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摘  要：飞行器飞行时会受到大气紊流的影响，降低飞行品质。阵风减缓控制是改善飞行器飞行性能的关键技术。现有

的阵风响应分析多以离散阵风为研究对象，对更加真实描述大气紊流的连续型阵风时域分析关注较少。本文采用成形滤

波器方法将频域形式给出的大气紊流信号转换为时域信号。在跨声速区域内，利用系统辨识技术，基于计算流体力学

(Computational Fluid Dynamics,CFD)方法建立阵风激励下的气动载荷状态空间降阶模型。为方便控制器设计，借助平衡

模态法进行模型的进一步降阶。使用模型预测控制算法通过控制操纵面偏转实现阵风减缓主动控制。以Agard445.6标模

作为仿真算例，验证基于降阶模型设计的阵风减缓控制律的有效性。仿真结果表明，在跨声速飞行状态下，模型预测控

制器能够在满足操纵面偏转范围的约束下，对连续阵风激励下的翼根弯矩输出进行有效抑制。 
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飞行器在飞行中常常受到阵风的影响，产生

附加的气动力和气动力矩。随着飞行器向着轻质

发展，其柔性增大，阵风载荷除引起飞行器的刚

体运动外还会产生弹性振动，严重影响飞行品

质，甚至使飞行失控 [1]。美国联邦航空条例 

(Federal Aviation Regulation，FAR)明确指出：飞

行器结构必须承受阵风载荷的作用。阵风减缓主

动控制技术的目的就是为了减轻结构疲劳，减小

机翼弯曲力矩，降低结构重量，提高飞行器整体

性能。阵风减缓控制属于气动伺服弹性综合问

题，主要包括以下几方面工作：阵风模型的选

取、气动力计算、阵风响应计算模型以及阵风减

缓控制律设计。 

目前工程上对阵风的描述主要有两类，离散

型阵风模型和连续型阵风模型。离散型阵风模型

将阵风视作确定信号，给出阵风速度随时间变化

的函数，典型的模型有锐边模型，1-cos模型等。

连续型阵风模型视阵风速度为随机信号，采用随

机理论的方法，给出阵风速度的功率谱密度函

数，典型的模型有Dryden模型和Von Karman模
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型。由于离散阵风具有已知的时域函数形式，大

多数的阵风响应问题的研究均基于离散阵风展开
[2-4]。对于更加真实地模拟自然界大气紊流的连

续型阵风模型，如何利用已知的功率谱密度函数

频域信号来建立其时域信号，进行阵风响应分析

的工作尚未得到更多关注。 

利用飞机操纵面实现阵风减缓主动控制是当

前广泛采用的方法 [5-8]。这些研究大多数是在低

速或亚声速区域，气动力模型主要基于线化理论

计算得到。但在跨声速区域，流场呈现严重非线

性，要获得准确的气动载荷必须采用非线性气动

力计算方法 [9,10]。 

近十年来，为开展气动弹性分析和参数优化

设计，基于CFD的非定常非线性气动力降阶模型

(reduced-order models, ROM)得到了长足发展。

ROM 是由流场全阶CFD模型的近似投影获得的

低阶数学模型. 它能以相对较少的自由度(通常在

几十阶或几百阶) 来描述原系统的主要动力学特

性, 在保留全阶高精度CFD 模型的可信度和高保

真度的同时, 计算量又不太大[11,12]。其方法主要

有基于系统辨识技术的降阶模型,基于流场特征模

态的降阶模型和基于谐波平衡技术的降阶模型。

ROM方法已逐步被用于阵风响应计算分析中。 

为控制气动弹性响应，提高飞行器性能，研

究者们已经对阵风减缓主动控制律的设计展开了

深入研究工作。线性二次型高斯控制器(linear-

quadratic-Gaussian, LQG)， 2H 和H 鲁棒控制，

输出反馈控制等现代控制理论方法被应用到阵风

减缓控制中，这些控制算法主要是通过控制操纵

面偏转，最小化垂直加速度来实现减小阵风载荷

的目的。对于大柔性飞行器，在发生较大变形

时，其沿着展向的加速度差别较大，此时以加速

度作为被控变量进行控制算法设计是不合适的，

采用减小翼尖变形[13]作为控制目标是进行阵风减

缓主动控制的另一种方法，已经取得了较好的控

制效果。然而，实现上述控制目标的执行器—控

制面的偏转是有限的，在实际应用中是有约束

的，目前采用的这些控制算法对这些硬约束缺乏

相应的处理方法。 

本文通过对流场和结构时域耦合模拟，采用

系统辨识技术，建立跨声速连续型阵风响应的降

阶模型。通过结合模型预测控制方法，建立有效

的基于翼根弯矩为减缓目标的阵风减缓控制系

统。 

1  连续型阵风模型时域建模 

工程上对连续型阵风的描述分两种：Dryden

模型和Von Karman模型。它们建立的理论体系不

同，Von Karman模型能更真实反映大气紊流实际

情况。Dryden模型是对Von Karman模型的近似，

由于其频谱形式为有理式，较为简单，可进行因

式分解，加之自然界阵风通常都是低频阵风，故

本文采用Dryden模型作为连续阵风模型。由于连

续型阵风模型都是以功率谱的形式建立的，不能

直接应用于时域数值仿真。本文以垂向紊流谱为

例，将Dryden模型的阵风转换为时域随机信号，

作为边界条件加入到CFD流场计算。垂向紊流的

能量频谱函数为， 
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式中： z 为z方向的紊流强度， zL 是z方向

的紊流尺度，V为飞行器飞行速度。 

其相关函数为 
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随机过程生成的一般原理为，有一个环节，

其传递函数为G(s)，输入为白噪声信号r(t)，输出

为有色噪声随机过程x(t)，称这个环节为成形滤

波器。即有 

     
2

x rG jw                (3) 

式中：    ,x r   分别为有色噪声和白噪

声的功率谱密度函数。 

 由于白噪声信号的频谱为常数，在实际应用

中，我们可以选取单位强度的白噪声信号，即可

得输出有色噪声的频谱为 
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 由此可知，只要把给定的频谱(1)式按照(4)

式进行分解，即可得到成形滤波器的传递函数

G(jw)。根据文献[14]，可以得到经简化后的成形

滤波器的传递函数为 
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式中： 2
,
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采用修正的欧拉前差分格式，得到连续型阵

风时域表达式为 

1 1i iz R z S iw K Rw K Sr
              (6) 

式 中 ： i 代 表 第 i 个 采 样 时 刻 ，

2

, 1z z

t t
T T

zR e S e
  

   t 为采样周期， S

是与采样时刻相关的函数， ,R SK K 为修正系数。 

2  基于CFD/ROM的阵风减缓系统模型 

2.1 阵风激励下气动载荷模型  

应用CFD方法计算阵风激励和弹性变形引起

的气动载荷，通过系统辨识技术建立基于模态坐

标的气动力自回归滑动平均模型(Auto-Regressive 

and Moving Average Model, ARMA)降阶模型和阵

风激励下的气动载荷ARMA模型。将无阵风时的

定常流场作为初始流场，假设0时刻阵风处于翼

型的前缘，采用流场速度法，网格保持不动，在

每个CFD计算网格点加上对应时刻随时间变化的

阵风速度[15]，对于本文即是加上(6)式所示的阵风

速度
izw 。 

在阵风激励下，基于模态坐标的气动弹性运

动方程为： 

   a gM K q F F             (7) 

其中M，K分别为广义质量阵和广义刚度

阵， ξ 为结构广义位移， a gF ,F 分别为广义气动

力和阵风广义气动力，q为来流动压。式(7)物理

含义如图1实线框所示。 
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图1 阵风激励气动弹性模型 

Fig.1 Aeroelastic model with gust excitation 

 

 引入状态向量
T

 
 sx = ξ ξ ，并采用零阶保

持器对连续系统进行离散，得到(7)式离散状态空

间方程为 
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式中, sx 代表结构状态向量，
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 sD = 0  

   利用CFD计算的数据，文献[17]辨识得到广义

气动力ARMA模型为 

    
( 1 ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

n + n n

n n n

a a a a

a a a a

x = A x + Bξ

F = C x + Dξ
    (9) 

     式中， ax 为气动力状态向量， aF 为气动力

向量， a a aA ,B ,C 和 aD 为系数矩阵。将方程(9)增

广到方程(8)，即可得到图一虚线框所示的气动弹

性模型状态空间表达式(10)， 
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    由于阵风为外激励信号，其引起的阵风响应

gF 与结构的变形无关，因此在建立阵风载荷模型

时，可将结构视为刚体。本文采用 CFD 计算气

动载荷，以白噪声信号作为阵风激励输入以产生

辨识 ARMA 模型的数据，这是因为采用白噪声

信号作为辨识模型的激励信号能够提供足够宽的

频率带宽，无需在系统特征频率问题上花费过多

的精力。其具体辨识过程见文献[16]。以阵风激

励 gw 为输入，阵风广义气动力为输出的状态空

间模型为 

( 1) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

g

g

n n w n

n n w n
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 

g g g g

g g g g
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式中 gx 为阵风气动力状态向量， g g gA ,B ,C 和 gD

为系数矩阵。 

   将式(11)增广到式(10)，即可得到阵风激励

下，考虑结构弹性变形的气动弹性模型为， 



  4                                          航  空  学  报                      Sep. 25 2014 Vol.35 No.X 

 

   

   

( 1) gn n B w n

n C n

  



sag sag sag sag

sag sag

x A x

ξ x
     (12) 

式中，
 

 

1
( 1)

1

n
n

n


    

sa

sag
g

x
x

x
, 

 
  
 

sa sa g

sag
g

A B C
A

0 A
,

 
  
 

sa g

sag
g

B D
B

B
,

 sag saC C 0 。 

 由于本文中以翼根弯矩作为被控对象，所以

还需建立阵风激励下的翼根弯矩降阶模型。与上

述气动力建模相类似，翼根弯矩根据产生机理的

不同分为阵风激励下的阵风翼根弯矩模型式(13)

和由于气动弹性效应产生的翼根弯矩模型式

(14)。结构在阵风激励下的翼根弯矩其结构示意

图如图 1所示。 
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其中， grx 阵风翼根弯矩状态向量， arx 为气

动翼根弯矩状态向量。 

gr gr gr gr ar ar arA ,B ,C ,D , A ,B ,C 和 arD 为状态空

间方程的系数矩阵。 

将式(13),(14)增广到式(12)可得到阵风激

励下，翼根弯矩输出的状态空间模型为， 
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   2.2  辨识用阵风激励信号  

对于模型辨识而言，最重要的是激励信号的

选取，它要求所使用的激励信号能够激起被辨识

系统所关心的所有频段的信号。随机信号是包含

频带范围最宽的信号，理论上使用它作为激励信

号能够得到系统所有频段范围内的响应。鉴于实

际的气动弹性工程应用中，我们仅对某些特定频

率附近模态运动引起的气动力感兴趣，可对随机

信号进行带通滤波处理。以本文研究对象来说，

我们关心的是AGARD445.6机翼前四阶模态，即

9.60hz，38.16hz，48.35hz和91.54hz，所引起的气

动载荷。因此，可对输入信号进行滤波，保证激

励信号包含该频段即可。 

 输入信号的类型确定后，数据采样频率和采

样长度将决定辨识的精度。由于该激励信号是应

用于CFD计算的，所以其采样时间与CFD的计算

时间步相同，在本文中为无量纲时间0.05，对应

的有量纲频率 sf 约为11523.6hz（在马赫数为0.9

时），其Nyquist频率约为5761hz。远高于感兴趣

的最高频率91.54hz。在这里我们对白噪声激励信

号采用带通方式滤波，保留的频段范围为

0.0001
sf 0.1

sf 。 

 在采样长度上，根据频率分辨率的定义可

知，需要在CFD上运行约2500个时间步，即可辨

识出系统的最低频率9.60hz，因此可用于辨识得

到精度较高的模型。虽然运行2500个时间步需要

耗费一定的计算时间，但模型一旦建立完成，可

输入任意形式的信号直接利用降阶模型计算输

出，无需再进行CFD计算，计算效率地改善仍然

是相当可观地。 

3  阵风减缓主动控制律设计 

3.1  阵风响应模型的平衡截断降阶 

 式(15)即为闭环控制中的被控对象模型，该

模型的阶次过高会导致设计的控制器过于复杂，

难以工程实现。因此在设计控制器之前，需要对

高阶的被控对象进行模型降阶。本文采用平衡截

断法来实现，该方法基于系统的可控性，可观性

Gramian矩阵，根据矩阵奇异值来判断状态空间

模型中各阶模态的重要程度，有依据地截去次要

模态，从而得到降阶模型，并保证该模型与原模

型有相似的响应特性。具体实现为：定义可控性

和可观性Gramian矩阵P和Q分别为[17]， 

0

0

T

T

T

T

e e d

e e d

 

 

















A A

A A

P BB

Q C C
         (16) 

式中：A,B,C为模型的系数矩阵。P,Q可通过以下

Lyapunov方程求解获得。 
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T T

T T

AP + PA + BB = 0

A Q + QA+ C C = 0
       (17) 

计算Hankle奇异值  i i  PQ ， i 为系统的

特征值。 i 的大小反映了每个状态变量对系统响

应的贡献，只保留奇异值较大的状态，系统实现

了降阶。 

3.2  模型预测控制器 

模型预测控制 (Model Precdictive Control, 

MPC)或称后退时域控制(Receding Horizon Con-

trol, RHC)是一类特殊的控制。它的当前控制作用

是在每一个采样瞬间通过求解一个有限时域开环

最优控制问题获得。过程的当前状态作为最优控

制问题的初始状态，解得的最优控制序列只实施

第一个控制作用。设受控对象在k时刻以后的时

域长度p内进行优化，确定从该时刻起的m个控制

作用 ( ), ( 1), ( 1)k k k m     u u u 下，使系统输

出值y(k+i|k)尽可能的接近参考给定轨迹r(k+i|k),

同时为了使控制增量 ( | )k i k u 符合生产实际并

且不要出现很大变化，一般二次型优化目标函数

给出为, 

 

 

1 2

1,

0 1

2

,

1

2

,

1

( ) min ( 1| ) ( 1| )

( | )

( | ) ( ) (18)
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s.t. ( ) ( | ) ( )
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式中：p为输出预测时域， ,y un n 代表输出输入的

个数，r(k)代表给定值。  
j
代表向量的第j个分

量，  |k i k 代表对k+i时刻的预测，h=m,...p-

1，m为输入预测时域， , ,y u uw w w 为加权系数，

tu 代表输出给定值，当模型输入个数大于输出个

数时使用。 

 模型预测控制器的被控对象数学模型为 

( 1) ( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )

n n n n n

n n n n

    

  

v d

v d

x Ax Bu B v B d

y Cx D v D d
   (19) 

式中，v代表可测量的扰动，d代表不可测扰动，

由均值为0的高斯白噪声信号产生。 

模型预测控制框图如图2所示。 

Plant 

model

u
v

y
Model

Predictive

Controller

setpoint d

 
图2 模型预测控制框图 

Fig.2 Model predictive control block diagram. 

4  算例与分析   

    算例模型选用气动弹性标准模型AGARD 

445.6机翼，详细参数见文献[18]。采用Navier-

Stokes方程计算机翼作弹性运动时的非定常流

场，空间采用基于结构网格技术的有限体积法，

选 用 三 阶 迎 风 格 式 Harten-Lax-van Leer-

Einfeldt(HLLE)格式进行空间离散，运用径向基

函数实现网格的运动。采用双时间步进行时间离

散，拟时间步为隐式格式的LU-SGS(Lower-Upper 

Symmetric Gauss-Seidel)方法。飞机飞行高度为

6000m，飞行马赫数为0.9。根据美国军用规范

MIL-F-8785C，可知z方向的紊流强度和尺度分别

为 1.5 /z m s  ， 533zL m 。 

 利用本文中将Dryden频谱函数转换为时域信

号的方法，得到图3a所示的Dryden时域离散信

号。为验证得到的大气紊流随机信号是否符

合Dryden模型，将生成的时域信号相关函数

与Dryden模型的理论相关函数进行比较，检验其

吻合程度，理论与计算的自相关函数对比如图3b

所示。  
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图3a Dryden时域信号 
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Fig.3a Dryden time domain signal                                                                      
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图3b Dryden自相关函数 

Fig.3b Dryden autocorrelative function 

 分别以白噪声作为阵风激励信号和结构广义

位移信号，利用系统辨识技术，建立了基于CFD

的弹性运动引起的广义气动力和翼根弯矩、阵风

广义气动力和翼根弯矩的降阶模型。有关气动弹

性引起的气动力的辨识过程及结果在文献[16]中

已详细阐述，本文只给出辨识得到的阵风激励下

的广义气动力模型和翼根弯矩模型与直接CFD计

算的结果(均为无量纲数据)比较。 

图4为辨识得到的阵风气动力模型(11)，在

1-cos阵风激励下的第一阶广义气动力输出，与

直接CFD计算的结果比较。 
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图4 1-cos阵风激励一阶广义气动力 

Fig.4 the 1st GAF response to 1-cos gust excitation. 

图5为辨识得到的阵风激励下的翼根弯矩模

型(13)在3211阵风激励下的翼根弯矩输出与CFD

直接计算得到的结果比较。 
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图5 3211阵风激励翼根弯矩输出                      

Fig.5 Root bending moment response to 3211 gust excitation. 

由图4和图5可看出，辨识得到的阵风激励下

的广义气动力模型(11)和翼根弯矩模型(13)能达

到与直接CFD计算相同的计算精度，可以代替CFD

进行气动载荷的计算。 

在对辨识得到的模型依次进行准确度验证

后，根据(15)式得到以阵风激励为输入信号，翼

根弯矩为输出的模型。对该模型输入图3所示

的Dryden阵风信号，计算得到的翼根弯矩与CFD

直接计算的结果比较如图6所示。 
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图6 Dryden阵风激励下翼根弯矩输出                      

Fig.6 root bending moment response to Dryden 

 gust excitation. 

由图6可知，模型(15)具有较高的数值精

度。但该模型是一个具有156阶的高阶模型，为

了使设计的控制器具有较低的阶次，需要对模型

(15)进行模型降阶。图 7为该模型的Hankle奇异

值。 
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图7 模型hankle奇异值 

Fig.7 Model Hankle singular value. 

 从图7可看出，16阶以后的奇异值可忽略，

利用平衡模态法降阶后的模型阶次变为16阶。图

8为阶次降低后的模型与原模型在输入1-cos阵风

激励时，翼根弯矩输出的比较。 
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图8 1-cos阵风激励下降阶模型与原模型输出比较 

Fig.8 Comparison of model response to 1-cos gust excitation 

between full order model and reduced order model. 

从图8可以看出，降阶后的模型与原模型输

出几乎完全吻合。 

 针对图6所示的Dryden阵风激励下的阵风响

应模型，进行阵风减缓主动控制。将机翼后缘改

为可偏转的控制面，偏转轴距离后缘20%弦长。

通过模型预测控制算法来控制舵面偏转，以产生

附加翼根弯矩减弱机翼所受力矩的影响。这里，

将阵风信号视为可测量的扰动信号。控制器对阵

风信号实现前馈补偿。舵面偏转气动载荷模型采

用第2节相同的方法建立。控制框图如图9所示。 

y
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gust

Control surface 

model

y

 
图9 控制系统框图 

Fig.9 Control system block diagram. 

在本文中，输出变量加权系数设为 500 ，输

入变量由于受到实际偏转角度的限制，其加权系

数设为20，控制面偏转约束为硬约束，在控制器

进行优化时，必须满足该约束。图10为控制器加

入后的机翼在Dryden阵风激励下翼根弯矩输出。

图11为舵面偏转输出。 
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图10 Dryden阵风激励下翼根弯矩控制结果 

Fig.10 Comparison of root bending moment to Dryden gust 

excitation. 
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图11 Dryden阵风激励下舵面偏转 

Fig.11Deflection of control surface to Dryden gust excitation. 

 从图10可以看出，在控制器的作用下，系统

翼根弯矩响应与开环时相比，幅值平均减小了约

83%左右，说明在该控制器作用下，机翼在阵风

激励下所承受的阵风载荷得到了较大地减缓。控

制面偏转也在合理的范围内(0.01-0.02弧度)。 

 

5  结论 

(1) 采用成型滤波器设计出的连续阵风时域

模型能准确模拟Dryden阵风，可用于对连续阵风

响应问题的研究； 

(2) 采用白噪声激励，通过CFD辨识方法得

到的阵风激励下的气动载荷模型能达到和CFD直

接计算相同的计算精度，实现气动力模型降阶； 
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(3)模型预测控制算法能有效地减缓阵风载

荷作用，控制器对翼根弯矩响应抑制作用显著； 

(4) 该阶段的工作会逐步扩展和完善。考虑

存在时延的系统，如大柔性的飞行器，其操纵信

号与被控信号存在时延，此时系统不再是最小相

位系统，对此类结构的阵风减缓主动控制技术需

进行进一步研究。 
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Gust Alleviation Active Control Based on CFD Reduced-Order Models 
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Abstract:  In flight, aircrafts suffer atmospheric turbulence and the flight quality degrades. Gust load alleviation is an important 

technique for improving the performance of aircrafts. Most of existing gust response analysis focuses on discrete gust while study 

on continuous gust attracts little attention. The continuous turbulence time domain signals can be obtained with the shaping filter. 

In transonic regime, CFD-based gust loads reduced order models(ROM) in the state-space form are built by the system identifica-

tion method. Further, to design a feasible controller, the balanced truncation approach is used to reduce the model order. Model 

predictive control(MPC) algorithm is adopted to control the deflection of the control surface so that gust load alleviation is real-

ized. The AGARD 445.6 wing configuration is used as a numerical example to demonstrate the present gust ROM methodology 

and alleviation effects. It has been shown that the gust ROM with MPC law can suppress the wing root bending moment effective-

ly, meanwhile, the deflection of the control surface can satisfy the hard constrain. 

Key words: gust alleviation control; reduced order models; aeroelasticity; transonic flight; atmospheric turbu-

lence; model predictive control 
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