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摘要：　 采用时滞反馈主动控制方法对超音速飞行器机翼颤振进行控制，以提高飞行器机翼系统

的颤振临界速度．首先根据二元机翼的力学模型，制定时滞反馈控制策略并建立时滞反馈控制系统

的数学模型；分别对无控、零时滞反馈控制和有时滞反馈控制系统进行稳定性分析，获得时滞反馈

控制系统的颤振稳定性边界．利用 ＭＡＴＬＡＢ ／ ＳＩＭＵＬＩＮＫ 进行时域数值模拟，验证理论稳定性分析

结果的正确性．结果表明：通过调节时滞量，可有效提高飞行器机翼的颤振临界速度，且控制策略简

单，效果较好．
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引　 　 言

超音速飞行器能够在大气层和跨大气层中实现超音速远程飞行，在飞行过程中将跨越亚

音速、跨音速、超音速 ３ 个速度范围，很容易引起飞行器机翼的颤振问题．颤振是最严重的不稳

定现象，它是一种自激振动，使机翼从气流中吸取能量转变成机翼的振动能量，剧烈的振动可

能导致结构毁灭性破坏，因此对超音速飞行器颤振特性以及颤振控制方法的研究具有重要意

义．学者们提出了各种抑制机翼颤振方法，大致可以分为被动控制和主动控制．被动控制采取

的主要措施是质量平衡和局部刚度加强；主动控制方法有改变结构中的阻尼、使用压电元件、
记忆合金和时滞控制等方法［１］ ．

吴志强等［２］研究了机翼极限环颤振随气流速度变化引起的复杂动力学行为；Ａｂｂａｓ 等［３］

在考虑刚度和阻尼非线性情况下，研究了机翼的复杂动力学行为．传统反馈控制模型忽略了实

际控制系统中的时滞效应，而时滞效应会导致闭环系统的失稳，因此近年来，时滞反馈控制引

起了部分学者的注意．Ｒａｍｅｓｈ 和 Ｎａｒａｙａｎａｎ［４］将时滞反馈控制应用到二元机翼颤振控制，并提

出利用俯仰运动作为反馈信号，控制效果较好；Ｍａｒｚｏｃｃａ 等［５］研究了时滞对不可压缩流中二元

机翼的反馈控制的影响；Ｌｉｂｒｅｓｃｕ 等［６⁃７］使用 Ｖｏｌｔｅｒｒａ 级数，分析了带延迟反馈的亚音速二元机

翼的气动弹性特性；李斌等［８］研究了单自由度线性气动弹性系统在延迟反馈控制作用下的颤

振稳定性特性；Ｚｈａｏ［９］研究了二元机翼俯仰角速度时滞反馈控制．
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由于飞行器结构的复杂性，本文以简化的二元机翼模型为基础，设计时滞控制策略，将延

迟的沉浮速度作为反馈信号，对系统的颤振进行时滞反馈控制．主要研究动机是通过建立时滞

控制二元机翼模型，从理论上探讨时滞、反馈增益系数与临界速度的关系，目的在于通过调节

时滞以提高临界速度．最后为了验证理论分析的可靠性和有效性，利用 ＭＡＴＬＡＢ ／ ＳＩＭＵＬＩＮＫ 进

行时域数值仿真．

１　 时滞控制二元机翼系统

本文研究不可压缩流中具有上下平移和俯仰两个自由度的二元机翼颤振模型［３，５，９］（如图

１ 所示）．图 １ 中 ｂ是半弦长，ａ是从半弦点到弹性轴Ｚ的无量纲距离，ａｂ是从半弦点到弹性轴Ｚ
的距离，ｘα 是弹性轴到质心的无量纲距离，ｘαｂ 是弹性轴到质心的距离，Ｖ 是气流速度，ｋｈ 是弹

性轴上 ｈ 方向机翼的弹性系数，ｋα 是弹性轴上 α 方向机翼的弹性系数．假设机翼上下沉浮位移

ｈ 向下为正方向，机翼俯仰角 α 抬头为正．

图 １　 二元机翼模型

Ｆｉｇ． １　 Ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ａ ２Ｄ ａｉｒｆｏｉｌ

传统的气动弹性控制模型，没有考虑时滞的影响．由于时滞现象的存在，反馈控制体现的

是系统过去的状态．本文将经时间延迟后的机翼上下沉浮速度作为反馈控制信号［６，８⁃９］，作动器

作用在距半弦点 ｘ１ 的位置，气动力模型取自文献［３］，根据 Ｌａｇｒａｎｇｅ（拉格朗日）方程，带闭环

时滞反馈控制二自由度二元机翼的动力学方程为

　 　 ｍｈ ＋ ｍｘαｂα ＋ ｋｈｈ ＝ － ４ｃ∞ ρｂη（ｈ － ａｂα ＋ Ｖα） ＋ ｇＶｈ（ ｔ － τ）， （１）
　 　 ｍｘαｂｈ ＋ ｍｒ２αα ＋ ｋαα ＝

　 　 　 　 － ４ｃ∞ ρｂ
２η ｂ

３
α － ａ（ｈ － ａｂα ＋ Ｖα）é

ë
êê

ù

û
úú ＋ ｇＶ（ｘ１ － ａｂ）ｈ（ ｔ － τ）， （２）

式中， ｍ 为机翼质量，ｃ∞ 为音速， ρ 为空气密度，η 为修正系数，Ｖ ＝ Ｍａ·ｃ∞（Ｍａ 为 Ｍａｃｈ（马赫）
数）， ｇＶ 为速度反馈系数，Ｎ ／ （ｍ ／ ｓ），τ ≥ ０ 为时滞，ｓ ．

化简方程（１）、（２），得
　 　 ｃ０ｈ（ ｔ） ＋ ｃ１α（ ｔ） ＋ ｃ２ｈ（ ｔ） ＋ ｃ３α（ ｔ） ＋ ｃ４ｈ（ ｔ） ＋ ｃ５α（ ｔ） ＋ ｃ６ｈ（ ｔ － τ） ＝ ０， （３）
　 　 ｄ０ｈ（ ｔ） ＋ ｄ１α（ ｔ） ＋ ｄ２ｈ（ ｔ） ＋ ｄ３α（ ｔ） ＋ ｄ４ｈ（ ｔ） ＋ ｄ５α（ ｔ） ＋ ｄ６ｈ（ ｔ － τ） ＝ ０， （４）

其中

　 　 ｃ０ ＝ ｍ， ｃ１ ＝ ｍｘαｂ， ｃ２ ＝ ４ｃ∞ ρｂη， ｃ３ ＝ － ４ｃ∞ ρｂ
２ηａ， ｃ４ ＝ ｋｈ，

　 　 ｃ５ ＝ ４ｃ２∞ ρｂηＭａ， ｃ６ ＝ － ｇＶ， ｄ０ ＝ ｍｘαｂ， ｄ１ ＝ ｍｒ２α， ｄ２ ＝ － ４ｃ∞ ρｂ
２ηａ，
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　 　 ｄ３ ＝ ４ｃ∞ ρｂ
２η １

３
ｂ ＋ ａ２ｂæ

è
ç

ö

ø
÷ ， ｄ４ ＝ ０， ｄ５ ＝ ｋα － ４ｃ２∞ ρｂ

２ηａＭａ， ｄ６ ＝ － ｇＶ（ｘ１ － ａｂ） ．

方程（３）、（４）可化为如下的状态方程：
　 　 Ｘ ＝ Ａ（Ｍａ）Ｘ ＋ Ｂ（ｇＶ）Ｘ（ ｔ － τ）， （５）

其中 Ｘ ＝ ［ｈ α ｈ α］ Ｔ，矩阵 Ａ 和 Ｂ 分别为

　 　 Ａ ＝

０ ０ １ ０
０ ０ ０ １
ｍ３１ ｍ３２ ｍ３３ ｍ３４

ｍ４１ ｍ４２ ｍ４３ ｍ４４

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

， Ｂ ＝

０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０
０ ０ ｎ３３ ０
０ ０ ｎ４３ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

；

　 　 ｍ３１ ＝
ｃ４ｄ１ － ｃ１ｄ４

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
， ｍ３２ ＝

ｃ５ｄ１ － ｃ１ｄ５

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
， ｍ３３ ＝

ｃ２ｄ１ － ｃ１ｄ２

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
， ｍ３４ ＝

ｃ３ｄ１ － ｃ１ｄ３

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
，

　 　 ｍ４１ ＝
ｃ０ｄ４ － ｃ４ｄ０

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
， ｍ４２ ＝

ｃ０ｄ５ － ｃ５ｄ０

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
， ｍ４３ ＝

ｃ０ｄ２ － ｃ２ｄ０

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
， ｍ４４ ＝

ｃ０ｄ３ － ｃ３ｄ０

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
，

　 　 ｎ３３ ＝
ｃ６ｄ１ － ｃ１ｄ６

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
， ｎ４３ ＝

ｃ０ｄ６ － ｃ６ｄ０

ｄ０ｃ１ － ｄ１ｃ０
．

２　 时滞控制二元机翼系统稳定性分析

可以看出式（５）的平衡点是 Ｘ∗ ＝ （０，０，０，０） ．为了研究 Ｘ∗ 的稳定性，假设式（５） 根的形

式为 Ｘ ＝ Ｘ
－
ｅλｔ， 将其代入式（５），可得如下的特征方程：

　 　 ｄｅｔ（λＩ － Ａ（Ｍａ） － Ｂ（ｇＶ）ｅ
－λτ） ＝ ０． （６）

特征方程（６）可化成如下形式：
　 　 Ｄ（λ，τ） ＝ Ｈ（λ） ＋ Ｌ（λ）ｅ －λτ ＝ ０， （７）

其中

　 　 Ｈ（λ） ＝ λ ４ ＋ ｈ３λ ３ ＋ ｈ２λ ２ ＋ ｈ１λ ＋ ｈ０， Ｌ（λ） ＝ ｌ３λ ３ ＋ ｌ２λ ２ ＋ ｌ１λ；
　 　 ｈ３ ＝ － ｍ４４ － ｍ３３， ｈ２ ＝ － ｍ３１ － ｍ４２ － ｍ３４ｍ４３ ＋ ｍ３３ｍ４４，
　 　 ｈ１ ＝ ｍ４２ｍ３３ ＋ ｍ３１ｍ４４ － ｍ３２ｍ４３ － ｍ４１ｍ３４， ｈ０ ＝ ｍ３１ｍ４２ － ｍ４１ｍ３２，
　 　 ｌ３ ＝ － ｎ３３， ｌ２ ＝ ｎ３３ｍ４４ － ｎ４３ｍ３４， ｌ１ ＝ ｎ３３ｍ４２ － ｎ４３ｍ３２ ．
当 τ ＝ ０ 时，Ｄ（λ，τ） ＝ Ｈ（λ） ＋ Ｌ（λ）， 此时可根据如下的 Ｒｏｕｔｈ⁃Ｈｕｒｗｉｔｚ 判据分析系统的

稳定性：

　 　

ＲＨ１
： ｈ３ ＋ ｌ３ ＞ ０，

ＲＨ２
： ＲＨ１

（ｈ２ ＋ ｌ２） － （ｈ１ ＋ ｌ１） ＞ ０，

ＲＨ３
： ＲＨ１

［（ｈ２ ＋ ｌ２）（ｈ１ ＋ ｌ１） － ｈ０ＲＨ１
］ － （ｈ１ ＋ ｌ１） ２ ＞ ０，

ＲＨ４
： ｈ０ ＞ ０ ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（８）

利用判据式（８）可求出当 τ ＝ ０ 时，系统的临界 Ｍａｃｈ 数 Ｍａｃ ．
时滞系统（５）零解的稳定性由它的特征方程（７）的特征根决定，由于式（７）是一个超越方

程，该方程具有无穷多个特征根，在实践中得到这无穷个特征根是不可能的．对于我们所研究

的问题，已经知道在 τ ＝ ０情况下，当Ｍａ ＞ Ｍａｃ 时，会有一对复根在右半复平面．对于时滞控制

方程（５），控制参数 τ是从０开始连续变化的，特征方程的特征根也是随 τ连续变化的．因此，当
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时滞到达某一值使式（７） 出现纯虚根时，只可能出现两种情况： １） 右半平面的复根（τ ＝ ０，Ｍａ
＞ Ｍａｃ 时，系统出现的那一对复根）穿越虚轴进入左半平面，右半平面再无复根； ２） 左半平面

的复根穿越虚轴进入右半平面．本文利用特征根随时滞具有的上述变化规律，试图使系统出现

第一种情形，以达到提高临界速度的目的．
为了得到使式（７）出现纯虚根的临界时滞（记为 τ ｃ），将 λ ＝ ｉω（ω ＞ ０） 代入该方程可得

　 　 ＨＲ（ω） ＋ ｉＨＩ（ω） ＋ （ＬＲ（ω） ＋ ｉＬＩ（ω）） × （ｃｏｓ（ωτ） － ｉｓｉｎ（ωτ）） ＝ ０， （９）
分离式（９）的实部和虚部，可得

　 　
ｓｉｎ（ωτ） ＝

ＨＩ（ω）ＬＲ（ω） － ＨＲ（ω）ＬＩ（ω）
Ｌ２

Ｒ（ω） ＋ Ｌ２
Ｉ（ω）

，

ｃｏｓ（ωτ） ＝ －
ＨＲ（ω）ＬＲ（ω） ＋ ＨＩ（ω）ＬＩ（ω）

Ｌ２
Ｒ（ω） ＋ Ｌ２

Ｉ（ω）
．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１０）

利用 ｓｉｎ２（ωτ） ＋ ｃｏｓ２（ωτ） ＝ １，消去 τ 可得

　 　 Ｆ（ω） ＝ ω ８ ＋ ｓ１ω ６ ＋ ｓ２ω ４ ＋ ｓ３ω ２ ＋ ｓ４ ＝ ０， （１１）
其中 ｓ１ ＝ － ２ｈ２ ＋ ｈ２

３ － ｌ２３， ｓ２ ＝ ２ｈ０ ＋ ｈ２
２ － ｌ２２ － ２ｈ１ｈ３ ＋ ２ｌ１ ｌ３， ｓ３ ＝ ｈ２

１ － ２ｈ０ｈ２ － ｌ２１， ｓ４ ＝ ｈ２
０ ．值得

注意的是：当 τ ≥０时，准多项式 Ｄ（ｉω，τ） ＝ ０有正实根 ω 的充分必要条件是 Ｆ（ω） ＝ ０ 存在正

实根．

图 ２　 系统（５）零解的稳定性判定

Ｆｉｇ． ２　 Ｚｅｒｏ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｃｒｉｔｅｒｉａ ｏｆ ｅｑ．（５）

将方程（１１）中解得的正实根 ω代入（１０） 可求出 τ ｃ ．当 τ ＝ τ ｃ 时，方程（７）的某一对共轭复

根有可能穿过虚轴必须满足下列条件：
１） 方程（１１）至少存在一个正实根；

２） Ｒｅ ｄλ
ｄτ

æ

è
ç

τ ｃ，ｉω

ö

ø
÷ ≠ ０．

将方程（７）中的 λ 对 τ 求导，可得

ｄλ
ｄτ

＝
ｅ －τλλ ２（ ｌ３λ ２ ＋ ｌ２λ ＋ ｌ１）

４λ ３ ＋ ３ｈ３λ ２ ＋ ２ｈ２λ ＋ ｈ１ ＋ ｅ －τλ（３ｌ３λ ２ ＋ ２ｌ２λ ＋ ｌ１ － τｌ３λ ３ － τｌ２λ ２ － τｌ１λ）
． （１２）
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显然，当 Ｒｅ（ｄλ ／ ｄτ ｜ τ ｃ，ｉω） ≠ ０，方程（７） 的特征根穿过虚轴．特别地，当 Ｒｅ（ｄλ ／ ｄτ ｜ τ ｃ，ｉω） ＜ ０
时，τ ＝ ０ 系统在右半平面的一对特征根将穿过虚轴进入左半平面．

通过如图 ２ 所示流程图来说明时滞控制系统的稳定性判别方法［１０］ ．

３　 时滞控制二元机翼系统的数值模拟

采用表 １ 中的系统参数［３］对二元机翼系统的稳定性进行数值模拟．
表 １　 系统模拟参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ２Ｄ ａｉｒｆｏｉｌ ｓｙｓｔｅｍ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｌｕｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｖａｌｕｅ

ｍ ／ ｋｇ ２０９．９５ ｂ ／ ｍ ０．５
ｘα ０．２５ ｒα ／ ｍ ０．５

ｃ∞ ／ （ｍ ／ ｓ） ３４０ ρ ／ （ｋｇ ／ ｍ３） １．２２５ ６

η １ ｘ１ ／ ｍ －０．５

ａ ０．１５ ｋｈ ／ （Ｎ ／ ｍ） １ ５５２ ７８８
ｋα ／ （Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ） ９５６ ５８４

图 ３　 无控制系统特征根轨迹

Ｆｉｇ． ３　 Ｔｈｅ ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ ｓｙｓｔｅｍ

（ａ） 沉浮位移 （ｂ） 机翼俯仰角

（ａ） Ｔｈｅ ｐｌｕｎｇｉｎｇ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ （ｂ） Ｔｈｅ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ａｎｇｌｅ
图 ４　 无控系统时程曲线

Ｆｉｇ． ４　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ ｓｙｓｔｅｍ

　 　 首先通过 Ｒｏｕｔｈ⁃Ｈｕｒｗｉｔｚ 判据式（８），求得无控制系统的临界速度为 ３．１Ｍａ， 通过求解特征

方程的根随着 Ｍａｃｈ 数变化的轨迹（如图 ３ 所示）可以更清楚地了解原系统的失稳特性，可以
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看出随着 Ｍａｃｈ 数的增加，无控系统某一特征根穿越虚轴进入右半平面而失稳．为了验证稳定

性分析的准确性，应用 ＳＩＭＵＬＩＮＫ 对 Ｍａｃｈ 数为 ２．８，３．１ 和 ３．２ 分别进行数值模拟，沉浮位移 ｈ
和机翼俯仰角 α 的时程曲线如图 ４ 所示．

施加时滞为 ０ 的速度反馈控制，通过式（８）可计算出 ｇＶ⁃Ｍａ 的稳定性区域，如图 ５ 所示．从
图中可以看出，当时滞 τ ＝ ０ ｓ 时，实线将 ｇＶ⁃Ｍａ 参数平面分成两部分，其中实线左侧Ⅰ区域为

Ｒｏｕｔｈ⁃Ｈｕｒｗｉｔｚ 稳定，右侧Ⅱ区域为不稳定．当 ｇＶ ≈ ２７０ Ｎ ／ （ｍ ／ ｓ）时，零时滞速度反馈控制的临

界速度最高可到达 ３．８Ｍａ ．

图 ５　 ｇＶ ⁃Ｍａ 稳定性区域 图 ６　 当 ｇＶ ＝ － ２７０ Ｎ ／ （ｍ ／ ｓ）时， τ⁃Ｍａ 稳定性区域

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ｇＶ ⁃Ｍａ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｒｅｇｉｏｎ Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ｇＶ ＝ － ２７０ Ｎ ／ （ｍ ／ ｓ）， ｔｈｅ τ⁃Ｍａ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｒｅｇｉｏｎ

图 ７　 二元机翼时滞控制 ＳＩＭＵＬＩＮＫ 框图

Ｆｉｇ． ７　 Ｔｈｅ ＳＩＭＵＬＩＮＫ ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ ｆｏｒ ｔｈｅ ｔｉｍｅ⁃ｄｅｌａｙｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅ ２Ｄ ａｉｒｆｏｉｌ

根据图 ２ 所示的时滞系统稳定性判定方法，发现随着时滞量的增加，区域Ⅰ和Ⅱ的稳定性

将发生变化．Ⅰ中的区域①为时滞无关稳定，不管时滞量为多大，系统总是稳定的；Ⅰ中的区域

②将随着时滞量的增加，由稳定变化为不稳定；Ⅱ中的区域③将随着时滞量的增加，由不稳定
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变为稳定；Ⅱ中的区域④为时滞无关不稳定，即稳定性与时滞无关，系统始终不稳定；Ⅱ中的区

域⑤将随着时滞量的增加，由不稳定变为稳定．通过参数平面的稳定性划分，我们可选择位于

③和⑤区域内的适当参数，以提高原系统的临界速度．
为了进一步研究时滞对系统稳定性的影响，固定 ｇＶ ＝ － ２７０ Ｎ ／ （ｍ ／ ｓ），通过时滞系统稳定

性判断方法可求出 τ⁃Ｍａ 稳定性区域，如图 ６ 所示．可以看出，通过改变时滞的大小可以有效地

提高系统的临界速度 （２．７Ｍａ → ３．８Ｍａ）， 增大稳定区域．
为了验证时滞系统稳定性理论分析的正确性，利用 ＭＡＴＬＡＢ ／ ＳＩＭＵＬＩＮＫ 进行数值模拟，

其设计思想如图 ７ 所示．
对不同时滞情况进行数值模拟，得到受控系统沉浮位移和机翼俯仰角的时程曲线，如图 ８

所示．其中 τ ＝ ０．０２８ ７ ｓ 位于图 ６ 的不稳定区域①， τ ＝ ０．０３０ ０ ｓ 位于图 ６ 的稳定区域③， τ ＝
０􀆰 ０３５ ５ ｓ 位于图 ６ 的不稳定区域②，数值模拟结果与稳定性分析结果相当吻合．

图 ８　 当 ｇＶ ＝ － ２７０ Ｎ ／ （ｍ ／ ｓ）， Ｍａ ＝ ３．８ 时，受控系统沉浮位移、机翼俯仰角时程曲线

Ｆｉｇ． ８　 Ｔｈｅ ｐｌｕｎｇｉｎｇ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ａｎｄ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ ｓｙｓｔｅｍ

ｆｏｒ ｇＶ ＝ － ２７０ Ｎ ／ （ｍ ／ ｓ）， Ｍａ ＝ ３．８

４　 结　 　 论

采用时滞主动控制思想对超音速飞行器二元机翼系统的颤振进行控制，建立速度时滞反

馈控制模型，分别对无控、零时滞反馈控制和有时滞反馈控制系统进行稳定性分析，并通过

ＳＩＭＵＬＩＮＫ 进行数值模拟．
１） 通过 Ｒｏｕｔｈ⁃Ｈｕｒｗｉｔｚ 计算无控二元机翼系统临界速度，建立时滞反馈控制模型，通过对

零时滞反馈控制和有时滞反馈控制系统的稳定性分析发现，调节时滞可有效地提高受控系统

的临界速度和稳定区域．
２） 通过分析将增益⁃流速图划分不同的稳定性区域，通过稳定区域的划分可以更详细地
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研究了不同区域的颤振特性及控制方法．通过调整控制参数，可以将系统控制在特定的稳定区

域，从而达到提高机翼颤振速度的目的．本文中对于给定参数下的超音速飞行器，将颤振临界

速度由 ３．１Ｍａ 提高到 ３．８Ｍａ， 提高 ２２．６％，可见时滞控制可以有效地提高颤振临界速度．
３） 通过 ＳＩＭＵＬＩＮＫ 数值模拟，可以获得系统时域振动特性，同时验证了稳定性理论分析

结果的准确性．
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８１２ 超音速飞行器机翼颤振的时滞反馈控制
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