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基于模糊自适应的高超声速机翼颤振的主动控制
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摘要
"

基于模糊自适应方法研究了高超声速机翼颤振的主动控制问题%首先"针对具有结构立方非线性和气动非

线性的高超声速飞行器的二元机翼模型"分析系统的稳定性"得到系统的
A(

B

.

分叉点&然后"基于
CDE

模糊理论逼

近系统非线性动态"设计了参数自适应律和模糊控制律"并应用
F

G

,

B

)+(H

理论证明系统所有信号一致最终有界&

最后"通过仿真验证了所提出的主动控制算法的有效性%

关键词
"

高超声速&机翼颤振&主动控制&模糊自适应

中图分类号
"

<!$

&

CI#!

引
"

言

正在研制的新一代高超声速飞行器由于特殊的

结构材料选择和气动布局而带来气动弹性新问题'

如轻质低密度材料设计加上燃料质量设计系数的增

大使得飞行器结构固有频率较低&刚体模态和弹性

模型模态的耦合问题更为突出&气动加热环境下结

构(气动静!动力学耦合问题更为复杂%高速飞行

时"机翼作为飞行器的主要升力面"由于结构非线性

和气动非线性的存在"在气流激励作用下机翼可能

会发生颤振%机翼颤振是一种自激振动"当达到或

大于一定的飞行速度时"颤振的持续发展可能会给

飞行器带来灾难性后果%因此"在高超声速飞行器

设计中"应考虑机翼颤振对飞行器飞行速度!操作

性!飞行安全的影响)

&

*

%

目前"关于亚声速!跨声速以及超声速机翼颤振

均有不少的研究成果"而关于高超声速的机翼颤振

问题的研究多集中于高超声速非定常气动力的计算

和气动弹性稳定性分析方面%

F01*45=)

等)

$

*应用活

塞理论并采用
F

G

,

B

)+(H

函数法分析了含有立方结

构和气动非线性机翼的颤振稳定性%文献)

!

*采用

规范型直接法研究#高$超声速流中的机翼颤振"重

点分析某些气动!结构和物理参数对颤振的影响%

文献)

"

*将有限元的分析方法引入到此类问题"数值

计算的结果表明"结构参数的大小对于颤振临界值

和动力学稳定域都有相当的影响%

为了消除机翼振动和延缓颤振发生"研究学者

一直在探索延缓和控制颤振的各种途径)

#D?

*

%目前"

围绕高超声速飞行器的机翼颤振的主动控制问题研

究也已经开展"将
J,5K

D

()2

滤波器技术与规范型直

接方法相结合"研究机翼颤振的主动控制"通过选取

适当的非线性增益系数"引入超临界
A(

B

.

分岔从

而压制原有的亚临界
A(

B

.

分岔"增强飞行稳定

性)

LD@

*

%基于空间
M(0+=,*N

截面并引入轨迹追踪技

术"改进胞映射方法"用来分析初始条件对含双线性

结构刚度因素的机翼颤振的影响"揭示极限环振动!

多周期运动!混沌和发散等复杂运动类型)

&%

*

%

关于高超声速飞行器的机翼颤振控制问题的认

识已不断提高"但仍然存在很大局限性"原因就在于

关于控制系统设计"其典型做法是不断地对被控对

象模型作出假设和简化"直到满足某种控制算法为

止%面对高超声速飞行器机翼颤振的复杂动态特性

和高性能控制要求"充分利用模糊控制)

&&

*和自适应

算法在处理复杂非线性控制问题的优势)

&$D&!

*

"笔者

引入模糊自适应控制算法研究高超声速飞行器机翼

颤振主动控制问题%首先"通过对其在零平衡点的

特征值进行分析"得到系统的
A(

B

.

分叉点"分析系

统的颤振特性&然后"基于模糊自适应控制根据颤振

过程的特性和系统参数的变化"设计参数自适应律"

自动调整模糊控制器的规则和参数"在此基础上得

到模糊自适应控制器"达到抑制颤振的目的"并增强
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颤振主动控制系统对环境变化的适应能力%
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高超声速二元机翼的非线性模型

考虑高超声速流中机翼模型结构立方非线性和

气动非线性的耦合严重性"以沉浮位移
!

和俯仰角

!

为状态量"二元机翼的运动微分方程)
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为机翼总质量#
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为单位展长机翼关

于弹性轴的质量静矩#
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为单位铰链关于

弹性轴的质量惯矩#

P

9

+

6

$

$&

'

!

"

'

!

分别为结构关

于沉浮和俯仰的无量纲黏性阻尼系数&
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分别

为结构关于沉浮和俯仰的刚度系数"其量纲分别为
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为无量纲非线性俯仰刚度的跟踪
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基于活塞理论)
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*给出高超声速非定常气动力"

并引入无量纲量
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#

$

#$

# %

(

!

#

#$

!# %

$

$

!

&

%

4

(

$

#$

# %

&

%

# $

4

$

$

#$

# *

5

,-

#$

#

#

$

$

(

!

6

$

!

#

$

#$

# %

#

#$

!# %

$

$

!

&

4

(

#$

!# %

&

4

$

#$

!# %

7

4

$

!

!

#$

# *

"

,-

#$

#

#

!

$

5

,-

#$

# *8

)

&

1

9

#$

!# %

(

$

#$

# %

&

8

:

# $

%

(

#$) *

!#

#

"

$

"

,-

#$

# *

)

&

1

9

6

$

!

)

&

8

:

# $

%

#$

!# %

&

8

:

# $

%

(

$

#$

# %

"

(

!

8

$:

%

%

:

# $

$

%

(

#$

!#

* #

#

$

其中'

(

!

为单位展长机翼关于弹性轴的质量静矩&
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为飞行马赫数&
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为质量
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为从机翼前缘到弹性轴的无量纲距离%

若定义状态空间变量
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"则高超声

速机翼颤振的非线性动力学方程可表示为
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高超声速机翼颤振稳定性分析
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且其余两个根具有负实部则系统在此临界速度下将

发生
A(

B

.

分叉"对应的速度即为颤振速度
4

>

%当

高超声速飞行器以马赫数大于
#

的速度飞行时"系

统会呈现出极为复杂的运动形式"故考察
19R&#

时对应的
A(

B

.

分叉点%利用
T()2K

D

A)*J02K

判据

进行计算"得到
19R&#

时的
A(

B

.

分叉点速度
4

>

R&!<LL?"#!

%笔者仅对
19R&#

的颤振进行控制

器设计"对于其他马赫数的情况"用类似的方法设

计"此处不再赘述%

由以上分析可知"

19R&#

时的颤振速度
4

>

R

&!<LL?"#!

"且该分叉点为超临界分叉点)

&>

*

%此时

对俯仰角的时间历程和相图进行数值仿真"假定初

始条件
!

%
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%<%%&
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"仿真结果如图
&

!

!

所示%无量纲沉浮位移
$

的时间历程和相图与俯仰

角的状态类似"此处省略%

图
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机翼颤振仿真图#
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机翼颤振临界状态仿真图#
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由图
&

可知"在流速
4

低于颤振速度
4

>

时"系

统的平衡点稳定"系统最终运动状态收敛于原点%

当流速增加处于临界分叉点处时"系统状态的时间

历程产生等幅振荡"而相图则为极限环运动"如图
$

所示%若振幅很小"极限环振荡对系统稳定性影响

不大"若振幅较大则对高超声速飞行器的稳定性很

不利"一旦受到阵风干扰或其他小扰动"可能会导致

整个飞行器失控"后果不堪设想%由图
!

可知"当流

图
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机翼颤振仿真图#
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速
4

略大于临界颤振速度时"飞行器机翼已经处于

失控状态"这可能会酿成灾难性事故%基于以上分

析"下文将引入控制算法实现对颤振的有效抑制%

#

"

基于模糊自适应的颤振主动控制系

统设计

""

定义系统的输出
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"则机翼颤振系统的

非线性动态方程还可表示为
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