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变旋翼转速飞行控制对涡轴发动机输出响应的影响 *
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摘 要：为探明变旋翼转速条件下飞行控制对涡轴发动机输出响应的影响，在变旋翼转速直升机/
传动机构/发动机综合仿真平台的基础上，考虑系统不确定因素的存在，提出并设计了增量式非线性动

态逆飞行控制器，提高对系统的控制效果，控制器主要包括角速率控制器、姿态角控制器和航迹控制

器；由于执行机构的物理限制，引入伪控制模块，以提高系统的稳定性。典型飞行任务下的仿真结果表

明：相对于增量式非线性动态逆飞行控制器而言，伪控制模块不仅可显著提升飞行控制效果，使爬升速

度的超调量减小 50%以上，还可有效减小动力涡轮转速的超调量 9.0%左右，有助于增强发动机的动态

控制品质。
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Abstract：In order to find out the effects of flight control on the output response of turboshaft engine under
the condition of variable rotor speed，based on the integrated simulation platform of variable rotor speed helicop⁃
ter / transmission mechanism / engine，considering the existence of system uncertainties，an incremental nonlin⁃
ear dynamic inverse flight controller was proposed and designed to improve the control effect of the system. The
controller mainly includes angle rate controller，attitude angle controller and track controller. Due to the physical
limitation of the actuator，the pseudo control module was introduced to improve the stability of the system. The
simulation results of a typical flight mission show that，compared with the incremental nonlinear dynamic inverse
flight controller，the pseudo control module can not only significantly improve the flight control effect，reduce the
overshoot of climb speed by more than 50%，but also effectively reduce the overshoot of the power turbine speed
by about 9.0%，which is helpful to enhance the dynamic control quality of the engine.
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1 引 言

随着旋翼飞行器、发动机设计技术的迅速发展，

之前变旋翼转速技术存在的技术瓶颈已经逐步消

除。美国军工业大学最近一项研究表明，相比传统

的定旋翼转速，根据不同的飞行条件，选择适宜的主

旋翼转速，可以使飞行器的工作状态更好，更充分地

发挥其性能，并使发动机的耗油率明显降低，从而增

加旋翼飞行器的航程，使各部件具有更长的服役时

间，还能获得良好的声学特性［1-3］。变旋翼转速技术

对变旋翼尺寸直升机、乃至重型直升机、倾转旋翼机

等技术的研究有着举足轻重的意义，是其关键技术

之一［4-5］。

目前，直升机推进系统的设计通常基于定传动

比变速器，因此，若要实现变旋翼转速，只能通过调

整发动机转速。然而，仅仅在较小的转速范围内，现

代燃气涡轮发动机的最优耗油率才可以适用，从而

此策略所达到的效果大大下降［6］。因此，变传动比实

现变旋翼转速有更高的效益。

新一代直升机对空作战能力很强，能够完成更

加灵活、更高难度的动作，所适用的领域越来越广，

所要完成的任务也越来越多种多样［6］，从而对直升机

的安全性、控制系统品质等要求也越来越严格。与

此同时，直升机各个子系统之间，一部分的工作状态

会影响另一部分，各部分之间存在很强的耦合关系，

尤其是直升机飞行控制系统与涡轴发动机控制系

统，其品质要求不断提高、复杂性显著增强。发动机

不仅是直升机的动力提供者，同时也深深影响着飞

行速度和飞行姿态；涡轴发动机动力涡轮通过减速

器驱动主旋翼，直接参与飞行控制。一个功能齐备

的飞行控制系统是直升机高机动性、高稳定性的重

要保证［7-9］。

目前直升机在实际工程中使用 PID控制方法进

行控制，这种方法经过多年实际应用的检验，可靠性

很高，同时整个控制结构简单明了，整定参数比较容

易，且能适应发动机的较大包线，但是当外界产生高

频干扰时，控制效果较差。在 20世纪 90年代，美国

NASA 的 Ames 直升机研究中心，ADOCS项目中黑鹰

直升机的飞行控制采用显模型跟踪技术［10］。Srinath⁃
kumar［11］将特征结构配置方法应用于 BO-105直升机

的飞行控制中，此方法的缺点同样是对模型精度要

求很高。 Avanzini等［12］针对加入旋翼挥舞运动的

UH-60直升机非线性模型，分别进行了逆动态飞行

控制律的研究。Bibik等［13］基于 UH-60直升机四自

由度模型（前飞、爬升、俯仰以及旋翼转速四个自由

度）来优化自旋下滑初始状态的高度-速度包线容许

区，上述飞行控制研究中的直升机动力学模型侧重

于实时飞行动力学行为的模拟，对于发动机及传动

系统动态则采用反映扭矩输出的线性动力学环节来

代替，因而不能准确模拟飞行动力学变化和飞行控

制对动力系统动静态的影响。Litt等［14］提出了一种

扭矩序列的变旋翼转速飞行控制方案，经过线性的

UH-60直升机/T700发动机综合系统模型验证，发现

当直升机处于巡航状态时，其噪声和油耗有明显的

降低。Benini等［15-16］基于非线性 UH-60直升机 /T700
发动机动力学模型，离线计算出了适用于不同直升

机结构、重量条件下的飞行包线内的最优经济性转

速变化规律。韩东［17］在最优巡航转速规律以及动

态变转速飞行控制规律方面的工作。上述研究仅

单一地考虑了飞行控制或发动机控制对直升机或

者发动机性能与稳定性的影响，而未能综合考虑飞

行控制品质对变旋翼转速涡轴发动机输出响应的

影响。

因此，本文首先基于增量式非线性动态逆原理，

提出并分别设计角速率、姿态角、航迹控制器，同时

加入对飞行控制执行机构的物理限制的考虑，将伪

控制限制模块分别引入到非线性动态逆控制器中；

最后，基于变旋翼转速直升机/发动机综合仿真模型，

在典型的飞行条件下，进行有无伪控制限制飞行控

制效果对比。

2 基于增量式非线性动态逆的飞行控制

由于直升机要满足 6个自由度的机动飞行，同时

为了控制率设计的简单方便，分别控制直升机的角

速度、姿态角、速度/位置，设计相应的角速率控制器、

姿态角控制器、航迹控制器，其控制结构框图如图 1
所示。

2.1 增量式非线性动态逆原理

直升机在机动飞行时，迎角、侧滑角、滚转角迅

速变化且相互耦合，产生的气动力和力矩都具有极

强的非线性。非线性动态逆的方法对系统是否是线

性不做要求，当有多个变量存在时，可以对其进行解

耦控制，且增益调节简单，当被控参数发生变化，其

控制结构和增益不会随之改变［18-19］，因此在飞行控制

领域受到了广泛的关注。

假设非线性系统可表示为式（1）所示的微分方

程形式
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ẋ ( t) = f (x) + g (x) u
y ( t) = h (x)

（1）
式中 x（t）∈Rn为状态向量，y（t）∈Rp为输出向量，

u（t）∈Rm为输入向量，实际控制中，g (x)不需要实时求

取，根据上式，求得输出对时间的导数为

ẏ = ∂h∂x
∂x
dt =

∂h
∂x f (x) + ∂h∂x g (x) u = F (x) + G (x) u

（2）
合适的控制信号可以使系统产生的输出很好地

跟踪上参考指令信号，控制信号可通过对上式求逆

获得。

u ( t) = G -1 (x) ( ẏdes - F (x)) （3）
式中 ẏdes ( t)为期望输出。如图 2所示，由参考指

令和输出信号经线性控制器产生。

假设系统内部参数会发生改变，且不忽略不确

定因素的影响，将构成对象的主要部分 f和 g加上 Δf
和 Δg以表示系统本身的不确定因素和内部参数变

化，则系统可写成

ẋ = f ( x ) + Δf ( x ) + ( g ( x ) + Δg ( x ) )u （4）
此时动态逆控制量为

u = g-1 ( x ) [ ν - f ( x ) ] （5）
式中 v = ẋ，代入系统方程可得

ẋ = f ( x ) + Δf ( x ) + ( g ( x ) + Δg ( x ) ) g-1 ( x ) (ν - f ( x ) ) =
Δf ( x ) - Δg ( x ) g-1 ( x ) f ( x ) + (Ιn × n + Δg ( x ) g-1 ( x ) )ν

（6）
In × n 为 n阶单位矩阵，由上式可知，线性关系 ẋ =

v只有在 Δf = Δg = 0才合理，由于系统的不确定性

因素，系统变为非线性，动态逆方法的解耦能力降

低、控制效果变差，从而系统稳定性降低，因此提出

增量形式的非线性动态逆方法，简称 INDI（Incremen⁃
tal Nonlinear Dynamic Inversion）。

NDI是指系统动态逆的增量形式，所求的控制输

入是当前时刻相对于前一时刻系统输入的增量。在

系统 (x0，u0)的状态下，将当前系统的解进行一阶泰

勒展开

ẋ ≈ ẋ0 + ∂
∂x [ ]f ( x ) + g ( x )u

x0，u0
( x - x0 ) +

∂
∂u [ ]f ( x ) + g ( x )u

x0，u0
(u - u0 ) =

ẋ0 + ∂
∂x [ ]f ( x ) + g ( x )u

x0，u0
( x - x0 ) +

∂
∂u [ ]f ( x ) + g ( x )u

x0，u0
(u - u0 )

（7）

式中 ẋ0 和控制向量 u0 是已知的，对于非常小的

时间增量，当控制步长足够小时，控制变量 x - x0 可

以忽略，因此

ν = ẋ ≈ ẋ0 + g ( x0 ) (u - u0 ) （8）
相应的控制定律为

u = g-1 ( x0 ) (ν - ẋ0 ) + u0 （9）
2.2 角速率控制器设计

角速率控制器的设计是为了当给定指令值后，

系统的角速度能够达到给定的期望值，在直升机中，

这 种 类 型 的 控 制 器 被 用 于 控 制 速 度 指 令 /姿 态

（RCAH）［20］。

这里首先基于 INDI设计角速率控制器，这种控

制器优点是可以降低对模型精度的要求，并且对模

型不确定性因素的鲁棒性有所提高。

在角速率控制器中，系统的输出向量包含直升

机角速度的三个分量，其一阶导数可由直升机旋转

动力学获得

y rot = h rot ( x ) = ω = [ p q r ]T
ẏ rot = ω̇ = J -1 [m - ω × Jω ] （10）

式中 J是直升机的惯性矩阵，而 m是由其所有部

件的贡献之和产生的矩矢量，其中一部分与直升机

的控制量 u相关，另一部分与状态向量 x相关，下标

Fig. 2 Structure diagram of nonlinear dynamic inverse

control

Fig. 1 Structure diagram of flight control system
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rot表示角速度回路。因此，按照与控制输入是否相

关将上式分成两项

ω̇ = f ( x ) + g ( x,u )
f ( x ) = J -1 [m fus ( x ) + m ht ( x ) + m vt ( x ) - ω × Jω ]

g ( x,u ) = J -1 [mmr ( x,u ) + m tr ( x,u ) ]
（11）

式中 m fus是机身力矩，m ht是平尾力矩，m vt是垂尾

力矩，mmr 是主旋翼力矩，m tr 是尾桨力矩，由上式可

得，角速度对应着实际控制量

v rot = ω̇ （12）
在 (x0，u0)的状态下，将当前系统进行一阶泰勒

展开，对于非常小的时间增量 x ≈ x0，因此

ν rot = ω̇ = ω̇ 0 + ∂
∂x [ f ( x ) + g ( x,u ) ]

x0 ,u0
( x - x0 ) +

∂
∂u [ f ( x ) + g ( x,u ) ]

x0 ,u0
(u - u0 ) =

ω̇ 0 + |
|
||

∂g ( x,u )
∂u

x0 ,u0
(u - u0 ) =

ω̇ 0 + J -1
∂
∂u [mmr ( x,u ) + m tr ( x,u ) ] x0 ,u0 (u - u0 )

（13）
由式（13）可得到雅各比矩阵为

D (x0 ,u o) = ∂
∂u [mmr ( x,u ) + m tr ( x,u ) ] x0 ,u0 （14）

其中

|

|
||

∂m tr ( )x,u
∂u

x0 ,u0
= ρA tr ( )Ω trR tr

2
F tr
σ trCLα,tr
2 ( )1

3 +
μ2 tr
2

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

0 0 0 h tr
0 0 0 0
0 0 0 - l tr

|

|
||

∂mmr ( )x,u
∂u

x0 ,u0
=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

m T
mr ( )x0 ,u0 + [ ]τθ0 0 0 0 T - m T

mr ( )x0 ,u0 - [ ]τθ0 0 0 0 T

2τθ0
m T

mr ( )x0 ,u0 + [ ]0 τθ1s 0 0 T - m T
mr ( )x0 ,u0 - [ ]0 τθ1s 0 0 T

2τθ1s
m T

mr ( )x0 ,u0 + [ ]0 0 τθ1c 0 T - m T
mr ( )x0 ,u0 - [ ]0 0 τθ1c 0 T

2τθ1c
01 × 3

T

（15）

式中 ρ表示大气密度，A tr表示尾桨叶片面积，Ω tr
表示为尾桨旋转速度，R tr表示尾桨桨盘半径，σ tr表示

尾桨实度，F tr 表示尾桨废阻面积，μ tr 表示尾桨推进

比，CLα，tr表示尾桨升力系数，h tr表示尾桨垂向位置，l tr
表示尾桨纵向、横向位置，01 × 3是一行三列的零矩阵，

τθ0，τθ1s，τθ1c是固定的无穷小量。由于雅可比矩阵 D的

行小于列，因此其伪逆矩阵形式为

D+ = DT (DDT) -1 （16）
则，直升机在下一时刻，其输入为

u = D ( x0 ,u0 )T (D ( x0 ,u0 )D ( x0 ,u0 )T )-1 J (ν rot - ẇ 0 ) + u0
（17）

结合上式各式，再设计带有增益 K的比例环节作

为线性控制器，可共同构成基于 INDI的直升机角速

度控制系统。

2.3 姿态角控制器设计

角速率的变化比姿态角快，因此需在角速率控

制器外部设计姿态角控制器。

常用的直升机坐标系有地面坐标系和机体坐标

系。地面坐标系（North-East-Down，NED）的坐标原

点在直升机的重心位置，x轴指向北，y轴指向东，z轴

指向地面。机体坐标系的坐标原点同样在直升机重

心位置，x轴指向前面并与机身中心线对齐，z轴指向

下面，根据右手参考系获得 y轴。两个坐标系之间的

转换关系如图 3所示。

x o，y o，zo分别是地面坐标系的三个坐标轴，xb，yb，

zb分别是机体坐标系的三个坐标轴，θ，ϕ，ψ分别是俯

仰角、滚转角和偏航角。

Fig. 3 Rotations between the NED and the body-fixed

reference frames
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为了使输出与期望的姿态角保持一致，选择姿

态角控制器输入为角速度，被控量为直升机姿态角，

其一阶导数可由旋转动力学求导获得

y att = h att ( x ) = θ = [ ϕ θ ψ ]
ν att = θ̇ = H b

o ω

H b
o =

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

1 sinϕ tanθ cosϕ tanθ
0 cosϕ -sinϕ
0 sinϕ/cosθ cosϕ tanθ

（18）

H b
o 表示从机体坐标系转换到地面坐标系下的转

换矩阵，下标 att表示姿态角回路。直升机的姿态角

由角速度确定，且姿态角回路只有确定因素，直升机

姿态角也可直接测量获得，因此可基于非线性动态

逆方法进行姿态角控制器设计。产生角速率指令的

控制率也可直接获得。

ω com = H o
b ν att =

é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

1 0 -sinθ
0 cosϕ sinϕ cosθ
0 -sinϕ cosϕ cosθ

vatt （19）

H o
b 表示从地面坐标系转换到机体坐标系下的转

换矩阵，当 cosθ ≠ 0时，可以实现姿态角的动态逆控

制，ν att的线性控制法与角速率设计一致。

2.4 航迹控制器设计

根据以上设计的角速率控制器和姿态角控制

器，直升机可通过改变角速率调节姿态角。为了控

制直升机的速度，还需控制回路，称为速度/位置保持

（TRCPH）模式［21］。

在航迹控制回路中，直升机地面速度的三个分

量如下，并组成系统的输出矢量

ynav = hnav ( x ) = vE = [ Vx Vy Vz ]T （20）
下标 nav表示航迹回路。地面坐标系下的各加

速度可以由机体坐标系下的气动力 f计算出来

v̇E = 1
m
T b
o f +

é

ë

ê
êê
ê
ù

û

ú
úú
ú
0
0
g

T b
o = ( )T oT

b
-1

T o
b =

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

cosψ cosθ sinψ cosθ -sinθ
cosψ sinθ sinϕ - sinψ cosϕ sinψ sinθ sinϕ + cosψ cosϕ cosθ sinϕ
cosψ sinθ cosϕ + sinψ sinϕ sinψ sinθ cosϕ - cosψ sinϕ cosθ cosϕ

（21）

T b
o，T

o
b 和 H b

o，H
o
b 作用相同，都是转换矩阵。进一

步地，cosα，sin α简写成 cα，sα。
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ù

û

ú
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V̇ x
V̇ y

V̇ z - g
=
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

cψ cθ cψ sθ sϕ - sψ cϕ cψ sθ cϕ + sψ sϕ
sψ cθ sψ sθ sϕ + cψ cϕ sψ sθ cϕ - cψ sϕ
- sθ cθ sϕ cθ cψ

é

ë

ê

ê
êê

ù

û

ú

ú
úú

fx /m
fy /m
fz /m
（22）

航迹回路所需的姿态角可由姿态角控制器获

得，则该回路的控制输入为

νnav = [ νx νy νz ]T = [ V̇ x V̇ y V̇ z ] （23）
假设偏航角确定，且 fz≫fx，fy，因此 fx，fy 可忽略不

计。因此，式（24）可化简为

é
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êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

0
0
fz /m

=
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

cψ cθ sψ cθ - sθ
cψ sθ sϕ - sψ cϕ sψ sθ cϕ + cψ sϕ cθ sϕ
cψ sθ cϕ + sψ sϕ sψ sθ cϕ - cψ sϕ cθ cψ

é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

vx
vy

vz - g
（24）

求解式（24）的第一个方程，可获得需求的俯

仰角

θ com ≈ arctan vx cosψ com + vy sinψ com
vz - g （25）

下标 com表示需求量。

考虑到














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
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

é
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ê
êê
ê

ù

û

ú
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ú

vx
vy

vz - g

2

≈ ( fzm )
2
⇒ fz

m
= ± v2x + v2y + ( )vz - g 2

（26）
结合式（26）并联立求解式（24）的第二、三个方

程，可得

ϕ com ≈ arcsin - vx sinψ com + vy cosψ com

v2x + v2y + ( )vz - g 2
（27）

动态逆控制方法的输入是一个控制律，其设计

的基本原理是使地面速度与误差保持一致，由单个

积分器表示输入-输出关系，线性增益的选择需要考

虑时标分离原则。

结合上述各式，可实现基于非线性动态逆的飞

行控制器设计。

2.5 伪控制模块设计

飞行控制的饱和限制通常由执行机构的物理限

制或控制信号的限制组成。这些限制项与执行机构

的位置和速率限制有关，涉及高阶动力学。通常所采

用的减小控制器增益的方式来抗饱和，可能会导致性
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能变差。基于此，在前面飞行控制器的基础上引入了

伪控制模块来实现对执行机构特性的控制适应性。

对于单输入单输出系统（由于动态逆具有很好

的解耦能力，因此与每个变量相关联的控制回路可

独立设计），NDI可根据所需的虚拟控制信号 ν的逆

向求解输入指令 ucom。由于执行机构动力学的作用，

ucom可能不等于实际控制控制量。然而根据系统的信

息，可以估计实际控制控制量对应的虚拟控制 v̂的

值。则伪控制可定义为

νh = ν - v̂ = [ a ( x ) + b ( x )u com ] - [ a ( x ) + b ( x )u ] =
b ( x ) (u com - u ) （28）
伪控制（PCH）在基于 NDI的控制回路中的应用

如图 4所示。由图 4可知，PCH根据执行机构的模型

估计其对参考指令的响应。并通过与控制指令的差

值调整参考模型（RM），参考模型由比例积分环节构

成，当执行机构指令较大时，自动降低饱和强度以确

保稳定。

结合式（8），（28）可得

νh = ν - v̂ = [ ẋ0 + g ( x0 ) (u com - u0 ) ] -
[ ẋ0 + g ( x0 ) (u - u0 ) ] = g ( x0 ) (u com - u ) （29）

从图 4可以看出，RM用来生成控制系统的期望

响应 yrm，而且可以产生输入指令的一阶微分项，用作

为控制器的前馈 νrm。且

ν = Ke + ν rm

e = y rm - y ⇒ ė = ẏ rm - ẏ = [ ν rm - (ν - ν̂ ) ] -
[ Ke + ν rm ] = -Ke - (ν - ν̂ ) （30）

K需保证式（30）描述的系统渐进稳定，从上式等

号右侧第一项可以看出，当控制器比例增益 K>0时，

响应总是稳定的。由第二项知，对于理想的执行机

构，实际与指令偏差基本相等，此时 PCH基本不起作

用；当两者不等时，系统响应与执行机构所允许的指

令值保持一致。综上所述，PCH 的应用是十分有

利的。

3 变旋翼转速过程仿真验证

选择适宜的旋翼转速时，这里通过改变传动系统

的传动比实现旋翼转速的改变。当传动比指令信号

发生变化时，旋翼转速随之改变，经过飞行控制系统，

引起直升机所需扭矩的改变，此扭矩与发动机输出扭

矩不再平衡，使得发动机动力涡轮转速产生变化，经

过发动机控制系统调节，发动机输出扭矩与直升机需

求扭矩重新达到平衡，动力涡轮转速也保持稳定。

直升机与发动机综合控制结构图如图 5所示［6］，

所采用的变旋翼转速飞行器/涡轴发动机综合一体化

仿真平台在文献［6］中得到验证，可以满足变旋翼转

速全过程的仿真需求。

在直升机前飞状态下，直升机机体飞行高度为

Fig. 4 INDI controller with pseudo control module

Fig. 5 Structure diagram of helicopter/engine integrated control[6]
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400m，前飞速度为 20m/s，侧飞速度、爬升速度指令 ncvt
一开始均设为 0。10s时加入变传动比指令，具体过

程如图 6（a）所示：在 10s时，变传动比指令信号开始

改变，经 5s从 1线性减小至 0.75，待系统稳定后，在

45s时，再由 0.75经过均匀增大至 1。由图 6（f）所示，

在 28s时，给爬升速度指令加载幅值为 2，持续时间为

4s的双峰信号。整个仿真过程中，有、无 PCH接入

时，直升机和发动机各相关参数变化情况如图 6（b）~
（m）所示。

如图 6（b）、（g）所示，10s后旋翼转速迅速降低，

直升机的拉力不能满足其需要，总距此时应该增大

以增加拉力。由图 6（h）可知，10~15s时，旋翼转速迅

速降至 75%，由于发动机的响应延迟，所以动力涡轮

输出转速存在 3.87%的超调量，引入 PCH模块后，超

调减小到 3.52%，减小了 9%左右。同时，旋翼转速降

低，直升机需求功率随之减小，从而使涡轴发动机输

出的功率减小。通常，使涡轴发动机自由涡轮转速

保持 100%恒定，因此相应的也要减小发动机输出轴

端的扭矩，使发动机的输出功率也随之减小。如图 6
（g）所示，涡轴发动机工作状态向较小状态方向移动。

45~50s时，旋翼转速由 135r/min增至 180r/min，发动

机各参数变化趋势与减速过程相反。由图 6（b）~（f）
可知，当直升机进行一般的正常飞行时，伪控制限制

模块（PCH）不会影响系统的响应。当直升机进行机

动动作大改变时，从图 6（f）可以看出，参考模型的调

整可以通过 PCH模块实现，从而使爬升速度达到期

望输出，超调量相对于无 PCH模块时减小 50%以上，

响应时间显著缩短，进一步说明了只有在这种情况

下，才能获得直升机爬升速度所期望的一阶响应。

从图 6（b）所示的旋翼总距变化曲线可以看出，引
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入 PCH 模块后，旋翼总距瞬间超调与下垂显著减

小，减轻了执行机构的操作负担。由图 6（h）可知，

INDI+PCH除了有显著的飞行控制效果外，还可有效

减小动力涡轮相对转速的超调量 9%左右，有助于增

强发动机的控制效果，提高发动机的稳定性。

4 结 论

本文研究了飞行控制对变转速涡轴发动机输出

响应的影响，在增量式非线性动态逆的飞行控制器

的基础上，引入 PCH模块，并在典型的飞行任务下，

进行有、无 PCH仿真对比，得到如下结论：

（1）在动态逆飞行控制器的基础上，引入 PCH模

块，可以使爬升速度的超调量减小 50%以上，显著提

升直升机机动飞行时的响应跟踪能力，同时有效限

制了控制量的瞬态变化，减轻了执行机构的工作

负担。

（2）INDI+PCH除了有显著的飞行控制效果外，

还可有效减小动力涡轮相对转速的超调量 9%左右，

有助于增强发动机的控制效果，提高发动机的稳

定性。

致 谢：感谢国家自然科学基金和国家科技重大专项的

资助。

Fig. 6 Simulation results of variable rotor speed control
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