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电传飞行控制系统稳定裕度的一种评估方法

摘　要：通过分析电传飞控系统在实现不同功能下的控制回路稳定裕度评估方法，给出了在姿态保持功能下进行稳定裕度评

估时所需观测点的选取思路。通过简化真实飞机纵向控制律及飞机方程，建立测试模型，经过仿真分析和验证，提出了带有

姿态保持功能的飞控系统稳定裕度的评估方法。该方法已应用于某型号飞机地面试验。
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姿态保持一般是自动飞行控制所涵盖的功能，但若将此

功能加入到主飞行控制系统中时，可更加便捷的减轻飞行员的

工作负担，获得良好的效果。然而对于控制增稳系统来讲，增加

姿态保持功能必然会对整个系统的稳定裕度产生影响。因此，

对于带有姿态保持时的控制系统的稳定裕度测试必不可少。

随着控制回路越来越复杂，实现的功能越来越多，控制

系统开环断点的选取不同，将导致系统的开环传递函数大有

不同，在此基础上仿真或试验所得的闭环系统稳定裕度也

有所差异。而对于在增稳系统中加入姿态保持功能的控制系

统，其测试点的选取更是没有明确的定论。因此，通过对实现

不同功能的控制回路的对比分析，并建模仿真，寻求更适于

姿态保持控制回路的稳定裕度的评估测试方法是必要的。

1 评估方法
1.1 基本方法

为研究飞机的性能特性，首先考察基本的飞机控制回

路，即不考虑飞行员在回路中作用的控制系统，见图1。

 该系统的开环传递函数可表示为

 c A(s)=-G ( )G ( ) ( )G s s H s                                                 （1）
利用系统的开环频率特性G(jω)可以判断闭环系统的相

对稳定性，而相对稳定的程度可以用幅值裕度Gm和相位裕

度Pm来表述：

m g=-20lg ( )G G ω    

m c=180 arg( ( ))P G jω+˚  
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式中：ωg为相角交界频率，arg(G(ωg))=-180˚；ωc为截止

频率，G(ωc)=1。Gm和Pm的大小表示了闭环系统的阻尼品质，

ωc则体现了系统的响应时间[1]。因此，稳定裕度的指标与系

统的动态性能密切相关。

1.2 不同模态的稳定裕度评估方法

（1） 与早期只含有角速率单一反馈的阻尼系统不同，如

今的飞控系统都是增加了迎角或法向过载反馈的控制增稳

系统，见图2。根据国内外以往的经验，相位和幅值裕度的关

键测量节点是在各通道对应的舵面指令位置处，既图2中的

A点。这样，增益和相位的变化就可以影响所有的反馈回路。

并且，这一位置处的增益和相位裕度最能反映舵机动力学和

气动力学中的不确定因素，而且这些不确定因素在回路中的

定义一般是不太准确的[2]。 

（2） 自动飞行控制系统是在原有的控制增稳回路前加入

了自动驾驶仪，其基本的工作方式是用于姿态稳定，将姿态角
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图1　阻尼系统回路

Fig.1　Damping system loop
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控制律进行简化，去掉不影响系统结果的功能，诸如迎角保

护、速度/马赫数保护、水平安定面配平等。而后，选取高度

2000m，速度90.73m/s，初始俯仰角7.140˚的状态计算得出短

周期小扰动飞机方程，并写成传递函数形式。最终得到被试

模型结构，见图5，其中GAct 为作动器模型，形式为 
1
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K1、K2、K3、K4为测试增益调节参数。

3.2 仿真结果及分析

使各通道保持原有增益，逐渐将姿态反馈通道增益K1

增加到5、10、17倍，分别得到系统在5˚俯仰角扰动下的时域

响应。同理，保持各个通道增益不变，分别将积分通道增益K2

增加到10、50、80倍，比例通道增益K3增加到20、100倍，前向

通道增益K4增加到10、30倍获取各自相应的时域响应数据。

仿真后得到的时域曲线见图6～图9。 

 通过对时域曲线的分析可以得出，无论在何处增大增

益，加入扰动后的时域响应随增益的增大而变差，并且增益越

大，时域扰动响应结果越差，当增益增加到一定程度时，时域

扰动响应出现震荡，系统达到临界稳定状态。

在得到时域响应结果后，就需获取对应状态下的稳定

裕度来进行对比。对此，在之前对应的增益变化条件下，分别

于A、B两处断开，获取系统的开环传递函数，并由传递函数

绘制伯德图，读取幅值和相位裕度，所得结果见表1。

通过对表1数据进行分析，有如下结果：

（1） 从截止频率来看，无论增大何处增益，从A点即指

反馈到自动驾驶仪作为整个系统的一个外回路，见图3。此时

可将控制增稳回路作为一个整体进行分析，因此在分析自动

飞行控制系统的稳定裕度时，多采取在自动飞控计算机指令

下发处设置观测点求取，即图3中的点B。此法可以更直观的反

应外回路的增益和相位裕量的变化对整个系统的影响。

 

2 姿态保持功能下的稳定裕度评估
以解耦的纵向控制系统为例，按照经典控制理论方法[3]，

通过与不同模态的对比，对带有姿态保持功能的控制系统进

行稳定裕度评估测试方法分析，可得到选取有效方法的思路。

含有姿态保持功能的飞行控制系统，看似是给控制增稳

系统增加了一个外回路，形同加入自动飞控后的控制系统，

见图4。由于设计方法的差异（如带入姿态保持回路后内回路

是否调参等因素），使得观测点的选取不能简单地等同于上

述某一种，而要均衡的考虑各个因素。

因为稳定裕度的大小可以反应系统动态性能的好坏，即

与时域响应变化一致。因此，可以通过调节控制律的反馈参数

来改变系统的稳定裕度，并结合扰动的时域响应分析不同观

测点的优劣。具体做法是，分别改变外回路姿态角反馈的增益

系数和内回路增稳系统中积分、比例和前向通道的增益系数，

在不同的系数下，分别将图4中的A、B两点作为观测点，得到

系统的稳定裕度，并获取系统在扰动下的时域响应。最后，通

过对比调参后在A、B两点处所得的稳定裕度是否与系统时域

响应变化一致，分析哪一个观测点所得结果更具代表性。

3 仿真分析
3.1 控制律模型简化

为了更加直观的进行理论分析，现对某型飞机的纵向
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令输入端断开所得截止频率均随增益增加而变大；而从B点

即反馈处断开所得截止频率仅随反馈通路和直接通路增益

的增加而变化，不随积分通路及比例通路增益的增大变化；

（2） 从幅值裕度Gm来看，从A点断开时，所得幅值裕度

均随增益增大而减小；当从B点断开时，改变比例通道增益，

所得幅值裕度并未明显变化。

（3） 从相位裕度Pm来看，从A点断开时，所得相位裕度

均随增益增大而减小；从B点断开，当改变积分通道或比例

通道的增益时，所得相位裕度并未明显变化。

（4） 在临界稳定时，从A点断开测得的稳定裕度均接近

于0。但在积分通路增益增加至系统临界稳定时，从B点断开

的方法测取的稳定裕度还很大。

结合时域和频域响应曲线结果，可以分析得出：从A点

断开，对不同通道参数变化观测到得结果与时域响应一致。

而在B点断开，相当于在系统的外回路进行测试，所得的稳

定裕度结果仅能反映姿态反馈通道增益K1即外回路参数变

化的结果。因此，在内回路的综合点即A点设置测试点，能更

全面的观测到不同回路增益变化对整个系统的影响。

4  结论
飞行控制系统的稳定性和动态性能的验证评判，需在不

同的状态和模态的组合下进行稳定裕度测试得到。选择合理

的评估测试方法显得至关重要，本文提出的姿态保持功能下

的稳定裕度评估方法，为完善控制律验证提供了参考。

选择在各通道对应的舵面指令处设置测试点，经仿真分

析更能反映不同回路增益变化时的影响。但从工程上的角度

出发，也可选取所得稳定裕度较低的测试点作为参考。这里所

图6　不同姿态反馈通道增益下的时域响应曲线

Fig.6 　Time-domain response curve of different 

                         attitude feedback gain 

图7　不同积分通道增益下的时域响应曲线

Fig.7 Time-domain response curve of different integral gain

图8　不同比例通道增益下的时域响应曲线

Fig.8 　Time-domain response curve of different proportion gain

图9　不同前向通道增益下的时域响应曲线

Fig.9　Time-domain response curve of different forward channel gain
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图7　不同积分通道增益下的时域响应曲线

Fig.7 Time-domain response curve of different integral gain

图8　不同比例通道增益下的时域响应曲线

Fig.8 　Time-domain response curve of different proportion gain
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Fig.9　Time-domain response curve of different forward channel gain
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项目
测试点A处 测试点B处

ωc /(rad/s) Gm/dB Pm /(˚) ωc/（rad/s） Gm /dB Pm /(˚)
原系统 0.22 54.00 52.00 0.19 25.00 46.00

改变姿态反馈处增益

增大5倍 1.46 44.00 57.00 1.00 11.00 54.00
增大10倍 2.12 11.00 23.00 1.97 5.00 27.00
增大17倍 2.69 0.90 2.00 2.67 0.50 3.00

改变积分通路的增益

增大10倍 0.77 48.00 92.00 0.19 23.00 45.00
增大50倍 2.31 10.00 21.00 0.19 15.00 43.00
增大80倍 2.80 2.00 5.00 0.19 7.00 43.00

改变比例通路的增益
增大20倍 7.25 33.24 32.00 0.31 24.00 57.00
增大100倍 16.87 18.35 24.00 0.33 24.00 60.00

改变直接通路的增益
增大10倍 1.66 35.00 48.00 1.29 10.00 56.00
增大30倍 2.76 2.30 4.00 2.74 1.20 5.00

表1　各状态下的稳定裕度

Table 1 Stability margin of different state

做工作只是在特定的条件下得出了对应的评估方法，可满足

此功能下验证的理论支持。而关于稳定裕度测试的方法，还待

有系统全面的理论分析来支持工程上的应用，这也是后续的

研究方向。                                                                           
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