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摘　 要：针对电传飞控作动系统采用主－主工作模式而产生的力纷争问题，从系统安全性角度出发考

虑成熟可靠的控制律，提出了惯性积分和 ＰＩ 控制力均衡算法。 通过对 ２ 种算法的权衡研究，最终决

定采用 ＰＩ 控制。 同时对作动系统物理模型进行等效转换、动力学分析、位置闭环伺服控制数学建模

及 ＡＭＥｓｉｍ 建模仿真分析，结果表明采用 ＰＩ 控制可以使静态力纷争几乎减小为零，使动态力纷争降

低到 １．２８８ ９×１０６ Ｐａ，比设计指标低 ６２．５８％。 仿真模型验证了设计的力纷争均衡算法的可行性，能够

为后期地面台架力纷争均衡试验提供理论依据。
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　 　 安全性是民用飞机设计首要考虑因素，而飞控

系统是保证飞机安全的关键系统，其设计优劣直接

影响飞机的飞行安全和操纵品质。 作动系统作为飞

控系统的关键子系统，它直接影响操纵面的可用与

否。 对于电传飞控作动系统余度配置，现代民用飞

机主要是采用二余度或三余度作动器的形式来提高

飞控系统的安全性和可用性。 作动器数量的增加使

得飞控系统须面对同一操纵面余度作动器采用主－
备还是主－主驱动的决策问题。 对于主－备驱动，单
个作动器具有驱动舵面的能力，因而重量和体积相

对较大，但不涉及力纷争问题；而主－主驱动，各作

动器重量和体积相对较小，但可能由于作动器输出

力不一致产生力纷争导致主舵面梁结构疲劳损伤等

问题。
针对力纷争问题，Ｓａｌｍａｎ ＩＪＡＺ 等［１⁃５］ 从理论上

提出了不少力纷争减缓控制算法。 文献［１］提出基

于分数阶模型，通过 ２ 个 ＰＩＤ 和 １ 个 ＰＩ 控制器同时

结合 Ｎｅｌｄｅｒ⁃Ｍｅａｄ 优化算法对控制器参数进行优化

来解决力纷争；文献［２］设计了小脑神经网络控制

器增加了控制器的稳定性；文献［３］采用 ＰＩＤ 控制

器来减缓力纷争。 由于这 ３ 种控制策略均引入了微

分环节，不可避免地引入噪声信号。 文献［４］缺少

对动态力纷争的研究。 文献［５］在进行力纷争建模

中将 ２ 个作动器与舵面的连接刚度等效，实际工况

是不相等，同时也只是对静态力纷争进行了研究。
基于此，本文结合真实飞机的物理模型，通过

ＡＭＥｓｉｍ 仿真软件对某型飞机作动系统进行建模仿

真［６］，验证设计的力纷争均衡控制律算法的可行

性，为后期的地面台架力纷争均衡试验提供设计

依据。

１　 作动系统物理模型等效转换

某型飞机操纵面由 ２ 台电液伺服作动器

（ＥＨＳＡ）主－主驱动，ＥＨＳＡ 两端分别以铰链形式与

固定翼后梁连接支座和操纵面大梁连接支座连接。
从结构角度而言，影响作动系统性能的主要因素是

作动器固定端支撑刚度，输出端连接刚度与阻尼，作
动器之间的扭转刚度，舵面转动惯量等。 通过对作

动系统物理模型的分析，可将作动系统简化为图 １
形式。

图 １ 中， Ｋ１，Ｋ２ 是作动器支撑刚度，Ｋ３，Ｋ４ 是作

动器与操纵面连接刚度，Ｋ ｔ 是两作动器输出端之间

的结构扭转刚度，Ｃ１，Ｃ２ 为作动器输出端与连接支

座间的阻尼系数，Ｊ 为舵面转动惯量，Ｆ 为舵面气动
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载荷，Ｆ１，Ｆ２ 表示舵面转动惯量和气动载荷等效作

用到作动器输出端载荷。 Ｘ１，Ｘ２ 表示作动筒因支撑

刚度的存在而发生的位移，Ｘ３，Ｘ４ 表示活塞杆位移。

图 １　 双余度作动系统等效原理图

２　 作动系统数学建模

要建立完整的双余度作动系统数学模型［７］ 应

对各个环节进行逐层分析建模。 作动器 １ 和 ２ 为可

互换的外场可更换单元，其闭环传递函数完全等价，
因而可只对作动器 １ 进行研究。 本文通过对典型电

液伺服作动器各个环节［８］ 的具体分析，推导其数学

模型。
２．１　 作动器动力学方程

作动筒力平衡方程：

ＡｔＰ ｆ ＝ － ｍｃ

ｄ２Ｘ１

ｄｔ２
＋ Ｃ０

ｄＸ３
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ｄＸ１
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÷ － Ｋ１Ｘ１ （１）

　 　 对（１）式进行拉氏变换得

ＡｔＰ ｆ（ ｓ） ＝ － ｍｃＳ２Ｘ１（ ｓ） ＋
　 Ｃ０Ｓ（Ｘ３（ ｓ） － Ｘ１（ ｓ）） － Ｋ１Ｘ１（ ｓ） （２）

　 　 活塞力平衡方程
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ｄｔ
＋ Ｆ１

（３）
　 　 对（３）式进行拉氏变换得

ＡｔＰ ｆ（ ｓ） ＝ ｍｃＳ２Ｘ３（ ｓ） ＋
　 Ｃ０Ｓ（Ｘ３（ ｓ） － Ｘ１（ ｓ）） － Ｃ１ＳＸ３（ ｓ） ＋ Ｆ１ （４）

式中： ｍｃ 为作动筒筒体质量；ｍｔ 为活塞以及活塞杆

质量；Ｃ０ 为液压缸活塞与负载运动的黏性阻尼系

数；Ｐ ｆ 为负载压差；Ａｔ 为作动筒活塞有效面积。
２．２　 作动系统位置闭环控制方程

２．２．１　 输入指令偏差方程

ｅ（ ｓ） ＝ Ｕｉ（ ｓ） － Ｕｆ（ ｓ） （５）

式中： ｅ表示伺服放大环节输入信号；Ｕｉ 表示飞控计

算机发出的控制指令；Ｕｆ 表示活塞杆线位移传感器

反馈电压。
２．２．２　 伺服放大环节

伺服放大包括 ２ 部分内容：①电压电流放大系

数 Ｋ ｉ ；②伺服闭环系统前向增益。
Ｉｉ（ ｓ）
ｅ（ ｓ）

＝ Ｋ ｉ （６）

式中， Ｉｉ 表示伺服放大输出电流。
２．２．３　 电液伺服阀数学模型

电液伺服阀的传递函数取决于动力元件液压固

有频率的大小。 当伺服阀频宽与液压固有频率相近

时，伺服阀可近似看成二阶振荡环节；当伺服阀的频

宽大于液压固有频率时，伺服阀可近似看成惯性环

节；当伺服阀的频宽远大于液压固有频率时，伺服阀

可近似看成比例环节［９］。
对于一般飞机作动系统而言，伺服阀使用频率

为 ３１４ ｒａｄ ／ ｓ 左右，作动系统液压固有频率 ωｈ 为

２８２ ｒａｄ ／ ｓ 左右，因而可将其看成二阶振荡环节，即
Ｑ０

Ｉｉ（Ｓ）
＝

ＫＳ

Ｓ２

ω２
Ｓ

＋
２ξＳ
ωＳ

＋ １
（７）

式中： Ｑ０ 表示伺服阀空载流量；ＫＳ 表示伺服阀流量

对控制电流的增益；ωＳ 表示伺服阀固有频率；ξＳ 表

示伺服阀相对阻尼系数。
２．２．４　 液压缸数学模型

带载时液压缸流量方程为：
Ｑｆ（ ｓ） ＝ Ｑ０（ ｓ） － ＫｃＰ ｆ（ ｓ） （８）

式中： Ｑｆ 表示作动器的负载流量；Ｋｃ 表示伺服阀的

流量压力系数。
液压缸流量连续方程为

Ｑｆ ＝ Ａｔ

ｄ（Ｘ３ － Ｘ１）
ｄｔ

＋
Ｖｔ

４βｅ

ｄＰ ｆ

ｄｔ
＋ ＣｓｌＰ ｆ （９）

　 　 对（９）式进行拉氏变换得

Ｑｆ（ ｓ） ＝ ＡｔＳ（Ｘ３（ ｓ） － Ｘ１（ ｓ）） ＋

　 　
Ｖｔ

４βｅ
ＳＰ ｆ（ ｓ） ＋ ＣｓｌＰ ｆ（ ｓ） （１０）

式中： Ｖｔ 表示作动筒有效容积；βｅ 表示油液的等效

容积弹性模数；Ｃｓｌ 表示作动筒总泄露系数。
在求解活塞杆运动位移 Ｘ３ 的过程中，由于支撑

刚度 Ｋ１ 而产生的位移量 Ｘ１ 相对活塞杆位移较小，
因而可认为 Ｘ１ 的值近似为零。 根据公式（４）、（８）、
（１０） 消去中间变量，推导液压缸活塞杆输出传递函

·４４６·
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数为
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（１１）

式中： Ｋｃｅ ＝ Ｋｃ ＋ Ｋｃｌ。
２．２．５　 活塞杆位移传感器数学模型

Ｋ ｆ ＝
Ｕｆ（ ｓ）
Ｘ（ ｓ）

（１２）

式中： Ｋ ｆ 表示位移传感器反馈系数；Ｘ（ ｓ） 表示活塞

杆位移。

３　 作动系统 ＡＭＥｓｉｍ 建模与仿真

３．１　 控制律设计

在实际工程应用中，从安全性角度出发，应优先

考虑成熟可靠的控制律。 因而可考虑惯性积分均衡

控制和 ＰＩ 控制算法。 对于惯性积分均衡控制，其控

制框图如图 ２ 所示。

图 ２　 惯性积分控制框图

惯性积分均衡控制机理是两作动器压差之差

ＤＤＰ 作为惯性环节的输入，得到力均衡指令，但由

于均衡指令跟踪系统压差 ＤＤＰ，在系统前向通道中

存在积分环节，均衡指令稳态值为 ＤＤＰ 的值，从而

导致惯性均衡控制算法存在稳态误差。 因而本文仅

研究 ＰＩ 控制算法对作动器力纷争均衡的减缓效果，
ＰＩ 控制框图如图 ３ 所示。

图 ３　 ＰＩ 力纷争均衡控制框图

ＰＩ 控制模型中应用了比例放大和积分环节使

单个压差接近平均压差。 积分环节用于减少各种输

人响应的稳态误差，同时使力纷争均衡指令输出趋

于稳定；比例放大环节用于补偿压力的快速变化；死
区环节是为了当 ＤＤＰ 较小时不进行压差均衡；均衡

指令前的限幅环节主要出于舵面限偏考虑。
３．２　 作动系统 ＡＭＥｓｉｍ 建模

根据作动器位置闭环伺服控制模型， 通过

ＡＭＥｓｉｍ 仿真软件搭建的作动器闭环伺服控制及力

纷争均衡模型如图 ４ 所示。

图 ４　 双余度作动器力纷争均衡模型

图 ４ 中，作动器 １ 和 ２ 均采用 １．７９３×１０７ Ｐａ 供

油和 １．３７９×１０６ Ｐａ 回油压力。 两作动器输出端通过

刚性连接，舵面用质量块模拟，气动载荷作用在质量

块上。 各作动器压差 ΔＰ 与目标均值求差后经死区

环节再进行 ＰＩ 控制，输出指令与飞控计算机指令叠

加限幅后作为位置闭环控制系统的输入。
３．３　 主要仿真参数的选取

某型飞机作动系统主要参数如表 １ 所示。
表 １　 作动系统结构参数

主要参数 数值

Ｋ１ ／ （Ｎ·ｍ－１） ３．９８９×１０７

Ｋ２ ／ （Ｎ·ｍ－１） ３．６２０×１０７

Ｋ３ ／ （Ｎ·ｍ－１） １．７０５×１０７

Ｋ４ ／ （Ｎ·ｍ－１） １．５９６×１０７

·５４６·
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续表 １

主要参数 数值

Ｋｔ ／ （Ｎ·ｍ－１） ２．９５９×１０７

Ｃ１ ／ （Ｎ·ｍ－１·ｓ） １．５８×１０７

Ｃ２ ／ （Ｎ·ｍ－１·ｓ） １．６４×１０３

Ｊ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．４４５
ｍｔ ／ ｋｇ １．７９２
ｍｃ ／ ｋｇ ８．４６８
Ａｔ ／ ｍｍ２ １ ３１８．８

Ｃ０ ／ （Ｎ·ｓ·ｍ－１） ８５０

３．４　 作动系统力纷争仿真

某型飞机电传飞控系统力纷争设计需求是静态

力纷争小于 ６．８９５×１０５ Ｐａ，动态力纷争小于 ３．４４７×
１０６ Ｐａ。 由于舵面转动惯量相对于作动器输出力和

气动载荷而言可以忽略，因而仿真研究时只考虑气

动载荷影响。
３．４．１　 力纷争均衡控制律静态仿真

模拟飞机在地面，无气动载荷，输入阶跃信号，
研究系统响应。 仿真时间设置为 ５ ｓ，仿真步长为

０．０５ ｓ。 仿真开始时 ２ 个系统的外部输入指令均为

０ Ｖ，０．５ ｓ 时作动系统 １ 外部输入指令变为 ４ Ｖ，作
动系统 ２ 外部输入指令变为 １ Ｖ，分别对 ２ 种情形

进行仿真，未启用 ＰＩ 控制仿真结果如图 ５ 至 ６ 所

示，启用 ＰＩ 控制仿真结果如图 ７ 至 ８ 所示。

　 　 　 图 ５　 作动器位移（未启用 ＰＩ）　 　 　 　 图 ６　 作动器纷争力（未启用 ＰＩ） 图 ７　 作动器位移（启用 ＰＩ）

图 ８　 作动器纷争力（启用 ＰＩ）

由静态仿真结果可知，当不启用 ＰＩ 控制律时，

２ 个系统的静态纷争力大小为 ３．３１３×１０７ Ｐａ，ＰＩ 控

制律的启用使两个作动系统之间的力纷争最终减小

为 ７０ Ｐａ，满足系统设计指标。
３．４．２　 力纷争均衡控制律动态仿真分析

模拟飞机在空中，输入正弦信号，研究系统响

应。 仿真时间设置为 ３ ｓ，仿真步长为 ０．０５ ｓ。 仿真

开始时作动器 １ 外部输入指令为 ０．１ Ｖ，０．５ Ｈｚ 正弦

波；作动器 ２ 外部输入指令为 ０．４ Ｖ，０．５ Ｈｚ 正弦波；
１．５ ｓ 时施加 １ｔ 的气动载荷。 分别对 ２ 种情形进行

仿真，未启用 ＰＩ 控制仿真结果如图 ９ 至 １０ 所示，启
用 ＰＩ 控制仿真结果如图 １１ 至 １２ 所示。

　 　 　 图 ９　 作动器位移（未启用 ＰＩ）　 　 　 图 １０　 作动器纷争力（未启用 ＰＩ） 图 １１　 作动器位移（启用 ＰＩ）
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图 １２　 作动器纷争力（启用 ＰＩ）

由动态仿真结果可知，当不启用力均衡控制律

时，２ 个系统的纷争力大小峰值为 ５．８００ ５×１０６ Ｐａ，
力均衡控制律的启用有效减小了 ２ 个作动系统之间

的动态力纷争，使力纷争峰值减小为 １．２８８ ９×１０６

Ｐａ，满足系统动态力纷争均衡指标。

４　 结　 论

本文通过对某型飞机作动系统物理架构的具体

分析和作动系统位置闭环伺服控制数学建模，结合

飞控系统设计需求并通过 ＡＭＥｓｉｍ 工程仿真软件对

提出的力纷争均衡控制算法进行仿真验证，可以得

到以下结论：
１） 主－主式作动系统力纷争产生的主要原因是

余度作动器输入指令的差异所致。
２） 提出的 ＰＩ 控制律力纷争均衡算法可以有效

的使静态力纷争降低到 ７０ Ｐａ，使动态力纷争峰值

减小为 １．２８８ ９×１０６ Ｐａ，均满足飞控系统设计需求，
验证了 ＰＩ 控制算法的可行性。

参考文献：

［１］　 ＩＪＡＺ Ｓａｌｍａｎ， ＹＡＮ Ｌｉｎ， ＨＡＭＡＹＵＮ Ｍｉｒｚａｔａｒｉｑ． Ｆｒａｃｔｉｏｎａｌ Ｏｒｄｅｒ Ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ｄｉｓｓｉｍｉｌａｒ Ｒｅｄｕｎｄａｎｔ Ａｃｔｕａｔｉｎｇ Ｓｙｓ⁃
ｔｅｍ Ｕｓｅｄ ｉｎ Ｌａｒｇｅ Ｐａｓｓｅｎｇｅｒ Ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］． Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１８， ３１（５）： １１４１⁃１１５２

［２］　 陈佳，袁朝辉，诸渊博． 飞行器稳定性控制方法设计［Ｊ］． 计算机仿真，２０１７，３４（５）：３９⁃４３
ＣＨＥＮ Ｊｉａ， ＹＵＡＮ Ｚｈａｏｈｕｉ， ＺＨＵ Ｙｕａｎｂｏ． Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｍｅｔｈｏｄ Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｓｔａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］． Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ， ２０１７，３４（５）：
３９⁃４３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 ＺＨＡＮＧ Ｙｉｎｇ， ＹＵＡＮ Ｚｈａｏｈｕｉ． Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｆ Ａｉｌｅｒｏｎ′ｓ Ｆｏｒｃｅ⁃Ｆｉｇｈｔ［Ｊ］． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ，
２０１４， １９（２）： ３２１⁃３３４

［４］　 范殿梁，付永领，郭彦青，等． 非相似余度作动系统动态力均衡控制策略［ Ｊ］． 北京航空航天大学学报，２０１５，４１（２）：
２３４⁃２４０
ＦＡＮ Ｄｉａｎｌｉａｎｇ， ＦＵ Ｙｏｎｇｌｉｎｇ， ＧＵＯ Ｙａｎｑｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｄｙｎａｍｉｃ Ｆｏｒｃｅ Ｅｑｕａｌｉｚａｔｉｏｎ ｆｏｒ Ｄｉｓｓｉｍｉｌａｒ Ｒｅｄｕｎｄａｎｔ Ａｃｔｕａｔｏｒ Ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１５，４１（２）： ２３４⁃２４０ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　 付永领，齐海涛，王利剑，等． 混合作动系统的工作模式研究［Ｊ］． 航空学报，２０１０，３１（６）： １１７７⁃１１８４
ＦＵ Ｙｏｎｇｌｉｎｇ， ＱＩ Ｈａｉｔａｏ， ＷＡＮＧ Ｌｉｊｉａｎ， ｅｔ ａｌ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ Ｏｐｅｒａｔｉｎｇ Ｍｏｄｅｓ ｉｎ Ｈｙｂｒｉｄ Ａｃｔｕａｔｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ
ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ，２０１０，３１（６）： １１７７⁃１１８４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［６］　 齐海涛，滕雅婷． 双余度电静液作动器力均衡控制［Ｊ］． 北京航空航天大学学报，２０１７，４３（２）： ２７０⁃２７６
ＱＩ Ｈａｉｔａｏ， ＴＥＮＧ Ｙａｔｉｎｇ． Ｆｏｒｃｅ Ｅｑｕａｌｉｚａｔｉｏｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ Ｄｕａｌ⁃Ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ Ｅｌｅｃｔｒｏ⁃Ｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃ Ａｃｔｕａｔｏｒ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１７，４３（２）： ２７０⁃２７６ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　 张家盛，牟瑾刚，高亚奎． 飞机舵面余度作动系统建模与仿真分析［Ｊ］． 计算机仿真，２０１６，３３（７）： １５３⁃１５７
ＺＨＡＮＧ Ｊｉａｓｈｅｎｇ， ＭＵ Ｊｉｎｇａｎｇ， ＧＡＯ Ｙａｋｕｉ． Ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ Ｒｅｄｕｎｄａｎｔ Ａｃｔｕａｔｏｒ Ｓｙｓｔｅｍ ｏｆ Ａｉｒｃｒａｆｔ′ｓ Ｃｏｎ⁃
ｔｒｏｌ Ｓｕｒｆａｃｅ［Ｊ］． Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１６， ３３（７）： １５３⁃１５７ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　 关景泰，温济全． 机电液控制技术［Ｍ］． 上海： 同济大学出版社，２００３
ＧＵＡＮ Ｊｉｎｇｔａｉ， ＷＥＮ Ｊｉｑｕａｎ． Ｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ａｎｄ Ｈｙｄｒａｕｌｉｃ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］． Ｓｈａｎｇｈａｉ： Ｔｏｎｇｊｉ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ Ｐｒｅｓｓ，
２００３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］　 宋志安，曹连民，黄靖， 等． ＭＡＴＬＡＢ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 与液压控制系统仿真［Ｍ］． 北京：国防工业出版社，２０１２
ＳＯＮＧ Ｚｈｉ′ａｎ， ＣＡＯ Ｌｉａｎｍｉｎ， ＨＵＡＮＧ Ｊｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． ＭＡＴＬＡＢ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ ａｎｄ Ｈｙｄｒａｕｌｉｃｓ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｓｙｓｔｅｍ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｍ］． Ｂｅｉｊｉｎｇ：
Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｄｅｆｅｎｓｅ Ｉｎｄｕｓｔｒｙ Ｐｒｅｓｓ， ２０１２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

·７４６·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３８ 卷

Ｆｌｙ⁃ｂｙ⁃Ｗｉｒｅ Ａｃｔｕａｔｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍ Ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ Ｆｏｒｃｅ
Ｆｉｇｈｔ Ｅｑｕａｌｉｚａｔｉｏｎ Ｒｅｓｅａｒｃｈ

ＴＩＡＮ Ｌｉａｎｇ１，２， ＺＨＡＮＧ Ｙａｎｓｈａｎ１， ＷＡＮＧ Ｈａｉｗｅｉ１
１．ＡＶＩＣ ＸＡＣ Ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｃｏ．， ＬＴＤ， Ｘｉ′ａｎ ７１００８９， Ｃｈｉｎａ；
２．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ｓｏｆｔｗａｒｅ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａｉｍｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ａｃｔｕａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒｃｅ ｆｉｇｈｔ ｐｒｏｂｌｅｍ ｒｅｓｕｌｔｅｄ ｆｒｏｍ ａｃｔｉｖｅ⁃ａｃｔｉｖｅ ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌ ｍｏｄｅ ｏｆ ｆｌｙ⁃ｂｙ⁃
ｗｉｒｅ ａｉｒｃｒａｆｔ， ａｎｄ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈｅ ｔｅｃｈｎｉｃａｌ ｍａｔｕｒｉｔｙ ａｎｄ ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ ｆｒｏｍ ｓａｆｅｔｙ ａｓｐｅｃｔ， ｔｈｅ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ ａｌｇｏ⁃
ｒｉｔｈｍ ａｎｄ ＰＩ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ ａｒｅ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ． Ａｆｔｅｒ ｔｒａｄｅｏｆｆ ｓｔｕｄｙ ｏｎ ｔｈｅｓｅ ｔｗｏ ｍｅｔｈｏｄｓ， ｔｈｅ ＰＩ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ ｉｓ ｓｅｌｅｃｔｅｄ
ｌａｓｔｌｙ．Ｂｙ ｐｈｙｓｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ， ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｋｉｎｅｔｉｃｓ ａｎａｌｙｓｉｓ， ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｃｌｏｓｅｄ⁃ｌｏｏｐ ｓｅｒｖｏ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ ＡＭＥｓｉｍ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ａｃｔｕａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ， ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｕｓｉｎｇ ＰＩ ｃｏｎ⁃
ｔｒｏｌ ｃａｎ ｍａｋｅ ｔｈｅ ｓｔａｔｉｃ ｆｏｒｃｅ ｆｉｇｈｔ ａｌｍｏｓｔ ｄｅｃｒｅａｓｅ ｔｏ ｚｅｒｏ， ｍａｋｅ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｆｏｒｃｅ ｆｉｇｈｔ ｄｅｃｒｅａｓｅ ｔｏ １．２８８ ９×１０６

Ｐａ， ６２．５８％ ｌｏｗｅｒ ｔｈａｎ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ．Ｉｔ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓ ｔｈｅ ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ＰＩ ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ， ａｎｄ ｃａｎ ｂｅ ｔａｋｅｎ
ａｓ ｔｈｅ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃ ｅｖｉｄｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｒｔｈｃｏｍｉｎｇ ｆｏｒｃｅ ｆｉｇｈｔ ｅｑｕａｌｉｚａｔｉｏｎ ｔｅｓｔ ｏｎ ｔｅｓｔ ｒｉｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ａｃｔｕａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ； ｍｏｄｅｌｉｎｇ； ｆｏｒｃｅ ｆｉｇｈｔ； ｃｏｎｔｒｏｌ ｌａｗ； ｓｅｒｖｏ ｃｏｎｔｒｏｌ；ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ； ｆｌｙ⁃ｂｙ⁃ｗｉｒｅ ａｉｒｃｒａｆｔ

©２０１９ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ．

Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．

·８４６·




