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基于人机闭环稳定性的舵机速率限制边界
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摘暋要:舵机速率限制是造成电传操纵飞机人机耦合的主要原因。利用描述函数法对舵机速率限制非线性进

行建模,分析舵机速率限制非线性、人机耦合发生频率及人机闭环稳定性间的关系,并基于此提出舵机速率边

界的确定方法;以典型放宽静稳定性飞机为例,基于最优 McRuer驾驶员模型,确定人机闭环稳定性所需的最

小舵机偏转速率;基于开环起始点(OLOP)准则对所确定的速率限制边界进行验证。结果表明:本文提出的舵

机速率边界的确定方法最小成本地避免了人机耦合;所确定的舵机速率限制边界与 OLOP准则边界对应的舵

机速率基本吻合,即所建立的舵机速率限制边界确定方法合理。
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ActuatorRateLimitingBoundaryBasedonPilot灢vehicle
SystemStabilityRequirements

LiuYan,GaoZhenghong,ZhangXingyu
(SchoolofAeronautics,NorthwesternPolytechnicalUniversity,Xi暞an710072,China)

Abstract:Actuatorratelimitingistheprimarycourseofaircraftpilotcoupling(APC)forfly灢by灢wire(FBW)air灢
craft.Theactuatorratelimitingismodeledbydescribingfunction.Therelationshipsbetweenactuatorratelim灢
iting,APConsetfrequencyandPVSclosed灢loopstabilityareanalyzed.Onthebasisofthis,anactuatorrate

limitingboundarydeterminingmethodisproposed.Arelaxedstaticstability(RSS)aircraftistakenasanexam灢
ple,basedontheoptimizedMcRuerpilotmodel,thelongitudinalactuatorratelimitingboundarythatcanensure

theclosed灢loopstabilityisdetermined.Theopenlooponsetpoint(OLOP)criterionevaluatingresultsshows

thatthemethodcanavoidAPCwithminimumcostandthedeterminedactuatorratelimitingboundarycoincides

withtheactuatorratecorrespondsto OLOPcriterionboundary,indicatingthattheproposedratelimiting
boundarydeterminingmethodisreasonable.

Keywords:aircraftpilotcoupling;pilotvehiclesystem;ratelimiting;describingfunction;onsetfrequency

0暋引暋言

飞机的人机耦合(AircraftPilotCoupling,简
称 APC)现象,是由非正常的飞机与驾驶员动力学

特性相互影响,使得人机系统闭环失稳而产生的持

续、不可 控、严 重 威 胁 飞 行 安 全 的 振 荡 或 发 散

现象[1]。
现代飞机普遍采用了电传操纵系统,其操纵面

由舵机驱动偏转。舵机的偏转速率取决于其功率,
当偏转指令超出舵机偏转能力时,就会产生舵机速

率限制。对于广泛采用主动控制与放宽静稳定性

技术的现代飞机来说,操纵面尺寸更小,舵机偏转

压力更大,舵机速率限制问题尤为突出[2]。
舵机速率限制非线性会带来可观的相位滞后

与幅值衰减[3],是现代电传飞机发生 APC的主要

诱因,几乎所有的电传操纵飞机,包括F灢16、F灢18、

JAS灢39、F灢22、C灢17、B灢2、A灢320等,都发生过由舵



机速率限制造成的严重 APC事件[1,4]。
舵机偏转速率取决于其功率,因此避免由此发

生 APC的最直接方法是提高舵机功率,但这也意

味着技术难度、研制成本及重量的增加,为总体设

计阶段的舵机选型带来了困难,亟需一种确定人机

闭环系统稳定所需最小舵机偏转速率的方法,以最

小的代价避免 APC的发生、提高研制效率。
国内外针对由舵机速率限制诱发的栻类PIO

已开展了大量研究,包括影响机理[1,5]、评估准

则[3,6]、抑制方法[7灢8]及人机闭环稳定域[9]等,但尚

无公开文献明确给出适合总体设计阶段确定舵机

速率边界的方法。开环起始点(OpenLoopOnset
Point,简 称 OLOP)准 则[3]与 Neal灢Smith 时 域

(TimeDomainNeal灢Smith,简称TDNS)准则[6]均

可通过评估不同舵机速率下的 APC/PIO 趋势试

凑出人机闭环稳定所需的最小舵机速率;但 OL灢
OP方法使用的是纯增益驾驶员模型,不能充分体

现驾驶员的操纵特性;TDNS方法使用的虽是最优

McRuer驾驶员模型,但存在计算量大、局部最优

解与阈值选取问题。
本文基于描述函数分析舵机速率限制非线性

对人机闭环系统稳定性的影响规律,建立舵机速率

限制边界的确定方法,并通过 OLOP准则对所建

立的方法进行验证。

1暋非线性舵机模型

1.1暋舵机模型

典型舵回路如图1所示,由舵机、放大器及反

馈元件组成[10]。

图1暋舵回路示意图

Fig.1暋Schematicofactuatorcircuit

舵面偏转速率由测速器测量并反馈给放大器

以增加舵回路的阻尼;舵机偏转角度则由位置传感

器测量并反馈到输入端,以保证精确控制舵机偏

角。因此舵回路特性可用典型二阶振荡环节表示,
由于其固有频率远高于飞机的带宽,可近似用一阶

惯性环节表示:

Ga(s)= 1
Tas+1

(1)

简化的舵机模型可用带速率限制的一阶惯性

环节描述[3,11],如图2所示。图中,毮c 为舵机偏转

指令信号;毮为偏转输出信号;e为误差信号;氊a 为

舵机带宽;VL 为速率限制;eL=VL/氊a 为饱和点。

图2暋简化的舵机模型

Fig.2暋Simplifiedactuatormodel

1.2暋非线性描述函数

如果非线性元件的输入是正弦信号,其输出通

常未按照正弦变化,但是与输入信号周期相同的周

期函数。按照傅里叶级数概念,输出信号可分解为

与输入信号相同频率的一次谐波和n次谐波。
在工程实际中,非线性元件输出信号的高次谐

波分量幅值通常远小于一次谐波,加之大部分控制

元件都是低通滤波器,因此可以用输出信号的一次

谐波分量来近似此元件的输出特性,即所谓的描述

函数[10]。
假设非线性元件的输入信号按照正弦变化:

x(t)=Xsin氊t (2)
则输出信号可分解为与输入信号相同频率的

一次谐波与n倍频率高次谐波之和:

y(t)=A0+暺
曓

n=1
Ynsin(n氊t+毤n) (3)

y1=A1cos氊t+B1sin氊t (4)
式中:y1 为输出信号的一次谐波分量。

其一次谐波分量即为此元件的描述函数:

N=Y1

X曄毤1 (5)

式中:N 为非线性元件的描述函数;X 为正弦输入

信号的幅值;Y1 为输出信号的一次谐波分量振幅,

Y1= A2
1+B2

1 ,A1 和B1 分别为输出函数的傅立
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叶级数基波项系数;毤1 为输出信号一次谐波分量

的相位,毤1=arctanA1

B1
。

1.3暋速率限制非线性的描述函数

速率限制的输入与输出特性如图3所示,如果

输入为正弦波,其输出则接近三角波。

图3暋速率限制的输入与输出特性

Fig.3暋Inputandoutputofratelimiting

假设速率限制非线性的正弦输入为

xi(t)=xisin氊t (6)

根据文献[3,12]中的推导过程可得到速率限

制的描述函数:

N(j氊,氊onset)=毿
4

VL

A氊e
-jcos-1 毿

2
VL
A( )氊 (7)

式中:VL 为舵机速率限制值;A 为输入信号幅值;

氊onset=VL/A 为发生频率。

该描述函数是基于正弦输入/三角输出假设得

到,故仅适用于舵机速率完全饱和的情况,即氊>
1.862氊onset

[12];氊<氊onset时,舵机速率未发生饱和;

氊onset<氊<1.862氊onset时,舵机速率未完全饱和,无
法使用式(7)中的描述函数,可采用以下经验公式

确定速率限制环节的幅值与相位[12]:

A=0.2908x3-1.4396x2+1.9232x+0.223

毤N =0.5280x3-2.6213x2+3.5056x-1.{ 4171
(8)

式中:x=氊/氊onset,x暿[1,1.862]。

氊onset=1时速率限制描述函数的bode图如图

4所示。

(a)幅值图

(b)相位图

图4暋舵机速率限制的Bode图

Fig.4暋Bodeplotofactuatorratelimiting

从图4可以看出:当系统频率氊<氊onset时,未
发生速率限制,系统的幅值与相位未发生变化;当

氊onset<氊<1.862氊onset时,速率限制开始发生但未完

全饱和,幅值相位均有小幅下降;当氊>1.862氊onset

时,舵机速率完全饱和,幅值与相位均显著下降。
在飞机正常频率范围(1.5~3.5rad/s)内,舵

机速率限制带来的相位滞后最大可达60曘~80曘,导
致系统的相位裕度减小,甚至不稳定。

2暋速率限制边界

2.1暋非线性稳定准则

带舵机速率限制非线性的人机闭环系统如图

5所示。

图5暋非线性人机闭环系统示意图

Fig.5暋Closed灢loopPVSwithnonlinearelement

其特征方程为

1+YpNG(s)=0 (9)
假设舵机速率非线性的描述函数为N(A,氊),

飞机线性部分传递函数为G(j氊),驾驶员模型传递

函数为Yp(j氊),则闭环系统发生持续振荡的条
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件为

1+Yp(j氊)N(A,氊)G(j氊)=0 (10)
或

G(j氊)Yp(j氊)= 1
N(A,氊) (11)

将线性 Nyquist判据[13]扩展到非线性,可利

用G(j氊)Yp(j氊)与-1/N(A,氊)曲线的相对位置

关系判断非线性系统的稳定性,即所谓的负倒描述

函数法:
(1)如果-1/N(A,氊)曲线没有被G(j氊)·

Yp(j氊)曲线包围,如图6所示,则系统稳定。

图6暋稳定系统的 Nyquist图

Fig.6暋Nyquistchartofastablesystem

(2)如果-1/N(A,氊)曲线被G(j氊)Yp(j氊)曲
线包围,如图7所示,则系统不稳定。

图7暋不稳定系统的 Nyquist图

Fig.7暋Nyquistchartofanunstablesystem

(3)如果两曲线相交,如图8所示,则系统会

出现持续振荡;二者交点即为闭环振荡对应的

氊/氊onset。

图8暋振荡系统的 Nyquist图

Fig.8暋Nyquistchartofanoscillatorysystem

根据式(7)可以绘制舵机速率限制非线性的负

倒描述函数,如图9所示。

图9暋速率限制的负倒描述函数 Nyquist图

Fig.9暋NyquistChartof-1/Nofratelimiting

从图9可以看出:当氊<氊onset时,舵机未发生

速率限制,描述函数幅值为1,相位为0,其负倒描

述函数的 Nyquist坐标为(-1,j0);随着氊 的增

加,尤其是氊>1.862氊onset后,其负倒描述函数的幅

值与相位均增加,相应的 Nyquist坐标向左下方移

动。氊onset越高,发生速率限制及与线性部分相交所

对应的氊越高,闭环系统越不容易失稳。

2.2暋驾驶员模型

本文使用的驾驶员模型为 McRuer模型[5]

Yp=Kp
TLs+1
TIs+1e

-氂ps (12)

式中:Kp 为驾驶员模型的增益;氂p 为驾驶员时间

延迟,通常取为0.15~0.25s;TL 和TI 为驾驶员

提供的超前与滞后补偿时间。
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由于驾驶员的自适应特性,操纵增益与补偿时

间均随具体飞行任务与飞行状态变化,因此要确定

舵机速率非线性边界,应首先确定该状态下的驾驶

员模型参数。
本文将参考 TDNS准则[6],以图10所示闭环

姿态 操 纵 任 务 最 小 误 差 均 方 根 (Root Mean
Square,简称RMS)对应的Kp 与Tc 为最优驾驶员

参数。其中,毴c 为俯仰操纵指令;D 为目标捕获时

间,D 越小表明驾驶员达到期望响应的时间越短,
任务要求越高,应根据飞机的任务类型及飞行状态

选取。

图10暋TDNS准则的阶跃目标跟踪任务

Fig.10暋SteptargettrackingtaskofTDNScriterion

Tc 为驾驶员提供的补偿时间,当Tc>0时,为
超前补偿,如式(13)所示;当Tc<0时,为超前-
滞后补偿,如式(14)所示。

TL =Tc

TI={ 0
(13)

TI=1/氊BW -Tc

TL =1/(TI氊2
BW

{ )
(14)

式中:氊BW为任务带宽。

氊BW = -1
D-0.25ln

1
40

(15)

响应的 RMS反映了闭环系统的振荡特性,

RMS越大表明闭环响应振荡越激烈。Kp 与Tc 可

采用 序 列 二 次 规 划 (SequencialQuadraticPro灢
gramming,简称SQP)方法确定[14]。

2.3暋速率限制非线性稳定边界

根据负倒描述函数法,如果-1/N(A,氊)曲线

与G(j氊)Yp(j氊)曲线相交,其交点即为闭环振荡对

应的氊/氊onset。若飞机的操纵带宽氊ac已知,则可确

定人机闭环稳定所对应的最小氊onset:

氊onset_min= 氊ac

氊/氊onset
(16)

由氊onset=VL/A 可知,闭环系统稳定所需的最

小舵机偏转速率VLmin与最小发生频率 氊onset_min相

对应。因此,在确定氊onset_min后,可根据操纵面的偏

转范围A 确定保证闭环稳定的最小舵机速率:

VLmin=氊onset_min·A (17)
操纵面偏转范围A 对应的是极限操纵状况,

故由此确定的最小舵机速率可以保证最极限操纵

任务下的闭环稳定性。

3暋算例与验证分析

3.1暋算例飞机简介

以某放宽静稳定飞机的俯仰通道为例,对所提

出的速率限制边界确定方法进行验证,算例状态为

H=5km,Ma=0.75。
该状态下飞机本体的短周期状态方程为

殼毩·

殼q

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú· =

-1.4341 1
暋1.3641 -0.

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú4379

殼毩
殼

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
úq
+

-0.1922
-12.

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú6392
毮e (18)

其短周期特征根为(-2.2057,0.3337),为
了获得期望的短周期阻尼比毱sp与频率氊sp,本文为

其设计过载指令式积分控制增稳系统,如图 11
所示。

图11暋算例飞机控制增稳系统示意图

Fig.11暋SchematicoftheexampleaircraftCAS

算例状态下的增益分别为 Kq=0.145,K毩=

0.41,Kp=0.36,KI=1.2。通过等效系统拟配可

以得到增稳后的毱sp为0.6973,氊sp为2.7344,满足

一级飞行品质要求。根据带宽准则[2],可以确定

“飞机+飞控系统暠的纵向带宽氊ac=3.0588。
由于飞机本体纵向不稳定,舵机一旦发生速率

限制,由俯仰操纵面提供的增稳效果将减弱甚至消

失,导致严重 APC的发生。
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3.2暋俯仰操纵面舵机速率边界

本文用于确定驾驶员模型参数的目标跟踪时

间D 取为1.4s,驾驶员模型的时间延迟项氂p 取为

0.2s,根据文献[14]中的方法可以得到驾驶员模

型参数为Kp=2.03,TL=0.15s,TI=0。由此可

以得到俯仰通道的 Nyquist图(如图12所示),-
1/N(A,氊)曲线与G(j氊)Yp(j氊)曲线交点对应的

氊/氊onset为2.2551。

图12暋俯仰通道的 Nyquist图

Fig.12暋Nyquistchartforthelongitudinalsystem

闭环稳定所需要的最小氊onset

氊onset_min=3.0588
2.2551=1.356

由俯仰操纵面的最大偏转角A=20曘可以得到

VLmin=1.356暳20=27.1曘/s

3.3暋OLOP准则验证

不同舵机速率下,采用文献[3]中方法确定的

该飞机 OLOP准则评估结果如图13所示。

图13暋不同舵机速率下的 OLOP

Fig.13暋OLOPofdifferentactuatorratelimiting

从图13可以看出:当舵机速率较小时,算例飞

机的 OLOP位于边界之上,速率饱和产生的相位

滞后会引起闭环幅值的显著增大,从而激发出更强

的速率饱和,导致相位滞后的进一步增加,最终导

致闭环失稳;随着舵机速率的增加,算例飞机的

OLOP呈向下方移动趋势,此时相位滞后增加所

导致的闭环幅值的增幅逐渐减小,系统的闭环稳定

性逐渐增加。
系统的 Nichols曲线与 OLOP准则稳定边界

交点所对应的舵机速率,即舵机速率边界为29~
30曘/s,与本文所建立方法确定的27.1曘/s极为

接近。
造成二者误差的主要原因是:OLOP准则使

用的模型为纯增益模型;本文所建立方法使用的是

包含最优驾驶员增益、超前补偿和时间延迟的

McRuer模型。最优增益与超前补偿均可以提高

闭环系统稳定性,时间延迟项则会一定程度降低系

统稳定性;在三者共同作用下,使用 McRuer模型

的人机闭环系统比使用纯增益模型更稳定,因此所

确定的最小舵机速率略小于 OLOP准则确定的

结果。

4暋结暋论

(1)本文提出的舵机速率边界的确定方法最

小成本的避免了人机耦合。该方法确定的舵机速

率与 OLOP边界对应的舵机速率极为接近,OL灢
OP准则的结果略高于所确定的限制边界。

(2)本文所提出的方法可为总体设计阶段的

舵机选型提供参考,在实际使用时还应充分考虑不

同飞行任务、状态及飞机构型带来的影响。
(3)不同设计阶段由于可获得的数据详细程

度不同,所面临的 APC/PIO 问题也不尽相同,在
后续的详细设计、原型机试制与试飞阶段,可能会

不断出现新的 APC/PIO问题,还需开展相应的准

则与试飞评估、抑制甚至实时探测研究。
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