基于速率限制的二类驾驶员诱发振荡评估方法
摘 要：速率限制问题已成为电传飞机发生驾驶员诱发振荡问题（PIO）的主要原因。在新机设计中，随着复杂性的提高，预测PIO变得更加困难和重要。以人-机系统为研究对象，讨论了速率限制对系统的影响，重点分析、计算了基于速率限制的II型PIO的开环发生点OLOP准则的评估方法。针对不同飞行状态下的飞机纵向运动模型，使用两种驾驶员控制模型，在不同的驾驶员输入、不同速率限制条件下进行了数值仿真试验研究。结果表明，开环发生点OLOP准则是有效的评估工具，值得注意的是杆振幅因素对评估结果的影响较强，论文最后提出了该准则的使用建议。
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The prediction methods of category Ⅱ PIO due to actuator rate limiting
Abstract: Actuator rate limiting has been a causal or contributing factor for Pilot Induced Oscillations (PIO) experienced on highly augmented aircraft. Predicting PIO is difficult to do with any certainty and becomes even more difficult with the evolving complexity in newer aircraft designs. The closed-loop pilot-aircraft system was the research object. The effect of actuator rate limiting was discussed, The prediction methods of category Ⅱ PIO due to actuator rate limiting, OLOP criterion, were studied. The investigation evaluated the OLOP criterion’s ability to predict PIO on different aircraft longitudinal model with different rate limiting values using two pilot models inside different pilot inputs . The analysis show that OLOP could be a useful design tool, but the influence of stick amplitude is strong, and provides suggestion for improving its performance.
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0引言
在有人驾驶的百年历史中几乎每一种飞机都存在驾驶员诱发振荡现象（PIO）[1]，从莱特兄弟第一架飞机到现代飞机无一例外[1]。
随着飞机控制系统功能的增强和复杂性的提高，发生PIO的机率大大增加，PIO事件的危害性也愈来愈严重，预测PIO也变得更加复杂和困难。新的PIO的评估准则开发和应用是飞机设计人员努力追求的目标。
PIO按非线性程度分成3种类型，其中II型PIO最为常见，它是由舵面速率限制和/或位置限制等非线性因素引起的人-机系统耦合振荡 [2]。从飞机设计和制造方面看，人机系统本身的速率限制与系统的实际要求还不能完全匹配，速率限制不能完全避免。国内在PIO研究方面取得了很好的进展。徐浩军、孟捷[3,4]等人进行了Ⅱ型PIO反馈与前馈抑制系统对比研究、基于描述函数法的速率限制环节特性研究和驾驶员诱发振荡预测方法的应用研究。高正红[5]等人开展了高斯型小波在APC识别中的应用研究以及基于傅立叶变换和模糊逻辑的APC／PIO探测方法研究；田福礼、俞志刚[6]等人开展了空中飞行模拟与电传飞机飞行试验以及PIO频域特征识别的研究；冯亚昌、李陆豫、宁国栋[7,8]等人开展了现代飞机驾驶员诱发振荡机理和预测研究，用同一理论预测飞机飞行品质以及PIO的敏感性，并对某电传操纵飞机的II型PIO预测和抑制对策进行了研究；李建平、杨朝旭[9]等人进行了飞行控制系统对驾驶员诱发振荡影响的研究和作动器速率饱和时的PIO抑制方法的研究；王允辉、李陆豫[10]等人开展了电传飞机人-机闭环系统的诱发振荡研究以及对PIO预测的A值及A准则的研究。上述工作对我国的PIO研究特别是II型PIO研究起到了很大的促进作用，但是上述工作较少涉及开环发生点OLOP评估准则的研究，目前这方面的研究成果还比较少。
本文以人-机系统为研究对象，通过建立人-机系统模型揭示速率限制因素对人-机系统稳定性的影响规律，重点分析、计算基于速率限制的II型PIO的开环发生点OLOP准则评估方法。针对不同飞行状态下的飞机纵向运动模型，使用两种驾驶员控制模型，分别在不同的驾驶员输入、不同的速率限制条件下用软件对II型PIO进行模拟仿真和预测判断，验证OLOP准则能否作为预测工具来使用及在使用中应注意的问题，评判该评估方法的优劣。本文给出的算法和计算结果具有工程参考价值。
1速率限制产生原因和影响机理
美国YF-22、波音777和瑞典JAS-39飞机发生的PIO事故都是因舵机速率限制问题而引发[11]。速率限制问题已成为引起电传飞机驾驶员诱发振荡问题的主要原因[12]。

1.1 速率限制的产生原因

速率限制的产生原因有两部分：一是舵机的输入指令超过舵机的实际执行能力。如现代飞机操纵面（升降舵、副翼、方向舵）大多是由液压激励器来控制的，基于成本和体积的考虑，液压泵的尺寸不可能做得很大，它受到指令驱动后其产生的加速度、速率及位移也不可能很大。当驾驶员输入指令超过液压泵的实际能力时舵机速率限制就会发生。二是在人-机系统中加入的各种软件限制环节的速率限制值设置与人-机系统的实际要求不匹配。

1.2.速率限制的影响机理

速率限制的影响机理分两部分：

第一：速率限制增加了系统的相位滞后，增加了驾驶员输入和飞机响应之间的延迟。

第二：速率限制降低了驾驶员操纵的增益幅值，飞机的响应不能达到驾驶员所期待的响应，诱导驾驶员加大操纵幅值。这就使本来已恶化的情况变得更加严重，导致人-机系统不稳定甚至PIO的发生。这两种情况从图1可以清楚的看出。
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图1速率限制发生时时间历程
Figure 1. Example Time History of Rate Limiting
图1显示的是升降舵指令与升降舵实际位置不一致的情况，当速率限制不严重时主要表现为输入与输出之间的延迟；当速率限制严重时，输出不仅有相位的延迟同时也有幅值的明显降低。最明显的例子是YF-22的PIO事故[13]。舵机速率限制导致的相位滞后从开始的120度一直发展到234度，飞机不能做出令驾驶员所期待的响应，加之这一动态特性的发生非常突然，驾驶员不能足够快地适应这种剧烈的变化，本能的反应就是加大操纵量来增加增益，从而导致高增益的闭环控制，引发不期望的人-机闭环耦合振荡，导致PIO问题出现。

2开环发生点（OLOP）准则
开环发生点（OLOP）准则是基于描述函数技术而发展起来的，具体应用时并不需要繁杂的描述函数分析技术。它针对人-机系统存在的速率限制因素，利用尼克斯图上的稳定区域边界来判定人-机系统存在的PIO易感性。它的边界值由大量的试飞数据测定。它在俯仰轴和横侧轴的评估程序是相同的。
2.1开环发生点（OLOP）
人机系统的开环发生点(OLOP)即在闭环系统发生频率处人机开环系统频率响应点，也是相位突跃的起始点，它是作动器速率限制第一次出现饱和的点。开环发生点在尼克斯图上会发生戏剧性的相位跃变，即“跳跃谐振现象”。如图2所示。图2显示的是当速率限制发生时，随频率的增大人-机系统的幅频-相频轨迹与不考虑速率限制环节时的幅频-相频轨迹（实线）发生分离，系统的相位发生跳跃（虚线所示）。相位跳跃导致相位及幅值裕度的大幅下降，导致闭环系统不稳定。图2中系统的开环发生点频率等于4.977rad/sec，在此之前，速率限制对系统没有影响，在此点之后随频率的增加，系统的相位和幅值发生剧烈的下降。图中纵坐标为“振幅 dB ”，横坐标为“相位 deg
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图2.开环频率响应和描述函数
Figure 2. Open-Loop Frequency Response and Describing Function

2.2 OLOP准则的预测原理
开环发生点（OLOP）在尼克斯图上的位置与频域严重的跳跃现象有高度的相关性，频域的跳跃现象及相应的时域不稳定现象都高度取决于尼克斯（Nichols）图中开环发生点（OLOP）的位置。相位开始跳跃点的位置就成了判断系统稳定与否的测量指标，因此由开环发生点形成的分界线就可判断人机系统的PIO易感性。OLOP准则就是基于此来对二类PIO的易感性进行预测。
2.3.OLOP准则的边界线
Duda教授领导的研究小组对LATHOS数据库、F-18A数据库、YF-16数据库进行了大量的审查论证[14,15,16]，从中选取了17个有代表性的飞机构型进行OLOP准则的边界论证工作。最后确定的边界与试飞结果有很好的相关性。OLOP准则边界确定后，不同类型的飞机可以使用同样的边界来评估PIO易感性。图3所示实线是OLOP的边界线。
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图3 OLOP稳定边界
Figure 3. OLOP Stability Boundary
2.4 OLOP准则的评估方法

开环发生点准则的评估方法[17,18,19,20,21,22]：

1.确定驾驶员模型及其参数；
2.确定驾驶杆的输入幅值和人机系统中速率限制值；
3.确定飞机的速度、高度和剩余油量；

4.计算人机系统的闭环发生频率；

5.计算必要的开环系统的频率响应；

6.计算开环发生点处的参数；

7.确定OLOP参数在Nichols图上对稳定边界的关系，判断人机闭环系统PIO的易感性。
2.5 开环发生点OLOP评估准则的编程和应用
对人-机闭环系统PIO易感性进行评估，人机闭环系统方框图如图4所示。
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图4人机闭环系统方框图
Fig.4 Pilot-aircraft closed-loop system
根据OLOP准则评估方法原理，用MATLAB编程实现OLOP评估准则的模拟和计算。
1.选择合适的驾驶员模型，驾驶员模型包括增益驾驶员模型和修正N-S模型。
2.驾驶杆输入幅值的百分比参数，推杆至最前为0%，拉杆到最后为100%，杆中立位置为50%；
3.输入速率限制参数：速率限制值R选取范围为：20到160deg/s；

4.选择飞机的高度、速度、剩余油量；
5.计算最初线性响应的振幅和相位，计算开环描述函数尼克斯图，确定描述函数在给定频率的振幅和相位，显示中断频率，并把结果绘制在尼克斯图上；
6.计算速率限制线，绘制闭环速率限制线，在尼克斯图上计算OLOP发生点，绘制OLOP的边界；
7.按照评估方法在尼克斯图上进行标注点的连续标注，形成计算线。
8.根据计算线与边界线的位置关系判定PIO易感性的等级。

3开环发生点准则OLOP仿真和计算
选择有试飞数据库的NT-33变稳飞机作为算例来验证开环发生点OLOP准则。
1.算例飞机的基本参数数据见表1。
表1 算例飞机基本数据：

	基本参数
	数量及单位

	机翼面积 
	 21.738平方米

	质量
	 6450.88 千克

	转动惯量Ixx
	32030.513 每平方米千克

	转动惯量Iyy
	 28472.17 同上

	转动惯量Izz
	 59517.68 同上

	转动惯量Ixz
	 650.79  同上


1.运行MATLAB软件，选择飞机参数、驾驶员参数、速率限制值、杆幅值百分比参数，计算用一组数据见表2。
表2：计算所用一组数据

	物理量
	数量

	剩余油量

飞行速度

飞行高度

速率限制值

杆幅值百分比

驾驶员增益

时间常数Tp1
时间常数Tp2
	1700 升
329每小时千米
2130米
20到160每秒度
90%
-0.5
0.1秒
0.5秒


3.闭环发生频率值
速率限制值R选取范围为：40到160 deg/s。在上述参数下不同的速率限制值对应的闭环发生频率值如表3：
表3：不同速率限制值下对应闭环发生频率
	速率限制(deg/s)
	闭环发生频率(rad/s)

	Rate = 40
	w_onset=2.6389e-001

	Rate = 50
	w_onset=3.2924e-001

	Rate = 60
	w_onset=3.9591e-001

	Rate = 70
	w_onset=4.5884e-001

	Rate = 80
	w_onset=5.2689e-001


	Rate = 90
	w_onset=5.9398e-001

	Rate= 100
	w_onset=6.5738e-001

	Rate= 110
	w_onset=7.2087e-001

	Rate= 120
	w_onset=7.9049e-001

	Rate= 130
	w_onset=8.5100e-001

	Rate= 140
	w_onset=9.2463e-001

	Rate= 150
	w_onset=9.8627e-001

	Rate= 160
	w_onset=1.0520e+000


4.试飞数据库：
美国空军试飞员学校为调研速率限制对PIO影响在空军研究实验室资助下在NT-33变稳机上实施了HAVE LIMITS试飞项目，同一构形下至少由2名试飞员在速率限制分别为1O、2O、30、40、50、60和157(NT-33速率限制极限)deg／sec的条件下进行试飞，建立了丰富详实的PIO试飞数据库，提供了PIO等级的验证手段。时域尼尔-史密斯准则就是用该数据库来验证的。
5.仿真结果分析
图5显示的是人机系统的开环相位尼克斯图，计算线上的点显示的是该处的增益值（dB）、相位(deg)、频率（rad/sec）。增益由32.7到-25.5到-45.8到-54；相位由-170到-256到-442；频率由0.113到2.85到6.73到8.66。在每一条计算线上，随速率限制值的增加，计算线上的各点的增益值（dB）、相位(deg)、频率（rad/sec）值也越来越大，预示的PIO易感性也愈来愈严重。
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图5系统的开环相位尼克斯图
Figure5 Systemic Open loop phase Nichols Chart
图6显示的是修正驾驶员模型下计算线与PIO边界线的关系，计算线上的点是速率限制值和试飞数据库PIO的等级。
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图6修正驾驶员模型下开环频率响应速率限制与PIO等级关系

Figure6 Open-loop Frequency Response, Neal-Smith Model
图7显示的是修正驾驶员模型下，变化驾驶员增益形成的计算线族与PIO边界线的关系，计算线上的点是速率限制值和试飞数据库中PIO的等级。随驾驶员增益的变大计算线向上移动。
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图7修正驾驶员模型下开环频率响应
Figure7 Open-loop Frequency Response, Neal-Smith Model
图8显示的是修正驾驶员模型下，变化速率限制形成的计算线与PIO边界线的关系，计算线上的点是速率限制值和试飞数据库中对应的PIO的等级。
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图8修正驾驶员模型下开环频率响应速率限制与PIO等级关系

Figure8 Open-loop Frequency Response, Neal-Smith Model
图9显示的是修正驾驶员模型下，变化速率限制形成的计算线与PIO边界线的关系，计算线上的点是速率限制值和试飞数据库中PIO的等级。
[image: image11.png]1sf

?E 10]
&

PIO%

157 23, 2.0]

200 190

180

70 -160

FH{7 e

150

140

130




图9修正驾驶员模型下开环频率响应，速率限制与PIO等级关系

Figure9 Open-loop Frequency Response, Neal-Smith Model
图10显示的是增益驾驶员模型下，不同驾驶员增益形成的计算线族与PIO边界线的关系，计算线上的点对应的速率限制值。随驾驶员增益的提高计算线向左方移动。
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图10增益驾驶员模型下驾驶员增益改变时计算线族与PIO边界的关系,

Figure10 Open-loop Frequency Response, Gain Model 
4结论 

本文建立了以人-机系统为对象的基于速率限制的II型PIO的开环发生点OLOP评估准则的模拟方法和软件，通过数值模拟，验证了模拟方法和软件的正确性，通过改变模拟参数，得到下列结论：
1.人机系统的速率限制值的大小与PIO易感性有高度的相关性。在开环相位尼克斯图上，随速率限制值的增加，计算线上各点的增益值（dB）、相位(deg)、频率（rad/sec）值也越来越大，预示PIO易感性也愈来愈严重。
2.驾驶员增益对人机系统中的PIO易感性有较高的相关性。在使用OLOP准则评估PIO易感性时，最好用最大杆振幅或驾驶员最大增益来检验系统的PIO易感性。
3.开环发生点准则能对人机系统中的II型PIO易感性进行预测，它计算合理、应用直观、过程简练，作为预测II型PIO易感性的工具是合适的。
通过本文研究，一方面能够为新机型研制提供设计参考，另一方面从结果分析看，建议在使用OLOP准则评估时充分考虑不同驾驶员模型对评估准则评估结论的影响。
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