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摘　要：流体／结构耦合数值模拟是目前解决复杂气动弹性问题精度最高的方法。但由于计算效率比较低，

模型阶数过高，不能直接用于气动弹性系统的主动控制律设计。为了对主动控制系统设计提供高效高精度状

态空间模型，研究了气动弹性系统的时域正则正交分解（ＰＯＤ）／降阶模型（ＲＯＭ）方法，并引入平衡截断（ＢＴ）

技术进一步降低时域ＰＯＤ／ＲＯＭ的阶数，从而有效克服了时域ＰＯＤ／ＲＯＭ 阶数过高的缺点。在此基础上建

立了基于ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ的气动伺服弹性降阶方程。以ＡＧＡＲＤ４４５６机翼为例，说明了时域ＰＯＤ／ＲＯＭ建

模的各个细节，并将其用于气动弹性主动控制律的设计。计算结果表明，ＰＯＤ／ＲＯＭ具有接近计算流体力学
（ＣＦＤ）／计算结构动力学（ＣＳＤ）耦合计算的精度，同时又大大提高了计算效率约１～２个量级，是一种高精度

高效率的气动弹性主动控制系统设计工具。
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　　随着计算气动弹性力学的发展，可以直接在
时域内预测飞行器任意运动下的气动弹性响应，
避免了有理函数逼近所需的频域到时域的变换和

不能很好描述非线性响应的不足。但是，直接利
用计算流体力学 （ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａ
ｍｉｃｓ，ＣＦＤ）／计算结构动力学 （Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ＳｔｒｕｃｔｕｒｅＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＳＤ）耦合数值模拟技术在
时域内进行系统分析与综合也产生了一些问题。

主要是ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合计算时间耗费太大。特别
是对于需要反复迭代修改的多学科优化初步设计

阶段，其计算量更为巨大，很不便于应用。为了解
决这个问题，美国在２０世纪９０年代后期提出了
建立非定常气动力降阶模型（ＲｅｄｕｃｅｄＯｒｄｅｒ
Ｍｏｄｅｌ，ＲＯＭ）的想法［１］。ＲＯＭ 强调建立一个简
单的数学模型，该模型即能以较高精度反映气动
弹性系统的主要动力学特性，计算量不太大，又能
够方便地用于多学科优化的初步设计阶段，该思
想提出后立刻就得到了学术界和工程界的广泛关

注，成为目前计算气动弹性领域的一个研究热点。
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基于系统辨识的 Ｖｏｌｔｅｒｒａ／ＲＯＭ 或 ＡＲＭＡ
（ＡｕｔｏＲｅｇｒｅｓｓｉｖｅａｎｄＭｏｖｉｎｇＡｖｅｒａｇｅ）模型目前在
国内外都已经有了较多的研究结果。从建模方法、
求解器开发到应用都有了较深入和系统的研究，基
本上已经成熟［１５］。由于系统辨识的方法着眼于系
统的输入输出，对于流场分辨率较低，因此基于系
统辨识的方法难以模拟较强的气动非线性，一般只
能用于结构小变形的情况，例如对于大变形如颤振
边界外的系统运动和非线性极限环显得无能为

力［１，５］。此外对于需要知道流场结构的流动主动控
制系统设计，系统辨识方法效果也是有限的。因此
基于正则正交分解（ＰｒｏｐｅｒＯｒｔｈｏｇｏｎａｌＤｅｃｏｍｐｏｓｉ
ｔｉｏｎ，ＰＯＤ）的能模拟较强非线性气动弹性现象的

ＰＯＤ／ＲＯＭ成为当前最受关注的降阶模型方法。

Ｊ．Ｌ．Ｌｕｍｌｅｙ［６］首先将ＰＯＤ方法应用于流体力学中
来研究湍流。Ｍ．Ｃ．Ｒｏｍａｎｏｗｓｋｉ等将ＰＯＤ应用到
时域离散Ｅｕｌｅｒ方程和频域Ｅｕｌｅｒ方程中进行二维
翼型的气动弹性降阶，阐述了计算气动弹性力学框
架下的 ＰＯＤ／ＲＯＭ 建模方法［７８］。很快 ＰＯＤ／

ＲＯＭ就被推广到三维机翼［９］和复杂外形的全机气
动弹性分析［５，１０］。随后ＰＯＤ方法开始用于非线性
气动弹性，例如跨声速壁板的非线性颤振特性［１１］

和极限环的预测［１２］。
目前国外对ＰＯＤ／ＲＯＭ 的研究主要集中在

方法本身及对非线性气动弹性的模拟上。而对于

ＰＯＤ／ＲＯＭ 在气动弹性系统主动控制律的设计
中的应用研究还非常少，尚未见到公开报道。由
于计算量、模型阶数和实现难度相对较小且不考
虑控制系统建模目前研究较多的是频域ＰＯＤ／

ＲＯＭ。但是时域ＰＯＤ／ＲＯＭ 能够捕捉更多的流
场信息，对流场参数变化具有更强的鲁棒性，这在
设计气动弹性系统的主动控制律时具有较强的优

势。本文将系统研究基于时域ＰＯＤ／ＲＯＭ 的气
动弹性系统建模、求解器开发及主动控制律设计
方法，并利用控制理论中的平衡截断［１３］（Ｂａｌａｎｃｅｄ
Ｔｒｕｎｃａｔｉｏｎ，ＢＴ）技术对时域ＰＯＤ／ＲＯＭ 进行进
一步的降阶，从而克服其相对于频域ＰＯＤ／ＲＯＭ
阶数过高的缺点，使之获得与频域ＰＯＤ／ＲＯＭ 相
当的性能，将ＰＯＤ／ＲＯＭ的应用扩展到气动弹性
主动控制律设计中。

１　ＰＯＤ理论

ＰＯＤ方法是要利用ｎ维空间Ω∈Ｒｎ×ｎ中的
一组数据集合｛ｘｋ｝，ｘｋ∈Ｃｎ（称之为快照，ｓｎａｐ
ｓｈｏｔ）来寻找一个ｍ（ｍｎ）维正交子空间Ψ∈

Ｒｎ×ｍ，使得｛ｘｋ｝到Ψ的映射误差最小，即

Ｇ＝ｍｉｎ
Φ ∑

ｍ

ｋ＝１
‖ｘｋ－ΦΦＨｘｋ‖＝∑

ｍ

ｋ＝１
‖ｘｋ－ΨΨＨｘｋ‖

ΦＨΦ＝
烍
烌

烎Ｉ
（１）

式（１）的最小值问题可以转化为如下的一个最大
值问题：

Ｈ＝ｍａｘ
Φ ∑

ｍ

ｋ＝１

〈（ｘｋ，Φ）２〉
‖Φ‖２ ＝∑

ｍ

ｋ＝１

〈（ｘｋ，Ψ）２〉
‖Ψ‖２

ΦＨΦ＝
烍
烌

烎Ｉ
（２）

式中：（·，·）为内积；〈·〉为平均操作符，如果快
照是由数值仿真得到的那么该符号可以从式（２）

中去掉。对于式（２）这个有约束优化问题可以通
过标准的优化技术得到如下的拉格朗日方程：

Ｊ（Φ）＝∑
ｍ

ｋ＝１

（ｘｋ，Φ）２－λ（‖Φ‖－１） （３）

式中：λ为拉格朗日乘子。将目标函数Ｊ（Φ）对Φ
求偏导数，得

ｄ
ｄΦ
Ｊ（Φ）＝２ＸＸＨΦ－２λΦ （４）

式中：矩阵Ｘ＝｛ｘ１，ｘ２，…，ｘｍ｝为快照点的集合，

称为快照矩阵。令式（４）为零，就能得到式（３）的
最优解为

（ＸＸＨ－λＩ）Φ＝０ （５）

　　式（５）是一个实对称矩阵特征值问题。由
于Ｘ是一个ｎ×ｍ 阶的大型矩阵，那么ＰＯＤ核

Ｒ＝ＸＸＨ 为ｎ×ｎ的矩阵，求解这样一个大型矩
阵的特征值和特征向量在计算上会遇到许多困

难。由于矩阵Ｒ的秩ｒａｎｋ（Ｒ）＝ｍ，那么式（５）
可以简化为一个 ｍ 维的特征值问题进行求
解，即

ＸＨＸＶ＝ＶΛ
Ψ＝ＸＶΛ－１／ ｝２ （６）

　　矩阵Ψ中的每一个列向量ψｉ都对应于一个
实特征值λｉ。λｉ 表征的物理意义是向量ψｉ 对快
照矩阵的贡献，它的值越大表明ψｉ 的贡献越大。

将特征值λｉ 从大到小排列，λ１＞λ２＞…＞λｍ。取
前ｒ个特征值和它对应的特征矩阵Ψｒ来代替Ψ，

把满阶向量ｘｎ×１映射到Ψｒ 上就能使模型的阶数
降低，即

ｘｎ×１ ＝Ψｒξｒ×１ （７）

３１
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２　气动弹性系统降阶模型

２１　气动弹性方程的线性化

气动弹性系统是由流体动力系统和结构动力

系统两部分组成。流体动力系统用有限体积法离
散，结构动力系统用有限元方法离散。流体和结
构的控制方程分别为

（Ａ（ｕ）ｗ），ｔ＋Ｆ（ｗ，ｕ，ｖ）＝０ （８）
Ｍｖ，ｔ＋ｆｉｎｔ（ｕ，ｖ）＝ｆｅｘｔ（ｕ，ｗ） （９）

式中：ｕ和ｖ分别为结构的位移和速度矢量；Ａ为
流体网格单元的体积矩阵；ｗ为流体的守恒型变
量；Ｆ为非线性的数值通量函数；Ｍ 为质量矩阵；

ｆｉｎｔ为结构内力；ｆｅｘｔ为作用于结构上的气动载荷；
，ｔ为变量对时间的偏导数。式（８）是一个非线性
方程，首先要对它进行动力学线性化，以便求解进
行降阶操作所需要的变量协方差阵。对于气动弹
性系统，一般选取结构变形为零的定常状态作为
操作点。将控制方程式（８）在该点处作一阶泰勒
展开，得

Ａ０ｗ，ｔ＋Ｈｗ＋（Ｅ＋Ｃ）ｖ＋Ｇｕ＝０ （１０）
矩阵Ｈ，Ｇ，Ｅ和Ｃ的表达式为

Ｈ＝Ｆｗ
（ｗ０，ｕ０，ｖ０）

Ｇ＝Ｆｕ
（ｗ０，ｕ０，ｖ０）

Ｅ＝Ａｕ
ｗ０

Ｃ＝Ｆｖ
（ｗ０，ｕ０，ｖ０

烍

烌

烎
）

（１１）

式中：ｗ，ｗ，ｔ，ｕ，ｖ为扰动量；Ａ０，ｗ０，ｗ，ｔ（ｗ０），ｕ０，ｖ０
为操作点处的变量值。若ＣＦＤ系统中共有ｎ个
网格，那么对于二维和三维 Ｅｕｌｅｒ方程，系统式
（１０）的阶数分别为Ｊ＝４×ｎ和Ｊ＝５×ｎ。对一般
的ＣＦＤ系统，其自由度Ｊ在１０４ 以上。对ＣＦＤ
这样的大型系统求偏导数是一个非常繁杂的工

作，尤其是矩阵Ｈ，它是一个Ｊ×Ｊ的大型矩阵。
该矩阵具有很强的稀疏性，这就使得对它的求解
和存储得到了很大的简化。把方程式（９）和式
（１０）联立起来就能建立线化的气动弹性方程：

ｗ
ｖ


熿

燀

燄

燅ｕ
＝

－Ａ－１０ Ｈ －Ａ－１０ （Ｅ＋Ｃ） －Ａ－１０Ｇ
１
２ρ∞Ｖ

２
∞珨Ｍ－１Ｐ －珨Ｍ－１珚Ｃ －珨Ｍ－１珚ＫＳ

０ Ｉ

熿

燀

燄

燅０

熿

燀

燄

燅

ｗ
ｖ
ｕ

（１２）

式中：１
２ρ∞Ｖ

２
∞Ｐ＝

ｆｅｘｔ

ｗ
；珚ＫＳ＝珚Ｋ－

ｆｅｘｔ

ｕ
（ｕ０，ｗ０）为

结构刚度阵。若结构模态取ｓ阶，那么三维线化
气动弹性系统的自由度总共为Ｊ＝５×ｎ＋２×ｓ
（二维情况为４×ｎ＋２×ｓ）。

２２　气动弹性系统的时域ＰＯＤ／ＲＯＭ

线性化的流体动力学模型式（１０）可以写成一
个线性系统状态空间方程的形式：

ｗ＝Ａｗ＋Ｂｙ

Ｆ＝ 烍
烌

烎Ｐｗ
（１３）

式中：Ａ＝－Ａ－１
０ Ｈ；Ｂ＝－Ａ－１

０ ［Ｅ＋Ｃ　Ｇ］；ｙ＝
［ｖ　ｕ］Ｔ。ＰＯＤ降阶方法的关键在于ＰＯＤ快照
如何得到。ＰＯＤ快照可以由方程式（１３）求时域
和频域响应得到。在时域内，由于ＣＦＤ系统时间
推进求解受稳定性条件的限制，需要采用隐式方
法求解该方程，以获得相对大的时间步长。对于
给定的激励，求解方程式（１３）就可以得到系统的
时域响应，从而构成快照矩阵。在实际气动弹性
应用中，需要充分利用结构输入作为激励，并且这
个激励的频谱最好能够覆盖所需要的特征频率。
本文对结构的每一阶模态位移和速度都采用ｄｉ
ｒａｃ三角脉冲函数进行激励。若结构模态为ｓ阶，
每一个激励得到的快照向量为ｍ 个，那么快照矩
阵的维数为２ｓ×ｍ。
设ＣＦＤ系统快照矩阵为Ｗ。由于Ｗ 为实矩

阵，则ＰＯＤ核为Ｒ＝ＷＷＴ。采用第１节描述的
方法求得一个ｒ（ｒｎ）维的正交子空间Ψｒ 作为
流场的模态。那么将方程式（１３）映射到Ψｒ 上便
得到了流体系统的降阶模型：

ｗｒ ＝ΨＴ
ｒＡΨｒｗｒ＋ΨＴ

ｒＢｙ

Ｆ＝ＰΨｒｗ 烍
烌

烎ｒ

（１４）

将方程式（１４）代入方程式（１２）中就能得到降阶的
气动弹性系统

熿

燀

：

ｗｒ
ｖ


燄

燅ｕ
＝

－ΨＴ
ｒＡ－１

０ ＨΨｒ Ｑ －ΨＴ
ｒＡ－１

０Ｇ
１
２ρ∞Ｖ

２
∞珨Ｍ－１ＰΨｒ －珨Ｍ－１珚Ｃ －珨Ｍ－１珚ＫＳ

０ Ｉ

熿

燀

燄

燅

熿

燀０

ｗｒ燄

燅

ｖ
ｕ

（１５）

式中：Ｑ＝－ΨＴ
ｒＡ－１

０ （Ｅ＋Ｃ）。降阶系统式（１５）的
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阶数为２ｓ＋ｒ，这个阶数比原系统式（１２）要小得
多。因此可以通过求解它的特征值来分析其稳定
性，也可以通过时域推进来观察其响应，这比

ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合计算方法要方便、快速，特别适合
于需要大量计算的气动弹性稳定性及动响应

分析。

２３　气动弹性主动控制模型

相对于频域 ＰＯＤ／ＲＯＭ 来说，时域 ＰＯＤ／

ＲＯＭ的一个主要的缺点就是阶数较高。频域

ＰＯＤ在求快照矩阵时只需选择系统特征频率附
近的激励，仅仅覆盖所关心的几个频带就可以。
因此所产生的快照矩阵相对较小，因而ＲＯＭ 的
阶数也相对较小，通常几十阶就可以很准确地描
述气动弹性系统的主要特征。而时域 ＰＯＤ／

ＲＯＭ的激励需要激起系统全部频谱范围的响
应，因此其快照矩阵包含系统更多信息，从而求得
的ＲＯＭ具有对流动参数的变化具有较强的鲁棒
性。但也因此导致了时域ＲＯＭ 模型阶数相对较
高，通常要几百阶才能准确描述系统特征，这对于
设计主动控制律是十分不利的。本文引入控制系
统建模常用的 ＢＴ 降阶方法［１０］，对时域 ＰＯＤ／

ＲＯＭ做进一步降阶，可以得到精度及阶数同频
域 ＰＯＤ／ＲＯＭ 相 当 的 ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ。采 用

ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ对非定常气动力系统进行降阶，
结合结构的模态动力学方程，可以得到降阶后的
气动伺服弹性模型：

ｘａｓｅ＝Ａａｓｅｘａｓｅ＋ｑＢａｓｅ［δ　δ］

ｙ＝Ｃａｓｅｘ 烍
烌

烎ａｓｅ

（１６）

式中：ｘａｓｅ＝［ｗ　ｕ　ｖ］为气动伺服弹性系统的
状态向量，分别表示流场状态变量、结构模态位移
及其速度；Ａａｓｅ，Ｂａｓｅ和Ｃａｓｅ分别为系统的状态矩
阵、输入矩阵和输出矩阵，Ａａｓｅ可以由式（１２）直接
得到，求解输入矩阵Ｂａｓｅ时只需将控制面偏转当
做独立的模态运动求解即可以得到具体的数值；ｑ
为来流动压；δ为控制面偏转；ｙ＝［ｕ　ｖ］Ｔ 为结构
模态位移和速度输出向量。设流场的ＰＯＤＢＴ／

ＲＯＭ为ｒ阶，结构模态为ｎ阶，则整个气动伺服
弹性模型的阶数为ｒ＋ｎ阶。
对于气动弹性主动控制系统来说，通常可以

选取输入为舵偏角和舵偏角速度，输出为结构广
义位移和广义速度。那么主动控制律的设计任务
就是选择合适的反馈控制律即βｃ 的变化规律来
镇定不稳定的气动弹性系统。

３　机翼气弹系统主动控制律设计

３１　ＰＯＤ／ＲＯＭ验证

以ＡＧＲＡＤ４４５６机翼为例，通过与 ＣＦＤ／

ＣＳＤ耦合求解器计算结果进行比较，验证本文所
发展的时域ＰＯＤ／ＲＯＭ 求解器在预测气动弹性
响应上的高精度和高效性。气动网格采用 ＯＨ
型网格，网格数为６０×４２×１９。流场自由度的总
数为２３９４００，结构模态取前四阶，则气动弹性系
统的总阶数为２３９４０８。在马赫数 Ｍａ＝０６７８，

Ｖ* ＝０４０７４ 状态下运用时域 ＰＯＤ 方法对

ＡＧＡＲＤ４４５６机翼进行降阶。利用式（１３）求解

Ｓｎａｐｓｈｏｔ时推进的物理时间步长为５２９×１０－５ｓ，
每一阶模态的快照数取２００。采用式（１５）构建好不
同阶数的ＰＯＤ／ＲＯＭ模型后，就可以利用ＲＯＭ对
系统的结构响应进行预测，前两阶模态的广义位移

ξ１ 和ξ２ 响应如图１所示。从仿真结果中可以看
出，３００阶以上的降阶模型可以很好地表达系统特
性。在计算时间上，利用ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合求解器来
模拟一个状态的响应在Ｐ４３０ＧＨｚ的ＰＣ机上大
约要６ｈ。而采用ＰＯＤ／ＲＯＭ来求解响应则只需
要不到２ｍｉｎ。加上构造ＰＯＤ／ＲＯＭ所花的时间，
其计算效率也提高了１～２个量级以上。更为重要
的是，对于同一个马赫数，ＰＯＤ／ＲＯＭ构建好并予
以确认后，就可以快速求解该马赫数下不同动压
和不同结构运动下的非定常气动力；同时可以通
过求解ＰＯＤ／ＲＯＭ 的特征值来快速求解系统的
颤振特性，大大方便了系统设计与分析。

图１　ＲＯＭ预测的结构响应与全阶模型的比较

Ｆｉｇ１　Ｇｅｎｅｒａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ
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３２　ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ

３００阶的ＰＯＤ／ＲＯＭ 模型虽然比全阶系统
的约２４万阶低了很多，对于控制系统设计来说，
其阶数仍然较高。采用１０２ 量级阶数的系统设计
出的主动控制律很难应用于工程实际。为了得到
实用的便于控制系统设计的低阶模型，对时域

ＰＯＤ／ＲＯＭ 方法采用ＢＴ方法进一步降阶。在

Ｍａ＝０９０１，Ｖ* ＝０４１４６来流状态下，首先利用
时域ＰＯＤ／ＲＯＭ求解器得到一个阶数为６００阶
的模型，然后采用ＢＴ降阶方法可以得到４０阶的

ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ。４０阶ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ 和６００阶

ＰＯＤ／ＲＯＭ 预测的机翼前两阶模态的广义位移
响应结果的比较如图２所示。从图中可以看出

４０阶的 ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ 模型可以获得６００阶

ＰＯＤ／ＲＯＭ的模型精度，从而使得时域ＰＯＤ模
型可以应用于实际控制系统的设计，有效克服了
时域ＰＯＤ／ＲＯＭ阶数过高的缺点。

图２　４０阶ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭｖｓ６００阶ＰＯＤ／ＲＯＭ

Ｆｉｇ２　４０ｏｒｄｅｒＰＯＤＢＴ／ＲＯＭｖｓ６００ｏｒｄｅｒＰＯＤ／ＲＯＭ

３３　主动控制律设计

ＡＧＡＲＤ４４５６机翼的主动控制系统采用后
缘偏转的控制面作为执行器，机翼／控制面的表面
气动网格如图３所示。来流状态如３２节，采用

ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ对非定常气动力系统进行降阶，
可以得到４０阶的气动子系统模型。考虑机翼的
前四阶模态，则整个气动伺服弹性模型的阶数为

４８阶。这是一个单输入多输出的控制系统。如
果采用状态反馈，控制器的阶数将很高，同时还需

要设计状态观测器，不便于工程应用。采用输出
反馈控制来对系统进行控制，系统的输入为舵偏
角和舵偏角速度，输出为４个结构广义位移和广
义速度。

图３　舵面偏转后机翼的表面ＣＦＤ网格

Ｆｉｇ３　Ｓｕｒｆａｃｅｍｅｓｈｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

由于ＡＧＡＲＤ４４５６机翼的颤振主要发生在
前两个模态分枝，为抑制机翼的不稳定运动，可以
通过主动控制系统来补偿系统前两阶模态的动刚

度，从而削弱系统运动模态间的耦合。从降阶系
统式（１５）可以计算出单位舵偏对各阶广义气动力
系数的贡献为［０５５８９　０１２７０　００３７３　
００３４５］Ｔ。可以看出舵偏对一阶模态的影响要比
对二阶模态的影响大得多，且正舵偏会使得系统
一阶模态的动刚度减小，因此可以采用输出反馈
控制律

δ＝Ｋξ１
δ＝Ｋξ

烍
烌

烎１
（１７）

来对系统进行控制。式中：ξ１ 为一阶模态广义位
移；增益Ｋ 为一个适当的正数以保证输出反馈的
效果是使得系统一阶模态的刚度减小。

３４　不同控制增益的比较

为说明控制律的有效性，将设计出来的反馈
控制律应用到实际的非线性ＣＦＤ／ＣＳＤ求解器进
行模拟。在ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合系统中给一阶模态一
个初始速度为２０，无控时结构广义位移ξ的响
应如图４所示，由图４可看出系统是不稳定的。
从ｔｃ＝０ｓ时刻开始控制，增益Ｋ＝２５时，机翼前
四阶模态位移响应如图５所示，由图５可见系统
很快就能够稳定下来，而且最大舵面偏转不超过

００７ｒａｄ，如图６所示。从ｔｃ＝０２７９ｓ开始控制，
增益Ｋ＝３５时，系统的响应如图７和图８所示，
由图７可见虽然结构失稳后逐渐变大的较大振幅
产生较强气动非线性（激波振荡），但主动控制律
仍然能够很快地稳定住系统。
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图４　无控时系统的响应

Ｆｉｇ４　Ｓｙｓｔｅｍｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈｎｏｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图５　有控时系统的响应（Ｋ＝２５，ｔｃ＝０ｓ）

Ｆｉｇ５　Ｓｙｓｔｅｍｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ（Ｋ＝

２５，ｔｃ＝０ｓ）

图６　舵面偏转响应（Ｋ＝２５，ｔｃ＝０ｓ）

Ｆｉｇ６　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ（Ｋ＝２５，ｔｃ＝０ｓ）

图７　有控时系统的响应（Ｋ＝３５，ｔｃ＝０２７９ｓ）

Ｆｉｇ７　Ｓｙｓｔｅｍｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ（Ｋ＝３５，ｔｃ＝

０２７９ｓ）

图８　舵面偏转响应（Ｋ＝３５，ｔｃ＝０２７９ｓ）

Ｆｉｇ８　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ（Ｋ＝３５，ｔｃ＝

０２７９ｓ）

ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合求解器求得的无控颤振速度
为０３６２９，控制增益为２５和３５时系统的颤振
速度分别为０４３１８和０４５３６，颤振速度约提高
了２０％～２５％。可见，通过降阶模型设计出的反
馈控制律可以显著提高其颤振速度。

３５　ＣＦＤ／ＣＳＤ与ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ的结果对比

３４节研究了采用降阶模型所设计的控制
器的有效性。本节分别采用ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合求
解器和ＰＯＤ／ＲＯＭ对增益为２５，从零时刻启控
的情况进行了仿真。图９和图１０给出了ＣＦＤ／

ＣＳＤ耦合求解器和ＰＯＤＢＴ／ＲＯＭ 所求的机翼
前两阶模态位移响应及控制面偏转响应。由图
可以看出二者吻合的非常好。对于本文算例，

ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合仿真要数小时，而ＰＯＤ／ＲＯＭ 仿
真只需要几秒。可见ＰＯＤ／ＲＯＭ 为气动弹性主
动控制系统设计与仿真提供了一种高精度且高

效的工具。

图９　前两阶模态响应（Ｋ＝２５，ｔｃ＝０ｓ）

Ｆｉｇ９　Ｔｈｅｆｉｒｓｔｔｗｏｍｏｄｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ（Ｋ＝２５，

ｔｃ＝０ｓ）

７１



　　　　　　 航　空　学　报 第３１卷

图１０　不同模型的舵面偏转响应（Ｋ＝２５，ｔｃ＝０ｓ）

Ｆｉｇ１０　Ｃｏｎｔｒａｓｔｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌ（Ｋ＝

２５，ｔｃ＝０ｓ）

４　结束语

系统研究了基于时域ＰＯＤ／ＲＯＭ 的气动弹
性系统主动控制律设计方法。ＡＧＡＲＤ４４５６三
维机翼算例表明气动弹性系统的ＰＯＤ／ＲＯＭ 具
有接近ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合计算的高精度，能够用于
气弹系统的稳定性分析和高精度响应快速预测及

主动控制系统的设计；为气动弹性分析及控制系
统设计提供了一种高精度高效率的仿真与设计工

具。下一步的研究将围绕以下几个方面展开：
（１）将本文方法用于翼身组合体气弹控制；（２）将

ＰＯＤ／ＲＯＭ 方法用于非线性极限环的预测与控
制；（３）研究非定常气动力自适应鲁棒降阶模型。
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