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一种飞机升降舵需用功率的计算方法
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摘要!为提供舵面需用功率的计算依据!对工程作动器的设计提供理论支撑!提出了一种飞机升降舵需用功率的

计算方法!通过不同类型飞机实例进行计算"首先!针对不同种类的工况进行阐释!并详述速率计算所用的评价

准则#然后!提出带载荷平均速率计算方法步骤!分析铰链力矩特性#最后!通过计算空载速率!分析舵面需用功

率!并进行计算分析"计算结果表明!该方法计算出的需用功率不仅保证稳定裕度!且与舵面载荷具有理论相关

性!设计结果安全合理!对工程设计具有实用指导意义"

关键词!升降舵需用功率#工况#平均速率#铰链力矩#舵面载荷
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飞机自动飞行中$驾驶员的指令信号转化为机

械位移来偏转操纵舵面(

%

)

'舵机及舵面系统作为

飞行控制系统的执行机构$决定着飞机的动态响应

品质(

$

)

'在理想飞行动力学模型中$常常忽略舵面

偏转速率的影响$模型的输出为理想化响应'但在

真实情况下$作动器偏转速率对飞机响应及飞行品

质影响显著'

升降舵作为主要的纵向飞行操纵面$在配平+

操纵及增稳飞行中都有重要作用$且操纵性受舵面

偏转速率影响显著'在机动飞行时$要求飞机响应

快速且准确$如果舵面速率不满足要求$将会降低

飞机的响应速度及飞行品质$影响飞行任务的完

成$甚至危及飞行安全'

当前$在国内的飞机设计过程中$特别是在中

小型通用飞机的设计中$对于舵面速率及功率指

标$设计安全裕度一般很大$且实际需用速率指标



和功率指标较为模糊$飞行品质难以定量分析'随

着飞机飞行品质要求的提高+速度和载重的增加以

及军用飞机的特殊要求$过大的舵面偏转速率及安

全裕度不仅增加了作动器设计难度$而且对于材料

和资源也是一种浪费'相反$过低的舵面偏转速率

则容易导致舵面速率饱和$从而引发
Z@?

#

Z1-(71+

B

M):5M(6:1--,71(+

%振荡(

A

)

'

本文提出一种方法$根据不同工况计算出需用

的舵偏速率#带载荷的平均速率%$并据此反算全状

态最大空载速率$结合铰链力矩$计算舵偏范围内

作动器功率最大值#即需用功率%并将其作为作动

器功率设计值'该计算方法可为工程上设计升降

舵作动器提供参考依据'

;

!

工况准则与平均速率计算方法

在不同工况下$飞机的特性与响应均有不同$

评价准则也不同'

;=;

!

工况分类

在本次计算中$飞机共有巡航+巡逻+起飞和降

落
E

种构型'飞行过程中的典型飞行工况如下'

#

%

%精确机动操纵工况

起飞+降落等构型属于精确机动操纵工况'飞

行员施加阶跃操纵输入$使飞机产生
![

"

%"[

的

小幅度稳态过载增量'

#

$

%大机动操纵工况

飞行员施加阶跃操纵输入$使飞机产生该状态

A"[

的极限过载能增量'

#

A

%极限机动操纵工况

极限机动操纵工况定义为!飞行员施加最大的

阶跃操纵输入$使飞机产生该飞行状态下的极限稳

态过载$对应升降舵的满舵状态'

由于涉及极限过载$飞行员操纵飞机达到过载

的最大限制值'飞机在高速状态时$极限过载主要

取决于使用过载限制值&在低速状态时$迎角较大$

极限过载能力受迎角大小限制$根据状态点的速度

和迎角$取使用过载和迎角限制过载较小值$作为

极限稳态过载$如图
%

所示'

图
%

!

过载限制示意图
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飞行品质评价准则

在飞机的纵向短周期飞行品质中$与响应快速

性相关性强的准则包括如下'

#

%

%操纵期望参数#

R(+7*(-,+71:1

O

,71(+

O

,

B

*,G575*

$

R9Z

%准则

纵向阶跃操纵时$用初始角加速度与稳态过载

增量之比衡量飞行员对操纵效果推测#期望%的准

确程度$定义为

R9Z

/

#
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"

*

1

"#

/

"
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#

"
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5

%

"

6

# %

7

#

%

%

式中!

#

0

!

#

"

%为初始角加速度增量&

#

*

1

#

\

%为稳态

法向过载增量&

"

*

$

2

3

为短周期无阻尼自振频率&

4

#

为飞机空速&

5

为重力加速度&

%

"

6

7

为飞行轨迹响

应频率参数$与飞机俯仰响应传递函数零点有关'

!!

#

$

%俯仰角速率准则

俯仰角速率斜率最大点切线与
8

轴的交点$

定义为有效延迟时间$表征飞机俯仰角速率初始响

应的快速性'有效延迟时间
6

%

的要求如表
%

所

示'

表
;

!

俯仰角速率准则对有效延迟时间的要求

=#7>;

!

0,

1

&(2,?,*')/

@

('%-2#',%2(',2()*')

,//,%'(6,.,$#

:

'(?,

等级 要求

% 6

%

$

"=%$6

$

6

%

$

"=%C6

A 6

%

$

"=$%6

#

A

%时域准则

对阶跃操纵输入$法向过载的调节时间应满足

9

6

$

E6

'

升降舵速率设计应使得飞机响应满足以上
A

种准则要求'

;=A

!

带载荷平均舵面速率计算方法

#

%

%构造理想飞机传递函数$根据工况要求的

稳态过载值$输入阶跃指令$生成期望的理想动态

过载曲线&

#

$

%由自然飞机从纵向操纵杆位移
:

-

到法向

过载
#

1

的传递函数$求反函数$输出需用的舵面

偏转响应&

#

A

%将需用的舵面偏转输入速率限幅作动器$

输出带有速率限制的舵偏&

#

E

%将舵偏输入自然飞机$根据输出量评价飞

行品质$得到需用舵偏速率'

<

!

铰链力矩特性分析

分析舵面需用速率之后$结合舵面负载可确定

舵面需用功率$舵面负载即为铰链力矩$是作用在

舵面上的气动力相对于舵面铰链轴的力矩$升降舵

的铰链力矩特性会对飞机的纵向操稳特性产生重

A"&

第
#

期 杨宝钧$等!一种飞机升降舵需用功率的计算方法



大影响(

E

)

$其数值取决于舵面类型+几何形状+马赫

数+迎角+侧滑角及舵面偏转等'一般来说$铰链力

矩随迎角的增大在一定范围内基本呈线性变化$随

舵面偏角的增大而增大(

!

)

'执行机构#即舵面%的

位移和力#矩%的分配使飞行员对操纵杆施加一定

的力$舵面载荷直接影响操纵力的大小(

#

)

'

目前采用风洞试验的手段来测定铰链力矩特

性数据$在工程上是被大多数的气动设计师所接

受$并认为是一种比较可靠的方法(

C

)

'但目前在铰

链力矩试验数据的雷诺数修正方法上$还缺少比较

可靠的手段(

&

)

'铰链力矩的表达式可近似写为

;

<

/

=

<

,

>

,

?

,

@

#

$

%

式中!

=

<

为铰链力矩系数$

>

为速压$

?

为铰链线

后面积$

@

为铰链线后平均气动弦长'铰链线后气

动弦长和面积为定值$速压随马赫数的增大而增

大'铰链力矩系数主要包括零升力矩系数+迎角力

矩系数和舵偏力矩系数
A

部分$表达式近似如下(

D

)

=

<

/

=

<"

A

=

<

#

,

#A

=

<

$

-

,

$

-

#

A

%

式中!

=

<

为铰链力矩系数&

=

<"

为零升力矩系数&

=

<

#

迎角力矩系数&

=

<

$

-

为舵偏力矩系数&

#

为迎角&

$

-

为升降舵舵偏'

!!

其中$以舵面偏转产生的铰链力矩为主'铰链

力矩不同与一般负载$其值大小随飞行状态改变$

动压越大$铰链力矩越大(

%"

)

'

上述作动器需用速率分析中$所得结果为舵面

平均需用速率$根据加入速率限制的舵机模型输出

结果$其舵偏速率输出为定值$直至达到舵面偏转

极限$因此计算功率时$使用平均需用功率最小值

作为下边界'根据功率计算公式

B

/

C

,

D

/

;

<

,

"

#

E

%

式中!

C

为受力&

D

为线速度&

;

<

为铰链力矩&

"

为

舵面转轴角速度&

!!

可知$计算各状态点的铰链力矩最大值$即可

得驱动舵面的液压功率需求'

A

!

舵机需用功率计算

由于铰链力矩是舵面的气动载荷$是气动力对

铰链转轴的力矩$则根据功率计算公式

B

/

C

,

D

/

C

,1*

,

"

,

7

/

;

<

,

"

#

!

%

!!

舵面最小需求速率为精确机动工况中的平均

速率$根据带载荷舵偏平均速率$利用积分求均值

的原理$可反推空载舵面偏转速率$分析如下'

升降舵舵面偏转到极限位置时$偏转速率为最

小&偏转到载荷最小时$偏转速率最大$因此$偏转

速率是舵面位置的函数'

根据作动器流量与压力关系公式

E

/

E

"

%

F

#

B

B槡 "

#

#

%

式中!

E

为当前流量$

E

"

为空载流量$

#

B

为活塞

的压力差$

B

"

为作动器进出口的压力差'

等号左右除以作动器活塞面积并乘以作动器

行程到舵偏的系数$将压力差等效为铰链力矩$得

到

"/"

"

%

F

;

G

;

;槡 G,V

#

C

%

式中!

"

为当前舵偏速率$

"

"

为空载流量$

;

为当

前铰链力矩$

;

G,V

为作动器所承受的最大铰链力

矩$系数
G

;

%

%

$

G

;

;

G,V

表征舵面最大承受的铰链

力矩$一般情况$最大承受铰链力矩应不小于飞行

包线中的最大铰链力矩的
%=$!

倍'

当前铰链力矩和舵偏近似呈线性关系$令

;];

"

=̂

<

$

-

$

-

$

;

"

为零偏铰链力矩$

=

<

$

-

为铰链

力矩对舵偏的梯度$

$

-

为舵偏'代入式#

C

%$并对舵

偏进行积分$得

"/"

"

%

F

;

G

;

;槡 G,V

/"

"

%

F

;

"

A

=

<

$

-

$

-

G

;

;

&

'

(

)

G,V

%

$

*

"/

+

$

G,V

$

"

"

#

$

-

%

M

$

-

$

G,V

F$

"

/

+

$

G,V

$

"

"

"

%

F

;

"

A

=

<

$

-

$

-

G

;

;

&

'

(

)

G,V

%

$

M

$

-

$

G,V

F$

"

式中!

;

"

A

=

<

$

-

$

-

为任意舵偏位置时的铰链力矩$

$

"

为该状态点的配平舵偏角'此处取
G

;

/

%H$!

'

从公式中可以看出$随舵面载荷的增大$舵偏速率

减小&舵面无载荷时$速率为
"

"

'

因为

+

$

G,V

$

"

"

"

%

F

;

"

A

=

-

$

;槡 G,V

M

$/

"

"

+

$

G,V

$

"

%

F

;

"

A

=

-

$

;

# %

G,V

%

$

M

$/

"

"

;

G,V

=

-

+

$

G,V

$

"

%

F

;

"

A

=

-

$

;

# %

G,V

%

$

M

;

"

A

=

-

$

;

G,V

/

F"

"

;

G,V

=

-

+

$

G,V

$

"

%

F

;

"

A

=

-

$

;

# %

G,V

%

$

M

#

%

F

;

"

A

=

-

$

;

G,V

%

/

F"

"

;

G,V

=

-

$

A

%

F

;

"

A

=

-

$

;

# %

G,V

A

$

$

G,V

$/$

"

所以

"

/

F

"

"

$

A

;

G,V

=

-

%

F

;

"

A

=

-

$

G,V

;

# %

G,V

A

$

F

%

F

;

"

A

=

-

$

"

;

# %

G,V

( )

A

$

$

G,V

F

$

"

若平均舵偏速率已知$则可得到空载舵偏速率为

"

"

/

F

" $

G,V

F

$

# %

"

$

A

;

G,V

=

-

%

F

;

"

A

=

-

$

G,V

;

# %

G,V

A

$

F

%

F

;

"

A

=

-

$

"

;

# %

G,V

( )

A

$

!!

计算得到
"

"

后$任意
$

-

位置的速率
"

#

$

-
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求得$根据功率计算公式

B

#

$

-

%

/

C

,

D

/

C

,1*

,

"

,

7

/

;

<

#

$

-

%

,

"

#

$

-

%

可知功率
B

#

$

-

%为舵偏的函数$求得函数最大值$

即为为作动器的最低功率需求'

B

!

仿真计算结果

B=;

!

舵面空载速率

!!

巡航+巡逻+起飞和降落
E

种构型的状态点循

环计算$得到的
"

"

范围如表
$

所示'

!!

柱形图如图
$

所示'飞机处于起飞和降落构

型中$机动动作幅度限制较为严格$空载速率偏低$

同时液压流量着重倾向于供应增升装置'

表
<

!

空载速率范围

=#7><

!

C)D$)#.8&2/#%,2#',2#*

E

,

构型 空载速率范围"#

_

,

6

`%

%

巡航
A"=!E

"

AD=&!

巡逻
A"="A

"

EA=D#

起飞
$D=&#

"

A&=#D

降落
$D="D

"

AC="%

!!

取得空载速率
"

"

最小值与最大值的状态点及

详细参数如表
A

所示'

图
$

!

不同构型空载速率范围

Q1

2

=$

!

/(

B

-(,M6)*.,:5*,75*,+

2

5(.M1..5*5+7:(+.1

2

)*,71(+6

!!

空载速率计算结果与配平舵偏+极限舵偏+配

平与最大铰链力矩等都有直接关系$上面所列结果

为了说明空载速率的极限及边界范围$状态点的构

型+高度及速度仅代表空载速率最大或最小时的状

态$由计算结果决定'

根据 结 果 的 取 值 范 围$最 终 确 定
"

"

]

EA=D!CA_

"

6

$取全包线最大值'

B=<

!

作动器铰链力矩及需用功率结果

将部分计算结果与某两型支线客机对比如

表
E

所示'

表
A

!

空载速率最大最小值对应状态点

=#7>A

!

F'#',

@

)(*'8'-#'%)2,8

@

)*.8'-,?#G(?&?#*.?(*(?&?*)D$)#.8&2/#%,2#',

构型
I

"

G ;&

#

"#

_

%

$

7*1G

"#

_

%

;

7*1G

"#

/

,

G

%

$

G,V

"#

_

%

;

G,V

"#

/

,

G

%

"

"

"#

_

,

6

`%

%

巡航
%"" "=%# $"=#E &̀=AE $!"=AE À"="" %"E$=AE A"=!A&A

巡航
" "=E! %=!D "̀=!C &!E=!E %̀"="" $CCE=&D AD=&!A$

巡逻
!""" "=$" %#=%A !̀="# %&C=$D À"="" &"C=DC A"="$&"

巡逻
" "=E! "̀=C& $̀=$C %AEC=D# %̀"="" $&&"=%A EA=D!CA

起飞
%""" "=A" %̀=#! "̀=#E ECA=$C $̀$=EE $%$C=C% $D=&#AA

起飞
$!"" "=$" !=!C À=D# EC!=#C À"="" %#C%=C# A&=#DA!

降落
$!"" "=%A %D=%# D=#& È!=CD À"="" #C%=#D $D="&&A

降落
" "=A" #̀=!" $̀=C& &"E=#C $̀"=A$ $$$%=%D AC=""D%

表
B

!

参数对比

=#7>B

!

3#2#?,',28%)?

@

#2(8)*

飞机种类 涡桨飞机 支线客机
%

支线客机
$

无载荷偏转速率"#

_

,

6

`%

%

,

EA=D!CA

,

A&

,

E"

单块舵面最大铰链力矩"#

/

,

G

%

$&&%=&C

#单块%

%C"" A%"$

!!

根据表
E

数据$涡桨飞机的空载偏转速率大于

两型支线客机$又由于受到涡桨发动机滑流影响$

铰链力矩偏大$结果可信度较高&单块舵面最大铰

链力矩介于其他两个型号之间$该最大力矩在巡逻

状态点右舵面$

"=E!;&

飞行速度$拉力系数为

"="$

时取得'

计算作动器需用功率时$利用该点的力矩值与

实际的偏转速率相乘$每个状态点循环计算后$取

该状态点内所有舵偏位置功率的最大值'全包线

内最大功率为

B

G,V

/

%#D"H#a

!"&

第
#

期 杨宝钧$等!一种飞机升降舵需用功率的计算方法



H

!

结
!!

论

#

%

%舵机功率需满足全包线全位置的液压驱动

能力$故最小需用速率应取各个状态点及所有舵面

位置的需用功率最大值作为阈值$即需用液压功率

为
%#D"=#a

$单块最大铰链力矩在右舵面取得$

此时拉力系数为
"="$

$飞行速度为
"=E!;&

'

#

$

%在单个状态点范围内对比$巡航巡逻构型

中$铰链力矩及需用功率随拉力系数的增加而增

加$即增大发动机动力$舵面负载也增大&正常平飞

时随速度的增加$需用拉力系数减小$计算时需采

用插值法确定拉力系数值'

#

A

%由平均需用功率反算得到舵面空载速率$

进而获取各状态点所有舵面位置的偏转速率$结合

各舵偏位置的铰链力矩$计算得到需用功率&舵机

在偏转时$力矩最小时速率最大'

实际上$作动器提供的铰链力矩为平衡当前铰

链力矩和提供舵偏角加速度的力矩之和$为保证功

率满足要求$同时考虑液压系统的尺寸参数设计标

准$实际设计时的功率数值应大于计算结果$以保

障舵面能够顺利克服负载转动$并具备应对极端载

荷冲击的能力'本文提出的功率计算方法对作动

器工程设计具有一定的参考价值和应用意义'
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