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0 引言
采用主动振动控制技术（AVC）

降低直升机振动水平由来已久。AVC

系统主要由振动传感器、作动单元和

控制单元三个基本要素组成，其中作

动单元是不同控制方式最大的区别。

早期的AVC通过高频的桨叶变距激振

的方法改变振动环境，包括高阶波控

制（HHC）、独立桨叶控制（IBC）

等，但由于高能耗、经济性不佳以及

重量代价大等因素限制了其在直升机

上的应用[1]。与此同时，采用结构响应

主动控制技术（ACSR）成功进行了试

验，ACSR的基本原理是“以振动抵消

振动”。

上世纪80年代，韦斯特兰公司采

用ACSR系统分别在EH101和W-30上

实现了有效减振 [2,3]。截至目前已有

大量机型成功运用了ACSR系统，并

进行了大量的飞行试验，效果十分理

想。目前，定型后的EH101、EC225/

EC725、CH-47D、S-76、S-92A、

UH-60M和X2等机型均将ACSR系统

作为其基本配置[4-10]。

国内也在不断地进行直升机振动

结构响应主动控制系统设计与试验验证

摘　要:振动控制是直升机设计的关键技术之一。本文首先介绍了如何进行结构响应主动控制（ACSR）系统的设

计，然后详细说明了为此开发的ACSR系统的框架和软硬件基本组成，最后通过ACSR系统装直11进行地面试验和飞

行试验，验证了该系统的可行性和抑制振动的有效性。
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动环境的适应性。

1  ACSR系统的设计
直11直升机上ACSR系统需要满足

三个要求：

a. 总重小于30kg；

b. ACSR工作情况下，座舱振动水

平低于0.1g；

c. 不影响载机安全。

针对直11进行ACSR系统设计的基

本方法是，通过在直11机体结构有限

元模型(如图1所示)上优选安装受控的

作动器，根据响应控制点的响应，由

主动控制算法计算得到作动器需要的

输出控制力，进而使得作动器输出力

引起的振动响应能够抵消旋翼等激振

力产生的振动响应。

图1　直11机体结构有限元模型

系统装机地面试验，验证

了系统设计的正确性，检

验了控制算法的有效性。

在此基础上，完成了国内

首次ACSR系统装机飞行

试验，进一步在线调整了

控制律，验证了控制系统

的可行性和对真实飞行振

主动控制方面的研究，相继开展了多

通道自适应控制律研究、作动器原理

样件研制、控制系统模型试验研究等

工作。

直11直升机上有两种振动控制装

置，包括1个桨毂吸振器和2个座舱动

力吸振器。装国产化旋翼后，巡航速

度范围内直11驾驶员座椅处振动水平

（角速度为19.3Hz）在0.15g以下，乘

员处振动水平在0.20g以下。

本文以直11直升机为试验平台，

明确了ACSR系统的基本要求和设计方

法，并基于全机动力学分析，进行了

ACSR系统方案的选择，完成了系统软

硬件开发，并在文中详细给出了系统

框架、控制算法和软硬件基本情况；

将ACSR系统改装在直11后，先开展了
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有限元模型首先用于计算直11

机体的动力学特性，定性分析机体结

构各阶模态对主激励频率（角速度为

19.3Hz）的响应贡献大小，以初步确

定作动器的安装位置。

根据结构动力学理论和ACSR基本

原理可知，在主激励频率附近的机体

整体模态或局部振动模态将对机体振

动响应贡献最大，作动器应安装在这

些模态位移较大的位置。

综合对各阶模态振型计算结果和

飞行振动测试结果进行分析，初步确

定在直11前机身两侧垂向安装作动器

能够有效抵消角速度为19.3Hz下的机

体振动响应。

采用质量、弹簧、阻尼模拟作动

器，建立机体结构与作动器耦合分析

模型，计算在旋翼激振力作用下机体

关心部位的频率响应，并预测安装作

动器后相应位置的振动响应，对比分

析减振效果。表1中分别列出了安装1

个、2个和3个作动器情况下的减振效

率。综合考量，以2个作动器为最优，

分别位于左驾驶员座椅地板和右驾驶

员座椅地板。

一般而言，较多的响应控制传感

器数目较易控制全局, 但也会增加振动

控制的实施难度，而且还会使系统控

制功耗增加，不适当的传感器位置还

会影响参数识别的精度，影响控制系

统的性能。

通过基于实测频率响应传递函数

进行的优选，基本确定了4响应控制

传感器位置最优、次优组合。最终确

定的作动器和传感器的个数、安装位

置如图2所示。其中，作动器有2个；

响应控制加速度传感器均只测量垂向

响应，分两种位置组合，其中组合a

为最优组合，对应图中的Z1、Z2、Z3

和Z6；组合b为次优组合，对应Z1、

Z3、Z4和Z5；振动测试加速度传感器

分布在8个位置。

 

2  ACSR系统的组成
ACSR系统框架（见图3）主要

包括控制系统、作动器和加速度传感

器，同时控制系统需跟踪旋翼转速信

号，作为系统的输入。

 控制系统采用基于误差通道在线

识别的时域自适应控制算法，可归纳

为式(1)。
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式(1)中：w(n)、w(n)、h(n)、h(n)、

s(n)和 s(n)分别是控制滤波器、并行环

节滤波器和误差通道滤波器的权向量

和脉冲响应函数。

ACSR硬件系统以数字信号处理器

（DSP）为中心，包括电磁式惯性型

作动器、机载PC等，如图4所示。

针对该控制系统，为提高计算效

率，控制算法采用汇编语言编写，并

编制了上位机软件。整个控制软件分

三部分组成，核心部分是四输入两输

出控制算法，其他两部分分别是A/D与

D/A测试程序和随机噪声发生程序。

根据直11型直升机的实际情况，

并参考CH-47D直升机主动振动抑制

（AVS）系统中采用的作动器结构形

式，确定了如图5所示的电磁式惯性型

作动器。

单个作动器基本参数为：

表1　减振效率

安装数量（个） 减振效率

1 48.3%

2 61.6%

3 64.5%

图2　作动器、传感器布置示意图 图3　ACSR系统装直11型机组成框架示意图
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● 总质量：8.1kg（有效质量5.0kg，

另含0.54kg质量调整块）

● 固有频率：19.3Hz±0.4Hz

● 最大输出力幅值：760N

最终装机进行试验的ACSR系统总

质量（含结构改装件）为24.7kg，满

足小于30kg的指标要求。

3  ACSR系统装直11地面试验
开展ACSR系统装机地面试验，

旨在验证系统设计的正确性，检验控

制系统是否有效。试验中（如图6所

示），采用橡皮绳将试验机吊起，采

用液压激振器在桨毂中心施加振动载

荷作为外部激励，以模拟其在飞行时

的主要振动载荷F x、F y、F z，试验过

程中加载输出力幅在40~60kg之间波

动。

首先由HP3566A产生一路24Ω

（幅值6V）的正弦信号，该信号进入

旋翼转速信号转换器后产生3Ω（幅

值2.4V）的正弦信号作为激振器的

驱动信号，同时也作为参考信号输

入DSP。DSP控制器通过控制算法计

算产生输出控制电压U驱动作动器功

放，功放产生的电压Up驱动电磁式惯

性型作动器产生抵消振动的作动力作

用于机体结构，与此同时U和Up均被

USB6221多功能卡采集记录。加速度

传感器测得四个测点的误差信号e先

后通过信号调理器和带通滤波器传送

至DSP供控制算法使用，同时该信号

进入USB6221多功能卡被采集记录。

DSP通过上位机软件实现与笔记本电

脑实时通信。地面试验现场如图6所

示。

试验中，典型位置在有控、无控

情况下的响应曲线（时域）见图7。结

果表明，ACSR系统在响应控制传感器

组合a下的减振效果明显优于组合b，

这与分析结果是一致的。下述测试结

果均为在组合a下产生的。

地面试验表明，在ACSR系统工作

情况下：

1） 直11机体所有测点振动水平

均有所减小，在基础振动水平很高的

起落架处，振动幅度明显降低。

2） 所有测点的综合减振效率为

62%。

地面试验中，也暴露出控制系统

部分结构设计不理想、作动器难以安

装等问题。

4  ACSR系统装直11飞行试验
在完成ACSR系统装机地面试验的

基础上，开展飞行试验研究，以进一

步在线调整控制律，验证控制系统对

真实飞行振动环境的适应性。

飞行试验中，为加速控制收敛过

程，先进行离线识别，以离线识别的

控制通道滤波器系数作为起始值进行

图5　作动器原理图

图4　ACSR系统装直11组成框图

图6　ACSR系统装直11地面试验示意图

图7　地面试验有控、无控情况下响应曲线对比
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● 总质量：8.1kg（有效质量5.0kg，

另含0.54kg质量调整块）

● 固有频率：19.3Hz±0.4Hz
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控制试验。由于飞行现场无相应试验条件，故只能在直11地

面停放状态进行离线识别——以3Ω正弦作为激振信号，分别

驱动作动器工作，以确定各控制通道滤波器系数初始值。

ACSR系统装直11飞行试验中，采用与地面试验相同的作

动器、传感器部置位置，取定常飞行状态，通过研究和调整

ACSR系统控制参数，使主动控制系统能达到最优减振目标。

图8～图10分别表示ACSR系统工作和不工作情况下的座

舱振动水平对比情况。

飞行试验结果同样表明，ACSR系统在组合a下的减振效

果明显优于组合b，充分表明了分析结果的正确性。下述测试

结果均为在组合a下产生的。

飞行试验结果如下。

1） ACSR系统对各测点垂向振动均有减振效果，综合减

振效率40%～60%；ACSR工作情况下，直11座舱整体振动水

平基本维持在0.1g以下。

2） ACSR系统在有效降低各测点垂向振动的同时，

对各测点的侧向振动也有较好的减振效果，综合减振效率

30%～60%。

3） ACSR系统软硬件工作可靠，不影响载机安全。

通过飞行试验，暴露的问题主要有两方面。

1） ACSR系统稳定性不佳，在定常飞行状态下，系统

在达到较好的减振效果后无法长时间保持，且易出现发散情

况。

2） 在不同时刻的同一飞行状态下，控制系统的减振效果

差异大；不同飞行状态下，效果差异也大；不同测点的减振

效果差异同样大。

针对飞行试验中出现的上述问题，其原因基本分为两

种：一是控制算法在线识别能力不佳、鲁棒性不够高，在真

实飞行环境中，振动信号波动很大，系统无法稳定且准确识

别控制通道传递特性；二是试验前进行的传递特性识别结果
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控制试验。由于飞行现场无相应试验条件，故只能在直11地

面停放状态进行离线识别——以3Ω正弦作为激振信号，分别

驱动作动器工作，以确定各控制通道滤波器系数初始值。

ACSR系统装直11飞行试验中，采用与地面试验相同的作

动器、传感器部置位置，取定常飞行状态，通过研究和调整

ACSR系统控制参数，使主动控制系统能达到最优减振目标。

图8～图10分别表示ACSR系统工作和不工作情况下的座

舱振动水平对比情况。

飞行试验结果同样表明，ACSR系统在组合a下的减振效

果明显优于组合b，充分表明了分析结果的正确性。下述测试

结果均为在组合a下产生的。

飞行试验结果如下。

1） ACSR系统对各测点垂向振动均有减振效果，综合减

振效率40%～60%；ACSR工作情况下，直11座舱整体振动水

平基本维持在0.1g以下。

2） ACSR系统在有效降低各测点垂向振动的同时，

对各测点的侧向振动也有较好的减振效果，综合减振效率

30%～60%。

3） ACSR系统软硬件工作可靠，不影响载机安全。

通过飞行试验，暴露的问题主要有两方面。

1） ACSR系统稳定性不佳，在定常飞行状态下，系统

在达到较好的减振效果后无法长时间保持，且易出现发散情

况。

2） 在不同时刻的同一飞行状态下，控制系统的减振效果

差异大；不同飞行状态下，效果差异也大；不同测点的减振

效果差异同样大。

针对飞行试验中出现的上述问题，其原因基本分为两

种：一是控制算法在线识别能力不佳、鲁棒性不够高，在真

实飞行环境中，振动信号波动很大，系统无法稳定且准确识

别控制通道传递特性；二是试验前进行的传递特性识别结果
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与真实状态差异较大，限于试验条件

与时间进度，未能在飞行试验前，对

真实状态传递特性进行测试。

5  结束语
以直11为平台，在国内首次进行

了ACSR系统装机地面试验和飞行试验

的初步尝试，试飞结果表明，ACSR系

统设计基本合理、减振效果明显，驾

驶员和乘员位置处的振动水平基本控

制在0.1g以下。

ACSR系统首次装机飞行试验，为

今后ACSR技术的发展积累了宝贵的经

验。通过对试验中暴露出的问题的分

析与思考，今后需重点从以下几个方

面开展ACSR的研究工作。

1） 研制具有更高鲁棒性和收敛

速度的ACSR时域/频域控制算法

目前，ACSR系统采用的是基于

X-LMS算法的时域自适应控制方法，

理论上说其更新速度快，但需识别参

数多，对信号波动较敏感。针对飞行

试验暴露出的问题，需采用新方法对

现有控制算法进行改进，以大幅度提

高算法的鲁棒性和收敛速度。

相比时域法，频率法控制间隔

大、更新速度慢，但识别参数少、稳

定性好，国外已应用的主动控制系

统，采用的均是频域法。因此在改善

时域法的同时，也需进一步对频域法

进行研究。

2） 研制更高性能、更高集成度

的控制系统硬件

目前ACSR系统包含5个独立硬

件，作动器的控制力/重量比为9.6；而

国外的ACSR系统只有1个集成硬件，

作动器的控制力/重量比为25.5。为了

有效提高控制系统的质量利用率，需

开展更高性能、更高集成度的控制系

统硬件研制。

3） 选择合适的试验平台，进行更

充分的ACSR系统装机试验研究和验证
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与真实状态差异较大，限于试验条件

与时间进度，未能在飞行试验前，对

真实状态传递特性进行测试。

5  结束语
以直11为平台，在国内首次进行

了ACSR系统装机地面试验和飞行试验

的初步尝试，试飞结果表明，ACSR系

统设计基本合理、减振效果明显，驾

驶员和乘员位置处的振动水平基本控

制在0.1g以下。

ACSR系统首次装机飞行试验，为

今后ACSR技术的发展积累了宝贵的经

验。通过对试验中暴露出的问题的分

析与思考，今后需重点从以下几个方

面开展ACSR的研究工作。

1） 研制具有更高鲁棒性和收敛

速度的ACSR时域/频域控制算法

目前，ACSR系统采用的是基于

X-LMS算法的时域自适应控制方法，

理论上说其更新速度快，但需识别参

数多，对信号波动较敏感。针对飞行

试验暴露出的问题，需采用新方法对

现有控制算法进行改进，以大幅度提

高算法的鲁棒性和收敛速度。

相比时域法，频率法控制间隔

大、更新速度慢，但识别参数少、稳

定性好，国外已应用的主动控制系

统，采用的均是频域法。因此在改善

时域法的同时，也需进一步对频域法

进行研究。

2） 研制更高性能、更高集成度

的控制系统硬件

目前ACSR系统包含5个独立硬

件，作动器的控制力/重量比为9.6；而

国外的ACSR系统只有1个集成硬件，

作动器的控制力/重量比为25.5。为了

有效提高控制系统的质量利用率，需

开展更高性能、更高集成度的控制系

统硬件研制。

3） 选择合适的试验平台，进行更

充分的ACSR系统装机试验研究和验证
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