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基于自适应滤波的电控旋翼桨距控制试验

陆　洋，董维生，洪　亮，冯剑波
（南京航空航天大学 直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京２１００１６）

摘　　　要：提出了基于自适应滤波的电控旋翼桨距控制方法，并基于此开发了双闭环电控旋翼桨距控制

系统，利用模型电控旋翼试验台进行了悬停状态下的桨距控制试验．试验结果表明：所研制的双闭环电控旋

翼桨距控制系统能够有效、可靠地实现襟翼操纵和桨距控制．基于自适应滤波的桨距控制律可以很好地实现

电控旋翼的总距、周期变距以及总距耦合周期变距操纵；桨距响应幅值满足要求，相位滞后约在１０°～１５°之

间；从襟翼偏转到桨叶变距响应的滞后约２０°～３０°．不同桨叶／襟翼自身的结构及气动特性差异，会一定程度

的影响桨距控制的实际效果．
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　　电控旋翼（ＥＣＲ）是美国于２１世纪初提出的
一种新概念旋翼系统，它通过位于各片桨叶上的
伺服襟翼取代直升机原有自动倾斜器和机械操纵

杆系实现对旋翼的操纵，可大幅简化操纵系统、提
高直升机质量效率［１］．电控旋翼的基本工作原理
为：通过驾驶杆产生操纵电信号，经电缆、集流环、
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旋翼轴、桨毂，最后传到位于桨叶的电作动器，作
动器驱动伺服襟翼做每转一次的周期偏转运动，
利用襟翼产生的俯仰力矩通过气弹作用改变桨叶

的桨距，最终实现旋翼操纵的目的．
２００１年，美国国家航空航天局Ａｍｅｓ研究中
心的Ｏｒｉｍｉｓｔｏｎ首次对电控旋翼用于旋翼操纵的
可行性进行了研究［２］．２００３－２０１０年，美国 Ｍａｒ－
ｙｌａｎｄ大学的Ｓｈｅｎ等人先后针对电控旋翼气弹
建模与分析、桨叶和襟翼参数优化设计、智能材料
作动器设计及模型试验开展了研究工作［３－６］．此
外，美国Ｓｉｋｏｒｓｋｙ公司为将电控旋翼技术应用于
直升机型号，已研制了大尺寸电控旋翼系统用于
开展试验研究［７］．国内，南京航空航天大学陆洋等
人建立了电控旋翼气弹模型，分析并总结了其气
弹响应和操纵规律；研制了摆动式电磁式作动器
及原理性电控旋翼试验系统，进行了开环操纵试
验研究，验证了电控旋翼的可行性［８－１０］．
如何实现桨距的准确控制是电控旋翼技术的

核心问题．由于旋翼气动力环境十分复杂，且随直
升机飞行状态变化而改变，因此电控旋翼襟翼偏
转到桨叶变距环节的传递特性也不断改变，这就
要求电控旋翼的桨距控制律能够在各种飞行条件

下均能实现桨距的准确控制．国内，作者首先采用
了ＰＩＤ（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ　ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ）控
制算法对电控旋翼桨距进行了悬停状态桨距闭环

控制试验，总距操纵效果尚可，周期变距控制效果
一般，且不同试验状态需调整使用不同的ＰＩＤ参
数［１１］．因此，从实用角度考虑，电控旋翼必须采用
自适应控制方法．国外目前尚无公开的关于电控
旋翼桨距自适应控制的相关文献，但利用伺服襟
翼进行自适应振动控制的研究工作已开展多

年［１２－１３］，其所发展的基于自适应滤波的控制方法
对电控旋翼桨距控制具有很好的借鉴意义．因此，
作者将用于直升机主动振动控制的自适应滤波方

法引入电控旋翼桨距控制，初步仿真结果证明了
其有效性［１４］．在此基础上，又进一步提出了可提
高收敛速度及稳定性的基于自适应滤波的改进算

法，仿真结果表明控制效果良好［１５］．为验证文献
［１５］所提出的自适应方法用于桨距控制的可行性
和有效性，本文利用模型电控旋翼试验系统开展
了基于自适应滤波的电控旋翼桨距控制试验．

１　基于自适应滤波的桨距控制方法

基于自适应滤波的桨距控制算法原理如图１
所示．其中 Ｈ（ｚ）表示次级通道，包括襟翼控制

器、Ｄ／Ａ转换、功率放大器、电作动器、传动机构、
襟翼、桨叶、桨距角传感器等环节．Ｗ（ｚ）为主动
控制滤波器，在整个控制系统中Ｗ（ｚ）会随着被
控系统特性的改变而改变．Ｈ^（ｚ）为次级通道辨识
滤波器，通过添加白噪声在线辨识次级通道Ｈ（ｚ）．
ｋ为缩放因子，ｘ（ｎ）为期望的桨距输入信号，ｅ（ｎ）
为系统的反馈误差信号，ＬＭＳ为最小均方根．

图１　基于自适应滤波的电控旋翼桨距控制算法

原理图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍ　ｏｆ　ＥＣＲ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ａｄａｐｔｉｖｅ　ｆｉｌｔｅｒ

该算法是在文献［１４］基于误差通道在线辨识的
自适应滤波方法基础上的改进，其核心是用ｋ·ｘ（ｎ）
替换原次级通道辨识滤波器，可有效减小控制计算
量，提高控制实时性和收敛速度．算法归纳如下：

ｙ（ｎ）＝ｗ（ｎ）＊ｘ（ｎ），　^ｕ（ｎ）＝ｈ^（ｎ）＊ｖ（ｎ）
（１）

ｙ^′（ｎ）＝ｈ^（ｎ）＊ｙ（ｎ），　ｘ′（ｎ）＝ｈ^（ｎ）＊ｘ（ｎ）
（２）

ｅＷ（ｎ）＝ｅ（ｎ）－^ｕ（ｎ） （３）

ｅＨ（ｎ）＝ｅ（ｎ）－^ｕ（ｎ）－ｋ·ｘ（ｎ）＋ｙ^′（ｎ）
（４）

ｗ（ｎ＋１）＝ｗ（ｎ）＋μＷ·ｘ′（ｎ）·ｅＷ（ｎ）（５）

ｈ^（ｎ＋１）＝ｈ^（ｎ）＋μＨ·ｖ（ｎ）·ｅＨ（ｎ） （６）

式中ｗ（ｎ）为Ｗ（ｚ）的权系数向量，ｈ^（ｎ）为 Ｈ^（ｚ）

的权系数向量，μＷ 和μＨ 分别为Ｗ（ｚ）和Ｈ^（ｚ）的
收敛系数，ｘ′（ｎ）为经过误差通道辨识模型滤波
的信号，ｖ（ｎ）为用于辨识误差通道的噪声信号，
“＊”表示卷积．
然而，在实际系统中，误差信号ｅ（ｎ）中通常

会混入诸如测量噪声等与参考输入信号不相关的

干扰信号ｎｅ（ｎ），将会在每一控制步中影响瞬态

７０７２
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权函数，从而导致系统的收敛性变差，甚至发散．
因此，为提高系统收敛速度和鲁棒性，进一步采用
对主动控制滤波器Ｗ（ｚ）的权函数添加约束控制
的方法来减小干扰信号ｎｅ（ｎ）对权函数的影
响［１６］．其算法如下：

ｗ（ｎ＋１）＝

ｗ（ｎ＋１），

ｉｆ　‖ｗ（ｎ＋１）‖ ≤ｂ
ｂ·ｗ（ｎ＋１）
‖ｗ（ｎ＋１）‖

，

ｉｆ　‖ｗ（ｎ＋１）‖ ＞

烅

烄

烆 ｂ

（７）

式中‖·‖表示欧几里得范数，ｂ为可调参数，用来
约束权函数ｗ（ｎ）的范数，该值需根据实际情况
进行调整，以获得最佳控制效果．

２　试验系统与试验原理

２．１　模型电控旋翼试验系统

基于自适应滤波的电控旋翼桨距控制试验在

作者所开发的模型电控旋翼试验系统上进行．该
试验系统由模型电控旋翼试验台和测控系统组

成．图２、图３分别为模型电控旋翼试验台和电控
旋翼测控系统的实物照片．
模型电控旋翼采用２片桨叶跷跷板构型，旋

翼直径为２．８ｍ，桨叶弦长为１７８ｍｍ，桨叶预安装
角为１１°，桨根弹簧扭转刚度为２６．４Ｎ·ｍ／ｒａｄ；
襟翼长度为０．２ｍ，弦长为５０ｍｍ，襟翼径向安装
位置为０．６Ｒ～０．８Ｒ．自行研制的摆动式电磁作
动器固定在桨毂外套筒上，作动器通过埋入桨叶
内部的微型摇臂拉杆机构驱动后缘襟翼运动．作
动器后端安装有角度传感器，用于位置反馈．此
外，在２个桨毂支臂上以及桨毂中心挥舞铰处，分
别安装了角度传感器，用以提供２片桨叶的桨距
角和旋翼挥舞角信号．
模型电控旋翼由１台７．５ｋＷ 三相交流电机

图２　模型电控旋翼试验台

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔ　ｒｉｇ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｍｐｒｏｖｅｄ　ＥＣＲ　ｓｙｓｔｅｍ

图３　电控旋翼测控系统

Ｆｉｇ．３　Ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ａｎｄ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇ　ｓｙｓｔｅｍ　ｏｆ　ＥＣＲ

驱动，通过变频器控制其工作转速．在电机轴的底
端安装有`只９位绝对式编码器，用以提供控制所
需的旋翼方位角信号．
试验中，信号采集及滤波通过 ＮＩ　ＵＳＢ６２２１

多功能数据采集卡完成，采集信号包括：２只作动
器的出轴转角、２片桨叶的桨距角、旋翼挥舞角以
及旋翼方位角．在正式试验开始前，完成了各传感
器的标定工作．摆动式电磁作动器的角位置控制
通过研华ＰＣＩ１７１０多功能卡实现；桨距控制则通
过ＤＳＰ２８１２控制器实现．

２．２　电控旋翼桨距控制试验原理

电控旋翼桨距控制采用双闭环控制方式，其中，
内环为襟翼（作动器）位置环，外环为桨距位置环．
电 控 旋 翼 桨 距 控 制 原 理 如 图 ４ 所 示．

ＤＳＰ２８１２桨距控制器根据设定的桨距期望值和
各片桨叶的桨距反馈信号，经过自适应滤波算法
处理得到需要的襟翼偏角，输出给ＰＣＩ１７１０襟翼
控制器，通过相应算法解算出电磁作动器的电压
控制信号，进一步经功率放大器和集流环，驱动位
于桨毂的电磁作动器运动，通过传动机构带动襟
翼偏转，实现桨叶变距．

图４　电控旋翼桨距控制原理图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ　ｏｆ　ＥＣＲ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

８０７２
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由于后缘襟翼所处位置空间狭小，且工作环
境恶劣，在此安装襟翼角度传感器难度较大．因
此，在本试验中，以电磁作动器转角替代襟翼偏角
作为反馈信号，作动器与襟翼之间的传动拉杆则
作为线性环节处理．因此，襟翼位置控制实为作动
器的转角闭环控制．两只作动器位置闭环控制采
用常规ＰＩＤ方法，算法基于Ｍａｔｌａｂ／ＲＴＷ模块和

ＰＣＩ１７１０多功能卡实现．图５给出了基于 Ｍａｔ－
ｌａｂ／ＲＴＷ的作动器闭环控制实时运行环境．图中

给出了两只作动器的独立控制模块；每个控制模
块左端的２个输入信号分别为由ＤＳＰ２８１２桨距
控制器输入的襟翼转角期望信号和作动器角度反

馈信号，右端信号为控制输出信号．
桨距控制采用前文所述的自适应滤波算法，

利用 Ｍａｔｌａｂ／ＲＴＷ工具箱和ＴＩ　ＣＣＳ３．３直接生
成实时运行代码，经适当修改即可运行．桨距控制
的实时运行环境如图６所示．其中，２片桨叶的桨
距角传感器作为反馈信号输入ＤＳＰ２８１２Ａ／Ｄ端

图５　作动器闭环控制 Ｍａｔｌａｂ／ＲＴＷ运行环境

Ｆｉｇ．５　Ｍａｔｌａｂ／ＲＴＷ　ｃｌｏｓｅｄ－ｌｏｏｐ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ　ｏｆ　ａｃｔｕａｔｏｒ

图６　基于自适应滤波的桨距控制 Ｍａｔｌａｂ／ＲＴＷ运行环境

Ｆｉｇ．６　Ｍａｔｌａｂ／ＲＴＷ　ｃｌｏｓｅｄ　ｌｏｏｐ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｐｉｔｃｈ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ａｄａｐｔｉｖｅ　ｆｉｌｔｅｒ

９０７２
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口，绝对式编码器提供方位角信号输入ＤＳＰ　Ｉ／Ｏ
端口，作为桨距期望信号的相位值，同时也作为时
域自适应滤波控制中的参考信号．

３　基于自适应滤波的桨距控制试验

基于自适应滤波的电控旋翼桨距控制试验在

模型电控旋翼悬停状态下进行，旋翼工作转速为

３００ｒ／ｍｉｎ．根据前期模型电控旋翼桨距开环试验
的结果［１１］，旋翼转速为３００ｒ／ｍｉｎ时，襟翼每偏转

１０°，桨距改变约１°；而襟翼设计偏转角度范围为

±４０°，因此在该转速条件下，桨叶变距变化范围
为±４°．为安全起见，试验过程中桨距变化范围控
制在±２°以内．
为模拟直升机旋翼实际操纵情况，试验包括

下述３种情况：旋翼总距控制（总距为１°）、旋翼周
期变距控制（纵向周期变距为１°），以及旋翼总距
叠加周期变距控制（总距为０．５°叠加纵向周期变
距为１°）．需要说明的是此处旋翼总距、周期变距
均指增量值．定义桨叶桨距角抬头为正，襟翼偏角
前缘向下为正．
以仿真研究中所设置的控制器参数为基

础［１５］，调整并设置试验时各控制器参数．参数选
取原则如下：增大滤波器收敛系数可提高桨距控
制收敛速度，但会降低稳定性；增大噪声增益有利
于误差通道的辨识，但会影响控制效果；缩放因子
在０．７５左右具有最佳的误差通道辨识效果．最终
确定的控制器参数如下：主动控制滤波器收敛系
数μＷ 为０．００２，噪声增益为０．５，辨识滤波器收敛
系数μＨ 为０．００１，缩放因子ｋ为０．７５，主动控制
滤波器约束权函数ｂ为１３；各滤波器权系数初值
均为０，阶数为６４．
图７和图８分别给出了旋翼为１°总距控制时

２片桨叶桨距角的时间历程（７ｓ末开始施加桨距
自适应控制，之前为无控状态），图９则给出了对
应襟翼偏角的时间历程．
从图７和图８中可以看出，无控制时，１号桨

叶、２号桨叶的桨距角分别为－２．６°和－１．７°；施
加控制后，２片桨叶的桨距响应均十分迅速，但有
约１．５°的超调，经过约５ｓ的调节时间后均达到稳
态值１°，其中１号桨距角略低于期望值．总体而言
控制效果良好．从图９中则可以看出，１号襟翼偏
角变化范围约为４０°，２号襟翼偏角变化范围则为

３２°左右，达到稳态后２片襟翼的偏角相差３°
左右．
值得注意的是，由于硬件条件限制，本次试验

图７　总距为１°控制时桨叶１桨距响应

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　１ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｗｉｔｈ　１°

ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图８　总距为１°控制时桨叶２桨距响应

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　２ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｗｉｔｈ　１°

ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图９　总距为１°控制时襟翼偏角响应

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｓｅｒｖｏ－ｆｌａｐ　ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　１°

ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

中控制器中各滤波器权系数均从零初值开始进行

调节，控制系统的收敛快慢影响了调节时间．可以
想象，若设置合适的初值，将会有效缩短调节时间．
图１０和图１１则给出了旋翼为１°纵向周期变

距控制达到稳态时２片桨叶桨距角的时间历程，
图１２给出了对应襟翼偏角的时间历程．
从图１０、图１１中可以看出，２片桨叶的实际

０１７２
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图１０　纵向周期变距为１°控制时桨叶１桨距响应

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　１ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｗｉｔｈ　１°

ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ　ｃｙｃｌｉｃ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图１１　纵向周期变距为１°控制时桨叶２桨距响应

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　２ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｗｉｔｈ　１°

ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ　ｃｙｃｌｉｃ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图１２　纵向周期变距为１°时襟翼偏角响应

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｓｅｒｖｏ－ｆｌａｐ　ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　１°

ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ　ｃｙｃｌｉｃ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

桨距波形良好，幅值与期望值均很接近，只是１号
桨叶负峰值略大，２号桨叶正峰值略大；１号桨叶
的相位滞后约为２０°，２号桨叶滞后约为７°．总体

而言控制效果良好．２片桨叶桨距控制效果的少
量差异是由于不同桨叶／襟翼的结构和气动外形
差异造成的．从图１２可以看出，２片襟翼的运动
反向，这是由于２片桨叶相位角相差１８０°；襟翼偏
角幅值分别为１２°和１４°，此差异同样是由２片桨
叶／襟翼自身的差异引起的．从襟翼偏转到桨叶变
距响应的滞后约为２０°～３０°，与文献［１］的结论是
相符的．
图１３和图１４给出了旋翼为０．５°总距叠加为

１°纵向周期变距控制达到稳态时２片桨叶桨距角
的时间历程．图１５给出了对应襟翼偏角的时间
历程．
从图１３、图１４中可以看出，对于总距叠加周

图１３　总距为０．５°叠加纵向周期变距为１°时

桨叶１桨距响应

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　１ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｗｉｔｈ　０．５°

ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｔｏｇｅｔｈｅｒ　ｗｉｔｈ　１°

ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ　ｃｙｃｌｉｃ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图１４　总距为０．５°叠加纵向周期变距１°时

桨叶２桨距响应

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　２ｐｉｔｃｈ　ａｎｇｌｅ　ｗｉｔｈ　０．５°

ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｔｏｇｅｔｈｅｒ　ｗｉｔｈ　１°

ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ　ｃｙｃｌｉｃ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

１１７２
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期变距操纵情况，２片桨叶的实际桨距波形较好，
平均值和幅值与期望值都很接近，１号桨叶负峰
值仍略大，２号桨叶幅值与期望值符合的很好；２
片桨叶的相位滞后仍在１０°至１５°左右，与仅有周
期变距控制情况相当．总体而言控制效果良好．从
图１５可以看出，２片襟翼的运动反向，与实际情
况相符；襟翼偏角平均值分别为６°和２°，此差异
是由总距操纵引起的；襟翼偏角幅值分别为１１°
和１３°，此差异同样是由２片桨叶／襟翼自身的结
构而后气动差异引起的．从襟翼偏转到桨叶变距
响应的滞后约为２０°～３０°，这与仅有周期变距操
纵情况类似．
最后，以２号桨叶为例，图１６给出了典型试

图１５　总距为０．５°叠加纵向周期变距１°时

襟翼偏角响应

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｓｅｒｖｏ－ｆｌａｐ　ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　０．５°

ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｔｏｇｅｔｈｅｒ　ｗｉｔｈ　１°

ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ　ｃｙｃｌｉｃ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图１６　不同噪声增益对桨距控制效果的影响
（总距为０．５°叠加纵向周期变距为１°）

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　２ｐｉｔｃｈ

ａｎｇｌｅ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｎｏｉｓｅ　ｇａｉｎｓ
（０．５°ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅ　ｐｉｔｃｈ　ｔｏｇｅｔｈｅｒ　ｗｉｔｈ　１°

ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ　ｃｙｃｌｉｃ　ｐｉｔｃｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ）

验状态下（第３组试验，０．５°总距叠加为１°纵向周
期变距控制），不同噪声增益对桨距控制效果的影
响．从图中可以看出，噪声增益为０．５时控制效果
最好，过大或过小的噪声均会使控制效果变差，幅
值误差和相位滞后增大．这与仿真得到的结论是
一致的．

４　结　论

本文开展了悬停状态下基于自适应滤波的电

控旋翼桨距控制试验，得出结论如下：

１）所提出的基于自适应滤波的桨距控制律
可以很好地实现电控旋翼的总距、周期变距以及
总距耦合周期变距操纵．桨距响应幅值基本满足
要求，相位滞后约在１０°～１５°之间．从襟翼偏转到
桨叶变距响应的滞后约为２０°～３０°．
２）所研制的双闭环电控旋翼桨距控制系统，
能够有效、可靠地实现襟翼操纵和桨距控制．
３）不同桨叶／襟翼自身的结构及气动特性差
异，会影响桨距控制的实际效果．因此提高各片桨
叶的一致性，也是改善控制效果的途径之一．
４）今后电控旋翼桨距控制律的进一步改进
可集中在如何减小总距操纵响应的初始超调，以
及减小周期变距操纵的相位滞后．
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