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摘要: 机翼的主动颤振抑制技术是现代弹性飞行器设计的重点, 传统的基于输出量最小化设计的线性二次
最优调节器(LQRY)由于引入的信息量少, 其抑制颤振的效果并不理想. 本文提出了一种基于输出微分项推导
的最优调节器(ORW)设计方法. 与LQRY方法相比, 该方法引入了更多的系统信息, 能够有效抑制无法直接测量
的输出微分项的振动, 从而更快地抑制输出的振动. 最后对典型的气动弹性主动控制系统(BACT)模型, 分别采
用LQRY和ORW调节器对机翼颤振进行抑制,仿真结果表明,新方法能够更加快速有效地抑制机翼的颤振.
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Output-rate-weighted regulator
for suppressing active flutter on flapping wing
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Abstract: The suppression of active flutter on a flapping wing is a major topic in the design of modern flexible airplanes;
but the traditional linear quadratic optimal regulator(LQRY) based on the minimization of the weighted output doesn’t work
well for this purpose. A new optimal regulator based on the minimization of the output rate weighted minimizing(ORW) is
developed. Being different from the LQRY, this regulator makes use of more system information. It minimizes the time-rate
of the output, which is not available for a direct measurement, thereby suppressing the flutter more quickly. Simulation is
performed on a Benchmark Active Control Technology(BACT) system by using the ORW regulator and the LQRY regulator
respectively. The results show that the ORW regulator provides a better performance.
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1 引引引言言言(Introduction)
最优线性二次型调节器(LQR)方法, 是许多现

代控制方法设计的核心, 例如线性二次高斯问题
(LQG), H2/H∞鲁棒控制问题等,大都以LQR理论作
为基础. 而基于输出量最小化的LQR方法(LQRY)更
是在各控制领域得到了极为广泛的应用. 在机翼的
主动颤振抑制方面, 理想控制技术也被国内外学者
大量采用. Garrard. W. L.等人提出了一种LQG/ LTR
方法进行机翼的主动颤振抑制[1]; Tewari. A.基于最
优控制理论推导了H2/H∞和µ分析鲁棒最优颤振抑

制方法[2]; 徐敏等人设计了离散系统的LQR调节器
来抑制机翼颤振[3]; Sungsoo Na等人采用LQG-SMO
方法设计了对阵风等噪声干扰具有鲁棒性的机翼

颤振抑制控制律[4]; 于明礼等人利用LQR方法根
据可测量量推导了2维机翼颤振的准最优输出反

馈控制律[5]. 然而在上面提到的最优控制方法中,绝

大部分是以输出量的最小化或状态变量的最小化作

为性能指标约束进行控制律的推导,虽然得到的控

制律最终能够抑制颤振的发生,但其快速性很难得

到保证. 尤其是对于LQRY来说,由于通常情况下其

能够引入的系统信息量较少,因此其对状态变量的

控制效果并不十分令人满意. 针对这一情况,本文提

出了利用抑制输出项的微分就能够快速抑制输出振

动的思想,建立了一种输出微分(ORW)理想调节器.

2 气气气动动动伺伺伺服服服弹弹弹性性性系系系统统统模模模型型型(Aeroservoelastic
model)
典型2维机翼气动弹性结构如图1所示,当没有舵

偏角输入时,其运动方程可以写成矩阵的形式:
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舵偏角作为控制输入进行翼面颤振抑制时,考虑伺
服机构的动力学效应,控制面转角指令与控制面实
际转角之间的动力学关系式可表示为如下形式:

β̈ + 2ω0ζβ̇ + ω2
0β = k0ω

2
0βc. (2)

其中: β为控制面偏转角, k0为比例系数, ω0为固有

频率, ζ为阻尼比, βc为控制面偏转角命令.

图 1 典型2维机翼副翼系统
Fig. 1 Typical wing-flap section system

将方程(1)(2)联立,即可得到2维翼段气动伺服弹
性系统模型的3自由度运动微分方程
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(3)

上式可以表示成如下形式:

Msq̈ + Csq̇ + Ksq = Q + B1u. (4)

其中: q = {h α β}T, u = βc.
气动力和力矩可以采用气动导数法获得,具体表

达式为



L =
1
2
ρV 2SCL =

1
2
ρV 2S[CL0 + Cα∗

L α∗ + Cβ
Lβ+

b

V
(Cα̇∗

L α̇∗ + C α̇
L α̇ + C β̇

L β̇)],

Mα =
1
2
ρV 2S(2b)CM =

ρV 2Sb[CM0 + Cα∗
M α∗+Cβ

Mβ+
b

V
(C α̇∗

M α̇∗ + C α̇
Mα̇ + C β̇

Mβ̇)].

(5)

其中: C∗表示的是气动力系数,下标M, L分别表
示力矩与力,具体数值由试验或计算确定. α∗为局部

迎角,其计算公式为

α∗(x, y, t) =

α(t) +
ḣ(t)
V

+
l(x)α̇(t)

V
− wg(x, y, t)

V
.

(6)

其中: l(x) = (1/2 − a)b为体轴坐标原点到迎角参
考点的距离, wg为当地流场的扰动速度, V为远场气

流速度.

将方程(5)(6)代入到方程(3)中, 整理后就可得到
气动伺服弹性系统的状态空间方程

Ẋ = AX + BU + EW. (7)

其中: 状态向量X = {ḣ α̇ β̇ h α β}T, 控制
量U = βc, W为扰动输入(如阵风).

3 输输输出出出微微微分分分调调调节节节器器器推推推导导导(Output rate weighted
regulator derivation)
考虑公式(7)所描述的线性系统, 不考虑扰动干

扰,则系统的状态空间方程变为

Ẋ = AX + BU, (8)

Y = CX + DU. (9)

颤振抑制最优调节器的设计实质上就是找到一个理

想的反馈增益矩阵K,从而得到反馈控制律

U = −KX, (10)

使得性能指标达到最小. 对于最优控制中的输出调
节器(LQRY)来说,性能指标取为

J =
1
2

w ∞
0

(Y TQY + UTRU)dt, (11)

即要求用不大的控制能量以保持输出在零值附

近.但输出调节器得到的最优控制规律并不是输出
量Y的线性反馈,而仍是状态X的线性反馈,这一点
反映了一个本质问题,即构成最优控制需要的是全
部的状态信息,而输出量仅仅反映了状态各分量的
线性组合,无法提供各个状态变量的全部信息,因此
从原理上讲, LQRY没有充分利用全部系统信息,不
能构成真正的最优控制.为了在不增加量测量的基
础上获得比LQRY更优越的控制器,下面推导了一种
基于输出微分的最优调节器设计方法.

首先采用输出微分项和控制能量构成性能指标,
表达式如下:

J =
1
2

w ∞
0

[(
dY

dt
)TQ(

dY

dt
) + UTRU ]dt.

(12)
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其物理意义是用不大的控制能量使系统输出微分

值保持在零附近, 从而达到快速抑制输出振动并
使之稳定收敛的目的. 将方程(8)、方程(9)代入到方
程(12)中,可得到性能指标的另一种形式为

J =
1
2

w ∞
0

(X̄TQ̄X̄ + UTRU)dt. (13)

其中:



X̄T = [XT UT (
dU

dt
)T ],

Q̄ =


ATCTQCA ATCTQCB ATCTQD

BTCTQCA BTCTQCB BTCTQD

DTQCA DTQCB DTQD


 .

(14)

与LQRY调节器中的CTQC矩阵相比, 该方法中Q̄

矩阵包含的系统信息更丰富,可以看出, CTQC矩阵

是Q̄矩阵的一个子矩阵, 这说明LQRY是ORW的一
个特例, ORW调节器引入了更多的系统信息, 能够
比LQRY调节器的性能更接近最优.

利用极小值原理, 推导出ORW调节器的反馈增
益矩阵的表达式如下:

K = R̄−1BT(M + CTQCA), (15)

其中

R̄ = R + BTCTQCB). (16)

矩阵M可由下面的Riccati方程进行求解:

MĀ + ĀTM −MBR̄−1BTM + Q̃ = 0. (17)

式中:

Ā = A−BR̄−1BTCTQCA, (18)

Q̃ = ATCT(Q−QCBR̄−1BTCTQ)CA.

(19)

由方程(15)所表示的ORW调解器反馈增益矩阵
的形式也可以看出,与传统的LQRY反馈增益矩阵相
比其包含了更多的系统信息.

4 机机机翼翼翼主主主动动动颤颤颤振振振抑抑抑制制制仿仿仿真真真(Active flutter sup-
pression of flapped wing)

4.1 仿仿仿真真真模模模型型型(Simulation model)
为了验证本文方法, 下面选用标准的主动控制

机翼试验模型(benchmark active controls technology,
BACT)作为计算模型. 该机翼是由NASA Langley研
究中心设计的以NACA0012翼型生成的矩型机翼,
后缘安装了控制面用于颤振抑制试验. 试验时将
机翼固定在一个俯仰–沉浮系统(pitch and plunge ap-

paratus, PAPA)上, 如图2所示. 模型的结构参数见
表1.

图 2 BACT机翼风洞试验模型

Fig. 2 The wind tunnel model of BACT wing

表 1 PAPA系统结构参数
Table 1 Structural parameters of PAPA system

m = 88.7 kg l = −0.07112 m

Sα = 0.2253 kg ·m S = 3.55 m2

Sβ = 0.0128 kg ·m b = 0.2032 m

Iα = 3.7955 kg ·m2 Kh = 39208 kg/s2

Iβ = 0.0021 kg ·m2 Kα = 4068.4 kg/s2

ω0 = 165.3 Hz ξ = 0.56

k0 = 1.02

4.2 开开开环环环响响响应应应(Open-loop response)
首先, 对系统开环响应进行仿真. 图3给出了来

流马赫数0.8情况下开环系统的根轨迹曲线,从图中
可以看出,随着无量纲速度V的增大,俯仰模态特征
值越来越靠近虚轴, 当V增大到0.609时, 系统发生
颤振. 图4给出了系统的临界颤振响应曲线,颤振速
度Vf = 0.609,与实验值0.595相比误差为2.3%,这说
明本文所建立的气动伺服弹性系统模型是可靠的,
能够反映0.8 Ma情况下系统的颤振特性.

图 3 开环系统根轨迹图(Ma = 0.8)

Fig. 3 Roots of open-loop system (Ma = 0.8)
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图 4 系统开环响应, Ma = 0.8, Vf = 0.609

Fig. 4 Open-loop system response (Ma = 0.8, Vf = 0.609)

4.3 闭闭闭环环环响响响应应应(Close-loop response)
在颤振抑制系统中,输出量一般为振动模态的位

移或翼面上某些点的加速度值,此时系统的稳态输
出不可能出现非零常数的情况, 若输出为非零值则
说明系统仍处于振动中. 因此, 当采用ORW调节器
控制输出微分值收敛到零时, 系统输出也必然收敛
到零. 下面分别采用ORW调节器和LQRY调节器对
处于来流马赫数0.8时临界颤振情况下的BACT模型
进行主动颤振抑制仿真. 假设{h α β}是可测量的.
同时, 为了方便比较, 仿真时ORW调节器和LQRY
调节器的权矩阵分别取相同值，即Q = diag{1, 1,

0}, R = 1.

图 5 闭环系统根轨迹图(Ma = 0.8)

Fig. 5 Roots of close-loop system (Ma = 0.8)

图5给出了系统分别采用LQRY和ORW调节器时
的闭环根轨迹图, 从图中可以看出, ORW调节器的
颤振抑制效果明显优于LQRY调节器. 图6和图7分
别给出了开环颤振点处闭环系统的输出微分项及

输出的响应曲线, 从图中可以看出, 在相同的加权
矩阵选取情况下, 本文提出的ORW调节器比传统
的LQRY调节器在颤振的抑制速度上要快得多,从实
际作用原理上讲,由于ORW调节器设计的出发点是
针对输出微分项的抑制,因此便能够更快速有效地
抑制输出振动.

图 6 闭环系统输出微分(V = Vf )

Fig. 6 Output rate of close-loop system (V = Vf )

图 7 闭环系统输出(V = Vf )

Fig. 7 Output of close-loop system (V = Vf )

表2给出了LQR, ORW, LQRY调节器的状态反馈
系数,其中ORW调节器与LQR调节器得到的反馈系
数基本相同, 而LQRY调节器得到的反馈系数与之
却相差甚远. 这是因为ORW调节器与LQRY调节器
相比引入了更多的系统信息, 又由于此算例的特
殊性, 因此其控制性能非常接近于最优LQR调节
器, 其控制效果自然优于LQRY调节器. 如果系统
输出为传感器测得的加速度值,那么ORW调节器将
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与LQR调节器的反馈系数将有一定差别,在本文中
不再对其进行讨论.图8显示了3种调节器作用下系
统的Naquist图,从中也可以看出ORW调节器基本达
到了LQR调节器的性能,其作用下的系统鲁棒性远

高于LQRY作用下的系统, 这说明当存在外干扰及
噪声情况下, ORW调节器有能力仍使系统保持稳定,
而LQRY调节器的性能却会下降很多甚至无法稳定
系统.

表 2 反馈系统控制律比较

Table 2 Control law of feed-back system compared

控制律 K1 K2 K3 K4 K5 K6

LQR – 0.2604 – 0.1764 0 – 0.2170 4.7524 0.0328
ORW – 0.2600 – 0.1763 0 – 0.2161 4.7520 0.0328
LQRY – 0.0023 – 0.0082 0 – 0.0502 0.2660 0.0006

图 8 系统Naquist曲线比较

Fig. 8 Naquist curves of system

5 总总总结结结(Conclusions)
本文提出了一种基于输出微分的最优二次型

调节器,用来对机翼颤振进行主动控制.这种新型

方法具有包含信息多,能够抑制输出微分的特点.

通过仿真证明,与传统的输出调节器(LQRY)相比,

ORW能够更加快速有效的抑制机翼的颤振. 另外,

这种ORW最优方法还可以用于多变量颤振抑制问

题的推导,也可用于线性二次高斯问题的求解. 从

理论上讲, 在机翼颤振抑制最优控制的大部分应

用中, ORW的控制性能总是优于相应的LQRY的.
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