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机体／推进一体化飞行器动导数频域计算方法

柴振霞，刘　伟，刘　绪，杨小亮
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：运用Ｅｔｋｉｎ非定常气动力模型，将谐波平衡法应用于复杂外形动导数辨识。计算结果表明：谐波
平衡法和时域方法的动导数辨识结果一致，与实验值吻合，验证了程序的正确性和谐波平衡法的可靠性。采

用谐波平衡法对类Ｘ－５１高超声速机体／推进一体化飞行器ＷＲ－Ａ进行动导数辨识，并与时域方法的计算
结果比较，考察了该方法在复杂外形下数值模拟非定常流动和动导数辨识的能力。实验结果表明：对于

ＷＲ－Ａ这种复杂外形飞行器，谐波平衡法也能在保证精度的同时具有较高的计算效率。
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　　动态气动导数是高超声速飞行器控制系统设
计和动态品质分析的重要参数，快速准确预测动

导数对于高超声速飞行器的设计与安全至关

重要［１］。

目前，获取动导数的方法主要有实验模拟、理

论计算和数值模拟方法。实验模拟难度大、周期

长。理论分析只适用于简单流动，非线性问题分

析十分困难。从国内外发展趋势来看，采用计算

流体力学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）方
法获取动导数已经成为当前飞行器动态稳定性研

究中一种最现实、最有效的方式，且计算结果接近

飞行试验结果［２］。数值计算方法中，采用直接求

解Ｅｕｌｅｒ／ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程确定动态稳定性导数
的时域方法（ＴｉｍｅＤｏｍａｉｎＭｅｔｈｏｄ，ＴＤＭ）在一定

范围内取得了成功。但对机体／推进一体化复杂
外形飞行器，计算网格量通常能够达到千万量级

以上，时域方法计算时间长，不能满足工程型号设

计的快速计算需求，特别是对低频长周期问题。

近年来，基于频域的一些研究方法，如谐波平

衡法（ＨａｒｍｏｎｉｃＢａｌａｎｃｅＭｅｔｈｏｄ，ＨＢＭ）在非定常流
动数值模拟中得到了快速发展。谐波平衡法是由

Ｈａｌｌ等［３］针对涡流机叶片绕流问题提出的，并模拟

了二维涡轮叶片绕流。其计算结果表明，谐波平衡

法计算高效，比时域方法至少高一到两个量级，即

使是强非线性流动也可在较少谐波数下得到工程

要求的精度。Ｇｏｐｉｎａｔｈ等［４］提出了时间谱方法

（ＴｉｍｅＳｐｅｃｔｒａｌＭｅｔｈｏｄ，ＴＳＭ），用于数值求解周期
性非定常问题，该方法在本质上与谐波平衡法是相
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同的。谐波平衡法在各种工程问题中得到了广泛

应用，如涡轮叶片扰流问题［５－６］、翼型及机翼在跨

声速流动时的极限环振动和颤振问题［７－９］、直升机

旋翼绕流问题［１０－１１］以及圆柱绕流问题［１２］等。在

动导数预测方面，Ｍｕｒｍａｎ等［１３］将谐波平衡法应用

于预测Ｆｉｎｎｅｒ及标准动态模型（ＳｔａｎｄａｒｄＤｙｎａｍｉｃｓ
Ｍｏｄｅｌ，ＳＤＭ）的动导数；Ｒｏｎｃｈ等［１４］考察了线性频

域方法和谐波平衡法在数值预测动导数方面的能

力和局限性；Ｈａｓｓａｎ等［１５］将谐波平衡法应用到超

声速导弹和民航飞机模型俯仰动导数预测，计算结

果均表明该方法能够在保证精度的同时大幅度减

少计算时间。陈琦等［１６］将谐波平衡法应用于超

声速导弹外形的动导数快速预测，取得了较好的

结果。谢立军等［１７］采用时间谱方法对高超声速

导弹标模（ＨｙｐｅｒＢａｌｌｉｓｔｉｃＳｈａｐｅ，ＨＢＳ）和 Ｆｉｎｎｅｒ
标模进行计算，并分析研究了攻角和马赫数对动

导数的影响规律。总体来看，国内采用谐波平衡

法进行动导数计算的研究还比较少，还需要进一

步深入探讨。

本文以雷诺平均纳维 －斯托克斯（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ
ＡｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，ＲＡＮＳ）方程为控制方程，
介绍了谐波平衡法的理论，并对ＨＢＳ标准模型进
行了动导数辨识，以实验结果及时域方法的计算

结果为参考，验证考察谐波平衡法及软件的可靠

性。将谐波平衡法应用于类 Ｘ－５１机体／推进一
体化飞行器的动导数计算，考察该方法在复杂外

形下数值模拟非定常流动和动导数辨识的能力。

１　计算方法

１．１　控制方程

一般曲线坐标系下，有限体积离散的无量纲

ＲＡＮＳ可以写为：

Ｊ－１Ｑ
ｔ
＋Ｒ（Ｑ）＝０ （１）

式中，Ｑ＝（ρ，ρｕ，ρｖ，ρｗ，ρｅ）Ｔ为守恒变量，Ｊ为坐
标变换的雅克比行列式，Ｒ（Ｑ）为残差向量。具
体形式参考文献［１８］。

１．２　谐波平衡法

对于周期性流动，任意的变量 Ｑ和残差
Ｒ（Ｑ）可以用有限阶傅里叶级数表示为：

Ｑ（ｔ）≈Ｑ＾０＋∑
ＮＨ

ｎ＝１
［Ｑ＾ｃｎｃｏｓ（ωｎｔ）＋Ｑ

＾
ｓｎｓｉｎ（ωｎｔ）］

Ｒ（ｔ）≈Ｒ＾０＋∑
ＮＨ

ｎ＝１
［Ｒ＾ｃｎｃｏｓ（ωｎｔ）＋Ｒ

＾
ｓｎｓｉｎ（ωｎｔ

{
）］

（２）

其中，ＮＨ称为谐波数。
将式（２）代入式（１），整理得频域谐波平衡

方程

Ｊ－１ωＡＱ＾＋Ｒ＾＝０ （３）
其中，Ａ是系数矩阵，

Ｑ＾＝ Ｑ＾０ Ｑ＾ｃ１ … Ｑ＾ｃＮＨ Ｑ＾ｓ１ … Ｑ＾ｓＮ[ ]Ｈ
Ｔ

Ｒ＾＝ Ｒ＾０ Ｒ＾ｃ１ … Ｒ＾ｃＮＨ Ｒ＾ｓ１ … Ｒ＾ｓＮ[ ]Ｈ{ Ｔ

（４）
直接求解式（３）比较困难。Ｈａｌｌ等［３］引入离

散傅里叶变换将式（３）转换回时域求解。
设Ｑ为一个周期内２ＮＨ＋１个等时间间隔时

刻的流场变量，Ｒ为对应的残差向量，则有
Ｑ＝［Ｑ（ｔ０＋ΔＴ） Ｑ（ｔ０＋２ΔＴ） … Ｑ（ｔ０＋Ｔ）］Ｔ

Ｒ＝［Ｒ（ｔ０＋ΔＴ） Ｒ（ｔ０＋２ΔＴ） … Ｒ（ｔ０＋Ｔ）］{ Ｔ

（５）
其中，Ｔ为时间周期，ΔＴ＝Ｔ／ＮＴ，ＮＴ＝２ＮＨ＋１。

由离散傅里叶变换可知

Ｑ＾＝ＥＱ

Ｒ＾＝{ ＥＲ
（６）

其中，Ｅ是离散傅里叶变换矩阵。
将式（６）代入式（３）并乘 Ｅ－１，可得时域谐波

平衡方程

Ｊ－１ωＤＱ＋Ｒ＝０ （７）
其中，Ｄ＝Ｅ－１珚ＡＥ是系数矩阵，Ｊ－１ωＤＱ为谐波源
项。因为Ｊ－１ωＤＱ≈Ｑ／ｔ，Ｊ－１ωＤＱ又被称为时
间导数项的谱算子［３］，故谐波平衡法又称为时间

谱方法。

求解式（７）比直接求解式（３）容易得多，引入
虚拟时间导数项来推进求解。

Ｊ－１Ｑ
τ
＋Ｊ－１ωＤＱ＋Ｒ＝０ （８）

对ｔｎ＝ｔ０＋ｎΔＴ时刻所有的守恒变量 Ｑｎ，谐
波平衡法求解的方程为：

Ｊ－１
Ｑｎ
τ
＋Ｒｎ＋Ｓｎ＝０ （９）

式中，Ｒｎ为该时刻的残差向量，
Ｑｎ ＝［ρ（ｔｎ），ρｕ（ｔｎ），ρｖ（ｔｎ），ρｗ（ｔｎ），ρｅ（ｔｎ）］

Ｔ

Ｓｎ ＝Ｊ
－１ω∑

ＮＴ

ｍ＝１
Ｄｎ，ｍＱｍ （１０）

由于ｎ＝１，２，…，ＮＴ，上式实际上包含５ＮＴ个
方程。采用文献［１８］中的数值方法对式（９）进行
离散求解，可得一个周期内 ＮＴ个时刻的流场，进
而计算得到ＮＴ个时刻的气动力Ｃｍ。

·１３·
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对于周期性流动，气动力也可用有限阶傅里

叶级数表示为：

Ｃｍ（ｔ）≈Ｃ
＾
ｍ０＋∑

ＮＨ

ｎ＝１
［Ｃ＾ｍ，ｃｎｃｏｓ（ωｎｔ）＋

Ｃ＾ｍ，ｓｎｓｉｎ（ωｎｔ）］ （１１）
由离散傅里叶变换可知

Ｃ＾ｍ＝ＥＣｍ （１２）

其中，Ｃ＾ｍ为气动力的傅里叶系数向量，将其代入
式（１１）可重建气动力Ｃｍ（ｔ）。

１．３　时域方法

时域计算采用国防科技大学刘伟教授团队开

发的飞行器动态特性研究程序（ＡｉｒｃｒａｆｔＤｙｎａｍｉｃ
ＣｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍ，ＡＤＣＲＰ）。课题
组采用系列标模外形对该程序进行了系统的验证

计算，其时域计算精度可达到二阶。在 ＡＤＣＲＰ
中，时域计算采用含“双时间”步的隐式方法离散

式（１），可得：

　 ３
２Δｔ／Ｊ－１

＋ １
Δτ／Ｊ－１

＋（δξＡ＋δηＢ＋δζＣ）[ ]ｐΔＱｐ

＝－Ｒ（Ｑｐ）－３Ｑ
ｐ－４Ｑｎ＋Ｑｎ－１

２Δｔ／Ｊ－１
（１３）

式中，Ａ、Ｂ、Ｃ为无黏通量的Ｊａｃｏｂｉ矩阵，ｎ表示真
实时刻，ｐ表示虚拟时刻，Δｔ为真实时间步长，Δτ
为虚拟时间步长。

采用隐式上下对称高斯赛德尔（ＬｏｗｅｒＵｐｐｅｒ
ＳｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ，ＬＵＳＧＳ）算法求解式（１３），
具体参考文献［１８］。

１．４　动导数强迫振动辨识方法

飞行器做单自由度的俯仰运动时，根据Ｅｔｋｉｎ
非定常气动力模型［１９］可知，俯仰力矩系数可

写为：

Ｃｍ＝Ｃｍ（α（ｔ），α（ｔ），̈α（ｔ），…，ｑ（ｔ），ｑ（ｔ），̈ｑ（ｔ），…）

（１４）
式中，α为攻角，ｑ为俯仰角速度。

给定俯仰强迫振动方程：

θ＝α＝θｍｓｉｎ（ｋｔ）

ｑ＝θ{ ·
（１５）

其中，θ为俯仰角，θｍ为振幅，ｋ为减缩频率。
将式（１４）展开成泰勒级数并忽略高阶小

量，得

Ｃｍ（ｔ）＝Ｃｍ０＋ＣｍθΔθ＋Ｃｍθ·Δθ
·

（１６）
当ｋ较小时，近似有

Ｃｍθ≈Ｃｍα
Ｃｍθ·≈Ｃｍα＋Ｃｍ

{
ｑ

（１７）

其中，Ｃｍθ为俯仰静导数，Ｃｍθ·为俯仰动导数。
可以通过积分计算Ｃｍθ和Ｃｍθ·。

Ｃｍθ ＝
ｋ
θｍπ∫

ｔｓ＋Ｔｃ

ｔｓ
Ｃｍ（ｔ）ｓｉｎ（ｋｔ）ｄｔ

Ｃｍθ· ＝
１
θｍπ∫

ｔｓ＋Ｔｃ

ｔｓ
Ｃｍ（ｔ）ｃｏｓ（ｋｔ）ｄ

{ ｔ
（１８）

其中，ｔｓ为积分起始时刻，Ｔｃ为振动周期。

２　ＨＢＳ模型强迫俯仰振动动导数辨识

ＨＢＳ模型是典型的高超声速外形［２０］，图１为
其计算外形以及对称面网格。其中，ｒ＝１２５ｍｍ，
θ１＝５°，θ２＝１５°。计算网格量约为２５万。计算条
件：来流马赫数Ｍａ∞ ＝６８５，以头部直径为参考长
度的雷诺数Ｒｅｄ＝０７２×１０

６。

（ａ）ＨＢＳ外形
（ａ）ＳｈａｐｅｏｆＨＢＳ

　　　 （ｂ）对称面网格
（ｂ）Ｍｅｓｈｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙ

图１　ＨＢＳ外形及对称面网格
Ｆｉｇ．１　ＳｈａｐｅｏｆＨＢＳａｎｄｍｅｓｈｏｆｐｌａｎｅｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙ

强迫俯仰振动形式为：

α＝α０＋αｍｓｉｎ（ｋｔ） （１９）
式中，α为瞬时攻角，α０为初始攻角，αｍ为振幅，ｋ
为无量纲减缩频率。

２．１　不同攻角下强迫俯仰振动动导数辨识

取初始攻角 α０＝０°，４°，８°，１３５°，１６°，２０°，
振幅αｍ＝１°，减缩频率ｋ＝００５。

谐波平衡法计算时，迭代２０００步左右基本收
敛。图２是攻角 α０＝１３５°时，谐波平衡法在
ＮＨ＝１，２，３时计算的俯仰力矩系数迟滞曲线与时
域方法计算结果的比较。从图２中可以看出，谐
波数ＮＨ＝１时，重建的迟滞曲线与时域方法的计
算结果相比有明显误差。当 ＮＨ＝２，３时，重建的
迟滞曲线与时域方法的计算结果基本重合。

图３为不同攻角下谐波平衡法与时域方法计
算的俯仰动导数，并给出了文献［２０］中的实验结
果（Ｅｘｐ）。实验结果的误差带为 ±１５％。从图３
可以看出，谐波平衡法和时域方法的计算结果基

本重合，且与实验数据较为吻合。计算结果验证

了程序的正确性和谐波平衡法计算动导数的可

靠性。

·２３·
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图２　重建俯仰力矩系数迟滞曲线与
时域方法的比较

Ｆｉｇ．２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＨＢＭｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄＣｍ
ｐｏｌａｒｓｗｉｔｈＴＤＭｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔ

图３　俯仰动导数辨识结果
Ｆｉｇ．３　Ｐｉｔｃｈｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓａｒｏｕｎｄ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

２．２　不同减缩频率下强迫俯仰振动动导数辨识

考察一定范围内，减缩频率对谐波平衡法动

导数计算的影响。取减缩频率 ｋ＝０００１，００１，
００５，０１，初始攻角α０＝１３５°，振幅 αｍ＝１°。谐
波平衡法计算时取谐波数ＮＨ＝３。计算得到的俯
仰阻尼静导数和动导数见表１。从计算结果可以
看出，谐波平衡法在不同减缩频率下辨识的动导

数与时域方法有相同精度。

表１　不同减缩频率下的俯仰力矩导数
Ｔａｂ．１　Ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｄｕｃｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

ｋ
ＴＤＭ ＨＢＭ

静导数 动导数 静导数 动导数

０．００１ －３．２５０ －１９．１６６ －３．２５２ －１８．６２６

０．０１ －３．２４５ －１８．９４８ －３．２５０ －１９．３４５

０．０５ －３．１７２ －１９．１１９ －３．１６７ －１９．０９８

０．１ －２．９１６ －１９．１６６ －２．９２６ －１９．２００

表２列出了谐波平衡法和时域方法在不同减
缩频率下的计算时间。由表２可知，随着减缩频

率的减小，时域方法的计算时间成倍增加，而谐波

平衡法的计算时间受减缩频率的影响较小。ｋ＝
０００１时，谐波平衡法在 ＮＨ＝３时的计算时间仅
约为时域计算的０５％。因此，和时域方法相比，
对于低频长周期问题，谐波平衡法有明显优势。

表２　不同减缩频率下的计算时间统计
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｔｉｍｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｄｕｃｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

方法
计算时间／ｈ

ｋ＝０．０５ ｋ＝０．０１ ｋ＝０．００１

ＨＢＭ，ＮＨ＝１ １．０２ １．０５ １．００

ＨＢＭ，ＮＨ＝２ １．７７ １．７３ １．６８

ＨＢＭ，ＮＨ＝３ ２．５９ ２．５１ ２．４１

ＴＤＭ ９．３６５ ４７．５７５ ４９５．６４

３　类Ｘ－５１机体／推进一体化飞行器动导
数辨识

　　高超声速飞行器的发展水平是一个国家综合
实力的集中体现，美国在高超声速机体飞行器发

展中投入了巨大的人力物力，提出了系列高超声

速飞行器研制计划，特别是高超声速机体／推进一
体化飞行器。本文计算采用的气动外形 ＷＲ－Ａ
是以美国 Ｘ－５１Ａ乘波飞行器［２１］为参考设计而

成的，其外形及内流道如图４和图５所示。

图４　ＷＲ－Ａ“驭波者”
Ｆｉｇ．４　“Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ”ｏｆＷＲ－Ａ

图５　ＷＲ－Ａ内流道设计示意图
Ｆｉｇ．５　ＩｎｔｅｒｎａｌｆｌｏｗｐａｔｈｄｅｓｉｇｎｏｆＷＲ－Ａ

以飞行器全长 Ｌ＝４２６７２ｍ作为计算气动
力的参考长度，参考面积为０．１６５７ｍ２。质心位
置为（２１９８３ｍ，０ｍ，０ｍ）。来流马赫数 Ｍａ＝
６５，飞行高度为２４３８４ｍ。采用 Ｇｒｉｄｇｅｎ网格软
件生成多块结构化网格（如图６所示），网格总量
为４２７１万，共划分为２０８块。

３．１　非定常流场计算及动导数辨识

分别采用谐波平衡法和时域方法数值模拟

ＷＲ－Ａ外形做强迫俯仰振动时的非定常流场并

·３３·
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图６　ＷＲ－Ａ对称面网格及拓扑结构
Ｆｉｇ．６　Ｓｙｍｍｅｔｒｉｃｐｌａｎｅｍｅｓｈａｎｄｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＷＲ－Ａ

对不同攻角下的俯仰动导数进行辨识。强迫俯仰

振动的振幅αｍ＝１°，减缩频率 ｋ＝００１６２。时域
方法计算时，亚迭代收敛指标为残差下降两个量

级，无量纲时间步长ｄｔ在００１～０１之间。
图７为攻角α０＝４°的状态下，谐波平衡法在

不同谐波数下计算的俯仰力矩系数迟滞曲线和时

域方法的计算结果。由图７可知，谐波平衡法在
谐波数取３时得到的力矩系数迟滞曲线与时域方
法的计算结果能够较好地吻合。

图７　俯仰力矩系数迟滞曲线随谐波数的变化
Ｆｉｇ．７　Ｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓ

ｃｕｒｖｅｓｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｈａｒｍｏｎｉｃｓ

图８为谐波数取３时谐波平衡法计算得到的
ｔ＝Ｔ时刻的对称面马赫数云图及压力等值线。
从图８中可以看出，谐波平衡法可以清晰地捕捉
飞行器外部和内部流场的激波系结构及流动

特征。

在攻角为 －８°～８°范围之间，给出了谐波平
衡法和时域方法计算的俯仰力矩系数曲线，如

图９～１０所示。其中，谐波平衡法计算取ＮＨ＝３。
由两图可知，两种方法的计算结果吻合较好。

图１０中的迟滞环并不全是倾斜光滑的椭圆形
状，说明ＷＲ－Ａ乘波体的俯仰力矩系数具有较
强的非线性特征。

图８　ｔ＝Ｔ时刻对称面马赫数云图及压力等值线
Ｆｉｇ．８　ＳｙｍｍｅｔｒｉｃｓｕｒｆａｃｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｎｅｐｈｏｇｒａｍａｎｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｔｔ＝Ｔｍｏｍｅｎｔ

图９　俯仰力矩系数时间历程曲线
Ｆｉｇ．９　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图１０　不同攻角的俯仰力矩系数迟滞曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓ

ｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

通过积分迟滞环曲线，表３给出了俯仰力矩
阻尼导数辨识结果。从计算结果可以看出，不同

攻角下谐波平衡法和时域方法辨识的动导数均为

负值，说明ＷＲ－Ａ飞行器在俯仰方向受到扰动
后处于动稳定状态。在攻角为 －８°～８°范围内，
谐波平衡法辨识的俯仰动导数与时域方法的计算

结果一致。

表３　不同攻角下的俯仰动导数
Ｔａｂ．３　Ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

方法
攻角／（°）

－８ －４ ０ ４ ８

ＴＤＭ －２．５２５ －２．２８４ －２．７４３ －２．２６０ －２．９４２

ＨＢＭ －２．７９６ －２．３６６ －２．３８３ －２．２８８ －３．００９

·４３·
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３．２　计算效率分析

与简单外形相比，数值模拟类 Ｘ－５１这种复
杂飞行器的强迫俯仰振动比较困难。谐波平衡法

计算时，收敛较慢，需要计算２００００步左右气动
力才能收敛。

表４列出了初始攻角α０＝４°时，谐波平衡法与
时域方法数值模拟类Ｘ－５１飞行器强迫俯仰振动
所需要的时间。表中的相对时间是相对于谐波平

衡法在ＮＨ＝１时的计算时间。由统计结果可以看
出，随着谐波数的增加，谐波平衡法的计算时间线

性增加。谐波数 ＮＨ＝３时，谐波平衡法辨识的动
导数与时域方法的结果相吻合，但此时谐波平衡法

的计算时间只有时域方法的１／１０。因此，对于类
Ｘ－５１这种复杂外形飞行器的动导数辨识，谐波平
衡法的计算效率明显高于时域方法。

表４　不同方法的计算时间统计
Ｔａｂ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｔｉｍｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

方法 计算时间／ｓ 相对时间

ＨＢＭ，ＮＨ＝１ ７４７４８ １．０

ＨＢＭ，ＮＨ＝２ １２６７００ １．７

ＨＢＭ，ＮＨ＝３ １８０７５０ ２．４

ＴＤＭ，ｄｔ＝０．０１ １７８６０６０ ２３．９

４　结论

本文开展了谐波平衡法在复杂飞行器动导数

预测问题中的应用研究。针对 ＨＢＳ标模进行了
验证计算，计算结果表明，谐波平衡法辨识的俯仰

动导数与时域方法的计算结果相一致，且与实验

结果吻合，验证了程序的正确性和方法的可靠性。

采用谐波平衡法对类 Ｘ－５１机体／推进一体化飞
行器ＷＲ－Ａ进行了动导数计算，结果表明谐波
平衡法在谐波数 ＮＨ ＝３时重建的俯仰力矩系数
曲线和辨识的动导数与时域方法的计算结果相一

致，但其计算时间仅为时域方法的１／１０。因此，
对于ＷＲ－Ａ这种复杂飞行器下的非定常流动计
算和动导数辨识，谐波平衡法也能在保证精度的

同时有较高的计算效率。
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