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0 引 言
民用飞机在飞行过程中经常遇

到较强的大气湍流，此时机体结构自

身的响应往往会导致不期望的振荡运

动，给飞机带来很多不利影响。首

先，伴随着振荡运动的附加气动力会

造成机体的疲劳损伤，影响使用寿

命，甚至损坏机体结构，影响飞机的

安全[1]；其次，湍流导致的附加过载使

某些部件承受较大的附加载荷，从而

导致结构设计重量的增加，影响飞机

的性能；再次，湍流导致的振动、颠

簸会使飞机的操纵难度加大，乘客的

舒适度也随之降低。

由此可见，如何减弱由湍流导致

的机体振荡运动，是民用飞机设计过

程中必须考虑的重要问题。解决这一

问题可以从多个角度入手，如选择合

适的机体材料、优化结构方案等[2]，但

更为有效、经济的方法，则是采用主

动控制技术，优化控制方案。例如，

某民用飞机通过控制技术的改进，使

载荷减少15%，机翼结构重量减轻大

约200kg，提高了机翼系统所承受的净

重储备；某民用飞机采用先进的“偏

航阵风阻尼器”，使方向舵对侧风进

民用飞机偏航阻尼器的改进设计

摘　要: 飞机机体结构对大气湍流的响应往往会导致不期望的偏航振荡运动，而简单的偏航阻尼器很难改善这

种响应。本文以某民用飞机为例，分析了振荡产生的原因，并对偏航阻尼器提出了两种改进的设计方案。通过

对比分析，选择了一种能满足工程需求的较为合理的改进方案。
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行动态响应，减轻了垂尾载荷，并可

以使空乘人员在飞机遇到湍流时仍能

较为轻松地在通道上为乘客服务[1]。

本文以某民用飞机为背景，分析

了其在湍流激励作用下产生的偏航振

荡问题，并从主动控制的角度入手，

对原有的简单偏航阻尼器进行改进设

计，提出了符合工程经验的设计方

案，为有效解决偏航振荡问题提供有

益的借鉴。

1  问题分析
1.1 基本假设

此处将引用某民用飞机的若干资

料作为分析问题的基础，这些资料来

自于参考文献[2]，涉及飞机的材料和运

动等方面的特性。首先，设r为飞机的

偏航速率，δr为方向舵偏度，那么对于

该机型有如下近似的传递函数：
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　　考虑机身结构的有限元分析结

果，为正确反映来自方向舵和气流的

激励作用对机身横向偏转的影响，上

述传递函数需要再加上一个修正项，

改为：
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其中,ωb是横向偏转的频率(为10 rad/s), 

ζ是横向偏转的阻尼系数(为0.02),这两个

参数取决于机体的材料、结构形式等。

　　对于偏航控制系统的设计，该机

型采用了简单的比例控制规律，将速度

陀螺仪测量的偏航速率反馈至方向舵：

δr (s) =－kr (s)，反馈的增益为k=1。

1.2  偏航振荡的原因分析

在引入方向舵和气流的激励因素

之后，传递函数为(2)，比(1)多了一个

修正项。将两种情况进行比较，这里

考虑带简单反馈的闭环系统，当传递

函数中没有修正项时和有修正项时，

闭环系统的幅频曲线如图1所示、阶跃

响应曲线如图2所示。

通过图1和图2所示的对比可以发

现：当传递函数中考虑修正项时，闭

环系统的幅频曲线在ω=10 rad/s附近多

了一个谐振峰，而相应的阶跃响应也

变成了较高频率的振荡曲线。因此，
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正是ω=10 rad/s附近的这个谐振频率导

致了较大幅度的振荡，而这也符合理

论的预测，因为产生共振峰的频率ω应

该在结构固有频率ωb的附近。

2  解决方案
为了削减振荡，考虑对偏航控制

系统进行改进，选择合适的滤波器加

入控制回路中，代替原有的简单的比

例控制反馈。

2.1  增加低通滤波器

　　在反馈回路中增加一个低通滤波

器D(s) [2]，新的反馈为δr (s) =-kD(s)r (s) 

其中D(s) 的表达式为

1( )
/ 1

D s
s τ

=
+                                                     

(3)

这里，我们要选择合适的参数τ，

其选取原则将基于以下两点考虑：一是

要尽可能消除振荡，即闭环系统的谐振

峰值Mr要尽可能小，这里要求Mr小于

0dB，二是开环系统的相角裕度PM要

有一定的限制，这里要求PM≥60°。

根据以上两个原则，经过数值试验，

可以确定τ的选择区间为(0.09,5.23)。

图3显示了PM和M r随参数τ的变

化情况，从图中也可大致看出τ的选

择区间，并且可以看出：随着τ的增

长，PM趋于平稳而Mr显著增长，随

着τ的减小，PM显著减小而Mr趋于平

稳，因此τ的取值必然在中间某个区

域，而且PM不会超过100°，Mr不会小

于-1.5dB，所以通过改变τ来改善控制

效果的程度是有限的。

为了在这个有限的区间内选取一个

相对较好的参数τ，可以作如下考虑：由

于我们希望有尽可能大的相角裕度PM

和尽可能小的幅值Mr，因此，这里以

PM/M最大为判据，在区间(0.09,5.23)上

选取一个最优的τ，其值为1.70。此时，

开环系统的相角裕度PM=94.66°，幅值

越小，陷波效果越好。图4显示了把

ξ取为结构阻尼0.02、动态改变η大小

时谐振峰值M r的变化情况，可以看

出，随着η增大，Mr在迅速减小之后

趋于平缓。根据工程经验，Mr最好能

小于－10dB，为达到这个要求，需要

η>0.07。图5是η取不同值时闭环系统

的幅频曲线，可见η=0.08时Mr已经小

于－10dB。

当然，η并非越大越好，因为随

着η的增大，响应时间也会更长，图6

是η取不同值时闭环系统的阶跃响应

曲线，可以看出，随着η增大，初始

段的响应也越来越慢，因此，选取

裕度GM=28.03dB，

闭环系统的谐振峰值

Mr=－0.9546dB。

2.2  增加陷波滤波器

这里选取的陷波

滤波器形式为

2 2
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图2　闭环系统阶跃响应曲线的对比图1　闭环系统幅频曲线的对比
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能够满足Mr<－10dB但响应尽可能快的η，即取η=0.08，

此时，开环系统的相角裕度PM= 9 7 . 4 6 °，幅值裕度

GM=13.16dB，闭环系统的谐振峰值Mr=－10.98dB。

3  方案比较与分析
把以上两种改进方案与改进之前的结果进行比较，

各主要指标见表1，幅频曲线如图7所示，阶跃响应曲线

如图8所示。图表中“方案1”为增加τ=1.70低通滤波器，

“方案2”为增加ξ=0.02、η=0.08的陷波滤波器。

在幅频特性方面，从图7可以看出，方案1、2都降低

了谐振峰值，其中以方案2的效果更为显著。结合表1来

看，方案2可以把Mr降到－10dB以下，更能满足工程要

求，而方案1虽然比改进前也有明显改善，但从图3可以

看出，其Mr无法进一步降低，工程适用性不如方案2。因

此从幅频曲线来看，方案2 是满足要求的更好选择。

在稳定裕度方面，由表1可以看出，方案1、2都显

著提高了幅值裕度，其中方案1的GM更大，工程经验要

求GM最好大于9dB，因此方案2也是合适的；对于PM而

言，两个方案和改进前并无大的差别，PM都在90°以上，

可以满足要求。

在响应速度方面，更关注起始阶段的响应快慢，图

8显示了1.5s之内的阶跃响应曲线，定义该曲线上第一个

极大值点所对应的时间为“初始响应时间”Ti，从表1可

以看出，方案改进后，控制方案变得复杂，响应速度变

慢，因此滤波效果和响应速度是一对矛盾，但表1显示Ti

并没有显著的增长，这个比较小的代价是可以接受的。

综合以上分析，可以认为：选择合适的陷波滤波器

谐振峰值

Mr (dB)
幅值裕度

GM (dB)
相角裕度

PM(°)
初始响应
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改进前 17.36 1.10 97.52 0.54

方案1（低通滤波器） -0.95 28.03 94.66 0.57
方案2（陷波滤波器） -10.98 13.16 97.46 0.59

表1  改进前后的主要性能指标比较
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重要问题，本文对偏航阻尼器的改进

设计进行了一定的尝试，但在实际问

题中需要考虑更多的因素来寻求更优

化的解决方案。例如，可以考虑改变

结构阻尼和频率，但这意味着改变材

料或结构形式，是一个影响全局的问

题，可能导致成本的增加和研制周期

可以在响应速度不明显变慢的情况下

大幅度降低谐振峰值，同时有较高的

稳定裕度，因此可以作为偏航阻尼器

的一种较为理想的改进方案。

4  结论与展望
本文针对民用飞机在湍流所致的
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偏航振荡时可能存在的振

幅较大的问题，探讨了民

用飞机偏航阻尼器的改进

设计。研究表明，在偏航

阻尼器的控制回路中增加

合适的陷波滤波器能够显

著抑制振荡峰值，具有较

大的稳定裕度，并且不会

明显增加响应时间，是一

个较为合适的解决方案。

偏航振荡的抑制是

民用飞机设计中的一个

的滞后；又如，从运动和控制角度考

虑，本文的基本假设里只考虑了方向

舵偏度和偏航速率的关系，这是一个

较为简化的假设，实际飞行中的偏航

运动还受其他因素的影响，如果增加

副翼偏度等因素作为控制变量，将有

可能得到更好的结果[2]。总之，要削弱

湍流导致的偏航振荡问题，精细的主

动控制技术是一个切实可行的研究方

向，具有较好的应用前景。         
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0 引 言
发动机不可控高推力故障定义为

机组不能通过正常的方式（指机组手

动操纵油门杆或自动油门控制）减少

发动机所产生的过多的推力。

对于运输类飞机，正常方式通过

发动机不可控高推力适航部分豁免方法研究

摘　要: 介绍了发动机不可控高推力（UHT）问题的产生背景，论述了申请§25.901(c)条款有关不可控高推力

的部分豁免的思路和方法。结合FAA关于不可控高推力的指导材料，给出了有关不可控高推力的持续适航工作

建议，对于飞机申请§25.901条款有关不可控高推力的部分豁免具有一定的指导意义。
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戚学锋　杨铁链／上海飞机设计研究院动力燃油部

机组直接用油门杆或者间接通过自动

油门可实现对发动机推力的控制。传

统的发动机控制系统中，存在很多单

个或者多个故障组合导致发动机控制

系统失去其正常控制能力。其中一部分

故障使得实际的发动机推力明显高于

指令值，或者在较低油门控制命令时

发动机仍保持在高推力状态。这类故

障称之为发动机不可控高推力故障。

例如，发动机燃油计量装置卡在

相对高的燃油流量位置。此时，机组

丧失用油门杆或自动油门控制推力的
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