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摘要：目的 减小复合材料结构振动响应。方法 以全复合材料翼面为研究对象，结合该翼面结构有限元模

型，建立带有压电作动器的结构动力学仿真模型。利用 PID（Proportional, Integral and Differential）控制理

论设计主动控制律，基于 Simulink 仿真平台设计控制律程序，通过控制律变参分析得出 PID 控制各参数的

设计规律，基于仿真模型进行主动控制仿真试验。以仿真试验结果为基础，在复合材料翼面上进行振动主

动控制地面试验。结果 有效地控制了复合材料翼面振动响应，振动响应减小了 79.74%，验证了模型和控制

律设计的有效性。结论 以压电作动器作为控制作动器，通过 PID 控制理论设计控制律，能够有效控制全复

合材料翼面振动，使振动减小。 
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Active Vibration Control of Full Composite Wing 

LEI Ming, LI Yang, KOU Bao-zhi 
(Aircraft Flight Test Technology Institute, Chinese Flight Test Establishment, Xian 710089, China) 

ABSTRACT: Objective To reduce vibration response of composite structure. Methods With the composite wing as the 

object of study, a structure dynamic simulation model with piezoelectric actuator was established in combination with the 

finite element model of the wing structure. Active control law was designed with the PID (Proportional, Integral and Dif-

ferential) control theory. The control law program was developed based on the Simulink simulation software. The design 

rules of each parameter for PID control were obtained by analysis of variable parameters for control laws. The simulation 

experiment of vibration active control was conducted based on simulation model. Based on the result of the simulation 

experiment, ground test of vibration active control was conducted for full composite wing. Results The control laws were 

demonstrated to be effective in controlling vibration. The vibration response was reduced by 79.74%. The model and con-

trol laws were effective. Conclusion With the piezoelectric actuator as the control actuator, the control laws designed 

based on the PID control theory could effectively control vibration of composite wing and reduce the vibration. 

KEY WORDS: full composite wing; vibration active control; PID control; variable parameter analysis; ground test 

相较于传统的金属材料，复合材料具有比强度、

比刚度高、耐腐蚀、可设计性等诸多优点，在飞机结

构设计中得到了广泛的应用。机翼作为飞机提供升力

的重要部件，也越来越多地应用到了复合材料上，飞

机的平尾和垂尾也大量应用了复合材料。另一方面随

着飞机性能的不断提高，飞机的振动问题越来越突

出。在某些高性能双垂尾战斗机上，如美国的 F-14、

F-15、F-16、F-18 和 F-22 等[1-4]，常常发生一些典型

的振动问题。国内型号试飞过程，多次出现严重的飞

机振动问题。 
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为了解决复合材料翼面结构可能出现的振动问

题，文中进行了全复合材料翼面振动主动控制技术研

究。振动主动控制是根据传感器检测到的结构振动，

应用一定的控制策略，经过实时计算，驱动作动器对

结构或系统施加一定的力或力矩，以控制结构或系统

的振动。美国已经将振动主动控制技术应用在了一些

柔性空间结构和直升机机身上，B-1B、F-15、F-16

和 F-18 飞机上已经使用了振动主动控制技术[5-6]。 

为了应对飞机复合材料结构出现的某些振动问

题，文中将使用 MFC（Macro Fiber Composites，MFC）

压电作动器作为控制作动器，针对全复合材料翼面结

构展开结构振动主动控制技术研究。通过结构建模、

控制律设计、仿真实验以及地面试验，为解决飞机的

振动控制问题寻找高效的办法。 

1  全复合材料翼面仿真建模 

被控对象为带后掠角的全复合材料翼面，1/4 弦线

的后掠角为 45°，翼型选用 NACA65004 翼型。该翼面

采用全复合材料结构设计，即翼梁、翼肋和蒙皮均采用

全复合材料制造。翼面模型结构主要包括蒙皮、梁缘条、

梁腹板、（泡沫）填充物、配重杆、配重，翼面的主要

承力部件为翼梁，翼梁设计为复合材料盒式梁。 

选择压电复合材料粗纤维复合材料 MFC 为控制

作动器。压电作动器应布置在相应模态的应变能最大

处[1,7-8]。压电作动器安装位置和加速度测量点如图 1

所示。 
 

 
 

图 1  压电作动器安装位置和测点 
 

建立压电作动器激励仿真模型。设带有压电作动

器的复合材料结构翼面有阻尼振动微分方程为[9]： 

ry y y v   m c k kT    (1)  

式中：m、c、k分别为翼面结构的质量矩阵、阻

尼矩阵和刚度矩阵；y 代表翼面各自由度的位移；Ritz

矩阵 Tr 为加入单位电压时压电作动器使得翼面结构

产生的变形量。将上述振动方程经过一系列转变得到

状态空间方程[10]。 

首先利用有限元分析软件计算两组压电作动器

分别作用时机翼结构的位移，再将它们组合得到 Tr

矩阵。结构试验机翼的振动是小变形线性的，将上述

振动方程通过坐标变换转化为模态坐标下的振动方

程，引入如下坐标变换公式： 
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将式（3）表示为： 
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式中：M、C和 K分别为模态坐标下的质量、阻

尼和刚度矩阵。 

由于 Ritz 向量取静变形，导致上述方程为刚性方

程，为克服这个问题，再将坐标进行转换。令  Trx x   

 Trz zW ，式中 W 为“质量矩阵”M 的右奇异值

矩阵，将其带入式（4）可得，并给等式两边同时左

乘以“质量矩阵”M的左奇异值矩阵 U的转置。 
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则上述方程可简化为： 
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取  Tz zq =  ，u=v(t)，则可得状态空间方程： 
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即 q = Aq + Bu。则机翼有限元模型节点位移为： 
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2  控制律设计与仿真结果 

2.1  理论基础与建模 

在连续控制系统中[11]，按偏差的比例（P）、积

分（I）和微分（D）进行控制的 PID 控制器获得了广

泛的应用，它具有结构简单、参数易于调整和适应性

广等特点，对于那些动态模型不准、参数变化较大的

控制对象，采用 PID 控制往往能得到满意的控制效

果。PID 控制是一种线性调节控制，把设定值和实际

输出值相减，得到控制偏差  e t ，  e t 经比例、积分

和微分运算后通过线性组合构成控制律的输出，即控

制量 u(t)。PID 控制规律为： 
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PID 控制参数 KP、Ti 和 Td 相互独立，参数整定

比较方便。使用中根据对象特性、负荷情况，合理选

择控制规律是至关重要的。确定这些参数可通过理论

分析方法，也可以采用实验方法，特别是系统被控对

象参数模型不准时，通过实验方法确定控制器参数较

为有效。实际中常用的参数确定方法有试凑法、临界

比例度法以及多渡过程响应法。由这些方法得到的参

数值在使用时不一定是最好的，在投入运行时，可以

在这些值附近做一些调整，已达到更好的控制效果。

文中对 KP、Ti 和 Td 参数的选取采用试凑法，取 P=KP，

I=KP/Ti，D= KP·Td。 

控制律设计实现框图如图 2 所示。利用 MATLAB

中的 Simulink 仿真平台设计 PID 控制律。PID 控制仿

真系统图如图 3 所示。 

2.2  变参分析 

分析控制律中的三个参数：比例参数 P、积分参

数 I 和微分参数 D 对控制效果的影响。随着参数 P

的变化，翼梢后缘测点振动幅值变化见表 1。 
 

 
 

图 2  控制律设计 

 

 
 

图 3  PID 控制仿真系统 
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表 1  参数 P 变化对控制效果的影响 

序号 参数 P 翼梢后缘振动/(×104 m) 减小百分比/%

1 2.0 3.80 21.32 

2 4.0 2.59 46.43 

3 6.0 1.88 61.11 

4 8.0 1.49 69.82 

 
不同 P 值下翼面梢部后缘测点振动位移时间历

程如图 4 所示。分析仿真结果发现，随着 P 值的增加

振动幅值减小，但不能无限增加 P 值。一方面，随着

P 值的增加，控制律输出会越来越大，当达到门限值

时，控制效果提高不会很明显；另一方面，P 值的增

加也意味着控制能量的增加。 
 

 
 

图 4  不同 P 值下翼面梢部后缘测点的位移时间历程 
 
随着 I 值的变化，翼梢后缘测点振动位移响应幅

值见表 2。不同 I 值下，翼面梢部后缘测点的振动位

移时间历程如图 5 所示。积分控制是对输出误差进行

积分，将得到的信号反馈到输入，是为了消除输出误

差的静差。文中直接采用振动响应位移作为反馈信

号，没有将该信号与设定值相减，该信号不属于误差

信号，不会出现静差。由表 2 和图 5 可以看出，随着

参数 I 的增加，振动响应越来越大。 

表 2  参数 I 变化对控制效果的影响 

序号 参数 I 翼梢后缘振动/(×104 m) 减小百分比/%

1 1 4.85 0.32 

2 30 5.35 10.78 

3 60 6.00 21.15 

4 100 7.14 47.81 

 
 

图 5  不同 I 值下翼面梢部后缘测点的位移时间历程 
 

随着 D 值的变化，翼梢后缘测点振动位移响应

幅值见表 3。不同 D 值下翼面梢部后缘振动位移时间

历程如图 6 所示。微分控制器单独作用时，随着参数

D 的增大，振动控制效果越来越明显，振动幅值越来 

表 3  参数 D 变化对控制效果的影响 

序号 参数 D 翼梢后缘振动/(×104 m) 减小百分比/%

1 0.001 4.61 4.59 

2 0.01 3.25 32.46 

3 0.02 2.47 48.9 

4 0.03 2.83 41.52 
 

 
 

图 6  不同 D 值下翼面梢部后缘测点的位移时间历程 



·30· 装 备 环 境 工 程 2018 年 9 月 

 

越小，当 D 值增大到一定程度时会导致发散。根据

以上对 PID 参数的分析，发现参数 P 和参数 D 的增

加都会使振动减小，而参数 I 的增加使振动增加。 

使用 PID 方法进行振动主动控制时，当控制律参

数 P 和 D 越大，控制律输出越大，振动幅值减小越

快，并且稳定值越小。当参数 I 越大，响应幅值增大，

因此最终将 I 值设为 0。控制参数不能无限增大，一

方面参数的增大意味着需要的控制能量增大，系统负

担增大；另一方面参数设置过大可能导致发散。因此

文中通过选取参数 P 和参数 D 使控制效果达到最佳。

同时设置 P 参数和 D 参数时，翼梢后缘的控制效果

时间历程如图 7 所示。 
 

 
 

图 7  同时设置 P 参数和 D 参数时翼梢后缘的 

控制效果时间历程 
 

3  振动主动控制地面试验 

3.1  地面试验简介 

结构振动主动控制地面试验系统基本原理：在不

同激励条件下，由试验者通过控制盒设置面板选择控

制律方法和激励信号发送至控制计算机，按照控制规

律生成相应的控制信号，在有效的安全监控下输入至

压电放大器测试端口，放大后的电压送入压电作动

器，据此实现对结构的激励，实现复合材料翼面振动

主动控制。翼面结构振动主动控制系统工作过程如图

11 所示。为振动主动控制地面试验如图 12 所示。在

翼尖布置两个振动传感器，一个用于振动主动控制反

馈计算，另一个进行响应测量。试验过程中，首先用

激励器对翼面翼尖进行激励，之后通过控制盒启动振

动主动控制系统，进行控制。 

3.2  试验结果 

根据仿真试验所设计的 PID 控制律参数，开展全
复合材料机翼的振动主动控制地面试验。翼梢后缘的控
制效果时间历程如图 10 所示，振动响应减小 79.74%。 

3.3  问题分析 

地面试验与仿真试验不同之处在于地面试验中

存在时间延迟，会对结果造成一定的影响。某一组地

面试验和仿真试验的激励信号和加速度响应信号如

图 11 所示。 

 
 

图 8  飞机结构振动主动控制系统工作过程 
 

 
 

图 9  地面试验 
 

 
 

图 10  翼梢后缘的控制效果时间历程 
 

 
 

图 11  地面试验与仿真试验的激励信号和加速度响应信号 
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从图 11a 可以明显看到激励信号在 0.35 s 前已经

加入，而翼梢后缘测点 2 直到 0.35 s 以后才有响应，

明显可以看出系统中存在时间延迟。而仿真中就不存

在这样的情况。从图 11b 可以明显看出，激励时间和

响应时间基本是同一时刻开始变化。不同的延迟时间

会对控制造成不同的影响，有可能会使控制效果变

差，反而使控制下的振动增加。 

4  结语 

文中以全复合材料翼面为研究对象，通过仿真试

验和地面试验研究了以压电材料为控制作动器的振

动主动控制技术。地面试验中复合材料翼面振动减小

79.74%。从仿真实验到地面试验验证了模型建立和控

制设计的有效性，设计的控制系统使得振动减小。 

在振动主动控制研究过程中，首先进行了仿真

试验，对控制律各项参数设置进行了研究，这样避

免了直接进行地面试验的盲目性。从仿真试验中优

选出较好的控制参数再进行地面试验，保证了结果

的有效性。 
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