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摘要    基于非定常气动力有理函数拟合方法建立时域连续阵风响应方程, 基于非定常气

动力有理函数拟合和傅立叶变换的混合建模方法建立时域离散阵风响应方程. 在时域连续

和离散阵风响应方程的基础上, 设计 3 种不同的阵风减缓控制方案并进行对比分析. 方案 1

采用俯仰角速率、翼梢加速度和质心加速度作为反馈信号, 副翼和升降舵作为控制面; 方案

2 采用迎角传感器采集的信号替换方案 1 中的俯仰角速率信号; 方案 3 采用扰流片替换方案

1 中的副翼. 相关计算结果表明: 弹性飞机质心处过载和翼根弯矩主要受刚体模态的影响, 

弹性飞机翼尖处过载主要受飞机弹性模态的影响. 控制方案 1, 2, 3 均能达到阵风减缓的目

的, 但采用扰流片作为控制面的控制方案 3 的减缓效果不如控制方案 1 和 2 的减缓效果. 
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飞机穿越阵风区域时, 阵风产生确定的或随机

的附加气动力 , 引起飞机的刚体运动和弹性振动 . 

阵风激励干扰驾驶员的正常操纵 , 降低乘坐品质 , 

增加翼根弯矩 , 缩短结构的疲劳寿命 [1]. 随着航空

科学技术的发展, 飞机的结构柔性增大, 飞机的弹

性频率与刚体频率非常接近. 弹性模态与刚体模态

的耦合使飞机阵风响应和减缓更加复杂. 因此, 有

必要针对该类飞机进行阵风响应建模以及减缓方案

设计.  

可采用频域方法和时域方法进行连续阵风响应

和离散阵风响应建模 . 频域方法的关键 [2~4]为与阵

风相关的广义非定常气动力矩阵的计算与插值; 时

域方法的关键是气动力影响系数矩阵的有理函数拟

合 .可采用混合建模方法 [3]进行离散阵风响应建模 , 

混合建模方法的优点[5]在于不需要对阵风项进行有 

理函数拟合即可求得响应的状态空间时域结果.  

在阵风响应建模的基础上, 国外设计了阵风减

缓控制方案并通过大量的风洞试验和飞行试验验

证了阵风减缓控制方案的可行性 [6~8]. 阵风减缓系

统已应用在 B-52, DC-10 以及 A320 等机型上, 成功

地减少了大气扰动下的机翼载荷, 提高乘坐品质.  

由于大型飞机在多个位置采用多种传感器, 除

使用 3 个常规的主操纵面外, 还使用一些辅助操纵面, 

如鸭翼、扰流片等[1]. 因此, 需要采用不同的传感器

和操纵面设计不同的阵风减缓控制方案并比较各控

制方案的优劣, 为飞机总体设计提供参考.  

本文完整地建立了时域连续和离散阵风响应状

态空间方程, 在连续和离散阵风响应建模的基础上, 

提出阵风减缓控制系统方案, 通过具体算例评估各

阵风减缓控制方案的效果.  
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1  数学建模 

1.1  气动弹性运动方程 

基于广义坐标的气动弹性运动方程可写为[9] 
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其中为飞机刚体模态和弹性模态对应的广义坐标, 

为控制面偏转模态坐标, wg为垂直阵风速度, 为大

气密度, V 为飞行速度, M和 M为广义质量矩阵, 

C为广义阻尼矩阵, K为广义刚度矩阵, Q, Q和

Qg 分别为对应于模态、控制面和阵风的广义非定常

气动力系数矩阵.  

1.2  弹性飞机连续阵风响应计算 

采用最小状态(MS)法进行非定常气动力有理函

数拟合. MS 法有理函数拟合公式为[10] 

 
T

2
0 1 2

1

( ) ,


   

D E

Q Q Q Q
N

j j

j j

s s s s
s r

 (2) 

其中 Q0, Q1 和 Q2 为实系数矩阵, Dj和 Ej 为实列向量, 

rj 为实常数.  

将控制面偏转和阵风激励的气动弹性运动方程

(1)变换到拉氏域, 并以(2)式中的 Q(s)代替(1)式中的

Qqq, Qq和 Qg, 可得弹性飞机的气动弹性运动方程 
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其中 
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xa为气动力滞后根. 为了消除阵风速度的二阶导数项, 

进行阵风引起的非定常气动力有理函数拟合时, 可

令 Qg2=0.  

于是, 基于阵风激励的弹性机体状态空间方程

可写为 
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可简写为 
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其中,  
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基于阵风激励的输出方程可写为 
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可简写为 

 ,  y C x D F wae ae ae ae ae ae ae  (8) 

其中表示结构结点的模态矩阵.  
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结构设计中需考虑阵风激励引起的载荷. 对于

结构有限元模型, 载荷与模态位移可表示为[11] 

 ,F Kx  (9) 

其中 F 表示诸如弯矩、剪力和扭矩的载荷向量; x 表

示结构结点的模态位移; K 表示单元刚度矩阵.  

模态位移向量可表示为 

 l ,x   (10) 

其中l 表示模态位移矩阵.  

将(10)式代入(9)式, 可得截面载荷 

 l .F K  (11) 

于是, 弹性飞行器的状态空间方程可表示为 
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Tz表示与沉浮刚体模态对应的广义坐标; Ry表示与俯

仰刚体模态对应的广义坐标; qi 表示与弹性模态对应

的广义坐标; n表示弹性模态的个数; Aae, Bae, Eae, Cae, 

Cael, Dae和 Fae 表示状态空间方程的相关矩阵; 表示

控制面偏转角; wg 表示阵风输入项; yr 表示感兴趣位

置的加速度; yl 表示结构结点的载荷.  

刚体模态对应的广义坐标 Tz, Ry 与飞行高度 H,

攻角, 俯仰角和俯仰角速度 q 存在一转换矩阵, 该

转换矩阵为[12]  
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其中 V 表示飞行器的来流速度; T 表示简写的转换矩

阵. 根据(13)式可得弹性飞行器的攻角和俯仰角速度

响应参数.  

舵机的传递函数可表示为[13] 
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其中表示控制面偏转角; uc 表示舵机的输入电压.  

舵机的传递函数可写为状态空间方程形式 
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可简写为 
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其中  TT T T ,ac   x     Aac表示系统矩阵; Bac 表

示输入矩阵; Cac 表示输出矩阵.  

图 1 描述飞行器以速度 V 穿越连续阵风区域[14].

假设阵风为高斯, 静态和随机过程. 为了便于采用现

代数学工具计算连续阵风响应, 需将阵风环节写为

由单位白噪声激励的状态空间方程形式 . 形成

Dryden 阵风的成型滤波器可写为 
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其中为白噪声, wg 为阵风输出, wG 表示阵风强度, 

g=Lg/V 表示阵风尺度.  

Tg(s)的状态空间方程形式为 
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其中 Ag 为系统矩阵, Bg 为输入矩阵, Cg 为输出矩阵, 

Dg 为直接转换矩阵.  

 

 

图 1  飞机穿越连续阵风区域 
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引入舵机环节和阵风环节[8], 可得弹性飞机开环

状态空间方程 
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可简写为 
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其中 A, B, E, C, Cl, D 和 F 分别表示开环系统的相关

矩阵; yr表示弹性飞机某点的垂直过载; yl表示弹性飞

机某剖面的载荷.  

阵风减缓控制系统的状态空间方程可表示为 

 
,

,

 
  

x A x B y

u C x D y
c c c c r

c c c r

 (21) 

其中, 控制系统的输入为诸如加速度、角速率等阵风

响应参数, 控制系统的输出为舵机的输入电压.  

包含舵机、阵风以及控制系统的闭环方程可写为 
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

 



 (22) 

弹性飞机阵风减缓控制框图如图 2 所示.  

 

 

图 2  弹性飞机阵风减缓控制框图 

1.3  弹性飞机离散阵风响应计算 

离散阵风通常采用所谓的“1-cos”阵风表示, 该

阵风通常垂直于飞行轨迹, 如图 3 所示[14].  

“1-cos”阵风剖面可表示为 

 0 2
( ) 1 cos ,  0 ,

2

 
     

 

g g
g g g g

g

w x
w x x L

L
 (23) 

其中 wg0表示阵风速度; xg表示飞行器的位置; Lg表示

阵风尺度.  

采用混合建模方法进行弹性飞机离散阵风响应

计算. 混合建模将傅立叶变换方法和时域建模方法

结合起来, 并且不需要对阵风引起的气动力进行有

理函数拟合. 混合建模方法包括两部分: 1) 将弹性机

体环节和舵机环节进行时域状态空间方程建模; 2) 采

用傅里叶变换和反傅里叶变换求解时域阵风激励力.  

第二部分的具体过程如下:  

① 通过傅立叶变换将时域离散阵风输入向量化

为频域离散阵风输入向量 

 i(i ) ( )e d ( ( ));tF f t t f t





    (24) 

② 将频域离散阵风输入向量与阵风引起的频域

非定常气动力相乘得到广义阵风激励频域向量 

 (i ) (i ) (i );g   F Q F  (25) 

③ 通过反傅立叶变换得到时域广义离散阵风激

励向量 

 i 11
( ) (i )e d ( (i )).

2
  


 


  

 
ttf F F  (26) 

基于上述广义阵风激励力的计算, 可将(12)式中

的阵风项 Eaewae 表达式化为 

 1 1 i
[ ] ( ) ,ae ae hh hG G

q L
w t

V V

 

 
                
 
 

E w M Q





 (27) 

 

图 3  离散“1-cos”阵风 
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其中 q∞表示动压.  

混合建模的优点在于不需要对阵风项进行有理

函数拟合即可求出时域阵风激励力.  

1.4  扰流片气动力建模 

扰流片通常位于机翼上表面靠近后缘处, 其通

过偏转扰动造成气流分流从而改变飞行器的升力和

阻力[14]. 扰流片的传统布局如图 4 所示.  

针对扰流片气动力研究的相关试验和理论计算

表明[15], 扰流片具有快速改变升力和力矩的优点, 该

优点具备用于飞行器主动控制的潜能. 扰流片的显

著特点为扰流片偏转角sp 只能单向偏转.  

扰流片的气动力特性有以下两点[15]: 1) 一般情

况下, 对于靠近机翼后缘的扰流片, 当攻角以及扰

流片在一个较小范围内变化时, 可得到线性的升力

系数 Clsp(sp)和力矩系数 Cmsp(sp). 相关风洞试验已

明确得出扰流片效率与其偏转高度(sp=sin(sp))之间

的线性关系; 2) 攻角增大时, 扰流片效率受攻角
的影响增大, 这是由于攻角增大导致机翼表面出现

失速区域.  

基于上述结论, 扰流片气动力的非线性气动力

模型可写为如下形式:  

 
0.7 ( ) ,

0.1 ( ) ,

lsp l sp

msp m sp

C

C

  

  



 
 (28) 

其中, 函数 ( )l  和 ( )m  可写为[16] 

 

1, 10 10 ,
( )

2 10, 10 20 ,

( ) 1 30, 15 20 .


 

 

   

    
  

    

 

 

 

l

m

 (29) 

注意到当攻角较小时, ( ) 1l   并且 ( ) 1.m     
 

 

图 4  传统扰流片布局 

因此, Clsp 和 Cmsp 与扰流片偏转角均成线性关系. 相

关风洞试验[17]也证明这些系数是定常的, 并且与扰

流片的静偏转角sp 无关. 基于上述假设, 扰流片的

定常和非定常气动力可采用偶极子格网法计算.  

2  阵风减缓控制系统方案设计 

2.1  阵风减缓系统方案概述 

阵风减缓控制系统方案设计包括: 1) 阵风减缓

控制系统的功能; 2) 阵风减缓控制系统的设计指标; 

3) 阵风减缓控制系统的基本构成.  

阵风减缓控制系统的功能为提高乘坐品质. 阵

风减缓控制系统主要由传感器布置、控制面选取和控

制律设计组成. 阵风减缓控制系统中常用的传感器

有: 加速度传感器、角速率陀螺、迎角传感器等. 控

制面可选副翼、升降舵、扰流片和鸭翼等.  

阵风减缓系统的控制结构主要分为三类 [18]: 1) 

开环控制; 2) 闭环控制; 3) 开环控制与闭环控制相结

合. 开环控制的优点是能够使飞机的操纵品质不发

生改变, 缺点是需要获得足够的飞行器气动参数信

息与精确的风场信息, 控制器的设计需要受到重力

测量系统的约束. 闭环控制的优点是不需要对阵风

进行精确的测量但操纵品质可能会受到影响. 闭环

控制适用于减少阵风对机翼结构模态的激励. 开环

与闭环相结合的控制方案存在一个开环控制系统和

闭环控制系统协调的问题.  

2.2  阵风减缓系统方案设计 

本文仅讨论垂直阵风减缓系统. 系统功能为: 1) 

减小质心处的法向过载; 2) 减小翼尖处的法向过载; 

3) 减小翼根弯矩.  

针对连续阵风和离散阵风, 要求加装阵风减缓

控制系统后, 1) 质心处过载减小 10%~20%; 2) 翼尖处

过载减小 5%~15%; 3) 机翼翼根弯矩减小 20%~30%. 

阵风减缓系统采用闭环控制的控制结构. 设计

三个阵风减缓系统方案:  

方案 1: 选取俯仰角速度, 翼梢加速度和质心加

速度作为反馈信号. 选取副翼和升降舵作为阵风减

缓系统的控制面. 将俯仰角速率陀螺采集的俯仰角

速率信号通过控制增益传送给升降舵; 将翼梢加速

度与质心加速度之差作为反馈信号, 通过控制增益

传送给副翼. 方案 1 的控制系统框图如图 5 所示.  
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图 5  大型飞机阵风减缓控制方案 

方案 2: 选取迎角, 翼梢加速度和质心加速度作

为反馈信号. 选取副翼和升降舵作为阵风减缓系统

的控制面, 将迎角传感器采集的迎角信号通过控制

增益传送给升降舵. 将翼梢加速度与质心加速度之

差作为反馈信号, 通过控制增益传送给副翼. 方案 2

的控制系统框图与方案 1 类似.  

方案 3: 选取俯仰角速度, 翼梢加速度和质心加

速度作为反馈信号. 选取内侧扰流片和升降舵作为阵

风减缓系统的控制面, 将俯仰角速率陀螺采集的俯仰

角速率信号通过控制增益传送给升降舵. 将翼梢加速

度与质心加速度之差作为反馈信号, 通过控制增益传

送给扰流片. 方案 3 的控制系统框图与方案 1 类似.  

阵风减缓系统的效果评估可写为 

 1 0

0





a a

a
×100%, (30) 

其中 a0表示开环最大输出响应; a1表示闭环最大输出

响应.  

3  弹性飞机计算结果分析与讨论 

以某弹性飞机为例, 计算垂直连续阵风引起的

飞行器动响应. 计算不同阵风尺度的垂直离散阵风

引起的飞行器动响应. 根据阵风减缓控制方案, 基于

Matlab/Simulink 仿真平台进行飞行器阵风减缓控制

系统设计, 通过对比开闭环下的时域阵风响应评估

阵风减缓控制方案的效果. 该飞行器的俯视图如图 6

所示.  

采用MSC/NASTRAN软件进行结构动力学特性分

析. 选取其中的 11 阶模态(包含沉浮和俯仰刚体模态)

进行阵风响应分析. 结构模型的主要模态如表 1 所示.  

 

图 6  飞行器外形图 

表 1  飞行器结构动力学分析 

 F (Hz) Modal discription 

1 0.0 plunge mode 

2 0.0 pitch mode 

3 1.92 symmetrical first bending mode of the wing 

4 3.67 vertical first bending of the fuselage 

5 4.69 symmetrical mode of the engine 

6 5.6 symmetrical second bending mode of the wing 

7 6.6 symmetrical first bending mode of the horizontal 

8 10.9 symmetrical third bending mode of the wing 

9 14.3 the first torsion of the wing 

10 17.4 vertical second bending of the fuselage 

11 22.8 deflection mode of aileron 

 
在进行阵风响应分析时, 选取大气密度为 1.225 

kg/m3, 飞行速度为 200 m/s.  

副翼和升降舵对应舵机的传递函数均为 

 
5

3 2 5

3.302 10
( ) .

127.2 8789 3.302 10




   acG s
s s s

 (31) 

选取 Dryden 连续阵风模型. 阵风强度为 1 m/s, 

阵风尺度为 760 m. 选取(1-cos)型离散阵风模型. 阵

风强度为 1 m/s, 阵风尺度为 50, 100 和 500 m.  

3.1  阵风减缓控制方案设计 

基于副翼、升降舵和扰流片进行阵风减缓控制方

案设计. 通过将弹性机体气动弹性模型与控制面舵

机模型联合得到系统状态空间方程. 设计三个阵风

减缓控制方案, 用于减小由于连续阵风和离散阵风

引起的飞机质心处过载、翼尖处过载以及翼根弯矩. 

各控制面偏转角不超过 10°. 阵风减缓控制系统仿真

框图如图 7 所示.  
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图 7  阵风减缓控制系统仿真框图 

3.2  控制方案对连续阵风的减缓效果 

连续阵风频域响应分析结果如图 8 至图 10 所示. 

由图可知, 质心处过载和翼根弯矩主要受飞机短周

期模态影响, 翼尖处过载主要受飞机短周期模态和

弹性模态影响.  

由图 8 至图 10 可知: 采用设计的阵风减缓控制

方案可使飞机质心处过载、翼尖处过载以及翼根弯矩

减小. 由刚体模态引起的响应可通过升降舵回路抑

制, 该回路采用俯仰角速率或者攻角作为反馈信号. 

由图 9 可知: 由弹性模态引起的响应可通过副翼回路, 

该回路采用翼尖加速度与质心加速度之差作为反馈

信号.  

各阵风减缓控制方案对连续阵风的减缓效果如

表 2 所示. 由表可知, 采用控制方案 1, 2 和 3 均可使

飞机质心处过载、翼尖处过载以及翼根弯矩减小. 与

采用扰流片作为阵风减缓控制面, 采用副翼能够更

有效减小连续阵风引起的翼尖加速度 .  采用控制 

 

 

图 8  连续阵风引起的飞机质心处过载 

 

图 9  连续阵风引起的翼尖处过载 

 

图 10  连续阵风引起的翼根弯矩 

表 2  各控制方案对连续阵风的减缓效果  

 OL S1 S2 S3 E1 E2 E3 

A 6.0 3.7 3.0 4.5 38% 50% 25% 

B 20.0 4.0 3.0 16.0 80% 85% 20% 

C 1500. 850. 300. 1100 43% 80% 27% 

A, 飞机质心处过载; OL, 开环.  

B, 飞机翼尖处过载; Si, 控制方案 i.  

C, 翼根弯矩; Ei, 控制方案 i 的减缓效果.  
 

方案 3, 即采用内侧扰流片作为阵风减缓控制面, 也

能达到阵风减缓的目的, 但其对连续阵风的减缓效

果不如控制方案 1 和 2.  

3.3  控制方案对离散阵风的减缓效果 

阵风尺度为 100 m 的离散阵风引起的飞机质心

处过载、翼尖处过载和翼根弯矩的时域响应如图 11

至图 13 所示. 由图可知: 阵风尺度为 100 m 时, 质心

处过载和翼根弯矩主要受飞机刚体模态的影响; 翼

尖处过载主要受飞机弹性模态的影响.  
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图 11  质心处离散阵风响应 

 

图 12  翼尖处离散阵风响应 

 

图 13  离散阵风引起的翼根弯矩 

阵风尺度为 50 和 500 m 的离散阵风响应与图 11

至图 13 所示类似. 需要说明的是, 当离散阵风尺度

较小时, 质心处过载和翼尖处过载主要受飞机弹性

模态的影响, 翼尖处过载尤为明显; 但离散阵风尺度

较大时, 质心处过载和翼尖处过载主要受飞机刚体

模态的影响. 不管阵风尺度如何, 机翼翼根弯矩响应

均无高频分量.  

由图可知: 控制方案 1 和 2 对离散阵风引起的质

心处过载、翼尖处过载和翼根弯矩的抑制效果明显.

与对连续阵风响应的抑制效果类似, 控制方案 1 和 2

的升降舵回路主要抑制低频响应, 副翼回路主要抑

制高频响应.  

各控制方案对离散阵风引起的质心处过载、翼尖

处过载和翼根弯矩的减缓效果如表 3 所示. 表 3 中的

数值为无量纲值. 由相关图表可知: 1) 当离散阵风尺

度为 50~500 m 时, 控制方案 1, 2 和 3 使质心处过载

减小 15%~40%; 2) 控制方案 1 和 2 使阵风尺度为 50

和 500 m的离散阵风引起的翼尖处过载减小 6%~60%; 

3) 当离散阵风尺度为 50~500 m 时, 控制方案 1 和 2

均使翼根弯矩减小 30%~40%; 4) 控制方案 1 和 2 的

减缓效果优于控制方案 3.  

4  结论 

基于非定常气动力有理函数拟合方法建立时域

连续阵风响应方程, 采用混合建模方法建立时域离

散阵风响应方程. 在此基础上, 针对弹性飞机设计三

种阵风减缓控制方案, 通过对比分析可得:  

1) 弹性飞机质心处过载和翼根弯矩主要受飞机

短周期模态影响, 翼尖处过载主要受飞机弹性模态

的影响;  

2) 采用控制方案 1, 2 和 3 均可减小阵风响应. 

低频响应可通过升降舵回路减小, 该回路采用俯仰 

表 3  各控制方案对离散阵风的减缓效果 

 L OL S1 S2 S3 E1 E2 E3 

50 0.1 0.08 0.085 0.08 20% 15% 20% 

100 0.2 0.13 0.15 0.14 35% 25% 30% A 

500 0.18 0.11 0.10 0.11 39% 44% 39% 

50 0.27 0.08 0.085 0.24 70% 69% 12% 

100 0.16 0.15 0.13 0.15 6% 18% 6% B 

500 0.17 0.11 0.10 0.10 35% 41% 41% 

50 2.6 1.3 1.5 1.7 50% 42% 35% 

100 5.0 2.5 2.7 3.1 50% 46% 38% C 

500 5.6 3.2 3.0 3.1 43% 46% 45% 

a, 飞机质心处过载; OL, 开环. 

b, 飞机翼尖处过载; Si, 控制方案 i. 

c, 飞机翼根弯矩; Ei, 控制方案 i 的减缓效果. 
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角速率或者攻角作为反馈信号. 高频信号可采用副

翼回路减小, 该回路采用飞机质心处过载与翼尖处

过载之差作为反馈信号;  

3) 控制方案 3, 即采用扰流片作为控制面可减

小阵风响应参数, 但其控制效果不如控制方案 1 和 2

的控制效果. 
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