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摘� � � 要: 构建了 U H�60A 直升机六自由度非定常、非线性气动力模型以及完整的直升机/涡轴发动机非

线性综合仿真模型.使用增广 L Q R方法设计了直升机飞行控制器, 包线内大量仿真结果及与 H � 控制器效果

的对比表明该控制器解耦性能、指令跟踪性能优越, 鲁棒性强. 此外, 该控制器设计过程简单和调参方便. 借

助上述综合仿真模型研究了发动机闭环系统与直升机的功率匹配关系, 数字仿真表明: 发动机能够满足直升

机机常规飞行任务下的功率需求,功率涡轮转速下垂量满足直升机飞行操纵品质规范( A DS�33E)的要求.

关 � 键 � 词: 直升机/发动机综合仿真模型; 飞行控制; 增广 LQ R 方法; 解耦性; 鲁棒性

中图分类号: V231 � � � � � 文献标识码: A

收稿日期: 2009�01�17; 修订日期: 2009�06�15

基金项目:航空支撑科技基金( 04B52006)

作者简介:孙立国( 1984- ) ,男,河北玉田人,硕士生,主要从事直升机、发动机建模、控制及优化研究.

Augmented linear quadratic regulator controller design based

on non�linear integrated helicopter/ engine model
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Abstract: T he unsteady and non�linear helicopter m odel of U H�60A w as establ ished,

w hile the no n�linear integr ated helicopter/ engine model w as also const ructed. T hen, an aug�
m ented linear quadratic regulator ( ALQR) method for the f light cont roller w as desig ned.

Sim ulat ive experiments on the integ rated helicopter/ engine m odel w er e conducted. Numeri�
cal sim ulat ion results and the compar ison w ith H � controller demonstrate that the A LQR

flig ht cont roller had its superiority of decoupling, com mand tracking and robustness. In ad�
dition, it w as also found that the closed�loop sy stem of engine could sat isfy the need of pow er

required by the helicopter in usual task, and the pow er turbine speed could meet the require�
m ent o f A DS�33E.

Key words: integ rated helicopter/ engine model; f light cont ro ller ;

augmented linear quadratic reg ulator ( ALQR) ; decoupling; robustness

� � 直升机是一个多自由度、强耦合的高阶系统,

现代直升机的设计过程中采用综合设计和综合控

制技术非常必要
[ 1�4]

,在设计阶段就考虑各子系统

的耦合作用,以提高飞机对飞行姿态、轨迹的控制

能力,与此同时达到节省燃油、增大航程等目的.

90年代, Siko rsky 公司、M cDonnell Doug las 直升

机公司及通用电气公司分别建立了 GENH EL,

FLYRT 和 SARC直升机飞行动态仿真模型用于

直升机综合飞行/发动机控制研究,并应用到直升

机综合飞行/发动机控制设计中, 具体型号有
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SPIRIT 直升机[ 2] ( S�76)等 .

21世纪初, 美国军方又发起了对装配先进

Prat t and Whitney 3000SH P 发动机的下一代

Sikorsky Black H aw k直升机综合控制研究.

国内关于直升机综合飞行/发动机控制的研

究起步不久,仍处于数字仿真阶段,仿真所用的飞

机/发动机综合模型中,或者直升机和发动机均用

线性模型
[ 4]
或者直升机、发动机两者之一用线性

模型[ 5�6] 或者涡轴发动机非线性模型[ 7] 不够精确,

难以精确反映大包线范围内发动机的非线性动静

态特性.

为对整个系统进行更有效的综合控制及优化,

本文首先构建了较为完整的直升机/涡轴发动机非

线性综合仿真模型,其次基于该综合模型设计了直

升机飞行控制器.直升机飞行控制器的设计都是围

绕着增稳和解耦展开的, 有人应用 LQR( linear

quadrat ic regulator)理论设计了增稳系统,随后出

现了特征值配置、H �
[8�9]
和 �综合及其他智能控

制等
[ 10�12 ]

.但很多控制器的设计并未很好的解决

大包线范围内的鲁棒性、解耦性以及控制器阶次高

等问题. 为解决这些问题, 本文首次将一种增广

LQR方法用于直升机飞行控制器设计.

1 � 直升机/涡轴发动机非线性综合

仿真模型研究

1. 1 � 直升机模型

本文所建直升机模型是基于 UH�60A直升机

数据依照文献[ 1]在文献[ 3]发动机/旋翼模型基础

上建立的包含主旋翼、机身、尾桨、平尾和垂尾的非

定常、非线性气动力模型.其中旋翼模型采用了非

均匀一阶谐波入流模型.参照黑鹰直升机飞行测试

数据[ 1] ,本文对前述非线性综合仿真模型进行了大

量精度校验工作, 校验工作主要包括两部分:  全

包线内不同高度上的定常平飞配平值 ! ! ! 前飞速
度关系曲线与飞行测试以及 Ames GENHEL 模型

数据进行了对比; ∀全包线内不同点模型各状态量

的开环操纵响应曲线与飞行测试以及 Ames GEN�
H EL 模型数据进行了对比.大量校验结果表明前

述模型具有较高的置信度,适合于全包线内进行直

升机常规飞行任务的仿真计算.限于篇幅,在此仅

给出模型校验部分对照曲线.

校验模型中 U H�60A 直升机参数与文献[ 1]

一致,飞行测试数据参考文献[ 13] .在动态仿真过

程第 2. 55s处施加与所选飞行试验相对应的横向

周期变距 �A 1c = 1. 14#的操纵量阶跃输入, 所得

动态仿真曲线与该型直升机的 U S Army Avia�
tion Eng ineering Flight A ct ivity ( U SAAEFA)飞

行测试数据对比,部分校验曲线如图 1所示.符号

说明:  滚转角( (#) ) , p 滚转角速率( (#) / s) , r 偏

航角速率( (#) / s) , q 俯仰角速率( (#) / s) .

图 1� 直升机动态响应曲线

F ig. 1� D ynamic respo nse o f the helicopter

1. 2 � 发动机模型

本文的 T700涡轴发动机部件级模型是在文

献[ 3, 14]基础上, 用部件法建立的非线性实时数

学模型.涡轴发动机稳态功率解算模型满足各转
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动部件的功率平衡及各截面的质量流量连续条

件.动态过程中,采用一次通过算法解决了模型动

态仿真中的实时性问题.本模型为面向工程应用

的通用性实时模型, 借助于全包线范围内的精确

初猜值表的建立,以及迭代步长的自动选取, 解决

了稳态模型的全包线收敛问题. 文献[ 15]给出了

该模型全包线范围内的多点校验结果.

值得强调的是,这里的涡轴发动机稳态模型

为功率解算模型[ 3] ,在直升机总体配平时能够根

据旋翼及尾桨的需用功率解算出满足此功率需求

的燃气涡轮相对转速 n
-

g 及相应的燃油流量. 发动

机控制系统采用两回路串级 PID ( proport ion in�
tegr at ion differ ent iat ion)控制器, 以功率涡轮转

速恒定为控制目标, 以主燃油流量 W f 为控制量.

内环被控量为燃气涡轮转速 N g , 外环被控量为

功率涡轮转速 N p .

1. 3 � 综合仿真模型

直升机/发动机非线性综合仿真模型的结构框

图如图 2所示,主旋翼与机身、尾桨、平尾和垂尾的

气动耦合关系已经在图上示出. 直升机/涡轴发动

机非线性综合仿真模型的初始定常配平主要包括

3部分:  旋翼动力学系统的配平; ∀发动机模型

配平; ∃机体动力学模型配平,包括旋翼总距、纵横

向周期变距、尾桨总距和平尾安装角的配平. 首先

进行旋翼及机体的配平,迭代计算直至机体运动学

方程满足精度要求. 然后根据旋翼的需用功率 P l

进行发动机功率解算模型的配平计算, 算出发动

机的工作状态.我们建立了全包线范围内的初猜值

表,使得该综合仿真模型能够在包线范围内任意点

进行功率解算和初始化并开始动态仿真.

图 2 非线性直升机/发动机综合仿真模型结构

Fig . 2 � Simulation co nf igur ation of the non�linear

integ rated model

构建综合模型的另一难点便是解决直升机与

发动机两系统的动态联接问题. 本文解决办法是

旋翼和机体模型将当前需用功率 P l 及旋翼轴扭

矩传给发动机并代入功率涡轮转子动力学方程影

响发动机状态;发动机闭环模型根据负载实时求

解当前燃油输入量并动态计算得到当前实际功率

涡轮转速 N p ,经过一个固定传动比转化后作为主

旋翼和尾桨转速.

2 � ALQR ( augmented linear quadratic

regulator) 控制方法

� � 首先在直升机状态变量系统中引入 4个轨迹

输出误差量将原系统扩展成含 13状态变量的系

统,然后按照一般的 LQR 控制器设计方法对增

广后的系统设计控制器.将该控制器用于直升机

指令跟踪控制时,既可保持 LQR控制系统所具

有的良好的鲁棒性, 并保证系统输出与给定指令

之稳态误差为零
[ 16]

.

本文以 UH�60A 直升机模型为控制对象,设

计过程中应用的名义对象是基于直升机六自由度

非定常、非线性模型的海平面悬停点小偏差线化

模型,其状态空间表达式如下:

�x = Ax + Bu

y = Cx + Du
( 1)

式中

x = [ u v w p q r  !∀]
T

u = [ ∀0 A 1c B 1s ∀tr ]
T

y = [ V x , V y , V z ,!] T

状态量依次为: 沿英美轴系 x , y , z 轴方向的速

度,绕 3个轴的角速度以及滚转角、偏航角和俯仰

角.控制输入分别表示总距、横向周期变距、纵向

周期变距和尾桨总距. 并且各量均为相对于线化

点的增量,为简化起见本文表达中均略去增量符

号 �. A, B, C和D 为适维矩阵.

对系统( 1)微分可得

%x = A�x + B�u

�e =
d( r - y )

dt
= - �y = - C�x

t > 0

( 2)

其中

r = [ V xr , V y r , V zr , !r ]
T

e= r- y

� � 取增广状态向量为
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x
-
= [�xT

e
T
]

T

则式(2)可以表示为

x
-
= Ax

-
+ Bx

-
(3)

其中 � � u
-

= �u, �A =
� A 0

- C 0
, �B = B0

� � 对系统(3)可以设计 LQR状态调节器,求出

的控制律为

 u = - �K x

其中 �K = R
- 1 �BP , 而 P 满足 Riccati 方程, 具体

从略.

�K按�x和�e表示为分块矩阵 �K = [ Kx � Ke ] 则

�u = u
-

= - �K x
-

= - [ Kx � Ke] &
�x
e

=

- Kx�x - Kee

� � 对上式求拉氏变换, 得系统( 1)的控制器为

u = - K xx - ( Kee/ s) ( 4)

� � 所设计的 ALQR控制器结构图如图 3所示.

图 3� AL Q R控制系统结构图

F ig . 3� Blo ck diag ram o f the co ntr ol system desig ned

by AL Q R method

从控制系统的结构图可以看出,此控制器不

仅利用了状态量 x 的信息, 而且利用了输出 y 的

信息,也就是说利用了比直接 LQ 最优跟踪方法

更多的有关系统信息, 因此它将具有更优良的性

能
[ 16]

. 针对增广后的含 13个状态变量的系统( 3)

求解的控制律中,状态反馈阵 Kx主要起状态调节

和增稳作用,并有一定解耦功能.输出误差反馈阵

Ke 主要影响前飞、侧飞、高度、航向通道的指令跟

踪效果,两者物理意义明确.

为说明 ALQ R飞行控制器的优越性, 针对系

统( 1)设计了混合灵敏度 H � 控制器以作对比.混

合灵敏度 H � 控制比较成熟
[ 17]

, 此处不再赘述,

下一节讨论有关的仿真结果.

3 � 仿真结果及分析

3. 1 � 控制效果对比

为进行控制器效果对比, 我们在 V x = 10 m/ s,

V z = - 1 m/ s, H = 200 m 的基准点分别设计了

ALQ R和 H � 控制器, 并放入非线性模型进行了

控制效果对比, 其中在设计点的对比曲线如图 4

所示,限于篇幅侧飞和偏航通道的仿真曲线在此

未给出.大量数字仿真结果表明: 混合灵敏度 H �

控制器的灵敏度函数加权阵 W s 和补灵敏度函数

加权阵 W t 难以选取, 尽管我们反复调参仍难以

使前飞和侧飞控制得到满意效果, V x 超调量达

13. 6%.并且, 这一组 ALQR控制器能够用在 V x

为 0~ 25 m/ s, H 为 0~ 3 km 的包线范围内, 而

H � 控制器几乎不能用在其它点. 相比之下

ALQ R控制器解耦性能更优, 超调小无静差, 调

参方便.

图 4 � AL Q R 和 H � 控制器的控制效果对比

F ig . 4 � Co mpar ison of A L Q R and H � contro llers

3. 2 � 带 ALQR控制器的综合模型仿真

工作原理: 动态仿真过程中, ALQR 飞行控

制器改变直升机飞行状态时会造成需用功率 P l

的改变,进而造成涡轴发动机功率涡轮输出功率

Ppt与旋翼轴需用功率的不平衡,导致功率涡轮转

速变化;而此时因为涡轴发动机以功率涡轮转速

恒定为控制目标,发动机 PID 控制器势必会马上

迅速调节供油量,维持发动机功率涡轮转速恒定.

以下所有仿真结果基于前述直升机/涡轴发动

机非线性综合仿真模型.基于海平面悬停点的直升

机状态变量模型设计 ALQR飞行控制器, 并将其
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用于直升机非线性模型在H = 1 km 和 Vx = 15 m/ s

这一控制器非设计点的前飞通道、侧飞通道、航向

通道和爬升速度通道的控制.阶跃响应仿真结果图

如下.为方便进行比较,图中前飞速度 V x 以增量形

式在图中给出(基准点 V x = 15m/ s) ,并且主响应曲

线在图中右边纵坐标轴下单独画出.

3. 2. 1 � 直升机前飞、侧飞、航向通道的控制效果

如图 5所示,前飞速度、侧飞速度以及偏航角

均能在较短时间内稳定,超调小, 无静差, 并能在

动态调节过程中保持另外 3个轨迹控制量在零附

近.这体现了控制器的良好解耦性能.并且大量仿

真结果表明,只需几组该控制器便能实现直升机

全包线范围内的六自由度控制并满足工程需要.

图 5 � 前飞, 侧飞和航向通道阶跃响应曲线

F ig. 5� Step response o f V x , V y and !

在非设计点 ALQR 控制器具有良好的控制效果

表明其具有非常强的鲁棒性. 从原理上分析,随着

前飞速度增大,直升机机体开环系统的不稳定极

点移向复平面虚轴负向
[ 18]

,既然控制器已经在悬

停状态取得了较好控制效果, 可以分析出其在一

定包线范围内前飞速度增大后也有较好的控制

品质.

3. 2. 2 � 阶跃指令爬升飞行控制效果

如图 6所示, 发动机控制器以功率涡轮转速

恒定为控制目标. 直升机接受爬升速度阶跃指令

突然爬升时, 需用功率增大很多, 发动机必然短

时间内难以理想地满足功率需求. 旋翼轴转速从

#= 27 rad/ s略有下降, 最小值 26. 83 rad/ s,其下

垂量为0. 62% ,扭矩变化量满足美军标 ADS�33E

直升机高度响应特性和发动机扭矩响应等级 1要

求,马上发动机在控制器作用下燃油量增加,燃器

发生器转速马上上升, 继而功率涡轮输出功率增

加,又将功率涡轮转速调回设计点,相应的旋翼轴

转速也调回 27 rad/ s,中间调节过程中旋翼轴转

图 6 � V z = - 1m/ s 爬升阶跃指令的响应曲线

F ig . 6 � Step r esponse of V z = - 1 m/ s
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速下垂量满足直升机飞行操纵品质规范的要求.

此外研究发现,在联入发动机构成交联系统

之前,只给旋翼恒定转速时,本文的 ALQR飞行

控制器具有非常理想的动静态控制品质,被控量

无超调震荡,跟踪曲线平滑.这表明发动机系统与

直升机系统的耦合对于直升机的飞行控制品质影

响很大,足见本文构建非线性综合仿真模研究综

合优化控制的必要性.

4 � 结 � 论

本文研究并构建的直升机/涡轴发动机非线

性综合仿真模型能够用于直升机全包线范围内的

六自由度常规飞行任务仿真研究, 为进行直升机、

发动机综合优化控制研究,更好地挖掘发动机的

潜力奠定了基础.研究也表明,该模型对于更好地

研究直升机/涡轴发动机这一交联系统的耦合特

性十分必要.基于以上综合模型本文设计的直升

机 ALQR飞行控制器,数字仿真实现了直升机全

包线范围内的六自由度飞行控制, 该控制器表现

出了很强的解耦跟踪性能和鲁棒性. 综合仿真过

程中发动机转速下垂量满足飞行操纵品质规范

( ADS�33E) 的要求. 此外, 相比于 H � 控制器

ALQR控制器的设计过程具有简单明了、权阵系

数调参方便的特点, 便于工程实际应用.
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