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直升机旋翼振动主动控制方法研究进展

陈　 钰,宗　 群,张秀云,窦立谦
(天津大学 电气自动化与信息工程学院,天津 300072)

摘　 要: 直升机特有的旋翼动力学结构使其拥有极高的战略发展价值,但旋翼在工作过程中产生的振动问题也对直升机的飞

行性能造成了严重影响,因此,研究旋翼振动控制方法对直升机性能提升有重大意义。 针对由直升机主旋翼工作而引发的机

身振动控制问题,首先,从旋翼引起机身振动的原因以及振动的频率特征出发,分析了主动振动控制的原理。 其次,基于直升

机振动的周期性质,将振动控制方法划分为频域控制和时域控制,并对频域方法以及时域方法中的时域高阶谐波方法、鲁棒

方法、智能方法以及其相关试验成果展开综述及总结。 另外,针对振动传递抑制技术进行了简单介绍,并对国内研究机构的

主动振动控制试验进行了梳理。 最后,归纳了振动控制方法存在的不足,并在此基础上指出了直升机主动控制方法的未来发

展方向,应进一步深入针对稳定飞行状态的鲁棒自适应控制和针对全飞行状态的智能自学习控制方法研究,并开展面向性能

提升的综合主动控制系统设计。
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Research progress of active vibration control methods for helicopter rotor

CHEN Yu, ZONG Qun, ZHANG Xiuyun, DOU Liqian

(School of Electrical and Information Engineering, Tianjin University, Tianjin 300072, China)

Abstract: The rotor dynamic structure of a helicopter presents a high value of strategic development. As the
vibration caused by rotor operation negatively impacts flying performance, the exploration of rotor vibration control
methods is perceived as vital to the improvement of helicopter performance. Regarding the key frontier problem, the
principle of active vibration control is scrutinized with the cause of fuselage vibration by rotor and the frequency
characteristics of vibration considered. Then, the overall framework of helicopter active vibration control is
described. The control methods are divided into frequency-domain and time-domain control on the basis of the
periodic property of helicopter vibration. The higher harmonic control method, robust method, and intelligent
method are reviewed and summarized, coupled with the related test results. Furthermore, vibration transfer
suppression technology is briefly introduced, and active vibration control tests conducted home and abroad are
reviewed. By summarizing the shortcomings of vibration control methods, the future research directions for active
control methods are suggested: robust adaptive control for stable flight states, intelligent self-learning control for full
flight states, and the design of integrated active control systems for performance improvement should be conducted.
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　 　 直升机升降对于场地要求较小,同时其特有的

旋翼结构可以使其完成空中悬停、贴地飞行、向后飞

行等高难度机动动作。 另外,直升机还拥有重型货

物运输能力。 这些特点使得直升机在地质勘探、水
电建设、交通管理、抢险救灾等任务上能够发挥重大

作用[1]。 然而,其旋翼结构在提供升力和机动性的

同时,也是机身振动的重要来源,所以,进行旋翼振

动控制方法的的研究至关重要。
直升机在工作过程中,旋翼旋转和机身前飞的

组合运动会使桨叶在不同方位角、不同展向位置的

马赫数差异很大,桨叶在不同方位角受到后行桨叶

失速、动态失速、桨涡干扰和超临界流等因素的影

响,如图 1 所示。 复杂非对称的气流环境和具有气

动翼型剖面的细长旋翼结构相互耦合[2],在桨叶上

引起交变的气动载荷[3],载荷沿柔性桨叶从桨根连

接处汇集到桨毂处,经过桨毂的过滤后传递到直升

机机身,引发机身振动[4]。 振动会对机舱人员的判

断能力、理解能力和个人健康等造成不良影响[5],



另外,长期的交变载荷会加速机舱齿轮箱、传动机

构、发动机等重要零部件磨损,严重时还会导致机身

的结构疲劳等[6]。 因此,振动控制已成为新一代直

升机设计的重点关注领域。

图 1　 直升机流场重要特征示意图[2]

Fig. 1 　 Schematic diagram of important characteristics of
helicopter flow field[2]

由于振动问题的重要性,相关领域已有大量研

究成果。 早期的减振方法多为被动减振,常见采用

吸隔器、减振材料[7] 或气动剪裁等方式,在直升机

产生振动后再进行处理[3]。 然而,被动减振方法无

法根据直升机飞行状态进行调整,性价比相对较低,
无法满足整个飞行包络线内的减振需求。

由于被动减振的弊端,从上世纪 50 年代开始,
以美国和欧洲为代表的科研机构开展了主动减振控

制方法的研究。 目前已有国外许多学者进行了相关

综述,已有的综述大致可分为两个方向:1)主要围

绕 主 动 减 振 驱 动 机 构 方 式。 如 利 物 浦 大 学

Mottershead 等[8]提出的直升机座椅处减振技术,德
国飞行系统研究所的 Ch[9] 重点介绍了基于倾斜盘

的高阶谐波控制与基于连杆的独立桨叶控制的相关

发展情况。 密歇根大学的 Friedmann[10] 针对不同类

型的驱动机构进行了比较。 2)聚焦于驱动机构内

部的构型和材料,尤其是压电材料在直升机减振中

的应用[11]。 印度科学院的 Shivashankar 等[12] 综述

了压电智能弹簧在直升机连杆中的响应效果。 西里

西亚技术大学的 Degefa 等[13] 通过有限元分析法得

到了不同组合形式、不同几何形状的压电材料对于

不同频率驱动电压的响应关系。
与此同时,国内的学者也结合现实需求针对直

升机振动特性[14] 以及主动控制技术开展了大量工

作。 军事医学科学院卫生装备研究所的刘孝辉

等[15]综述了针对军用直升机减振的研究进展。 南

京理工大学的黎亮[16] 针对刚柔复合梁系统开展了

主被动混合振动控制研究。 另外,南京航空航天大

学的陆洋等[17 - 18]综述了主动控制在降低噪声方面

的研究成果,进一步证明了主动控制技术的潜力。
直升机旋翼振动主动控制的关键点在于根据当

前飞行状态及旋翼工作情况,由控制器给出合适的

指令并让驱动机构进行跟踪控制,通过改变桨叶的

气动力分布以及桨叶弹性响应抵消原有谐波载荷,
实现在源头上降低振动载荷的目标。 因此,控制方

法是实现减振控制的关键,所设计的方法需要在复

杂气流环境、强外界干扰、快参数时变的飞行环境下

保证减振性能,这就对控制方法的实时性、鲁棒性和

适应性提出了挑战。 上述研究的主要意义在于指导

驱动机构的设计,然而,针对给出减振指令的控制方

法,还没有相关的综述文章进行梳理和总结。
因此,本文主要聚焦于直升机旋翼振动主动控

制技术中的控制方法,通过分析直升机振动的频率

特征,并结合相关风洞、飞行试验结果对各类控制方

法进行对比总结。 最后在现有工作不足的基础上展

望未来发展方向,为相关科研工作者提供有益参考。

1　 直升机振动的频率特征

相比于固定翼飞行器,直升机的传动系统和操

纵系统更加复杂。 在工作过程中,直升机机身以及

驾驶舱可能同时受到多个振动源所产生的振动影

响[19],其中包括主减速器[20]、发动机[21]、主旋翼等。
本文主要关注由主旋翼产生的振动载荷,并对相应

控制方法展开综述,由于该载荷从高速旋转的桨叶

根部通过桨毂传递到直升机机身乃至其他部位,因
此分析振动载荷传递关系至关重要[22]。

定义转速 Ω 为 1 / ( r·min - 1),在旋转坐标系转

换到非旋转坐标系的过程中,振动载荷可以拆分成

傅里叶级数的形式,除 KN / ( r·min - 1)(其中 N 为直

升机桨叶数,K 为正整数)的振动载荷外,其他阶次

的振动载荷均在桨毂处抵消。 因此直升机桨毂在载

荷传递的过程中起到了滤波器的作用,只向机身传

递旋翼桨根力和力矩的 KN / ( r·min - 1 ) 振动载

荷[19]。 振动载荷在旋转系统和非旋转系统之间的

转换关系为:旋转系统的 KN / ( r·min - 1)垂直剪切力

转化为非旋转系统的 KN / ( r·min - 1)桨毂垂向力,旋
转系统的 KN / ( r·min - 1)摆振弯矩转化为非旋转系

统的 KN / (r·min -1)桨毂轴力矩,旋转系统的 KN ± 1 /
(r·min - 1)平面内剪切力转化为非旋转系统的 KN /
( r·min - 1)桨毂横向和侧向力,旋转系统的KN ± 1 /
(r·min -1)挥舞弯矩转化为非旋转系统的 KN / ( r·
min -1)俯仰力矩和滚转力矩。
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另外,由于随着谐波阶次的升高,谐波幅值逐渐

减小,更高阶次的振动谐波对于整体的振动响应影

响很小,因此在直升机振动控制中,K 值取 1,即仅

考虑非旋转系统中的 N / ( r·min - 1)振动载荷。 分析

振动载荷的谐波阶次特点对于振动控制来说具有重

大意义,由上述分析可知,在桨叶数和转速确定时,
振动载荷在非旋转系统上的阶次是确定的。 因此,
可以通过外加驱动器产生频率相同、幅值相反的谐

波来抵消振动,这也是直升机振动主动控制的原理[23]。

2　 直升机旋翼振动主动控制方法研究
进展

　 　 在直升机旋翼振动主动控制方法中,根据驱动

机构的不同,可以大致分为 4 种控制方式,即后缘襟

翼[24]、桨尖扭转[25]、高阶谐波[26] 或者独立桨叶[27]

等,旋翼振动主动控制总体框图如图 2 所示,旋翼系

统通过振动传感器获得振动输出,并将信号处理过

的振动输出作为下一轮控制器的输入,通过控制器

中的控制方法以及谐波调制得到主动控制信号,并
作用于直升机振动模型,最终使传感器所测量的振

动载荷逐渐减小并达到指标要求,实现振动抑制。
另外,由于在多旋翼直升机系统中,独立控制的单桨

叶特性可以决定非旋转系统中的准静态振动响应,
因此在闭环控制中,常采用以单个桨叶的控制方法

为基准,另外 N-1 片桨叶控制按方位角相移的

方法[28]。

图 2　 直升机振动主动控制总体框图

Fig. 2　 Overall framework of helicopter active vibration control

目前,直升机旋翼振动主动控制方法可以分为

频域和时域两大类,其中,时域控制方法分为时域高

阶谐波方法、鲁棒控制方法、智能控制方法 3 类,下
面将分别展开讨论。
2. 1　 频域振动控制方法

频域高阶谐波控制 ( Higher harmonic control,
HHC)方法是直升机频域振动控制中最常见的控制

方法。 对于直升机而言,HHC 也可以代指一种基于

直升机自动倾斜盘的减振驱动方式。 然而,由于其

存在选择频率范围窄、对飞行控制有影响等缺

点[10],后来逐渐被其他驱动方式所取代。 这里的频

域 HHC 方法指基于 T 逆矩阵的减振控制方法,其
简单可靠且具有很强的实用性[29],并为其他方法的

发展提供了理论基础。
1981 年,波音公司的 Shaw 等[30] 提出准静态假

设,即当旋翼没有严重失速时,主动控制的谐波输入

和桨毂振动载荷谐波分量之间的关系接近线性,并
可以表示为线性矩阵(T 矩阵),T 矩阵也被称为线

性准静态模型。 随后,马里兰大学和芝加哥大

学[31 - 32]也针对直升机旋翼模型开展建模工作,验证

了文献[30]所提出的假设,为频域 HHC 方法的实

现奠定了理论基础。
频域 HHC 方法是一种离散时间方法[33],通常

在旋翼旋转的一个周期或周期的整数倍时进行更

新,其闭环控制方法框架由波音公司的 Shaw 团

队[30,34]建立。 标准的频域 HHC 控制框图如图 3 所

示,其中旋翼系统为闭环控制对象,旋翼系统输出的

yp为由于主动控制输入产生的振动响应,d 为无控

振动载荷,zn为两者抵消之后的振动输出,其中右下

角标 n 为当前的周期数。 控制器将振动输出 zn进行

傅里叶分解并在 1 周期内进行积分取平均值,通过

T 逆矩阵得到控制输入的 cos 和 sin 幅值增量,并需

要保持整周期数后才能更新得到控制输入 θn,实现

闭环控制。

图 3　 频域 HHC 方法[34]

Fig. 3　 Frequency-domain HHC method[34]

从图 3 中可以看出,T 矩阵是整个闭环控制的

关键,所建立的 T 矩阵精度将直接影响控制效果。
1982 年,Johnson[35] 在给 NASA 提交的报告中,根据

T 矩阵更新方式的不同,将频域 HHC 方法分为参数

固定 HHC 方法和自适应 HHC 方法。
参数固定 HHC 方法是指在稳定的飞行平衡点

采用最小二乘法对 T 矩阵进行离线辨识, 在应用

时,T 矩阵保持不变。 1974 年, NASA 的 Sissingh
等[36]采用高阶谐波输入对美国军方的相关项目进

行了试验,证明了此方法可以对桨叶俯仰和滚转力

矩产生显著影响。 随后,由约翰霍普金斯大学的
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Rugh 等[37]从理论上进一步分析了参数固定方法在

线性系统中的有效性。 1989 年,Shaw 等[38] 针对频

域 HHC 方法进行了一系列测试,测试结果表明,在
提前辨识的基础上,参数固定 HHC 方法可以降低不

同平衡点的大部分振动。 同时,基于传感器测量数

据建立的灵敏度矩阵具有高度可重复性,这也说明

了试验的成功。
然而,参数固定 HHC 在应用中存在一定局限

性,康涅狄格大学的 Molusis 等[39] 指出参数固定

HHC 要求在不同飞行状态下都预先进行测量试验

以重新建立 T 矩阵,并且需要对 T 矩阵进行存储,
这使得当 T 矩阵维数较高时会占用较多的计算机

容量。 此外,由于 T 矩阵保持不变,可能会导致驱

动机构达到物理约束,从而无法实现减振效果[40]。
因此,能够随着飞行状态的变化而在线辨识的自适

应 HHC 方法拥有更大的潜力。
1980 年,Shaw[34] 提出基于卡尔曼滤波的 T 矩

阵估计方法,对控制器中的 T 逆矩阵进行更新以实

现精确求逆,结果表明这种方法可以很好地适应飞

行条件的变化,同时结合了卡尔曼滤波器,对噪声环

境中的振动载荷数据进行了进一步处理。 但这种方

法并未考虑振动幅值变化的随机性特征。 1982 年,
NASA 的 Johnson[35] 针对旋翼模型识别参数的随机

性特征,提出基于递归参数估计与线性反馈结合的

谨慎控制器。 1998 年,Ames 研究中心的 Jacklin[41]

总结了 5 种用于自适应 HHCD 的在线辨识方法,包
括最小均方法、广义最小均方法、加权最小二乘法、
卡尔曼滤波法以及广义卡尔曼滤波法等,并分别在

开环以及闭环试验中对这 5 种辨识方法进行了仿真

对比。 试验结果表明,最小均方法的收敛速度较快

且调节参数较少,卡尔曼滤波则精度较高,除加权最

小二乘法外,其他 4 种方法均能实现在线辨识。
2005 年,密歇根大学的 Patt 等[42] 提出在 T 矩阵更

新过程中加入松弛因子,并设计了一种松弛 HHC 方

法,比较了包括参数固定 HHC 方法、自适应 HHC 方

法以及松弛 HHC 方法的性能指标函数以及稳定性

等不同。
为了进一步验证不同方法的性能,美国陆军学

院的 Nygren 等[43]进行了一系列数值模拟试验。 研

究表明,只有直升机的前飞速度保持在离线识别

37. 04 km / h 范围内时,参数固定 HHC 方法才可以

取得满意的结果,而自适应 HHC 方法可以更好的适

应速度变化。 另外,自适应 HHC 方法对 T 矩阵初

始参数的设置不敏感,即使初始控制律与最优控制

律相差较大也能快速调整。
除上述方法研究外,2004—2016 年,NASA 和美

国军方还针对特定型号的直升机进行了大量载荷测

量试验以分析 T 矩阵的响应特性,其中最典型的是

针对 UH-60 型直升机所进行的振动响应数据采集

试验。 在试验过程中,通过调整集合模式和周期变

距模式进行直升机配平[44],以风洞试验测量所得到

的空气动力学数据为基础,通过开环扫相的方式获

得了 T 矩阵的具体参数,并利用插值法建立不同平

衡点之间 T 矩阵的变换关系[45]。 美国陆军装备研

究院在试验数据的基础上,对 UH-60 直升机的物理

构造以及节点分布进行了详细的建模工作[46 - 47]。
在试验方面,1982 年,美国 Hughes 直升机公司

与美国军方以及 NASA 合作,针对带 HHC 技术的

OH-6A 型号直升机进行了一系列开环以及闭环前

飞试验,试验照片如图 4 所示。 飞行试验开始前,首
先建立了包含故障安全功能的集成系统,保证 OH-
6A 型直升机搭载 HHC 装置后能同时满足振动控制

的驱动机构物理约束以及飞行控制的安全约束[48]。
开环试验证明了 HHC 技术可以有效的改变由主旋

翼产生的垂向振动载荷,但当飞行速度过高时,尾桨

的影响也需要进一步考虑。 在闭环前飞试验中,应
用基于卡尔曼滤波的频域自适应 HHC 方法后,在
0 ~ 185. 20 km / h 前飞速度下,驾驶舱位置的垂向加

速度均能降低到 0. 05 g 及以下[49]。

图 4　 搭载了 HHC 系统的 OH-6A[49]

Fig. 4　 HHC-equipped OH-6A[49]

除频域 HHC 方法外,也存在其他频域控制方

法。 2001—2002 年,南京航空航天大学的李春明

等[50 - 52]通过神经网络在线拟合带后缘襟翼的旋翼

系统模型,并设计前馈神经网络控制器降低由桨毂

六力素组成的振动指标。 理论上,神经网络方法具

有更强的非线性映射能力,但该方法暂未进行试验

验证,需要进一步探索。
从理论方法以及相关的风洞、飞行试验结果中

可以看出,频域振动控制方法的发展时间较早,研究
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成果主要集中于 20 世纪之前。 作为早期的主要研

究方法,频域振动控制方法对直升机旋翼振动特性

研究、振动闭环控制机理、稳定性分析等各方面都进

行了深入的探索,并积累了大量试验数据。 其主要

优势在于实现上较为容易,对计算机容量以及计算

能力的要求都比较小,并且可以避免更新过于频繁

带来的瞬态响应,但其需要满足整周期控制,对外界

环境的变化响应速度过慢。 另外,更新时刻的信号

阶跃变化也可能会导致对驱动机构的冲击,存在安

全隐患[53]。 因此,出于实时性等方面的考虑,提出

了时域振动控制方法。
2. 2　 时域振动控制方法

2. 2. 1　 时域高阶谐波方法

针对频域 HHC 方法的不足,马里兰大学的

Wereley 等[54]进一步开发了时域 HHC 方法,其框架

如图 5 所示。 从图 5 中可以看出,与图 3 所示的频

域 HHC 方法相比,时域 HHC 方法将采样环节变成

了 k / s,并取消了积分保持模块。 通过以上变化,所
采用的积分器 k / s 可以调节振动控制频率,积分器

可以在 N / ( r·min - 1)频率下产生无穷大的增益,从
而使得 N / (r·min - 1)振动载荷分量被完全消除[10],
并且避免了整周期更新的要求。 另外,时域 HHC 方

法的有效性可以在频域框架下进行检验,方便对比

的同时,还进一步避免了更换检验标准带来的影响。

图 5　 时域 HHC 方法[54]

Fig. 5　 Time-domain HHC method[54]

2000 年,麻省理工学院的 Prechtl[55] 在风洞中

进行了带后缘襟翼的 CH-47 型直升机闭环减振试

验,结果表明,在相同的飞行条件以及 T 矩阵更新

方式下,时域 HHC 方法的减振速度要优于频域

HHC 方法。
时域 HHC 方法被广泛应用于各种风洞和飞行

试验中,最具有代表性是 SMART 计划[56],Sikorsky
公司开展的电控襟翼计划[57] 以及波音 MRRAP 计

划[58]。 2008 年,由美国国防部以及 NASA 组织的

SMART 计划进行了为期 11 周的风洞试验测试,如
图 6 所示,该测试评估了速度高达 287. 06 km / h 的

直升机前飞特性,试验结果表明,时域 HHC 方法可

有效抑制 80%的桨毂垂向振动载荷。

图 6　 风洞中的 SMART 项目[56]

Fig. 6　 SMART in wind tunnel[56]

除 NASA 外,欧洲直升机公司进一步考虑基于

时域 HHC 方法的真机试验中存在的噪声杂波滤

除、信号处理、坐标转换等需求,设计了闭环振动控

制系统,如图 7 所示。 整个闭环控制系统由两个动

态模块组成:用于预处理传感器信号的清洗滤波器

和作为伺服补偿的陷波滤波器以及增益矩阵,增益

矩阵将根据采样信号实时产生一个与无控振动载荷

幅值相同、相位变化 180°的振动载荷增量并与无控

振动载荷抵消[59]。

图 7　 欧洲直升机公司的试验闭环控制系统[59]

Fig. 7　 Experimental closed-loop control of Eurocopter[59]

基于 上 述 结 构, 欧 洲 直 升 机 公 司 开 展 了

ADASYS[60]和 BLUE PULSE 旋翼项目[61],如图 8 所

示。 2006 年开展的 ADASYS 试验中采用了三片相

邻的后缘襟翼结构,实现了 50% ~ 90% 的减振效

果,且在不同前飞速度的平衡点下都能保持振动抑

制水平。 平飞状态的飞行试验中,副驾驶座位处的

垂向加速度降到了 0. 05 g 以下。 除平稳前飞状态

外,还测试了其他机动情况下的减振效果。 2009—
2011 年, 欧洲直升机公司进一步开发了 BLUE
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PULSE 项目,采用改进的时域 HHC 方法,并开发了

多片小翼的模块化驱动机构,在 185. 20 km / h 飞行

速度下实现了 80%振动抑制[61]。

图8　 2006年的ADASYS(上)以及2009年的BLUE PULSE(下)
Fig. 8　 ADASYS in 2006 ( top) and BLUE PULSE in 2009

(bottom)

综上所述,时域 HHC 方法在频域 HHC 方法的

基础上对更新周期等方面进行了优化,比频域 HHC
方法取得了更好的控制效果,实时性进一步提升。
然而,两种 HHC 方法均针对线性准静态模型设计,
忽略了建模误差、外界扰动、信号处理所带来的影

响,因此,当出现模型不确定或外界环境变化较大

时,难以达到较好的控制效果,这就对减振控制的鲁

棒性提出了要求。
2. 2. 2　 鲁棒控制方法

考虑到气动、干扰等问题,直升机的振动响应通

常呈现出很强的动态不确定性,直升机旋翼所处的

空气动力学环境十分复杂,最新的流场计算方法,如
自由尾迹模型[62],黏性尾迹模型[63]、CFD 综合求

解[64]等方法,都无法精确描述直升机的旋翼的复杂

受力关系。 因此,减振控制方法还应具有克服动态

不确定的鲁棒性。
2013 年,MIT 的 Fan[65] 设计了固定阶 H∞ 控制

器,通过稳定性代价函数实现了控制器优化和降阶,
仿真结果表明,降阶之后的控制器基本保留了全阶

控制器的性能。 在文献[65]的基础上,为保证振动

控制的全局稳定性,MIT 的 Patterson[45] 基于李雅普

诺夫函数设计了带宽可调的加权滤波器,当前进比

变化时,这种考虑过渡状态的线性变参数方法取得

了更好的减振效果。 2014 年,米兰理工学院的 Mura
等[66 - 67]针对 N / ( r·min - 1)单入单出振动系统,研究

基于 H∞ 的鲁棒减振控制方法,以桨距角作为输入

信号,以桨叶根部的桨毂垂向力作为输出,解决了在

模型不确定情况下的闭环系统的鲁棒性。 Duc
等[68]在上述单入单出系统的基础上,扩展到多入多

出系统,为简化控制器设计,将控制对象模型进行解

耦设计补偿器,实现了 LQR 与 H∞ 控制方法的综合

设计。 2016 年,Mura[69] 为改进振动控制收敛时间

缓慢的问题,考虑稳定衰减水平和期望的瞬态性能

方面的需求,设计了离散时间 H∞ 控制器。 2020 年,
英国莱斯特大学的 Alotaibi 等[70 - 71] 针对带后缘襟

翼的 EC145 直升机旋翼模型,设计了考虑综合振动

控制误差和控制器增益的混合灵敏度 H∞ 控制器,
并降低了 70%以上的振动。

除 H∞ 方法外,主成分方法(PC) [72 - 75]也被应用

于直升机振动主动控制。 PC 控制一般采用估计滤

波器和谐波调制器来完成傅里叶系数及其谐波时域

信号的变换。 2021 年,莱斯特大学的 Yang 等[75] 通

过时间提升法,考虑开环动力学、周期性时变效应、
多速率问题、建模误差等影响,利用积分二次约束完

善了闭环控制的鲁棒性条件,在 8. 52 ~ 92. 60 km / h
的飞行条件下与混合灵敏度 H∞ 控制器进行了对

比。 研究结果表明:在不考虑驱动机构约束的情况

下,同样的飞行速度,相比于 H∞ 方法[73],PC 方法可

以提升 3%左右的减振性能。
在试验方面,欧洲直升机公司采用 BK117 型直

升机进行了飞行试验[76],如图 9 所示。 在这次试验

中,设计了混合灵敏度 H∞ 控制器,并在 74. 08 ~
185. 20 km / h 的速度范围进行了水平飞行试验以及

185. 20 km / h 的水平飞行(转速从 98% ~ 101% )试
验,测试结果表明,所设计的 H∞ 控制器能明显降低

N / ( r·min - 1)的桨毂垂向振动载荷,在飞行速度为

74. 08 km / h 时,桨毂垂向和横向载荷下降了约

90% ,侧向载荷下降了约 75% 。 旋翼转速的变化对

控制效果几乎没有影响,该结论证明所采用的 H∞

控制器可以克服由于快速机动带来的气动环境不确

定性。

图 9　 安装混合灵敏度 H∞减振控制器的真机试验系统[76]

Fig. 9 　 Flight system with hybrid sensitivity H∞ vibration-
reduction controller[76]

综上所述,鲁棒控制方法通过鲁棒性条件合理

地平衡了直升机旋翼系统强不确定性、稳定衰减水
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平与瞬态性能方面的需求,相比于 HHC 方法,鲁棒

方法可以在跨域较大的飞行条件下保证振动控制的

稳定性,但这种方法也存在收敛时间长,调节参数过

于复杂的缺点。
2. 2. 3　 智能控制方法

目前,已有越来越多的先进智能方法应用于实

时控制领域,如迁移学习、增量学习、小样本学习、元
学习等,在机器人探索新环境[77]、飞行器在线轨迹

跟踪[78]、对方行为预测[79] 的研究中,都已经有相关

的研究成果。 其主要思路为首先针对任务环境、控
制性能、动态约束等离线建立控制网络架构,并通过

历史经验数据确定网络权值,获得稳定的初始控制

器。 在线应用过程中,通过传感器的实时数据以及

与外界环境的交互,通过梯度下降的方式迭代更新

控制网络权值,在已有控制网络的基础上进行微调

和优化,以保证对环境的在线适应性。 对于直升机

振动控制,目前智能方法主要应用于两个方面,一方

面采用神经网络作为智能控制器,另一方面则将智

能方法应用于桨叶优化设计。
1998 年,马里兰大学的 Spencer 等[80] 首先采用

径向基神经网络作为控制器,以桨根弯矩作为指标

建立性能损失函数,在前进比 0. 1 ~ 0. 3 的变化过程

中测试了动态控制性能,所设计的控制器在 7 ~ 8 个

桨叶旋转周期内收敛并实现了 88% 以上的 N / ( r·
min - 1) 振动载荷降低。 2000 年,马里兰大学的

Spencer 等[81]采用陷波滤波器和人工神经网络控制

器结合的方法进行了闭环振动抑制试验,在执行器

动作范围为 2° ~ 6°的约束下,实现 80% ~ 95%的减

振效果。 在此工作的基础上,2004 年,卡拉森大学

的 Jha 等[82] 提出采用自适应预测神经网络作为控

制器,并与马里兰大学的径向基神经网络控制器进

行对比,发现自适应预测神经网络在各种阶次的谐

波中都能达到更好的减振控制效果。 上述方法均采

用单个神经网络作为控制器,从试验结果来看,神经

网络的在线迭代会导致收敛时间较长。 2011 年,南
京航空航天大学的汪亚敏[83] 结合模糊控制建立了

时域自结构神经网络控制器,在仿真中达到 98%以

上的减振效果。 2014 年,南京航空航天大学的范明

贤[84]运用粒子群优化方法寻找对应最小振动的最

优输入参数,降低了寻找最优参数的时间成本和计

算量。 与上述方法不同,2019 年,南京航空航天大

学的张华钦[85] 设计了模糊神经网络参数自整定

PID 控制器,相比于单纯的模糊神经网络,结合传统

PID 方法保证了基础控制性能。
除用作控制器外,智能方法还能优化主动控制

机构的设计,使其在有限的动作和功率范围内实现

更好的减振效果。 2011 年,印度科学研究院的

Saijal 等[86]扩展了神经网络的用途,使用神经网络

优化低转速时双后缘襟翼布置和动叶扭转刚度,利
用二阶多项式响应函数和神经网络元模型逼近目

标。 优化后,在达到相同减振效果的前提下,后缘襟

翼驱动功率降低约 45% 。 在上述研究的基础上,
Kizhakke[87]进一步采用遗传算法简化了优化模型的

计算过程。 2012 年,斯旺西大学的 Murugan 等[88]针

对 NACA 0015 型旋翼,采用实数编码遗传算法求解

出最优截面对应的叠加序列并对桨叶进行了优化设

计,与标准翼型相比,在相同飞行状态下,优化后的

桨叶振动减少了 26% ~33% 。 2021 年,斯旺西大学

的 Chatterjee 等[89]分别采用卷积神经网络、多层感

知器、随机森林、支持向量机等智能方法拟合了直升

机旋翼系统的响应模型,并开发了一个针对直升机

的机器学习框架用于指导桨叶优化设计。
综上所述,上述智能控制器的优势在于不需要

模型的信息,可以直接与复杂的气弹耦合模型进行

交互,并且不需要对模型进行辨识或者线性化处理

等工作,避免了对精度的损失,并且,从仿真结果中

来看,智能控制的减振精度较高。 然而,现有的智能

方法应用还比较简单,并没有考虑非稳定状态或过

渡状态的振动控制需求。 另外,在进行风洞试验前,
还必须解决智能方法收敛过程中的稳定性和安全性

等问题。
2. 3　 小　 结

在直升机界,普遍以“仿真设计”—“旋翼塔试

验”—“风洞试验”—“飞行试验”—“真机应用”5 个

研究阶段来表示研究水平。 以美国 NASA 和欧洲直

升机公司为代表的国外机构从上世纪 90 年代开始

进行风洞试验,已经完成了多种方法的试验验证。
对国外试验进展和成果,相关的综述[10,90] 已经较为

充分。
通过上述对研究进展的分析,从各类代表性方

法对模型依赖程度、实时性、鲁棒性、适应性、研究水

平等方面进行对比,具体见表 1。 从表 1 中可以看

出,HHC 方法对于模型的依赖程度较高,这主要是

由于在控制器求解中需要用到 T 矩阵,T 矩阵辨识

的精度会极大的影响控制效果,H∞ 方法拥有克服模

型不确定的能力,神经网络方法则可以自适应的改

变控制器参数。 从表中可以看出,现有的方法还无

法很好的兼顾实时性、鲁棒性和适应性。 时域控制

方法由于不需要受到整周期更新的约束,在实时性

方面会略强于频域控制方法,然而,现有的鲁棒方法

由于稳定性条件的约束,其实时性和适应性受到了

限制。 而智能方法缺乏初始控制网络的设计和增量
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优化的过程,实时性还待进一步提升。

表 1　 振动控制方法比较

Tab. 1　 Comparison of various vibration reduction methods

振动控制

方法

频域振动控制方法 时域振动控制方法

频域 HHC
方法

神经网络

方法

时域 HHC
方法

H∞ 控制

方法

神经网络

方法

对模型的

依赖程度
高 高 高 中 低

实时性 低 低 高 中 中

鲁棒性 低 低 低 高 低

适应性 中 高 中 低 高

研究水平 飞行试验 仿真设计 飞行试验 飞行试验 仿真设计

3　 其他类型振动主动控制技术研究进展

以上介绍的方法主要从桨叶处减弱振动载荷的

大小,从而达到抑制机身振动水平的目的,这种方法

虽然能从源头上抑制振动,但驱动机构通常安装在

旋翼叶片上,不仅需要适应旋转系统带来的非定常

气动载荷等影响,还需要对叶片进行一定程度的改

造,增加设计和测算难度。
为了降低机身或关键位置的振动水平,还可以

采用自适应振动传递抑制技术。 最典型的如主动结

构响应(Active control of structural response,ACSR)
技术,其作用原理是在机身梁上附加驱动机构产生

激励并抵消桨毂传递来的振动载荷,如图 10 所示,
驱动机构还可以安装于其他位置,如齿轮箱附

近[91]、座椅下方[92] 等。 由于驱动机构设置在非旋

转系统中,减弱整个机身振动的同时也减轻了维护

难度。

图 10　 ACSR 振动传递抑制技术[10]

Fig. 10　 ACSR vibration transfer suppression technology[10]

振动传递抑制技术中的控制器方法通常也分为

两种,分别是频域方法以及时域方法。
频域方法针对直升机机体振动的周期性特征进

行设计[93 - 94]。 由上文可知,在频域方法中 T 矩阵

的辨识精度对控制性能有较大影响, 1994 年,
Pearson 等[95] 采用递推最小二乘法进行 T 矩阵辨

识。 2009—2010 年,南京航空航天大学的赵灿峰

等[96 - 97]用最小均方法和卡尔曼滤波法分别对单入

单出以及四入两出的振动控制系统进行了在线 T
矩阵更新,并通过仿真实验掌握了权值等参数的影

响规律,但该方法对 T 矩阵初值较为敏感。 在此基

础上,2013—2014 年,南京航空航天大学的宋来收

等[98 - 99]进行了两种常见辨识方法在鲁棒性、收敛速

度、参数调节等方面的比较,并提出了基于最小均方

法的二次卡尔曼滤波辨识法,降低了对于 T 矩阵初

值选择的依赖性。 Song 等[100] 进一步提出了谐波同

步辨识 -修正方法,采用递归最小二乘方法进行辨

识,并在同步采样频率下基于最陡梯度方法实时修

正控制输入的谐波系数。 该方法可降低 97% 以上

的模拟振动,并降低 75%的实测振动。
时域法主要基于数字信号处理和自适应滤波技

术[101]。 2004 年,南京航空航天大学的杨铁军等[102]

提出了基于滤波 x -最小均方法的误差通道在线辨

识方法,并应用于直升机结构振动控制。 在此基础

上,鲁民月等[103]提出了自适应反馈预测控制方法,
对带有单频外扰的单入单出系统进行了控制律设

计,所提出的预测控制方法对受到周期性外扰污染

的振动系统,具有很好的控制效果,并在后续研究中

进行了简化[104],减少了计算量。 2008 年,为验证滤

波 x -最小均方法的有效性,南京航空航天大学的

李明强[105]针对直 - 11 相似模型,搭建了时域自适

应振动控制的通用仿真系统。 然而,简单的自适应

前馈方案或者反馈方案仍然存在不足,主要体现在

控制收敛速度较慢,并且,对于未知干扰的鲁棒性较

差[106]。 针对该问题,2012 年,南京航空航天的陆洋

等[107]开发了一种基于辅助随机噪声的在线二次路

径建模方法,然而,由于飞行试验过程中外部环境复

杂,振动残差较大,控制性能并不理想。 2016—2018
年,Lu 等[108 - 109]提出了基于前馈 - 反馈混合的控制

律结构,前馈控制器负责消除主振动分量,反馈控制

器负责消除剩余振动分量,并利用离散滑模控制和

模型预测控制相结合的反馈环,使系统状态以最优

方式精确地到达滑模面,仿真验证结果表明该方法

能同时处理主谐波残差及其他阶次谐波,同时收敛

速度更快。 2018 年,陆洋团队[110] 进一步简化了主

动控制过程和误差通道识别过程,并在自由梁上进

行了 ACSR 控制试验,验证了该方法的有效性和鲁

棒性。 2021 年,陆洋团队[111] 基于 H∞ 理论,设计了

基于重构参考信号的混合灵敏度鲁棒控制器,兼得

了前馈和反馈控制的优点,能有效抑制多频振动,并
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在适应性、鲁棒性和收敛速度方面具有明显优势。
除此之外,2018 年,南京航空航天大学的夏品奇团

队[112]设计多输入多输出的谐波前馈自适应控制方

法,针对 Z-11 型直升机框架结构降低了目标点 99%
的振动水平。 2019—2020 年,夏品奇团队[113] 提出

了自适应谐波前馈 /滑模反馈的混合主动控制方法,
然而,滑模反馈方法的实现需要实时获取控制系统

的完整状态数据。 因此,在 2022 年的最新研究

中[114],将频域和时域方法相结合,提出了谐波前

馈 /滑模输出反馈的混合方法。 从理论上证明了混

合方法的收敛速度快于单纯的谐波前馈方法,并避

免了对系统的全状态识别。
另一方面研究聚焦于传动装置或安装位置等的

改良上。 2016 年,南京航空航天大学的张旭[115] 选

择液弹隔振器的刚度作为受控参数,设计了变刚度

钢板弹簧和变阻尼机构,改善了隔振效果。 2018
年,印度理工学院的 Gamar 等[116] 采用 L1 自适应控

制方法改进了安装于旋转系统和非旋转系统之间的

阻尼器结构,将其从被动阻尼器变成了参数动态可

调的半主动阻尼器。 2019 年,加拿大飞行实验室的

Chen 等[117]采用基于最小均方法的自适应前馈滤波

器,滤除了传递到座椅上 3 个方向的振动载荷。
2019—2020 年, 南 京 航 空 航 天 大 学 的 王 志 伟

等[118 - 119]基于神经网络拟合了阻尼器质量位置与直

升机工作频率之间的关系,并通过在线辨识振动载

荷主要频率的变化,开发了自动调节阻尼器位置的

频率跟踪方法,使系统在不同工作频率下始终有隔

振效果。 2019 年,南京航空航天大学的杨仕鹏[120]

以滤波 x - 最小均方法为基础,探究了不同激励作

用下的压电驱动机构最优安装位置。
综上所述,振动传递抑制技术中频域方法同样

需要进行整周期控制,因此响应时间较慢,其优势在

于在稳态多频情况下拥有良好的控制性能[97],并且

不需要复杂计算。 时域控制方法的修正速率高,因
此对于变化环境的适应性较强[101],其主要缺点体

现在: 对于离散多频振动分量的控制能力较弱,并
且可能出现系统收敛后发散的情况[100]。 近年来,
随着先进控制理论方法的发展,频、时域相结合的方

法已被证明可以在多频下实现鲁棒自适应振动控

制[114],能够有效降低各方向的振动残差并保证收

敛速度,因此,拥有进一步发展的潜力。 除控制方法

外,激励频率、阻尼器的位置、结构等也会影响振动

抑制的效果,为了提升控制性能,还需要进行深入

研究。
振动传递抑制技术的发展已经相当成熟,其中

的 ACSR 技术已经在 Sikorsky S-76B 直升机上取得

了飞行试验的成功,并正式应用于 EH-101 直升机,
达到 了 70% 的 减 振 效 果[121], 且 在 S-92[122],
EC225[123]型直升机上相继应用。

4　 国内相关试验进展

直升机振动控制是旋翼结构动力学、流场分析

力学、智能材料、信号处理技术以及闭环控制方法等

多学科的综合应用,具有重要的实用价值。 从上世

纪 70 年代起,美国军方就提出了 ADS-27 航空器设

计标准,要求航空器的机身垂向振动载荷应低于

0. 05 g。 在此背景下,除文中提到的以 NASA 为代

表的美国以及以欧洲直升机公司为代表的德国外,
加拿大[124],法国[125],日本[126]等国家也进行了旋翼

塔或风洞试验,验证了振动控制的有效性。 在 2010
年后,中国的相关研究也出现了大幅度增长,在理论

研究、仿真试验、硬件平台等多方面取得了一定进

展。 由于风洞试验场地的造价较高,国内的直升机

减振控制试验主要集中于南京航空航天大学以及中

航工业直升机设计研究所。
南京航空航天大学在直升机振动主动控制方面

处于国内领先水平,其中杨卫东教授带领其团队在

架构设计、测试开发、试验验证方面进行了多项研

究。 2007 年,杨卫东团队[127] 采用碳纤维弯扭耦合

梁和基于压电片的主动驱动机构进行了风洞试验,
这也是中国首次开展相关试验研究。 试验结果表

明,在高速前吹风下,受控状态下的可动桨尖沿扭转

输出轴上、下偏转可以明显改变桨叶气动力的相应

谐波分量,进而影响桨叶的振动,这一试验结果为直

升机 振 动 主 动 控 制 奠 定 了 硬 件 基 础。 2007—
2014 年杨卫东团队[128 - 131] 对基于压电和铁电材料

等多种形式的驱动机构进行了设计、分析和性能试

验,所设计的驱动机构能够在强离心力场下正常工

作并驱动后缘襟翼产生足够的偏角。 2016 年,陆凯

华[132]通过理论建模和对比试验得到了驱动性能最

优的菱形框尺寸参数,并验证了动态环境下的主动

控制偏角与输入电压、来流速度等之间的关系[90]。
基于上述研究,2021 年,陆洋团队[133]基于卡尔曼滤

波的自适应 HHC 方法进行了悬停状态下和前飞状

态下的风洞试验,如图 11 所示,其所设计的闭环控

制系统实现了横向、垂向以及侧向的桨毂力载荷的

显著降低。 另外,受到 ADASYS 等相关国外研究的

启发,国内也开展了多片襟翼的研究。 2015 年,
周金龙[134]对带双后缘襟翼的旋翼结构进行了研

究,采用差分法对双后缘襟翼的控制器参数进行了

优化。 2013 年,夏品奇团队[135]在减振控制基础上,
研究了多片襟翼对于避免后行桨叶动态失速方面的
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潜力。 在理论研究的基础上,周桓[136] 于 2020 年设

计了带双后缘襟翼的智能旋翼复合材料桨叶,通过

固定参数的 HHC 方法实现了双后缘襟翼的闭环控制。

图 11　 主动控制系统框图以及振动加速传感器安装示意图[133]

Fig. 11 　 Principle of active control system and installation
position of triaxial acceleration sensors[133]

中航工业直升机设计研究所也进行了相应试验

工作。 2016 年 3 月,中航工业直升机设计研究所开

展了基于后缘襟翼的开环悬停试验研究,并通过此

次试验获得了不同工况的试验数据。 2019 年,中航

工业直升机设计研究所实现了悬停与前飞试验中的

闭环减振控制。 在两次真机试验的基础上,研究所

积累了大量关于空气动力学分析[137],旋翼设计方

法[138 - 139]、驱 动 机 构 参 数 选 择[140] 以 及 结 构 设

计[141]、压电材料扭转特性[142]、桨叶变形特性[143]和

总体综合设计等方面的成果,为厘清旋翼主动控制

与减振规律奠定了基础。
除用于减振外,主动控制技术还可以用于直升

机性能提升,北京航空航天大学的学者在这方面发

表了相应的研究成果。 2007—2010 年,北京航空航

天大学的王晋军等[144 - 145]在低速风洞中研究了弹性

和柔性变形对于机翼特性的影响,通过激光测振仪

探究了气动载荷作用下的桨叶变形规律。 在此研究

的基础上,黎军等[146] 进一步探索了以后缘襟翼为

例的主动驱动机构在提升气动效益方面的潜力,并
在北航 D1 风洞 1 / 20 半模模型中进行了风洞试验,
如图 12 所示,结果表明在与常规襟翼相同偏角情况

下,带后缘襟翼的桨叶具有更大的增升效益。 在常

规襟翼失效的偏角情况下,后缘襟翼仍能提供额外

升力,在试验攻角范围内后缘襟翼比常规襟翼平均

增升 20%以上。 为了更加精确测量直升机旋翼振

动特性,郭占社等[147] 设计了一种基于加速度计的

直升机旋翼振动测试装置,并进行了标定试验和转

台模拟试验,通过对直升机传动系统故障以及各级

传动系统的可靠性要求的设计和测试,建立了直升

机传动系统可靠性设计分析与验证的技术框架,为
主动减振技术标准化、工业化做出了贡献。

图 12　 后缘襟翼试验模型[146]

Fig. 12　 Experimental model of trailing-edge flap[146]

综上所述,中国近年来对于直升机主动控制方

法的理论研究已经较为深入,在闭环风洞试验方面

也有了突破性成就。 然而,由于中国对于主动旋翼

控制技术的研究起步较晚,国内总体水平和研究进

度比国外晚 20 年左右,并且相关研究主要依靠于仿

照国外已有的研究成果,创新性还有待提高。 在未

来,理论方法的进一步智能化、创新化以及试验环境

的进一步成熟化、系统化,是中国直升机振动控制试

验设计的发展方向。

5　 现有不足与未来展望

综上所述,本文对直升机旋翼振动主动控制方

法的研究进行了综述与总结,从上述成果中可以看

出,直升机振动控制是各国关注的焦点问题,而振动

控制方法则是闭环控制中最关键的环节。 然而,现
有的控制方法仍存在一些问题,为了进一步推动中

国直升机振动控制的发展,针对控制方法,提出以下

不足以及未来值得关注的研究方向。
5. 1　 针对稳定飞行状态的鲁棒自适应控制

目前,大部分文献均采用平衡点的线性化模型,
这种方式简化了控制器的设计,也要求当存在模型

建模误差或外界干扰时,控制方法具有足够的调节

能力保证振动控制的鲁棒性。 然而,现有的以 H∞

为主流的鲁棒方法一方面由于要保持干扰上界的系

统稳定性,收敛速度较低,另一方面,控制参数调整
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过于复杂。 在未来,可以考虑对不确定性以及扰动

进行实时估计,并结合先进控制方法设计有限时间

快速减振控制方法。 为了简化参数调节的过程,可
以基于扰动误差反馈和传感器振动输出等信息, 设

计性能指标函数,利用神经网络等智能方法在线优

化更新扩张状态观测器和控制器参数,实现自适应

参数调节。
5. 2　 针对全飞行状态的智能自学习控制

现有的较为成熟的振动控制方法主要在稳定状

态下进行振动控制,然而,实际上,当直升机以小速

度前飞或变速度机动飞行时,主旋翼工作产生的振

动最大[85]。 目前,已有研究[45] 针对过渡状态,基于

李雅普诺夫方法设计了适合线性参数时变模型的变

参数减振控制器。 另外,文献[148]基于模态依赖

平均驻留时间设计了不同状态之间的切换信号。 然

而,变参数减振控制器的设计需要满足峰值灵敏度

等约束,在实际应用中可能出现无法求解的情况,而
切换控制则面临抖振以及系统稳定性差等问题。 智

能控制作为一种新兴的控制方法,在理论上可以适

应各种动态变化,并且避免了传统方法的求解困难

等问题,已有文献[149]采用贝叶斯主动学习结合

深度强化学习算法来处理涡流振动问题。 由于在真

实飞行过程中,直升机所处的气动环境以及速度、前
进比、飞行朝向等自身状态都在动态变化过程中,减
振方法应该在原有策略基础上,通过迁移学习 /小样

本学习,根据传感器实时反馈数据以及任务目标,对
策略进行增量迭代,实现自学习控制。 另外,智能方

法还需进一步考虑安全性,即满足执行器约束的基

础上,同时还要保证控制的稳定性和可实现性。
5. 3　 面向性能提升的综合主动控制系统设计

单个主动控制机构很难在执行器约束范围内实

现期望的减振或性能提升效果,因此,以后缘襟翼为

例,欧洲直升 机 公 司 开 展 的 ADASYS 和 BLUE
PULSE 试验中,通过集成多片后缘襟翼实现了振动

和噪声控制。 由文中介绍可知,国内的南京航空航

天大学已经进行了探索,在最新的研究中[136],两片

襟翼采用的控制均采用固定参数的频域 HHC 方法,
缺乏对多襟翼控制律的在线更新设计,也没有考虑

多片襟翼相互影响和配合协调。 本文认为,对于多

个减振机构,控制策略不应只是简单的加法,而应该

基于带多片小翼的旋翼系统,设计多小翼振动控制

的整体性能指标函数,建立多目标、多约束的动态行

为策略模型并进行求解。 另外,多机构协调的控制

方法也会对机载电脑的计算能力以及数据存储能力

提出挑战[150],因此,如何在有限的计算资源下实现

综合主动控制设计,还需要深入研究。

6　 结　 论

直升机主动控制技术自提出以来,就一直受到

人们的广泛关注。 总的来说,中国的直升机振动控

制方法的研究应该兼顾两个方面:能够快速实现的

成熟控制方法以及先进的具有引领性的智能方法,
两者需要齐头并进,提升中国新一代直升机的整体

性能。 除振动控制外,直升机主动控制技术还拥有

降低噪声[151]、避免动态失速[152]、改善飞行性能[153]

等应用方向。 主动控制技术是一个涉及空气动力

学、结构动力学、智能驱动材料以及控制方法的综合

工程,随着研究的深入,直升机振动主动控制技术必

将展现出更多的魅力与价值,为中国的国防和民生

作出更大的贡献。
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