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变弯度后缘与常规舵面机翼的颤振主动抑制对比

杨永健，宋晨，张桢锴，杨超

（北京航空航天大学  航空科学与工程学院， 北京  100191）

摘 要： 后缘变弯度机翼的气动弹性建模与稳定性分析日益受到关注。为了探究变弯度后缘相比常规偏转舵

面机翼颤振主动抑制的方法与特点，以一个小展弦比后缘变弯度机翼为对象，首先建立结构有限元模型，并引

入变弯度后缘变形模态和常规舵面偏转模态，采用亚声速偶极子格网法计算非定常气动力；然后采用基于最小

状态法的有理函数拟合进行频域到时域模型的转换，建立两种构型机翼的气动弹性模型；最后利用线性高斯二

次型（LQG）法设计控制律进行颤振主动抑制，分析对比两种控制方式的特性差异。结果表明：采用变弯度后缘

的闭环系统能够将颤振临界速度提高 22%，其提升效果优于常规舵面，所需舵面偏转峰值更小。

关键词： 变弯度后缘；常规偏转舵面；气动弹性；颤振主动抑制；线性高斯二次型法

中图分类号： V215. 3+4     文献标识码： A
DOI: 10. 16615/j. cnki. 1674-8190. 2023. 03. 04

Comparison of morphing trailing edges and conventional control 
surfaces for active flutter suppression
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Abstract： Aeroelastic modelling and stability analysis of wing with morphing trailing edge have attracted more and 
more attention. In order to explore the methods and characteristics between active flutter suppression of wings with 
morphing trailing edge and conventional control surface， a small aspect ratio wing with morphing trailing edge is 
taken as the object to research. Firstly， a structural finite element model is established， and the deformation modes 
of morphing trailing edge and conventional control surface are introduced to calculate the unsteady aerodynamic forc⁃
es by employing subsonic doublet lattice method. Then， the rational function fitting based on minimum-state me-
thod is used to transform the frequency-domain model to time-domain model， and the aeroelastic models of two 
configuration wings are established. Finally， a linear quadratic Gaussian （LQG） method is used to design the con⁃
trol law to perform the active flutter suppression， and the property difference of two control modes are analyzed. 
The results show that the wing with morphing trailing edge can increase the critical speed of flutter by 22%， the 
control effect is better than conventional control surface， and the required defection angle is smaller.
Key words： morphing trailing edges； conventional control surfaces； aeroelasticity； active flutter suppression； linear 
quadratic Gaussian method

文章编号：1674-8190（2023）03-041-09

收稿日期：2022⁃06⁃27；  修回日期：2022⁃07⁃28
基金项目：国家自然科学基金(11402013)
通信作者：宋晨, songchen@buaa. edu. cn
引用格式：杨永健, 宋晨, 张桢锴, 等 .  变弯度后缘与常规舵面机翼的颤振主动抑制对比[J].  航空工程进展, 2023, 14(3): 41-49,60.

YANG Yongjian, SONG Chen, ZHANG Zhenkai, et al.  Comparison of morphing trailing edges and conventional control surfaces 
for active flutter suppression[J].  Advances in Aeronautical Science and Engineering, 2023, 14(3): 41-49,60. (in Chinese)



第  14 卷航空工程进展

0　引  言

变体飞行器（Morphing Aircraft）能够在飞行过

程中不断调整几何形状，提升飞行性能、控制权限

和多任务能力［1］，被认为是最有可能带来航空航天

技术变革，产生颠覆性影响的领域之一，受到国内

外研究者的广泛关注［2-3］。后缘变弯度机翼是变体

飞行器研究的方向之一，变弯度后缘通过智能机

构或材料驱动，可以连续、光滑、无缝隙地偏转机

翼后缘，达到连续改变翼型弯度的目的。这种变

形形式可以作为飞行控制面，取代传统的襟翼、副

翼。相比于传统离散控制面，变弯度后缘具有减

小空气阻力、提高升阻比的能力［4］。

作为一种变体技术，要达到预期的变形，变弯

度后缘需要具备轻质、柔性结构，但这可能会对气

动弹性稳定性带来不利影响。尽管研究者针对颤

振 主 动 抑 制（Active Flutter Suppression，简 称

AFS）技术进行了大量研究［5］，但是这些研究很少

涉及后缘变弯度机翼。因此，有必要对后缘变弯

度机翼的颤振特性进行深入探讨。

二维翼段由于其模型简单，分析工具便捷，被

广泛用于考虑变弯度特性的气动弹性特性研究。

大多数的变弯度变形由抛物线［6-7］或多项式［8］描

述，也有采用欧拉悬臂梁来模拟变弯度后缘的动

力学特性［9］。 J. Murua 等［6］ 研究了弯度效应对柔

顺翼型颤振特性的影响，在二自由度二维翼段模

型中增加了翼型弯度变化自由度，结构特性由有

限元分析给出，采用非定常薄翼理论建模，结果显

示，仅靠弯度变形模态可以和尾流发生耦合诱发

颤振，称其为“弯度颤振（Camber flutter）”，弯度变

形改变了经典刚性系统的稳定性边界，存在气动

弹性不稳定现象；K. T. Magar 等［7］将弯度变形用

于二维翼段的颤振抑制和阵风减缓，采用准定常

薄翼理论和线性二次型调节器（Linear Quadratic 
Regulator，简称 LQR）控制律方法，使得翼段的沉

浮、俯仰振动都得到了抑制，但未考虑弯度变形的

结构动力特性；Ouyang Y 等［8］采用多项式描述带

有柔性变弯度后缘的 NACA0012 翼型，忽略变弯

度后缘与刚性偏转后缘的结构动力学差异，采用

计算流体力学方法建立气动力降阶模型（Reduced 
Order Model，简称 ROM），进而建立气动弹性模

型，利用线性高斯二次型（Linear Quadratic Gauss⁃
ian，简称 LQG）法设计反馈控制律，研究了变弯度

后缘与常规舵面二维翼段的颤振主动抑制，相比

于常规偏转舵面，采用变弯度后缘可以产生更大

的气动力和力矩，获得更好的颤振主动抑制效果；

Zhang J 等［9］分别采用准定常和非定常气动力理论

建立气动力模型，利用 LQR 方法设计反馈控制律，

进行了参数影响的研究，结果显示，变弯度变形段

的长度与刚度会影响系统的颤振特性。

在三维机翼方面，M. Arena 等［10］进行了全尺

寸自适应后缘机翼的气动伺服弹性研究，建立了

安 装 有 自 适 应 后 缘（Adaptive Trailing Edge De⁃
vice， 简称 ATED）的机翼有限元模型，分析了包括

变弯度后缘变形模态在内的结构动力学固有特

性，采用偶极子格网法计算气动力。由于 ATED
具有较高的固有刚度，变弯度后缘变形模态不参

与任何耦合形式的颤振。但该文献没有涉及控制

律设计和颤振主动抑制方面的研究，也没有同常

规舵面机翼气动弹性特性的对比。

综上所述，后缘变弯度机翼的气动弹性建模

与稳定性分析日益受到关注，而现有的关于后缘

变弯度机翼动气动弹性建模的研究主要集中在二

维翼段系统，主要涉及弦向连续变弯度的形式，将

其扩展到三维机翼时，还要考虑展向连续变弯度

的形式，以消除控制面偏转时在展向产生的剪刀

口。美国空军研究实验室联合 FlexSys 公司将一

架湾流 G-Ⅲ公务机的主襟翼改造成 FlexFoilTM 自

适应柔性后缘，并在 2015 年进行了多次飞行试

验［11］，这种变弯度后缘具备弦向、展向连续变弯度

的形式，消除了展向的剪刀口，能够进一步降低气

动噪声［12］。

本文以一个基于拓扑优化后的后缘变弯度机

翼为对象，在机翼固有模态分析的基础上，分别构

造变弯度后缘变形模态（弦向、展向变弯度综合形

式）和常规舵面偏转模态，建立两种控制面形式下

的机翼气动弹性状态空间模型；利用线性高斯二

次型法设计控制律，配合平衡截断法对控制律进

行降阶，然后组成闭环系统，探究两种控制面在颤

振主动抑制应用上的差异。

1　模型描述

本文的研究对象是一安装有变弯度后缘装置

的小展弦比、双梁式后掠翼［13］，机翼翼根弦长为    
1 m，翼梢弦长为 0. 6 m，梢根比为 0. 6，半翼展为   
1. 5 m，前缘后掠角为 20°，机翼面积为 1. 2 m2。机
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翼与机身连接时，前梁铰支，后梁固支，如图 1 所

示。变弯度区域分为两部分，分别位于襟副翼和

副翼位置。内侧变形区域的展向站位为 15%~
60%，外侧变形区域的展向站位为 70%~90%。

变弯度后缘装置主要由直线驱动电机和柔顺

翼肋组成，如图 2 所示，其中的柔顺翼肋采用拓扑

优化的方式设计［14］。柔顺翼肋的上翼面根部以固

支的形式安装在后梁上，下翼面能够通过直线滑

轨沿弦向伸缩，保证气动外形的光滑连续。直线

驱动电机与柔顺翼肋的驱动杆铰接，驱动后缘上

下弯曲。

采用板壳单元对包括变弯度后缘装置的机翼

进行结构有限元建模，如图 3 所示。用 RBE2 单元

约束柔顺翼肋驱动节点的 6 个自由度，模拟直线电

机锁死状态。

对所建立的模型进行动力学特性分析，在机

翼后梁固支、前梁铰支约束下，低阶模态依次为机

翼一弯、机翼一扭、水平一弯、机翼二弯、机翼二

扭，以此作为基模态，用于基于亚声速偶极子格网

法的非定常气动力计算。模态插值后的气动面如

表 1 所示。

采用经典 p-k法对机翼进行颤振分析。结果

显示，机翼的颤振临界速度为 26. 8 m/s，颤振频率

为 4. 43 Hz，是一弯一扭模态耦合的弯扭颤振形

式，表现为一扭模态的发散。分别采用 4 阶、5 阶弹

性模态得到的颤振 V-g图如图 4 所示，可以看出：

两者阻尼结果没有明显偏差。可见，水平一弯模

态对颤振结果影响较小，因而在后续的分析中，为

了降低模型阶次，不保留水平一弯模态。

图 1 机翼结构的 CAD 模型

Fig. 1　CAD model of the wing

图 2 利用直线电机驱动的柔顺翼肋

Fig. 2　Flexible ribs driven by linear motors

图 3 机翼的结构有限元模型

Fig. 3　Finite element model of the wing

表 1　机翼根部固支低阶模态

Table 1　Low order modes of the structure

阶次

1

2

3

4

5

频率/Hz

2. 2

6. 7

10. 3

11. 0

16. 8

振型

机翼
一弯

机翼
一扭

水平
一弯

机翼
二弯

机翼
二扭

振型图片

图 4 机翼颤振V-g图
Fig. 4　V-g diagram
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2　分析方法

2. 1　控制面模态气动力建模

本文构造假设模态描述后缘的连续变弯度变

形与常规舵面的偏转变形，并将该系列假设模态

用于非定常气动力的计算。值得注意的是，假设

控制面模态仅影响结构弹性模态的气动力影响系

数矩阵，并认为控制面自身的动力学特性已经包

含在结构广义质量矩阵和刚度矩阵中。这种做法

没有考虑变弯度后缘与常规舵面的结构差异，仅

探究面元法分析框架下的非定常气动力差异。

动力学方程如式（1）所示。

M e q̈ e + K eq e = 1
2 ρV

2(Q eq e + Q cq c) （1）

式中：q为广义模态坐标，下标 e 表示与结构弹性模

态相关，下标 c 表示与控制面模态相关；M、K、Q分

别为广义质量矩阵、广义刚度矩阵、广义气动力影

响系数矩阵，该式仅在谐振动情况下严格成立。

与控制面相关的增广假设模态坐标 q c 仅出现在方

程右侧的气动力项。

针对变弯度后缘，在柔顺翼肋的驱动位置施

加单位驱动力，使柔顺翼肋发生单位偏转变形。

单位偏转角度用柔顺翼肋端点处的等效偏转角度

β衡量，如式（2）所示。

β= arctan zd

c f
（2）

式中：zd 为端点处的垂向位移；c f 为后缘的当地

弦长。

三维视角下控制面模态的形状如图 5 所示，变

弯度变形模态插值后的气动面，如图 5（a）、图 5（c）
所示。针对常规舵面，直接构造单位偏转模态，单

位偏角同样用式（2）表示，如图 5（b）、图 5（d）所示。

该种构造方法能够保证变弯度后缘的单位偏转角

度与常规舵面一致。

（a） 内后缘单位变形模态

（b） 襟副翼单位变形模态

（c） 外后缘单位变形模态

（d） 副翼单位偏转模态

图 5 连续变弯度后缘与常规舵面的单位偏转模态对比

Fig. 5　Unit deflection modes of compliant morphing 
trailing edges and conventional control surfaces

从图 5 可以看出：变弯度变形区域与常规舵面

偏转区域相同，但存在展向过渡段，为保证后缘的

展向连续性，变弯度变形区域的有效偏转面积比

常规舵面小。

两种控制面的形状侧面图如图 6 所示。变弯

度后缘在弦向光滑变形，而常规舵面在铰链轴处

有弯度的突变，两种控制面模态的特征明显。

在进行气动力计算时，不考虑空气的压缩性，

设置减缩频率的取值范围为 0. 01~2. 00。

2. 2　气动伺服弹性系统建模

采用最小状态（MS）法［15］对频域气动力进行

（a） 内后缘连续变弯度

（b） 襟副翼单位偏转

（c） 外后缘连续变弯度

（d） 副翼单位偏转

图 6 控制面单位偏转模态形状（侧面视图）

Fig. 6　Unit deflection modes of two types of control 
surfaces， viewing from modes plane
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有理函数拟合，建立时域气动弹性模型。

气动伺服弹性建模需要考虑作动器的动力学

特性，常采用三阶传递函数模拟［16］。常规舵面机

翼采用普通伺服电机，模型实测参数如式（3）所

示，带宽 12 Hz。后缘变弯度机翼采用直线电机，

相比于普通伺服电机，带宽较小，在 8 Hz 左右［17］，

参数如式（4）所示。

δ ( )s
u ( )s

= 15 × 2π
s+ 15 × 2π ⋅

( )11 × 2π 2

s2 + 2 × 0.5 × 11 × 2πs+ ( )11 × 2π 2 （3）

δ ( )s
u ( )s

= 9 × 2π
s+ 9 × 2π ⋅

( )7.7 × 2π 2

s2 + 2 × 0.5 × 7.7 × 2πs+ ( )7.7 × 2π 2 （4）

式中：δ为舵偏角向量；u为电机输入。

两种电机的幅频特性如图 7 所示，单位阶跃响

应如图 8 所示，可以看出：常规电机比直线电机响

应更快。

将电机模型与机翼的气动弹性模型串联，组

成广义受控对象。模型总阶次可按式（5）计算，广

义受控对象模型的系统矩阵如式（6）所示。

N= 2n+ r+ 3i （5）

A o = é
ë
êêêê ù

û
úúúúAm 0

B aeCm A ae
（6）

式中：N为广义受控对象总阶次；n为结构弹性模

态阶数；r为最小状态法拟合时的滞后根数；i为控

制面个数；下标 o 表示开环系统，下标 m 表示舵机

系统，下标 ae 表示气动弹性系统。各矩阵元素在

气动弹性力学教材中均有推导，此处不再展开。

LQG 法设计控制律时，需要求解无限时间状

态性能指标 J的最小值。

J= 1
2 ∫

0

∞

( )xTQx+ uTRu dt （7）

式中：Q、R分别为对状态量 x、输入量 u的实对称

加权矩阵，且 R正定，Q半正定；xTQx为在无限时

间内的累积运动误差；uTRu为在无限时间内的累

积控制量。

加权矩阵Q、R的选取对设计结果有一定的影

响，具体来说，Q反映了对系统状态响应过程的约

束；R反映了对控制输入能量的约束［18］。从气动弹

性应用的角度，LQG 控制律设计的关键在于选择

合适的加权矩阵 Q与 R使控制舵偏输入满足常规

舵偏量级（10°偏角以内），本文针对两种机翼的Q、

R参考值调试选取相同：Q= 0. 001I，R= 25 000I。
控制律与广义受控对象组成闭环系统，其系

统矩阵如式（8）所示。

A cl = é
ë
êêêê

ù
û
úúúúA o + B oD jC o B oC j

B jC o A j

（8）

3　数值分析与仿真

首先对两种机翼的广义受控对象开环系统进

行颤振精度、频响精度检验，验证采用最小状态法

有理函数拟合的有效性；然后分别对后缘变弯度

机翼、常规舵面机翼进行颤振主动抑制，用特征值

法分析控制效果；最后对闭环系统进行时域仿真，

进一步比较两种机翼颤振主动抑制的区别。

3. 1　广义受控对象分析

选取机翼一弯、机翼一扭、机翼二弯、机翼二

扭四阶弹性模态和两种控制面模态进行建模，以
图 8 电机的单位阶跃响应

Fig. 8　Unit step response of motors

图 7 电机的幅频特性

Fig. 7　Amplitude frequency characteristics of motors
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翼尖前缘点沉浮加速度过载作为输出，两种广义

受控对象开环系统均为两输入一输出系统，总阶

数 17 阶，系统矩阵如式（6）所示，分析该矩阵在来

流速度参数变化时的稳定性即可获得颤振特性。

开环系统根轨迹如图 9 所示（本文根轨迹图中

的虚轴（y）坐标数量级与模态频率对应），机翼一

扭模态为不稳定模态，颤振临界速度 26. 8 m/s，颤
振频率分别为 4. 43（后缘变弯度机翼）、4. 44 Hz
（常规舵面机翼），与 p-k法的计算结果相对误差分

别为 0 和 0. 1%，广义受控对象状态空间模型的颤

振精度良好。

两种构型颤振特性基本相同是因为采用了相

同的结构有限元模型，结构的模态动特性和结构

固有模态引起的非定常气动力特性相同，即两构

型气动弹性系统矩阵 A ae 相同，该矩阵与构造的控

制面模态无关。同时，A ae 主要决定了广义受控对

象系统 A o 的稳定性。存在的差异（颤振频率略有

不同）主要是由舵机环节和气动弹性系统的控制

矩阵 B ae 引起的，但由于这些矩阵元素大多为 0 并

且不处于 A o 的对角线位置，因此对广义受控对象

系统特征值（稳定性）的影响很小。

从时域气动弹性一般方程式（1）出发得到频

率响应的计算参考值，再计算两种机翼气动/结构

耦合系统状态空间模型的频率响应，频率范围 0~
20 Hz，将二者进行对比可以检验有理函数拟合的

频响精度，如图 10 所示，可以看出：后缘变弯度机

翼频率响应精度良好，与常规舵面机翼的频响特

性有明显差异，这种差异反映了两种控制面模态

引入的气动力的差异。

进一步比较两种机翼的频响特性 Bode 图，两

种机翼内侧控制面通道频响特性如图 11（a）所示，

外侧控制面通道频响特性如图 11（b）所示，可以看

出：在感兴趣的频率范围以内，常规舵面机翼两个

通道的频响幅值均大于后缘变弯度机翼相应通道

的频响幅值，但是两者的相位基本相同。这反映

出，在该频率范围内，机翼对变弯度后缘的响应更

加柔和，说明变弯度后缘变形模态产生的气动力

有利于减弱响应峰值，使振动衰减得更快。

（a1） 幅频特性

图 9 开环系统根轨迹

Fig. 9　Root locus of the open-loop system

（a） 后缘变弯度机翼

（b） 常规舵面机翼

图 10 气动/结构耦合系统频响特性

Fig. 10　Frequency responses of aeroelastic system
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（a2） 相频特性

（a） 内侧控制面

（b1） 幅频特性

（b2） 相频特性

（b） 外侧控制面

图 11 控制面通道 Bode图

Fig. 11　Bode diagram of aeroelastic system

3. 2　颤振主动抑制分析

两种机翼的广义受控对象均在 26. 8 m/s 处于

临界状态，取 29 m/s 的过临界状态作为控制律的

设计状态，分别设计变弯度后缘的控制律和常规

偏转舵面的控制律。满阶控制律与广义受控对象

同阶，为 17 阶。采用平衡截断法［19］将控制律截断

为 4 阶，两种控制律的内侧控制面通道频响特性如

图 12 所示，可以看出：在颤振主动抑制感兴趣的频

率段，平衡截断的 4 阶控制律与满阶控制律符合

良好。

将 4 阶控制律与广义受控对象模型组成闭环

系统，闭环系统框图如图 13 所示。

对两种机翼的闭环系统进行特征值分析，根

轨迹如图 14 所示。

图 13 闭环系统框图

Fig. 13　Block diagram of closed-loop system

图 14 机翼闭环系统根轨迹

Fig. 14　Root locus of the closed-loop system

（a） 幅频特性

（b） 相频特性

图 12 控制律内侧通道频响特性

Fig. 12　Frequency responses of the AFS control law
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从图 14 可以看出：对于后缘变弯度机翼，当接

入控制律后，闭环系统增加两支控制律模态，推迟

了机翼一扭模态进入右侧复平面，将颤振临界速

度提高至 32. 7 m/s，增量 22%；对于常规机翼，接

入控制律后，同样引入两支控制律模态，改变了原

来的耦合趋势，在 30. 4 m/s 时，控制律模态首先成

为不稳定模态，颤振临界速度增量 13. 4%。

3. 3　时域仿真对比

在相同结构动力特性的基础上，后缘变弯度

机翼的颤振主动抑制临界速度增量比常规舵面机

翼更高。采用时域仿真的方法，对比在两种控制

面形式下，闭环系统的输出时域响应、控制面的舵

偏指令。

选取广义受控对象过临界速度状态 27 m/s，
在外侧控制面通道施加方波脉冲扰动，幅值 10°，施
加时刻为 0. 2 s，持续时间 0. 2 s，观察闭环输出响

应。机翼翼尖前缘点沉浮加速度闭环时域响应如

图 15 所示。

从图 15 可以看出：闭环系统稳定，后缘变弯度

机翼在受控状态下相比常规舵面机翼输出响应收

敛得更快，更容易趋向稳定。

内、外侧控制面的舵偏指令时间历程如图 16
所示，可以看出：在 0. 2 s时刻，系统受到扰动后，控

制器开始产生控制指令。相比之下，同一机翼外

侧控制面的偏转幅值普遍高于内侧控制面，表明

外侧控制面发挥了主要作用；变弯度外后缘的偏

转幅值小于副翼，而且衰减得更快；变弯度内后缘

的偏转幅值大于襟副翼，但衰减速度却更快。

断开内侧控制面反馈通道，仅用外侧控制面

进行控制，闭环系统输出响应如图 17 所示。

从图 17 可以看出：两种机翼均处于稳定状态。

外控制面偏转指令如图 18 所示，可以看出：初始时

刻，外后缘偏转幅值比常规副翼小近一倍，之后两

者幅值相近。说明变弯度外后缘在控制早期可以

用 更 小 的 偏 转 角 度 实 现 颤 振 主 动 抑 制 ，效 率

更高。

图 17 机翼翼尖前缘点沉浮加速度闭环输出响应

（仅用外侧控制面，27 m/s）
Fig. 17　Closed-loop output response of leading edge 

plunge at wing tip in time domain （only using 
external control surfaces， 27 m/s）

（a） 内侧控制面

（b） 外侧控制面

图 16 控制面偏转指令（使用内、外侧控制面）

Fig. 16　Control input commands in time domain

图 15 机翼翼尖前缘点沉浮加速度闭环输出响应

（使用内、外侧控制面，27 m/s）
Fig. 15　Closed-loop output response of leading-edge 
plunge at wing tip in time domain （using internal and 

external control surfaces， 27 m/s）
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断开外侧控制面反馈通道，仅用内侧控制面进

行控制，输出响应如图 19 所示，可以看出：后缘变

弯度机翼稳定，但常规机翼失稳。这说明，变弯度

内后缘相比常规襟翼，在颤振主动抑制中可以发挥

更有效的作用。

4　结  论

1） 本文构造的变弯度后缘变形模态和常规舵

面偏转模态，能够有效捕捉两种控制面的差异。

2） 变弯度后缘变形模态的引入有利于减弱开

环系统的响应峰值，使振动衰减得更快。

3） 针对典型弯扭耦合颤振，考虑电机带宽差

异，同时使用内、外侧控制面，后缘变弯度机翼的

颤振临界速度提升 22%，常规舵面机翼的颤振临

界速度增加 13. 4%，使用变弯度后缘的控制效果

更佳。

4） 单独使用外侧控制面抑制颤振，变弯度外

后缘相比常规副翼，所需偏转峰值更小；单独使用

内侧控制面，变弯度内后缘相比常规襟翼对机翼

弯扭颤振的抑制更加有效。
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