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摘要　研究了一种基于ＬＱＧ自校正器的机翼颤振主动抑制设计方法．以带有后缘控制面的柔性机翼为研究

对象，采用在线辨识来获取系统的时变参数，利用 Ｋａｌｍａｎ滤波器重构状态，通过求解离散时间代数 Ｒｉｃｃａｔｉ

方程得出机翼颤振主动控制律．在Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真平台上实现了上述方法，仿真结果表明，该控制器能够有效

抑制机翼颤振的发生并具有一定的鲁棒性．

关键词　ＬＱＧ自校正，　参数辨识，　颤振主动抑制

引 言

颤振是飞行器升力面在结构变形与空气动力

交互作用下发生的自激振动现象，是飞行器结构动

强度中关心的重要问题之一．目前，有两类颤振抑
制方法：被动控制方法和主动控制方法．随着现代
控制理论的发展以及被动控制的局限性，主动控制

技术在飞行器颤振抑制中越来越受到重视．
在多种主动控制技术中，智能控制理论近年来

在气动弹性领域或得到了广泛的关注．杨仕福等以
一个大展弦比机翼为对象，研究了鲁棒控制来用于

机翼颤振主动抑制，并研究了控制效果与控制面数

目间的关系［１］．ＺｅｎｇＪｉｅ等人以Ｆ／Ａ－１８主动柔性
机翼为对象，研究了自适应前馈控制的阵风减缓效

果［２］．目前智能控制研究还主要集中在二元翼段模
型上，对三维机翼开展自适应控制的研究还较少．
本文以一个带有后缘控制面（ＴＥＯ）的三元柔性机
翼为对象，结合离散 ＬＱＧ控制，设计了一种 ＬＱＧ
自校正调节器并应用于机翼颤振主动抑制中．数值
仿真结果表明，该方法能够有效提高机翼颤振速度

并具有一定的稳定裕度．

１　弹性机翼的时域状态空间方程

在控制面运动激励下，机翼气动弹性系统的开

环运动方程可写为

［Ｍξξｓ
２　Ｍξδｓ

２］
ｑ{ }δ＋［Ｄξξｓ　０］ｑ{ }δ＋

　［Ｋξξ　０］
ｑ{ }δ＝ｑｄ［Ｑξξｓ　Ｑξδ］ｑ{ }δ （１）

式中，ｑｄ为动压．Ｍξξ，Ｋξξ分别为模态质量阵和模态
刚度阵．Ｍξδ为控制面和结构模态之间的耦合质量
阵．Ｑξξ，Ｑξδ分别为与模态位移、控制面偏转角有关
的空气动力矩阵．

将上式中的空气动力矩阵在Ｌａｐｌａｃｅ域中采用
最小状态在近似之后，得到［３］

　［Ｑξξｓ　Ｑξδ］＝［Ａξξ０ｓＡξδ０］＋
ｂ
Ｖ［Ａξξ１ｓＡξδ１］ｓ＋

ｂ２

Ｖ２
［Ａξξ２ｓＡξδ２］ｓ

２＋ＤＩｓ－Ｖ( )ｂ［ＥξξｓＥξδ］（２）
式中，Ｖ为气流速度，ｂ为参考半弦长．

引进增广气动力状态变量，并把式（２）代入到
式（１）中，便得到如下时域状态空间中的开环气动
弹性方程

Ｘ·ａｅ＝ＡａｅＸａｅ＋ＢａｅＵａｅ
Ｙａｅ＝ＣａｅＸａｅ＋ＤａｅＵ{

ａｅ

（３）

伺服舵机是主动控制中控制系统的执行机构．
舵机一般采用三阶环节，将舵机传递函数转化成

状态空间方程形式

Ｘ·ａｃ＝ＡａｃＸａｃ＋ＢａｃＵａｃ
Ｙａｃ＝ＣａｃＸ{

ａｃ

（４）

由式（３）和式（４）得到机翼开环状态空间方程
为

Ｘ·ｐ＝ＡｐＸｐ＋ＢｐＵｐ
Ｙｐ＝ＣｐＸ{

ｐ

（５）



动　力　学　与　控　制　学　报 ２０１２年第１０卷

２　ＬＱＧ自校正器方法设计

２．１　变遗忘因子的最小二乘辨识
最小二乘估计是一种经典的数据处理方法，目

前已成为动态系统辨识的主要方法［４］．从机翼颤振
主动抑制的实际应用环境来看，机翼的气动弹性数

学模型的参数应具有时变特性．使用常规最小二乘
则会出现“数据饱和”现象．为了避免“数据饱和”
现象的发生，人们一般通过定义一个常遗忘因子 β
来降低老数据可信度的办法来修改算法，人为突出

当前数据作用，即为常规递推最小二乘估计．
显然模型辨识效果与遗忘因子有关．其值接

近于１时，跟踪参数变化效果不明显，而值偏小时，
跟踪速度有较大提高但是噪声的影响也会变大，参

数辨识效果也就不好．而常规递推最小二乘采用常
遗忘因子，显然不能更有效地追踪参数实时变化．
为了提高辨识效率，我们引入一种可变遗忘因子算

法．具体算法如下．
在递推过程计算中，每取得一组新数据 ｙＮ＋１，

就将以前的所有数据乘一个衰减因子ρ（０＜ρ＜１）
进行衰减，此时输出向量和由输入输出数据组成的

数据方阵为：

ＹＮ＋１＝
ρＹＮ
ｙＮ＋

[ ]
１

，ΦＮ＋１＝
ρΦＮ

ΦＴＮ＋
[ ]

１

（６）

ＰＮ＋１＝（Φ
Ｔ
Ｎ＋１ΦＮ＋１）

－１＝

　 ［ρΦＮ　ΦＮ＋１］
ρΦＮ

ΦＴＮ＋
[ ]{ }

１

－１

＝

　（ρ２ΦＴＮΦＮ＋ΦＮ＋１Φ
Ｔ
Ｎ＋１）

－１ （７）
用矩阵求逆引理推导有

ＰＮ＋１＝ ＰＮ－
ＰＮφＮ＋１φ

Ｔ
Ｎ＋１ＰＮ

１＋φＴＮ＋１ＰＮφＮ＋( )
１

－１１
ρ２

（８）

定义遗忘因子β＝ρ２，则引入遗忘因子的最小
二乘递推算法为

θ＾Ｎ＋１＝θ
＾
Ｎ＋ＫＮ＋１（ｙＮ＋１－φ

Ｔ
Ｎ＋１θ

＾
Ｎ）

ＫＮ＋１＝
ＰＮφＮ＋１

β＋φＴＮ＋１ＰＮφＮ＋１

ＰＮ＋１＝
１
β
（Ｉ－ＫＮ＋１φ

Ｔ
Ｎ＋１）Ｐ













Ｎ

（９）

式中，θ＾Ｎ为第Ｎ次辨识出的模型参数，φＮ＋１为由输
出数据和输入数据组合而来的数据向量．上述方程
中变遗忘因子β取值算法为

β（Ｎ）＝λｍｉｎ＋（１－λｍｉｎ）２
Ｌ（Ｎ）

Ｌ（Ｎ）＝－ＮＩＮＴ［ｐα２（Ｎ）］ （１０）
式中，α（Ｎ）＝ｙＮ－φ

Ｔ
Ｎθ
＾
Ｎ＋１代表第 Ｎ次估计误差．

ＮＩＮＴ［］是一个向最近的整数靠近的取整运算，ｐ是
限制遗忘因子大小的控制参数．从上式可以看出，
当误差α变大时，２Ｌ（Ｎ）趋向于零，则遗忘因子趋近
于设定的下界，加快跟踪速度；反之２Ｌ（Ｎ）趋向于１，
保持当前状态．与常规递推最小二乘相比，该算法
所需计算步骤较少．下面给出一个仿真算例．

取含有噪声输入的对象模型为

Ｙ（ｚ）
Ｕ（ｚ）＝

ｂ１ｚ
－１＋ｂ２ｚ

－２

１＋ａ１ｚ
－１＋ａ２ｚ

－２＋ξ （１１）

其中，ξ为方差为 ０．１的白噪声，时变对象参数 θ
（ｋ）＝［ａ１，ａ２，ｂ１，ｂ２］

Ｔ为

θ（ｋ）＝
［－１．２　０．６　０．７　１］Ｔ，ｋ≤５００

［－１　０．３　０．５　１．２］Ｔ，ｋ＞{ ５００
（１２）

其表示在运算第五百步时参数有一个突变，应用变

遗忘因子最小二乘法进行参数估计后效果如图１
所示．可以看出该算法对于含有噪声输入的参数突
变系统也能有效进行估计．

当ｋ＝５００步时，参数估计值为

θ＾（５００）＝［－１．２０５７，０．６０２８，０．６８６２，１．０１０７］Ｔ

当ｋ＝１０００步时，参数估计值为

θ＾（１０００）＝［－０．９７８５，０．２８４３，０．４７８３，１．２２０７］Ｔ

图１　变遗忘因子最小二乘法参数估计效果

Ｆｉｇ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｔｈｅｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｍｅｔｈｏｄ

ｗｉｔｈｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｇｅｔｔｉｎｇｆａｃｔｏｒ

２．２　ＬＱＧ控制器设计
设某模型采用带控制量的自回归模型（ＣＡＲ

模型）表述，即

Ａ（ｚ－１）ｙ（ｋ）＝ｚ－ｄＢ（ｚ－１）ｕ（ｋ）＋ξ（ｋ） （１３）

８７１
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辨识出模型参数后将其重写成观测器规范

形［５］：

ｘ（ｋ＋１）＝Ａ０ｘ（ｋ）＋ｂ０ｕ（ｋ）＋ｋ０ξ（ｋ）

ｙ（ｋ）＝ｃＴ０ｘ（ｋ）＋ξ（ｋ） （１４）

式中，Ａ０、ｂ０、ｋ０、ｃ
Ｔ
０是由辨识出的相关参数的组合

而成．
定义目标函数二次型性能指标为

Ｊ＝１２∑
∞

ｋ＝０
（ｘＴ（ｋ）Ｑｘ（ｋ）＋ｕＴｅ（ｋ）Ｒｕｅ（ｋ）） （１５）

其中，Ｑ为对称正定矩阵，Ｒ为正标量．
对于式（１４），使上述目标函数最小的容许控

制策略为

ｕ（ｋ）＝－ＫＴ（ｋ）ｘ（ｋ） （１６）
式中，Ｋ可以通过下面的后退递归公式求得

Ｋ（ｋ）＝［Ｒ＋ｂＴ０Ｓ（ｋ＋１）ｂ０］
－１ （１７）

实现最优控制律（１６）时，需用全部状态向量．
而在这里其不能完全获得，故采用 Ｋａｌｍａｎ滤波器
重构状态．由式（１４）不难看出，状态预测和滤波方
程具有下列形式：

ｘ^（ｋ＋１｜ｋ）＝Ａ０^ｘ（ｋ｜ｋ）＋ｂ０ｕ（ｋ）

ｙ^（ｋ）＝ｃＴ０^ｘ（ｋ｜ｋ）

ｘ^（ｋ｜ｋ）＝^ｘ（ｋ｜ｋ－１）＋Ｋｆ［ｙ（ｋ）－ｃ
Ｔ
０^ｘ（ｋ｜ｋ－１

{
）］

（１８）
定义预报误差

珓ｘ（ｋ）＝ｘ（ｋ）－^ｘ（ｋ｜ｋ－１） （１９）
将上述方程合并便得

珓ｘ（ｋ＋１）＝（Ａ０－Ａ０Ｋｆｃ
Ｔ
０）珓ｘ（ｋ）＋

　（ｋ０－Ａ０Ｋｆ）ξ（ｋ） （２０）
因此，为保证误差方程稳定性可选ｋ０＝Ａ０Ｋｆ．

由（１４）～（１８）式可以推导得
ｘ^（ｋ＋１｜ｋ）＝（Ａ０－ｋ０ｃ

Ｔ
０）^ｘ（ｋ｜ｋ－１）＋

　ｋ０ｙ（ｋ）＋ｂ０ｕ（ｋ） （２１）
即

ｘ^（ｋ｜ｋ－１）＝（Ｉ－ｚ－１Ａ）－１［ｋ０ｙ（ｋ－１）＋
　ｂ０ｕ（ｋ－１）］ （２２）

式中，Ａ ＝Ａ０－ｋ０ｃ
Ｔ
０．

３　算例仿真

３．１　模型描述
本文研究对象是一个带有后缘控制面的柔性

机翼模型，控制面由作动器驱动．翼面几何尺寸及

加速度传感器和控制面位置如图２所示．

图２　柔性机翼示意图

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ

机翼骨架为梁架结构，材料为硬铝．机翼的动
力学有限元模型采用粱单元建模，如图３所示．在
模型结点上分布有集中质量单元，模拟翼肋、电机、

配重等零部件的质量．最终用 ＮＡＳＴＲＡＮ计算得出
机翼的前四阶固有频率为３．１８Ｈｚ、８．２３Ｈｚ、１３．８９
Ｈｚ、１８．２７Ｈｚ．用ＮＡＳＴＲＡＮ计算得到的机翼颤振速
度为２７．７ｍ／ｓ，颤振频率６．２７Ｈｚ．

图３　柔性机翼的有限元模型

Ｆｉｇ．３　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ

图４　根轨迹图

Ｆｉｇ．４　Ｒｏｏｔｌｏｃｕｓ

利用 ＮＡＳＴＲＡＮ进行气动弹性控制研究十分
不便，因此，本文采用自编程序研究机翼颤振主动

抑制问题．在自编程序中，保留了机翼的前四阶固
有模态、一个控制面偏转模态，采用亚音速偶极子

网格非定常气动力模型并使用最小状态近似将其

转化到时域中来．基于本文建立柔性机翼时域状态

９７１
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方程，采用根轨迹法求得的颤振速度为２８．１ｍ／ｓ，
颤振频率为６．２７Ｈｚ．该结果与ＮＡＳＴＲＡＮ计算得到
的结果吻合，说明了机翼的状态空间模型是准确可

靠的．计算结果如下图４所示．
３．２　控制律设计及仿真

由于三维机翼颤振模型一般都不满足最小相

位系统的要求，故本文的控制律设计采用了间接自

适应控制方法，也即自校正设计方法．该方法一般
包含两个回路：一个包括控制对象和控制器；另一

个由参数估计器和控制器参数计算器组成．本文控
制系统结构如图５所示．

图５　控制系统结构

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

在Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ上构建了机翼颤振主动抑
制仿真平台，图６所示．

图６　ＬＱＧ自适应器仿真框图

Ｆｉｇ．６　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅＬＱＧｓｅｌｆ－ｔｕｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图７　名义模型与估计模型对比（Ｖ＝３４ｍ／ｓ＞Ｖｆ）

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｎｏｍｉｎａｌｍｏｄｅｌａｎｄ

ｅｓｔｉｍａｔｅｄｍｏｄｅｌ（Ｖ＝３４ｍ／ｓ＞Ｖｆ）

这里在系统参数辨识之前先通过均衡实现对

原始模型进行降阶处理［６］，由１３阶降为１０阶，辨
识效果如图７所示．从图中可以看出三者吻合良
好，这说明降阶辨识是可行的．

图８和图９给出了机翼颤振主动抑制的效果．
从中可以看出机翼颤振得到有效抑制，舵偏角也在

合理范围之内．

图８　闭环加速度时间历程（Ｖ＝３４ｍ／ｓ＞Ｖｆ）

Ｆｉｇ．８　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｃｌｏｓｅｄ－ｌｏｏｐａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ（Ｖ＝３４ｍ／ｓ＞Ｖｆ）

图９　控制面偏转角（Ｖ＝３４ｍ／ｓ＞Ｖｆ）

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｒａｉｌｉｎｇ－ｅｄｇｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｕｒｆａｃｅ（Ｖ＝３４ｍ／ｓ＞Ｖｆ）

针对单输入单输出系统，控制器的输出信号和

舵机的输入信号之比即为整个颤振抑制系统的开

环传递函数，我们可以用 Ｎｙｑｕｉｓｔ准则来判断控制
系统的增益裕度和相位裕度．表１给出了各来流条
件下颤振频率附近系统的稳定裕度．

表１　颤振主动抑制的稳定裕度

Ｔａｂｌｅ１　ｓｔａｂｉｌｉｔｙｍａｒｇｉｎｏｆｔｈｅａｃｔｉｖｅｆｌｕｔｔｅｒｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ

Ｖｅｌｏｃｉｔｙ（ｍ／ｓ） ＧａｉｎＭａｒｇｉｎ（ｄＢ） ＰｈａｓｅＭａｒｇｉｎ（ｄｅｇ）
３８ －４．１　　　１．５ －１８　　　２３
３４ －３．３　　　２．３ －３２　　　５８
２８ －２．４　　　１２．２ －９２　　　３１
２０ －１３．２　　　９．２ －３３　　　３６
１２ －８．７　　　１５．２ －４７　　　３２

由表１可以看出在１２～３８ｍ／ｓ飞行条件下，
系统的稳定裕度良好．
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４　结论

本文建立了某带有后缘控制面的柔性机翼模

型，并基于ＬＱＧ自校正控制器设计方法研究了其
颤振抑制问题，仿真结果表明该方法能有效抑制颤

振的发生，并具有一定的鲁棒性．但目前仅限于数
值仿真阶段，实际控制效果有待于后来的风洞实验

来验证．这里先仅研究的是单控制面情况，为了进
一步提高系统的控制效率，针对多控制面的控制效

果研究将是下一步研究重点．
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