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Neal鄄Smith 时域 PIO 预测准则及应用
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摇 摇 摘摇 摇 摇 要: 基于 Neal鄄Smith 频域准则,Neal鄄Smith 时域准则(TDNS, Time Do鄄
main Neal鄄Smith criterion)是另一重要的固定翼飞机驾驶员诱发振荡(简称 PIO)预测

准则,其无需对人机系统的非线性进行任何假设和简化. 以某机型为模型,采用

TDNS,通过俯仰角闭环操纵误差信号与目标捕获时间之间的关系来同时预测 I、II 型
驾驶员诱发振荡,同时分析了不同速率限制环节对预测结果的影响,基于误差信号的

均方差及其二次偏导数,得到了 TDNS 准则一般计算方法及各个影响因素的关系. 结
果表明,TDNS 准则的计算方法可行、直观、高效.
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Time domain Neal鄄Smith criterion and PIO prediction
Ning Guodong摇 Fang Zhenping

(School of Aeronautic Science and Technology, Beijing University of Aeronautics and Astronautics, Beijing 100083, China)

Abstract: A quantitative criterion named time domain Neal鄄Smith criterion (TDNS) for the evaluation of
pilot鄄induced oscillations (PIO) tendencies in fixed鄄wing aircraft has been developed. The criterion is formu鄄
lated in the time鄄domain to permit evaluation of flight control nonlinearities without assumption or compromise,
and explicitly mirrors the frequency鄄domain Neal鄄Smith flying qualities criterion through the development of
time鄄domain replicates to the frequency鄄domain criterion parameters. Category I and II PIO were predicted u鄄
sing TDNS, which is essentially based on the relationship of acquisition time and error signal of the pitch angle
tracking in the closed鄄loop system, based on a certain fighter. The effects of rate limiting to prediction results
were analyzed and a method of TDNS calculation was got, in which the root鄄mean squared pitch tracking error
after the acquisition time and its second derivative metric are proposed as a direct indicator of PIO propensity.
The results show the method is available, illustrative and efficient.
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摇 摇 美国国家空军(USAF)有关驾驶员诱发振荡

(简称 PIO)试验的报告反映了一个问题,即在

PIO 判定准则中,缺乏定量的成分[1] . 另外,MIL鄄
STD鄄1797A 中的相关准则,并不能对非线性(特别

是舵面速率限制)系统进行分析,因此,USAF 成

立了专门的组织对其进行研究,以弥补这方面的

不足. Neal鄄Smith 时域准则 ( TDNS,Time Domain
Neal鄄Smith criterion) 就是在这种情况下提出来

的.
TDNS 准则基于时域参数,无须对非线性环

节进行假设处理,故既可以用来预测 I 型 PIO,亦
可以预测由于非线性环节引起的 II 型 PIO.
1摇 TDNS 准则

Neal鄄Smith 时域准则是在 Neal鄄Smith 频域准

则(frequency domain Neal鄄Smith criterion)和阶跃

目标跟踪准则(Onstott爷 s step target tracking crite鄄



ria)的基础上发展起来的,它通过人机闭环反应

参数对飞行品质和 PIO 进行判定[2] (如图 1 所

示).

图 1摇 俯仰角闭环跟踪框图

1. 1摇 TDNS 准则评价品质的数学模型

1) 系统输入形式

对于俯仰姿态控制闭环系统,输入信号 兹c 为

开始时间 0. 25 s、具有一定幅值(如 5毅)且时间长

度大于 5 s 的阶跃信号(如图 2 所示) . 衡量目标

跟踪任务好坏的一个重要指标是准心直径(pip鄄
per diameter),其值一般是输入信号幅值的 1 /
40[3] .

图 2摇 阶跃跟踪任务

2) 系统的输出反应

系统的输出反应主要表现在两个重要参数

上:目标捕获时间 D( target acquisition time)和 D
秒俯仰角跟踪误差信号的均方根 兹e鄄rms( root鄄mean
squared pitch tracking error after D) .

目标捕获时间 D 是衡量驾驶员跟踪任务好

坏最有效的指标,其定义为:在输入信号为开始时

间 0. 25 s 的阶跃信号的前提条件下,当俯仰姿态

误差信号第一次小于期望良好跟踪标准(如,小
于准心直径)所对应的时间即为 D.

目标捕获时间与 Neal鄄Smith 频域准则中的带

宽 棕BW相对应,所以它成为评价飞行品质和预防

PIO 的一个主要参数. 类比于 Neal鄄Smith 频域准

则中 棕BW的作用,可以明显看出,目标捕获时间 D
越短,对驾驶员的要求就越大,跟踪任务也就越困

难. D 与 棕BW的关系为[2]

棕BW = - 1
D - 0. 25·ln 1

40 (1)

该关系必须满足:俯仰角输入信号为开始时间

0. 25 s的阶跃信号,准心直径为输入信号幅值的

1 / 40.
D 秒后俯仰角跟踪误差信号的均方根 兹e鄄rms是

衡量任务跟踪好坏的另一个重要参数,它实质上

表明了任务跟踪过程中是否能够“在较小的超调

和振荡的情况下,准确捕获目标并实现其跟踪冶 .
3) 驾驶员模型

这里,采用较简单的驾驶员补偿模型,包括驾

驶员增益 Kp、时间延迟 子p 和时间补偿常数 TC . 其
中一般情况下取 子p = 0. 25 s, Kp 和 TC 为两个独

立变量. 当 TC>0 时对应的补偿为超前补偿,可以

写成[3]

啄p = [Kp兹e( t) + TC
觶兹e( t)]·1( t - 子p) (2)

其中,啄p 为驾驶员的杆力输出;兹e 为俯仰角误差

信号.
如果驾驶员采用滞后补偿,那么对应于 TC <

0,此时经过 Laplace 变换,驾驶员模型传递函数

可以表示成超前鄄滞后补偿的形式

啄p

兹e
= Kp

TLs + 1
TIs + 1·e -子ps (3)

这里 TI = 1 / 棕BW-TC;TL = 1 / (TI棕2
BW);s 为 Laplace

算子.
1. 2摇 飞行品质评价指标

由实验可以发现,不同的目标捕获时间对驾

驶员来说对应着不同的操纵难度,同时也对应着

不同的飞行品质. 由 D 引起的系统输出的差异,
从闭环的时域响应能够直观地表现出来. 根据许

多试验研究得出,一个较好的飞机构型(指具有

良好的飞行品质并且没有 PIO 趋势),随着任务

难度的增加(D 的减小),闭环响应不会出现明显

的变化. 图 3 所示是一个没有 PIO 趋势的飞机构

型[4]在不同 D 下的时域反应. 当任务难度加大时

(例如 D 从 1. 50 s 降至 1. 15 s),时域响应并没有

出现明显的变化和振荡的趋势.

图 3摇 构型 7C 闭环响应

相反,不理想的飞机构型,当任务难度增加

时,闭环响应会出现一些较大程度上的差异,比如
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超调、振荡和发生 PIO. 图 4 所示是一个有 PIO 趋

势的飞机构型,当 D 从 1. 50 s 降低至 1. 15 s 时,
出现了严重的振荡,直至发散.

图 4摇 构型 5C 闭环响应

所以,对于一个飞机构型来说,判断它是否具

有 PIO 趋势,最重要一点就是通过改变任务难度

(即 D 的值)来研究闭环响应,分析其随 D 的变化

趋势.
因此,参照频域 Neal鄄Smith 准则并结合以上

分析,提出了飞行品质评价指标,即驾驶员补偿角

椎p 和 D 秒后的 兹e鄄rms . 对于超前补偿,驾驶员补偿

角计算公式如式(4)所示,而对于滞后补偿则由

式(5)计算.
椎p(棕BW) = 57. 3arctan(TC棕BW) (4)

椎p(棕BW) = 57. 3[arctan(TL棕BW) -
arctan(TI棕BW)] (5)

摇 摇 最后得出 Neal鄄Smith 时域准则关于飞行品质

的评价如图 5b 所示,与频域准则相比是一致的.

a摇 频域准则摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 b摇 时域准则

图 5摇 Neal鄄Smith 准则飞行品质评价图

1. 3摇 PIO 量化准则

由于 PIO 趋势对任务带宽(与 D 相对应)特
别敏感,一个具有 PIO 趋势的构型,兹e鄄rms会随着 D
的减小而迅速增加,相反,没有 PIO 趋势的构型,
随着 D 的减小,兹e鄄rms不会发生较大的变化.

为此,量化 PIO 准则的判定标准为 D 秒后的

兹e鄄rms对带宽 D 的二阶偏导数[1],即:当 D 在一个

范围变动时(通常为取系统敏感区 1. 3 ~ 2. 0 s),
如果一个飞机构型的时域响应在 D 秒后鄣2兹e鄄rms /
鄣D2大于 100 (毅) / s2,那么此构型则具有 PIO 趋

势,反之没有. 它实际上指出了当任务难度加大

时,闭环稳定性降低快慢的程度.
同时对应鄣2兹e鄄rms / 鄣D2 = 100(毅) / s2 时的 D(记

作 Dc)是另一个评价参数. 一般来说,如果 D<Dc

时,系统则处于不稳定状态,该参数在非线性系统

中反应更为明显.
经过对大量飞行试验数据进行分析计算后发

现,TDNS 成功预测 PIO 几率为 85. 87% ,具有良

好的预测效果[1] .
2摇 TDNS 准则的计算方法

2. 1摇 兹e鄄rms的确定

在 D 秒后的俯仰角误差跟踪信号的曲线上

取 n 个点(采样时间间隔小于 0. 01 s),然后求出

其均方差,计算公式为

兹e鄄rms = 移
n

j = 1
(兹e j - 兹e) 2

其中 兹e =
1
n移

n

j = 1
兹e j

2. 2摇 驾驶员模型参数的确定

驾驶员模型参数按飞行品质规范要求优化确

定,即在每个飞行状态下,驾驶员都应该“在较小

的超调和振荡下,快速准确地捕获目标并实现跟

踪冶,具体要求为:
1) 目标捕获时间 D. 在给定 D 的情况下,驾

驶员应该尽量使闭环响应更加优化,比如误差信

号第一次小于准心直径所对应的时间比预定的 D
要小. 这实际上就是达到了“快速捕获目标冶的目

的.
2) D 秒后俯仰角跟踪误差信号的均方根

兹e鄄rms . 这是优化算法中有关品质的重要参数. 这一

参数就是保证“在较小的超调和振荡下,准确捕

获目标并实现其跟踪冶,所以它对品质起着决定

作用.
具体的优化算法是:按飞行任务给定 D 的条

件下,以 Kp 和 TC 为独立变量,其范围为 Kp沂[0,
100],TC沂[-10,+10],由于 兹e鄄rms = f(Kp,TC),所
以根据优化迭代可以求出 兹e鄄rms,根据此时对应的

Kp 和 Tc 即得驾驶员参数.
2. 3摇 鄣2兹e鄄rms / 鄣D2 的确定

对于不同的 D,经过优化算法可以求出对应

的不同 兹e鄄rms,由于 D 和 兹e鄄rms是离散的,所以为了

对其进行二次偏导计算,先把 兹e鄄rms在 D 域内进行

三次曲线拟合,然后对生成的曲线在 D 域内求二

次偏导,最终得到鄣2兹e鄄rms / 鄣D2,其具体计算过程可

以借助 MATLABTM和 SIMULINKTM来实现.
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3摇 某机 PIO 的 TDNS 准则预测

现在以某电传飞机为模型,用 TDNS 准则对

其进行 PIO 预测. 输入信号是开始时间为 0. 25 s、
幅值为 1毅的阶跃信号.
3. 1摇 I 型 PIO 预测

I 型 PIO 是线性的人鄄机动力学特性不匹配而

引起的人鄄机耦合振荡现象[5] . 算例飞机 I 型 PIO
的 TDNS 准则判定结果如图 6 所示. 随着目标捕

获时间 D 从 1. 73 s 逐渐减小至 1. 34 s 的过程中,
D 秒后的 兹e鄄rms由 0. 327毅逐渐增加至 0. 916毅,但是

趋势比较平缓;驾驶员补偿角从 52. 3毅增大至

73. 6毅,负担增加;TDNS 品质准则显示,飞行品质

逐渐变差,但依旧处于二级区域内;而鄣2兹e鄄rms / 鄣D2

亦表现出增加的趋势,但是最大至 28(毅) / s2,远
远小于 PIO 边界 100(毅) / s2 . 所以根据 TDNS 准则

判定,没有 I 型 PIO 趋势,判定结果与文献[6]中
其它准则计算结果一致.

图 6摇 I 型 PIO 计算结果

3. 2摇 II 型 PIO 预测

II 型 PIO 是计及舵机速率限制引起的人鄄机
耦合振荡,其舵机速率限制环节(简称 RL)如图 7
所示,输入舵面指令 啄c 产生舵面偏角 啄 的输出.
非线性饱和环节中两个重要的设计参数为:等效

于线性带宽的增益 棕a 和等效于舵面速率限制值

的饱和值 VL,从而可以得出饱和发生点为 eL =VL /
棕a .

当 VL =20(毅) / s,棕a = 25 rad / s 时,TDNS 准则

计算结果如图 8 所示. 随着目标捕获时间 D 从

1. 73 s逐渐减小至 1. 34 s 的过程中,D 秒后的

兹e鄄rms由 0. 702毅逐渐增加至 2. 758毅,趋势陡峭;驾
驶员补偿角从 56. 3毅增大至 74. 1毅,负担增加;
TDNS 品质准则显示,飞行品质逐渐变差,进入三

图 7摇 舵机速率限制环节

级区域内;而鄣2兹e鄄rms / 鄣D2 增加至约 3 000(毅) / s2 .
所以根据 TDNS 准则判定,在此情况下,算例飞机

具有 II 型 PIO 趋势.
当发生速率限制时,由于非线性环节的特性,

驾驶员行为的很小变化就可以引起飞机运动较大

的、突然的变化,相应带来飞行品质陡降,这称之

为“飞行品质悬崖冶 ( flying qualities cliff) . 由图 8
可知,当目标捕获时间 D 降至 1. 4 s 附近时,
鄣2兹e鄄rms / 鄣D2 有较大的跳跃变化,从 26(毅) / s2 跃升

至300(毅) / s2 .

图 8摇 II 型 PIO 计算结果

图 9a 所示为 D = 1. 47 s 时俯仰角输出与速

率限制环节输出的时域响应,而当 D 降至 1. 38 s
时,速率限制环节输出呈现发散的三角波,系统输

出发散,出现了 PIO 现象,如图 9b 所示.

摇 摇 摇 a摇 D=1. 47 s摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 b摇 D=1. 38 s

图 9摇 时域响应
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3. 3摇 速率限制环节对计算结果的影响

不同的速率限制值影响 II 型 PIO 的发生频

率[7],即对应不同的 PIO 捕获时间发生值 Dc 和

鄣2兹e鄄rms / 鄣D2 . 图 10 分别显示的是当速率限制值为

30 (毅) / s 和 40(毅) / s 时的评价结果. 在不同速率

限制的情况下计算的 Dc 如表 1 所示. 因此可以看

出,随着 VL 的增加,Dc 逐渐减小,任务难度降低,
系统响应将逐渐变好.

摇 摇 摇 摇 a摇 VL =30(毅) / s摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 b摇 VL =40(毅) / s

图 10摇 速率限制值对 Dc 和鄣2兹e鄄rms / 鄣D2 的影响

表 1摇 不同速率限制值对 Dc 的影响

VL / ((毅)·s-1) Dc / s

20 1. 390
30 1. 375
40 1. 335

4摇 结摇 论

1) TDNS 准则计算结果比较直观,适用于飞

行品质计算和 I 型、II 型 PIO 预测,尤其在对含非

线性环节的计算中更显优势.
2) TDNS 准则的主要判定参数为目标捕获时

间 D、 D 秒后俯仰角跟踪误差信号的均方差 兹e鄄rms

及鄣2兹e鄄rms / 鄣D2 . 其中 D 反映驾驶员任务的难度,

兹e鄄rms则用来衡量驾驶员跟踪任务的好坏程度,而
鄣2兹e鄄rms / 鄣D2 则体现了振荡程度和是否具有由于品

质变化而引起的 PIO.
3) 由上述算例分析,并参考文献[6]的计算

结果可知 TDNS 准则计算方法合理,过程简练.
4) 结合算例分析,速率限制值的增加将会使

系统 Dc 减小,任务跟踪难度降低,飞行品质变好.
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