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摘 要: 变稳控制是直升机飞行模拟的关键技术之一,气动参数的不确定性是其设计的困难所在. 对此,提出了利用

双目标直升机模型构造原型直升机的强跟踪自适应变稳控制器,它将强跟踪的反馈补偿机构和自适应控制参数设计

相分离,简化了控制设计,同时实现了提高自适应参数修正过程的系统稳定裕度和显著降低跟踪误差的目的. 仿真实

验结果验证了所提出方法的有效性和可行性.
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Strong tracking adaptive controller design for variable stability helicopter
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Abstract: Variable stability flight control is one of the key techniques in helicopter flight simulation. Main difficulties

in variable stability flight controller design are attributable to aerodynamic parameter uncertainties. A strong tracking

adaptive controller with double target helicopter models is presented for variable stability helicopter, which has significant

advantages of separating strong tracking feedback compensation facility from parameters design of adaptive control, and the

system stability margin is improved in process of adjustable parameter correction and tracking error is reduced remarkably.

Simulation results show the effectiveness and feasibility of the proposed method.
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0 引引引 言言言

直升机变稳又称空中飞行模拟,是利用控制技术

将原型直升机改变为与所需模拟直升机具有相同的

操稳特性,这样驾驶员便可通过实际飞行来评价所需

研究直升机的飞行品质. 变稳直升机具有较真实的运

动反馈和心理环境,它是地面飞行模拟和实际直升机

试飞之间的理想过渡.

相对于各国对变稳飞机的研制和应用, 变稳直

升机的研究较少,目前已知的有美国CH-46C,加拿大

Bell 205A、412, 德国BO-105、BK117, 俄罗斯米-6等

变稳直升机[1-3]. 我国对变稳直升机的控制技术研究

尚未起步.直升机的气动参数具有不确定性, 采用经

典控制设计变稳控制器客观上需要根据飞行状态实

时调整控制参数,因此确定合适的调参规律是变稳控

制器设计的困难和复杂所在. Ian等[4]、Gubbels等[5]

和McVicar等[6]采用鲁棒控制器初步实现了直升

机变稳飞行试验, 但这些学者过多关注了控制的

鲁棒性而并未达到预期操纵品质. Clarke等[7]、

Srinathkumar[8-9]采用特征根配置方法获得了期望的

姿态响应特性并用于模拟设定的操纵品质, 但由于

气动参数的未知性使得设计与应用困难,而且未考虑

直升机通道间的耦合影响. Lee等[10]利用神经网络以

及Bagnell等[11]、Andrew等[12]利用强化学习研究直

升机控制问题,针对给定飞行模式获得了良好的飞行

品质,但不能保证控制的初始性能.

本文提出一种利用双目标直升机模型构造原型

直升机的强跟踪自适应变稳控制器设计方法. 该方法

简单可行, 既能提高参数修正过程的系统稳定裕度,

又能降低跟踪误差, 显著提高飞行模拟品质, 可大幅

度减少试飞次数,缩短研制周期和经费.
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1 直直直升升升机机机变变变稳稳稳控控控制制制问问问题题题

设机体坐标系原点𝑂为重心,纵轴𝑂𝑋在机体对

称面内, 与机身纵轴一致指向机头为正, 立轴𝑂𝑍在

机身对称面内, 与桨毂轴平行向下为正, 横轴𝑂𝑌 与

𝑋𝑂𝑍平面垂直.假设机身为刚体,旋翼转速恒定, 则

在给定平衡点处,直升机六自由度线性化方程可表示

为

𝑿̇ = 𝑨𝑿 +𝑩𝑼 . (1)

其中: 𝑿 = [𝑢, 𝑣, 𝑤, 𝜃, 𝜙, 𝜓, 𝑞, 𝑝, 𝑟]T为状态变量; 𝑼 =

[𝛿𝑒, 𝛿𝑎, 𝛿𝑟, 𝛿𝑐]
T为控制变量; 𝑢, 𝑣, 𝑤分别为飞行速度在

机体轴𝑂𝑋,𝑂𝑌,𝑂𝑍上的投影; 𝜙, 𝜃, 𝜓分别为滚转、

俯仰和偏航角; 𝑞, 𝑝, 𝑟分别为转动角速度在𝑂𝑋,𝑂𝑌,

𝑂𝑍上的投影; 𝛿𝑒, 𝛿𝑎, 𝛿𝑟, 𝛿𝑐分别为纵向周期变距、横

向周期变距、尾桨距和总距.

限于篇幅,不失一般性,下文以原型直升机悬停

时俯仰通道为例进行说明. 将式 (1)俯仰通道线性化

模型表示为

𝑞 =𝑀𝑞
𝑢𝑢+𝑀𝑞

𝑣 𝑣 +𝑀𝑞
𝑤𝑤 +𝑀𝑞

𝜃 𝜃 +𝑀𝑞
𝜙𝜙+

𝑀𝑞
𝜓𝜓 +𝑀𝑞

𝑞 𝑞 +𝑀𝑞
𝑝𝑝+𝑀𝑞

𝑟 𝑟 +𝑀𝑞
𝛿𝑒
𝛿𝑒+

𝑀𝑞
𝛿𝑎
𝛿𝑎 +𝑀𝑞

𝛿𝑟
𝛿𝑟 +𝑀𝑞

𝛿𝑐
𝛿𝑐, (2)

其中𝑀𝑞
∙ 为气动导数.

考虑到悬停时𝑀𝑞
𝜙,𝑀

𝑞
𝜓,𝑀

𝑞
𝑟 ,𝑀

𝑞
𝛿𝑐
≈ 0, 且 𝑞 ≈ 𝜃,

可将式 (2)近似改写为

𝜃(𝑠) =
1

𝑠2 −𝑀𝑞
𝑞 𝑠−𝑀𝑞

𝜃

{𝑀𝑞
𝛿𝑒
𝛿𝑒(𝑠)+

𝑀𝑞
𝑢𝑢(𝑠) +𝑀𝑞

𝑣 𝑣(𝑠) +𝑀𝑞
𝑤𝑤(𝑠)+

𝑀𝑞
𝑝𝑝(𝑠) +𝑀𝑞

𝛿𝑎
𝛿𝑎(𝑠) +𝑀𝑞

𝛿𝑟
𝛿𝑟(𝑠)}. (3)

为了表示方便,下文在式 (3)的基础上以下标𝑚

分别表示目标直升机模型及相关状态变量、控制变量

和气动导数,相应的俯仰通道模型记为

𝜃𝑚(𝑠) =
1

𝑠2 −𝑀𝑞𝑚
𝑞𝑚 𝑠−𝑀𝑞𝑚

𝜃𝑚

{𝑀𝑞𝑚
𝛿𝑒𝑚

𝛿𝑒𝑚(𝑠)+

𝑀𝑞𝑚
𝑢𝑚
𝑢𝑚(𝑠) +𝑀𝑞𝑚

𝑣𝑚 𝑣𝑚(𝑠)+

𝑀𝑞𝑚
𝑤𝑚
𝑤𝑚(𝑠) +𝑀𝑞𝑚

𝑝𝑚 𝑝𝑚(𝑠)+

𝑀𝑞𝑚
𝛿𝑎𝑚

𝛿𝑎𝑚(𝑠) +𝑀𝑞𝑚
𝛿𝑟𝑚

𝛿𝑟𝑚(𝑠)}. (4)

直升机变稳控制的核心是: 在相同外部操纵杆

量 𝛿𝑙𝑒作用下,通过控制使得原型直升机与目标直升机

具有相同的姿态响应,从而实现改变目标直升机模型

便能利用原型直升机模拟其飞行性能的目的.

2 强强强跟跟跟踪踪踪自自自适适适应应应变变变稳稳稳控控控制制制器器器设设设计计计

直升机变稳控制本质上是通过控制使原型直升

机具有与目标直升机等效的操纵性能.图 1所示为利

用两个相同的目标直升机模型构成的强跟踪自适应

变稳控制器,通过包含目标直升机 1信息的自适应机

构调节 𝑘𝑐, 𝑘𝜃, 𝑘𝑞,使得俯仰通道输出具有与目标直升

机相同的操纵品质;同时为了体现目标直升机通道间

的耦合特性,考虑到原型直升机与目标直升机的动态

差异性, 通过调节 𝑘𝑞∙消除原型直升机自身通道间的

耦合影响,同时引入目标直升机的耦合特性,即: 通过

包含目标直升机 2信息的反馈补偿机构 𝑘𝑐𝜃, 𝑘
𝑐
𝑞实现原

型直升机对目标直升机的强跟踪,并提高原型直升机

控制的稳定裕度.

原型直升机 q2 1q qqs M s Mθ− −� � θeδ

qwM � quM �qvM �qpM �
uvwpaδ rδ

ck

-

rqMδ
� aqMδ

�
eqMδ
�

qwk � quk �qvk �qpk �rqkδ
� aqkδ

�

目标直升机1 mq2 1m mm mq qqs M s Mθ− −� � mθ

mmqwM � mmquM �mmqvM �mmqpM �
mumv mwmpamδrmδ mrmqMδ

� mamqMδ
�

memqMδ
�

mqpk � rmqkδ
�amqkδ

�mqwk �mquk � mqvk �

qk
θk

-ε
qd
θd

leδ ceδ

目标直升机2 cmq2 1m mm mq qqs M s Mθ− −� � cmθ

mmqwM � mmquM �mmqvM �mmqpM �mrmqMδ
� mamqMδ

�
memqMδ
�

ckθ

cqk - -

cmucmvcmwcmpcamδcrmδ

图 1 强跟踪自适应变稳控制器结构

参照图 1,首先分析原型直升机和目标直升机 1.

记原型直升机的等效耦合输入

𝛿𝑞 =
1

𝑘𝑐
(𝐷𝑞

𝑢𝑢+ 𝑘𝑞𝑢𝑚
𝑢𝑚 +𝐷𝑞

𝑣𝑣 + 𝑘𝑞𝑣𝑚𝑣𝑚+

𝐷𝑞
𝑤𝑤 + 𝑘𝑞𝑤𝑚

𝑤𝑚 +𝐷𝑞
𝑝𝑝+ 𝑘𝑞𝑝𝑚𝑝𝑚+

𝐷𝑞
𝛿𝑎
𝛿𝑎 + 𝑘𝑞𝛿𝑎𝑚

𝛿𝑎𝑚 +𝐷𝑞
𝛿𝑟
𝛿𝑟 + 𝑘𝑞𝛿𝑟𝑚𝛿𝑟𝑚), (5)

其中𝐷𝑞
∙ = 𝑘𝑞∙ +

𝑀𝑞
∙

𝑀𝑞
𝛿𝑒

. 于是式 (3)可改写为

𝜃(𝑠) = 𝐺𝑝(𝑠){𝛿𝑐𝑒(𝑠) + 𝛿𝑞(𝑠)}. (6)
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其中

𝐺𝑝(𝑠) =
𝑏𝑝0

𝑠2 + 𝑎𝑝1𝑠+ 𝑎𝑝0
, (7)⎧⎨⎩

𝑎𝑝0 = −(𝑘𝜃𝑀𝑞
𝛿𝑒

+𝑀𝑞
𝜃 ),

𝑎𝑝1 = −(𝑘𝑞𝑀𝑞
𝛿𝑒

+𝑀𝑞
𝑞 ),

𝑏𝑝0 = 𝑘𝑐𝑀
𝑞
𝛿𝑒
.

(8)

相应地,记目标直升机 1的等效耦合输入

𝛿𝑞𝑚 = 𝐷𝑞𝑚
𝑢𝑚
𝑢𝑚 +𝐷𝑞𝑚

𝑣𝑚𝑣𝑚 +𝐷𝑞𝑚
𝑤𝑚
𝑤𝑚+

𝐷𝑞𝑚
𝑝𝑚𝑝𝑚 +𝐷𝑞𝑚

𝛿𝑎𝑚
𝛿𝑎𝑚 +𝐷𝑞𝑚

𝛿𝑟𝑚
𝛿𝑟𝑚, (9)

其中𝐷𝑞𝑚∙ =
𝑀𝑞𝑚∙
𝑀𝑞𝑚
𝛿𝑒𝑚

. 于是式 (4)可改写为

𝜃𝑚(𝑠) = 𝐺𝑚(𝑠){𝛿𝑐𝑒(𝑠) + 𝛿𝑞𝑚(𝑠)}. (10)

其中

𝐺𝑚(𝑠) =
𝑏𝑚0

𝑠2 + 𝑎𝑚1𝑠+ 𝑎𝑚0
, (11)

𝑎𝑚0 = −𝑀𝑞𝑚
𝜃𝑚
, 𝑎𝑚1 = −𝑀𝑞𝑚

𝑞𝑚 , 𝑏𝑚0 =𝑀𝑞𝑚
𝛿𝑒𝑚

.

由式 (6)和 (10), 将原型直升机和目标直升机 1

的状态方程写成⎧⎨⎩ 𝑥̇𝑞𝑝 = 𝐴𝑞𝑝𝑥
𝑞
𝑝 +𝐵𝑞𝑝𝑢

𝑞,

𝑥̇𝑞𝑚 = 𝐴𝑞𝑚𝑥
𝑞
𝑚 +𝐵𝑞𝑚𝑢

𝑞.
(12)

其中

𝑥𝑞𝑝 = [ 𝜃 𝜃 ]T, 𝐴𝑞𝑝 =

[
0 1

−𝑎𝑝0 −𝑎𝑝1

]
,

𝐵𝑞𝑝 =

[
0 0 0 0 0 0 0

𝑏𝑝0 𝑏𝑞𝑢 𝑏𝑞𝑣 𝑏𝑞𝑤 𝑏𝑞𝑝 𝑏𝑞𝛿𝑎 𝑏𝑞𝛿𝑟

→

← 0 0 0 0 0 0

𝑏𝑞𝑢𝑚
𝑏𝑞𝑣𝑚 𝑏𝑞𝑤𝑚

𝑏𝑞𝑝𝑚 𝑏𝑞𝛿𝑎𝑚
𝑏𝑞𝛿𝑟𝑚

]
,

𝑥𝑞𝑚 = [ 𝜃𝑚 𝜃𝑚 ]T, 𝐴𝑞𝑚 =

[
0 1

−𝑎𝑚0 −𝑎𝑚1

]
,

𝐵𝑞𝑚 =

[
0 0 0 0 0 0 0 0 0

𝑏𝑚0 0 0 0 0 0 0 𝑀𝑞𝑚
𝑢𝑚

𝑀𝑞𝑚
𝑣𝑚

→

← 0 0 0 0

𝑀𝑞𝑚
𝑤𝑚

𝑀𝑞𝑚
𝑝𝑚 𝑀𝑞𝑚

𝛿𝑎𝑚
𝑀𝑞𝑚
𝛿𝑟𝑚

]
,

𝑢𝑞 = [ 𝛿𝑐𝑒 𝑢 𝑣 𝑤 𝑝 𝛿𝑎 𝛿𝑟 𝑢𝑚 𝑣𝑚 →
← 𝑤𝑚 𝑝𝑚 𝛿𝑎𝑚 𝛿𝑟𝑚 ]T.

这里

𝑏𝑞𝑢 =𝑀𝑞
𝑢 + 𝑘𝑞𝑢𝑀

𝑞
𝛿𝑒
, 𝑏𝑞𝑣 =𝑀𝑞

𝑣 + 𝑘𝑞𝑣𝑀
𝑞
𝛿𝑒
,

𝑏𝑞𝑤 =𝑀𝑞
𝑤 + 𝑘𝑞𝑤𝑀

𝑞
𝛿𝑒
, 𝑏𝑞𝑝 =𝑀𝑞

𝑝 + 𝑘𝑞𝑝𝑀
𝑞
𝛿𝑒
,

𝑏𝑞𝛿𝑎 =𝑀𝑞
𝛿𝑎

+ 𝑘𝑞𝛿𝑎𝑀
𝑞
𝛿𝑒
, 𝑏𝑞𝛿𝑟 =𝑀𝑞

𝛿𝑟
+ 𝑘𝑞𝛿𝑟𝑀

𝑞
𝛿𝑒
,

𝑏𝑞𝑢𝑚
= 𝑘𝑞𝑢𝑚

𝑀𝑞
𝛿𝑒
, 𝑏𝑞𝑣𝑚 = 𝑘𝑞𝑣𝑚𝑀

𝑞
𝛿𝑒
,

𝑏𝑞𝑤𝑚
= 𝑘𝑞𝑤𝑚

𝑀𝑞
𝛿𝑒
, 𝑏𝑞𝑝𝑚 = 𝑘𝑞𝑝𝑚𝑀

𝑞
𝛿𝑒
,

𝑏𝑞𝛿𝑎𝑚
= 𝑘𝑞𝛿𝑎𝑚

𝑀𝑞
𝛿𝑒
, 𝑏𝑞𝛿𝑟𝑚 = 𝑘𝑞𝛿𝑟𝑚𝑀

𝑞
𝛿𝑒
. (13)

由此可得

𝑒̇𝑞𝑝 = 𝐴𝑞𝑚𝑒
𝑞
𝑝 + (𝐴𝑞𝑚 −𝐴𝑞𝑝)𝑥𝑞𝑝 + (𝐵𝑞𝑚 −𝐵𝑞𝑝)𝑢𝑞, (14)

其中 𝑒𝑞𝑝 = 𝑥𝑞𝑚 − 𝑥𝑞𝑝.

针对式 (14)描述的系统,当线性补偿器

𝜀 = 𝑑𝜃(𝜃𝑚 − 𝜃) + 𝑑𝑞(𝑞𝑚 − 𝑞) (15)

中参数 𝑑𝜃和 𝑑𝑞满足

𝑑𝜃 +𝑀𝑞𝑚
𝑞𝑚 𝑑𝑞 < 0 (16)

时,
𝑑𝑞𝑠+ 𝑑𝜃

𝑠2 + 𝑎𝑚1𝑠+ 𝑎𝑚0
为严格正实函数. 结合式 (8)和

(13),并考虑到𝑀𝑞
𝛿𝑒
< 0,𝑀𝑞𝑚

𝛿𝑒𝑚
< 0,取自适应规律⎧⎨⎩

𝑘𝜃(𝑡) =−
w 𝑡

0
𝐾𝜃(𝑡− 𝜏)𝜀(𝜏)𝜃(𝜏)d𝜏−

𝐾 ′
𝜃(𝑡)𝜀(𝑡)𝜃(𝑡) + 𝑘𝜃(0),

𝑘𝑞(𝑡) =−
w 𝑡

0
𝐾𝑞(𝑡− 𝜏)𝜀(𝜏)𝑞(𝜏)d𝜏−

𝐾 ′
𝑞(𝑡)𝜀(𝑡)𝑞(𝑡) + 𝑘𝑞(0),

𝑘𝑐(𝑡) =−
w 𝑡

0
𝐾𝑐(𝑡− 𝜏)𝜀(𝜏)𝛿𝑐𝑒(𝜏)d𝜏−

𝐾 ′
𝑐(𝑡)𝜀(𝑡)𝛿

𝑐
𝑒(𝑡) + 𝑘𝑐(0),

𝑘𝑞𝜒(𝑡) =−
w 𝑡

0
𝐾𝜒(𝑡− 𝜏)𝜀(𝜏)𝜒(𝜏)d𝜏−

𝐾 ′
𝜒(𝑡)𝜀(𝑡)𝜒(𝑡) + 𝑘𝑞𝜒(0).

(17)

其中: 为了表达简便, 采用符号𝜒分别代表𝑢, 𝑣, 𝑤, 𝑝,

𝛿𝑎, 𝛿𝑟; 𝜀 = 𝑑𝜃(𝜃𝑚 − 𝜃) + 𝑑𝑞(𝑞𝑚 − 𝑞); 𝐾∙(𝑡− 𝜏)为正定
积分核; 𝐾 ′

∙(𝑡)为非负函数; 𝑘∙(0), 𝑘
𝑞
∙(0)为初值. 则式

(14)描述的系统是超稳定的[13].

再次比较原型直升机与目标直升机 2之间的跟

踪误差 𝑒(𝑠) = 𝜃𝑐𝑚(𝑠)− 𝜃(𝑠),则有
𝑒(𝑠) =

1

𝑠2 + (𝑎𝑝1 + 𝑘𝑐𝑞𝑏𝑝0)𝑠+ 𝑎𝑝0 + 𝑘𝑐𝜃𝑏𝑝0
×

{𝐺𝑚(𝑠)(𝑠2 + 𝑎𝑝1𝑠+ 𝑎𝑝0){𝛿𝑙𝑒(𝑠) + 𝛿𝑞
𝑐
𝑚(𝑠)}−

𝑏𝑝0{𝛿𝑙𝑒(𝑠) + 𝛿𝑞(𝑠)}}. (18)

其中 𝛿𝑞
𝑐
𝑚 = 𝐷𝑞𝑚

𝑢𝑚
𝑢𝑐𝑚 +𝐷𝑞𝑚

𝑣𝑚𝑣
𝑐
𝑚 +𝐷𝑞𝑚

𝑤𝑚
𝑤𝑐𝑚 +𝐷𝑞𝑚

𝑝𝑚𝑝
𝑐
𝑚 +

𝐷𝑞𝑚
𝛿𝑎𝑚

𝛿𝑐𝑎𝑚 +𝐷𝑞𝑚
𝛿𝑟𝑚

𝛿𝑐𝑟𝑚. 设⎧⎨⎩ 𝑎𝑝0 + 𝑘𝑐𝜃𝑏𝑝0 = 𝜔2
𝜃 ,

𝑎𝑝1 + 𝑘𝑐𝑞𝑏𝑝0 = 2𝜉𝜃𝜔𝜃.
(19)

若已知 𝑎𝑝0, 𝑎𝑝1, 𝑏𝑝0的界, 选取 𝑘𝑐𝜃, 𝑘
𝑐
𝑞使得𝜔𝜃足够大,

𝜉𝜃 ∈ (0.4, 0.8),则有

𝑒(𝑠) ≈ 1

𝜔2
𝜃

{𝐺𝑚(𝑠)(𝑠2 + 𝑎𝑝1𝑠+ 𝑎𝑝0){𝛿𝑙𝑒(𝑠)+

𝛿𝑞
𝑐
𝑚(𝑠)} − 𝑏𝑝0{𝛿𝑙𝑒(𝑠) + 𝛿𝑞(𝑠)}}. (20)

这表明通过选取反馈补偿机构参数 𝑘𝑐𝜃, 𝑘
𝑐
𝑞提高𝜔𝜃可

大大降低跟踪误差,尤其对降低系统运行时的初始跟

踪误差尤为显著,实现了原型直升机对目标直升机的

强跟踪,同时又改善了控制系统稳定裕度.

综上所述, 式 (16)、(17)和 (19)确定了原型直升
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机相应的控制参数.需要特别指出的是, 引入两个相

同的目标直升机模型, 还有利于反馈补偿机构参数

𝑘𝑐𝜃, 𝑘
𝑐
𝑞与自适应控制参数分离设计.

3 仿仿仿真真真实实实验验验

设原型直升机悬停时气动参数𝑀𝑞
𝑢 = 1.12,𝑀𝑞

𝑣

= 0.35,𝑀𝑞
𝑤 = −0.91,𝑀𝑞

𝜃 = 0,𝑀𝑞
𝑞 = −0.87,𝑀𝑞

𝑝 =

0.19,𝑀𝑞
𝛿𝑒

= −5.38,𝑀𝑞
𝛿𝑎

= 0.29,𝑀𝑞
𝛿𝑟

= −0.16; 包含

增稳辅助环节的被模拟目标直升机等效气动参数
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图 2 仿真曲线
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图 3 不含反馈环节 𝑘𝑐
𝜃, 𝑘

𝑐
𝑞的仿真曲线

𝑀𝑞𝑚
𝑢𝑚

= 0.31,𝑀𝑞𝑚
𝑣𝑚 = 0.12,𝑀𝑞𝑚

𝑤𝑚
= −0.18,𝑀𝑞𝑚

𝜃𝑚
=

−2.25,𝑀𝑞𝑚
𝑞𝑚 = −2.10,𝑀𝑞𝑚

𝑝𝑚 = 0.08,𝑀𝑞𝑚
𝛿𝑒𝑚

= −6.52,
𝑀𝑞𝑚
𝛿𝑎𝑚

= 0.07,𝑀𝑞𝑚
𝛿𝑟𝑚

= −0.02.

为简单起见, 选取可调参数的初值 𝑘𝜃(0) = 0.2,

𝑘𝑞(0) = 0.2, 𝑘𝑐(0) = 0.2, 𝑘𝑞∙(0) = 0,𝐾∙(𝑡 − 𝜏) = 10.0,

𝐾 ′
∙(𝑡) = 0.

参考式 (16)和 (19), 选取 𝑘𝑐𝜃 = 65.0, 𝑘𝑐𝑞 = 10.0, 𝑑𝜃

= 0.3, 𝑑𝑞 = 0.3. 当输入采用伪随机序列信号时,部分

实验曲线如图 2和图 3所示.

从图 2可以看出,本文设计方法使得原型直升机

具有很好的跟踪目标直升机姿态输出的能力.另外需

要指出的是, 仿真实验还表明自适应参数收敛速度

受 𝑘𝑐𝜃和 𝑘𝑐𝑞的影响:若 𝑘𝑐𝜃, 𝑘
𝑐
𝑞较大,则由反馈补偿环节

对模型跟踪误差的强抑制导致自适应参数收敛较慢,

反之则快. 但通过与图 3不采用 𝑘𝑐𝜃, 𝑘
𝑐
𝑞的结果对比可

以看出,引入并适当加大 𝑘𝑐𝜃和 𝑘𝑐𝑞,有利于抑制跟踪误

差, 实现原型直升机对目标直升机的强跟踪, 提高其

变稳控制的能力.

4 结结结 论论论

针对直升机变稳控制问题,本文采用双目标直升

机模型构造强跟踪自适应控制器,从而通过改变目标

直升机模型便能实现利用原型直升机模拟其飞行性

能的目的, 具有显著的创新性.该方法还通过将目标

直升机反馈补偿机构和自适应控制律设计相分离,简

化了设计难度,引入反馈补偿机构在获得很好的初始

跟踪品质的同时,能够提高整个自适应参数修正过程

的系统稳定裕度,降低跟踪误差.仿真结果验证了本

文方法的有效性和可行性.
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