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摘  要：偏航控制系统是保证飞机安全飞行的关键系统，其性能优劣不仅直接影响飞机的操纵品质和性能，失效状态下还会危及飞机的飞行安全，方向舵作为偏航控制主要操纵面，其权限管理、余度配置以及稳定能力的设计都需要高的可靠性和安全性；如果使用闭环控制回路，设计措施来避免系统与飞机弹性模态之间的不良耦合是必须的。
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Abstract: The yaw control system is the critical system to ensure the safe-flight of civil aircraft. Its performance not only directly affects the control quality and performance of the aircraft, but also endangers the flight safety of the aircraft in the failure state. As the main control surface of the yaw control, the authority management, redundancy configuration and stability design of the rudder need high reliability and safety. It is necessary to design measures to avoid the bad coupling between the system and the elastic mode of the aircraft.
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0  引言
提到飞机的偏航控制，大家都能直观感受到这是在考核方向舵的控制和稳定能力；方向舵对于飞机安全飞行是必不可少的，如果没有方向舵，飞机的转弯机动以及侧风对抗能力将无从谈起[1]。
除此之外，对于偏航稳定性不足的飞机，设计闭环控制功能偏航阻尼来提高飞机的操纵品质和性能将是设计必须要考虑的因素。
1  基本功能介绍
本飞机方向舵布置于垂尾后缘，由前后两块构成，前段方向舵采用动力驱动（配备三个电液伺服作动器），后段方向舵通过机械杆系与前段方向舵随动，后段方向舵偏角在前段方向舵偏角的基础上偏转，前段方向舵偏角与后段方向舵偏角的比例为1：1。前、后两段方向舵的偏角均为垂直转轴方向，最大偏角均为：后缘向左20°，后缘向右20°。前向控制采用双操纵，驾驶员操纵左脚蹬向前时，飞机方向舵后缘朝左偏转，驾驶员操纵右脚蹬向前时，飞机方向舵后缘朝右偏转。
方向舵的控制有正常、降级、直接三种模式； 正常模式下，飞控电子通过大气数据信号和发动机健康状态进行增益调整，发出方向舵控制指令给作动器，控制方向舵作动器偏转；降级和直接模式下，飞控电子通过离散襟翼位置信号进行增益调整，发出方向舵控制指令给作动器，控制方向舵作动器偏转。
偏航阻尼功能根据飞机滚转角和偏航角速率解算出方向舵偏度指令，与脚蹬产生的方向舵偏度指令加和，输出总的方向舵偏度指令进行方向舵控制。
方向舵控制系统的原理如图1所示。
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图1 偏航控制系统原理
2  方向舵直接控制功能设计
2.1  控制权限设计
CCAR25.177条要求：在正常包线范围内，方向舵操纵行程和操纵力应当和侧滑角成正比。当侧滑角大于飞机正常运行时的值，对于增加的侧滑角，方向舵偏转必须增加。本飞机由于方向舵效率的原因，在着陆构型下以1.23VS的速度进行飞行，双发正常条件下方向舵偏转一旦超出某个值，侧滑角无法保持稳定。为了解决这个问题：1、增大飞行落地速度, 提高方向舵的操控性能；2、缩小双发正常条件下方向舵偏转角度。考虑到着陆速度大，会引起着陆场长要求高、人员不舒服、耗油等一系列后果，最终，决定通过软件更改方向舵控制权限。
但是，CCAR25.237条要求：方向舵在正常状态下的偏转能够对抗的侧风必须至少为20节或0.2VSRO(取大者，但不必超过25节)，0.2 VSRO取决于着陆形态的失速速度。本飞机在着陆形态下的0.2VSRO小于20节，因此双方正常时限偏按照能够对抗20节侧风进行设计，于是给出方向的下控制权限。方向舵的偏转角度，具体如表1所示。
表1 MA700飞机方向舵控制权限
	速度(km/h)
	正偏极限 (°)
	负偏极限(°)

	
	双发正常
	单发失效
	双发正常
	单发失效

	0
	-13.0
	-20.0
	13.0
	20.0

	230
	——
	-20.0
	——
	20.0

	243.6
	-13.0
	——
	13.0
	——

	245
	——
	-14.5
	——
	14.5

	277
	-8.3
	-8.3
	8.3
	8.3

	305
	-6.0
	-6.0
	6.0
	6.0

	350
	-4.5
	-4.5
	4.5
	4.5

	405
	-3.6
	-3.6
	3.6
	3.6

	450
	-3.0
	-3.0
	3.0
	3.0

	505
	-2.5
	-2.5
	2.5
	2.5


由于单发失效时，方向舵需要大的偏转角度，那么螺旋桨飞机如何判断单发失效就很关键。根据螺旋桨飞机发动机控制特性，选取螺旋桨转速和桨叶角状态两个参数进行判断，当螺旋桨转速（NP）低于运转最小值或螺旋桨桨叶角状态告警时（LOW B）认为对应发动机失效。具体逻辑如图2所示。需要注意的是，空速小于40节时，不对发动机状态进行判断，主要考虑发动机启动时间和方向舵效率问题。
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图2 单发失效判断逻辑
对逻辑进行仿真，仿真中假定单发失效后1S飞行员开始采取动作，因此系统判断单发失效的延迟时间尽量小于该数值，根据仿真结果，单发失效时操纵方向舵，飞机的参数都收敛，可以稳定姿态，具体飞机响应如图3所示。
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图3单发失效操作-飞机响应曲线
2.2  余度配置和故障重构

本飞机方向舵是主-主-主驱动，这种方式的优点是结构简单，驱动单元体积小，易于安装。然而也存在一些需要深入研究的技术，典型的就是余度作动系统同时工作时的力纷争问题，需要设计策略来缓解舵面运动过程中的疲劳特性。
然而，当其中一台作动器的控制器由于通讯问题发生了不可预期的模式转换，最严重的后果就是余度作动之间的力纷争达到上限，也会增加舵面运动过程中的疲劳特性，为此，系统专门针对这种故障设计了重构策略，具体的故障重构设计如图4所示（以上作动器为例进行描述）[2]。
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图4 方向舵余度重构策略
从图中可以看出，作动器控制模式基本上是采用的少数服从多数的原则；但唯一的例外就是“单发失效”情况下由于模式转变被切断控制的作动器将恢复控制，因为在这种情况下，如果由于模式转变被切断控制的作动器没有恢复控制，将带来的后果是，舵面可能只剩下一台作动器工作（单发失效将至少导致一台作动器的液压源失效，进而作动器失效），飞机剩余航向控制能力将不足够支撑持续安全飞行和着陆。
3  偏航阻尼功能设计
3.1  指令信号完整性设计
对于本飞机来说, 如果没有偏航阻尼功能，飞机飞行中遇到强阵风时就容易陷入荷兰滚, 所以必须装有偏航阻尼功能。偏航阻尼通过感受飞机的滚转角和偏航角速率，发出方向舵偏转指令, 保持飞机的偏航稳定性和在飞机转弯状态,防止飞机侧滑。该系统通常从起飞到着陆的整个飞行航段都要使用。[3]
本飞机偏航阻尼器有两大功能：
1) 偏航阻尼功能用以改善飞机荷兰滚；
2) 协调转弯功能用以减小飞机转弯过程中产生的侧向加速度。
偏航阻尼功能的设计指标要求如表2所示。
表2 偏航阻尼功能的性能指标
	模式
	功能
	参数
	标准

	YD：接通
	荷兰滚阻尼
	阻尼比
	振荡在振动输入后在1.5周期后衰减。

	
	协调转弯
	侧向加速度
	±0.015 g (侧滑指示器上0.2个球位移) 

	
	转弯进入和退出
	侧向加速度
	±0.025 g (侧滑指示器上0.3个球位移)

	
	非加速飞行
	滚转速率
	<±0.6°/s，持续振荡


注：此处规定的容差为2σ，且适用于平静大气。

由于偏航阻尼功能是全权限、电指令传输，指令完整性要求偏航阻尼必须满足：偏航阻尼指令极性正确、偏航阻尼绝对值不超过限制以及依赖的方向舵控制功能正常时才能输出指令。具体的限制曲线如图5所示。
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图5 偏航阻尼指令限制曲线
不仅如此，安全性指标要求：“偏航阻尼非指令运动超出许可限制”的失效概率小于1E-9。因此在各个余度的偏航阻尼指令传输到飞控电子指令综合模块后，还对功能进行严格的4余度表决。经过故障树分析，偏航阻尼非指令运动的失效概率是1.33E-9，满足要求。具体的故障树如图6所示。
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图6 偏航阻尼非指令运动故障树
3.2 结构模态耦合考虑
CCAR25.629要求，在飞机运营的气动弹性稳定性包线范围的所有高度和速度组合下都不发生任何气动弹性不稳定现象。

延伸到飞行控制系统（如具有增稳系统和控制增稳系统），应研究飞行控制系统与飞机结构和气动力之间相互影响，进行气动伺服弹性稳定性/伺服颤振分析和相关试验。要求在飞机气动弹性稳定性包线内，幅值裕度大于6分贝和相位裕度大于±60度。[4]
根据360km/h、460km/h、560km/h三个空速点下的偏航阻尼传递函数，计算了气动伺服稳定裕度，结果满足要求，具体数据如表3所示。
表3 某型飞机航向回路ASE分析
	商载 kg
	包络线幅值dB
	峰值频率Hz
	穿越点幅值dB
	幅值穿越频率Hz

	8330
	-15.276
	4.040
	-20.685
	4.184

	8330
	-15.280
	4.000
	-21.180
	4.164

	8330
	-15.358
	3.980
	-21.349
	4.147

	0
	-15.400
	4.130
	-20.221
	4.302

	1780
	-13.775
	3.100
	-20.792
	4.194


试验中，通过飞机地面开环频响试验和闭环脉冲响应试验来对飞机地面伺服弹性稳定性进行评估，确保飞机安全。本飞机飞控系统与结构模态耦合试验的目的是：验证偏航阻尼功能与飞机弹性模态之间不会存在不良耦合。

耦合试验包括频率响应试验及闭环脉冲试验，首先是频率响应试验，通过信号发生器在作动器前施加正弦变频激励信号，通过测量飞机-偏航阻尼组合回路的动态特性，得到飞机-偏航阻尼的增益和相位裕度。

第二个闭环脉冲试验，作动器前施加脉冲信号，通过测量操纵面响应历程。一般回路总增益增加到额定增益的2倍，飞机活动面的响应未发散，就证明飞机—偏航阻尼的增益裕度满足要求。耦合试验原理如图7所示。
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图7 耦合试验原理

由于缺少试验环境，该指标的符合性将在后续证明。
4 总结
民机的偏航控制系统应符合适航条款最低安全性要求，某型飞机的偏航控制系统的设计满足要求；该偏航控制系统能够实现主-主-主方式驱动功能，并能够实时调节单-双发动机正常工作时的偏度；偏航功能的实现不进解决了飞机本体荷兰滚特性不稳定的弊端，也采用了严格的设计过程和试验来保证适航条款对“带机体反馈参数的自动功能”的特殊要求。
某型飞机的偏航控制系统的设计理念可以应用到所有民用飞机的设计当中。
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