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  摘  要: CFD /CSD耦合数值模拟是解决复杂气动弹性问题精度最高的方法, 但同时也是计算效率最低的方

法。研究了气动弹性系统的时域 POD降阶模型方法,并引入平衡截断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。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动响应及颤振边界的预测。计算结果表明, POD /ROM具有接近 CFD /CSD耦合计算的精

度, 同时又大大提高了计算效率约 1到 2个量级。
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0 引言

随着计算气动弹性力学的发展, 可以直接在时

域预测飞行器任意运动下气动弹性响应, 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 CFD /CSD

技术在时域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 ROM ( Reduced Order M od-

e,l ROM )的想法
[ 1]
。ROM强调建立一个简单的数

学模型,该模型即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
[ 2 ]
。

基于正则正交分解 ( P roper Orthogona lDecom po-

sition, POD)的 POD /ROM是目前最受关注的降阶模

型方法。Lum ley
[ 3]
首先将 POD方法应用于流体力

学中来研究湍流。Rom anow ski
[ 4]
和 Dow ell

[ 5]
将 POD

应用到时域离散 Eu ler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。很快 POD /

ROM就被推广到三维机翼
[ 6]
和复杂外形的全机气

动弹性分析
[ 2, 7]
。随后 POD方法开始用于非线性气

动弹性例如跨音速壁板的非线性颤振特性
[ 8]
和极

限环的预测
[ 9]
。由于计算量、模型阶数和实现难度

相对较小, 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。本文研究时

域 POD /ROM建模方法, 并利用控制理论中的平衡

截断 ( B alanced 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。

1 POD理论

POD方法是要利用 n维空间 8 I R
n @n
中的一组

数据集合 {x
k
}, x

k I  n
(称之为快照, snapshot)来寻

找一个 m ( m n n )维正交子空间 7 I R
n @m
, 使得

{ x
k
}到 7的映射误差最小,即:
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式 ( 1)的最小值问题可以转化为如下的一个最大值

问题:

H = m ax
5 E

m

k= 1

3( xk, 5 ) 2 4
+ 5 + 2 = E

m

k= 1

3( xk, 7 ) 2 4
+ 7 + 2

5
H
5 = I ( 2)

其中: (#, # )表示内积; 3# 4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 ( 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 ( 5 ) = E
m

k= 1
(x

k

, 5 )
2
- K( + 5 + - 1) ( 3)

式中 K为拉格朗日乘子。将目标函数 J (5 ) 对 5

求偏导数得:

d

d5
J (5 ) = 2XX

H
5 - 2K5 ( 4)

其中矩阵 X = { x
1
, ,, xm }, 它是快照点的集合,称

为快照矩阵。令方程 ( 4)为零,就能得到式 ( 3)的最

优解:

(XX
H

- KI) 7 = 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 = XX
H
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:

X
H

XV = V+

7 = XV+
- 1 /2

( 6)

矩阵 7 中的每一个列向量 Wi都对应于一个实特征

值 Ki。Ki表征的物理意义是向量 Wi 对快照矩阵的

贡献,它的值越大表明 Wi的贡献越大。于是将特征

值 Ki从大到小排列, K1 > K2 > , > Km。取前 r个

特征值和它对应的特征矩阵 7 r来代替 7, 把满阶

向量 x
n @1
映射到 7 r上就能使模型的阶数降低:

x
n @1

= 7 rN
r@1

( 7)

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

程分别如下式所示:

(A (u )w ) , t + F (w, u, v ) = 0

M v, t + f
int
( u, v ) = f

ext
( u, w )

( 8)

其中: u和 v分别表示结构的位移和速度矢量; A 为

流体网格单元的体积矩阵; w 是流体的守恒型变

量; F是非线性的数值通量函数; M是质量矩阵; f
in t

表示结构内力; f
ext
是作用于结构上的气动载荷; , t

表示变量对时间的偏导数。

方程 ( 8)是一个非线性方程, 首先要对它进行

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 ( 8)在该点处

做一阶泰勒展开得:

A 0w , t + Hw + (E + C ) v + Gu = 0 ( 9)

H =
5F
5w

(w 0, u0, v0 ), G =
5F
5u
(w 0, u0, v0 ),

E =
5A
5uw 0, C =

5F
5v (w 0, u0, v0 ) ( 10)

  变量 w, w , t, u, v此时表示的是扰动量; A 0,

w 0, w , t (w0 ), u0, v0表示操作点处的变量值。若

CFD系统中共有 n个网格, 那么对于二维和三维

Eu ler方程,系统 ( 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 10
4
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 ( 8)和 ( 9)联立起

来就能建立线性化的气动弹性方程:

¤w
¤v
¤u

=

- A
- 1
0 H - A

-1
0 (E + C ) - A

- 1
0 G

1
2
Q] V

2
] �M

- 1
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- 1
�C - �M

- 1
�K S

0 I 0

w

v

u

( 11)

式中:
1
2
Q] V

2
] P =

5f ex t

5w , �KS = �K -
5f ext

5u ( u0, w 0 )。若

结构模态取 s阶, 那么三维线性化气动弹性系统的

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 ( 9)可以写成一个线

性系统状态空间方程的形式:
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¤w = Aw + By

F = Pw
(12)

其中: 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 ( 12)求时域和频域响应得到。

设 CFD系统快照矩阵为 W。由于 W 为实矩阵, 则

POD核为 R = WW
T
。采用第 1节描述的方法求得一

个 r ( r n n )维的正交子空间 7 r作为流场的模态。

那么将方程 ( 12)映射到 7 r上便得到了流体系统的

降阶模型:

¤w r = 7
T

rA 7 rw r + 7
T

rBy

F = P 7 rw r

( 13)

把方程 ( 13)代入方程 ( 12)中就能得到降阶的气动

弹性系统:

¤w r

¤v
¤u

=

- 7
T

rA
- 1

0 H 7 r - 7
T

r A
- 1

0 (E + C ) - 7
T

rA
- 1
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1
2
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2
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�C - �M
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w r
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( 14)

  降阶系统 ( 14)的阶数为 2s + r, 这个阶数比原系

统 ( 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 POD-BT /ROM

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。

本文引入控制系统建模常用的平衡截断降阶方

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。

3 算例仿真研究

3. 1 AGARD 44516机翼

以 AGRAD 44516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, 如图 1所示。流场自由度总数为

239400, 结构模态取前四阶, 则气动弹性系统的总

阶数为 239408。选取计算马赫数 01678,首先将控制

方程线性化。为验证线性化模型的可靠性, 给一阶

模态一个强迫振动 N1 = 01001sin(2P @ 5513 @ t ), 线

性化方程所求得的前四阶模态的广义力与 CFD计算

比较如图 2所示, 从图中可见线性模型和 CFD计算

的结果吻合得很好。因此可以利用全阶线性化模型

代替非线性的 CFD计算来评价 POD /ROM的精度。

3. 2 POD /ROM预测的结构响应

在马赫数为 M a= 01678, V
*
= 014074和 M a=

图 1 AGARD445. 6机翼表面网格

F ig. 1 Surface gr id of AGARD w ing
 

图 2 一阶模态正弦运动的广义气动力响应比较

F ig. 2 G eneral aerodynam ics ( CFD vs. L inea rization model)
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01901, V
*
= 013873状态下运用时域 POD方法对

AGARD44516机翼进行降阶。求解 Snapsho t时推进

的物理时间步长为 5129 @ 10
- 5

s,每一阶模态的快照

数取 200。采用 ( 12)式构建好不同阶数的 POD /

ROM模型后,就可以利用 ROM 对系统的结构响应

进行预测,前两阶模态的响应如图 3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 P4

310G的 PC机上要大约 6个小时。而采用 POD /

ROM来求解响应则只需要不到 2分钟。加上构造

POD /ROM所花的时间, 其计算效率也提高了一到

二个量级以上。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,大大方便了系统设计与分析。

图 3 ROM预测的结构响应与全阶模型的比较

F ig. 3 Genera l structure disp lacem ents ( POD /ROM vs. Fu ll order linear ization m ode l)
 

3. 3 颤振边界预测

在给定马赫数下气弹系统的 POD /ROM建立起

来以后,通过改变动压,可以得到一系列系统矩阵。

对降阶模型的系统矩阵进行特征值分析,就可以对系

统进行稳定性的定量分析,从而可以快速预测系统在

该马赫数下的颤振速度及颤振频率。在不同的马赫

数下采用 POD /ROM就可以快速预测气动弹性系统的

颤振边界。图 4为 POD /ROM预测的 AGARD 44516机

翼的颤振速度和颤振频率与 CFD /CSD耦合计算结果

的比较,可以看出降阶模型的预测结果与 CFD /CSD

耦合计算结果十分接近。这充分说明了所建立的

POD /ROM 具有接近 CFD /CSD耦合计算的精度。

POD /ROM求一个马赫数下的颤振速度,只要几分钟;

而采用 CFD /CSD耦合计算方法即使在准确猜测到颤

振速度的情况下,也要好几个小时。而通常需要经过

数个状态的试算才能较准确确定颤振速度和颤振频

率。因此 POD /ROM在颤振边界预测这种需要大量

试算的气动弹性分析问题上计算效率显得更加明显。

图 4 AGARD 445. 6机翼的颤振边界比较 ( POD /ROM vs. CFD /CSD )

F ig. 4 F lutte r boundary o f AGARD w ing( POD /ROM vs. CFD /CSD )
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图 5 40阶 BT /ROM vs. 600阶 POD /ROM

Fig. 5 40-o rder BTvs. 600-order POD
 

3. 4 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, 本文对时域 POD /ROM

方法采用平衡截断方法进一步降阶。在 M a= 01901

时,首先利用时域 POD /ROM 求解器得到一个阶数

为 600阶的模型,然后采用平衡截断降阶方法可以

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 5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。

4 结束语

本文研究了时域 POD /ROM的建模方法, 并将

平 衡 截 断 法 引 入 POD /ROM 的 构 建。以

AGARD44516三维机翼为例进行了数值计算,计算

结果表明: 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; 同耦合数值模

拟方法相比, POD /ROM可以大大提高气动弹性分

析的计算效率 (约为 10~ 102) ; 平衡截断技术获得

的几十阶 POD-BT /ROM与几百阶时域 POD /ROM

  

具有相近的精度, 有效克服了时域 POD /ROM阶数

过高的缺点, 从而可以获得与频域 POD /ROM相近

的性能。
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Touchdown Stability Simulation of Landing Gear

System for Lunar Lander

ZHU W ang, YANG Jian-zhong

( Beij ing In stitu te of Spacecraft System Eng ineering, Beijing 100094, Ch ina)

Abstrac t: Land ing gear system model w as presented. Touchdow n stab ility cr iteria was estab lished. D iscre tiza tion

search ing m ethod w as deve loped. W ith fourm ain factors of the vertica l and ho rizon tal veloc ity, yaw ang le o f the lander and

lunar surface slope at the im pact m om ent, touchdow n stability boundaries w ere der ived. Ana ly sis results show symm etrica l

landing m ode is mo re stab le than unsymm etr ica l one and strength failure o f connection po ints for struts easily occurs at re la-

tive ly h igh hor izonta l veloc ity. Compared w ith uph ill ho rizontal ve loc ity instance, the downhill one overturns mo re easily at

a slope.

K ey words: Touchdown stability; Land ing impact; L anding gear system; Lunar lander
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A Fast Aeroelastic Response PredictionM ethod Based on Proper

Orthogona lDecomposition Reduced OrderM odel

CHEN Gang
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, L I Yue-m ing

1
, YAN Gu-i rong
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, XU M in
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, ZENG X ian-ang
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( 1. MOE K ey Laboratory for S trength & V ibrat ion, X i. an Jiaotong Un iversity, X i. an 710049, Ch in a;

2. C ollege of Astronau tics, N orthw estern Polytechn icalUn iversity, X i. an 710072, C h ina)

Abstrac t: CFD /CSD coupled num er ica l s imu lation is them ost accura tem ethod in aeroe lasticty, but it is a lsow ith the

least computation effic iency. A reduced order m ode l ( ROM ) based on proper orthogonal decomposition ( POD ) for aero-

e lastic system w as investigated in th is paper. In order to furthe r reduce the higher o rder o f tim e-dom ain POD /ROM relativ e

to frequency-dom ain POD /ROM, the ba lanced truncation m ethod in contro l theo ry w as introduced. The de tail of the con-

struction o f tim e-dom a in POD /ROM w as dem onstrated by AGARD 445. 6 w ing and the ROM was then used to predict the

ae roe lastic dynam ic response and flutter bounda ry. The num erical results show tha t the POD /ROM near ly has the sam e ac-

curacy as the CFD /CSD coupled m ethod and improves the com putation e fficiency about 1~ 2 order of m agn itude.

K ey words: Reduced orderm ode;l P roper orthogona l decom position; Ba lanced truncation; Computational aeroe lasticiy
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