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动态飞行场景下的直升机后缘襟翼鲁棒减振控制

杨　 昊1,宗　 群1,张睿隆2,张秀云1

(1. 天津大学 电气自动化与信息工程学院,天津 300072; 2. 北京航天自动控制研究所,北京 100854)

摘　 要: 为应对前进比连续变化情况下直升机动态飞行(变速前飞)场景中的减振控制问题,基于后缘襟翼主动控制技术,提
出了一种基于线性变参数(LPV)模型的鲁棒减振控制方法。 首先,基于 CAMRAD II 计算数据辨识得到直升机振动响应的线

性时不变(LTI)模型,并在此基础上建立了表征直升机动态飞行过程的 LPV 模型。 其次,基于所建立的 LPV 模型设计了一种

积分滑模鲁棒控制算法,通过参数依赖的 Lyapunov 函数证明了控制系统的稳定性,设计了两种不同的直升机动态飞行场景对

所提出的算法进行了仿真验证,并与直升机振动控制中常用的 H∞ 控制算法进行了对比。 最后,为了进一步验证所提出算法

的有效性,将该算法应用至基于 LabVIEW 的半实物仿真平台进行了仿真验证。 仿真结果表明,所设计的积分滑模鲁棒控制算

法可在 2. 5 s 内将桨毂垂向振动载荷降低 95%以上,并且在外界干扰不确定的情况下,变前进比过程中的桨毂垂向振动载荷

降低 90%以上,能够对动态飞行场景下的旋翼桨毂垂向振动载荷进行有效抑制。
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Robust vibration suppression control of helicopter trailing-edge
flaps in dynamic flight scenarios
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Abstract: To address the vibration control problem in helicopter dynamic flight scenarios with continuously varying
advance ratios ( variable-speed forward flight), a robust vibration control method based on a linear parameter
varying (LPV) model was proposed using active trailing-edge flaps. First, a linear time-invariant (LTI) model of
the helicopter vibration response was identified using CAMRAD II simulation data, which served as the foundation
for developing an LPV model representing the dynamic flight process. Based on this LPV model, an integral sliding
mode robust control algorithm was designed. The stability of the control system was proved using a parameter-
dependent Lyapunov function. Two distinct helicopter dynamic flight scenarios were designed to simulate and verify
the proposed algorithm, which was also compared with the traditional H∞ control method commonly used in
helicopter vibration suppression. Furthermore, to validate the effectiveness of the proposed algorithm, it was
implemented on a semi-physical simulation platform based on LabVIEW. Simulation results demonstrated that the
designed integral sliding mode robust control algorithm could suppress vertical vibratory loads on the rotor hub by
more than 95% within 2. 5 seconds under steady-state conditions and by more than 90% under external
disturbances and uncertainties in the process of varying advance ratios. This indicates the algorithm’ s ability to
effectively suppress rotor hub vertical vibration loads in dynamic flight scenarios.
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　 　 直升机的旋翼系统是其最关键的组成部分,也
是直升机独特性的主要体现。 这一系统不仅使直升

机能够垂直起降和悬停,还支持其在空中进行多方

向飞行和各种灵活操作。 但该系统也是直升机振动

最主要的来源,这些振动不仅会传递到机舱内部,影
响驾驶员正常操作,降低乘坐人员舒适性,还会加速

机载设备和重要零部件的磨损和疲劳,给直升机的

安全稳定飞行造成影响[1], 因此如何实现直升机快



速减振控制一直是直升机技术研究的重点和热点。
直升机在前飞时,前行桨叶相对气流速度较后

行桨叶更大,这种速度差异导致了旋翼桨叶在一个

旋转周期内承受不均匀的升力和阻力,柔性的桨叶

结构会在承受巨大的力矩和弯曲力时发生弹性形

变,复杂非对称的气流环境和柔性桨叶相互耦合,引
起交变的气动载荷,从而导致系统产生振动[2]。 早

期的直升机减振控制研究主要集中在被动控制方法

上,比较常见的有吸振装置、隔振装置和优化桨叶结

构等[3 - 5],但被动控制方法存在自适应能力差,不能

根据直升机的飞行状态进行调整以及附加质量大等

问题[6]。 随着计算机技术、传感器技术、控制技术

的不断发展,主动控制技术由于其适应能力较强、低
频振动控制性能高等优点,在直升机振动控制领域

得到了越 来 越 广 泛 的 关 注[7]。 高 阶 谐 波 控 制

(higher harmonic control,HHC)是目前最常用也是

最成熟的主动控制技术之一,其通过在自动倾斜盘

内环上施加 N / rev 激励(其中:N 为旋翼桨叶数,N /
rev 为当前直升机旋翼转动频率的 N 倍频率),使桨

叶获得 N / rev、N ± 1 / rev 的桨距输入,旋翼则会产生

额外的高阶气动载荷,当输入幅值和相位合适时,会
和原基准气动载荷进行抵消,从而降低桨毂处振动

载荷的 N / rev 谐波分量,实现直升机减振控制[8]。
虽然已有大量的数值和飞行试验证明了 HHC 系统

的减振控制能力,但其仍有控制频率受限、功耗较高

等局限性[9],因此一些研究人员又将目光转向其他

控制技术,比如独立桨叶控制、主动后缘襟翼控制、
主动扭转旋翼控制等。 其中主动后缘襟翼控制通过

安装于桨叶内部的作动器驱动位于桨叶后缘的伺服

襟翼进行控制,有效减小了驱动功率[10],具有控制

更为高效、对飞控系统影响更小等优点[11],得到越

来越多研究人员的关注,已经被广泛研究并成功应

用于飞行试验中[12]。
主动后缘襟翼控制通过控制后缘襟翼的偏转,

可以影响直升机旋翼的气动载荷分布和桨叶的气动

弹性形变,从而抵消部分气动载荷,实现减振控

制[13]。 后缘襟翼的控制律,即襟翼偏转的频率、幅
值和相位,直接决定了直升机旋翼的减振控制效果,
因此如何找到后缘襟翼的最优控制律是直升机旋翼

闭环减振控制算法的重点之一[14]。 在目前的直升

机旋翼闭环减振控制算法研究中,连续时间高阶谐

波控 制 ( continuous-time higher harmonic control,
CTHHC)算法已被证明是有效的闭环减振控制算法

之一。 该算法将直升机旋翼对于主动控制的振动输

出响应看作是线性准静态的,通过离线或在线辨识

模型参数,获得表征主动控制的谐波输入和桨毂振

动载荷谐波分量之间线性关系的 T 矩阵,并对该矩

阵求逆得到控制器输出[15]。 Jacklin[16] 总结了用于

辨识 T 矩阵的 5 种典型方法,包括加权最小平方误

差法、卡尔曼滤波法等,并通过仿真对比对这 5 种辨

识方法的优缺点及不同应用场景进行了分析。
Gupta 等[17]将线性二次最优控制理念引入控制器设

计对原有算法进行了改进,首先对直升机动力学进

行建模得到其线性时不变状态空间模型,然后将线

性二次调节器与卡尔曼滤波器相结合,通过最小化

二次成本函数来设计状态反馈控制器,实现了良好

的控制性能并在仿真中进行了验证。 Fan 等[18] 基

于 H∞ 控制思想设计控制器以抑制直升机旋翼的谐

波振动,针对全阶控制器可能存在不稳定极点的问

题,提出了一种固定阶 H∞ 控制器的设计方法,仿真

结果表明,与全阶控制器相比,固定阶次控制器在计

算复杂度和实现难度上具有显著优势,同时能够提

供足够的振动抑制性能。 Alotaibi[19]延续上述思想,
将不同飞行条件下的控制器性能验证由 2 种扩展到

了 6 种。
然而上述研究大多是基于有限个特定飞行状态

下进行控制器设计,少有涉及包含整个飞行包络线

的减振控制设计。 而直升机在执行任务时,时常要

进行加速 /减速操作,由于直升机飞行过程中旋翼转

速基本保持不变,前飞速度的变化必然会引起前进

比的变化。 目前已有的包含整个飞行包络线的减振

控制一般基于增益调度原理实现[20],通过对基于特

定飞行状态下的线性时不变( linear time invariant,
LTI)模型所设计的控制器进行插值处理得到实际控

制器输出,这种方法虽然有许多成功的应用案例,但
不能提供任何形式的全局稳定性和性能保证[21]。
Patterson[22] 基 于 线 性 变 参 数 ( linear parameter
varying, LPV)理论提出了一种鲁棒变增益控制方

法,该方法根据仿射参数依赖的 Lyapunov 函数进行

控制器设计,使用可测量的实时参数来调整控制器,
能够保证控制器在整个参数空间的稳定性和鲁棒

性,但未考虑不确定性对 LPV 系统的干扰影响。
为此,本文首先使用专用计算软件 CAMRAD II

生成若干个飞行状态下的模拟数据,根据数据通过

系统辨识得到带后缘襟翼的直升机振动响应的 LTI
模型,并在此基础上建立 LPV 模型。 其次基于积分

滑模控制理论进行控制器设计,并通过参数依赖的
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Lyapunov 函数证明系统的全局稳定性。 最后设计

了两种不同的直升机动态飞行场景并进行了仿真验

证,并将其应用至基于 LabVIEW 的半实物仿真平

台。 仿真结果表明,所设计的基于 LPV 模型的积分

滑模鲁棒控制算法在飞行状态切换过程及稳定后均

表现出良好控制性能,为直升机动态飞行环境中的

闭环减振控制工程提供了参考。

1　 带后缘襟翼的直升机振动响应模型

1. 1　 LTI 模型建立

为得到直升机特定飞行条件下的 LTI 模型,首
先在专用计算软件 CAMRAD II 中进行仿真计算得

到模拟数据,本文的仿真设置参考文献[22]进行设

计,具体仿真参数见表 1。

表 1　 仿真计算参数

Tab. 1　 Parameters of simulation calculation

旋翼半

径 / m
桨叶片

数 / 片
桨叶弦

长 / mm

转速 /

( r·min - 1)

叶片扭

转角 / ( °)
襟翼弦

长 / mm
襟翼升

力系数

襟翼径

向位置 / m
襟翼偏转

范围 / ( °)
前进比

2 4 130 750 9. 75 25 0. 4 0. 7 ~ 0. 8R - 5 ~ 5 0. 1 ~ 0. 2

　 　 根据文献[23]中的描述,当直升机处于稳态飞

行时,N / rev 的旋翼桨毂垂向振动载荷最为突出,因
此将其作为主要研究对象 T( t),即

T(t) =Tb +TNc(t)cos(NΩt) +TNs(t)sin(NΩt)(1)
式中:Tb 为直升机由于飞行控制产生的推力,这部

分推力不受后缘襟翼偏转的影响;Ω 为直升机当前

旋翼转速;TNc( t)、TNs( t)分别为 T( t)的 N / rev 谐波

分量,是减振控制主要起作用的部分。
同样地,后缘襟翼偏转角度 u( t)可表示为

u( t) = uNc( t)cos(NΩt) + uNs( t)sin(NΩt) (2)
由后缘襟翼偏转产生的额外的 N / rev 桨毂垂向

振动载荷 Y( t)可表示为

Y( t) = yNc( t)cos(NΩt) + yNs( t)sin(NΩt) (3)
将基准桨毂垂向振动载荷 E( t)定义为

E( t) = eNc( t)cos(NΩt) + eNs( t)sin(NΩt) (4)
由后缘襟翼偏转产生的额外的 N / rev 桨毂垂向

振动载荷 Y( t)会和基准桨毂垂向振动载荷 E( t)进
行抵消,则此时 N / rev 的桨毂垂向振动载荷 T( t)可
表示为

T(t) =Y(t) -E(t) = (yNc(t) - eNc(t))cos(NΩt) +
(yNs(t) -eNs(t))sin(NΩt) =TNc(t)cos(NΩt) +
TNs(t)sin(NΩt) (5)

式中:uNc( t)、uNs( t),yNc( t)、yNs( t),eNc( t)、eNs( t)分
别为 u( t),Y( t),E( t)的 N / rev 谐波分量。

在稳定飞行条件下,后缘襟翼偏角 u( t)与其产

生的额外的 N / rev 桨毂垂向振动载荷可近似看作线

性关系,因此对仿真所得到的模拟数据通过系统辨

识可得到直升机振动响应模型的标准状态空间表

示为

x·( t) = Ax( t) + Bu( t)
y( t) = Cx( t) + E{ (6)

其中:

u =
uNc

uNs

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

y =
TNc

TNs

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

式中:x∈R16 × 1为系统状态变量,由于是通过系统辨

识得到的状态空间模型,x 并不具备真实的物理意

义;A∈R16 × 16 为系统的状态矩阵;B∈R16 × 2 为系统

的控制输入矩阵;C∈R2 × 16为系统的输出矩阵;E∈
R2 × 1为基准桨毂垂向振动载荷矩阵;u∈R2 × 1为系统

的控制输入,即后缘襟翼的偏角输入;y∈R2 × 1为系

统的输出,即桨毂垂向振动载荷输出。
1. 2　 LPV 模型建立

由文献[22]可知,直升机在机动前飞时,旋翼

转速基本保持不变,其飞行状态的切换主要通过改

变前进比实现,因此以前进比为时变参数建立带后

缘襟翼的直升机振动响应的 LPV 模型。 若直接对

一般形式的 LPV 模型进行稳定性分析和控制器设

计时,需要求解无数组线性矩阵不等式 ( linear
matrix inequalities, LMI) [24],这是难以实现的。 但

本文所研究的 LPV 模型具有多胞体结构,由于多胞

体属于凸集,则该模型可由顶点完全描述,在进行稳

定性分析和控制器设计时,也只需对顶点设计即可,
无需遍历多胞体内所有点。 同时考虑到直升机在飞

行过程中存在各种未知干扰因素,且内部建模存在

不确定性,因此建立以下带有参数不确定项和外部

干扰的多胞体 LPV 模型:

x·(t) = [(∑
L

i =1
wi(μ(t)) Ai) + ΔA]x(t) +

Bu(t) + f(x(t),t)

y(t) = Cx(t) + ∑
L

i =1
wi(μ(t)) Ei

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(7)
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式中:L 为顶点个数;μ( t)为可测量的并且已知边界

的时变参数,此处即直升机的前进比,其计算公式如

式(8)所示;Ai 为顶点处的系统状态矩阵;ΔΑ 为系

统矩阵参数的不确定项;f(x( t),t)为外部扰动;Ei

为顶点处的基准桨毂垂向振动载荷矩阵;w i(μ( t))
为该顶点对应的权重函数,且有:

w i(μ( t)) ∈ [0,1],∑
L

i = 1
w i(μ( t)) = 1 (8)

μ =
V0cos α
ΩR (9)

式中:V0 为相对来流速度,α 为相对来流速度与桨盘

平面的夹角,R 为直升机旋翼半径,这些参数都是可

测量并且已知边界的。
此时在动态飞行环境下的直升机振动控制问题

可转化为跟踪控制问题,即根据如式(7)所示的带

有参数不确定项和外部干扰的多胞体 LPV 模型,设
计鲁棒控制器使得该 LPV 模型在前进比变化时系

统输出趋于 0,并且系统的控制输入即后缘襟翼的

偏转在合理范围内。

2　 基于积分滑模的直升机减振控制器

设计

　 　 对于一个具有 N 片完全相同桨叶的直升机旋

翼系统,需在每片桨叶上安装一个执行器驱动后缘

襟翼偏转(对应 N 个控制器),但在旋翼旋转过程

中,相邻桨叶的方位角相差 2π / N 角度,因此可以只

对其中一片桨叶的后缘襟翼控制器进行设计,其余

桨叶的后缘襟翼控制器只需要进行适当的相位偏移

即可(每个桨叶偏移 2mπ / N,m = 1,2,…,N - 1)。
针对带后缘襟翼的直升机振动响应模型(7),

为便于控制器设计,将其转化为以下形式并作出如

下假设:
x·( t) = A(μ)x( t) + Bu( t) + ψ(x( t),t)
y( t) = Cx( t) + E(μ){ (10)

式中:ψ(x( t),t) = ΔAx( t) + f(x( t),t)为包括系统

内部不确定性及外部扰动在内的总扰动,A( μ)、
E(μ)可由下式表达:

A(μ) = ∑
L

i = 1
w i(μ( t)) Ai

E(μ) = ∑
L

i = 1
w i(μ( t)) Ei

ì

î

í

ï
ï

ïï

(11)

假设 1　 对于所有 μ 的取值,矩阵[A(μ),B]都
是可镇定的。

假设 2　 B 为列满秩矩阵,且可表示为

B =
B1

B2

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú (12)

式中:B1∈R14 × 2,B2∈R2 × 2,且 B2 ≫ B1 ,表示 B2

在控制输入分布中起主要作用; · 为矩阵或向量

的2-范数。 然后通过对控制输入矩阵的后 2 个状态

进行缩放使得 B2BT
2 = I,以简化后续控制器设计。

假设 3　 假设系统总扰动的 ψ(x( t),t)上限已

知,即 ψ(x( t),t) ≤ρ x( t) ,其中 ρ 为一正标量。
基于建立的带后缘襟翼的直升机振动响应模

型(10),下面将展开直升机减振控制器的设计。 通

过积分滑模控制律控制后缘襟翼偏转,得到合适的

偏转幅值和相位,从而使后缘襟翼偏转产生的额外

的 N / rev 桨毂垂向振动载荷 Y( t)与基准桨毂垂向

振动载荷 E( t)进行抵消,实现直升机减振控制。
2. 1　 积分滑模控制器设计

基于上述假设,首先对系统的控制输入进行如

下转换:
ν( t) = B2u( t) (13)

式中 ν( t)可以看作等效控制信号,则有

u( t) = BT
2ν( t) (14)

将式(14)代入 LPV 模型(10)可得

x·( t) = A(μ)x( t) +
B1BT

2

Im

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú}

Bν

ν( t) + ψ(x( t),t)

(15)
式中 Bν 为原系统相对于等效控制信号 ν( t)的控制

输入矩阵。
其次,设计积分滑模面为如下形式:

s(t) = Gx(t) - G ∫
t

-∞

(A(μ) - BνF)x(τ)dτ (16)

式中:G = B2 (BTB) - 1BT > 0,F 为待设计的反馈增

益矩阵,易知:
GBν = B2(BTB) - 1BTBBT

2 = I (17)
将式(16)的积分项初始值设置为

∫
0

-∞

(A(μ) - BνF)x(τ)dτ = x(0) (18)

则式(16)可表示为

s(t) = Gx(t) - Gx(0) - G∫
t

0

(A(μ) -

BνF)x(τ)dτ (19)
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易知当 t = 0 时,s( t) = 0。 对式(16)求导可得

s·( t) = ν( t) + Fx( t) +Gψ(x( t),t) (20)
可得等效控制律为

νeq( t) = - Fx( t) (21)
将式(21)代入式(15)可得

x·( t) = (A(μ) - BνF)x( t) + ψ(x( t),t) (22)
在式(21)的基础上加入趋近律,将积分滑模控

制律设置为

ν( t) = νeq( t) + νsw( t) (23)
其中:

νeq( t) = - Fx( t)
νsw( t) = - ks( t) - (h + ρ) x( t) Gsat(s( t))

式中:k、h 为正标量,sat( s( t))为饱和函数,其定义

如下:

sat(s( t)) =

1, s( t) > Δ
s( t)
Δ , s( t) ≤Δ

-1, s( t) < - Δ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(24)

式中 Δ 为边界层,则最终积分滑模控制律为

u( t) = BT
2ν( t) = - BT

2(Fx( t) + ks( t) +
(h + ρ) x( t) Gsat(s( t))) (25)

上述过程完成了积分滑模控制器设计,相比传

统滑模控制,积分滑模控制的滑模面(16)引入了积

分项,通过设计积分项的初始值,可以使系统初始状

态处于滑模面上,消除了传统滑模控制的趋近阶段,
提高了控制系统的鲁棒性。
2. 2　 稳定性分析

定理 1　 针对带后缘襟翼的直升机振动响应模

型(10),设计如式(25)所示的积分滑模控制器,使
得直升机在动态飞行环境下,即在前进比连续变化

情况下,均能保证稳定减振控制的充分条件为存在

L 个矩阵 P i > 0,标量 ε > 0 及分块矩阵为

γij =
Q11

ij Q12
ij

Q21
ij Q22

ij

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
,1≤i < j≤L (26)

满足 LMI 约束条件公式:

γ =

γ1 γ12 … γ1L

∗ γ2 … γ2L

∗ ∗ ⋱ ︙
∗ ∗ … γL

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

< 0 (27)

Mij +MT
ij P i + P j

∗ -2εI　
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú≤γij + γT

ij,1≤i < j≤L

(28)

式中“∗”为对称转置项。 对角矩阵γi 为

γi =
Mii 　 P i

∗ - εI
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú (29)

其中

Mij = (A j - BνF) TP i + P i(A j - BνF) + ερ2I
易知 MT

ij =Mji。
证明　 整个证明过程分为:1)证明所设计的等

效积分滑模控制律(23)可让系统状态在有限时间

内到达切换面;2)证明所设计的积分滑模控制律能

够使直升机减振控制系统(22)的跟踪误差收敛到 0。
Step 1　 将式(23)代入式(20)可得

s·( t) = νsw( t) +Gψ(x( t),t) (30)
构造 Lyapunov 函数如下:

V( t) = sT( t)s( t) (31)
则

V
·
(t) = s·T(t)s(t) + sT(t) s

·
(t) =

- (h + ρ) x(t) Gs(t)sat(sT(t)) +
Gs(t)ψ(x(t),t) -(h +ρ) x(t) GsT(t)sat(s(t)) +
GsT(t)ψ(x(t),t) -2ksT(t)s(t)≤
- h x(t) Gs(t)sat(sT(t)) -
h x(t) GsT(t)sat(s(t)) -2ksT(t)s(t) (32)

式中:k、h、 x(t) 、G、s(t)sat(sT(t))、sT(t)sat(s(t))

均大于等于 0,故可得 V
·
( t)≤0。 根据 Lyapunov 稳

定性理论,所设计的等效积分滑模控制律可让系统

状态在有限时间内到达切换面 s( t) = 0。
Step 2　 构造 Lyapunov 函数如下:

V( t) = xTPx (33)
式中 P∈Rn × n为一正定实对称矩阵,求其时间导数

则有

V
·
(t) =[xT(t)(A(μ) -BνF)T +ψT(x(t),t)]Px(t) +

xT(t)P[(A(μ) -BνF)x(t) +ψ(x(t),t)] =
xT(t)[(A(μ) -BνF)TP +P(A(μ) -BνF)]x(t) +
ψT(x(t),t)Px(t) +xT(t)Pψ(x(t),t) (34)

此处添加一个引理辅助证明。
引理 1　 设 X 和 Y 是适当维数的实矩阵(或向

量),对于任何标量 ε > 0,有
XTYT + YTX≤εXTX + ε - 1YTYT (35)

则由引理 1 可得

ψT(x( t),t)Px( t) + xT( t)Pψ(x( t),t)≤

εψT(x( t),t)ψ(x( t),t) + ε - 1(Px( t)) TPx( t) <

ερ2 xT( t)x( t) + ε - 1xT( t)PPx( t)
(36)
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将式(36)代入式(34)中可得

V
·
( t)≤xT( t)Ξ(μ)x( t) (37)

其中

Ξ(μ) = (A(μ) - BνF) TP + P(A(μ) - BνF) +

ερ2I + ε - 1PP
如果对于所有 μ 的取值,都有 Ξ(μ) < 0,则可

知 V
·
( t)是负定的,这表明系统(22)是鲁棒稳定的。

又根据 Schur 补定理,Ξ(μ) < 0 可等价于:

Π(μ) =
(A(μ) -BνF)TP +P(A(μ) -BνF) + ερ2I P

∗ - εI
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú <0

(38)
对于 LPV 系统,常用的方法是选取一个共同的

Lyapunov 函数去适应变参数的所有取值,但这样会

引入较大的保守性,因此本文在不同的顶点处采用

不同的 Lyapunov 函数,即令

P = P(μ) = ∑
L

i = 1
w i P i (39)

式中,∑
L

i = 1
w i = 1 且 w i≥0,则式(38)可等价表示为

Π(μ) =∑
L

i =1
∑

L

j =1
wiwj

Mij Pi

∗ -εI
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú =

　 　 　 　 ∑
L

i =1
w2

i

Mii Pi

∗ -εI
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú + ∑

L-1

i =1
∑

L

j =i+1
wiwj {

Mij Pi

∗ -εI
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú +

　 　 　 　
Mji Pi

∗ -εI
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú} (40)

式中,Mij 的表达式如式 (29) 所示,则由式 (28)、
(29)和式(40)可得

Π(μ) < ∑
L

i = 1
w2

i γi + ∑
L-1

i = 1
∑

L

j = i+1
w iw j{γij + γT

ij} =

ηTγη (41)

式中,η = [w1I … wLI],γ的表达式如式(27)所

示,由式(9)可知 η≠0,故可知 Π(μ) < 0,V
·
( t)是负

定的,即所设计的积分滑模控制律能够使直升机减

振控制系统(22)的跟踪误差收敛到 0。
经过上述两步证明,可知定理 1 得证。 所设计

的基于积分滑模控制理论的直升机减振控制器可以

实现动态飞行环境下的直升机减振控制。

3　 仿真与分析

3. 1　 仿真结果分析

为验证所设计的积分滑模鲁棒控制算法的有效

性和可行性,设计了两种不同的动态飞行场景对该

算法进行仿真研究,并与直升机振动控制中常用的

H∞ 控制算法[18]进行了对比,具体切换过程见表 2。
由于本文带后缘襟翼的直升机振动响应模型是基于

4 桨叶直升机建立的,因此将 4 / rev 桨毂垂向振动载

荷作为主要研究对象。 此外令 L = 2,即所设计的

LPV 模型具有两个顶点,分别为前进比为 0. 10 和

0. 20 时的 LTI 模型,使用这两个作为顶点模型对变

参数空间内的其他点进行描述,其中 w1 和 w2 的取

值见图 1。

表 2　 动态飞行场景设置

Tab. 2　 Dynamic flight scene settings

场景设置 前进比变化

动态飞行场景 1
前进比首先从 0. 10 上升至 0. 15,保持 2 s 后

上升至 0. 20

动态飞行场景 2
前进比首先从 0. 10 上升至 0. 20,再从 0. 20

下降至 0. 10

图 1　 变参数权重函数

Fig. 1　 Variable-parameter weighting functions

图 2、3 分别为所设计的控制算法在表 2 所示的

两种动态飞行场景中的控制效果。 由图 2、3 可以看

出,所设计的积分滑模鲁棒控制算法在两种不同的

动态飞行场景中都能够对4 / rev桨毂垂向振动载荷

进行有效抑制,证明了所设计控制算法的有效性。
除此之外,由后缘襟翼偏角变化曲线可知,随着前进

比变大,相应的后缘襟翼偏角反而变小,这是由于前

进比变大,随之而来的来流速度变大,此时后缘襟翼

偏转也会产生更大的额外振动载荷,当额外振动载

荷的增幅大于桨毂垂向振动载荷的增幅时,便会出

现高前进比下最优后缘襟翼偏角相比低前进比下低

的情况。
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图 2　 标称情况下动态飞行场景 1 控制效果

Fig. 2　 Control performance of dynamic flight scene 1 without interference signal

图 3　 标称情况下动态飞行场景 2 控制效果

Fig. 3　 Control performance of dynamic flight scene 2 without interference signal

　 　 在前 5 s 前进比固定在 0. 10 时,此时 LPV 模型

等价于前进比为 0. 10 的 LTI 模型,所设计控制算法

在 2 s 内即可将 4 / rev 桨毂垂向振动载荷减少 95%
以上,而传统 H∞ 算法则需要 6 s 左右,证明了所设

计控制算法的快速性;在前进比变化过程中,可以明

显看出所设计控制算法波动更小,对 4 / rev 桨毂垂

向振动载荷的控制效果更好,在前进比稳定后的收

敛速度也比 H∞ 控制算法更快,证明了所设计算法

的优越性。

为了验证所设计算法的鲁棒性,现加入如图 4
所示的干扰信号再次进行仿真验证,所加干扰信号

为频率随机,幅值在 ± 20 N(基准振动载荷的 10% )
内波动的连续信号。 图 5、6 分别为在有外界干扰情

况下,所设计的控制算法在两种动态飞行场景中的

控制效果。 由图 5、6 可以看出,在加入干扰信号后,
两种控制算法的控制效果都会产生一定的波动,但
所设计的积分滑模鲁棒控制算法波动幅度更小,并
且波动后重新收敛的速度更快,证明了所设计算法

具有更强的鲁棒性。

·7·第 4 期 杨昊,等: 动态飞行场景下的直升机后缘襟翼鲁棒减振控制



图 4　 干扰信号

Fig. 4　 Interference signal

　 　 综合两种情况下的仿真结果可知,所设计的积
分滑模控制算法在两种情况下都可在 2. 5 s 内将振
动载荷降低 95% 以上,相比 H∞ 控制方法在快速响
应方面更有优势;并且在外界干扰不确定的情况下
仍可将变前进比过程中的振动载荷降低 90%以上,
说明所设计的控制算法可对动态飞行场景下的直升
机旋翼 4 / rev 桨毂垂向振动载荷进行有效控制;在
直升机前进比停止变化重新稳定后,所设计的控制
算法在收敛速度、减振幅度上都超过了 H∞ 控制算
法,并且在外界干扰不确定情况下,稳态后减振控制
效果也达到了 95%以上,证明了所设计控制算法的
鲁棒性和优越性。

图 5　 外加干扰下动态飞行场景 1 控制效果

Fig. 5　 Control performance of dynamic flight scene 1 under interference signal

图 6　 外加干扰下动态飞行场景 2 控制效果

Fig. 6　 Control performance of dynamic flight scene 2 under interference signal
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3. 2　 半实物仿真平台试验

半实物闭环仿真验证平台包括软件与硬件两部

分,其中硬件部分包括两台 IPC-940 工控机内置

AIMB-706 工业主板和高性能 CPU,一台配合 PCIE-
1805 和 PCI-1723 板卡充当控制器,用于接收传感器

模拟信号并由控制算法计算输出后缘襟翼偏角信

号;另一台工控机配合 PCIE-1824 和 PCI-1706 板卡

充当 LPV 模型部分,输入为后缘襟翼偏角信号,输
出为后缘襟翼振动影响下的 4 / rev 桨毂垂向振动载

荷信号。 双工控机系统通过端子接线板和屏蔽信号

线缆进行连接实现实时数据交互功能,具体见图 7。

图 7　 基于 LabVIEW 的半实物仿真平台

Fig. 7　 Semi-physical simulation platform based on LabVIEW

工控 机 控 制 算 法 及 LPV 模 型 程 序 基 于

LabVIEW 虚拟仿真软件编写,通过调用 LabVIEW
自带的 Control Design and Simulation 和 MathScript
模块进行设计。 应用研华提供的 DAQNavi Assistant
VI 进行板卡的设置与调用,通过在向导中选择输入

输出场景、选择设备、配置通道、定制任务,实现数据

交互功能。 程序将后缘襟翼偏角信号和振动载荷信

号转换成电压信号进行输出和采集,程序内添加低

通滤波程序滤除外界噪声干扰等因素的影响,通过

控件与仿真循环来不断获取板卡数据采集信息并做

出实时处理,实现控制算法的半实物闭环仿真验证

功能。
在动态飞行场景下进行半实物仿真试验,实时

仿真结果如图 8、9 所示。 由图 8、9 可以看出,将本

文提出的算法应用至半实物仿真平台后,收敛速度

较原仿真略有下降,但总体上可在 3 s 内实现减振

效果 99%以上,在前进比变化的过渡过程的控制效

果也与原仿真结果基本一致,进一步验证了算法的

有效性。

图 8　 动态飞行场景 1 半实物仿真试验

Fig. 8　 Dynamic flight scenario 1 semi-physical simulation

图 9　 动态飞行场景 2 半实物仿真试验

Fig. 9　 Dynamic flight scenario 2 semi-physical simulation

4　 结　 论

1)设计的积分滑模鲁棒控制算法通过引入积

分项,消除了传统滑模控制的趋近阶段,从而很好地

抑制了抖振现象,提高了动态飞行场景下的直升机

减振控制系统的鲁棒性和收敛速度;同时采用参数

依赖的 Lyapunov 函数证明控制系统稳定性,降低了

控制器设计的保守性。
2)设计的积分滑模鲁棒控制算法可适应多种

动态飞行场景,在直升机前进比变化时仍能将 4 / rev
桨毂垂向振动载荷降低 90%以上,保障了整个飞行

包络线的稳定性,和传统的 H∞ 控制算法相比具有

快速性和鲁棒性方面的优势。
3)搭建的半实物虚拟仿真平台为所设计控制

算法的进一步验证和实际应用研究提供了可靠的支

持。 未来,该平台还具有扩展到其他控制方法的潜

力,并可用于支持进一步的验证试验。
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