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基于观测器的非定常机翼 ＬＰＶ 模型振动控制

胡志贤， 杨　 慧

（上海工程技术大学 航空运输学院， 上海 ２０１６２０）

摘　 要： 针对含结构立方非线性和非定常气动力作用下的机翼振动问题，提出了基于观测器的张量积模型变换的 ＬＭＩ 控制

方法。 首先，使用拉格朗日方程和 Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ 非定常理论建立了不可压缩流下机翼的运动方程，引入两个空气动力状态变量

来构建状态空间方程；然后选定变参数离散化，采用高阶奇异值分解（ＨＯＳＶＤ），提取出线性时不变（ＬＴＩ）顶点；之后，求解满

足系统稳定性条件的 ＬＭＩ 获得系统的增益，并运用并行分布补偿（ＰＤＣ）技术，合成系统的控制器和观测器。 仿真结果表明，
控制器可以快速地稳定非定常机翼气动弹性系统；观测器的估计值能较好地跟踪系统的真实值，有效地抑制了机翼振动。
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０　 引　 言

气动弹性系统中包括结构力、惯性力和空气动

力学产生的非线性相互作用，这可能导致振动和其

它不稳定现象［１－２］。 当机翼发生振动时，会影响飞

行安全，甚至导致毁灭性的事故。 为了避免机翼振

动对结构造成损坏，并确保飞行安全，人们已经研究

了诸多被动控制方法。 如，采用质量平衡和局部刚

度增强等措施，这将导致飞机重量增加并降低飞行

性能。 而主动控制，能够适应意外的结构和环境变

化，极大地改善了飞行器的性能指标，克服了被动控

制技术的缺点，因此成为当下研究的热点［３－４］。
利用控制面的偏转实现振动抑制，是目前常见

的主动控制技术方法。 文献［５－７］中将单尾缘控制

的二元机翼的参数变化状态空间，转化为张量积模

型，有效地实现了非线性气动弹性系统的控制。 文

献［８］提出了积分反演滑模控制方法，较好地克服

滑模控制抖振的缺点。 然而上述大多数文献研究

中，气动力载荷是基于准定常气动理论的，这会给气

动弹性模型带来不精确的弊端，并且只适用于低频

的飞行条件［９］。
非定常气动理论克服了上述缺点，不少学者将

其应用于机翼气动弹性系统［１０－１５］。 然而，为获得模

型的时域表达式，会引入不可测的空气动力状

态［１６］，难以用传感器去测量所有状态，这为全状态

反馈方法的现实应用带来困难；并且机翼布置过多

传感器，增加了传感器失灵引起故障的概率。 张量

积模型变换方法的主要优点是，将各种模型表示形

式，生成基于高阶奇异值分解（ＨＯＳＶＤ）的凸多面体

的 ＴＰ 模型表示形式［１７－１８］，从而可以很好地应用于

现代控制设计工具中，有效地解决非线性系统问题。
基于上述原因，本文的贡献在于使用张量积模

型变换的 ＬＭＩ 控制设计方法，设计控制器和观测

器，用于稳定和跟踪具有结构立方非线性的非定常

气 动 弹 性 系 统。 首 先 依 据 拉 格 朗 日 方 程 和

Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ 理论建立了带后缘控制面的非定常气动



机翼模型的状态空间方程；基于 ＴＰｔｏｏｌ 工具箱，开
发了观测器的设计程序，应用张量积模型变换的控

制设计方法，得到整个系统的控制器和观测器；通过

仿真验证该方法的有效性。

１　 气动弹性模型

１．１　 气动弹性系统建模

带有控制面的二元机翼力学模型如图 １ 所示。
该模型的 ３ 个自由度为：沉浮位移 ｈ （向下为正）、
俯仰角 α （迎风抬头为正）、以及控制面偏转角

β （向下偏转为正）。 弹性轴在翼弦中点前时， ａ－ ＜
０。 表 １ 给出了本文相关机翼结构参数的符号表

示。
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图 １　 机翼的力学模型

Ｆｉｇ． １　 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｗｉｎｇｓ
表 １　 机翼结构参数的符号表示

Ｔａｂ． １　 Ｓｙｍｂｏｌｉｃ ｏｆ ｗｉｎｇｓ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

符号 定义 符号 定义

ａ
－
ｂ 翼弦中点到弹性轴的距离 ｂ 半弦长

ｃ
－
ｂ 翼弦中点到控制面铰链的距离 Ｓｈβ 控制面对控制面铰链轴的质量静矩

Ｓα 机翼对刚心的质量静矩 ｋα 俯仰刚度系数

ｄα 俯仰阻尼系数 ｋβ 控制面刚度系数

ｄβ 控制面阻尼系数 ｋｈ 沉浮刚度系数

ｄｈ 沉浮阻尼系数 Ｖ 来流速度

Ｉα 机翼对刚心的转动惯量 Ｉβ 控制面对控制面铰链轴的质量惯矩

ρａ 空气密度 βａｃ 控制面偏转角指令

ｋａｃ 比例系数 ωａｃ 固有频率

ζａｃ 阻尼比 ｍ 机翼质量

Ｆ 气动力 Ｔα 气动力矩

　 　 二元机翼的运动方程为：
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　 　 其中， ｋ α( ) 可通过对非线性弹簧的实测位移－
力矩数据进行曲线拟合得到：

ｋ α( ) ＝ １．４１ ×
２ － ３ × ２２．１α ＋ ４ × １ ３１５．５α２ ＋
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不可压缩流下的二元机翼振动抑制采用非定常

气动力。 根据 Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ 气动理论，气动升力和气

动力矩可为如下形式［ １９］：
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　 　 其中， Ｔｉ（ ｉ ＝ １，４，７，８，１０，１１） 为 Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ 常

数，取决于弹性轴位置和控制面铰链位置， Ｃ（ｋ） 为

Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ 函数。
控制面可用如下二阶微分方程表示［１９］：

β̈ ＋ ２ζａｃωａｃβ
· ＋ ω２

ａｃβ ＝ ｋａｃω２
ａｃβａｃ （５）

　 　 根据式（１７）、（１８），得到包含作动系统动特性
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在内的机翼运动方程为：
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式中：
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， ｍｘα ＝ Ｓｈα ， Ｓαβ ＝ ｃ－ － ａ－( ) ｂＳβ ＋ Ｉβ；

ｄβ ＝ ２ζ ａｃω ａｃ ， ｋβ ＝ ω ２
ａｃ ， ｇ０ ＝ ｋａｃω ２

ａｃ。
１．２　 状态方程

为了计算的简便性，将 Ｃ（ｋ） 写为 Ｊｏｎｅｓ 近似形

式［２０］：

Ｃ ｓ( ) ＝ １ － ０．１６５ｓ

ｓ ＋ ０．０４５ ５ Ｖ
ｂ

－ ０．３３５ｓ
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Ｖ
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式中， ｚ１ ＝ ０．００７ ５； ｚ２ ＝ ０．１００ ５５；ｐ１ ＝ ０．０４５ ５；ｐ２ ＝

０．３；ｓ 为 Ｌａｐｌａｃｅ 变量。
引入空气动力状态变量， Ｃ（ ｓ） 对应的状态方

程为：

ｘ·ａ１

ｘ·ａ２
{ } ＝ Ｖ

ｂ
－ ｐ１ ０
０ － ｐ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｘａ１

ｘａ２
{ } ＋

１
１{ } ｒ （８）

ｙａ ＝ Ｖ
ｂ

ｚ１ ｚ２[ ]
ｘａ１

ｘａ２
{ } ＋ １

２
ｒ （９）

　 　 该系统的输入为：

ｒ ＝ Ｖα ＋ ｈ
·

＋ ｂ（０．５ － ａ－）α· ＋ （Ｖ ／ π）Ｔ１０β ＋

ｂ（１ ／ ２π）Ｔ１１β
· ＝ Ｓ１ ｑ

·
Ｓ ＋ Ｖ Ｓ２ ｑＳ （１０）

式中， Ｓ１ ＝ １ ｂ（０．５ － ａ－） （ｂ ／ ２π）Ｔ１１[ ] ，

Ｓ２ ＝ ０ １ Ｔ１０ ／ π[ ] 。
气动力公式可以重写为：

　 　 Ｔα ＝πρ ａｂ２ ｌ｛ － Ｖｂ（０．５ － ａ－）α· ＋ （Ｖｂ ／ π）［ － Ｔ１ ＋
Ｔ８ ＋ （ｃ－ － ａ－）Ｔ４ － ０．５Ｔ１１］β

· ＋ （ｂ２ ／ π）［Ｔ７ ＋ （ｃ－ －

ａ－）Ｔ１］ β̈｝ ＋ πρ ａｂ３ ｌ［ａ－ ｈ̈ － ｂ（１ ／ ８ ＋ ａ－ ２） α̈］ －

（Ｖ２ ／ π）（Ｔ４ ＋ Ｔ１０）β ＋ ２πρ ａｂ２ ｌ（ａ－ ＋ ０．５）ｙａ （１１）

－ Ｌ ＝ － πρ ａｂ２ ｌ［Ｖα· － （Ｖ ／ π）Ｔ４β
· － （ｂ ／ π）Ｔ１ β̈］

－ πρ ａｂ２ ｌ（ ｈ̈ － ｂａ－ α̈） － ２πρ ａＶｂｌｙａ （１２）
气动力 Ｆａｅ 表示为非环量部分和环量部分之和

的形式，即：
Ｆａｅ ＝ Ｆｎｃ ＋ Ｆｃ （１３）

　 　 根据式（２４），非环量部分可表示为：

Ｆｎｃ ＝ － Ｍｎｃ ｑ̈ｓ － ＶＤｎｃ ｑ
·

ｓ － Ｖ２Ｋｎｃｑｓ （１４）
式中，

Ｍｎｃ ＝ ρａｂ２ ｌ
π － πｂａ－ － ｂＴ１

－ πｂａ－ πｂ２（１ ／ ８ ＋ ａ－ ２） － ｂ２（Ｔ７ ＋ （ｃ－ － ａ－）Ｔ１）
０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

；

Ｄｎｃ ＝ ρａｂ２ ｌ

０ π － Ｔ４

０ πｂ（０．５ － ａ－） － ｂ（ － Ｔ１ ＋ ＴＳ ＋ （ｃ－ － ａ－）Ｔ４ － ０．５Ｔ１１）
０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

；

Ｋｎｃ ＝ ρａｂ２ ｌ
０ ０ ０
０ ０ Ｔ４ ＋ Ｔ１０

０ ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

。

　 　 环量部分 Ｆｃ 可表示为：

Ｆｃ ＝ － ρａＶｂｌ Ｒｃ

Ｖ
ｂ

ｚ１ ｚ２[ ]
ｘａ１

ｘａ２
{ }

＋ １
２
（Ｓ１ ｑ

·
Ｓ ＋ Ｖ Ｓ２ ｑＳ）

æ

è

ç
ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷
÷÷

（１５）

式中， Ｒｃ ＝ ２π － ２πｂ（０．５ ＋ ａ－） ０[ ]
Ｔ。

式（１５）改写为：
Ｆｃ ＝ － Ｖ Ｄｃ ｑ

·
Ｓ － Ｖ２ Ｋｃ ｑＳ － Ｖ２ Ｅｃｘａ （１６）

式中， Ｄｃ ＝ １
２
ρ ａｂｌ Ｒｃ Ｓ１； Ｋｃ ＝ １

２
ρ ａｂｌ Ｒｃ Ｓ２； ｘａ ＝

ｘａ１ ｘａ２[ ] Ｔ； Ｅｃ ＝ ρ ａ ｌ Ｒｃ ｚ１ ｚ２[ ] 。
根据式（１３）、式（１４）和式（１６），式（６）可以写

成如下形式：

８２１ 智　 能　 计　 算　 机　 与　 应　 用　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 １１ 卷　



（ＭＳ ＋ Ｍｎｃ） ｑ̈Ｓ ＋ （ＤＳ ＋ Ｖ Ｄｎｃ ＋ Ｖ Ｄｃ） ｑ·Ｓ ＋ （ＫＳ ＋
Ｖ２ Ｋｎｃ ＋Ｖ２ Ｋｃ） ｑＳ ＝ － Ｖ２ Ｅｃ ｘａ ＋ Ｇｓβ ａｃ （１７）

将式（２２）代入到（２１），可得：
ｘ·ａ ＝ Ｖ Ａａ ｘａ ＋ Ｖ Ｋａ ｑｓ ＋ Ｄａ ｑ

·
ｓ （１８）

式中， Ａａ ＝ １
ｂ

－ ｐ１ ０
０ － ｐ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
； Ｋａ ＝

１
１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú Ｓ２；

Ｄａ ＝
１
１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú Ｓ１。

结合式（２８）和式（２９），得到机翼气动弹性方程

的状态空间为：
Ｘ· ＝ ＡＸ ＋ Ββａｃ ＝ ＡＸ ＋ Βｕ（ ｔ） （１９）

式中，

Ａ ＝

０３×３ Ｉ３×３ ０３×３

－ Ｍ －１Ｋ Ｖ( ) － Ｍ －１Ｄ Ｖ( ) － Ｖ２ Ｍ －１ Ｅｃ

Ｖ Ｋａ Ｄａ Ｖ Ａａ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

；

Ｂ ＝ ０３×１ Ｍ －１ Ｇｓ ０２×１[ ]
Ｔ；

Ｍ ＝ Ｍｓ ＋ Ｍｎｃ，Ｄ Ｖ( ) ＝ Ｄｓ ＋ Ｖ Ｄｎｃ ＋ Ｖ Ｄｃ；
Ｘ ＝ ｛ｈ　 α 　 β 　 ｈ·　 α·　 β·　 ｘａ１ 　 ｘａ２｝；
Ｋ Ｖ( ) ＝ Ｋｓ ＋ Ｖ２ Ｋｎｃ ＋ Ｖ２ Ｋｃ。

２　 控制方法

在实际应用中，系统的状态一般难以直接测量，
因此，应用到输出反馈设计。 ｐ（ ｔ） 包含所估计的状

态向量 ｘ２（ ｔ） ，假设只有状态 ｘ２（ ｔ） 为可测的，其余

状态都不可观测，系统输出为：
ｙ（ ｔ） ＝ Ｃｘ（ ｔ） （２０）

　 　 将上述状态方程转换成线性变参数（ＬＰＶ）模

型：

ｘ·（ ｔ）
ｙ（ ｔ）

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ Ｓ（ｐ（ ｔ））

ｘ（ ｔ）
ｕ（ ｔ）

æ

è
ç

ö

ø
÷ （２１）

　 　 其 中， Ｓ（ｐ（ ｔ）） ＝
Ａ（ｐ（ ｔ）） Ｂ（ｐ（ ｔ））
Ｃ（ｐ（ ｔ）） Ｄ（ｐ（ ｔ））

æ

è
ç

ö

ø
÷ ；

ｐ（ ｔ） ＝ Ｕ（ ｔ） α（ ｔ）( ) Ｔ ＝ Ｕ（ ｔ） ｘ２（ ｔ）( ) Ｔ ∈ Ω；
ｐ（ ｔ） 为随时间变化的参数向量。

对于 ＬＰＶ 模型，式（２１）的系统矩阵 Ｓ（ｐ（ ｔ））
可以通过高阶奇异值分解得到如下形式的 ＴＰ 模型

表示［５，１８］：

Ｓ（ｐ（ ｔ）） ＝ ∑
Ｉ１

ｉ１ ＝ １
∑
Ｉ２

ｉ２ ＝ １
…∑

ＩＮ

ｉＮ ＝ １
∏
Ｎ

ｎ ＝ １
ｗｎ，ｉｎ（ｐｎ（ ｔ））Ｓｉ１，ｉ１，…ｉＮ

＝

Ｓ 􀱋
Ｎ

ｎ ＝ １
ｗｎ（ｐｎ（ ｔ）） （２２）

其中， Ｓ ∈ ℝ Ｉ１×Ｉ２×…×Ｉｎ×Ｏ×Ｉ ＬＴＩ 系统 Ｓｉ１，ｉ１，…ｉＮ 与权

重函数 ｗｎ（ｐｎ（ ｔ）） 的构成。 加权函数应满足如下条

件：
∀ｎ，ｉ，ｐｎ（ ｔ）：ｗｎ，ｉ（ｐｎ（ ｔ）） ∈ ０，１[ ] （２３）

∀ｎ，ｐｎ（ ｔ）：∑
Ｉｎ

ｉ ＝ １
ｗｎ，ｉ（ｐｎ（ ｔ）） ＝ １ （２４）

　 　 定义［１８］ 　 如果权重函数满足式（２３）、（２４），并
且所有权重函数的最大值为 １ 或者接近 １，那么凸

ＴＰ 模型为 ＣＮＯ 类型。

观测器需要满足：当 ｔ→¥时， ｘ（ ｔ） － ｘ^（ ｔ） →０，

ｘ^（ ｔ） 为观测器估计的状态向量。 为了实现这一目

标，引入如下观测器结构：

　 　 ｘ·^（ ｔ） ＝ Ａ（ｐ（ ｔ）） ｘ^（ ｔ） ＋ Ｂ（ｐ（ ｔ））ｕ（ ｔ） ＋

　 　 　 　 Ｋ（ｐ（ ｔ））（ｙ（ ｔ） － ｙ^（ ｔ））

　 　 ｙ^（ ｔ） ＝ Ｃ（ｐ（ ｔ）） ｘ^（ ｔ）
上式结构采用多胞模型形式为：

ｘ·^（ ｔ） ＝∑
Ｒ

ｒ ＝ １
ｗｒ（ｐ（ ｔ））Ａｒ ｘ^（ ｔ） ＋∑

Ｒ

ｒ ＝ １
ｗｒ（ｐ（ ｔ））Ｂｒｕ（ ｔ） ＋

　 　 　 ∑
Ｒ

ｒ ＝ １
ｗｒ（ｐ（ ｔ））Ｋｒ（ｙ（ ｔ） － ｙ^（ ｔ））

ｙ^（ ｔ） ＝ ∑
Ｒ

ｒ ＝ １
ｗｒ（ｐ（ ｔ））Ｃｒ ｘ^（ ｔ） （２５）

其中， Ｋｒ，ｒ ＝ １，２，…，Ｒ 为反馈增益， Ｋｒ 由基于

ＬＭＩ 稳定性定理计算得出。
基于 ＰＤＣ 技术设计如下控制器：

ｕ（ ｔ） ＝ － ∑
Ｒ

ｒ ＝ １
ｗｒ（ｐ（ ｔ））Ｆｒ( ) ｘ（ ｔ） （２６）

　 　 其中，反馈增益 Ｆｒ，ｒ ＝ １，２，…，Ｒ，Ｆｒ 由基于

ＬＭＩ 稳定性定理计算得出。
定理 １［１８］ 　 （全局渐近稳定的观测器和控制

器）如果带观测器和控制器的多胞模型渐近稳定，
则存在 Ｐ１ ＞ ０、 Ｐ２ ＞ ０ 和 Ｍ１，ｒ 、 Ｎ２，ｒ （ ｒ ＝ １，…，Ｒ ，
Ｒ 为 ＬＴＩ 顶点系统的数量）满足如下线性矩阵不等

式：
Ｐ１ＡＴ

ｒ － ＭＴ
１，ｒＢＴ

ｒ ＋ ＡｒＰ１ － ＢｒＭ１，ｒ ＜ ０，

ＡＴ
ｒ Ｐ２ － ＣＴ

ｒ ＮＴ
２，ｒ ＋ Ｐ２Ａｒ － Ｎ２，ｒＣｒ ＜ ０，

Ｐ１ＡＴ
ｒ － ＭＴ

１，ｓＢＴ
ｒ ＋ ＡｓＰ１ － ＢｒＭ１，ｓ ＋ Ｐ１ＡＴ

ｓ

－ ＭＴ
１，ｒＢＴ

ｓ ＋ ＡｓＰ１ － ＢｓＭ１，ｒ ＜ ０，

ＡＴ
ｒ Ｐ２ － ＣＴ

ｓ ＮＴ
２，ｒ ＋ Ｐ２Ａｒ － Ｎ２，ｒＣｓ ＋ ＡＴ

ｓ Ｐ２

－ ＣＴ
ｒ ＮＴ

２，ｓ ＋ Ｐ２Ａｓ － Ｎ２，ｓＣｒ ＜ ０

（２７）

其中， ｒ ＜ ｓ≤Ｒ；Ｍ１，ｒ ＝ＦｒＰ１；Ｎ２，ｒ ＝ Ｐ２Ｋｒ。 求解

ＬＭＩ 可得控制器和观测器的增益矩阵为： Ｆｒ ＝
Ｍ１，ｒＰ１

－１，Ｋｒ ＝ Ｐ２
－１Ｎ２，ｒ。
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３　 数值仿真

机翼相关结构参数见表 ２。 选择变参数 ｐ（ ｔ） ＝
（Ｖ，α） ， 流 速 度 Ｖ ∈ １５，３０[ ] ｍ ／ ｓ， 俯 仰 角

α ∈ － ０．１５，０．１５[ ] ｒａｄ。 因 此， Ω： １５，３０[ ] ×
－ ０．１５，０．１５[ ] 。 网格密度为 Ｍ１ × Ｍ２ （其中 Ｍ１ ＝

３１，Ｍ２ ＝ ３１）。 在 ＴＰ 模型转换过程中可以看到，离
散张量 ＳＤ ∈ ＲＭ１×Ｍ２×４×４ 在第一维上的秩为 ３，分别为

１７８ ０８１．３２７ ６、１ ０５２．１６９ ５７ 和 １．３７２ ０３，在第二维上的

秩为 ２，分别为 １７７ ９６９．４９９ ６１ 和 ６ ３９７ ０１４ ８７２；对 ＳＤ

进行 ＨＯＳＶＤ，得到 ３×２ ＝ ６ 个奇异值，ＬＴＩ 顶点系统

的数量也为 ６。 在本例中，选择一个接近正态类型

的权重函数，权重函数 ｗ１，ｉ（Ｖ），ｉ ＝ １，…，３ 和权重函

数 ｗ２，ｊ（α），ｊ ＝ １，…，２， 如图 ２ 所示。
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图 ２　 Ｖ 和 α的权重函数

Ｆｉｇ． ２　 Ｗｅｉｇｈｔｉｎｇ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ Ｖ ａｎｄ α

表 ２　 机翼的结构参数值

Ｔａｂ． ２　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｗｉｎｇｓ

符号 值 符号 值

ｍ １．８５ ｋｇ Ｉα ３．１４２×１０－３ ｋｇ·ｍ２

ｃ－ ０．５ ｓαβ １．２１５×１０－４ ｋｇ·ｍ

ｄα ０．０２ Ｎｓ ζａｃ ０．５９８

ｋα２ ４．５２１ ６ Ｎｍ ／ ｒａｄ ｂ ０．１ ｍ

ｓｈβ ８．６０８×１０－４ｋｇ·ｍ ｄｈ ２７．４３ Ｎｓ ／ ｍ

ωａｃ ３５７．０７ ｒａｄ ／ ｓ ｋα１ ２．５１２ Ｎｍ ／ ｒａｄ

ａ－ －０．５ ｓｈα ０．０３０ ９ ｋｇ·ｍ

ｓｐ ０．３ｍ ρａ １．２２５ ｋｇ ／ ｍ３

ｋｈ ２ ５４２ Ｎ ／ ｍ ｋａｃ ０．９７１ ５

　 　 可以得到 ３×２ ＝ ６ 个线性时不变（ＬＴＩ）系统的

顶点。 该气动弹性模型可以用 ６ 个 ＬＴＩ 系统的有限

元凸 ＴＰ 模型形式精确描述。 实际上，可以尝试从

式（２１）中解析得出权重函数和 ＬＴＩ 系统。 此外，如
果第一维度的第三奇异值相对较小，则可通过丢弃

其来进一步降低维度，产生一个缩小的 ２×２ ＴＰ 模

型。 但在此情况下，其只是该模型的近似值。 α的权

重函数可以从 ｋ α( ) 中提取，Ｕ 的权重函数将来流速

度作为未知量来提取的。 根据具体情况，生成的 ＴＰ
模型可能只是气动弹性系统的近似值，并且包含不

同且可能比本示例中更多的 ＬＴＩ 系统。 然而，如果

生成的结果中保留足够数量的非 ０ 奇异值，则生成

的 ＴＰ 模型将具有可接受的精度。
将所得 ＬＴＩ 顶点系统代入定理 １ 的 ＬＭＩ 中，

ＬＭＩ 求解器显示不等式组在当前情况下是可行的，
控制器与观测器的增益矩阵如下：

Ｆ１，１ ＝ １２９．５９２ ７ ６５０．３４２ １ － ５６．００３ １ ０．９９３ ８ ７．６５０ １ ０．０１５ ４ ０．６３３ ４ ８．９６５ ３[ ]

Ｆ１，２ ＝ １３６．２０８ ４ ６８４．３６７ ６ － ５８．８７５ ３ １．０４２ ４ ８．０５３ ４ ０．０１６ ２ ０．６６５ ６ ９．４２２ ９[ ]

Ｆ２，１ ＝ ７２．５３７ ４ ３５７．７７４ ７ － ３１．２７５ ７ ０．５６７ ５ ４．１８０ ５ ０．００８ ９ ０．３５７ ０ ５．０３１ ８[ ]

Ｆ２，２ ＝ ７９．１５３ ０ ３９１．８００ ２ － ３４．１４８ ９ ０．６１６ １ ４．５８３ ８ ０．００９ ６ ０．３８９ ２ ５．４８９ ４[ ]

Ｆ３，１ ＝ １１０．８９７ ６ ５５４．４６９ ０ － ４７．８９０ ０ ０．８５４ ５ ６．５１３ １ ０．０１３ ３ ０．５４２ ８ ７．６７５ ６[ ]

Ｆ３，２ ＝ １１７．５１３ ２ ５８８．４９４ ５ － ５０．７７２ ２ ０．９０３ １ ６．９１６ ４ ０．０１４ ０ ０．５７５ ０ ８．１３３ ２[ ]

Ｋ１，１ ＝ ５．６３１ ８ × １０５ ４．８０３ ９ × １０４ － ６．４４６ ８ × １０４ １．９３６ ６ × １０４ ８．５４７ ５ × １０４ － ２６３．００６ ６ ４２８．８４３ ７ － １．７８７ ３ × １０４[ ]

Ｋ１，２ ＝ ４．９７３ ０ × １０５ ４．５２６ ９ × １０４ － ５．０１２ ９ × １０４ １．７１２ ７ × １０４ ７．６０２ ７ × １０４ － １９０．９１６ ８ ３６８．９８４ ９ － １．６１８ ４ × １０４[ ]

Ｋ２，１ ＝ ５．５９０ ９ × １０５ ４．７６４ ５ × １０４ － ６．３２５ ２ × １０４ １．９２２ ２ × １０４ ８．４６９ ８ × １０４ － ２５６．５４２ ４ ４３８．１８４ ３ － １．７５８ ４ × １０４[ ]

Ｋ２，２ ＝ ４．９５６ ０ × １０５ ４．４９４ ９ × １０４ － ４．４０４ １ × １０４ １．７０６ ２ × １０４ ７．５７２ ３ × １０４ － １８７．０７０ ６ ３７０．０１１ ８ － １．６１０ ０ × １０４[ ]

Ｋ３，１ ＝ ５．６１５ ６ × １０５ ４．７８８ ９ × １０４ － ６．４０４ １ × １０４ １．９３０ ２ × １０４ ８．５１７ ９ × １０４ － ２６０．６４３ ０ ４３１．１７８ ４ － １．７７７ １ × １０４[ ]

Ｋ３，２ ＝ ４．９６４ ５ × １０５ ４．５１２ ２ × １０４ － １．３８１ ６ × １０４ １．７０９ ５ × １０４ ７．５８６ ５ × １０４ － １８９．０７６ ５ ３７０．４９８ ７ － １．６１３ １ × １０４[ ]

０３１ 智　 能　 计　 算　 机　 与　 应　 用　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 １１ 卷　



得到如下控制器和观测器：

ｕ（ ｔ） ＝ － ∑
３

ｉ ＝ １
∑

２

ｊ ＝ １
ｗ１，ｉ（Ｖ）ｗ２，ｊ（α）Ｆｉ，ｊ( ) ｘ（ ｔ） （２８）

ｘ·^（ｔ） ＝ Ａｘ^（ｔ） ＋ Ｂｕ（ｔ） ＋ （ ∑
３

ｉ ＝ １
∑

２

ｊ ＝ １
ｗ１， ｉ（Ｖ）ｗ２， ｊ

（α）Ｋｉ， ｊ） （ｙ（ｔ） － ｙ^（ｔ）） （２９）
　 　 在本例中，对观测器与控制器选择不同的初值。
来流速度为 Ｖ ＝ ２３ ｍ ／ ｓ，速度已大于该模型的颤振

速度 （颤振速度为 ２１． ８ｍ ／ ｓ）；系统初值为 ｘ０ ＝
０．０１，０．０５，０．１，０．０１，０．０５，０．１，０．０１，０．０１[ ] Ｔ， 观 测

器初值选择为 ｘ^０ ＝ ０，０，０，０，０，０，０，０[ ] Ｔ。
　 　 在包含模型（式 １９）、控制器（式 ２８）、观测器

（式 ２９）的闭环系统中，系统各状态的响应曲线如图

３～７ 所示。 为了显示控制效果，模型（式 １９）开环系

统的仿真结果也显示在图中。

5

0

-5

-10

-15

-20

-25
0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 4.5 5.0

Time/s

Co
nt
ro
li
np

ut

图 ３　 控制输入

Ｆｉｇ． ３　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎｐｕｔ
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图 ４　 系统状态 ｈ、ｈ· 及其估计值

Ｆｉｇ． ４　 Ｓｙｓｔｅｍ ｓｔａｔｅｓ ｈ， ｈ· ａｎｄ ｔｈｅｉｒ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

　 　 从这些图中可以看出，观测器所有的状态估值，
可以较好地跟踪闭环系统的真实值，闭环系统可以

快速稳定。 由图 ４ 中可以看出，浮沉位移及其变化

率的跟踪效果相对于其它状态较差，系统的真实值

快速收敛到 ０，而浮沉位移及其变化率的估计值发

生较大的震荡。 从图 ５ 和图 ６ 中可以看出，俯仰角

及其变化率、控制面偏转角及其变化率的跟踪效果

较好，控制面偏转角的变化率约达到 ３２０。 由图 ７
中可以看出，两个空气动力状态变量跟踪误差较小，
震荡相对于其它状态较为剧烈。

true
estimate
openloop

0.1

0

-0.1

0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 4.5 5.0
Time/s

ɑ
ɑ

10

5

0

-5

-10

.

0.05

0

-0.05
0 0.1 0.2

true
estimate
openloop

0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 4.5 5.0
Time/s

0 0.1 0.2

4
2
0

-2
-4

图 ５　 系统状态 α、α· 及其估计值

Ｆｉｇ． ５　 Ｓｙｓｔｅｍ ｓｔａｔｅｓ α， α· ａｎｄ ｔｈｅｉｒ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ
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图 ６　 系统状态 β、β· 及其估计值

Ｆｉｇ． ６　 Ｓｙｓｔｅｍ ｓｔａｔｅｓ β， β· ａｎｄ ｔｈｅｉｒ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ
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图 ７ 系统状态 ｘａ１、ｘａ２及其估计值

Ｆｉｇ． ７　 Ｓｙｓｔｅｍ ｓｔａｔｅｓ ｘａ１， ｘａ２ ａｎｄ ｔｈｅｉｒ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

４　 结束语

本文针对具有非定常气动力和结构非线性的机

翼振动问题，建立了带后缘控制面的机翼状态空间

方程，设计了一个观测器来获得不可测量状态的估

计值，并结合张量积模型变换的控制设计方法，获得

１３１第 １２ 期 胡志贤， 等： 基于观测器的非定常机翼 ＬＰＶ 模型振动控制



系统的控制器和观测器。 数值仿真结果表明，控制

器能够快速稳定系统，观测器的估计值能较好地跟

踪系统的真实值，验证了所提方法的可靠性。
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２０１８ ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． ２０１８：
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ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］ ． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ｉｎｄｕｓｔｒｉａｌ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，
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［１９］ＴＨＥＯＤＯＲＳＥＮ Ｔ． Ｇｅｎｅｒａｌ ｔｈｅｏｒｙ ｏｆ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ ａｎｄ
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［２０］ ＢＬＯＣＫ Ｊ Ｊ， ＳＴＲＧＡＮＡＣ Ｔ Ｗ． Ａｐｐｌｉｅｄ ａｃｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ａ
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