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摘 要
:

提出了飞控系统在其主要影响因素 ( 自然风
、

推力偏心
、

控制参数偏差
、

结构误差等 ) 的作用下进行最

坏情况分析的方法
。

给出 了飞控系统最坏情况法整体分析流程
,

建立了 自然风
、

发动机推力偏心
、

控制参数偏

差和几类主要结构误差的扰动模型
。

提出了利用直接代入法和正交试验相结合的方法辅助最坏情况进行分

析
,

并给出了详细算法流程
。

最后以某飞控系统为案例验证了该方法的正确性和可行性
。
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最坏情况法是一种按照不常发生的最坏使用 1

条件的组合为基础
,

进行确保系统 可靠性要求 的

设计方法川
。

它是一种非概率统计 方法
,

用来分

析影响系统性能 的设计参数和各种 内
、

外影响因

素处于最坏情况或最坏组合情况下的系统性能参

数偏差
。

对于复杂系统
,

它是用来分析各类参数

处于最坏情况下 系统 的性 能是否还满足指标要

求
,

找出导致系统性能参数处于最坏情况下的设

计参数和影响因素的组合规律的方法
。

最坏情况法在飞控系统中是用于分析其主要

影响因素 ( 自然风
、

推力偏心
、

控制参数
、

结构误

差 )取最坏或最坏组合情况下判定系统输出的性

能参数是否满足指标要求
。

它可以定量的给 出系

统处于失效状态下的最坏参数水平组合
; 也可以

定性地给出哪些参数对系统的影响较大
,

排出影

响因素的主次顺序
;能够检验控制参数的 (裕度 )

设计
;还能够制定相关结构装置的公差范围和推

力偏心的公差带
。
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文中所用符号

W
:

惯性坐标系内的风速

w
m :

突风强度

t :
时间

t 。 :
突风尺度

p :

推力矢量

L
:

飞行器质心到喷喉端面的距离

a
:

推力偏心角

华 :

推力偏心方位角

△M护
:

推力偏心矩

△嶙
x , ,
△M

p , , ,
△M

P 二 , ,
△M

。 :
在机体坐标 系各

轴上的分量

△h :

质量偏心

久
,
产 :

二个动不平衡角

沪, :
质量偏心的方位角

△凡无
, :

扰动滚转力矩

△城
, :

扰动偏航力矩

△从
; :

扰动俯仰力矩

。
二 , ,

。
, , ,

、
1 :

机体坐标系的旋转角速度
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J
二 ,

J :
飞行器的转动惯量

,

并假定 J
,
一 J

二

一 J

△a :

附加攻角

叩
:

附加侧滑角

△凡
1 :
附加升力

△F
z , :

附加侧 向力

升力系数对攻角的偏导数

cz, , :

侧向力系数对侧滑角的偏导数

m z’。 :

俯仰力矩系数对攻角的偏导数

m y’ , :

偏航力矩系数对侧滑角的偏导数

q
、 : 、

L :

分别 为飞行器的动压
、

特征面积
、

特

征长度

△笋
, :

水平翼 面安装角误差

△价
: :

垂直翼面安装角误差

u :
理想舵偏电压 ;

△u :
舵偏控制电压 的增量

u’
:

实际舵偏 电压

舵面的个数

k :

控制参数的个数

时
,

一般采取直接代人法进行分 析
,

它是将影 响

因素的偏差值按 照最坏情 况直接代人系统 的性

能仿真模型里
,

通过仿真分析判定 系统 的状 态
。

若待分析的参数个数较 多并且要对 各参数进行

组合分析时
,

由于最坏 情况分析 法要 对每 个参

数上
、

下极限值进行全 面组 合
,

则需要 进行大量

仿真试验
,

因此本 论文采 取正交 表辅 助最 坏情

况仿真试验设计
。

飞控系统 最坏情况 法整体 分析流程 见 图 1

所示
。

3 影响因素扰动模型 [2]

3
.

1 风的扰动模型

飞控系统最坏情况法整体分析流程

进行最坏情况分析时
,

若对单 因素进行分析

在飞控系统最坏情况分析时
,

所考虑 的风 的

模型为离散突风
。

离散突风又称阵风 ( G us t )
,

表

现为确定性风速变化
。

在 飞行控制系统设计 中
,

广泛使用
“ 1

一

co ns in e ”

型离散 突风模 型
。

20 世 纪

8。年代前
,

较多采用的是全波长
“ 1

一

co ns ine
”

离散

突风模型
; 20 世纪 80 年代后

,

更多使用的是半波

长
“ z

一 c o n s i n e , ,

型离散突风模型
。

建建立内在形响因索的抹动模型型型型型型型型

侄侄黔 惬乡乡乡
确定系统统
判判判判据据

给给给给给给给给给给给给给给给给给给给给给给给定常值风或阵阵确确定控制参数的的的 给定特征参数数数 风的最大值值
上上下极限值值值 的上下极限值值值值

重重新设计控制参数余度度度度度度度度度度度度度或或结构公差带带带带带带带带带带带带 对以上各因素各水水或或推力偏心范围围围 用直接代入法法法 平进行全面搭配配
进进进进行单因素分析析析析析析析析析析析析析

选选择正交表合理安安
排排仿真试验次数数

进进行极差分析析

找找出最坏组合情况况
和和主要影响因素素

输输出结果果

图 l 最坏情况法整体分析流程

F ig
.

1 T h e i n r e g r a t e d a n a l y s i s p r o e e s s fo r w o r s t e a s e a n a ly s i s
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全波长
“ 1

一 e o n s i n e , ,

离散突风模型为

t < O

O 簇 t 簇 Z t m

t > Z t m

(3 ) 不同轴度的扰动模型 飞行器 不同轴

度引起 的扰动模型
:

一方面将 细 当作推力偏心

角
,

求解 因推力偏心引起 的扰动力矩
,

如式 ( 6 ) ;

另一方面由附加攻角和侧滑角求得扰动力 和扰

动力矩
,

如式 ( 7 )
、

式 ( 8 )
。

川一tmOC
一

m

OW一一一一一一WWW

…
少、lesesee|、

半波长
“ 1

一

co n s i n e ”离散突风模型为

O t < O

警
( ‘

一琴
) 。、 ! 、 2 ! m

Wm t > Z t m

吟呱门 「
_ o ]

}“M
P一

1一 】州
s ‘n 沪 {

巨M
P z ,

」 卜 Pd
c o s 甲」

去 ( 尸L △a / 5 7
.

、、产、.了件了UO
‘

了、
才‘、

、..胜1口、了..J、l
、
2
1.尹△凡

1
一 c ,

, 。

细 9 5

△M
r l
一 m

二 . 。

△a q 5L

△F
z : = c z ,

,

叩9 5

△城
,
一 m ,

,

,邹g s L

、、少、.产119口2.、/‘、

、leseslee‘

;
J
J

l|
.es、

l

一一一一一一WWW
廿

|

;
|
、

上述离散突风模型可用来表征任一方向离散

突风分量
。

与全波长
“ 1

一

co n s i n e ”
离散突风模型相

比
,

半波长
“ 1

一

co n s in e ”

离散突风模型使用较为方

便灵活
,

例如
,

用多个半波长
“ 1

一 e o n s i n e , ,

离散突风

模型顺序连接可构成新的突风模型
。

风速和地速决定空速
,

在有风条件下
,

与气流

相关的气动系数
、

气动力等是由空速决定的
,

只有

惯性力是 由地速决定的叫
。

(4 ) 翼面 安装误 差的扰动模型 翼 面安装

误差是指实际飞行器 的翼 面相对 几何 纵轴 的安

装角与理论设计安装角有差异
。

由于安装角和

攻角有着 同样 的作用
,

由此在 飞行 器上 产生干

扰力和干扰力矩
。

、.产、、产OJO
z‘
龟一11

‘了、

、‘..、了、...了
. ‘

12
,

3
.

2 推力偏心的扰动模型

一般情况下
,

推力偏心引起的扰动力要 比它

对飞行器质心形成的扰动力矩对飞行性能影响小

得多
,

通常不予考虑
。

下面将给 出推力偏心引起

的扰动力矩模型
。

: △M户
, 1 : : O : 「 0 门

}△M
P , ,

}= } Pd
s i n 犷 }士 ( PL 占/ 5 7

·

3 ) } s i n 沪 }

协呱
二 ,

」 匕 Pd
e o s
列 卜

e o s 华」

( 3 )

△凡
,
一 c ,

, 。

△价
, 口s

△M
z l ~ m

z , 。

△劳
, q s L

△F
二 ,
一 c 二 ,

, △协
2

9 5

△从
,
一 m

,
,

, △人qs L

(5 ) 舵 面机械零位误差 的扰动模 型 舵面

机械零位 误差是 指 当舵 控制 电压为零 时
,

舵偏

角不能
“

回零
”

的状态
。

其扰动模型 的建立 可通

过修改舵偏控制 电压来 实现
,

即对 每个 舵通道

的控制 电 压通 过增 加 或减 小 一定 的量值 来 实

现
。

扰动模型可用下式表示
u ‘( , ) 一 u ( , )

士 △u ( , ) ( 1 1 )

3
.

3 结构误差的扰动模型
3

.

4 控制参数偏差的扰动模型
( 1) 静不平衡扰动模型 它是通过建立扰动

力矩方法来实现
,

扰动力矩模型为

户M Px l

几 「
_

O

}
“嶙州

一 ”△“{
sl n

户
L△M

P : 1
」 匕

c o s 职二

( 4 )

控制参数偏差是指实际产品的控制参数值与

理论设计要求的参数值存在有一定偏差
。

控制参

数偏差建模的一般形式如图 2 所示
。

(2 ) 动不平衡扰动模型 动不平衡是 由飞行

器质量分布不均匀 引起的
,

它只有在飞行器作旋

转运动时才表现出来
。

扰动模型为

厂 _ , 、 _

d叭
工

. , 二 、

面
, 1
刁

厂△M
二 1 ] }一 ( J 一 J

,

)久二岁 型 + ( J 一 J
二

)粼 兰岑斗{
}一一“ } }

、“ “ ‘ ’
“ d x ”

“ “ ‘ ’

护 d t }

} } }
_ , 、 _

d aJ , :

}
}△M

。 1

}一 { 一 ( J 一 J
二

)几兰
苦乡 }

1
. ,

1 1
, ; ; 、

d。
二 ,

} 4
}△M

z l

} } (J 一 J
二

)拜牛贵
理 } ,

L“
‘ ’‘ ·‘

」 仁
、 “ “ J ‘

护 d 才 」

( 5 )

控控制参数的标称值值值值值值值值值值值值值值值值值值值

(((x l 毛
. .

.xl ))))) 控制参数偏差模型型

(((((((((((((((((((((((x l 士

酝
I’ x Z士△介

,

瓜土△凡 )))
对对控制参数设置一定定定定定定定定定定定定定定定定定定定
的的偏差值

,

其增量为为

体体x l
,

△孔
,

. ,
,

叭)))

图 2 控制参数偏差建模示 意图

F ig
.

2 S k e t e h o f m o d e l i n g e o n t r o l p a r a rn e t e r s e r r o r

最坏情况算法流程

在进行最坏情况分析时
,

一般是先利用直接
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代人法分析
,

即进行单因素分析
,

针对单因素分析

完毕后再进行正交试验法分析
。

若对单因素进行

最坏情况分析就 能造成系统异常状 态
,

那 么得首

先找出造成系统异常的参数及其水平
,

进行参数

的优化设计
,

再对剩下的参数进行全面搭配
,

然后

利用正交表来安排试验
,

通过仿真和极差分析找

出最坏参数组合情况
。

飞控系统最坏情况详细算

法流程如图 3 所示
。

分+ △ 砰声却甲

分析结果

风最坏情况的注入

由 占
’

计算求得

控制参数和结构误
差参数的注入

八几了P
, ax

找出最坏参数组合
、

影响因素的主次顺序
、

主要影响参数

依次选择参数 i

占
+ △占。 占 极差分析

推力偏心最坏

读取该参数的

标称值 口

情况的注入 判断系统所
处的状态

川正交表安排仿
试验次数为N Z 次

“ + 八x o a
’

或
a 一△y”口

‘

达到规定
仿真次数

选择正交表

记录仿真结果 目结果数据库

明确试验的日标
、

要分析的因素和

将各类扰动模型和原
性能模型联立仿真运行

正交试验法分析

选选定 毛控系统统

确确定分析内容容
(((控制参数清单

、

风
、、

结结构误差
、

推力偏心 )))

设设定风速 冲和推力偏心角占的最最最最最最最最最最最最最最最

大大值 ;控制参数△介 和结构误误误 重新设计控制参数裕度度
差差的特征数△h

,

兄
.

召
,

△口
.

△丘丘丘 或结构公差带带
△△氏

: △。 (n )的上
、

下极限值值值 或推力偏心范围围

设设上述参数的最大值值
及及上限值为

* △x,,

下下限值为
一△x...

直直接代入法分析析

依依次选择参数 iiiiiiiiiiiiiiiiiii

对对对对对对对对对对对对对Nl 次仿真真
结结结结结结结结结结结结结结果进 行判定定

读读取该参数的的的的的的的的的的

标标称值 aaa

aaa 十△x 冲a
’’

或或或
aaa 一△x o a

‘‘

将将将将将将将将将将将将扰动模型和和
将将 a’ 代替 a 赋给给给 性能模型联立立

扰扰动模型型型 仿真运行行

架架渝
,

甜
替替

扰扰动模型型

图 3 飞控 系统最坏情况法算法流程

F ig 3 A lg o r i t hm p r o e e s s o f w o r s t e a s e a n a ly s i s f o r a f l ig h t e o n t r o l s y s t e m

5 案例分析

以某型导弹飞控系统为案例进行最坏情况仿

真试验
。

通常情况下
,

飞控系统具有功能完好到

完全故障之间的不 同功能状态〔‘一 6〕
,

假若该系统

有
“

稳定性好
” 、 “

能工作
”

和
“

失效 ,’3 种功能状态
,

并用 S
f ,

S ,
和 S

:

表示
,

即用
:
5

9

表示
“

系统稳定

性好
” ; S

w
表示

“

系统能正 常工作
” ; S , 表示

“

系统

失效
” 。

仿真试验内容包括
:

控制参数偏差
、

发动机推

力偏心
、

结构误差
、

离散突风等
。

假若该系统控制

参数共有 8 个
,

其它影响因素的特征参数参见前

面扰动 模 型
。

下 面 将 给 出最 坏 情 况 分析 试 验

结果
。

( l) 单因素最坏情况分析试验 利用直接代

人法分别将参数 的最大值
、

上偏量或下偏量代入

相应的扰动模型
,

再将扰动模型通过接 口 和性能

模型进行联立
,

通过仿真试验检验各参数在最坏

情况下系统是否可靠
,

对于造成 系统失效的参数

要进行优化设计
,

再作试验
,

直至试验结果满足要

求
。

各类 因素的试验条件 和试验结果见表 1 所

不
。

( 2) 综合因素最坏情况分析试验 在一次仿

真中依次注人各参数的最大值
、

上偏量或下偏量
,

以检验各参数在最坏组合情况 下系统是否可靠
,

同时利用正交试验分析法找出系统处于最坏状态

下的不 同参数水平组合
、

确定主要影 响因素和影

响因素的主次顺序
。

各 因素的最坏条件设定同表 1 的试验条件
,

并且 由表 1 可知
,

水平数 为
“ 1 ”

的参数 有 3 个
,

水平数为
“ 2 ”

的参 数有 18 个
,

若采 取排列组 合

的方式需要进行 2 ‘“次仿真试 验
; 而利用 正交表

从
: ( 2 3 , ) 安排仿真试验 次数

,

只需 进行 32 次仿

真试验
。

由此可见
,

利用正交表辅助最坏情况分析可

以大大减少试验次数
,

分析方法简单
,

它通过代表
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性很强的少数实验 比较全面的反应各参数各水平

对系统的影响情况
。

试验部分结果见表 2
。

由表 1 和表 2 可以看 出
,

单因素最坏情况对

系统的影响较小
,

而多种因素综合起来对系统的

影响较大
。

其 中
,

对系统性能影响较大的因素在

设计时应该引起高度重视
。

表 l 最坏情况试验条件和单 因素仿真结果

T a b le 1 T es t e o n d i t io n fo r w o rs t ca s e a n d s im u la t i o n r e s u lt

fo r s i ng le fa c t o r

影响因素种类 特征参数 试验条件
系统

状态

6 结束语

提出了将最坏情况法用于飞控系统的可靠性

分析
,

其中将正交试验法用于系统 的最坏情况分

析属于创新工作
。

最坏情况法可用于系统 的容差分析
,

求得系

统性能参数偏差
,

找出系统处于最坏情况下参数

组合规律
,

还可 以确定主要影响因素和影响因素

的主次顺序
。

本文所给出的两类最坏情况法适用

于性能指标 比较明确的所有系统的可靠性分析
。

榨翼馨警华养
偏差增量

上限值和下 限值 S :
参 考 文 献

凡凡凡凡凡凡发动机推力偏心 推力偏心角 占

静不平衡 质量偏心 △h

动不平衡

弹体不 同

轴度

弹翼 安装

角误差

凡凡凡凡凡Sw

舵面机械

零位误差

角参数 人

角参数 产

附加攻角 △。

附加侧滑角 叩
水平弹翼

安装角误差 △外

垂直弹翼

安装角误差 △扒

舵面零位误差 △ul

舵面零位误差 △u2

舵面零位误差 △u3

舵面零位误差 △“
‘

阵风 W ( t )

为设计人员

给定的最大值

为设计人员

给定 的最大值

上限值和下限值

上限值和下限值

上限值和下 限值

上限值 和下限值

上限值和下 限值 S :

上限值和下 限值

上限值和下限值

上限值和下 限值

上限值和下限值

上限值和下限值

在最坏条件下发生

表 2 综合因家最坏情况仿真试验结果

T a b le 2 S im u l a t iou
r es u l t o f w o rs t c a s e a n a lys i s f o r m u lt i -

P le fa e t o rs

总仿真

次数

处 于

Sf 状态

的次数

主要影响 影响因素的

因素 主次顺序

。��奸��

发动机

推力偏心

发动机推 力偏

心
、

风
、

控制参

数偏差
、

动不平

衡
、

翼面安装角

误差
、

舵面机械

零位误差
、

静不

平衡
、

弹体不同

轴度
。
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