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着舰过程中风切变对PIO的影响
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摘要:研究了舰尾风场作用下的舰载机着舰安全性问题。建立了风切变影响下的舰载机模型,研究了风切变在

舰载机着舰过程中对驾驶员诱发振荡(PilotInducedOscillation,PIO)的影响,研究了重新构型的舵机速率限制

器在舰尾风场环境中对PIO 的抑制作用。仿真结果表明,舰载机在着舰下滑过程中风切变对 PIO 的影响有限,

但会使舰载机突然出现短暂的“点头”现象,导致驾驶员以高增益操纵飞机,造成作动器速率达到饱和,从而诱发

PIO。采用带反馈及旁通的舵机速率限制器与速率限制器前置滤波器相配合,对由飞机操纵系统中的非线性特

性引发的PIO 有较好的抑制效果。
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Abstract:Theaircraftlandingsafetyproblemundertheactionofthesternwindfieldisstudied.Theair-
craftmodelundertheinfluenceofwindshearisestablishedandtheeffectofwindshearonPIOduring
landingisstudied.Thenanewtypeofactuatorratelimiterisdesigned,anditsinhibitoryeffectonPIO
inthesternwindfieldenvironmentisstudied.Simulationresultsshowthatintheprocessoflanding
windshearhavelimitedeffectonPIO,buttheaircraftsuddenlyappearedshort"nod"phenomenon,

whichleadtocontrolwithhighgain.Thereforetheactuatorsaturationiscaused,andPIOisinduced.
Themethodswhichcombinefeedbackandbypassoftheactuatorratelimiterwiththeratelimiterpre-fil-
terhaveprominenteffectonsuppressionofPIOcausedbythenonlinearcharacteristicsinaircraftcontrol
system.
Keywords:windshear;carrier-basedaircraft;pilotinducedoscillation(PIO);actuatorratelimiter

　　航母在海面上行驶,舰尾部极易产生各种紊

流,如低空风切变、湍流、升降气流和热带气旋等。
这些紊流直接导致舰载机周围气流场的突变,使得

舰载机在下滑着舰时的航迹以及姿态受到较大的

干扰,给舰载机着舰工作带来安全隐患[1]。因此,
舰尾风场的影响是舰载机着舰安全性研究的重点

内容之一。
对于航母舰尾风场的研究,国内外的学者们进

行了大量的仿真建模和计算分析。文献[2]通过对

舰船甲板以及上层建筑进行建模,定性和定量地评

估了舰面湍流对于飞机进近和着舰过程的影响。
文献[3]研究了垂向风引起的进场舰载机轨迹方向

上的力瞬变,提出了量化舰载机地速扰动的表达式

和优化线性模型参数。文献[4]在研究舰尾气流扰

动对舰载机着舰影响时,对雄鸡尾流的抑制作了相

关的尝试。文献[5]建立了飞机着舰下滑穿越舰尾



流的6自由度飞行动力学模型,并引入舰尾流数学

模型,对下滑着舰过程进行了动态仿真。可以看

出,目前国内外的研究大多集中于舰尾风场对飞机

的影响,而对人为因素的影响研究并不多见。在着

舰过程中,当遇到突变的气流影响时,驾驶员会由

于紧张而以高增益操纵飞机,造成作动器速率达到

饱和,从而导致驾驶员诱发振荡(Pilotinducedos-
cillation,PIO)。

鉴于此,本文将研究对于飞机纵向稳定性影响

较大的风切变在舰载机着舰过程中对 PIO 的影

响。

1　风切变影响下的舰载机建模

1.1　舰尾风场

　　风速是一个矢量,除了有速率以外还有方向

性,因此风切变就可以简单地定义为空间两点之间

风矢量的差异。空间的这两点即可以取在一条水

平线内,也可以取在一条垂直线内。舰载机在着舰

过程中所遇到的是垂直的风切变,其表现形式为稳

态尾流[6]。

稳态尾流,通常称为“雄鸡尾流”或“紊流”,这
种尾流是由于航空母舰迎风行驶时,空气从平坦艉

突流出造成的。在垂直方向,形成了一种特有的雄

鸡尾形状的风场,它与风向及距艉突的距离有

关[7]。在靠近艉突处是向下的有效力,随着距艉突

距离的增加,向下的力按距离的函数关系减小,并
且在此之前,改变成向上的力,在改变点就形成了

垂直的风切变[8],如图1所示。

图1　雄鸡尾流的形成

Fig.1　FormationofCockTail

舰尾流稳态分量由航母舰尾流的静态分量组

成,如图2所示[9]。

图中u2,w2 分别为水平分量和垂直分量,Vwod

为甲板风速度。舰体坐标系原点在舰船纵摇中心

处,Osxs 向前为正,向后为负。垂直风速分量 w2

从距舰尾约-750m~-260m 处为上洗气流,从

-260m 处到舰尾为下洗气流。

图2　舰尾流稳态分量

Fig.2　StabilizationturbulenceofCockTail

1.2　舰载机数学模型

风切变对舰载机的影响如图3所示。其中VA

为飞机未受风切变影响下的初始空速,受到垂直风

切变Vd 扰动后,实际空速变为VB,舰载机的航迹

角也由原来的μA 变为μB
[10]。

图3　垂直风切变对舰载机航迹的影响

Fig.3　Effectofperpendicularitywindturbulence

topatchofcarrierplane

由图3可以得到垂直风切变航迹角的表达式

为

μd =μB -μA =arctanVAsinμA +wd

VAcosμA +w
æ

è
ç

ö

ø
÷

d
-μA

式中航迹角的单位均为rad。

为了研究舰载机在受到垂直风切变影响后的

运动特性,需将垂直风切变航迹角μd 引入舰载机

动力学方程中,得到小扰动方程为

Ẋd =AdXd +BdUd

Yd =CdXd +DdU{
d

式中,状态向量Xd=[ΔV,Δα,Δθ,Δq,ΔH]T,控制

向量Ud=[δz,δp,μd]T,输出向量Yd=[Δμ,Δny,

ΔV,Δα,Δθ,Δq,ΔH]T。其中,Δμ为扰动航迹角,

Δny 为扰动纵向过载。以某型舰载机为模型,其状

态空间方程各矩阵数据为
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2　舵机速率限制器构型设计

现代飞机的PIO事故与飞机操纵系统中存在

的滞后和各种非线性特性有很大关系,而舵机速率

限制和驾驶员是操纵系统中存在的主要的非线性

因素。在实际中,当输入的控制指令超过控制面舵

机的液压或机械能力时,就发生了舵机速率限制,几
乎所有有记录的严重PIO事件都表现为速率限制。
因此找到一种能够有效抑制PIO的舵机速率限制

器构型,对于提高舰载机的着舰安全性十分必要。
舵机速率限制被视为 PIO 的主要诱因,其原

因为:(1)由于速率限制,当系统输入达到饱和时,
舵面输出会引起“人-机”闭环系统中突然出现相位

滞后或延迟,这样就破坏了系统的闭环稳定性,形
成所谓的飞行品质悬崖(Flyingqualitiescliff),造
成飞机的驾驶特性突然恶化,并最终可能导致PIO
的发生。(2)由于舵机速率限制使得闭环系统输出

的幅值减小,驾驶员通常会将这种输出幅值的减小

看成是控制效果的降低,所以就可能加大控制输

入,从而导致PIO的发生。

2.1　带反馈及旁通的舵机速率限制器

为了提高飞机对 PIO 的抑制能力,关键是要

减少系统延迟和避免进入饱和区,办法之一就是采

用带反馈及旁通的速率限制器[11],如图4所示。

　　图4中,δc 为舵面偏转角指令输入信号;δ
为舵面偏转角输出信号;δe 为偏差信号;ωa 为舵机

图4　带反馈及旁通的舵机速率限制器

Fig.4　Feedbackandby-passratelimitermodel

带宽;VL 为速率限制上限;eL(eL=VL/ωa)为饱和点。
图5所示为带反馈及旁通的舵机速率限制器

在 Matlab-Simulink环境下仿真的时间响应图,输
入信号的幅值A=1,频率ω=3rad/s,即δc(t)=
sin(3ωt)。

图5　带反馈及旁通的舵机速率限制器的时间响应

Fig.5　Timeresponseoffeedbackandby-passratelim-

iter

由图5可以看出带反馈及旁通的舵机速率限

制器可有效地减小飞控系统中由于舵机速率限制

带来的时延问题。解决时延和相位滞后问题的另

一种方法,可以在舵机前放置一个前置滤波器,这
样也可以达到保持舵机输出相位与指令输入相位

一致的目的。

2.2　速率限制器前置滤波器

速率限制器前置滤波器的设计思想就是要消

除输出指令与输入指令之间的偏差,并降低对噪声

的敏感度。本文采用如图6所示的速率限制器前

置滤波器来消除指令输入前后的相位偏差和噪声

的逻辑变换特性[12]。

　　此种速率限制器前置滤波器在操纵过程中采

用了重置积分器来快速消除由速率限制引起的偏

差,将操纵结束时的偏差限制到最小程度。且用于

转换开关的噪声滤波可以离线进行,以避免由噪声

滤波器造成的输入信号衰减。为了消除相位偏差,
速率限制器前置滤波器不仅要判断一阶微分结果,
还要判断二阶微分结果,来决定输出哪种指令。图

7显示了仅使用一阶微分和同时使用一阶和二阶

微分对偏差的消除能力存在明显差异。
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图6　速率限制器前置滤波器结构图

Fig.6　Configurationofratelimiterpre-filter

图7　不同开关状态的滤波效果对比

Fig.7　Comparisonofdifferentswitchlogic

3　仿真结果及分析

在 Matlab-Simulink环境下,通过仿真来研究

带反馈及旁通的舵机速率限制器和速率限制器前

置滤波器,在飞机受到垂直风切变干扰的情况下对

PIO的抑制能力。为研究方便,将仅使用带反馈及

旁通的舵机速率限制器的飞机模型称为 A 构型,

将采用带反馈及旁通的舵机速率限制器加速率限

制器前置滤波器的飞机模型称为B构型。采用如

图8所示的俯仰角跟踪控制仿真结构,仿真条件

为:飞机初始高度H0=240m,初始速度V0=52m/

s。根据 Oceanics公司的水风洞数据[13],稳态尾流

在上升气流和下降气流结合点处产生的垂直风切

变的速度大小约为1.5m/s~2.5m/s,因此在飞机

动力学模型中引入幅值为1.5~2.5的阶跃响应信

号来模拟垂直风切变对飞机的干扰。

图8　垂直风切变影响下的跟踪控制仿真图

Fig.8　Simulinkconfigurationofcommandtrackingunderperpendicularitywindturbulence

　　图9所示为不同垂直风速条件下系统对俯仰

角和理想下滑道跟踪情况的仿真对比图。从图9
(a,c)中可以看出,不同速度的风切变对于俯仰角

指令的跟踪影响不大,而且 B构型的响应速度要

明显快于 A构型。风切变对于下滑偏差的影响如

图9(b,d)所示,随着风速的增加,实际下滑道与理

想下滑道之间的偏差也略有增大,但是最大处也不

会超过10m,A、B构型对于下滑道偏差的控制情

况非常近似。

　　从以上的仿真结果中可以得出结论,在着舰下

滑过程中垂直风切变对于舰载机跟踪俯仰角指令

和理想下滑道产生了一定的影响,但是影响有限,

不足以引发PIO。

在实际飞行中,除了作动器发生故障外,若驾

驶员突然增大操纵增益,同样可能会造成作动器速

率达到饱和,危及飞行安全。通过上面的分析可
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图9　不同风速条件下的 A、B构型响应对比

Fig.9　ContrastresponseofA&Bconfigurationunder

differentspeedofwind

知,在舰载机着舰下滑过程中垂直风切变虽然不会

直接引发PIO,但是受到风切变的干扰,舰载机在

纵向会突然出现短暂的“点头”现象,并使其偏离理

想下滑道。驾驶员为尽快修正下滑偏差,很有可能

动作粗猛,操纵增益突然增大,造成作动器速率达

到饱和状态。图10为在2.5m/s垂直风切变的干

扰下,驾驶员操纵增益突然增大3倍后,A、B构型

对于俯仰角指令和理想下滑道跟踪情况的对比图。

从图10可以看出当操纵增益突然增大后,含 A 构

型的系统出现了 PIO,而含有 B构型的系统依然

可以有效抑制PIO的发生。

图10　3倍操纵增益条件下的 A、B构型响应对比

Fig.10　ContrastresponseofA&Bconfigurationunder

3timesmanipulationgain

4　结束语

本文研究了稳态舰尾流中的垂直风切变这一

环境因素对于 PIO 的影响,舰载机在着舰下滑过

程中遇到的风切变速度较小,持续时间较短,对着

舰安全影响有限,驾驶员在操纵上无需过度关注。

但是仍不能排除受风切变影响,驾驶员由于紧

张突然增大操纵增益从而引发PIO 的可能性。通

过仿真研究发现即使驾驶员操纵增益突然增大3
倍后,含有带反馈及旁通的舵机速率限制器、加速

率限制器前置滤波器、构型的系统仍然可有效地抑

制PIO的发生。
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