260N，已超出

规范要求，采用了本文提供方法计算出的预置结果后，起飞

杆力大大降低并接近目标值，同时也满足了规范的杆力最大

幅值要求。

同时，将升降舵和杆位移预置计算结果输入到飞行模

拟器，让飞行员进行起飞模拟，飞行员亦给出了积极的评价，

认为该方法确实能保证不同重量、重心的起飞杆力都能在目

标操纵力附近，大大减轻了飞行员的操纵负担。

3 结论
本文针对无可调水平安定面和气动调整片的飞机，提

出了一种起飞操纵杆力的优化设计方法，并将该方法用于某

型机，通过理论计算和飞行员在模拟器上验证，表明该方法

能大大优化起飞操纵杆力，降低了飞行员的操纵负担和安全

隐患，具有很好的工程应用价值。 
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The Optimisation of Stick Force during Take-off for Airplanes without 
Adjustable Horizontal Stabilizer and Aerodynamic Tabs

Qi Wantao*， Lv Xinbo， Dou Bingyao

AVIC The First Aircraft Design Institution， Xi’an 710089， China

Abstract: For the optimisation of stick force during take-off of airplanes without adjustable horizontal stabilizer and 

aerodynamic tabs， an approach for improved stick force was given. The approach included how to figured out the 

design speed， how to choose the target stick force and compute the elevator degrees in accordance with center of 

gravity. The method was finally applied to a certain aircraft. The results of theoretical calculation and the evaluation of 

pilots by flying flight simulator indicate that this approach was of great value and the results can satisfy the demand of 

flying qualities specification.
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