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大展弦比机翼 μ控制
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摘要　利用大展弦比机翼后缘不同位置上的操纵面进行颤振主动控制，通过将大展弦比机翼简化为包含弯

曲和扭转两种模态的悬臂梁结构，根据片条理论，建立包含操纵面运动规律的大展弦比机翼气动弹性方程．

由于简化的数值模型与实际模型之间存在一定的误差，通常模型的运动方程包含有不确定参量用来表示建

模误差．鲁棒控制方法能够得到一个有效控制器，控制这种带有模型不确定参量的运动方程．文中论述利用

鲁棒μ控制方法，研究有两个操纵面大展弦比机翼的鲁棒控制问题．仿真结果表明鲁棒 μ控制可以有效地

抑制大展弦比机翼的受扰振动，提高颤振临界速度，且两个操纵面共同控制效果比单操纵面显著．

关键词　大展弦比机翼，　颤振主动控制，　μ控制，　多操纵面

引 言

大展弦比机翼具有展弦比大，结构重量轻，柔

性大的特点，在民用客机，高高空无人机中被广泛

使用，其突出的气动弹性问题也得到了许多研究者

的研究．其中，Ｔａｎｇ、Ｄｏｗｅｌｌ和Ｒｏｍｅｏ等结合理论和
实验研究的方法，系列地研究了大展弦比机翼的颤

振预测，极限环振荡性质和突风响应等问题［２～３］．
在国内，谢长川、吴志刚等也对大展弦比机翼的气

动弹性有较深的研究［４］．对于大展弦比机翼的颤振
控制研究，Ｂｉｅｎｉａｗｓｋｉ和Ｋｒｏｏ研究了有四个作动器
的平直机翼颤振抑制［５］，并取得了良好的控制效

果．Ｅｖｅｒｓｍａｎ和Ｒｏｙ用自适应控制方法研究了大
展弦比柔性机翼的颤振主动控制［６］，Ｂｏｒｇｌｕｎｄ和
Ｎｉｌｓｓｏｎ考虑空气动力的不确定性，设计了控制器，
研究了一个大展弦比复合材料平直机翼的主动控

制问题［７～８］，并在风洞实验中进行了验证．在国内
的研究中，大展弦比机翼的颤振控制问题也得到广

泛研究．其中，孙伟和胡海岩等利用磁流变阻尼器，
研究了一个大展弦比机翼的颤振半主动控制问

题［１１］．
然而，对于带有多个操纵面的大展弦比机翼控

制问题，研究得比较少．多个操纵面控制，涉及到操
纵面的协调性和建模的复杂性．同时，由于建模存
在误差而在运动方程中存在不确定参量的控制问

题，涉及到了控制的鲁棒性问题．在气动伺服弹性
系统中，不稳定的气动力模型、模型的刚度、阻尼的

模拟，是不确定性的主要来源之一．在设置的最不
利方案中，数值模型与实际系统之间甚至最小的不

符合，在使用中就可能引起明显的性能降级．鲁棒
控制方法已被广泛应用于振动控制［１４］，并在气动

伺服弹性控制中也得到了大量研究 ［９］，本文通过

对一后缘不同位置带有两操纵面的大展弦比机翼

建模，研究了大展弦比机翼气动弹性特性和用鲁棒

方法进行的颤振控制问题．

１　大展弦比机翼的气动弹性方程

图１为大展弦比机翼的示意图，ｌ为机翼的展
长，在机翼［ｌ１，ｌ２］和［ｌ３，ｌ４］处各设置一个操纵面用
来进行控制，机翼的翼根固支在机身上，操纵面通

过转轴与机翼相连．

图１　大展弦比机翼模型图

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｈｉｇｈ－ａｓｐｅｃｔ－ｒａｔｉｏｗｉｎｇ
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图２　机翼的横截面

Ｆｉｇ．２　Ｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｗｉｎｇ

根据 Ｔａｎｇ和 Ｄｏｗｅｌｌ的研究［２，３］，机翼横截面

刚度比ＥＩｚ／ＥＩｘ很大时，随来流方向横向变形对整

个机翼的气动弹性影响不大，因此，建模时可简化

为图２所示的二元模型．机翼半弦长为 ｂ，攻角为

α，操纵面转角β为展长方向的函数，弹性轴、操纵
面转轴与中弦面距离分别为珔ａｂ，珋ｃｂ．

记Ｗ（ｙ，ｔ）、Φ（ｙ，ｔ）分别为机翼展向上某点的

弯曲变形和扭转变形函数，ＥＩ（ｙ）、ＧＪα（ｙ）分别为

机翼的抗弯刚度和抗扭刚度，操纵面受控转动，机

翼的势能写为

Ｕ＝１２
Ｓ

［ＥＩ（ｙ）（
２Ｗ
ｙ２
）２＋ＧＪα（ｙ）（

Φ
ｙ
）２］ｄｓ（１）

机翼截面内任意一点的位移表示为

ｚ（ｘ，ｙ，ｔ）＝

Ｗ（ｙ，ｔ）＋（ｘ－珔ａｂ）Φ（ｙ，ｔ）
－ｂ≤ｘ≤珋ｃｂ

Ｗ（ｙ，ｔ）＋（ｘ－珔ａｂ）Φ（ｙ，ｔ）＋
　（ｘ－珋ｃｂ）β　　　珋ｃｂ＜ｘ≤










ｂ

（２）

当截面无操纵面时，珋ｃｂ＝ｂ．令 珚ｍ（ｘ，ｙ）为机翼的单
位面积质量，则机翼的动能为

Ｔ＝１２
Ｓ

珚ｍ（ｘ，ｙ）ｚ２ｄｓ （３）

令ｓα（ｙ）＝∫
ｂ

－ｂ
（ｘ－珔ａｂ）珚ｍ（ｘ，ｙ）ｄｘ和Ｉα（ｙ）＝

∫
ｂ

－ｂ
（ｘ－珔ａｂ）２珚ｍ（ｘ，ｙ）ｄｘ分别为单位展长机翼对扭转

轴的质量静矩和质量惯性矩．单位展长操纵面对绞

链的质量静矩和质量惯性矩分别为ｓβ（ｙ）＝∫
ｂ

珋ｃｂ
（ｘ－

珋ｃｂ）珚ｍ（ｘ，ｙ）ｄｘ和Ｉβ（ｙ）＝∫
ｂ

珋ｃｂ
（ｘ－珋ｃｂ）２珚ｍ（ｘ，ｙ）ｄｘ．定

义结构变量 ｑｓ＝｛Ｗ，Φ｝
Ｔ，及其微分形式 Ｄｑｓ＝

｛
２Ｗ
ｙ２
，
Φ
ｙ
｝Ｔ，机翼的动能和势能矩阵形式可分别表

示为如下

Ｔ＝１２∫
ｌ

０
ｑＴｓＭｓ（ｙ）ｑｓｄｙ （４ａ）

Ｕ＝１２∫
ｌ

０
ＤｑＴｓＫｓ（ｙ）Ｄｑｓｄｙ （４ｂ）

其中，

Ｍｓ（ｙ）＝
ｍ ｓα
ｓα Ｉ[ ]

α

，Ｋｓ（ｙ）＝
ＥＩ（ｙ） ０
０ ＧＪ（ｙ[ ]） （５）

为单位展长机翼的质量矩阵与刚度矩阵，并

且，ｍ＝ｍ（ｙ）＝∫
ｂ

－ｂ
珚ｍ（ｘ，ｙ）ｄｘ为单位展长机翼的

质量．由Ｒａｙｌｅｉｇｈ－Ｒｉｔｚ法，机翼沉浮位移与俯仰角
函数Ｗ（ｙ，ｔ）、Φ（ｙ，ｔ）可用如下空间位置函数和广
义坐标来近似表示

Ｗ（ｙ，ｔ）＝∑
Ｎｈ

ｉ＝１
ωｉ（ｙ）ｈｉ（ｔ） （６）

Φ（ｙ，ｔ）＝∑
Ｎａ

ｉ＝１
ｉ（ｙ）αｉ（ｔ） （７）

式中，ωｉ（ｙ）和 ｉ（ｙ）分别为机翼的弯曲振型和扭

转振型函数［１１］．引入线性坐标变换形式ｑｓ＝Ａ（ｙ）ｑ

和Ｄｑｓ＝Ｂ（ｙ）ｑ，其中

ｑ＝［ｈ１　ｈ２　…　ｈＮｂ　α１　α２　…　αＮα］ （８）

Ａ（ｙ）＝
ω１ ω２ … ωＮｈ ０ ０ … ０

０ ０ … ０ １ ２ … Ｎ[ ]
α

（９）

Ｂ（ｙ）＝
ω＂１ ω＂２ … ω＂Ｎｈ ０ ０ … ０

０ ０ … ０ ′１ ′２ … ′Ｎ[ ]
α

（１０）

将动能和势能函数代入拉格朗日方程，经过整理，

得机翼的结构动力学方程表达式为

∫
ｌ

０
ＡＴＭｓ（ｙ）Ａｄｙ̈ｑ＋∫

ｌ

０
ＢＴＫｓ（ｙ）Ｂｄｙｑ＝

　 －∫
ｌ

０
ＡＴ
ｓβ（ｙ）

ｓαβ（ｙ
{ }

）
β
¨
（ｙ）ｄｙ＋Ｆａｅｒｏ （１１）

右式的两项分别表示操纵面作用力和气动力，ｓαβ
（ｙ）为

ｓαβ（ｙ）＝ｓβ（珋ｃ－珔ａ）ｂ＋Ｉβ

２　片条理论与气动力虚功

在式（１１）中Ｆａｅｒｏ为气动力表达式，它在机翼任

一点上所作的虚功等于该点处气动力与虚位移的

乘积ｆａｅｒｏ（ｘ，ｙ，ｚ）δｚ，则在整个机翼上所作的虚功

为［１２］

０８
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　δＷｅ＝
ｓ

ｆａｅｒｏ（ｘ，ｙ，ｔ）δｚｄｓ＝
ｓ

－Ｌ（ｘ，ｙ，ｔ）δＷｄｓ＋


ｓ

Ｔα（ｘ，ｙ，ｔ）δΦｄｓ＝－∑
Ｎｈ

ｉ＝１
∫
ｌ

０
ωｉＬ（ｙ）ｄｙδｈｉ＋

∑
Ｎα

ｉ＝１
∫
ｌ

０
ｉＴα（ｙ）ｄｙδαｉ （１２）

其中，Ｌ、Ｔα为气动力的升力和力矩，在来流速度为

亚音速时，可采用 Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ非定常气动力模

型［１０］．由式（１２）可知，在广义坐标下的气动力为

Ｌｉ＝∫
ｌ

０
ωｉｐ（ｙ）ｄｙ　其中，ｉ＝１～Ｎｈ （１３）

Ｔαｉ＝∫
ｌ

０
ｉＴα（ｙ）ｄｙ　其中，ｉ＝１～Ｎα （１４）

注意到式（９）的变换关系，气动力可写为

Ｆａｅｒｏ ＝∫
ｌ

０
ＡＴ
－Ｌ
Ｔ{ }
α

（１５）

上式为气动力在广义坐标下的表达式，可知不同展向

位置上的气动力与该位置上的空间函数Ａ（ｙ）有关．因

此，只要知道函数Ａ（ｙ）和单位展长的气动力表达式，
通过积分就可以得到整个机翼的气动力总载荷．

３　操纵面运动微分方程

为了对机翼进行控制，操纵面要以一定的规律

偏转．操纵面转角指令与操纵面实际偏转角之间的

关系可用二阶微分动力学方程表示［１０，１２］

β¨＋２ζａｃωａｃβ
·＋ω２ａｃβ＝ｋａｃω

２
ａｃβａｃ （１６）

为了方便，设两个操纵面为刚体且参数一致，分别

令ｄβ１＝ｄβ２＝２ζａｃωａｃ，ｋβ１＝ｋβ２＝ω
２
ａｃ，ｇ０＝ｋａｃω

２
ａｃ，则

操纵面转角β１，β２的动力学表达式得

β¨１＋ｄβ１β
·

１＋ｋβ１β１＝ｇ０βａｃ１

β¨２＋ｄβ２β
·

２＋ｋβ２β２＝ｇ０βａｃ
{

２

（１７）

将式（１７）代入式（１１）中，引入结构阻尼矩阵

Ｃｓ，并取新的变量为ｑｌ＝｛ｈ１　ｈ２　…　ｈＮｈ　α１　

α２　…　αＮα　β１　β２｝
Ｔ，经过计算和整理，得包含

作动系统动特性在内的机翼运动方程为

∫
ｌ

０
Ａ′ＴＭ′ｓ（ｙ）Ａ′ｄｙ̈ｑｌ＋∫

ｌ

０
Ａ′ＴＣｓ（ｙ）Ａ′ｄｙｑｌ＋

　∫
ｌ

０
Ｂ′ＴＫ′ｓ（ｙ）Ｂ′ｄｙｑｌ＝

　∫
ｌ

０
Ａ′Ｔ｛－Ｌ，Ｔα，０，０｝

Ｔｄｙ＋Ｇｓβａｃ （１８）

其中，βａｃ＝［βａｃ１，βａｃ２］
Ｔ为控制输入信号，且有

Ｍ′ｓ（ｙ）＝

ｍ（ｙ） ｓα（ｙ） ｓβ１（ｙ） ｓβ２（ｙ）

ｓα（ｙ） Ｉα（ｙ） ｓαβ１（ｙ） ｓαβ２（ｙ）

０ ０ １ ０













０ ０ ０ １

（１９）

Ｃｓ（ｙ）＝

ζｈ（ｙ） ０ ０ ０

０ ζα（ｙ） ０ ０

０ ０ ｄβ１（ｙ） ０

０ ０ ０ ｄβ２（ｙ













）

（２０）

Ｋ′ｓ（ｙ）＝

ＥＩ（ｙ） ０ ０ ０
０ ＧＪα（ｙ） ０ ０

０ ０ ｋβ１（ｙ） ０

０ ０ ０ ｋβ２（ｙ













）

（２１）

Ａ′（ｙ）＝
Ａ（ｙ）

Ｉ[ ]
２×２
，

Ｂ′（ｙ）＝
Ｂ（ｙ）

Ｉ[ ]
２×２
，Ｇｓ＝ｇ０

０（Ｎｈ＋Ｎα）×２

Ｉ[ ]
２×２

（２２）
以上矩阵都是展向ｙ的函数，在机翼不同展向

位置上相关操纵面不存在时，其对应的参数等于

零，以保证整个矩阵维数不变．由式（１８）可以看
出，运动方程与展向空间位置有关，知道了函数 Ａ′
（ｙ）、Ｂ′（ｙ）、Ｍ′（ｙ）、Ｃｓ（ｙ）、Ｋ′ｓ（ｙ）和气动力表达
式，方程（１８）各项沿展向积分就可以得到整个机
翼的运动微分方程．

４　机翼的控制状态空间

文［１０］已经给出了气动力表达式，机翼为单
位展长时令ｓｐ＝１．但文［１０］中气动力的环量部分

与非环量部分表示在状态变量 ｑｓ＝｛ｈ，α，β｝
Ｔ上，

由于大展弦比机翼有两个操纵面，为了方便，现将

气动力Ｆａｃ表示为状态变量ｑｄ＝｛Ｗ，Φ，β１，β２｝
Ｔ之

下的环量与非环量部分之和，得

Ｆ′ａｃ＝｛－Ｌ，Ｔα，０，０｝
Ｔ＝Ｆｃ＋Ｆｎｃ （２３）

将式（２３）代入到式（１８）中，则大展弦比机翼展向
上某一个位置的气动弹性方程可写为如下形式

Ａ′ＴＭ′ｓ（ｙ）Ａ′̈ｑｌ＋Ａ′
ＴＣｓ（ｙ）Ａ′ｑｌ＋

　Ｂ′ＴＫ′ｓ（ｙ）Ｂ′ｄｙｑｌ＝Ａ′
ＴＦｃ（ｙ）＋

１８
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　Ａ′ＴＦｎｃ（ｙ）＋Ｇｓβａｃ （２４）
由式（２３），非环量部分得

Ｆｎｃ＝－Ｍａ̈ｑｄ－ＶＣａｑｄ－Ｖ
２Ｋａｑｄ （２５）

其中，

Ｍａ（ｙ）＝

ρｂ２

π πｂ珔ａ Ｔ１ｂΛβ１（ｙ） Ｔ１ｂΛβ２（ｙ）

πｂ πｂ２（０．１２５ａ） ２Ｔ１３ｂ
２Λβ１（ｙ） ２Ｔ１３ｂ

２Λβ２（ｙ）

０ ０ ０ ０













０ ０ ０ ０

（２６）

Ｃａ（ｙ）＝ρｂ
２

０ π Ｔ４Λβ１（ｙ） Ｔ４Λβ２（ｙ）

０ πｂ（０．５ａ） Ｔ１６ｂΛβ１（ｙ） ２Ｔ１６ｂΛβ２（ｙ）

０ ０ ０ ０













０ ０ ０ ０

（２７）

Ｋａ（ｙ）＝ρｂ
２

０ ０ ０ ０
０ ０ Ｔ１５Λβ１（ｙ） Ｔ１５Λβ２（ｙ）

０ ０ ０ ０













０ ０ ０ ０
（２８）

且有，Ｔ１３＝－（Ｔ７＋（珋ｃ－珔ａ）Ｔ１）／２，Ｔ１５＝Ｔ４＋Ｔ１０，Ｔ１６
＝－（－Ｔ１＋Ｔ８＋（珋ｃ－珔ａ）Ｔ４－０．５Ｔ１１）．上式中 Λβ１
（ｙ）和Λβ２（ｙ）为展向ｙ的函数，是为了区分展向各
点是否存在β１或β２操纵面．存在 β１操纵面时 Λβ１
（ｙ）＝１，不存在时 Λβ１（ｙ）＝０．同理，存在 β２操纵
面时Λβ２（ｙ）＝１，不存在时Λβ２（ｙ）＝０．气动力的环

量部分写为［１０］

Ｆｃ＝－ρｂＶＲＣ（ｓ）（ｓ１ｑｄ＋Ｖｓ２ｑｄ） （２９）
其中，

Ｒ＝｛２π，－２πｂ（０．５＋珔ａ），０，０｝Ｔ （３０）
ｓ１＝｛１，ｂ（０．５－珔ａ），（ｂ／２π）／Ｔ１１Λβ１（ｙ），（ｂ／

２π）Ｔ１１Λβ２（ｙ）｝ （３１）
ｓ２＝｛０，１，Ｔ１０Λβ１（ｙ）／π，Ｔ１０Λβ２（ｙ）／π｝ （３２）

引入 Ｊｏｎｅｓ近似［１０］，将Ｃ（ｓ）写为

Ｃ（ｓ）＝０．５＋
０．００７５Ｖｂ

ｓ＋０．０４５５Ｖｂ

＋
０．１００５５Ｖｂ

ｓ＋０．３Ｖｂ

＝

　０．５＋
ｚ１
Ｖ
ｂ

ｓ＋ｐ１
Ｖ
ｂ

＋
ｚ２
Ｖ
ｂ

ｓ＋ｐ２
Ｖ
ｂ

（３３）

并且有［１０］ｚ１＝０．００７５，ｚ２＝０．１００５５，ｐ１＝０．０４５５，ｐ２
＝０．３．可将Ｃ（ｓ）看作某个系统的传递函数
ｙａ＝Ｃ（ｓ）ｒ（ｓ） （３４）

引入气动力状态变量 ｘａ１、ｘａ２，则系统 Ｃ（ｓ）对应的

状态方程为［１０］

ｘａ１
ｘａ{ }
２

＝Ｖｂ
－ｐ１ ０

０ －ｐ[ ]
２

ｘａ１
ｘａ{ }
２

＋{ }１１ｒ （３５）

ｙａ＝
Ｖ
ｂ［ｚ１　ｚ２］

ｘａ１
ｘａ{ }
２

＋０．５ｒ （３６）

如果将ｓ１ｑｄ＋Ｖｓ２ｑｄ看作系统（３４）的输入变量，即
ｒ＝ｓ１ｑｄ＋Ｖｓ２ｑｄ （３７）

由ｙａ＝Ｃ（ｓ）ｒ（ｓ）＝Ｃ（ｓ）（ｓ１ｑｄ＋Ｖｓ２ｑｄ），将式（３７）
代入式（３６），再代入到式（２９）中，环量部分得

Ｆｃ＝－ρｂＶｓｐＲ（
Ｖ
ｂ［ｚ１，ｚ２］

ｘａ１
ｘａ{ }
２

＋

　０．５（ｓ１ｑｄ＋Ｖｓ２ｑｄ）） （３８）
重新整理后，将环量部分的气动力写为

Ｆｃ＝－Ｖ
２Ｈｘａ－ＶＣｃｑｄ－Ｖ

２Ｋｃｑｄ （３９）
其中，

Ｈ＝ρＲ［ｚ１，ｚ２］，Ｃｃ＝０．５ρｂＲｓ１，Ｋｃ＝０．５ρｂＲｓ２，

ｘａ＝［ｘａ１，ｘａ２］
Ｔ

将式（２５）和式（３９）代入式（２４）中，注意式
（２２）的线性变换，同时定义如下矩阵关系：Γｓ（ｙ）

＝Ｖ２Ａ′ＴＨ，Ｍ（ｙ）＝Ａ′Ｔ（Ｍ′ｓ＋Ｍａ）Ａ′，Ｋ（ｙ）＝

Ｂ′ＴＫ′ｓＢ′＋Ｖ
２Ａ′Ｔ（Ｋａ＋Ｋｃ）Ａ′，Ｃ（ｙ）＝Ａ′

ＴＣｓＡ′＋

ＶＡ′Ｔ（Ｃａ＋Ｃｃ）Ａ′，得大展弦比机翼展向某位置的气
动弹性运动方程为

Ｍ（ｙ）̈ｑｌ＋Ｃ（ｙ）ｑｌ＋Ｋ（ｙ）ｑｌ＝－Γｓ（ｙ）ｘａ＋
Ｇｓβａｃ （４０）

由于式（４０）中包含空气动力状态变量 ｘａ，要
形成整个系统的状态方程，还需要求得 ｘａ满足的
运动状态方程．将式（３７）代入到式（３５）中，得

ｘａ＝ＶＡｎａｘａ＋ＶＫｎａｑｌ＋Ｄｎａｑｌ （４１）
式中，

Ａｎａ＝
１
ｂ
－ｐ１（ｙ） ０

０ －ｐ２（ｙ[ ]），
Ａｎａ＝[ ]１１ｓ２Ａ′，Ｄｎａ＝[ ]１１ｓ１Ａ′
气动力变量 ｘａ随着展向位置的变化而变化，

根据片条理论，若将机翼沿展向平均划分为 Ｎａ个
片条，则共有Ｎａ组气动力变量．各片条用展向坐标

２８
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ｙｉ来标记，由式（４０）和式（４１），将各个片条沿展向
进行叠加，得大展弦比机翼的气动弹性方程为

Ｍｑ̈ｌ＋Ｃｑｌ＋Ｋｑｌ＝－∑
Ｎａ

ｉ＝１
Γｓ（ｙｉ）ｘ

ｉ
ａ＋Ｇｓβａｃ

ｘｉａ＝ＶＡｎａ（ｙｉ）ｘ
ｉ
ａ＋ＶＫｎａ（ｙｉ）ｑｓ＋Ｄｎａ（ｙｉ）ｑｓ

ｉ＝１～Ｎ
{

ａ

（４２）

其中，Ｍ＝∑
Ｎａ

ｉ＝１
Ｍ（ｙｉ），Ｃ＝∑

Ｎａ

ｉ＝１
Ｃ（ｙｉ），Ｋ＝∑

Ｎａ

Ｉ＝１
Ｋ（ｙｉ）．

定义系统变量 ｘｗ ＝｛ｑ
Ｔ
ｌ　ｑ

Ｔ
ｌ　ｘ

１Ｔ
ａ 　…　

ｘＮａＴａ ｝
Ｔ，取机翼翼尖上的位移和速度作为输出反馈

变量，由式（４２）得大展弦比机翼的控制状态空间
表达式为

ｘｗ＝Ａｗ（Ｖ）ｘｗ＋Ｂｗｕ

ｙｗ＝Ｃｗｘ{
ｗ

（４３）

５　大展弦比机翼的鲁棒控制

表１为单位展长大展弦比机翼仿真参数，并假
定沿展长各参数不变，并且有如下关系：ｋ２ｈ＝ＥＩ／ｍ，

ｋ２α＝ＧＪα／Ｉα，ζｈ＝ｃｈ／（２槡ｍＥＩ），ζα＝ｃα／（２ ＩαＧＪ槡 α，

ζβ＝ｃβ／（２ Ｉβｋ槡 β．
表１　仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｓｅｄｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ＰａｒａｍｅｔｅｒＶａｌｕｅＰａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｌｕｅ Ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｌｕｅ
ｂ ０．５ｍ ｓβ ２．７ｋｇ·ｍ ｌ２ ２．４ｍ
珔ａ －０．４ Ｉα ６．３４２２ｋｇ·ｍ２ ｌ３ ５．１ｍ
珋ｃ ０．６ Ｉβ ０．３６ｋｇ·ｍ２ ｌ４ ５．７
ｌ ６ｍ ｋα ２６８．８９Ｎ／（ｋｇ·ｍ·ｒａｄ） ｍ ９２．５ｋｇ／ｍ
ｌ１ １．８ｍ ｋｈ ７８．４２９Ｎ／（ｋｇ·ｍ） ｓα ２１．０３３ｋｇ·ｍ
ｋａｃ ０．９７１５ ωａｃ ３５７．０７ｒａｄ／ｓ ζα ０．０３
ζｈ ０．０１ ζａｃ ０．５９８ ρ １．２２５ｋｇ／ｍ３

大展弦比机翼的颤振速度由式（４３）中的特征
值实部随来流变化计算可得出．当机翼平均划分为
段片条，取不同振型截断计算颤振速度见表２所示

表２　颤振速度与保留模态数目之间的关系

Ｔａｂｌｅ２　Ｆｌｕｔｔｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｈｅｎｕｍｂｅｒ

ｏｆｔｈｅｒｅｔａｉｎｅｄｍｏｄｅｓ

Ｎｈ Ｎα
Ｆｌｕｔｔｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙ
（ｍ／ｓ）

Ｎｈ Ｎα
Ｆｌｕｔｔｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙ
（ｍ／ｓ）

Ｎｈ Ｎα
Ｆｌｕｔｔｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙ
（ｍ／ｓ）

２ １ １７９．００ ２ ２ １８２．８０ ３ ３ １８２．７５

可见，沉浮和俯仰振型阶数分别取到２阶时其
计算精度已经足够．
５．１　控制器设计

气动弹性系统本质上不是一个线性系统，实际

受控系统可以描述为一个系统集（∑０，Δ∑），其中

∑０为标称系统，Δ∑为不确定因素所构成的某个

可描述集［１３］．在本模型中，扭转刚度和阻尼随着变
形的增大在一定的区间内变化，表示如下

ｋα＝ｋα－ｎｏｎ＋ｗ２δ１，ζｈ＝０．０１＋ｗ３δ２，

ζα＝０．０３＋ｗ４δ３ （４４）

δｉ，ｗｉ（ｉ＝１，２，…）为干扰系数和加权函数，ｋα－ｎｏｎ为
标称参数，则控制方程（４３）可写为

ｘｗ＝［Ａｗ（Ｖ）＋Ｅａ∑（θ）Ｆａ］ｘｗ＋Ｂｗｕ

ｙｗ＝Ｃｗｘ{
ｗ

（４５）

其中Ａｗ（Ｖ）、Ｂｗ和Ｃｗ为标称系统矩阵，∑（θ）为干
扰系数δｉ组成的对角矩阵，Ｅｉ，Ｆｉ（ｉ＝ａ，ｂ，ｃ，ｄ）为
适当维数的已知矩阵．通过对相关的系数矩阵乘以
适当的尺度矩阵，可将不确定参数矩阵的取值范围

标准化［１］．本例构建μ颤振控制器设计框图见图３

图３　大展弦比机翼设计反馈系统

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｏｒｆｌｕｔｔｅｒｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

其中，ω１，ｚ１和 ω２，ｚ２为对应的乘法摄动不确定性
向量，Ｗ１，Ｗ２为加权函数组成的向量．Ｗｉｎｇ为带
参数摄动的机翼气动弹性模型．由鲁棒工具箱，μ
设计得到的控制器系统Ｋ（ｓ）有如下形式

ｘｃｏｎ＝Ａｃｏｎｘｃｏｎ＋Ｂｃｏｎｙｗ，ｕ＝Ｃｃｏｎｘｃｏｎ＋Ｄｃｏｎｙｗ （４６）

μ值随来流速度的变化见图４，μ值的增大反映了
随着来流的增加控制能力在下降．

图４　－Ｖ曲线

Ｆｉｇ．４　－Ｖｃｕｒｖｅ

５．２　μ控制数值仿真
初始扰动取ｘ０＝｛－０．１，－０．１，－０．０１，０，０，

０，－０．５，－０．５，０．２，０．１，０，０，ｚｅｒｏｓ（１，４０＋ｋｄ）｝Ｔ，
ｋｄ为μ控制器的阶数，仿真时取适当阶数，当来流
取Ｖ＝１８５ｍ／ｓ时的小扰动开环响应仿真见图５所

３８
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示．由图看出机翼翼尖的振动呈现有规律的“节
拍”式的振荡现象，没有立刻发散，可解释为大展弦

比机翼柔性变形与气动力的相互耦合结果．

图５　来流Ｖ＝１８５ｍ／ｓ时翼尖位移和转角

Ｆｉｇ．５　ｂｅｎｄｉｎｇｔｏｒｓｉｏｎａｌｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｗｉｎｇ’ｓｔｉｐｗｈｅｎＶ＝１８５ｍ／ｓ

在相同来流速度和相同初始小扰动条件下，颤

振μ控制效果仿真见图６所示．图中实线表示的是
双操纵面共同进行控制时的时间历程，虚线表示内

操纵面固定，只用外操纵面进行控制的情况．图６
分别描述了机翼翼尖沉浮位移、俯仰角、操纵面 β１
和操纵面β２转角的时间历程，表明 μ控制方法在
模型参数存在不确定的情况下，设计的控制律能够

迅速有效控制机翼的颤振发散．同时，在来流和各
参数相同情况下，双操纵面共同作用时机翼振动幅

值要比单操纵面单独作用时小，从而使控制输入不

容易出现饱和现象，有助于提高控制质量．

图６　来流为Ｖ＝１８５ｍ／ｓ时翼尖控制效果和输入信号

Ｆｉｇ．６　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｆｌｕｔｔｅｒｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｗｈｅｎＶ＝１８５ｍ／ｓ

６　结论

本文研究了多操纵面大展弦比机翼的建模方

法和鲁棒μ颤振控制方法的设计问题．通过仿真结
果表明μ控制器能够有效控制有不确定参数的大
展弦比机翼气动弹性颤振，提高颤振临界速度．

对有多个操纵面的大展弦比机翼，在来流和各

参数相同情况下，多操纵面共同作用时能够减少机

翼和操纵面的振幅，加快收敛速度，在处理柔性比

较大的机翼时更有优势．
由于Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ气动力没有考虑到空气的压

缩性，在来流比较大时，可进一步考虑空气的压缩

性对颤振控制的影响．
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