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摘 要： 倾转旋翼机在直升机模式与固定翼模式转换过程中的控制稳定性问题，一直是研究的重点和难点。

以倾转旋翼机的核心子系统——短舱倾转作动系统为对象，阐述其作动架构与模态转换原理，重点分析主主工

作模式下双系统力纷争和左右短舱不同步的现象、原因以及抑制策略，并在作动系统建模的基础上将力纷争和

同步性控制策略引入“位置—速度”双环控制算法中，利用 Simulink 构建完整的伺服控制仿真模型，并通过原理

样机进行试验验证。结果表明：所采用的“位置环＋速度环”双环伺服控制策略能有效保证单侧短舱的运动平

稳性与位置精度；在主主模式下，引入力均衡控制算法可显著抑制双系统间的力纷争现象；通过“位置均衡＋速

度均衡”策略，有效保障了左右短舱的同步运动性能与动态平稳性。
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Abstract： This study focuses on the nacelle tilting actuation system， a core subsystem of tiltrotor aircraft， to im⁃
prove control stability during the transition between helicopter mode and fixed-wing mode in tiltrotor aircraft. First， 
the actuation architecture and the principle of mode transition are introduced. Subsequently， the phenomena， 
causes， and suppression strategies of force fighting between dual systems in the active-active operating mode， as 
well as the asynchronization of left and right nacelles， are then analyzed with emphasis. Based on the actuation sys⁃
tem modeling， the force fighting and synchronization control strategies are incorporated into the "position-velocity" 
dual-loop control algorithm. Finally， a complete servo control simulation model is constructed using Simulink and 
experimentally verified through a prototype. The dual-loop servo control strategy combining position loop and 
speed loop effectively ensures position accuracy and smooth motion of the single pylon. Under active-active opera⁃
tion mode， the introduction of a force equalization control algorithm can effectively suppress force fighting between 
the two systems. Between the left and the right pylon conversion actuation systems， the servo control strategy 
based on position equalization and speed equalization can effectively guarantee synchronization in position and stabil⁃
ity in speed.
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0　引  言

倾转旋翼机是一种将直升机技术与固定翼飞

机技术融为一体的新型飞行器，既具备常规直升

机垂直起降和空中悬停能力，又具备螺旋桨固定

翼飞机高速巡航飞行的能力，可在两种模式间自

由转换，具有巡航速度快、航程远、机动性好等众

多优点［1］。倾转旋翼机因其突出的优点，未来可广

泛应用于特种战争、精确攻击/外科手术式打击、

兵力快速部署、抢滩登陆、舰载、救援、通信、抢险、

运输等多个军用和民用领域［2-3］。

倾转旋翼机的研究在国外开展比较早，20 世

纪 初 期 ，贝 尔 公 司 就 致 力 于 研 究 倾 转 旋 翼 机 。

1955 年成功地研制出了第一架倾转旋翼结构的原

形样机 XV-3，在 1958 年 12 月实现首次完整的模

式转换飞行，这表明倾转旋翼飞行器的理念是可

行的［4］。在此之后，XV-15 倾转旋翼机又研制成

功，并进行了各自飞行试验，如空中加油、对地空

投、发射导弹等［5］。在 XV-3 和 XV-15 之后，贝尔

公司和波音公司联合研发相对成熟的倾转旋翼机

型，即 V-22“鱼鹰”［6］。由于 V-22 在总体设计架构

上存在缺陷，导致服役过程中的事故不断，多次发

生因气动和控制等原因导致的坠机事故［7］。2013
年 9 月，贝尔公司宣布将与洛克希德·马丁公司合

作开发 V-280，V-280 倾转旋翼机属于第 3 代倾转

旋翼，继承了前两代 XV-15 技术验证机和 V-22 倾

转旋翼机的设计经验［8］。V-280 和 V-22 最大的不

同是，在旋翼倾转时，V-280 的发动机短舱不会旋

转，而是在机翼上水平固定。这一设计有助于降

低发动机进气不稳的风险，降低结构复杂度，减少

零部件数量。

倾转旋翼飞机的核心组成为短舱倾转作动系

统，其用于驱动倾转旋翼机的左、右短舱偏转，从

而实现在固定翼飞行模式和直升机飞行模式之间

转换。目前，倾转旋翼机飞行事故中 60% 以上出

现在飞行模式转换过程中。短舱倾转过程要求速

度快，运动平稳，且对同步性要求高。因此，短舱

倾转作动技术是倾转旋翼飞机的关键技术之一，

同时也是需要重点攻克的难点技术［9-12］。

在倾转旋翼机作动控制方面，国外已开展了

一系列研究，如 Smith 等［13］针对 V-22“鱼鹰”的短

舱倾转机构，提出了基于双液压主作的作动架构，

但在力纷争抑制方面仍存在动态响应不足的问

题；Chen L 等［14］针对无人倾转旋翼机提出了基于

电静液作动器（EHA）的伺服控制策略，虽在轻量

化方面取得进展，但多系统同步精度尚未满足大

负载飞行器的工程需求；Lee 等［15］从机械动力学角

度分析了短舱倾转过程中的非线性负载特性，强

调了高精度同步控制对结构疲劳寿命的影响，但

未给出有效的同步控制方法；Liu H X 等［16］提出了

固定时间滑模控制方法，以确保过渡飞行中的姿

态控制能在预定时间内收敛，但未涉及位置控制；

Bauersfeld 等［17］设计了统一的基于模型预测控制

框架来处理悬停、过渡和前飞三种模式，但边界区

域的平滑性有待提高。国内同样也开展了大量研

究工作，如吉国明等［18］对倾转旋翼机转动机构进

行了运动学仿真，分析了不同转换模式下的运动

特征，为作动系统的机构设计提供了理论依据；余

新等［19］提出了基于降阶模型和光滑切换控制的非

线性模型预测控制方法，实现了不同短舱速率的

倾转过渡，但未考虑作动器的动态特性；白亮亮

等［20］开展了短舱倾转驱动的同步控制研究，通过

实验验证了位置同步策略的有效性，但在速度平

稳性控制方面仍有优化空间；王惟栋等［21］通过多

体动力学模型分析了短舱倾转过程中的载荷变

化，但力均衡与同步控制的耦合问题尚未得到系

统解决；严旭飞等［22］研究了倾转过渡过程的最优

控制策略，为作动系统的指令规划提供了参考，但

未涉及作动器层面的伺服控制设计。

尽管上述研究在机构设计、动力学分析和同

步策略方面取得了一定进展，但针对“短舱倾转作

动系统”这一完整伺服系统的研究仍较为缺乏，特

别是在双系统力均衡、多作动器同步控制等方面

缺乏系统性的建模与仿真验证。因此，本文以短

舱倾转作动系统为研究对象，系统阐述其作动架

构与伺服控制策略，通过建立完整的 Simulink 仿真

模型，重点研究单侧短舱的位置/速度控制、主主

工作模式下的力均衡控制以及左右短舱的同步控

制等关键技术，以提升倾转旋翼机在模式转换过

程中的控制精度与可靠性，为我国倾转旋翼机的

研制提供技术支撑。

1　工作原理

短舱倾转作动器是实现飞机固定翼模式和直

升机模式之间转换的核心关键部件，因此常采用
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高安全设计架构。V22 倾转旋翼机采用了“双液一

电”方案，即主主工作采用液压驱动方案，备份工

作采用电驱动方案。本文采用了独立三液压方

案，主主工作（既两个系统同时工作）采用液压驱

动方案，备份工作也采用液压驱动方案。通过控

制电液伺服阀输出流量来调节马达转速，马达通

过齿轮传动系统驱动滚珠丝杠伸出/缩回，进而实

现短舱倾转控制。每个液压系统均包括电液伺服

阀、液压马达、液压制动器、角度传感器和测速传

感器。其中，电液伺服阀通过输入的小功率电信

号控制阀芯位移，进而调节液压油的流动方向、压

力和流量，最终驱动执行机构（液压马达）产生精

确的旋转运动。

短舱倾转作动器一端安装在飞机固定翼处（B
点），另一端安装在飞机的短舱处（C 点）。当作动

器接收到飞机的倾转作动指令后，作动器伸出，此

时 B 点只绕自身轴线转动，不移动，C 点除绕自身

轴线转动外，还沿作动器轴线作直线运动（由 C 点

运动至 C’点），从而驱动短舱绕转轴 A 点旋转，此

时对应的倾转角度为 α。当倾转角度 α 达到预设值

后，作动器把持在当前位置，飞机进入直升机模

式，如图 1 所示。

（a） 固定翼飞行模式

（b） 直升机飞行模式

（c） 固定翼下短舱倾转作动器

（d） 直升机下短舱倾转作动器

图 1 飞机模态转换过程

Fig. 1　Flight mode transition process of aircraft

2　作动系统建模

2. 1　基本方程

电液伺服阀和液压马达是构成伺服系统的基

础，运用能量守恒和力平衡等物理学原理，结合电

液伺服阀特性，推导阀控液压马达数学模型。

1） 阀流量方程

本文采用的电液伺服阀的放大级为零开口四

边滑阀，在液压油源压力恒定，回油压力为零的条

件下，阀的流量方程为

Ql = K q xv - K c pl... （1）
式中：K q为电液伺服阀流量增益；xv为电液伺服阀

阀芯开口大小；K c为伺服阀流量—压力系数；pl为
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阀控马达的负载压力。

2） 马达流量连续性方程

本文采用定排量柱塞式液压马达，工作时其

流量包括了三部分，即马达柱塞往复运动造成体

积变化产生的流量 V 1，马达工作时的内部和外部

泄漏的流量 V 2，液压油由于受高压造成体积变小

产生的流量 V 3，这三组流量构成了液压马达流量

连续性方程：

Ql = V 1 + V 2 + V 3 = Dm

dθ
dt

+ C tm pl +
V t

4βe
dpl
dt

（2）
式中：Dm为马达排量，m3 rad；θ为马达角位移，rad；
C tm 为伺服阀和马达的总泄漏系数，m3 ( s ⋅ Pa )；V t

为马达内腔、伺服阀内腔及互连管路的总容积；

m3；βe为液压油体积弹性模量，Pa。
3） 马达力平衡方程

液压马达的动态响应特性主要受负载条件影

响。根据力学分析，作用在马达上的负载力矩通

常包含惯性力矩、粘性阻尼力矩、弹性力矩以及外

部工作负载力矩等多个分量，这些力矩需要由液

压马达产生的输出力矩进行平衡［18］。满足如下

方程：

Dm pl = J t
d 2θ
dt 2 + Bm

dθ
dt

+ Gθ+ TL （3）

式中：J t为马达旋转输出轴上的总惯量；Bm为粘性

阻尼系数；G 为扭转弹簧刚度；TL为负载力矩。

2. 2　传递函数

1） 阀控液压马达传递函数

对上式进行拉式变化，得：

Ql ( s )= K q X ( s )- K c pl ( s ) （4）

Ql ( s )= Dm sθ ( s )+ C tm pl ( s )+ V t

4βe
spl ( s ) （5）

Dm pl ( s )= J t s2θ ( s )+ Bm sθ ( s )+ Gθ ( s )+ TL ( s )
（6）

对上式进行整理，消去中间变量 Ql和 pl，导出

滑阀阀芯位移 xν和外负载 TL共同作用下液压马达

转轴的转角 θ，如下：

θ ( s )=

K q

Dm
X ( s )- K ce

D2
m

( 1 + V t

4βK ce
s )TL ( s )

V tJ t
4βeD2

m

s3 +
é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úJ tK ce

D2
m

+ BmV t

4βeD2
m

s2 +
é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
ú1 + BmK ce

D2
m

+ GV t

4βeD2
m

s+ G K ce

D2
m

（7）

式中：K ce 为总的流量压力系数，m3 /( s ⋅ Pa )；K ce =
K c + C tm。

实际过程中，短舱倾转作动系统可忽略粘性

摩擦负载和弹性负载，即 G = 0，Bm = 0，上述可简

化为

θ ( s )=

K q

Dm
X ( s )- K ce

Dm
2 ( 1 + V t

4βK ce
s )TL ( s )

s ( s
2

ω 2
h

+ 2ξh
ωh
s+ 1 )

   （8）

式中：ωh 表示系统的无阻尼固有频率，rad/s；ξh 代
表液压阻尼比，为无量纲参数。这些参数共同决

定了系统的动态响应特性［15］。

ωh = 4βeD2
m

V tJ t
（9）

ξh = K ce

Dm

βe J t
V t

（10）

基于建立的数学模型，推导得到液压马达转

轴转角相对于阀芯位移的传递函数关系：

θ ( s )
X ( s )

=

K q

Dm

s ( s
2

ω 2
h

+ 2ξh
ωh
s+ 1 )

（11）

同时，液压马达转角对外部负载力矩的传递

函数可表示为

θ ( s )
TL ( s )

=
- K ce

Dm
2 ( 1 + V t

4βK ce
s )

s ( s
2

ω 2
h

+ 2ξh
ωh
s+ 1 )

（12）

2） 伺服阀传递函数

本文采用偏转板电液伺服阀，其将输入的微

小电信号转化为滑阀的位移，从而控制滑阀窗口

大小，实现对伺服阀输出流量的精准控制。

阀芯位移和力矩马达线圈中的电流成正比，

传递函数为

X ( s )
I ( s )

= K sv

( s
2

ω 2
n

+ 2ξ
ωn
s+ 1 )

（13）
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3） 测速传感器传递函数

在速度环的反馈中，采用数字量反馈，其传递

函数为

U ( s )
ω ( s )

= K vf （14）

4） 位移传感器传递函数

在位置环的反馈中，采用数字量反馈，其传递

函数为

U ( s )
θ ( s )

= K xf （15）

5） 伺服供放的传递函数

电液伺服阀输入电流信号的与供电电压的传

递函数为：

I ( s )
U ( s )

= K a （16）

6） 丝杠行程传递函数

丝 杠 行 程 对 液 压 马 达 转 轴 转 角 的 传 递 函

数为：

P ( s )
θ ( s )

= K p

2πi （17）

2. 3　仿真模型

根据传递函数，搭建短舱倾转作动系统伺服

控制模型结构框图，如图 2 所示。

基于上述伺服控制模型结构框图，利用 Simu⁃
link 工具箱建立短舱倾转作动系统伺服控制仿真

模型，如图 3 所示。相关仿真参数如表 1 所示。

图 2 短舱倾转作动器伺服控制模型结构框图

Fig. 2　Servo control configuration of pylon conversion actuator

图 3 短舱倾转作动系统仿真模型

Fig. 3　Simulation model of pylon conversion actuation system
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3　关键技术分析与讨论

3. 1　单侧短舱速度、位置精准控制技术

短舱倾转作动系统作为倾转旋翼机的关键核

心系统，其控制精度和平稳性直接影响飞行器的

姿态稳定性和过渡模式安全性，若位置或速度控

制存在偏差，可能导致推力不对称，甚至引发不可

控振荡。因此，倾转旋翼机在进行模态切换过程

中，不仅要保证位置的准确性，还要保证运动过程

中的平稳性。本文采用“速度—位置”双环伺服控

制，速度环通过采集旋变传感器数据实现闭环控

制，位置环通过采集短舱倾转角度传感器（RVDT）

数据实现闭环控制。由于本文采用的是阀控液压

马达驱动方案，因此控制指令最终会转换为伺服

阀的电流指令，伺服控制框图如图 4 所示。

在 10 V 控制指令、8（°）/s 额定倾转速度下进

行仿真，短舱倾转过程及指令跟随效果图 5 所示。

（a） 位置指令跟随

（b）速度指令跟随

图 5 指令跟随效果

Fig. 5　Command tracking performance

表 1　主要仿真参数

Table 1　Main simulation parameters
参数

液压马达排量 m3/rad
马达旋转轴总惯量 kg·m2

伺服阀流量—压力系数 m5/N·s
液压马达总泄露系数 m5/N·s
总容积 m3

电液伺服阀最大流量 m3/s
液压油体积弹性模量 Pa
粘性阻力系数 N·m·s/rad
位置环比例增益 Kp
位置环积分增益 Ki
速度比例增益 Kp
速度反馈增益 KvfV/rpm
位置反馈增益 KxfV/degree
伺服阀增益 KamA/V

数值

7. 2×10-7

2×10-3

5. 23×10-13

3. 75×10-12

6×10-5

4. 08×10-4

7×108

4. 7×10-3

5
0. 01
1. 0
1/600
1/4. 5
0. 8

 

 
I_ref

功率
驱动

马达

旋变

RVDT

解调

旋变

解调

位置

控制律
速度

控制律
Ka

作动器

指令

位置指令

限幅
电流指

令限幅
RVDT

传动
机构

速度指令

限幅

马达速度

均衡指令

限幅 控制律
纷争力均衡指令

图 4 “速度—位置”双环伺服控制框图

Fig. 4　"Speed-position" dual-loop servo control block diagram
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从图 5 中可以看出：整个运动过程中的稳态误

差为 0. 9%，位置跟踪效果良好；在 4. 4 s 时马达转

速最高为 3 580 r/min，整个过程中速度运行平稳。

3. 2　单侧短舱主主工作下的力均衡控制

技术

在主主工作模式下，两个液压驱动系统虽然

能够实现高精度、高负载能力的同步运行，但由于

系统结构和控制机制的固有特性，仍存在一定的

协同控制难题。首先，两个液压系统中的关键元

件，如伺服阀、液压马达、传感器等，在制造与装配

过程中不可避免地存在加工误差和装配偏差，从

而导致两个系统在接收到相同控制指令时，其实

际输出速度存在差异。此外，由于两个系统是通

过齿轮传动实现刚性机械连接，在输出速度存在

差异的情况下，必将引发两者之间的输出力不均

衡。当速度差异较大时，其中一个系统会由主动

驱动状态转变为被动负载状态，从而引起两个系

统间的力纷争。力纷争的存在给短舱倾转作动系

统造成额外的无功消耗，严重时会导致结构疲劳

或者损坏。因此，需在伺服控制策略中增加力均

衡控制算法，如图 6 所示。力均衡回路由死区环

节、滤波环节、限幅环节组成，其中死区环节用来

限制压差信号较小时，转速频繁波动，导致短舱角

度发生抖动；滤波环节应用低通滤波器对压差信

号进行调节，消除压力传感器高频噪声信号；限幅

环节限制力均衡控制回路最大输出指令，保证系

统稳定性。

力均衡指令作用在伺服控制回路中的速度

环，用于补偿速度指令。通过将两个系统中液压

马达的压力信号误差分别引入到两个系统的速度

回路中，对两个系统的速度进行正向和负向反馈

调节，从而实现力纷争的有效抑制。

以某型倾转旋翼机的短舱倾转作动系统为对

象进行力纷争仿真，设置液压Ⅰ系统和Ⅱ系统容

积效率分别为 95% 和 88%，均衡前Ⅰ系统和Ⅱ系

统的速度特性仿真结果如图 7 所示。系统Ⅰ和系

统Ⅱ在倾转过程中随着马达转速增大，二者间的

速度差异不断增大，在 4. 4 s 时速度差异达到最大

值 331. 8 r/min，从而引起两个系统间产生扭矩

纷争。

当加入均衡控制算法后，系统Ⅰ和系统Ⅱ在

运行过程中的速度差异明显降低，系统间的力纷

争得到了较好的抑制，仿真结果如图 8 所示。

图 6 主主工作下的力均衡控制框图

Fig. 6　Force balancing control block diagram under master-master operation mode
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图 7 均衡前系统 I和系统 II速度差异特性

Fig. 7　Velocity difference characteristics between 
system I and system II before balancing

图 8 均衡后系统 I和系统 II速度差异特性

Fig. 8　Velocity difference characteristics between 
system I and system II after balancing

3. 3　左、右短舱同步精准控制技术

左、右短舱倾转同步性是影响倾转旋翼机安

全性和飞行性能的关键因素，左、右短舱倾转不同

步，不仅会导致不对称升力或推力，同时会导致机

翼、短舱连接结构承受额外扭转载荷，长期可能会

导致疲劳损失，尤其在悬停或过渡模式中，微小角

度差异可能会导致姿态剧烈变化，威胁飞行安全。

左、右短舱倾转作动器受部件自身误差、机械/液
压、电气控制及外部环境等多种因素综合影响，必

然会导致两侧运动不同步。因此，研究高精度、高

可靠性的同步控制技术对提升倾转旋翼机的飞行

安全性、稳定性和可靠性具有重要意义。

考虑到左、右短舱倾转作动器在飞机上安装

是完全独立的，因此需通过电气控制方法实现左、

右两侧的同步性，控制策略如图 9 所示。

为实现左、右短舱之间的高精度同步运动控

制，通过对左、右短舱的位置与速度反馈信号进行

实时比较，计算出同步误差，其次根据误差生成相

应的位置补偿指令与速度补偿指令，并将其分别

施加到位置回路和速度回路中，实现对左、右短舱

运动状态的动态调节，从而提升系统的同步性和

稳定性。

以某型倾转旋翼机的短舱倾转作动系统为对

象进行同步性仿真分析，设置左、右短舱倾转作动

系统负载力矩分别为最大输出力矩和额定输出力

矩，对不同控制策略的效果进行对比分析。

左、右短舱倾转作动系统仅采用自身的“位置

环+速度环”伺服控制策略，之间不引入任何同步

性控制策略，仿真结果如下图所示。从图 10（a）可

以看出：左、右短舱倾转作动系统运行过程中出现

了明显的不同步，在 8. 1 s时位置差异达到最大，为

3. 28°，不满足 0. 5°指标要求；从图 10（b）可以看出：

在 1. 65 s 时，左右短舱倾转作动器速度出现差异，

4. 5 s 时速度差异为 318 r/min，10. 5 s 速度差异达

到最大，为 822. 8 r/min。左、右短舱倾转作动器的

不同步性会随着速度差异的逐渐积累，直至不能

满足系统同步性要求。

当在左、右短舱倾转作动器之间引入位置均

衡策略，设定位置差异大于门限值 0. 1°时，系统进

行同步性均衡，仿真结果见下图所示。从图 11（a）
可以看出：左、右短舱倾转作动系统运行过程的同

步性得到明显改善，位置差异最大值仅 0. 17°，满足

0. 5°指标要求；从图 11（b）可以看出，在运行过程中

速度差交替变化，在系统额定速度附近和减速过

程中出现较大的振荡，最大差值约 1 000 r/min，因
此需进一步改善。
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图 11 左右短舱位置、速度差异特性（仅位置均衡）

Fig. 11　Position and velocity difference characteristics of 
left and right pylon （Position balancing only）

在左、右短舱倾转作动系统之间进一步引入

速度均衡策略，设定当速度差异大于 100 r/min 时

进行速度均衡，仿真结果如下图所示。从图 12（a）
可以看出，左、右短舱倾转作动系统运行过程的同

步性没有受到任何影响，最大差异依然保持在

0. 17°的水平；但是，从图 12（b）可以看出，左、右短

舱作动系统的速度差异最大仅 500 r/min，其运行

过程中的稳定性得到了明显改善。因此，在左、右

短舱倾转作动系统之间同时引入“位置均衡＋速

度均衡”，不仅能有效保证两侧倾转过程的同步

性，同时还能保证运行的稳定性。

 

  I_ref
功率
驱动

马达

旋变

旋变

解调

位置

控制律
速度

控制律
Ka

作动器

指令

位置指令
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电流指

令限幅
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传动
机构
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控制律
Ka

电流指

令限幅

RVDT

传动
机构

速度指令

限幅

马达速度

右短舱

RVDT

解调

RVDT

解调

旋变

旋变
解调

PID

-1

PID

-1

图 9 左、右短舱同步精准控制策略

Fig. 9　Precision synchronization control strategy for left and right pylon

图 10 左右短舱位置、速度差异特性（未均衡）

Fig. 10　Position and velocity difference characteristics of 
left and right pylon （Unbalanced）

9



航空工程进展

4　试验验证

4. 1　位置、速度精准控制验证

以某型倾转旋翼机的短舱倾转作动系统为对

象进行试验验证，在 0~90°控制指令、8°/s 额定倾

转速度指令下进行试验验证，试验结果如图 13 所

示，其中速度指令 1 V 对应 600rev/min。短舱倾转

运行过程所需时间为 12. 4s，稳态误差为 0. 2%；在

5 s 时左右短舱倾转作动系统马达最高转速分别为

3 160 和 3 175 r/min，整个运行过程位置跟踪效果

良好，速度运行平稳。试验结果表明了本文所采

用的 "位置环 + 速度环 "双环伺服控制策略的有

效性。

4. 2　主主工作力均衡控制验证

为验证力均衡控制算法的有效性，对短舱倾

转作动系统给定 0-90°斜坡位置指令，分别对均衡

前后 I 系统和 II 系统的扭矩特性进行对比，实验结

构如图 14 所示。

均衡前，系统 I 和系统 II 在匀速运行过程中纷

争力为 2Nm（如图 14（a）所示），减速过程中纷争力

进一步增大，表明两个系统间存在明显的扭矩纷

争。当加入本文提出的力均衡控制算法后，系统 I
和系统 II在整个运行过程中力纷争明显降低，力纷

争最大值仅有 0. 5Nm（如图 14（b）所示），系统间的

力纷争得到了有效抑制。试验结果验证了力均衡

控制算法在抑制双系统力纷争方面的有效性。

图 12 左右短舱位置、速度差异特性

（位置均衡+速度均衡）

Fig. 12　Position and velocity difference characteristics of 
left and right pylon （Position balancing and 

velocity balancing）

（a） 位置特性

（b） 速度特性

图 13 短舱精准控制实验结果：

Fig. 13　Experimental Results
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4. 3　左右短舱同步性控制验证

为验证左右短舱同步控制策略的性能，设定

左右短舱倾转速度差为 20%，分别对无同步控制

和有同步控制两种情况进行了对比，实验结果如

图 15 所示。

当左、右短舱倾转作动系统仅采用自身的 "位
置环+速度环 "伺服控制策略，且不引入任何同步

性控制策略时，试验结果显示系统运行过程中出

现了明显的不同步现象（如图 15（a）所示），在 15 s
时位置差异达到最大为 15°，不满足系统同步性

要求。

当在左、右短舱倾转作动器之间引入本文提

出的同步性均衡控制策略后，试验结果表明左右

短舱倾转作动系统运行过程的同步性能得到显著

改善（如图 15（b）所示），位置差最大值降低至

4. 5°，验证了“位置均衡+速度均衡”同步控制策略

的有效性。

5　结  论

1） 采用“位置环+速度环”双环伺服控制可有

效提升单侧短舱倾转过程中的位置精度和运动平

稳性。

2） 在双系统主主工作模式下，引入基于液压

马达压力信号误差反馈的力均衡控制算法，并将

其作用至各系统的速度控制回路中，能够有效抑

制系统间的力纷争。

3） 采用“位置均衡+速度均衡”复合同步控制

策略，能够显著提高左、右短舱作动系统之间的同

步精准与运行平稳性。

上述伺服控制策略已在某倾转旋翼机短舱倾

转作动系统中完成了工程应用验证，可推广应用

至其它类似工程场景中，相关控制参数需根据实

际具体应用场景进行差异化适配调整。
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