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一种飞行控制混合指令故障气动伺服弹性分析方法
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摘 要： 大型民用飞机电传飞行控制系统会出现正常模式和直接模式控制指令同时输出的故障情况，需要表

明该故障下飞机气动伺服弹性的适航符合性方法，目前关于故障情况系统结构耦合适航符合性的研究都以验

证思路为主，未给出针对具体故障的验证方法。提出一种飞行控制混合指令故障下的气动伺服弹性分析方法，

给出正常模式和直接模式混合控制指令等效假设及等效方法，基于该等效假设给出混合指令下气动伺服弹性

分析原理；设计铁鸟试验，对混合控制指令等效假设进行验证，开展故障状态的气动伺服弹性分析。结果表明：

相比于正常模式，混合指令故障下飞机气动伺服弹性稳定性提高，满足设计要求，该分析方法可用于飞机故障

状态的气动伺服弹性设计与验证工作。
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Aeroservoelastic analysis method for mixed-command fault of flight control system
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Abstract： Large civil aircraft fly-by-wire flight control systems may experience a fault condition where both normal 
mode and direct mode control commands are output simultaneously. It is necessary to propose a method to demon⁃
strate the airworthiness compliance of the aircraft's aeroservoelasticity under this fault condition. Current research 
on the airworthiness compliance of system structural coupling under fault conditions primarily focuses on verifica⁃
tion concepts and does not provide specific verification methods for particular faults. An aeroservoelastic analysis 
method for the mixed command fault in flight control systems is proposed. An equivalent assumption for the mixed 
control commands from the normal and direct modes is proposed， and an equivalent method is provided. Based on 
this assumption， the principle for aeroservoelastic analysis under mixed commands is presented. An iron bird test is 
designed to verify the equivalent assumption for the mixed control commands. An aeroservoelastic analysis of the 
fault state is conducted. The results show that， compared to the normal mode， the aeroservoelastic stability of the 
aircraft is improved under the mixed command fault， and can meet the design requirements. This analysis method 
can be used for the design and verification of aeroservoelasticity in aircraft fault states.
Key words： aeroservoelasticity； flight control system； fault； flight control mode； mixed command

文章编号：1674-8190（2025）06-035-06

收稿日期：2025⁃02⁃24；  修回日期：2025⁃03⁃16
基金项目：中国商飞公司科技创新专项(Y24GS29)
通信作者：丁路宁(1987-), 男, 硕士, 高级工程师。  E-mail: dingln@126. com
引用格式：丁路宁, 杨飞, 李鹏 .  一种飞行控制混合指令故障气动伺服弹性分析方法[J].  航空工程进展, 2025, 16(6): 35-40.

DING Luning, YANG Fei, LI Peng.  Aeroservoelastic analysis method for mixed-command fault of flight control system[J].  Ad⁃
vances in Aeronautical Science and Engineering, 2025, 16(6): 35-40. (in Chinese)



第  16 卷航空工程进展

0　引  言

现代先进飞机普遍采用电传飞行控制系统，

其设计遵循多重冗余架构以保障飞行安全［1-5］，根

据适航规章对操纵系统的要求［6］，主飞行控制系统

通常设计有多种工作模式，例如按照工作能力划

分为正常模式和直接模式。正常模式下，舵面控

制指令由飞行控制计算机计算，提供完整的余度

管理和传感器表决，姿态、速率、加速度、空速、迎

角、襟缝翼位置等飞机传感器数据可用，并参与闭

环控制律计算；直接模式下，舵面控制指令由作动

器控制模块计算，没有系统级传感器表决，控制律

根据缝翼位置和直接模式速率传感器数据进行增

益调节。正常模式下飞机具有更好的操控品质，

直接模式下操控品质降低［7-8］。由于飞行控制系统

与结构存在耦合作用，因此需要考虑飞行控制正

常和失效等情况下对结构的影响，适航审查时通

过专用条件给出［9］。当前关于飞行控制系统故障

的研究主要集中在控制系统本身［10］和对飞行安全

的影响［11-12］，对控制系统和结构的相互作用研究较

少，马立群等［13］、李泽等［14］给出了适航符合性验证

思路，但未针对具体问题提供技术解决方法。在

工程中，气动伺服弹性稳定性分析一般采用频域

的方法，单输入单输出的系统通常采用 Nyquist 方
法计算飞机的稳定性［15-16］，多输入多输出系统通常

采用最小奇异值法［17-18］。近年来，气动伺服弹性分

析方法得到发展，姜宇等［19］对数字飞行控制系统

气动伺服弹性分析方法进行了研究；Liu Y 等［20］、

Wuestenhagen 等［21］对大柔性飞行器的气动伺服弹

性分析方法进行了研究。上述建模分析中均未考

虑飞行控制系统故障的情况，因此工程上需要发

展一种适用于飞行控制混合指令故障的气动伺服

弹性建模分析方法。

本文针对飞行控制系统正常模式和直接模式

指令同时输出的故障，提出合理的等效指令假设，

建立相应的模型，并通过铁鸟试验进行验证，将问

题转化为单输入单输出问题，利用频域方法开展

故障状态的气动伺服弹性分析，形成一套行之有

效的工程方法，以期用于飞机设计和验证工作。

1　问题说明

一种常见的电传飞行控制系统正常模式工作

原理如图 1 所示，作动器控制模块接收驾驶舱和传

感器的数据，经处理后发送到飞行控制计算机生

成控制指令，生成的控制指令传回并经过作动器

控制模块发送到作动器控制舵面运动。直接模式

工作原理如图 2 所示，直接模式下，图中黑色线框

内飞行控制计算机和航电网络等模块均不参与飞

行控制，作动器控制模块接收驾驶舱和传感器数

据，直接处理并生成控制指令，发送到作动器控制

舵面运动。某飞行控制系统采用余度设计，有 3 个

飞行控制计算机和 4 个作动器控制模块，每个作动

器控制模块对应不同的作动器，飞行控制架构如

图 3 所示，每个作动器控制模块分别对应副翼、升

降舵和方向舵的一个作动器。

图 1 飞行控制系统正常模式工作原理

Fig. 1　Flight control system normal mode working principle

图 2 飞行控制系统直接模式工作原理

Fig. 2　Flight control system direct mode working principle
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在本文所述故障情况下，有一个作动器控制

模块进入直接模式，主飞行控制系统和其他作动

器控制模块仍处于正常模式。由飞行控制系统架

构可知，飞机会有一侧副翼、一侧升降舵、方向舵

的单个作动器响应直接模式指令，其他作动器响

应正常模式指令，由于直接模式和正常模式控制

指令不同，因此舵面的实际位置是两个指令相互

作用后的结果，难以预测，这就导致气动伺服弹性

分析难以开展。

2　分析方法

2. 1　分析假设

当飞行控制系统处于混合模式故障下，进行

气动伺服弹性分析时，飞行控制指令与舵面运动

之间无法建立对应关系，即缺少由指令到舵面环

节的模型，因此分析的重点和难点是得到该环节

的模型，为此，需要进行工程处理，提出如下两个

假设。

1） 舵面刚体假设。在混合模式下，由于作动

器指令不同，舵面实际处于受力扭转状态，在气动

伺服弹性分析时，考虑舵面在平衡位置的增稳指

令运动，总体上属于小幅运动，可以不考虑由于此

小幅运动引起的舵面变形，即仍然认为舵面作刚

体运动。

2） 等效指令假设。在舵面刚体假设前提下，

舵面运动等效为一个指令的结果，即将正常模式

指令和直接模式指令进行迭加效果的等效。

在上述假设下，混合模式下气动伺服弹性分

析可以转换为单输入单输出系统问题。

2. 2　机体频响计算

由于舵面刚体假设，在混合模式下并不影响

机体传递函数的计算，弹性飞机气动弹性运动方

程如公式（1）所示。

Mq̈+ Cq̇+ K ( 1 + ig ) q- 1
2 ρV 2Q ( k ) q= 

Mc ü- 1
2 ρV 2Qc ( k ) u （1）

式中：M为关于结构模态的广义质量矩阵；Mc为控

制面耦合惯量矩阵；C为广义阻尼矩阵；K为广义

刚度矩阵；q为飞机机体广义模态坐标；u为控制面

刚体偏转模态坐标；Q为关于模态的非定常气动力

系数矩阵；Qc 为关于控制面的非定常气动力系数

矩阵。

公式（1）左边定义了基本的动力学特性，右边

定义了系统输入特性。系统的输出利用模态振型

计算对应传感器自由度，即 y=ΦFq。输出为角

速率和过载，其中Φ为模态振型，F为单位转换矩

阵。通过公式（1）求解机体频率响应函数结果由

公式（2）给出。
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2 ρV 2Q ( k )
-1
é
ë
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ù
û
úúúú-Mcω2 - 1

2 ρV 2Qc ( k ) （2）

2. 3　等效指令计算

飞行控制系统进入混合模式故障时，假设同

一舵面各个作动器的指令仅大小不同，符号一致，

令绝对值大的偏转指令（通常为正常模式指令）偏

度为 d1，绝对值小的偏转指令（通常为直接模式指

令）偏度为 d2，舵面等效偏转指令偏度为 d，舵面等

效偏转示意图如图 4 所示。

图 3 飞行控制系统架构

Fig. 3　Flight control system architecture

图 4 舵面等效偏转示意图

Fig. 4　Control surface equivalent deflection 
schematic diagram

37



第  16 卷航空工程进展

在舵面偏转时，当作动器伸长时，执行大偏度

指令的作动器受压，而执行小偏度指令的作动器

受拉，当作动器收缩时则相反，不考虑外载荷（作

动器载荷在作动器模型中考虑），舵面在各作动器

的共同作用下保持平衡，假设作动器伸长时指令

为正，收缩时为负，则平衡方程如式（3）所示。

ì
í
î

S c ( d 1 - d )= S t ( d - d 2 ) ( d 1 > 0，d 2 > 0 )
S t ( d - d 1 )= S c ( d2 - d ) ( d 1 ≤ 0，d 2 ≤ 0 )

     （3）
式中：Sc为作动器压缩刚度；St为作动器拉伸刚度。

由式（3）可以得到等效指令 d，如式（4）所示。

d =ì
í
î

( S c d 1 + S t d2 ) / ( S c + S t )  ( d 1 > 0，d 2 > 0 )
( S t d 1 + S c d2 ) / ( S c + S t )  ( d 1 ≤ 0，d 2 ≤ 0 )

 （4）

2. 4　气动伺服弹性分析方法

以俯仰回路为例，基于 2. 1 节的分析假设，可

以得到飞行控制混合指令模式下气动伺服弹性分

析回路原理图，如图 5 所示。

弹性飞机、惯导、直接模式传感器、正常模式

俯仰回路反馈控制律、直接模式俯仰回路反馈控

制律、指令等效环节、正常指令舵面、混合指令舵

面形成闭环，通过分析该闭环系统的开环传递特

性，可判定飞行控制混合指令故障下俯仰回路气

动伺服弹性稳定性。

3　等效指令试验验证

此类故障无法通过真实飞机设置实现，只能

设计铁鸟试验对理论分析模型进行验证，由于铁

鸟没有弹性机体，因此只能对故障情况下控制系

统的运行情况进行验证，即对 2. 3 节等效指令计算

方法进行验证。铁鸟试验的基本方法为：将飞机

设置到目标飞行状态，并设置单个作动器控制模

块进入直接模式，然后通过飞行仿真系统同时向

惯导和直接模式传感器注入相同扫频信号，采集

飞行控制计算机、总线、飞行仿真系统和舵面偏度

数据。

以俯仰角速率信号注入为例，铁鸟试验原理

如图 6 所示，通过飞行仿真系统发送俯仰速率仿真

信号给惯导、直接模式传感器，正常作动器控制模

块接收惯导数据后经处理发送给飞行控制计算

机，飞行控制计算机解算后发出控制指令，经正常

作动器控制模块发送至对应作动器驱动舵面运

动。直接模式作动器控制模块接收降级传感器数

据，进行处理并生成直接模式指令，该指令经作动

器控制模块直接发送到对应作动器，控制舵面运

动，升降舵安装舵偏传感器用于测量舵面偏度。

通过舵偏传感器测量的舵面偏度和注入信号

可以处理得到其频率响应函数，当以正常舵面偏

度为输出时，得到的是正常控制律频率响应函数，

当以故障舵面偏度为输出时，得到的是等效指令

的频率响应函数，其中包含作动器环节，在与分析

对比时需要代入对应工况的作动器模型。铁鸟试

验结果与根据第 2. 3 节假设理论计算结果的对比

如图 7 所示，理论分析模型与铁鸟试验结果匹配良

图 5 混合模式气动伺服弹性分析原理

Fig. 5　Mixed mode aeroservoelastic analysis principle

图 6 铁鸟试验原理

Fig. 6　Iron bird test principle

38



第  6 期 丁路宁等：一种飞行控制混合指令故障气动伺服弹性分析方法

好，且能够较准确地表达正常状态和单作动器控

制模块进入直接模式时的差异，因此，等效指令的

假设和计算方法合理，可以根据该假设开展单作

动器控制模块进入直接模式下的气动伺服弹性分

析工作。

4　气动伺服弹性分析

基于 2. 4 节的分析方法，以俯仰回路为例开展

气动伺服弹性分析，在混合指令故障模式下，其分

析结果与正常模式分析结果的对比如表 1 所示，相

位裕度均为±180°，在混合指令故障下，飞机气动

伺服弹性幅值裕度提高。幅频曲线和相频曲线的

Bode图对比如图 8 所示。

根据第 3 节等效指令的试验验证可知，在混合

指令故障模式下，等效指令小于正常指令，相当于

回路的增益降低，因此回路的气动伺服弹性稳定

裕度提高，气动伺服弹性分析结果很好地反映了

这一点。通过分析也可以获得在混合指令故障模

式下飞机的气动伺服弹性特性，从而表明对设计

要求的满足情况和对条款的符合情况。

5　结  论

1） 本文针对民用飞机电传飞行控制可能出现

的混合指令故障，提出了满足工程要求的气动伺

服弹性分析和验证方法。

2） 提出了混合指令故障下气动伺服弹性分析

假设，给出了等效指令计算方法，并设计了铁鸟试

验对该方法进行了验证。

3） 气动伺服弹性分析结果与预期一致，本文

方法能够反映混合指令故障下飞机气动伺服弹性

稳定性变化情况，通过分析表明该故障情况下气

动伺服弹性的适航符合性，该方法可进行工程

应用。
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