基于模型跟踪的通道解耦控制技术仿真研究
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摘要：为了实现飞机的解耦控制，本文基于模型跟踪技术进行了解耦控制律的设计。首先构建了非耦合的目标模型，其次利用模型跟踪对非耦合模型完满复现实现了解耦目的，最后分析了模型反馈增益和舵回路对解耦控制律的影响并提出了解决方法。仿真结果表明：利用模型跟踪控制技术可实现飞机通道之间的解耦，且该方简单明了，工程易于实现。
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Simulation of decoupling based on the model-following technique
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Abstact:This paper design the control using the model following technique in order to realize the decoupling control of aircraft. The model which is uncoupling is created firstly.Then the uncoupling reponse is reproduction by the following loop which is included in the model following control law.Finally the influence of the feedback gain and servo actuator loop is analyzied.The simulation result indicate that this method is easy to realize in the project,.
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引言

对飞机来说，耦合就意味着一个通道的输入激发多个输出参数的变化，飞行品质标准对耦合现象有着明确的限制和评定，因此在设计飞机控制系统时，期望能产生解耦的效果。而解耦控制就是采用一些控制规律使多输入多输出耦合系统变成解耦系统【1】。解耦系统是指在多输入多输出系统中一个输入仅控制一个输出，一个输出仅受一个输入控制的系统。目前的解耦方法一般可以分为两类，一种为静态解耦，这主要是利用经典控制以单输入单输出系统为前提进行设计的，忽略了系统的动态响应，实现的仅仅是系统的稳态解耦。另外一种为动态解耦，这种解耦方法较多，主要是利用现代控制方法实现的，主要特点就是多变量系统的解耦。例如自适应解耦控制、鲁棒解耦控制和智能解耦控制等。其中自适应解耦与智能解耦都是以传统解耦理论为基础，侧重于控制器的设计，在理论研究上并不十分完善，特别是在控制算法的稳定性和收敛性等方面存在缺陷。


本文基于工程应用的层面，以成熟的模型跟踪技术为基础，通过构建非耦合模型以及设计跟踪回路使本机复现非耦合模型的响应，达到一个良好的解耦效果。通过对控制律设计步骤的分析可以看出，该控制律内环采取特征解耦配置使本机具有良好的响应特性和跟踪能力，同时外环的跟踪回路采取经典控制理论保证跟踪回路在具有较好稳定性的基础上可以实现精确跟踪。该控制律设计步骤简单、原理易于理解，具有较强的工程应用前景。
1 模型跟踪技术的基本原理

首先假设目标飞机和模型飞机的运动状态方程如下：
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其中向量X为飞机的状态向量，A为飞机状态矩阵，B为飞机控制矩阵，u为飞机控制输入，C为输出选择矩阵，Y为输出向量矩阵，下标m表示为模型飞机。

此时需要关注的是跟踪的参数，跟踪的参数有状态量
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和状态变化量
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。此时两种飞机响应相似，则存在以下条件：
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此时可推导期望控制输入为：                                                                                                                                        
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其中
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，考虑到操纵导数矩阵B在绝大多数情况下不满秩，因此引出
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，定义为广义逆矩阵。


式3所示的控制律需要精确知道原型机的导数，当飞机状态发生变化时，此时飞机模型跟踪原理便无法满足要求，因此在实际应用中必须对这样的控制进行优化，实现其低敏感度的设计。因此本文引入了补偿回路、前馈回路和误差信号以实现对模型跟踪控制的优化，其中补偿回路主要用以增加飞机本体的适应性与原型飞机的匹配性，前馈主要保证模型飞机和原型飞机操纵权限的一致性 [2]，误差信号主要保证该控制律有较好的适应能力和鲁棒性，从而使跟踪回路在飞机状态受到扰动时也具有良好的跟踪能力，其优化后的控制系统框图如图1：



图1 模型跟踪控制图
Fig.1 Diagram of model following
2 解耦原理和设计
2.1解耦原理
基于模型跟踪控制技术进行解耦的基本思想是利用模型跟踪控制技术复现参考信号（非耦合的理想响应），从而达到解耦的目的。因此解耦的原理可从输入信号即非耦合的模型响应和模型复现两方面去阐述，其中模型复现便是利用模型跟踪控制律实现对输入信号的跟踪，非耦合模型响应便是要设计的非耦合模型。
图1虚线所示的参考模型就是我们期望的非耦合模型，一方面期望非耦合模型能产生同本机相似响应，另一方面又希望模型能将通道之间的耦合作用降至最小。非耦合模型的设计也可分为两部分，首先是状态矩阵的设计，其次是操纵矩阵的设计。
从飞机的状态方程可知，飞机的响应与特征值、特征向量和当前状态这三个关键向量有关。因此要想保持参考模型同本机响应的一致性，必须保持这三个关键向量尽可能一致。将飞机作为时不变系统来看，可以忽略当前状态产生的影响，因此选择特征值和特征向量变得较为关键。为了能保证解耦后的飞机响应同解耦前相似，非耦合模型的特征向量将同原型机的特征向量基本一致。本文参考模型的设计主要利用对角化原理，假设状态矩阵A整定，则存在可逆矩阵P，存在下式：
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ai（n≥i≥1）为系统的极点，主要影响飞机的模态特性，此时我们对飞机的状态阵进行对角化处理，可得影响典型模态的主导极点。这些极点在典型模态中起主导地位，例如在横滚转模态中代表着时间常数因子。为了能消除操纵舵面之间的耦合效果，强制将B阵中的操纵导数分开处理。例如B阵中包含副翼和方向舵操纵导数，为了能消除副翼对荷兰滚模态、方向舵对滚转模态的影响，将副翼引起的偏航和侧滑导数以及方向舵引起的滚转导数均设为零。
2.2 控制律设计

2.2.1 跟踪回路的设计

如图1虚线所示，跟踪回路包括前馈增益、补偿增益和反馈增益三部分，本节主要阐述这三个回路参数的设计。
a) 前馈增益的选取


模型跟踪主要目的是实现输入信号的完满复现，为了保证目标飞机与本机的操纵权限一致，设计了前馈增益矩阵来保证目标飞机与本机稳态一致性。即保证相同操纵量（杆量）所产生相同的稳态响应，如式（5）。
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其中
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为前馈增益，
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和
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为本机和模型机的操纵导数矩阵，
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和
[image: image18.wmf]m

d

为本机和模型机的舵偏，通过该式的计算可以反推出前馈增益。
b) 补偿增益的选取


补偿增益的主要作用是降低系统的敏感性，增强系统的适应能力，进而更好的复现输入（参考）信号。根据控制系统的一般规律，可通过调整补偿回路的反馈系数，尽可能的实现补偿回路动态性能的最优化，即可以产生较快的响应达到良好的跟踪效果，同时不能使极点穿越或者接近稳定边界。在控制律设计中，设计补偿回路的频律和阻尼比等关键性能指标应尽可能接近理想模型【3】，例如对飞机纵向短周期模态来说，可利用迎角的反馈改善俯仰静安定度，利用俯仰角速度的反馈改善俯仰运动阻尼，进而达到理想的补偿效果。对于横向滚转模态来说，利用滚转角速度的反馈实现滚转模态时间常数的改善。这里以横向滚转模态为例，若理想模型和本机模型的滚转模态传递函数如下：
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若补偿回路的反馈增益为
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，则通过对比系数法可求得补偿增益为：
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c) 误差反馈增益的选取

反馈增益首要保证跟踪回路必须具有良好的稳定裕度，其次反馈增益的设计必须保证跟踪回路具有良好的跟踪（复现）效果。因此在进行误差反馈增益设计时主要从以上两方面考虑，首先确保跟踪回路具有合适的带宽，能基本涵盖飞行员操纵的频率范围，其次为了能具有较大的稳定裕度，必须对反馈增益进行严格的限制。这里主要采取的是根轨迹法近似设计，选取主导极点作为主要观察对象，以稳定边界为主要限制条件，对反馈增益进行调整，同时为了实现良好的跟踪效果，加入积分环节消除稳态误差。
2.2.2 参考模型的设计


参考模型便是理想的飞机响应，参考模型的设计主要依赖期望飞机产生的响应，对本文来说，期望的响应就是飞机通道之间不产生较大的耦合，在具有典型模态响应的同时也满足飞行品质要求，详细设计方式见2.1节内容。
2.2.3 极点检查


对于线性系统来说，一个重要考虑就是系统的稳定性。本文将采取极点检查的方法，首先针对设计的理想模型的极点进行检查，确保其为稳定的理想状态，其次针对跟踪回路的开环极点进行分析，将多变量的开环进行简化处理，对主导极点进行分析，确保合适的反馈增益使得闭环回路处于稳定区域内，并具有良好的稳定裕度。


3 仿真分析
3.1 仿真算例

横航向解耦是期望实现偏航和侧滑运动与飞机的滚转运动相互独立。该目标的实现，将大大降低飞行员的工作负荷，提高民用飞机的安全性或军用飞机的武器发射精度。本文以某典型飞机的横侧向运动方程为例进行仿真研究，其中状态阵和控制阵分别为：
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其中状态参数分别为侧滑角、滚转角速度、偏航角速度和偏航角，控制矩阵主要控制副翼和方向舵面。该算例输入为横向阶跃杆指令信号，此时滚转角速度的响应如图2。[image: image25.emf]0 2 4 6 8 10
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图2：原型机阶跃和响应曲线

Fig.2 
Curve of Step response

可以看出虽然该型飞机滚转时间常数大约为0.36s，但受到荷兰滚和螺旋模态的影响，飞机滚转角速度响应并不理想，滚转角速度的响应并不完全满足一阶特性，同时，横向的输入使偏航角速度变化很大，这都是飞行员所不期望的，因此必须在控制律中对其进行改善。按照本文解耦原理进行模型的设计，通过计算模型跟踪控制的反馈、前馈和补偿增益计算如下：
前馈增益为：   
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反馈增益为：                  
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补偿增益为                 
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建立了控制律后，将以上计算得到的参数带入，仿真结果如图3.
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横向指令横向指令解耦后滚转角速度解耦后偏航角速度模型的滚转角速度


图3：模型跟踪下的解耦响应曲线

Fig.3 Decouping response curve of model following


飞机同样输入为横向阶跃信号，理想滚转角速度的响应为图3中实线所显示，而模型飞机的响应曲线为图3中*线所显示，由图3可以看出，原型机在阶跃输入下，具有良好的跟踪能力，基本可以复现理想的滚转响应，满足期望的要求。

3.2 模型跟踪参数的选取

本文算例只是对滚转角速度即滚转模态利用模型跟踪进行解耦，注意到本算例的飞机具有两个操纵面，副翼和方向舵，因此在进行横侧向解耦时，荷兰滚模态也有较好的解耦功能，由于飞机的荷兰滚模态较好，因此这里并未进行细致的解耦仿真。

在横侧向方程中，我们可以观测到存在着4个输出量，即侧滑角、滚转角速度、偏航角速度和滚转角。由于滚转角和滚转角速度为微分关系，因此在和目标飞机滚转角初值相同的情况下，仅考虑滚转角速度便可以实现滚转角变化的一致性，所以横侧向方程可以简化为三个输出，这时仅仅依靠两个舵面的操纵去实现三个参数的匹配是不现实的，在这种情况下，如果依旧按照以上的原理进行仿真就会存在较大的仿真误差，因此进行参数选取时必须有所取舍。
3.3 舵回路的影响分析

在该算例中，我们建立了以下舵回路模型，
[image: image30.wmf]2

B

G

sAsB

=

++

，在仿真中发现在加入舵回路之后，跟踪回路已经不能实现跟踪功能，甚至出现发散状态。一方面主要是因为飞机的响应不可能无限快，在设计反馈增益时选择的增益过大所致，另外一方面是由于未对飞机舵面幅值和速率限制。经过分析，在仿真中调整误差信号的反馈；同时考虑到反馈参数
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对飞机闭环性能的影响较大，因此对该参数进行调整，使该闭环飞机的响应尽可能快。在控制中我们一般期望主导极点具有高频和大阻尼的特点，经过工程实际应用和分析，完成调整后飞机内环响应的频率为模型飞机的2~3倍，其阻尼比接近于理想阻尼。由于滚转模态阻尼比接近于1【3】【4】，因此内环将调整参数使滚转模态的滚转时间常数为模型的1/2~1/3，在本算例中，保持
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参数不变，同时在反馈副翼通道中引入PID参数进行整定，考虑到系统速率和幅值限幅，对PID参数调整为0.98、0.015和0，此时参数仅对副翼通道起作用。

如图4所示，加入舵回路后，受限于舵面极限偏度和舵机速率的影响，此时跟踪回路处于一个不稳定的状态，在副翼回路上将比例参数改为PID参数的形式，可以实现对舵回路的补偿，滚转速率能达到一个较好的跟踪（解耦）效果。
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理想滚转角速度加入舵回路后的响应理想滚转角速度PID参数调整后响应


图4：加入舵回路曲线
Fig.4 Curves of condering the servo actuator loop

4 结论

本文介绍了模型跟踪技术的基本原理，并通过对控制律的优化，跟踪回路和参考模型的设计，最终实现了某型飞机横侧向的解耦仿真。通过对算例的仿真分析可以看出，该控制律设计步骤简单，原理易于理解，且由于内环采取特征结构配置，外环采取经典控制等特点决定了该控制律稳定性可控，对电传飞机特别是直升机的通道耦合操纵解耦有一定的借鉴作用。
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