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摘 要: 基于系统辨识技术的非定常气动力降阶模型( Ｒeduced-Order Models，ＲOMs) ，保留流体力学( Computa-
tional Fluid Dynamics，CFD) 计算精度的同时能提高计算效率，但对输入信号加载方式或 /和信号频谱要求较高。因此采

用基于随机白噪声的模态激励信号进行模型辨识。以一次激励一个模态加载方式在时域内建立多输入、输出的非定常气

动力降阶模型。该模型由多个辨识所得单输入多输出自回归滑动平均( Autoregressive Moving Average，AＲMA) 模型线性

叠加而成。用不同频率、形状激励信号对辨识模型与直接 CFD 计算结果比较结果表明，辨识模型与 CFD 计算精度一致。

将该降阶模型转换为状态空间形式后与结构模型耦合用于 Agard445． 6 机翼颤振边界预测。辨识模型计算结果与非定常

N － S 方程计算结果及风洞试验结果比较证实，该方法能用于高效气动弹性分析。
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Identification of unsteady aerodynamic CFD-based model for numerical aeroelastic analysis
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Abstract: Unsteady aerodynamic reduced order model ( ＲOM) based on computational fluid dynamics ( CFD) can
either improve computational efficiency or hold the same computational accuracy as CFD． However，the modeling of ＲOMs
based on the identification technology is limited by the loading form and /or frequency spectrum of excitation signals． To
overcome the shortcoming and improve the identification efficiency，the random white noise signal was taken as an
excitation to model unsteady aerodynamic forces with one-mode-at-a-time loading form． A multiple-input multiple-output
( MIMO) model was obtained by the linear superposition of identified single-input multiple-output ( SIMO) autoregressive
moving average ( AＲMA) models． With excitation signals of different frequencies and shape on the identified model，the
simulation results by ＲOM and direct CFD computation were compared and it indicates that the same computation accuracy
as by CFD can be acquired by ＲOM． Coupled with structural model，the ＲOM has been used to predict the flutter
boundaries of the wing of AGAＲD445． 6． The numerical simulations show that the flutter results predicted by ＲOM are in
general agreement with those by direct computation of unsteady Navier-Stokes equations and wind-tunnel experiments． It
verifies that ＲOM can provide a high efficient method for transonic aeroelastic numerical analysis．

Key words: aeroelastic analysis; unsteady aerodynamic identification; reduced-order model; flutter; random white
noise excitation

对飞行器气动弹性不稳定性预测在设计中非常重

要。随计算流体力 学 ( Computational Fluid Dynamics，
CFD) 、计算结构力学 ( Computational Structure Dynam-
ics，CSD) 及计算机性能的发展，直接耦合 CFD /CSD 的

数值模拟方法成为非线性气动弹性分析中可信度最高

方法［1］。然而在气动弹性研究中，非定常气动力计算

占据大部分计算时间，使基于 CFD 的气动弹性模拟难

以在实际工程应用。如何既能保证计算精度又能提高

计算效率成为气动弹性的研究热点。非定常流场模型

降阶 技 术 ( Ｒeduced-Order Models，ＲOMs ) 的 出 现 为

CFD /CSD 数值模拟方法用于工程设计成为可能。降阶

模型由全流场全阶 CFD 模型近似投影获得低阶模型，

该模型能捕捉非线性流场动力学特征，计算效率远高

于 CFD。非定常气动力 ＲOMs 代替 CFD 与结构模型耦

合，能进行气动弹性分析或气动伺服弹性分析及设



计［2 － 3］。气动力降阶模型基于动态线性假设［4］，在给

定非线性定常流场基础上利用小扰动理论推导获得到

线性模型。在基于系统辨识的 CFD 降阶模型方法中，

Silva 等［5］提出基于脉冲响应的 Volterra 级数模型降阶

方法，并与 CFL3D 结合进行气动弹性颤振分析。但此

方法需获得系统全部 Markov 参数，而所用辨识数据因

通过“一次激励结构一个模态”获得，会造成结构模态

个数较多时所需脉冲响应个数呈幂函数增长。为此，

文献［6 － 7］开发出同时激励结构多个模态方法提高辨

识效率。认为输入多个激励信号间须存在相位差; 但

未给出如何确定相位差，需多次调试。Gupta 等［8 － 10］提

出采用飞行试验中易实现的速度为 3211 信号作为输

入进行系统辨识。利用自回归滑动平均模型( Autore-
gressive Moving Average，AＲMA) 作为替代 CFD 的降阶

模型。该方法亦需对各模态同时输入的 3211 信号进

行反复试验、调整频率，以期输出响应能含希望激发的

频带。为进一步提高效率，Ｒaveh［11］用多个白噪声信号

模拟 结 构 多 模 态 同 步 输 入，辨 识 三 种 多 输 入、输 出

( Multiple Input Multiple Output，MIMO) 模型，即频域模

型、AＲMA 模型及状态空间模型，分析 AGAＲD445． 6 机

翼在跨声速区域的颤振边界。该方法虽可避免对输入

信号频谱范围要求，但仍未涉及多个输入同步信号间

相位差的确定。徐敏等［12 － 13］以一次激励一个模态方

式的阶跃响应信号为输入，基于 Volterra 级数方法建

立非定常气动力降阶模型，并用于二维机翼气动弹性

主动控制及气动弹性分析。张伟伟等［14］ 用 3211 信

号建立 基 于 CFD 的 AＲMA 模 型 用 于 Isogai 机 翼 及

AGAＲD445． 6 机翼气动弹性分析，并认为输入信号需

反复调试。刘晓燕等［15］采用基于观测器的 Volterra 核

辨识方法，通过每个模态单独激励气动力系统方式，在

每个模态输入含结构感兴趣频率正弦信号建立气动力

降阶模型用于气动弹性非线性气动力预测及颤振抑

制。该方法本质仍属基于 Volterra 级数的 ＲOMs。
为方便输入信号选择、避免同步输入多信号时反

复测试方可确定相位差、提高辨识计算效率，本文以随

机白噪声信号为系统输入，用一次激励一个模态方式

同时运行多个 CFD 数值模拟程序计算系统响应。利用

所得多组训练数据辨识出多个基于 AＲMA 的单输入多

输出( Single Input Multiple Output，SIMO) 部分气动力

降阶模型。因非定常气动力建模建立于动态线性假设

理论基础上，故利用线性系统叠加原理获得基于 CFD
的多输入、输出非定常气动力降阶模型，并将其与结构

模型耦合用于 AGAＲD445． 6 机翼颤振边界预测。通过

将预测结果与风洞试验结果比较表明，本文所提建模

方法准确、有效。

1 基于 AＲMA 的气动力降阶模型

颤振边界预测为气动弹性分析中的重要计算及研

究弹性体在小扰动激励下系统响应，符合动态线性模

型分类［16］，因此可用线性模型描述非定常气动力，进行

气动弹性颤振分析。
本文所用气动力降阶模型进行气动弹性颤振边界

分析过程可描述为将给定的结构模态位移一次一个模

态输入到非定常流场求解器，利用 N － S 方程求出各阶

模态对应的广义气动力，设关心结构的前 n 个模态，则

会获得 n 组“单输入 － n 输出”( 记为 1 － n) 的模型训练

数据，用系统辨识技术可得 n 个“1 － n”的线性模型，利

用线性系统叠加原理，最终获得“n 个输入 － n 个输出”
( 记为 n － n) 的气动力降阶模型，见图 1 下方虚线框。
用所得降阶模型替代 CFD 与结构模型耦合，在结构振

幅小扰动下通过改变动压，可快速获得结构位移响应，

从而迅速找到某马赫数下的颤振临界参数，见图 1 上

方虚线框。此过程所耗时间与 CFD /CSD 耦合计算相

比可忽略。

图 1 基于气动力辨识模型的气动弹性分析

Fig． 1 Aeroelastic analysis based on
aerodynamic force identification model

本文所用气动力降阶模型为自回归滑动平均 AＲ-
MA 模型，即时间域离散差分方程，形式为

ya ( k) = ∑
na

i = 1
Ai ya ( k － i) +∑

nb－1

i = 0
Biua ( k － i) ( 1)

式中: ya 为 n 个广义气动力输出组成的列向量; u 为单

模态位移输入信号标量; na，nb 为输出、输入延迟阶数;

k 为离散时间变量; A，B 为欲辨识系统模型参数。
设结构模态数为 n( 以下 n 均为结构前 n 阶模态) ，

则式( 1) 所描述的为图 1 下方虚线框中每个“单模态位

移输入 － n 个模态广义气动力输出”的 1 － n AＲMA 模

型。据文献［14］取 4 ～ 8 阶延迟模型即可精确描述非

定常效应，因此利用 MATLAB 的 arx 函数可较快辨识
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最好的表征训练数据( 式( 1 ) ) 最优的 1 － n AＲMA 模

型。获得 1 － n AＲMA 模型后用文献［17］方法在 Mat-
lab 中编程实现将离散差分方程转换为离散状态空间

方程形式。第 i 阶模态激励下状态空间方程为

xi
a ( k + 1) = Gi

ax
i
a ( k) + Hi

au
i ( k)

yia ( k) = Gi
ax

i
a ( k) + Di

au
i ( k })

( 2)

式中:

xi
a ( k) = ［yia ( k － 1) …

yia ( k － na) ui ( k － 1) … ui ( k － nb + 1) ］T

Gi
a =

Ai
1 Ai

2 … Ai
m－1 Ai

na Bi
1 Bi

2 … Bi
nb－2 Bi

nb－1

Ⅰ 0 … 0 0 0 0 … 0 0
0 Ⅰ … 0 0 0 0 … 0 0
         
0 0 … Ⅰ 0 0 0 … 0 0
0 0 … 0 0 0 0 … 0 0
0 0 … 0 0 Ⅰ 0 … 0 0
0 0 … 0 0 0 Ⅰ … 0 0
         
0 0 … 0 0 0 0 … Ⅰ































0

Hi
a = ［Bi

0 0 0 … 0 Ⅰ 0 0 … 0］T

Ci
a = ［Ai

1 Ai
2 … Ai

m－1 Ai
na Bi

1 Bi
2 … Bi

nb－2 Bi
nb－1］

Di
a = Bi

0，( i = 1，…，n)

上述系数矩阵均为分块矩阵。式( 2 ) 为第 i 阶模

态激励下所得“单输入 － n 输出”的 SIMO 系统状态空

间方程。为便于气动弹性分析，需获得“n 个模态输入

激励下 n 个模态广义气动力输出”的多输入多输出 MI-
MO 系统状态空间模型。因此对 n 个“单输入 － n 输

出”状态空间方程线性叠加，获得所需 MIMO 状态空间

方程为

xa ( k + 1) = Gaxa ( k) + Hau( k)

ya ( k + 1) = Caxa ( k) + Dau( k })
( 3)

式中:

xa ( k) = ［x1a ( k) x2a ( k) … xi
a ( k) … xn

a ( k) ］T

u( k) = ［u1 ( k) u2 ( k) … ui ( k) … un ( k) ］T

( i = 1，…，n)

ya ( k) = ∑
n

i = 1
yi
a ( k)

Ga =
G1

a


G









n

a

， Ha =
H1

a


H









n

a

Ca = ［C1
a … Cn

a］

Da = ［D1
a … Dn

a］

各参数中上标为模态阶次。

2 激励信号

模型辨识主要为激励信号选取，要求所用激励信

号能激起被辨识系统所有频段信号。随机信号为含频

带范围最宽的信号，理论上用其作为激励信号能获

得系统所有频段范围内响应。为实际气动弹性工程

应用，仅研究某特定频率附近模态运动所致气动力，

对随 机 信 号 进 行 带 通 滤 波 处 理。本 文 主 要 研 究

AGAＲD445． 6 机 翼 前 四 阶 模 态 9． 60 Hz、38． 16 Hz、
48． 35 Hz、91． 54 Hz 引起的广义气动力。对输入信号

进行滤波，保证激励信号包含该频段即可。
输入信号类型确定后，数据采样频率及长度将决

定辨识精度。由于该激励信号用于 CFD 计算，故其采

样时间与 CFD 计算时间步相同，本文为无量纲时间

0． 05，对应有量纲频率 fs 为 11 523． 6 Hz ( 马赫数为

0． 96时) ，其 Nyquist 频率为 5 761 Hz，远高于所需最高

频率 91． 54 Hz。对白噪声激励信号采用带通方式滤

波，保留频段范围为 0． 000 1fs ～ 0． 1fs。采样长度据频

率分辨率定义需在 CFD 上运行约 2 500 个时间步，即

可辨识系统最低频率 9． 60 Hz。因此可获得精度较高

模型。虽运行 2 500 个时间步需耗费一定计算时间，但

与频繁修改参数进行 CFD 计算及气动弹性分析的传统

方法相比，计算效率改善仍相当可观。

图 2 机翼近壁面网格图

Fig． 2 Mesh grid
of near the wing

3 算例与分析

为验证该辨识方法的

有效 性 及 准 确 性，本 文 对

AGAＲD445． 6 进行模型辨

识，利用辨识所得模型进行

颤振边界、颤振速度预测，

并与 风 洞 试 验 结 果 比 较。
计算网格单元数约 40 万。
近壁 面 网 格 见 图 2。CFD
网格计算中首层网格厚度

约为根弦长的 8 × 10 －5，结

构 振 型 归 一 化 见 文 献

［18］。采 用 非 定 常 N － S
方程计算机翼弹性运动时非定常流场，空间采用基于

结构网格技术的有限体积法，选 HLLE 格式进行空间

离散，用代数无限插值法实现网格运动。用双时间步

进行时间离散，拟时间步为隐式格式 LU-SGS 方法。施

加模态位移激励时需保证产生的结构实际位移、速度

满足线性扰动假设。
本文采用高斯白噪声信号，在输入 CFD 前先进行

滤波处理。所选带通范围 0． 000 1fs ～ 0． 1fs，其中 fs 为

CFD 计算用采样频率。对应有量纲带通约 1． 152 ～
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1 152 Hz。理论上为辨识出最低频率，需至少 2 500 个

时间步的 CFD 计算结果作为模型训练数据，但实际应

用中的 AＲMA 模型，用 200 个时间步足够，多余数据可

用于校验辨识的模型。由于针对结构前四阶模态，因

此只要辨识四个“单输入 － 4 输出”的 AＲMA 模型。模

型辨识结果阶次 na = 4，nb = 5。
图 3 为马赫数 0． 96、输入第一阶模态位移为过滤

高斯白噪声信号时辨识模型与 CFD 计算所得气动力见

图 3，其中虚线为模型计算结果，实线为 CFD 计算结

果。两种方法计算结果吻合。
图 4 为马赫数 0． 96、给定第二阶模态位移 50 Hz

正弦信号时辨识所得 AＲMA 模型计算的气动力与 CFD
直接计算的气动力结果比较见图 4，其中虚线为模型计

算结果，实线为 CFD 计算结果，可见二者吻合较好。

图 3 第一阶模态激励下辨识模型与 CFD 计算结果对比

Fig． 3 Comparison of AＲMA model simulated responses and CFD response to excitation of the 1st mode

图 4 第二阶模态激励下辨识模型与 CFD 计算结果比较

Fig． 4 Comparison of AＲMA model simulated response and CFD response to sinusoidal excitation of the 2nd mode

图 5 输入 3211 信号

Fig． 5 3211 Excitation
of the first four modes

三、四阶模态激励

的 模 型 准 确 性 检 验 与

一、二 阶 类 似。在 检 验

辨识出的四个“单输入

－ 4 输 出”AＲMA 模 型

准确性基础上对其分别

进行状态空间转换获得

( 式( 2 ) ) 方程再进行线

性叠加，最终获得“4 输

入 － 4 输出”气动力状态空间模型。对该空间模型精确

度采用 3211 信号进行检验。输入具有一定相位差的 4
个 3211 信号见图 5。在图 5 信号输入下“4 输入 － 4 输

出”状态空间模型计算的广义气动力与 CFD 直接计算

结果比较见图 6，其中实线为 CFD 计算结果，方块为“4
输入 － 4 输出”状态空间模型计算结果。由图 6 看出，

MIMO 系统状态空间模型计算结果与 CFD 直接计算结

果吻合较好为评价辨识模型计算精度，本文用常用评

价模型准确度参数即模型拟合度为

图 6 模型输出与 CFD 计算结果比较

Fig． 6 Comparison of identification model simulated results and CFD results
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η = 1 －
∑m

i = 1
( FAi － F̂Ai )

∑m

i = 1
F2槡 Ai

式中: FA 为 CFD 计算结果; F̂A 为辨识模型计算结果; m
为数据长度; η = 1 为 AＲMA 模型与 N － S 方程计算结

果完全一致。
白噪声信号、50 Hz 正弦信号及 3211 信号作为结

构模态位移输入时，AＲMA 的模型拟合度见表 1。由表

1 看出，所辨识模型精度较高。

表 1 不同输入信号激励下模型拟合度

Tab． 1 Comparison of model fitness
to different excitation signals

输入信号 白噪声 50 Hz 正弦 3211

η /% 97． 58 79． 72 85． 4

采用辨识模型预测的 AGAＲD445． 6 机翼颤振频率

边界及速度边界见图 7、图 8。由二图看出，耦合结构

的 N － S 方程及 ＲOM 计算结果与风洞试验结果均较吻

合，且机翼颤振速度在跨声速区域出现特有的“凹坑”
现象。表明本文所用非定常气动力模型辨识方法能用

于跨声速气动弹性稳定性分析。

图 7 AGAＲD 445． 6 机翼无

因次颤振频率边界

Fig． 7 Nondimensional flutter
frequency boundary of
AGAＲD 445． 6 wing

图 8 AGAＲD 445． 6 机翼无

因次颤振速度边界

Fig． 8 Nondimensional
flutter speed boundary
of AGAＲD 445． 6 wing

基于系统辨识模型进行气动弹性分析效率较高。
如寻找马赫数为 0． 96 时的颤振临界参数。采用求解

非定常 N － S 方程方法搜寻一次参数至少需 CFD 运行

2000 个周期，若每个周期含 20 次内迭代( 1 次内迭代

约 3 s) ，运行时间约需 2000 min( Intel Xeon 2． 4 GHz 双

CPU) ，而改变参数重新计算仍费时 2 000 min。用非定

常气动力建模技术时以产生 2 500 个辨识用数据而言，

需 CFD 运行 2 500 min，而参数辨识时间在 Matlab 下约

需 10 s。故 模 型 确 定 后 搜 寻 一 次 参 数，Matlab 仅 需

1 ～ 2 s。

4 结 论

( 1) 本文以过滤随机白噪声信号为激励信号，利

用动态线性假设及线性系统叠加原理将辨识所得MISO
系统 AＲMA 模型线性叠加获得 MIMO 系统模型，实现

非定常气动力建模。将辨识所得模型用白噪声信号、
正弦信号、3211 信号等进行检验，并与直接 CFD 计算

结果比较，从而验证辨识模型的准确性。该方法与现

有辨识方法相比，具有对激励信号要求少、易于施加、
辨识效率高等优点。

( 2) 将辨识所得时域信号变换为状态空间模型用

于 AGAＲD445． 6 机翼颤振边界预测。气动力降阶模型

与结构模型耦合计算结果与 CFD /CSD 耦合计算结果

及风洞试结果一致，表明本文方法不仅效率显著提高，

能用于气动弹性稳定性分析，并为气动伺服弹性分析

及设计提供可能。
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