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摘 要 飞机总能量控制是一种全新的综合飞行 / 推力控制技术
,

从控制飞机总能量的变化与

分配出发
,

全面解决纵向飞行轨迹控制与速度控制之间的祸合问题 ; 进而建立起一体化的综合

飞行控制系统
。

用多变量系统解辆控制理论研究了这种控制系统
,

首先分析了总能量控制的基

本思想
,

建立起包含飞机纵向姿态控制回路和发动机推力控制回路的飞机质点能量运动模型 ;

然后利用输出反馈和 V 规范型前馈解祸策略
,

对此系统进行解辆分析
,

设计出能实现飞行轨迹

与速度间解祸控制的总能量控制律
,

并确定出系统的设计条件 ; 最后以波音(B oe in g )70 7 飞机为

对象
,

进行了具体的系统设计
。

关键词
.

飞行控制
,

飞机综合控制
,

多变量解祸控制
,

综合飞行 / 推力控制

A b s t r a e t T o t a l e n e r g y e o n t r o l 15 a n e w e o n e e p t fo r t h e i n t e g r a t e d fl i gh t / p r o p u l s i o n e o n t r o l o f

a i r e r a ft
.

B a s e d o n e o n t r o l lin g t h e a m o u n t o f a ir e r a ft t o t a l e n e r g y a n d it s d is t r i b u t io n ,

it d e e o u P le s

t h e v e r t i c a l fl ig h t P a t h a n d s p e e d e o n t r o l
,

a n d fu r t h e r e s t a b li s h e s a u n i fi e d fl i g h t e o n t r o l s y s te m
.

T h is p a P e r s t u d ie s t h i s c o n t r o l t e e h n iq u e w i t h t h e d e e o u P li n g e o n t r o l P r in e iP le o f m u l t i 一 v a r i a b le

s y s t e m
.

F ir s t
,
t h e b a s ic e o n e e p t a n d p r in e i p l e o f t o t a l e n e r g y e o n t r o l s y s te m (T E C S ) 15 a n a l y z e d

,

a n d t h e a ir e r a ft P o in t 一m a s s e n e r g y m o v e m e n t m o d e l 15 e s t a b l is h e d b a s e d o n i t s i n n e r lo n g i tu d i n a l

a t t l t u d e e o n t r o l l o o P a n d e n g in e t h r u s t e o n t r o l l o o P
.

T h e n , w it h o u t P u t fe e d b a e k e o n t r o l a n d

fo r e 一 fe e d V 一 e a n o n ie a l d e e o u P l in g s t r u e t u r e
,

t h e T E C S 15 a n a l y z e d
, t h e c o n t r o l l a w w h i e h e a n

d e c o u p le th e v e r t ic a l fl ig h t P a t h a n d s P e e d e o n t r o l o f a irc r a ft 15 d e s ig n e d
, a n d t h e s y s t e m d e s ig n

e r it e r ia a r e d e te r m i n e d
.

F i n a ll y
,

a t y p ie a l T E C S 15 d e s ig n e d fo r a B o e i n g 一 70 7 t r a n s p o r t a ir c r a ft

m o d e l
,

a n d s a t i s fa e t o r y s im u la t io n r e s u l t s a r e o b t a in e d
.

K e y w o r d s fl ig h t c o n t r o l
,

i n te g r a t e d e o n t r o l o f a i r c r a ft s ,
m u lt i 一 v a r ia b le d e e o u p li n g e o n t r o l

,

in t e g r a t e d fl ig h t / p r o P u ls io n e o n t r o l

现代 民用飞机上所使用的 自动飞行控制系统 (A F C S) 都是基于单输入 一单输出控制策

略来设计的
,

其通常的控制结构为
:
利用 由升降舵构成的俯仰轴姿态回路来控制纵向飞行

轨迹
,

用发动机 自动油门来控制飞行速度
。

系统的设计一般采用传统的
、

非最优的
、

由内
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向外的分析方法 〔’〕
,

每次设计只加人
‘

个控制模态或控制回路
,

设计方法仍局限 于经典

控制理论的范畴
.

建立在误差反馈的基础之 上
。

由 卜升降舵实现的轨迹控制和 自动油门实

现的速度控制之间存在着不利的锅合作用
,

使 A F C S 的设计 十分复杂和困难
,

系统设计

很大程度 [ 取决 于设计人员的直觉
、

经验和惯例
,

井依靠若 }二次的反复试验进行修改和验

证
。

同时
,

由内向外的 设计方法 也导致 A F C S 中某些基本控 制功能在各 J气系统间的 重

叠
,

使各
一

r 系统
、

各回路的设计相 砚影响和制约
.

很难 寻得较好的综合效果
。

如何解除轨迹控制 与速度控制之间的祸合影响
,

使 飞控系统产生协调的升降舵
、

油门

指令
,

以实现对轨迹与速度的解祸控制
,

一直是 匕机综合 匕行 / 推力控制技术 中的 个难

点
。

这主要是因为飞行轨迹的改变是通过对 匕机刚体运动的姿态控制来实现的
,

速度的改

变则很大程度 匕取决 于 飞机的质点运动特性
,

在现有控制策略和结构 下
,

几者很难有效地

统一起来
·

这一点极大地制约 了现有 A F c s 仁作性能的进
庸

步提高 〔2
·

3 〕 。

解祸控制的基本原理

总能量控制是建立在 匕机纵向机动的质点运动方程的基础 L的
,

由切向力方程
,

可知

飞行过程中飞机的需用推力为
T 二 附印 十

一

F / 川 十 D (价

式中 口为纵向航迹角
, T

、

D 为飞机推力和阻力
,
环

一

为 匕机重量
。

在初始时刻 ( 稳态巡航状态 )
,

假定推力 与阻 力相平衡
,

O = 护= O
,

则扰动后 ( 机动

匕行 中 ) 所需的推力增量正比 于总航迹角 印 十 厂
、·

妇 与 匕行重量之积
,

且 与阻力的变化

有关
。

由 于民航机纵向机动一般很小
,

速度变化缓慢
,

因而在短周期运动 中
。

阻力葵本

不变
,

从而需用推力的增量仅与期望的航迹角
、

切向加速度和 曰了重量有关
,

即

乙 T 之 环
厂

(口+ 厂
.

州 ( 2 )

再考虑 犯机 单位重量的总能量

E 二 h 十 卜一 / (Zg j 你 、

对其微分
.

并认为航迹角较小
,

则有

E 二 f (O 十 卜 / g ) 、4、

代人式。)有 云
/ v 一 夕+ 护/ g 一 儿 ,

,

厂 计
·

吓 )

此式表明
.

飞机机动飞行过程 中
,

总能量的变化 主
:
要是 由推力的变化来控制的

。

升降

舵的偏转主要引起 飞机俯仰力矩的变化
,

改变 匕机 廷行姿态
,

对升力和阻力的影响很小
.

在推力不变时
,

它仅改变总能量在动能和势能之间的分配关系
。

由此
.

可得总能量控制的

基本原理
:
用推力控制总能量的变化率

,

用升降舵构成的俯仰姿态回路控制总能量的分配

率
,

系统结构见图 1 所示
。

人
_

厂

能能以 少
,
仁 钊

,

跨 推 勺并 片; )))))

息息

能能 译正分配率回路 ( 俯仰抓
一

制制制 {{{
图 l 总能量控制系统原理结构图
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为使动能和势能具有同等的控制优先级
,

在升降舵控制通道使用了能量分配率作为控

制量
,

它定义为动能与势能的变化率之差

L 二 V / g 一 口 (6 )

为实现解祸控制 目的
,

上述系统的设计应满足如下两点基本要求

( l) 能量变化率控制通道和能量分配率控制通道之间实现解祸控制
。

(2) 两能量控制通道具有匹配的动静态特性
,

以消除飞机动能
、

势能间的多余转换
。

2 飞机质点能量运动模型

考虑飞机质点能量运动
,

引入无量纲推力参数 咨2渔△ T / 砰
,

则由式(5) 和式 (6) 得

占T

」 (7 )

r..ee.L一llwe
.

J

一 2

.
.
且山.1resesesL

一一

�l
.
..esesesesJ

.

E一V
.

Lr
..eel
seL

总能量控制是建立在独立的发动机推 力控制回路和纵向俯仰姿态控 制回路的基础上

的
,

前者通过调整发动机油门来产生指令的推力变化量
,

后者则利用升降舵的偏转来稳定

和控制飞机俯仰姿态角
,

并进而控制飞机纵向航迹角
。

假定两基本控制回路的传递函数分

别为 W抓
s )和 W不s)

,

其传递关系为

占T 一 W
: j T ;

(8 )

一 2△口一 砰
,
占。

:
(9 )

代入式 (7) 可得含飞机基本控制回路的飞机质点能量运动方程为

(10 )

门...lesJ

gg
TO又口口又reseses,I

.

L--门....IJ

TTW砰
rlweesweL

一一

门
.

1
...

E一V
.

L厂eelseeeweesL

式中 J几和 占。 : 为发动机推力控制回路和飞机俯仰姿态控制回路的输入指令信号
。

: 解祸控制律分析 令

式 ( 10 )表 明
,

从 质 点能 量

运动的角度讲
,

飞机是一个双

输入
一双输出的 P 规范 川 型祸 人

合系统
。

对其 引入单位输出反

馈
,

采 用 前馈 解祸 策略 和对

RRR 日日日
尸

1 1
,,

··

尸2111

一一

R I ???

夔
V

图 2

具体采用

总能量解祸控制结构图

角线解祸方法
,

并根据 M es ar 0 vi c’原则 〔4 〕 v 规范的解祸结构 t4 〕 ,

可得图 2

5).2)1)R所示 控制结 构
。

图 中 p , , 一 W I’, 尸2 1一 W o P1 2 一 0 ,

凡
2 一 W声 主通道 的调节器

R 2 2( s )和解祸环节 R 1 2 (s )
、

R 2 1( s )结合为一体
,

形成 V 规范的解祸结构
。

对此典型的双变量解祸控制系统
,

有如下解藕条件 〔4〕

R . 2 = 一 (p 1 2 / p , l )( l / R , , ) = o

R Z ,

一
(p Z , / p 2 2 )( l / R 2 2

)
一

(牙 : / 砰
,
)( l / R 2 2 )
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此时系统闭环传递函数为

「
尺 , ,

(“)砰
,

帅
’一

「

( l + R 1 1
(、)伴

,

( 13 )

刁lse.seJ

附SR 2 2 {“)附
: / ( l + R

根据两能量控制通道动
、

静态特性相一致的要求
,

令式 (1 3) 中两对角项相等
,

有

R ! 【
(s ) = (砰

。

/ 伴
了J R : 2

( s ) (14 )

式 ( 12 ) 一 式 (14 ) 表明
,

满足要求的各解锅控制环节与被控对象的传递函数 厅
:
和

砰 , 密切相关
,

这实际 l几是不希望出现的
。

为此
,

通过对调节器 R I , (“) 和 R Z : (对 的适当

选取和处理简化解祸条件
,

降低其对飞机基本控制回路的依赖性
。

取调节器为比例加积分形式

R , 、

树 一 K : : + K

R 2 2

(s) 二 K
、 : + K

、, 、 )

且出 于系统动态特性的考虑
,

将调节器环节中的比例项只作用于反馈信号
,

( 1 5 )

而不影响输入

R x ,( s )和 R
x Z (s )为解 祸环 节

( 16 )

中1
...
..

es!J
其v

//
毛

指 令信号
,

则 得解 祸控 制 系统 的 实际 结 构见 图 3o

R 2 1(s) 的相应分解
。

这时系统的闭环传递函数矩阵为

.

乙

.

Efj
eel

飞,lweweesJ
、�、�l亡、

中中

「
方

一 厂

)
一

「
小 , ‘

L
一

L 」 L中
2 ,

式中 中 , . (习 = : , / ‘

s ) (中
、了 / Q

,
.

(“))
,

小 2 2 (“) 一 (K : , s )(中
、; / Q

: (“))
,
中 , 2 (、 ) 一 0

·

。一
中 2 , (、 , 一

胜沙
-

R
、 2中 、 ; 中 、了 一 ‘二小二中二 十 小二

K P
中

丫

R生
、

伏K

[Q
, (s )Q

。

( s ) ]

Q
, 葡“ ) 一 l + ‘K

, , s )中
、 :

( s )
,

Q
:
(“ ) 一 l + (K

: , / s )中
、 ; (s )

,

中
、 : 二 W

: / (1 + K 了
,

尸 W
:
)

, 小 、 , 二 体 , ,

/( 1 十 K ; 尸附
*
)o

由解祸条件 小 2 1 一 0 ,

并取 R
二 , 一 0, 可得解祸环节的传递函数为

R
、2
(s ) 一 (s / K

: : K : ,

川 W
,
气

) ( 17 )

姿态控 制 属 于 匕机

短 周期运动
,

控制带 宽

大
,

响应时 间短
; 而能

量控 制则属 于 廷机 的长

周期 质点运 动
,

带 宽较

小
,

响应缓 慢 ; 再 考虑

到 民航 机控 制 中的 一 些

非 线 性 饱 和 限 幅 环

节川
,

使 犯机质点能量

运 动 的 动 态 过 程 更 加 图 3 解祸控制的实际结构

缓慢
,

带宽远远低于纵向姿态控制回路
。

因此在 匕机 长周期质点运动的分析 中
,

纵 向姿
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态回路可视为常值环节
,

即 W
, 三K

,

其中 K ,
为 W

,
的静态增益

。

如此可有

R
、 2

(s) 一 s/ K : , K 二 , K , (1 8 )

综 上
,

满足解祸要求的总能量控制律为

一

丛 ‘三
S

、

厂

E 、
_ _

E

万/ 一 入 。下 二

K _ _ ,
V

- -竺 又一
一 V

J T

_ \ _ , / V
. _ \

十 口 一 口 , 一 入 _ _
气一 一 口 ) 吸l 夕)

了 I’ ’

g

占O
扩 、 _ ,

二
I E

一 “ ’一气
尸“ 一

可下
.

L了.、E一
,K一

一一

K E , 「V
‘

.

一 厂 _ _ 、
飞

_ r

「
_ _

f 护
.

_ 、 _ _ :

=

—
L

—
一 川

,

一 口) 」一 入
。 。

L人
_

、一 十 口 ) 一 艺口」
5 9

‘

”
‘

g
(2 0 )

式 中 K
、

一 l + l / (K
: ; K ;

)
。

再考虑两个能量控制通道动
、

静态特性相匹配的要求
,

令式 (l 6) 中 中 , , = 中 2 2 可得

K T , 小 、 : = K : , 中 、。 (川
当取两通道积分常数相等

, K : , 一 K : , ,

则有

中 、 : = 中
、。

(2 2 )

中
、 : 和 中

、 , 是 W
:
和 体

,
经 K : ,

和 K : 尸 反馈构成的控制回路
,

它实际上就是对推

力控制回路和纵向航迹角回路的反馈控制
,

因此应取单位反馈
,

即 K : , 一 K
: ; 二 1

。

如此

式 (22 ) 即是要求飞机的推 力控制回路和纵向姿态控制回路再经单位反馈闭合后的传递函

数的动
、

静态特性相匹配
。

所以
,

飞机总能量控制系统的设计条件可归结为

¹ 推力控制回路 W :
和纵向姿态控制回路 砰

尸 的动态特性应尽量相匹配
;

º W : 和 砰 , 经单位反馈的闭环传递函数 。K : 和 小K 尸 应具有 匹配的动
、

静态特性
,

静态特性不一致时
,

应予以补偿
;

» 两能量控制通道的调 节器积分参数应相一致
,

即 K TI 一凡户 比例系数均应为 1
,

即 K TP =
凡

尸二 1
。

4 系统设计与仿真

基 于以 上分 析
,

以

波 音 7 07 飞 机 为 对 象
,

按 前述要 求设计 了总 能

量 控 制 系 统 的 各 个 环

节
。

纵 向姿态控 制回路

中
,

采用 了俯 仰角速 率

和俯 仰 角反馈
。

前者改

善飞 机短 周期运 动的 动

态特 性
,

后者 用于保 证

稳 态 跟 踪 特 性
; 为 使

争
KKK 7IIIIIIIIIII

人人人人人人 了了

万万万万万万万

一

门
{_ 二

}
一应国

-
川

人人

叫叫
禹 ( 、 )))

日
一 222

图 4 T E C S 的参数设计
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图 5 T E C S 阶跃仿真结果

回路在各飞行条件 下均具有良好的动
、

静态性能
,

设计中采用了鲁棒性分析的参数平面

泄
『

气 ’ ,

使纵向姿态回路对 忆机模型参数的变化具有
一

定的鲁棒性
。

发动机推力控制回路
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中
,

针对 J T 3 D 一 7 涡扇发动机的特点
,

采用压力比‘E P R )反馈构成闭环推力控制方案
,

控

制参数的选取则尽量使推力控制回路的动态特性与相应纵向姿态回路相匹配
。

两个基本控

制回路的设计过程和结果见文献 12)
。

记推力控制回路的传递 函数为 价抓.5)
,

俯仰姿态控制回路为 卿(s )
,

则有 砰 ,
1

一 (P 了,

w , = 一2沪。
,

由此可依图 4 进行 T E C s 的设 计
。

图中
,

K T , 和 所, l 为两个基本控制回路的

动态补偿增益
,

用以使 明K : 和 中K 尸回路的动态特性相匹配
, K 二 为静态补偿增益

,

用 于保

证 甲、 : 和 切、尸静态特性的一致
, K : , 和 K : , 则决定了两个能量控制通道的动态特

j

性
。

依据前述设计要求
,

结合根轨迹特性
,

用频域分析法可完成图 4 的参数设计
,

结果见

文献 !2]
。

在高度为 S O0 o m
,

重量为 9 IOO0 k g ,

速度为 o 6M a 数的飞行状态 下
,

对图 4 进

行数字仿真
,

对应 护
。

/ g 和 口
‘

阶跃指令的不同组合
,

得 4 组阶跃仿真结果
,

见图 5 所

不
。

由仿真曲线可 见
,

所设计 出的综合控制系统对航迹角和加速度控制的解祸效果是明

显的
,

相互之间的祸合影响已减至很小
。

当总能量变化时
,

系统表现 出良好的动态特

性
,

油门操作被减至很小
,

且具有很好的单调性和平稳性
,

见图 5 ; 而 当总能量不变
,

要

求轨迹与速度相互转换时
,

系统则表现出良好的能量转移特性
,

见图 5( d)
,

这时发动机油

「〕保持不变
,

而由升降舵实现能量的转移和再分配
;
进一步由图 5 仿真曲线还可看出

,

解

祸后的航迹角控制通道 口
、

叶 o 和加速度控制通道 护
; / g 升 护/ g 的动态响应过程均近似表

现为一阶惯性环节
,

时间常数近似为 ls 左右
,

详细分析见文献 [2 1
。

5 结 论

研究表明
,

总能量控制系统作为一种全新的综合飞行 / 推力控制系统
,

具有许多优点

和特性
,

从根本 上改观 了 A F C S 的控 制策略和结构
,

实现了轨迹 / 速度间的解祸控制
,

‘

并体现了一体化的设计思想
。

其突出特点表现在

( l) 利用飞机总能量的变化与转移特性将飞机的短周期姿态运动与长周期质点运动特

性有效地统一起来
,

为综合飞行 / 推 力控制系统的分析奠定了基础
。

(2 ) 采用 了多输人
一多输出的控制策略

,

在结构上突破了 A F C S 中一个回路套一个回

路的结构限制
,

使系统能为所有各种飞行控制模态提供统一的基准
,

附加新的控制模态将

变得比较容易
。

(3) 在分析方法上
,

突破了经典控制理论的范畴
,

而采用现代控制理论中的 多变量解

祸控制技术
,

使解藕环节可直接构造
,

而系统的分析与设计也变得比较简单
。
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