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摘　 要: 针对目前飞机操纵系统载荷机构离位性能检测带来的工作量大、 周期长的问题ꎬ 基于现代测控理论

与技术ꎬ 综合运用传感器、 ＰＬＣ 和便携式计算机ꎬ 设计了“飞机操纵系统载荷机构原位测试仪”ꎬ 根据检测到的驾

驶杆纵向、 横向杆力 杆位移信号ꎬ 通过软件实时生成驾驶杆实际的操纵特性曲线ꎬ 在此基础上与标准特性曲线对

比进行性能评判ꎮ 试用表明: 该设备检测准确、 使用方便ꎬ 实现了载荷机构的原位、 自动性能测试ꎬ 能够满足机

务人员的使用需求ꎮ
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的研究ꎮ

０　 引言

飞机操纵系统用来供飞行员操纵飞机绕纵轴、 横

轴和立轴旋转ꎬ 以改变或保持飞机的飞行状态ꎬ 是飞

机上一个十分重要的系统ꎮ 飞机操纵系统中的驾驶杆

是飞机操纵系统的人机接口ꎬ 飞行员通过驾驶杆向飞

机操纵系统输入操纵指令ꎬ 实现飞机飞行姿态的控制ꎮ
飞行员在空中操纵飞机的真实感觉通过飞机操纵系统

中的载荷机构(载荷感觉器)来实现ꎮ 当操纵过程中发

现杆重、 杆轻或杆皮条故障时ꎬ 除系统卡滞或摩擦力

增大外ꎬ 往往需要对载荷感觉器进行性能检测ꎬ 以判

定其工作是否正常[１]ꎮ 但使用现有的检测设备ꎬ 这项

工作必须离位完成ꎬ 工作量大、 周期长ꎬ 直接影响飞

机的完好率ꎮ 针对这一问题ꎬ 本文开发设计了飞机操

纵系统载荷机构原位测试仪ꎮ

１　 载荷机构性能及工作特性分析

１􀆰 １　 载荷机构性能分析[２]

图 １　 平尾载荷机构

以某型飞机平尾载荷机构为例ꎬ 其作用是模拟平

尾上的空气动力ꎬ 以便飞行员操纵平尾时感到有相应

的驾驶杆力ꎮ 该载荷机构构造如图 １ 所示ꎬ 活动杆与

力臂调节器活动臂的上端相连接ꎬ 外筒连接在与调整

片效应机构相连的摇臂上ꎮ
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驾驶杆在中立位置时ꎬ 活动杆的行程为零ꎮ 两个小

弹簧的预加张力大小相等ꎬ 方向相反地作用在活动杆

上ꎬ 而大弹簧的张力作用在外筒上ꎮ 因此ꎬ 活动杆上弹

簧作用力的合力为零ꎬ 即载荷机构对外不产生作用力ꎮ
向前推驾驶杆时ꎬ 活动杆被压向外筒ꎮ 在起始阶

段ꎬ 由于大弹簧的预压力较大ꎬ 因此只能压缩左端的

刚度较大的小弹簧ꎬ 使作用在活动杆上向左的张力迅

速增大ꎬ 同时逐渐放松右端的小弹簧ꎬ 使作用在活动

杆上向右的张力迅速减小ꎮ 这样ꎬ 随着活动杆行程的增

大ꎬ 活动杆向左的弹簧作用力的合力增长较快ꎮ 当活动

杆移动行程为 １＋０􀆰 ２
－０􀆰 １ ｍｍ 时ꎬ 其合力即可达 １４＋４􀆰 ５

－１􀆰 ３ ｋｇｆꎮ 此

时ꎬ 左端的小弹簧座与大弹簧座相接触ꎮ 当活动杆行程

继续增大时ꎬ 左端小弹簧的压缩量不再增大ꎬ 而开始压

缩中间刚度较小的大弹簧ꎬ 同时右端的小弹簧继续放

松ꎮ 这样ꎬ 随着活动杆行程的增大ꎬ 作用在活动杆上弹

簧力的合力增长较前一段缓和一些ꎮ 当活动杆行程为

４􀆰 ５＋１
０ ｍｍ 时ꎬ 其合力为(５１±３)ｋｇｆꎮ 活动杆移动的行程

超过 ４ 􀆰 ５＋１
０ ｍｍ 并继续增大时ꎬ 右端小弹簧完全放松ꎬ 此

时只压缩大弹簧ꎮ 因此ꎬ 随着活动杆行程的增大ꎬ 作用

在活动杆上的弹簧力的合力增长的更为缓慢ꎮ 活动杆到

达最大行程 ４７ ｍｍ 时ꎬ 合力为(１３９±７)ｋｇｆꎮ
向后拉驾驶杆时ꎬ 活动杆被拉出外筒ꎮ 载荷机构

的工作过程与上述相同ꎬ 仅弹簧压缩或放松的方向相

反ꎮ 当活动杆到达最大行程 ( ６４􀆰 ８ ｍｍ) 时ꎬ 合力为

(１７４ ±８􀆰 ５)ｋｇｆꎮ
１􀆰 ２　 载荷机构工作特性曲线

平尾载荷机构的工作特性曲线如图 ２ 所示ꎮ 在驾

驶杆偏离中立位置的行程较小时ꎬ 载荷机构能使杆力

随行程的增大而快速增长ꎻ 而当驾驶杆行程较大时ꎬ
又可以使杆力增长得较为缓慢ꎮ 这样ꎬ 在杆量较小时ꎬ
既可避免因杆力增加不明显以致操纵动作过猛ꎬ 又可

保证在无外力的情况下驾驶杆易于恢复中立位置ꎻ 在

杆量较大时ꎬ 能够避免因杆力过大使飞行员操纵疲劳ꎮ

２　 测试仪设计

飞机操纵系统载荷机构原位测试仪ꎬ 实质就是将

测量到的力和位移信号生成杆力 杆位移曲线ꎬ 并与其

工作特性曲线对比ꎬ 以此来判断载荷机构故障与否ꎮ
为实现这种功能ꎬ 需通过 ＰＬＣ、 传感器来采集力和位

移信号ꎬ 然后利用软件绘制杆力 杆位移曲线ꎮ 因此ꎬ
测试仪的设计包括硬件和软件两个部分ꎮ

硬件部分包括力测量装置、 位移测量装置、 ＰＬＣ
(下位机)和便携式加固计算机(上位机)等[３－４] ꎮ 考虑

图 ２　 平尾载荷机构的工作特性曲线

到测试仪应携带方便、 符合飞机驾驶杆和载荷机构的

实际工作状态、 大小适中和防震等因素ꎬ 将其分为两

个模块: 测量装置和便携式加固计算机ꎬ 两者通过电

缆相连ꎬ 结构示意图如图 ３ 所示ꎮ 为实现原位测量ꎬ
需要设计卡具ꎬ 将力传感器和角位移传感器(倾角传感

器)装于测试仪上ꎬ 检测时将卡具固定到飞机驾驶杆上

即可ꎮ 便携式加固计算机内装有可编程逻辑控制器

(ＰＬＣ)ꎬ 主要完成所采集数据的处理工作ꎮ

图 ３　 测试仪结构示意图

软件部分包括可编程控制器软件设计和 ＰＣ 端测试

管理软件设计ꎮ

３　 测试仪硬件设计

３􀆰 １　 测试夹具的设计

测试卡具采用卡箍式结构ꎬ 便于在驾驶杆上快速

拆装ꎬ 其结构如图 ４ 所示ꎬ 主要由手柄、 拉杆、 力传

感器、 角位移传感器、 支架、 夹子和卡箍组成ꎮ 夹子、
支架和卡箍用于将力传感器和角位移传感器固定到飞

机驾驶杆ꎮ (拉 /压)力传感器的两端有螺栓ꎬ 一端的螺

栓拧在支架的凸台上ꎬ 另一段的螺栓用于安装拉杆ꎮ
角位移传感器通过固定块固定在支架上ꎮ 手柄固定在
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拉杆的两端ꎮ (拉 /压)力传感器和角位移传感器通过电

缆分别与 ＰＬＣ 连接ꎮ

图 ４　 测试卡具结构示意图

３􀆰 ２　 杆力测量装置的设计

根据驾驶杆杆力的范围ꎬ 选用某量程为 ５００ Ｎ 的

ＵＮＣＬＢ－５００Ｎ 拉伸 /压缩式力传感器ꎮ 该传感器准确等

级达 ０􀆰 ０２％ＦＳꎬ 完全能够满足力数据的测试准确度ꎮ
ＵＮＣＬＢ－５００Ｎ 力传感器输出的是级电压 ｍＶ 信号ꎬ 在

送至 ＰＬＣ 之前ꎬ 需将其变送为 ０~ ±１０ Ｖ 电压信号ꎬ 为

此选择具有校正、 桥式激励电源、 低通滤波等功能的

ＬＣ２１０ 力传感器变送器ꎮ
３􀆰 ３　 杆位移测量装置的设计

选用某公司生产的 Ｅ６Ｇ２ 系列绝对值编码器ꎮ 根据

本系统的测试精度ꎬ 选择 ３６００ 分辨力、 ＢＣＤ 集电极开

路输出形式ꎬ 型号为 Ｅ６Ｇ２－ＡＢ６Ｃ(３６００)ꎬ 这样角位移

测量误差达到 ０􀆰 １°ꎬ 之后根据角位移与杆位移的对应

关系计算出杆位移ꎮ 由于使用绝对值编码器作为角位

移传感器ꎬ 因此能够自动实现归零校正功能ꎮ
３􀆰 ４　 下位机(ＰＬＣ)的设计

ＰＬＣ 用于完成整个测试过程杆力数据与杆位移数据

的实时采集及保存ꎮ 测试仪有开关量输入信号、 模拟量输

入信号ꎬ 这样就要求控制系统有相应的输入输出通道[５]ꎮ
绝对值编码器输出的角位移数据通过 ＰＬＣ 开关量

输入通道采集ꎬ 角位移数据为 １４ 位ꎬ 占用 １４ 个开关

量输入点ꎬ 在此选用 ＦＸ１Ｎ－２４ＭＴ 作为控制器ꎬ 该控

制器集成了 １４ 点开关量点输入和 １０ 点开关量输出ꎮ
力变送器输出的杆力数据通过 ＰＬＣ 的模拟量输入通道

采集ꎬ ＬＣ２１０ 输出信号为 ０ ~ ±１０ Ｖꎬ 为此选择ＦＸ２Ｎ－
４ＡＤ 作为 ＰＬＣ 的模拟量输入通道ꎮ
３􀆰 ５　 上位机(便携式加固计算机)的设计

便携式加固计算机研祥 ＪＥＣ－１５０３Ｂ 安装 Ｗｉｎｄｏｗｓ
ＸＰ 操作系统ꎬ 通过 ＦＸ 系列编程电缆与 ＰＬＣ 相联ꎬ
ＦＸ１Ｎ 系列编程口是 ＲＳ４２２ 标准ꎬ 上位机串口是 ＲＳ２３２
标准ꎬ 两者以串行方式通信ꎮ

４　 测试仪软件设计

如前文所述ꎬ 测试仪软件有可编程控制器控制软

件和 ＰＣ 端测试管理软件两部分ꎮ 可编程控制器控制软

件的作用是根据上位机设定的参数ꎬ 完成整个测试过

程的自动化ꎻ ＰＣ 端测试管理软件安装于便携式加固计

算机ꎬ 作为人机界面ꎬ 实现 ＰＬＣ 参数设定ꎬ 测试过程

的状态监控ꎬ 测试数据的采集、 显示、 保存、 查询、
打印以及实时绘制特性曲线等功能ꎬ 并与标准特性曲

线进行比较ꎬ 自动判断载荷机构的性能ꎮ
４􀆰 １　 可编程控制器软件设计

可编程控制器控制软件主要实现对飞机驾驶杆角

位移数据与杆力数据的实时采集ꎬ 将角位移数据转换

成杆位移数据ꎬ 并将杆位移数据和杆力数据形成一张

表格存放至 ＰＬＣ 的存储器中ꎮ 软件采用 ＧＸ Ｄｅｖｅｌｏｐｅｒ
软件进行开发ꎬ 采用梯形图方式进行编程ꎮ
４􀆰 ２　 ＰＣ 端测试管理软件设计

ＰＣ 端测试管理软件采用 Ｄｅｌｐｈｉ ２０１０ 编写ꎮ 开发

时ꎬ 以功能完整及使用简单为出发点ꎬ 以最少的操作

程序完成所有的测试动作ꎮ 因此ꎬ 将资料库记录的所

有测试条件包装成模组ꎬ 使用者在测试的过程中不需

输入大量的测试条件ꎮ 软件实时显示采集的力值、 位

移值ꎬ 并绘制力和位移的曲线ꎮ

５　 结语

本文基于现代测控技术ꎬ 以计算机控制为核心ꎬ
设计了“飞机操纵系统载荷机构原位测试仪”ꎬ 实时、
准确生成驾驶杆操纵特性曲线ꎬ 再通过与标准特性曲

线的对比进行性能评判ꎬ 实现了对载荷机构性能的原

位、 自动测试ꎮ 目前该设备已得到了应用ꎬ 使用结果

表明: 该设备测试精确、 性能稳定、 使用方便ꎬ 解决

了无法校验飞机驾驶杆操纵特性这一难题ꎬ 提高了修

理厂的检测能力、 工作效率、 飞机的完好率ꎬ 具有良

好的经济效益和应用推广价值ꎮ
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