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摘要!飞机直接升力水平不均会造成飞机飞行偏航问题&为实现对飞机飞行能力的有效控制&设计基于
W)7

及闭环测试的

飞机直接升力控制系统$在
.PWM

架构中&设置
0,9DS$"&

总线闭环机制&联合伺服控制模块与实时机载终端&实现飞机直接升

力控制系统应用模式的搭建$根据隐藏
W)7

信息定义条件&求解质心动力学方程&再按照气动特性原则&计算航向偏离度的具

体数值&完成基于
W)7

的飞机升力控制$以内存网交联环境为基础&配置模型机组织&实现对闭环测试功能的完善$实验结果

表明&应用所设计系统可以改善直接升力水平不均的问题&将飞机飞行偏航角控制在
#m

!

"#m

的数值范围之内&能够实现对飞机

飞行能力的有效控制%

关键词!

W)7

分解方法$闭环测试$飞机直接升力$动力学方程$气动特性
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引言

随着航空工业的发展&飞机直接升力控制系统的研究

成为了航空工程领域的重要课题%升力可以理解为向上的

作用力&对于飞机而言&其机翼上下表面产生的压强差直

接提供了飞机飞行所需的升力&但由于机翼保持弧形状态&

且飞行过程中仰角的改变会导致飞机所受阻力出现变化%

飞机在飞行过程中&直接升力的水平分布不均会导致飞行

偏航问题&严重影响飞行安全和操纵性能%设计飞机直接

升力控制系统的目的是通过对飞机的升力进行精确控制&

使得飞机能够保持稳定的飞行姿态&并减小飞行偏航角度%

这样可以提高飞行的稳定性和操纵性&减少对驾驶员的操

作要求&从而提高飞行安全性%经验模态分解 !

W)7

&

LX?

A

>U>;FHXGVLVL;GX

A

GZ>@>G<

"是一种新型的非平稳信号处理

思想&能够根据数据样本自身的时间尺度特征条件&对所

涉及信号参量进行分解&整个处理过程中&并不需提前设

置任何形式的基函数表达式'

'

(

%相较于其他类型的信号处

理方法&

W)7

算法能够根据原始信号传输波形&分析局域

波段的后续表现形式&且所得结果符合自适应表达原则%

闭环测试就是指在完整闭合回路中对检测所得参量进行处

理%所谓闭环可以理解为同时包含输入与输出终端的测试

体系&在数据样本传输过程中&信息参量经由输入终端直

接进入测试主机&由于开环*闭环控制设备并不能同时保

持闭合状态&所以单一循环回路内&信息传输行为不会造

成数据样本的损失&这也是闭环测试思想的应用能够有效

保障数据传输完整性的主要原因'

"

(

%

为此&研究人员致力于设计一种有效的飞机直接升力
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控制系统%文献 '

%

(提出基于干扰估计法的控制系统&通

过求解横*纵力矩数值的方式&确定风向对飞机飞行的干

扰能力&再根据门限特征表达式&确定飞行升力的作用强

度等级%文献 '

$

(提出基于序贯蒙特卡洛法的控制系统&

根据非线性思想&对执行器设备进行控制&又按照状态误

差反馈原则&求解反馈控制律参数&从而实现对飞机升力

的有效控制%然而上述两类应用系统不足以将飞行偏航角

控制在既定数值范围之内&因此其对于飞机飞行能力的控

制作用效果也就相对有限%文献 '

1

(提出基于经验模态分

解和闭环测试的回路振荡诊断方法%利用
W)7

将控制器输

出数据和系统输出数据分解为不同频率的本征模态函数

!

9).

"%将复杂的振荡信号分解成更简单的成分%针对所

得到的振荡的
9).

信号进行闭环测试%闭环测试是一种通

过将系统的输出反馈给输入来调整系统控制参数的实验方

法%使用闭环测试来判别对应振荡信号的振荡源&通过对

回路叠加测试信号进行判别&来确定引起振荡的具体源头%

综上所述&基于经验模态分解 !

W)7

"和闭环测试的

振荡诊断方法在解决由多重振荡源导致的回路振荡现象方

面具有重要的应用价值%应用于飞机直接升力控制系统设

计中&通过对飞机控制器输出数据和系统输出数据进行

W)7

分解&可以将直接升力信号分解成不同频率的成分&

从而更好地理解和分析直接升力的动态特性%针对每个频

率成分进行独立的控制&实现对不同频率振动的精确控制&

从而提高飞机的飞行稳定性和操纵性能%同时&闭环测试

可以验证和优化控制系统的性能&确保飞机能够稳定地控

制直接升力&提高飞行的安全性和效率%为此&设计基于

W)7

及闭环测试的飞机直接升力控制系统%

C

!

飞机直接升力控制系统应用模式

飞机直接升力控制系统的硬件应用模型由
.PWM

架构*

0,9DS$"&

总线闭环机制*伺服控制模块*实时机载终端

四部分组成&本章节将针对各个单元结构之间的具体连接

关系展开深入研究%

CDC

!

O3XY

架构

.PWM

架构是飞机直接升力控制系统的基础设计框架&

其控制功能的实现包括
A

U>XFU

J

机制*

ZL;G<VFU

J

机制*保

护机制*

455

自检与
8)P

维护%其中&

A

U>XFU

J

机制记录

飞机单位飞行时长&并可以联合轮转开关的闭合与断开行

为&确定直接升力对飞行器的实时作用能力%

ZL;G<VFU

J

机

制负责监控飞行过程中偏航角在各个方向上的数值水平&

能够联合直接升力作用&对飞机飞行速率进行控制%保护

机制就是飞行保护机制&在
.PWM

架构体系中&该结构的

存在可以确保飞机偏航角不出现过度偏转的情况%

455

自

检机制负责检测飞机的实时飞行速度&所得数据参量能够

借助信道组织&传输至伺服控制模块与实时机载终端设备

之中%

8)P

维护机制的存在可使
.PWM

架构保持相对稳定

的连接状态&由于该结构与其他机载设备之间存在实时连

接关系&所以即便是在升力作用水平不达标的情况下&控

制终端也能够及时接收到反馈信息&从而不设定远距离的

飞行任务%具体的
.PWM

架构模型如图
'

所示%

图
'

!

.PWM

架构模型

由于模块机制之间存在数据信息的实时互通关系&所

以在控制系统运行过程中&

.PWM

架构可以直接调节伺服控

制模块*实时机载终端等多个下级负载结构%保护机制具

有承上启下的连接作用能力&所以
A

U>XFU

J

机制*

ZL;G<VF?

U

J

机制与
455

自检机制*

8)P

维护机制对于升力控制指

令的传输作用方向总是保持一致'

/

(

%

CDE

!

>/WQ!GE[

总线闭环机制

0,9DS$"&

总线闭环机制连接于飞机直接升力控制系

统的总线网络回路中&可以在统计差分控制信号的同时&

更改
S0D I93I

端口*

S0D 8̀O

端口的实时连接状态&

从而在维持直接升力作用强度的同时&避免飞机出现航速

过低的情况'

*

(

%总线网络回路作为
.PWM

架构的负载环境&

其中包含大量的数据信息样本&且随着飞机飞行状态与飞

行方向的改变&数据参量的传输方向与存储形式也都会发

生变化%差分控制信号在
0,9DS$"&

总线闭环机制中的传

输需借助
S0D

端口&其中
S0D I93I

端口负责传输与高

速飞行状态相关的数据样本&

S0D 8̀O

端口负责传输与

高速低速状态相关的数据样本%

S0D

收发器侧端同时负载

)SM

设备*

0,9DS$"&

总线体系与
55̀

控制器&这些设

备元件串联在一起&使得收发器终端能够直接记录飞机直

接升力的作用水平'

(

(

%完整的
0,9DS$"&

总线闭环机制运

行结构如图
"

所示%

.PWM

架构*

0,9DS$"&

总线闭环机制之间存在着双向

数据互传关系&且网络回路运行过程中&信道组织始终保

持开放状态&所以与飞机直接升力作用相关的控制数据样

本可以在系统硬件应用模型中自由传输%由于
0,9DS$"&

总线体系与
S0D

收发器之间的数据传输关系具有单向性特

征&所以在飞机飞行过程中&

0,9DS$"&

总线闭环机制只

能对直接升力作用进行正向或反向调节&且调节行为的作

用强度与方向在一个控制指令传输周期内&并不会发生

变化%

CDF

!

伺服控制模块

伺服控制模块的应用目的是实现对飞机直接升力作用

!
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#

'1&

!!

#

图
"

!

0,9DS$"&

总线闭环机制运行结构

的有效控制&能够联合供电终端与升力作用马达&驱动伺

服机动设备&从而为飞机提供飞行所需的全部动力作用%

SD'

*

S8)f

*

S8)2

*

78S

元件与伺服机动设备负载于

同一旁系支路中&可以根据
0,9DS$"&

总线闭环机制的运

行情况&调节实时机载终端的动力作用水平&一方面能够

使飞机动力终端得到足量的电力供应&另一方面也可以精

准控制升力作用的行为区域&从而满足系统主机对飞机直

接升力的控制需求'

&

(

%升力作用马达与
,8S'

*

,8S"

*

,8S%

*

,8S$

元件负载于伺服机动设备的另一侧旁系支路

中&在供电终端的作用下&该结构可以联合伺服计数器与

0P70

控制设备&感知升力作用的表现强度&从而避免伺

服控制模块的运行能力脱离
0,9DS$"&

总线闭环机制的控

制作用%图
%

反映了伺服控制模块的具体连接结构%

图
%

!

伺服控制模块结构简图

伺服控制模块中&电量信号能够伺服机动回路*升力

作用马达回路之间自由反馈&但如果
SD'

*

S8)f

*

S8)

2

*

78S

*

,8S'

*

,8S"

*

,8S%

*

,8S$

元件出现连接状

态不一致的情况&则会直接影响控制模块的运行能力'

'#

(

%

伺服机动设备旁系支路*升力作用马达旁系支路之间保持

串行连接关系&且随着信号输出量的增大&

0,9DS$"&

总

线闭环机制对于整个伺服控制模块的调节作用能力也会不

断增强&但由于
.PWM

架构在单位时间内对信号参量的驱

动能力有限&所以信号参量并不会在模块旁系支路中大量

累积%

CDG

!

实时机载终端

在飞机直接升力控制系统中&实时机载终端运行功能

的实现需借助传输天线组织&且在设备终端*机载终端保

持数据共享的过程中&伺服控制模块必须为传输天线提供

电量信号与控制信号的实时供应%实时传输天线存在于设

备终端与机载终端之间&具有双向转换数据信息的能力&

对于前者而言&传输天线反馈了接收器元件接收到的所有

数据信息参量&因此其开放时间直接影响设备终端体系在

飞机直接升力控制系统中的运行能力$对于后者而言&传

输天线直接支配
7S

处理机*机载转换组件*惯导装置与一

体化设备&且这些元件结构在机载终端内始终保持串联状

态&因此传输天线的运行连贯性&将对机载终端体系的运

行稳定性造成影响'

''

(

%终端设备体系包括信号接收器*

)PB$%#

处理器*公网通信模块与北斗传输网络%其中&

)PB$%#

处理器作为核心应用装置&同时调度信号接收器与

公网通信模块&而北斗传输网络作为最底层应用设备&既

可以存储与控制系统运行相关的数据样本&也能够记录飞

机直接升力的实时作用状态%机载终端包括
7S

处理机*机

载转换组件*惯导装置与一体化设备&在飞机直接升力控

制系统运行过程中&这些设备元件保持串行连接状态&且

升力控制指令在终端体系内实行无差别传输'

'"

(

%具体的实

时机载终端结构如图
$

所示%

图
$

!

实时机载终端设计原理

实时传输天线对于控制指令程序的传输也遵循无差别

原则&所以设备终端*机载终端相关元件结构之间也存在

着对应性连接关系&但在飞机升力持续升高的过程中&实

时机载终端为配合飞机飞行状态会出现加速运行的情况&

此时为保持系统的运行稳定性&相关元件结构之间的连接

关系可以暂时断开%

E

!

基于
X)R

飞机升力控制

系统主机对于飞机直接升力的控制还需在
W)7

分解方

法的基础上&精准求解质心动力学方程表达式&再根据飞

机飞行过程中的气动特性条件&确定航向偏离度指标的实

际取值范围%

EDC

!

隐藏
X)R

信息定义

按照
W)7

分解方法原则设计飞机直接升力控制系统时&

!
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#

一部分信息参量在伺服控制模块与实时机载终端之间的传输

行为会受到
0,9DS$"&

总线闭环机制的直接影响&当前情况

下&升力控制指令传输行为会因为动力作用受限而出现传输

受阻的行为&这就导致了控制指令文本在系统数据库主机中

大量堆积&造成隐藏
W)7

信息的出现'

'%

(

%从某种意义上来

说&隐藏
W)7

信息就是指分解能力未被完全激活的程序指

令文本&在飞机直接升力控制系统中&程序指令文本决定了

.PWM

架构对于
0,9DS$"&

总线闭环机制*伺服控制模块等

下级应用结构的调节作用能力&所以若存在大量的隐藏
W)7

信息&就有可能使程序指令文本的传输能力受阻&从而使系

统主机失去准确控制升力作用强度的能力'

'$

(

%

"

表示
W)7

信

息节点定义参量&其求解结果如下)

"%

!

"

%-

'

"

#

!

L

XF]

.

L

X><

"

"

!

'

"

式中&

%

表示隐藏信息标记参数&

L

XF]

表示程序指令文本查

询系数的最大取值&

L

X><

表示程序指令文本查询系数的最小

取值%

在公式 !

'

"的基础上&设
9

表示隐藏调节向量的最小取

值&

B

"

表示基于参量
"

的隐藏指令文本传输参数&

B

9

表示基于

参量
9

的隐藏指令文本传输参数&联立上述物理量&可将飞

机直接升力控制系统的隐藏
W)7

信息定义式表示为)

"

"

%

*

- o

9

%

'

!

">

B

"

' (

"

TXGV

!

B

9

"

.

'

" !

"

"

!!

若
"

向量取值属于!

.o

&

.

'

(的数值区间&表示
W)7

分解指令的传输方向与升力控制系统运行方向相反&隐藏

W)7

信息在系统数据库主机中的实时累积量相对较大$若

"

向量取值属于'

'

&

-o

"的数值区间&表示
W)7

分解指令

的传输方向与升力控制系统运行方向相同&隐藏
W)7

信息

在系统数据库主机中的实时累积量相对较小$由于
W)7

分

解方法的作用能力有限&所以程序指令文本在系统主机中

的实时运行量也就不可能无限增大&这就表示在定义隐藏

W)7

信息时&

"

向量取值不可能等于零%

EDE

!

质心动力学方程

质心动力学方程是描述飞机质心变化行为的表达式条

件&在直接升力作用下&飞机飞行状态可以导致质心所处

位置出现直观变化&在控制系统的单位执行周期内&质心

单位运动距离越大&就表示升力作用的动力学等级越大'

'1

(

%

W)7

分解方法规定&质心动力学方程的求导应在一个控制

指令执行周期内对数据样本参量进行取值&且为保证飞机

飞行状态的稳定性&不应选择升力作用异常变化阶段的数

值参量作为运算目标%质心是一个假想点&可以理解为飞

机指令的核心集中位置&以该节点为对象求解所得的动力

学方程表达式能够用来描述直接升力的单位作用能力&由

于该表达式条件的求解过程完全遵循
W)7

分解方法&所以

对运算目标的提取也一定符合公式 !

"

"所示的隐藏
W)7

信息定义原则%

对于质心动力学方程的求解满足如下表达式)

:

%

!

2

"

.

'

"

D[

#

"

"

-

/

+

>

'

6

F

! "

D槡
"

!

%

"

!!

其中&

2

表示基于
W)7

分解方法所选取的数据分级处

理参量&

D[

表示控制指令执行周期内的飞机飞行速率特征&

F

D

表示直接升力作用下的飞机飞行速率均值&

/

+

表示隐藏

W)7

信息样本的实时运算向量&

'

6

表示飞机质心节点在升

力作用下的运动行为特征%如果飞机表现出波动飞行特征&

那么质心节点运动行为也会随之表现出波动变化状态&当

前情况下&若单纯依靠质心动力学方程判断升力控制系统

的作用能力&有可能导致表达式运算结果出现偏差&而这

也是导致系统主机对飞机直接升力作用控制能力受限的主

要原因'

'/

(

%

EDF

!

气动特性

气动特性就是指流动气体的运动学特性&是动力特性

的最主要表现特征%直接升力作用在飞机上&会造成空气

动力*空气动力力矩的改变&而这些物理参量的数值变化

规律可以用来描述飞机飞行轨迹%为实现对飞机直接升力

作用的有效控制&可以从如下几方面对气动特性进行描述%

'

"空气动力作用)

W)7

分解方法对于飞机飞行轨迹的

控制具有区域性特征%在升力控制系统中&区域性特征表现

在飞行轨迹的阶段性划分方面&对于空气动力作用而言&其

对于每一轨迹曲线的作用强度等级不同&且每一轨迹内飞机

偏航角数值也并不固定&因此为避免非精确控制行为的出

现&应提取多个数据样本&并对其进行均值化分析'

'*

(

%

"

"空气动力力矩)动力力矩是指空气动力作用节点与

飞机质心之间的距离&由于气动特性等级受到作用力强度*

动力力矩数值的共同影响&所以力矩数值的增大或减小&

都会造成气动特性等级结果的直接变化%

%

"相互作用关系)空气动力作用数值并不会直接影响

动力力矩长度&但对于系统主机而言&其在控制飞机直接

升力作用时&必须根据质心节点所处位置&来判断当前情

况下的气动作用等级是否符合机载内存网的运行需求&因

此除了精准求解力学作用与力矩数值之外&还要按照
W)7

分解方法&计算二者之间的数值关联性'

'(

(

%

此外&气动特性还可以用来描述飞机升力作用与航向

偏离度之间的数值关系&

W)7

分解方法规定&在控制系统

中&作用力强度与动力力矩之间的乘积值越大&飞机航向

偏离度的单位取值就越大%

EDG

!

航向偏离度

对于飞机航向偏离度的计算主要包含以下几个执行

流程%

'

"初始航向角)

初始航向角就是指飞机飞行初期空气动力作用与动力

力矩之间的物理夹角&一般来说&初始航向角会影响飞机

飞行偏航角的取值范围&且二者总是保持相同的数值变化

状态'

'&

(

%设
5

'

表示空气动力作用与水平直线之间的物理夹

角&

5

"

表示动力力矩与水平直线之间的物理夹角&

*

*

G

表示

两个随机选取的航向定义参数&且
*

@

G

的不等式取值条件

恒成立&

?

*

表示基于参数
*

的动力学作用向量&

?

G

表示基于

参数
G

的动力学作用向量%在上述物理量的支持下&联立公
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及闭环测试的飞机直接升力控制系统设计
#

'/'

!!

#

式 !

%

"&可将初始航向角计算结果表示为)

+

#

%

:;GZ

5

'

.

?

G

?

*

!

*

"

.

G

"

"

Z><

5

"

!

$

"

!!

"

"航向角过渡向量)

航向角过渡向量是在初始航向角基础上求解所得的角

度数值解&对于航向偏离度指标而言&该项物理量的取值

越大&横向偏离度与水平坐标轴之间的物理夹角就越大'

"#

(

%

所谓过渡就是指一种并不固定的角度数值状态&由于初始

航向角始终保持定值状态&所以航向角的过渡周期越长&

过渡向量的求解数值就越大%航向角过渡向量计算式如下)

0

+%

!

+

1

.+

#

"

#

R

#

R

' (

1

!

1

"

!!

式中&

+

1

表示横轴方向角的实际取值&

R

#

表示与初始航

向角相关的飞机航迹曲线偏离度&

R

1

表示与横轴方向角相关

的飞机航迹曲线偏离度%

%

"飞机航向偏离度计算)

在直接升力作用周期
&

C

不等于零的情况下&联立公式

!

$

"*公式 !

1

"&可将飞机航向偏离度计算表达式定义为)

4

%

+

#

0

+

*

-o

.o

O

/

"

.

X

NZ><

&&

5

! "

&

!

/

"

!!

其中&

O

/

表示飞机质心节点在直接升力作用下的跃升距

离&

X

N

表示基于
W)7

分解方法所选择的升力作用控制参数&

&

5

表示初始航向角与航迹过渡角之间的数值差%为解决因

直接升力水平不均而造成的飞机飞行偏航问题&在设计飞

机直接升力控制系统时&应控制相关参数指标&使得航向

偏离度指标尽量趋近其极小值结果%

F

!

系统闭环测试功能的实现

飞机直接升力控制系统闭环测试功能的实现&还需在

反射内存网交联环境中&对模型机配置机制进行完善%

FDC

!

反射内存网交联环境

飞机直接升力控制系统的运行环境相对较为复杂&其

实时控制功能的实现还必须借助反射内存网交联体系%反

射内存网交联环境是系统闭环测试功能最主要的实现场所&

内存卡设备按照
W)7

分解方法提取控制飞机升力作用所需

的数据参量&再借助交换接口&将这些数据样本传输至内

存空间之中'

"'

(

%对于系统数据库主机而言&反射内存网络

是一个完全开放的存储空间&数据样本在其中保持自由传

输状态&当主机行使控制作用时&与升力作用调节行为相

关的信息参量经由交联空间进入网络体系内部&当前情况

下&闭环测试环境中的所有运行程序都达到顶峰执行状态%

单位时间内&如果飞机飞行所需的升力作用强度等级

相对较高&但反射内存网交联环境的剩余指令容纳量相对

较小&系统主机会优先运行处于待传输状态的控制指令&

直至交联信道组织完全处于空余状态后&其他程序指令才

会继续进入反射内存网络$如果飞机飞行所需的升力作用

强度等级相对较低&但反射内存网交联环境所能提供的指

令容纳量却极大&系统主机首先对处于待传输状态的控制

指令进行排序处理&然后将数据库主机中的程序指令信息

全部反馈至反射内存网络中&以确保主系统主机元件能够

对飞机直接升力作用进行有效控制'

""

(

%

对于未能及时执行的控制程序指令&系统数据库主机

代替反射内存网络行使暂时存储的权利&在此处理过程中&

交联信道组织始终保持闭合状态&一方面可使伺服控制模

块*实时机载终端保持对飞机直接升力作用的敏感性能力&

另一方面也可以避免控制指令程序在系统闭环测试环境中

出现错误传输的情况%

FDE

!

模型机配置

控制程序指令的执行需求与系统对模型机体系的配置

需求相同&在闭环测试环境中&系统主机对于运动学数据

样本的选取完全遵循
W)7

分解方法&而这些信息参量是配

置模型机体系的必要条件'

"%

(

%所谓模型机就是一种处于虚

拟化状态的控制程序模型&飞机飞行动力数据相当于模型

中的程序文本&配置模型机时&保障这些程序指令的一致

性传输能力&可使模型机闭环准确感知系统主机测试指令

的执行进程&对于系统主机而言&其在控制飞机直接升力

作用方面的准确性得到了保障&闭环测试过程中也就不会

再出现具有明显差异性的数据信息参量'

"$

(

%

设
G

表示闭环测试过程中依照
W)7

分解方法所选择的

控制程序指令定义参量&其取值恒属于 !

#

&

'

"的数值区间&

X

W

表示直接升力作用下飞机行进行为的运动学定义向量&

W[

表示参数X

W

的一次求导结果&

!

表示控制指令测试参数&联

立上述物理量&可将模型机闭环定义式表示为)

6

$

%

HG

N

G

!

X

W

-

W[

"

!

!

*

"

!!

联立公式 !

/

"*公式 !

*

"&推导控制系统模型配置条

件定义式如公式 !

(

"所示%

Z

%

=

#

6

$

"

8

#

4

#

!

'

-:

" !

(

"

式中&

=

表示模型机闭环对升力作用参量的无差别辨识系

数&

8

表示实时配置参数&

:

表示程序文本执行向量%基于

W)7

及闭环测试的飞机直接升力控制系统的运行需要模型

机体系与反射内存网交联环境的共同配合&因此在闭环测

试的过程中&为使航向偏离度数值得到有效控制&还应按

照气动特性条件&完成对相关动力学参数的识别与提取%

G

!

实例分析

GDC

!

实验原理

飞机同时受到升力*重力*动力*阻力的作用&但飞

行状态下&升力作用远大于重力作用*动力作用远大于阻

力作用&具体的飞机飞行受力情况如图
1

所示%

由于动力*阻力作用负载方向始终保持水平状态&所

以二者与水平线之间的物理夹角只能对飞机飞行速度造成

影响&并不会导致飞机偏航角出现变化%重力作用强度只

与飞机自身质量水平相关&且其数值始终小于升力作用&

故而直接升力是造成飞机偏航角的主要原因%本次实验的

目的就是根据偏航角数值来判断直接升力是否处于平均状

态&并以此来判断所选系统是否能对飞机飞行状态进行有

!
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图
1

!

飞机飞行受力分析

效控制%

GDE

!

流程设计

本次实验的具体实施流程如下%

步骤一)以
4*%*

型号的飞机作为实验对象&令其在平

流层上方保持稳定飞行状态%

步骤二)应用基于
W)7

及闭环测试的飞机直接升力控

制系统检测飞机飞行状态&记录在该系统作用下&飞机偏

航角的具体数值&所得结果为实验组变量%

步骤三)应用基于干扰估计法的控制系统检测飞机飞

行状态&记录在该系统作用下&飞机偏航角的具体数值&

所得结果为第一对照组变量%

步骤四)应用基于序贯蒙特卡洛法的控制系统检测飞

机飞行状态&记录在该系统作用下&飞机偏航角的具体数

值&所得结果为第二对照组变量%

步骤五)分别将实验组*对照组偏航角数值与升力作

用标准进行对比&以确定各组升力作用水平是否保持平均

状态%

GDF

!

数据记录

表
'

记录了偏航角数值与升力作用标准之间的对应

关系%

表
'

!

偏航角数值与升力作用标准对应关系

编号 偏航角数值区间+!

m

" 升力作用标准

' #

!

'#

平均状态

" '#

!

"#

平均状态

% "#

!

%#

部分平均状态

$ %#

!

$#

部分平均状态

1 $#

!

1#

部分平均状态

/ 1#

!

/#

部分平均状态

* /#

!

*#

非平均状态

( *#

!

(#

非平均状态

& (#

!

&#

非平均状态

分析图
/

可知&第
'1X><

*第
%1X><

时&实验组飞机

偏航角取得最大值
"#m

&其他实验结果则均处于
#m

!

"#m

的数

值区间之内%第
"1X><

时&第一对照组飞机偏航角取得最

大值
/#m

&其他实验结果则属于
#m

!

/#m

的数值区间之内&其

极值区间范围远大于实验组%第
%#X><

时&第二对照组飞

机偏航角取得最大值
*1m

&其他实验结果则属于
#m

!

*1m

的数

值区间之内&其极值区间范围略大于第一对照组&也远大

于实验组%

图
/

!

飞机偏航角

对照表
'

可知&整个实验过程中&实验组升力作用始

终保持平均状态%第
"#X><

时&第一对照组升力作用保持

平均状态&而其他时间节点处&该组升力作用只能保持部

分平均状态%第
$#X><

时&第二对照组升力作用保持平均

状态&第
%#X><

时&第二对照组升力作用保持非平均状态&

其他时间节点处&该组升力作用只能保持部分平均状态%

基于
W)7

及闭环测试的飞机直接升力控制系统的应

用&能够将飞机偏航角控制在
#m

!

"#m

的数值范围之内&表

明该系统对于飞机飞行状态的控制能力较强&可以解决因

直接升力水平不均而造成的飞机飞行偏航问题%

H

!

结束语

基于
W)7

及闭环测试的飞机直接升力控制系统以
W)7

分解方法与闭环测试思想为基础&有效解决因直接升力水平

不均而造成的飞机飞行偏航问题%设计
.PWM

架构直接调度

0,9DS$"&

总线闭环机制*伺服控制模块与实时机载终端&

实现机直接升力控制系统的设计&实验结果表明该系统不但

实现了对航向偏离度指标的精准求解&还满足了模型机体系

的配置需求&在实际应用方面具有一定的价值%
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