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摘要:为发展一种集成旋翼控制的直升机高带宽飞行控制设计方法,基于显模型跟踪控制技

术,在反馈控制模块引入旋翼运动信息并采用旋翼/机体控制增益的最优化设计提升直升机动稳定

性,采用旋翼前馈增强控制提升直升机操纵频率,提出基于有效跟踪的显模型参数设计方法提升直

升机小幅高频和中等幅度姿态控制的操纵品质。最后,基于高阶飞行动力学模型分析直升机操纵品

质,结果表明:将旋翼控制用于直升机飞行控制设计能够在保持系统稳定性的同时提升操纵频率,直升

机纵、横向操纵响应带宽分别提升18%和10%,纵、横向姿态快捷性分别提升25%和20%。
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Abstract:Thispaperpresentsahigh-bandwidthflightcontroldesignforhelicoptersusinganintegrated
rotorcontrolsystem.Basedonanexplicitmodel-followingcontroldesign,arotorstatefeedbackcontrol
lawwasdevelopedandintegratedintothebaselinecontrolsystem.Therotor/bodyfeedbackgainswere
comprehensivelyoptimizedtoimprovethestabilityofhelicopterandarotorcontrolaugmentationwas
designedtoenhancecommandtrackingability,basedonwhichadesign methodofcommand model
parameterswasproposedtoimprovehelicopterattituderesponsebandwidthandattitudequickness.



Finally,byahigh-orderhelicopterflightdynamics model,thehelicopterhandling qualities were
analyzed.Theresultsshowthattheintegratedrotorcontrolsystemcanmaintainthestabilitymarginofthe
baselinecontrolsystemwhileimprovingthecontrolfrequencies.Therollandpitchcontrolbandwidthsare
improvedby10%and18%respectively,whiletherollandpitchattitudequicknessareimprovedby20%
and25%respectively.
Keywords:helicopter;rotorcontrol;explicitmodel-followingcontrol;handlingqualities;flightdynamics

现代战争作战环境极为复杂,要求新一代武装直升机能够承担多种任务使命并且具备良好操纵品质。
精确的姿态控制能力和优良的稳定性对于近地悬停、贴地飞行,特别是在低能见度环境或单驾驶员操纵时是

非常必要的;空对空作战则要求更快的直升机响应。为满足这些要求,先进武装直升机必须具备多模式、高
增益、高带宽等操纵品质特点。高带宽飞行控制设计技术不仅可用于我国新型武装直升机设计,还可用于升

级大量已有直升机装备,具有重要意义。
自美国陆军启动先进数传/光传控制系统研究项目以来,显模型跟踪控制技术获得广泛关注[1-4]。

Landis等[1]提出将显模型跟踪控制设计过程分为反馈控制设计和操纵响应设计两个独立部分,并采用包含

旋翼动力学模型的高阶飞行动力学模型开展反馈控制设计研究,指出为提高直升机操纵带宽需要采用高增

益控制设计,但过高的控制增益容易引起旋翼稳定性问题,成为限制直升机控制增益和操纵带宽的主要因

素。Tischler[2]发现,高增益控制能够提升机体稳定性,但旋翼等高阶动力学系统的时间延迟是限制高带宽

直升机飞行控制设计的主要因素。美国科曼奇和黑鹰等直升机的飞行试验和理论分析结果[5-7]表明,显模型

跟踪控制系统能够显著提升直升机悬停、低速飞行状态以及在低能见度环境的操纵品质,但过大的控制增益

容易导致旋翼/机身耦合振荡。研究人员[8,9]提出在反馈控制中引入旋翼运动信息增强旋翼/机身耦合稳定

性,从而可以增大控制增益,提升直升机操纵带宽。大量理论分析[10-13]和试验研究[14-15]也进一步证实在飞行

控制设计中引入旋翼运动信息能够有效提升旋翼动稳定性,实现高带宽飞行控制设计。Guo等[16]在研究变

转速旋翼的直升机操纵品质时发现,旋翼转速变化导致正常转速下稳定的旋翼/机身耦合模态逐渐发散,基
于模型跟踪/动态逆控制系统,提出一种可以无缝整合到既有控制系统的旋翼反馈控制设计方法[17],解决旋

翼转速变化导致的旋翼/机身耦合振荡问题。但由于模型跟踪/动态逆控制系统的限制,旋翼与机体的控制

增益设计是相互独立的,没能实现两者参数的最优化设计,也没有提出相应的显模型优化方法以提升直升机

操纵响应带宽。最近,吉洪蕾等[18-20]通过旋翼/机体控制增益的协同优化设计,将集成旋翼控制的飞行控制

系统用于抑制大气紊流对直升机的干扰,降低驾驶员操纵负荷,取得良好效果。
为发展集成旋翼控制的直升机高带宽飞行控制设计方法,基于显模型跟踪控制技术,在反馈控制模块

引入旋翼运动信息增强直升机动稳定性,采用旋翼/机体反馈控制和前馈增强控制协同提升直升机动稳定性

和操纵频率。进一步提出基于有效跟踪的显模型设计方法,提升直升机小幅高频和中等幅度姿态控制的操

纵品质。最后,基于高阶直升机飞行动力学模型开展直升机操纵品质研究,通过与显模型跟踪控制系统对比

研究旋翼控制对直升机动稳定性、操纵响应带宽/相位延迟、姿态快捷性等操纵品质指标的提升作用。

1 直升机飞行动力学模型

采用一种高阶直升机飞行动力学模型进行飞行控制设计和操纵品质分析,模型对象为黑鹰直升机,建模

过程见文献[21-25]。飞行动力学模型具有33个运动状态量,包括机体运动的9个速度、角速度和欧拉角状

态量,旋翼的8个挥舞角和角速度状态量,8个摆振角和角速度状态量,2个弹性扭转角和角速度状态量,旋
翼动态入流的3个状态量、尾桨入流的1个状态量,以及机体对尾部的2个下洗和侧洗状态量,模型线性空

间形式如下:

x·=Ax+Bu, (1)

式中:A 为稳定导数矩阵,B 为操纵导数矩阵,x=[E,F,G,H,I,J]T,其中E= u,v,w,p,q,r,[ Φ,Θ,Ψ ],
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为机体速度、角速度和欧拉角;F= β
·
0,β
·
1c,β
·
1s,β
·
2,β0,β1c,β1s,β2[ ],为桨叶挥舞角速度和角度;G=

ζ
·
0,ζ
·
1c,ζ
·
1s,ζ
·
2,ζ0,ζ1c,ζ1s,ζ2[ ],为桨叶摆振角速度和角度;H= θ

·
dyn,θdyn[ ] 为旋翼桨叶弹性扭转角和角速

度;I= v0,vc,vs[ ] 旋翼动态入流状态量;J= vtr,vx,vy[ ] 为尾桨入流状态量和机身对尾部下洗、侧洗干扰状

态量。u= δlat,δlon,δcol,δtr[ ]T 为座舱操纵输入,其中δlat、δlon、δcol为旋翼横向、纵向操纵和总距操纵,δtr为尾

桨桨距操纵。
图1所示为直升机悬停状态时横向操纵输入的滚转角速度频域响应验证结果,其中试验数据取自文献

[26]。从图1中可以看出,与试验数据相比,虽然模型预测结果在小于1rad/s和大于10rad/s的频段吻合

较差,但在直升机飞行品质关注的主要频率范围内(1~10rad/s)吻合良好,因此满足直升机飞行控制设计对

模型精度的要求。直升机俯仰、偏航和垂向主轴响应的计算精度与之类似,这里不再赘述。

图1 横向操纵输入的滚转角速度频域响应验证结果

Fig.1 Comparisonofhelicopterrollratefrequencyresponsetolateralinput

2 显模型跟踪控制系统

图2虚线框中所示为显模型跟踪控制系统,从图2中可以看出,整个系统由显模型M(s),前馈增强控制

模块P-1(s)和反馈控制模块H(s)三个部分构成。其中,δs 为座舱杆操纵输入,xcom为显模型输出,uff为前馈

增强控制操纵,ufd为反馈控制操纵,u 为总操纵量,P(s)代表直升机动力学特性,x 为直升机运动状态量。
由图2可知,如果将前馈增强控制取为直升机动力学特性P(s)的逆P-1(s),则直升机/飞行控制组合系

统的传递函数为:

x(s)
δs(s)=

M(s)·[P-1(s)+H(s)]· P(s)
1+P(s)H(s)=M(s), (2)

即前馈增强控制模块完全抵消直升机动力学运动,直升机运动状态量x 与显模型状态量xcom完全一致,仅需

要通过显模型设计即可实现对飞行控制的操纵品质要求。详细的显模型、前馈增强控制和反馈控制模块设

计方法可以参考文献[1-4],这里不再赘述。

98第12期    孙青云,等:集成旋翼控制的直升机高带宽飞行控制设计



图2 集成旋翼控制的显模型跟踪控制系统

Fig.2 Integratedexplicitmodel-followingandrotorcontrolsystem

3 集成旋翼控制的高带宽飞控设计

在显模型跟踪控制系统基础上,通过引入旋翼控制增强旋翼/机体耦合稳定性,根据系统有效操纵频率

优化显模型设计,提升直升机操纵响应带宽,具体思路如下。

3.1 反馈控制

反馈控制的作用是确保直升机动稳定性、抑制外部扰动,并精确跟踪显模型输出。高反馈控制增益能够

使直升机拥有更高的操纵频率,但也会导致阻尼比较小的旋翼/机体耦合运动模态发散。飞行试验[5-7]表明,
旋翼/机体耦合运动的发散主要集中于旋翼挥舞/摆振运动的前进型和后退型模态,因此在反馈控制模块引

入与之相关的旋翼挥舞和摆振运动信息β
·
1c,β
·
1s,β1c,β1s,ζ

·
1c,ζ
·
1s,ζ1c,ζ1s,增强旋翼稳定性,如图3所示。研究

表明,纵、横向挥舞和摆振运动能够提供充足的旋翼运动信息增强旋翼/机体耦合动稳定性[12,16]。
由于旋翼/机体耦合系统的线速度以及桨叶集合型和无反作用型角和角速度对其俯仰、滚转运动影响很

小,因此可以解耦得到旋翼/机体耦合系统的俯仰、滚转运动方程为:

x·1=A1x1+B1u1, (3)

式中:x1= xT
b,xT

f,xT
r( )T;xb= p,q,Φ,Θ( )T 为机体滚转、俯仰角速度和姿态角;xf=β1c,β1s( )T 为旋翼纵、横

向挥舞角;xr= β
·
1c,β
·
1s,ζ
·
1c,ζ
·
1s,ζ1c,ζ1s( )T,β

·
1c,β
·
1s为旋翼纵、横向挥舞角速度;ζ

·
1c,ζ
·
1s,ζ1c,ζ1s为旋翼纵、

横向摆振角速度和摆振角。u1=δlat,δlon( )T,为直升机横、纵向操纵。

基于式(3)的旋翼/机体耦合动力学方程,采用LQR最优控制方法[27]对旋翼/机体反馈控制增益进行最

优化设计,LQR求解的性能指标为:

J=∫
¥

0
xT
bQbxb+xT

fQfxf+uT
inRuin( )dt, (4)

式中:加权矩阵Qb 用来限制过大的机体俯仰、滚转姿态角和角速度;加权矩阵Qf 用来限制过大的旋翼挥舞

角;加权矩阵R 用来限制旋翼控制系统产生过大的纵、横向操纵。之所以在式(4)的性能指标计入纵、横向挥

舞角是因为它们与机体俯仰、滚转运动相互耦合,对直升机姿态响应产生很大的影响,在最优化性能指标中

引入旋翼纵、横向挥舞角能够增强旋翼稳定性,进而提升直升机反馈控制增益。

LQR最优化设计的旋翼/机体全状态控制增益并不适合显模型跟踪控制系统实现,取消影响不大的交

叉控制项再微调保留的主控制增益,确保控制系统稳定性并便于将旋翼控制集成到显模型跟踪控制系统。
基于以上考虑,机体交叉控制增益Kp2lon,KΦ2lon,Kq2lat,KΘ2lat及旋翼控制增益Kβ

·
1c2lon
,Kβ
·
1s2lat
,Kξ1s2lon

,Kξ1c2lat
,

Kζ
·
1c2lon
,Kζ
·
1s2lat

对直升机稳定性影响不大,因此将其值均设为零。微调Kp2lat,KΦ2lat,Kβ1s2lat保持满意的横向稳

定性,微调Kq2lon,KΘ2lon,Kβ1c2lon保持满意的纵向稳定性。微调摆振反馈项Kξ1c2lon
,Kξ1s2lat

,Kζ
·
1c2lat
,Kζ
·
1s2lon

弥补
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因取消交叉控制增益导致的旋翼摆振稳定性损失,微调挥舞反馈控制增益 Kβ1c2lat,Kβ1s2lon
,Kβ
·
1c2lat
,Kβ
·
1s2lon

以

弥补旋翼挥舞稳定性损失。

3.2 前馈增强控制

在反馈控制模块引入旋翼状态信息容易导致飞行控制系统无法有效跟踪显模型输出,主要原因在于旋

翼反馈控制会降低旋翼操纵灵敏度[18]。采用一种旋翼前馈增强控制提升飞行控制系统[18-20]的操纵频率,形
成如图3所示的旋翼控制系统框架。旋翼纵、横向挥舞角与机体俯仰、滚转运动相互耦合,它们之间存在以

下关系:
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式中:Lp、Lq 为滚转角加速度p·对滚转角速度p 和俯仰角速度q 的偏导数,Mp、Mq 为俯仰角加速度q·对滚

转角速度p 和俯仰角速度q的偏导数,Lβ1c、Lβ1s为滚转角加速度 p
·

对纵向挥舞角β1c和横向挥舞角β1s的偏

导数,Mβ1c、Mβ1s为俯仰角加速度 q· 对纵向挥舞角β1c和横向挥舞角β1s的偏导数,符号“≡”表示“标记为”,矩
阵E 和F 分别为

E=
Lp Lq

Mp Mq

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
,F=

Lβ1c Lβ1s

Mβ1c Mβ1s

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
。 (6)

  反解式(5)得到与机体滚转角加速度指令 p
·
com、俯仰角速度指令 q·com、滚转角速度指令pcom和俯仰角速

度指令qcom对应的旋翼纵、横向挥舞角指令β1ccom、β1scom为

β1ccom

β1scom

æ

è
çç

ö

ø
÷÷=F-1 p

·
com

q·com

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
-E

pcom

qcom
æ

è
çç

ö

ø
÷÷

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
。 (7)

  旋翼前馈增强控制的目的是提升飞行系统的有效操纵频率,但是如果旋翼控制的速度超过旋翼本身固

有的响应速度,容易导致过大的作动器超调,不利于对旋翼的控制。在旋翼增强控制的输出环节增加一阶惯

性延迟系统,并将该惯性延迟系统的时间常数τf近似为旋翼挥舞角响应的上升时间软化旋翼控制信号。

图3 旋翼控制系统框架

Fig.3 Architectureofrotorcontrolsystem

3.3 显模型设计

采用旋翼前馈增强控制能够显著提升飞行控制设计的有效操纵频率,因此能够进一步增大显模型带宽

以提升直升机操纵响应带宽和姿态快捷性。为发展一种基于有效跟踪的显模型参数设计方法,下文推导滚
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转姿态显模型的设计过程,俯仰姿态显模型的设计过程与之类似。
采用一种有效跟踪延迟时间指标定量评估系统对显模型输出状态量的跟踪效果,计算式为

τmf=
135- φcom(ωBDW)

57.3ωBDW
, (8)

式中:τmf为有效跟踪延迟时间,ωBDW为系统操纵响应带宽,φcom(ωBDW)为操纵带宽频率ωBDW的显模型相位角。
一般情况下直升机在更小的频率范围内对显模型输出的跟踪效果更佳,根据ωBDW频率的有效跟踪延迟

时间τmf,那么ω≤ωBDW时有,

- φΦ/δlat(jω)-φΦcom/δlat(jω)[ ]

57.3ω ≤τmf, (9)

式中:φΦ/δlat(jω)和φΦcom/δlat(jω)为传递函数Φ(s)/δlat(s)和Φcom(s)/δlat(s)在频率ω 的相位角,j为虚数符号。
传递函数Φ(s)/δlat(s)和Φcom(s)/δlat(s)的相位角存在以下关系,

φΦ/δlat(jω)=φΦcom/δlat(jω)+φΦ/Φcom(jω), (10)
式中:φΦ/Φcom(jω)为传递函数Φ(s)/Φcom(s)在频率ω 的相位角。

将式(10)代入式(9)后得

φΦ/Φcom(jω)≥-57.3ωτmf, (11)
其中,ω≤ωBDW。

图4为φΦ/Φcom(jω)与-57.3ωτmf的对比算例。从图4中可以看出,如果想要实现针对显模型更加有效的

跟踪,要求有效跟踪延迟时间τmf更小,那么可以达到的直升机操纵响应带宽更低。直升机操纵响应带宽受

到有效跟踪延迟时间τmf的约束。因此,直升机可以实现的最大操纵响应带宽由式(12)确定,

φΦ/Φcom(jωBDW)=-57.3ωBDWτmf。 (12)

  因此,传递函数Φcom(s)/δlat(s)在操纵带宽ωBDW频率的相位角为

φΦcom/δlat(jωBDW)=-135+57.3ωBDWτmf。 (13)

  由于滚转姿态角显模型常采用以下二阶传递函数形式,

Φcom(s)
δlat(s)=

KAC

1
ω2
n
s2+

2ζ
ωn

s+1
, (14)

  其相位角为,

φΦcom/δlat(jω)=-arctan
2ζωnω
ω2
n-ω2

æ

è
ç

ö

ø
÷ 。 (15)

  将式(15)代入式(13)可得

2ζωnωBDW

ω2
n-ω2

BDW
=tan(135-57.3ωBDWτmf)。 (16)

图4 φΦ/Φcom(jω)与-57.3ωτmf对比

Fig.4 ComparisonbetweenφΦ/Φcom(jω)and-57.3ωτmf
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  通过求解式(16)可得滚转角显模型的固有频率ωn 为

ωn=αζωBDW +ωBDW 1+(αζ)2, (17)
式中:α=1/tan(135-57.3ωBDWτmf)。

根据给定的有效跟踪延时间和显模型阻尼比,求解式(12)和式(17)可以得到与系统对显模型有效跟踪

能力匹配的显模型固有频率,从而实现基于有效跟踪的显模型参数设计。

4 操纵品质分析

基于悬停状态的高阶线性直升机飞行动力学模型,将集成显模型跟踪控制系统的直升机频域稳定裕度、
操纵响应带宽/相位延迟等指标与集成旋翼控制高带宽飞行控制设计对比,分析旋翼控制对提升直升机操纵

品质的影响。其中,显模型跟踪控制系统和集成旋翼控制高带宽飞行控制设计的显模型参数及有效跟踪延

迟时间见表1。从表中可以看出,与传统控制方法相比,虽然集成旋翼控制飞行控制设计的显模型固有频率

均提高0.5rad/s,但仍然保持相对更好的显模型跟踪性能。

表1 显模型参数及有效跟踪延迟时间

Table1 Parametersofcommandmodelsandeffectivetrackingtimedelays

参数
显模型跟踪控制 集成旋翼控制设计

滚转 俯仰 滚转 俯仰

操纵灵敏度/(°) 0.0157 0.0079 0.0157 0.0079

固有频率/(rad·s-1) 2.5 2.0 3.0 2.5

阻尼比 1 1 1 1

有效跟踪延迟时间/s 0.0890 0.1033 0.0650 0.0850

4.1 稳定性

显模型跟踪控制系统和集旋翼控制高带宽飞行控制设计的直升机频域稳定裕度见表2。从表2中可以

看出,与前者相比,集成旋翼控制高带宽飞行控制设计具有更大的相位和幅值穿越频率,尤其是相位穿越频

率显著增大,但仍然保持了同等程度的稳定裕度,这也是高带宽飞行控制设计的目标,即引入旋翼控制增强

系统稳定性,在保持原控制系统稳定性条件下通过提升飞行控制设计的有效操纵频率并进一步提升显模型

带宽,达到提升直升机操纵响应带宽的目的。

表2 频域稳定裕度对比

Table2 Comparisonofstabilitymargins

参数
显模型跟踪控制 集成旋翼控制设计

滚转 俯仰 滚转 俯仰

相位穿越频率/(rad·s-1) 2.56 2.95 4.91 3.45

相位裕度/(°) 68 49 54 46

幅值穿越频率/(rad·s-1) 9.37 9.65 12.20 10.10

幅值裕度/dB 13.70 13.50 9.73 11.40

4.2 操纵带宽/相位延迟

直升机的操纵响应带宽是驾驶员小幅高频操纵的关键操纵品质指标[28],更大的操纵响应带宽意味着驾

驶员能够以更快的速度修正外部小幅度高频扰动的作用。在分析直升机操纵响应带宽/相位延迟指标之前,
采用Tischler等[29]出的失配性能参数评估飞行控制系统对显模型的跟踪效果。适配性能参数采用定量化的

39第12期    孙青云,等:集成旋翼控制的直升机高带宽飞行控制设计



分析方法通过在频域内比较显模型和直升机响应计算系统对显模型输出的跟踪效果[29],定义如下

Jmis=
20
N􀰐

ωN

ω1
{ M(jω)- P(jω)[ ] 2+γp ∠M(jω)-∠P(jω)[ ] 2}, (18)

式中:Jmis为失配性能指标,ω1,ω2,…,ωN 为离散角频率,N 为离散角频率点数,γp 为相角加权系数,取值为

0.01745。 M(jω)和 P(jω)表示显模型和直升机频域响应的幅值,∠M(jω)和∠P(jω)表示显模型和直

升机频域响应的相位角。
如果直升机呈现出与显模型同样的动力学特性则两者之间的失配性小于50,表明直升机能够很好地跟

踪显模型输出;如果直升机响应表现出部分的本体动力学特性则两者之间的失配性大于50但是小于100,但
是仍然可以认为飞行控制系统具有可以接受的显模型跟踪能力;如果显模型与直升机频域响应的失配性大

于100则表明飞行控制系统对显模型的跟踪效果很差。两种飞行控制系统的直升机失配性能参数对比结果

见图5。可以看出,两种飞行控制系统对显模型的跟踪能力都处于等级1范围,虽然集成旋翼控制高带宽飞

行控制系统的显模型带宽更大,但是由于旋翼反馈和前馈增强控制的作用,仍然保持更佳的显模型跟踪能

力,该结果与表1有效跟踪延迟时间的分析结果吻合。
图6为显模型跟踪控制和集成旋翼控制高带宽飞行控制设计的操纵响应带宽/相位延迟对比结果。可

图5 系统失配性能参数对比

Fig.5 Comparisonofmismatchperformance

图6 操纵带宽/相位延迟对比(目标捕获和追踪)

Fig.6 Comparisonofbandwith/phasedelay(targetacquisitionandtracking)
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以发现,与显模型跟踪控制系统相比,虽然两者的操纵带宽/相位延迟都达到等级1标准,但后者由于具有更

大的有效操纵频率并且显模型带宽更大,集成旋翼控制高带宽飞控设计的横向操纵带宽较显模型跟踪控制

提升10%,由3.90rad/s增加到4.28rad/s,纵向提升18%,由2.81rad/s增加到3.32rad/s,旋翼控制的引入

导致系统相位延迟也略有降低。

4.3 姿态快捷性

姿态快捷性指标[28]表示直升机中等幅度姿态响应的快慢。由于集成旋翼控制的飞行控制设计对显模

型具有良好的跟踪性能,因此,认为集成飞行控制系统的直升机具有与显模型一致的姿态快捷性,通过对比

显模型跟踪控制和集成旋翼控制高带宽飞行控制设计所采用的显模型的姿态快捷性分析旋翼控制对直升机

滚转、俯仰姿态快捷性的提升作用。
图7为两种飞行控制系统姿态快捷性分析结果。可以发现,虽然显模型跟踪控制和集成旋翼控制高带

宽飞行控制设计的姿态快捷性指标都为等级1,但与前者相比,集成旋翼控制飞行控制设计的横向姿态快捷

性平均提升20%,纵向平均提升25%。这是因为,虽然集成旋翼控制飞行控制设计没有直接针对姿态快捷

性提升设计,但是在提升显模型带宽的同时提升了直升机姿态快捷性。

图7 姿态快捷性对比

Fig.7 Comparisonofattitudequickness

5 非线性仿真分析

将显模型跟踪控制系统和集成旋翼控制飞控系统分别集成到经过验证的高阶非线性飞行动力学模型开

展直升机操纵响应数值模拟,验证集成旋翼控制飞行控制系统的控制效果。高阶非线性直升机飞行动力学

模型的建模过程及验证见文献[22-25]。
图8和图9分别为集成两种飞行控制系统的直升机对驾驶员横向偶极方波输入的响应时间历程,其中

横向偶极方波输入的时间历程如图10所示。从图中可以看出,由于集成旋翼控制飞行控制系统采用了具有

更高带宽的显模型,与图8集成显模型跟踪控制系统的直升机响应相比,图9显示集成旋翼控制的飞行控制

系统使直升机具有更大的滚转角速率峰值,这有助于实现更快的直升机响应。然而,虽然具有更高的操纵带

宽,但与显模型跟踪控制系统相比,集成旋翼控制的飞行控制系统显示出更加良好的显模型跟踪性能和更小

的异轴响应,证明集成旋翼控制的飞行控制系统不仅能够显著提升直升机操纵响应,而且能够实现更好的各

通道解耦性能。
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图8 显模型跟踪控制系统对

直升机响应控制效果

Fig.8 Effectofexplicitmodel-followingcontrol

systemonhelicopterresponse

图9 集成旋翼控制飞控系统对

直升机响应控制效果

Fig.9 Effectofintegratedrotorcontrol

systemonhelicopterresponse

图10 横向操纵杆输入时间历程

Fig.10 Timehistoryoflateralstickinput

6 结 论

1)在已有控制设计中引入旋翼反馈控制能够显著提升直升机相位和幅值穿越频率,进而提升直升机有

效操纵频率,同时还可以保持与原飞行控制设计同等程度的稳定性。

2)综合旋翼反馈控制和前馈增强控制能够提升直升机有效操纵频率,基于有效跟踪的显模型参数设计

方法能够在保持对显模型良好跟踪性能的前提下提升显模型固有频率和带宽,从而提高直升机操纵响应

带宽。

3)线性分析结果表明,集成旋翼控制的高带宽飞行控制设计能够将已有飞行控制系统纵、横向操纵响应

带宽分别提升18%、10%,纵、横向姿态快捷性分别提升25%和20%。

4)非线性仿真结果表明,与已有显模型跟踪控制系统相比,集成旋翼控制飞行控制系统能够实现更高的
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直升机响应速度、显模型跟踪性能以及各通道解耦性能。
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