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摘 要 讨论了某 A C T 验证机纵向数字式电传操纵系统 (D F BW ) 控制律的综合设计方法
,

概述了具有控制增稳 (C A s)
、

边界 (迎角 / 过载) 限制
、

放宽静稳定性 (R S s) 补偿和自动配

平等功能的纵向 D F BW 控制律的结构和参数选择
,

阐明了校正滤波网络的作用和自持振荡的

抑制措施
。

设计结果为试飞所验证
。

关键词 控制律设计
,

中性速度稳定
,

放宽静稳定性
,

主动控制技术

A b s 扮a e t T h e e o n t r o l l a w s y n t h e s is m e th o d o f t h e lo n g i t u d in a l D F BW s y s t e m o f a e e r t a in A C T

d e m o n s t r a t io n a j r e r a ft 15 b ri e fl y d e s c r i b e d jn th e P a P e r
.

Th
e s e l ec t io n o f t h e e o n t r o l l a w s t r u c t u r e

a n d P a r a m e t e r 15 a l s o d e s c r ib e d
.

T h e c o n t r o l la w i n e lu d e s t h e fo ll o w in g fu n e t io n s : C A S
,

b o u n d a r y (a n g le o f a t t a e k a n d n o m in a l lo a d ) lim it e r ,

R S S e o m P e n s a ti o n a n d a u t o m a t ie t ri m
.

T h e

fu n e t i o n o f fi l t e r s a n d t h e a t t e n u a t io n o f t h e s e l卜e x c i ta t i o n s u s t a i n e d o s c ill a t io n a r e a l s o d is
·

c u s s e d h e r e i n
.

T h e a b o v e d e s ig n r e s u lt 15 v e r i fi e d by t h e fl i gh t t e s t
.

K e y w o rd s d e s i g n o f c o n t r o l la w ,

N S S
,

R S S
,

A C T

用某 A C T 验证机进行纵向数字式电传操纵系统的研究计划已经完成
。

飞行试验证明

了纵向 D F BW 控制律的 设计和综合是成功 的
。

这种控制律所强调的部分随控布局

(C C v ) 功能也已验证
。

电传操纵系统是一个复杂的全时
、

全权限的飞行控制系统
。

为了

使飞机获得良好的飞行品质和性能
,

最核心的任务是选择一个结构
、

参数合理的控制律
。

虽然包括电传操纵系统在内的主动控制技术 (A C T ) 的实施与飞机机体设计同时进

行
,

但是对于该验证机电传操纵系统的控制律设计必须局限于现有结构和部件进行设计 :

控制面仅仅使用全动平尾 ; 控制功率由已有的执行部件提供
。

靠配重实现重心位置后移的

放宽静稳定性
,

使控制律的作用和飞机性能的改善受到限制
。

有许多不 同的有人驾驶飞机的飞行品质规范可作为 D F BW 控制律设计的指标要求
。

参考这些飞行品质准则
,

对于 D F BW 控制律综合设计和试验诸方面都能起到一定的指导

作用
。

对于电传操纵系统更有意义的飞行品质评价方法是等效系统分析法
。

飞行试验证明

了这种方法对于设计和评价具有电传操纵系统的飞机构形是一个良好工具
。

1 控制律的功能结构

经过系统综合
、

地面试验和空中试飞
,

最终得到的某 A C T 验证机纵向 D F BW 控制

律功能结构图如图 1 所示
。

它具有控制增稳
、

中性速度稳定性 (N S s)
、

迎角 / 过载限制

和静稳定性补偿功能
。

19 9 0 年 l 月 2 2 日收到
,

19 9 1 年 12 月 16 日收到修改稿
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图 1 某飞机纵向电传操纵系统控制律结构图

在机动 七行中
,

为了得到良好的杆力 / g 特性和满意的短周期响应
,

控制增稳系统采

用 了法向加速度
、

俯仰角速度和迎角反馈
。

为满足驾驶员的操纵要求
,

纵向 D F BW 控制

律具有 3 种 五作模式 : 在高速飞行时
,

杆力指令法向过载 ; 当动压 q < 11
.

77k P a
时

,

杆力

指令俯仰角速度和法向过载 ; 当起落架开关在
“

放下
”

位置时
,

杆力指令平尾偏度
。

前两种

工作模式具有中性速度稳定性 ; 起飞
、

着陆模式其有正向速度稳定性 (P S s)
。

设计一种与驾驶员愿望相一致的非线性杆力指令增益 Fs / n ,

目的是使小输入操纵

(精确跟踪 ) 有较低的录敏度 ; 在最大杆力附近
,

低的杆力梯度即能使
一

飞机达到最大性

能 驾驶员又没有过份的操纵力
。

设置死区的目的在于防止不被注意的力对平尾的扰动
。

2 中性速度稳定性的实现

在前向通路中串联积分器
,

便可获得中性速度稳定特性
。

在大速度工作模式的机动飞

行中
,

前向积分器把杆指令与法向过载的稳态误差保持为零; 在小速度工作模式的机动 飞

行中
,

积分器的作用使任何非指令的俯仰速率和法向过载自动减小到零
。

当杆指令为零时

前向积分器使 飞机处于平飞状态
。

当飞机改变飞行速度或高度时
,

杆力 (或杆位移 ) 始终

在零位附近
,

积分器起自动配平作用
,

保持飞机平直飞行
。

在任何 犯行状态
,

前向积分器

使杆力 / g 梯度保持不 变
。

由于前向积分器的引人
,

使 飞机一电传闭环系统增加 了一个主

导极点
,

改变了飞机纵向二阶短周期运动特性
。

为此
,

引入 比例加积分的指令控制
,

构成

一个实零点
。

当这对零
、

极点相互接近时
,

飞机的纵向运动才能较好地等效为二阶短周期

特性
。
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3 C A S 增益的选择与调节

控制增稳系统的增益
,

可利用理想化结构 (原始模型 ) 初步确定
。

增益选择的主要依

据是系统稳定性要求和等效系统参数评价准则
。

系统稳定性是控制系统的最基本要求
。

除

飞机有关参数外
,

决定电传操纵系统稳定性的主要因素是电传操纵系统结构
、

参数和校正

方法
。

其中开环增益是系统稳定性的重要因素之一
。

从开环增益的表达式

二i各 f--VP 里兰

田 “
、5 7. 39

K
。

K + K 。, · 2。

) ( l )

可知
,

除飞机纵向短周期频率 臼
。
。

、

动力系数
” 3 : 、 ” 2 :

和飞行速度 V 外
,

控制律中法向

过载反馈增益 K
。 、

前向积分器斜率 K 以及俯仰速率反馈增益 K Q .
决定了系统开环增

益
。

过大的 K
” 、

K 和 K Q ,
值

,

不仅使系统稳定储备降低
,

同时有可能使系统出现极限环

振荡
。

然而 K
。

和 K Q ,
值不能太小

,

二者受等效操纵期望参数 C A P 下限值的限制
。

积分

斜率 K 也不能太小
,

当比例加积分形成的闭环零
、

极点较小且不相等时
,

飞机响应时间

增长
,

并有较大的超调或欠调
。

为使比例加积分构成的零点与闭环实极点对消
,

对于理想结构的三阶系统来说
,

使

用零
、

极点配置法可方便地选取 C A S 控制律增益
。

然而对于不 同飞行状态
,

这些参数都

在变化
。

因此
,

控制律增益需要随飞行状态不同自动调节大小
。

在自动调参的设计中
,

应尽量地减少调参的个数
,

以及选择简单的调参规律
。

飞行试验表明
,

K
。

和 K Q 可共用

一种调参规律
,

即 K
。

/ K Q 为常数 ; K
。

随 M
“
的增大而减小 ; K Q ,

可以不随飞行状态

变化
。

在增益选择过程中
,

可利用下列公式验证短周期特性的几个主要参数是否满足规

范要求
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式中 口
。、, 、

认
:

分别为电传 一飞机纵向短周期频率和阻尼 比
。

初步设计阶段
,

‘
: ;
目标

为 0
.

7 ~ 0 8
。

为保证系统稳定性
,

C A P 参数应接近规范要求下限
,

设计目标为 0
.

5 左右
。

由零
、

极点对消决定的俯仰速率反馈增益

K 。 = (K + 睿。 。
。
二 一 2心

p ,
臼

。
二 ) / n , 2 (5 )

随高度
、

M a
数变化较大

,

用单值插值法调节增益
,

必须在多种飞行状态下做很大的性能

折衷
。

为 了得到在整个飞行包线范围内具有最佳性能的控制律
,

又要尽量避免这种折

衷
·

数字式控制系统允许自动调参的个数和复杂性适当增加
·

其中 K Q 需要根据静压和

静
、

动压之 比进行二重插值
。

而二重插值要求的执行时间将是关键问题
。

可以导出未知

增益和已知增益的函数式
,

并预先将其系统进行离线计算
,

得到函数系统的网络图
,

以

备插值计算用
。

4 迎角 / 过载限制器的设计

利用迎角 / 过载限制器将迎角和过载限制在允许值以下
,

使驾驶员尽情地发挥飞机的

机动能力
,

而不必担心超出边界和失控飞行
。

超出法向过载边界可使飞机损坏 ; 超出迎角

边界
,

不仅可能导致飞机失速
,

迎角过大可引起横侧向不稳定 ; 尤其对于静不稳定的飞机

来说
,

当最大的平尾正偏度引起的低头力矩还不足以抵消过大迎角带来的上仰力矩时
,

电

传操纵系统便失去了静稳定性的补偿作用
。

国外研究表明
,

大量飞行事故归结于大迎角下

的操纵失效
。

图 1所示框图中
,

杆指令信号加限幅的方法
。

能有效地限制法向过载; 在杆指令限制

的条件下
,

给出两个迎角限制值 (气 , 、

丸 2)与迎角反馈综合
,

当迎角超过任一个迎角限制

值时
,

杆指令减小和杆力 / g 增大
。

迎角和过载限制边界由 (6) 式表示

n ;
= n 、 。rn a x 戊 < 戊 乙

“ 卜

二 n 、。m a 、
一 K : 1 ( , 一 , ,

_

,

) “ : , < “ < “、 2

” , 一 n * 。m a 、
一 K o l (“一 , : 1 一 K : 2 (“ 一 “ ,

_

2 ) “ > “ : 2

最大的平 屹迎角由(7) 式表示
n 一 1 + K

.

戊
, .

+ K
_ _

“
_

(6 )

(7 )

当飞行迎角超过限制值
, : ,

、

, : 2 ,

这种限制器使电传 一 飞机系统的开环增益增大和

系统稳定性变差
。

尤其在低高度
、

小 材
“ 飞行时

,

大杆力操纵下系统容易产生由助力器

速度饱和引起的大幅自持振荡
。

在迎角 / 过载限制器中引入包含高通滤波器和按动
、

静

压自动变增益的俯仰速率反馈
,

可有效地提高大迎角飞行时的系统稳定性
。

5 R SS 飞机的静稳定性补偿

对放宽静稳定性飞机的俯仰轴 C A S 控制律设计实际上是对原 C A S 控制律的修改
,

应不改变正常重心位置控制律的基本结构和参数
。

在原 C A S 控制律中
,

仅仅增加一个迎

角反馈
,

可以有效地补偿和恢复由于重心移动而损失的稳定性
。

这种简单修改不仅便于系
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统综合
,

同时保持了原 C A S 的性能
,

使驾驶员感觉不到由于重心后移而造成的飞机操纵

和稳定性的差异
。

作为静稳定性补偿使用的 戊反馈只随重心位置后移量的增加而增大
。

6 校正滤波网络的综合

经过理想化设计建立了控制的原始模型
。

再经过校正滤波后
,

才能得到实用的系统控

制律
。

滤波网络是改善系统稳定性的重要措施之一
。

在反馈回路中引人超前网络
,

通常使截

止频率处超前 10 一 2 0
。 。

为了避免超前网络对噪声的放大作用
,

针对各种反馈信号的具

体情况
,

构置合理的超前网络结构形式
。

对在前向积分器后综合的 。
:

通过一个实在的超

前网络 ; 对在前向积分器前综合的 巧和 。 :

信号
,

用惯性环节滤波后
,

增加一路不经前向

积分器的比例分支
,

当增益为 0
.

2 时便等效地安置了同样的超前网络 ; 对于 : 信号来说
,

由于迎角传感器受到大气紊流的干扰
,

通常由一阶低通滤波器滤波
。

然而它会引起信号本

身的相位滞后
,

有害于系统的稳定性
。

为了补偿这种延迟
,

引入相位超前
:
的 。

:

信号
,

相当于
:
信号串接一个超前网络

。

为了抑制高频噪声引起的舵机抖动
,

必须在舵机回路输入端安置后置滤波器
。

然而它

的存在
,

降低了系统稳定性和操纵等效时间延迟
。

由于速率陀螺对不希望的飞机机体弹性运动很敏感
,

系统可能出现飞机一电传闭环结

构振荡
。

尽管合适的传感器安装位置可以减少结构模态的干扰
,

但实际的理想位置经常是

不可能找到的
。

图 1 所示正向通路中置人一种陷波滤波器
,

有效地抑制了机体一阶弯曲振

动
。

由于系统中存在着许多高频模态环节 (如助力系统
、

舵机回路
、

后置滤波器
、

结构陷

波器等 ) 和数字采样
、

计算带来的时间延迟
,

使等产效系统时延增大
。

尽管在前向通路中

引入 了比例控制 (直接链 )
,

然而由于前向控制器的零点较小
,

难以抵消高频极点对时延

的影响
。

为此
,

设置了滞后一超前的杆指令前置滤波器
。

7 自持振荡的抑制

在电传操纵系统的线性综合中
,

对飞机一电传系统的动力学方面获得了非常重要的结

果
。

但是
,

必须对可能严重地改变驾驶员对飞机的感觉和关系到飞机安全的非线性影响进

行分析和研究
。

7
.

1 小幅极限环振荡的抑制

由于机械转换机构存在着间隙
,

助力器有不灵敏区等
,

在 N SS 工作模态的低高度
、

高亚音速的飞行状态
,

尤其是对静不稳定飞机来说
,

系统出现了一种振幅不大
、

频率较低

的小幅 自持振荡
。

从根本上消除小幅自振的方法是减小操纵链中间隙和助力器不灵敏区
,

然而由于制造方面的困难
,

抑制自振的方法不得不在控制律设计中获得
。

众所周知
,

降低

系统开环增益对抑制自振是可能的
。

然而这种措施如果有效
,

必须将开环增益降低到系统

性能不能容忍的地步
。

如图 2 所示
,

在舵机一助力器回路中设置反馈和前馈相结合的条件

反馈校正
,

不仅可以补偿干扰的影响
,

也可有效地抑制机械间隙等带来的小幅自振
。
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图 2 刁冲苗自振抑制原理图

7. 2 大幅极限环振荡的抑制

在仿真和地面试验中发现
,

当静不稳定 飞机在低速飞行时
,

执行机构 (助力器和舵

机) 的速度饱和使大而急的操纵响应出现一种振幅很大
、

频率较低的大幅自持振荡
。

即使

操纵杆收回
,

这种振荡仍持续不停
。

这种灾难性的
、

有可能危及飞行安全的隐患必须采取

有效措施彻底消除
。

增大执行机构的速度是解决大幅度极限环振荡的最好方法
,

但却受执

行机构油源功率的限制
。

如果能限制执行机构的输入信号的幅值
,

使其小于大幅自振的起

始振幅
、

便可有效地避免这种大幅自持振荡
。

图 l 所示的振荡幅值限制器的作用原理是当

经过高通滤波的控制信号的绝对值大于
a
时

,

控制开关构成强反馈包围积分器
,

形成惯性

环 节 不仅限制了执行机构的输人信号
,

同时还终止了积分器的积分作用
。

从而有效地抑

制 了大幅极限环振荡
。

8 控制律的修改

某 廷机纵向 D FB W控制律通过综合设计确定 了实施方案后
,

又在地面物理试验和机

卜物理试验中进行 r 某些修改
,

最后在空中试飞中
,

听取了试飞 员的意见
,

又进行了不少

修改 这些修改的主要内容包括

山 对 于某些 飞行状态
,

减小凡 值和开环增益
,

用以提高系统稳定性 ;

(2 ) 增加四点平滑滤波器
,

用以消除平尾结构模态与电传操纵系统的祸合振动 ;

( 3 ) 为避免杆力传感器的温漂影响
,

改杆力指令为杆位移指令 ;

时 ) 为确保飞行安全
,

将法向过载限制值 7g 改为 6
.

59 ;

(5 少为 了限制过大的迎角和提高系统稳定性
,

减小两级迎角限制值 (气 , 、

气2 )
,

降低

迎角限制器增益 (Kt
,
、

凡
2)和增大俯仰角速率信号增益 凡

3 。

9 结 论

电传操纵系统的控制律设计是一项复杂的
、

反复进行的工作
。

综合设计
、

地面试验和

空中试飞所得的飞行品质方面的结果一致的
。

在所有主要方面满足规范关于纵向操纵
、

稳

定特性的 一级要求 ; 系统满足 45
。

和 6 d B 的相位
、

增益稳定储备要求 ; 各种模态转换过

程中瞬态影响很小
。

最为飞行员感兴趣的是中性速度稳定性和迎角 / 过载限制功能的实

现
,

明显地改变了飞机飞行性能
。

放宽静稳定性的实现
,

使在机动 飞行中
,

平尾偏度显

著地被减小
,

有效地提高升阻 比和机动性
。


