
书书书

第３５卷 第１期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．３５Ｎｏ．１
２０１３年２月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｆｅｂ．２０１３

气动弹性影响下高超声速飞行器动力学建模与分析
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摘　要：高超声速飞行器通常采用轻质材料和细长升力体设计，导致受控刚体运动频率与结构振动频率
趋于接近，给飞行器制导控制系统设计带来了巨大挑战。基于假设模态下建立了考虑变截面效应的高超声

速飞行器自由梁结构动力学模型，对比了横截面梁和变截面梁模态振型和频率；考虑变截面效应后，振型变

化较大，同时二、三阶模态频率均变小。给出了耦合气动弹性和飞行动力学的高超声速飞行器运动方程。在

典型工况下，对比分析了刚体、常截面梁和变截面梁高超声速飞行器的平衡和动态特征，结果说明：变截面梁

在平衡状态下附加攻角更大，系统在平衡点处开环不稳定性更大，同时非最小相位行为基本不变。
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　　下一代高超声速飞行器的发展趋势为轻质材
料的选用和大型薄壁结构设计，气动布局一般设

计为细长体、升力体、完全或部分乘波体布局。特

殊的结构材料选择和气动布局将带来诸多新问

题。如轻质材料的使用使得高超声速飞行器结构

固有振动频率降低，柔性变形不可忽视；刚体模态

与弹性模态的耦合问题更为突出［１］。从控制的

角度来看，高超声速飞行器的高带宽控制系统动

态和低频结构模态之间不再具有频带分离现象，

这种交叉耦合极容易导致控制与结构的耦合失

稳，这些问题都对未来高超声速再入飞行器设计

方法提出了更高的要求［２］。气动加热环境下结

构／气动静、动力学耦合问题更为复杂，气热弹耦
合效应带来了新的不确定性。首先，高超声速飞

行的一个显著特点是气动加热不可忽略，气动加

热的累积效应造成飞行器结构温度分布随时间而

改变，从而引起结构模态频率和振型的改变；其

次，结构柔性变形使得飞行器产生附加攻角等，引

起额外的气动不确定性。因此，需要建立多场耦

合条件下考虑柔性变形的飞行动力学模型，耦合

气动弹性进行飞行动力学特性分析。

在高超声速飞行器动力学建模方面，Ｃｈａｖｅｚ
和Ｓｃｈｍｉｄｔ以Ｘ－３０飞行器为对象建立了高超声
速飞行器 （ＨＳＶ）纵向动力学解析模型［３］。

Ｆｒｉｅｄｍａｎｎ和ＭｃＮａｍａｒａ等利用平均轴系下的拟
坐标Ｌａｇｒａｎｇｅ方程研究了耦合弹道的高超声速飞
行器气动弹性稳定性问题［４］。Ｂｏｌｅｎｄｅｒ等采用
Ｌａｇｒａｎｇｅ方程推导了吸气式高超声速飞行器耦合
推进系统、结构动力学和空气动力学的平面运动

方程［５］，在计算飞行器气动力时利用激波／膨胀
波理论计算了飞行器的机身受力，利用线性化模

型研究了气动弹性模态与一阶弯曲模态之间的强
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耦合作用，给出了一种吸气式高超飞行器的非线

性纵向动力学模型。Ｐａｒｋｅｒ等建立了面向控制的
高超声速飞行器模型，该模型包含了发动机与飞

行力学的耦合、柔性和刚体模态的耦合作用，以及

这些耦合对非线性控制系统设计的影响，并研究

了控制系统设计问题［６］。苏二龙、罗建军等建立

了考虑气动加热和变截面惯性矩的高超声速飞行

器面向控制的模型［７］，并分析了气动加热、变截

面惯性矩效应和燃料消耗对系统零极点的影响，

但是他们没有考虑变截面惯性矩对高阶模态频率

的影响。

本文建立了高超声速飞行器耦合气动弹性的

飞行动力学模型。采用假设模态法建立飞行器结

构动力学模型，考虑了飞行器结构的变截面惯性

矩效应，对比了常截面和变截面梁模型的模态振

型和频率。完成了刚体飞行器和两种柔性飞行器

在马赫数为８、高度为２５．９ｋｍ飞行条件下的平衡
计算和零极点分析，并进行了对比。

１　高超声速飞行器结构动力学模型

本文以ＡＦＲＬ／ＲＢＣＡ高超声速飞行器（ＨＳＶ）
为研究对象［８－１０］，采用国际单位制，并取单位宽

度。飞行器外形参数如图１所示，由四个面组成，

图１　高超声速飞行器模型
Ｆｉｇ．１　Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｍｏｄｅｌ

一个上表面和三个下表面。机身长度为 Ｌ＝
３０４８ｍ，宽度为１５２４ｍ，为了研究方便，取单位
长度１ｍ，前体长度Ｌａ＝１４３３ｍ，发动机长度Ｌｎ＝
６０９ｍ，后体长度 Ｌａ＝１００６ｍ；质心距头部 ｘｆ＝
１６７６ｍ，角度 τ１Ｕ＝３°，τ１Ｕ＝６２°，τ１Ｕ＝１４３°，升
降舵距离飞行器头部２５９ｍ，面积５１８ｍ２，发动
机高ｈｉ＝１ｍ。飞行器质量ｍ＝９１６×１０

３ｋｇ，转动
惯量Ｉｙｙ＝３８６×１０

５ｋｇ·ｍ２。结构支撑材料假设
为钛合金。文献［８］中给出了飞行器各部分质量
和位置，并假设各部分在所占的体积内均匀分布，

如图２所示。表１给出了单位宽度的质量分布，
其中单位宽度的质量为 ９１５８６ｋｇ，转动惯量为
３８３５ｅ５，与文献［９］一致。

表１　ＨＳＶ模型单位宽度质量分布
Ｔａｂ．１　ＭａｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐｅｒｕｎｉｔｗｉｄｔｈｏｆＨＳＶｍｏｄｅｌ

子系统 质量／ｋｇ 范围／ｍ

自由梁 １３６０．２ ［　 ０　３０．４８］

前部设备系统 ９０．７ ［２．４４　 ３．６６］

前部液氢储箱 ２０６７．５ ［９．１４　１５．２４］

液氧储箱 ２８１１．０ ［１４．６３　１８．９０］

载荷 ４５．３ ［１５．２４　１８．２９］

推进系统 １８１．４ ［１６．１５　２０．４２］

后部液氢储箱 １５５９．７ ［２０．５７　２５．１５］

后部设备子系统 １３６．０ ［２６．８２　２８．０４］

结构 ９０６．８ ［１２．１９　２１．３４］

图２　飞行器内部空间示意图
Ｆｉｇ．２　ＩｎｎｅｒｓｐａｃｅｏｆＨＳＶ

图３　单位宽度截面惯性矩沿纵轴变化对比图
Ｆｉｇ．３　Ｕｎｉｔｗｉｄｔｈｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｉｎｅｒｔｉａｌｍｏｍｅｎｔ

ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌｏｎｇｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｘｉｓ

　　将飞行器结构等效为变截面梁，根据工字梁
惯性矩与高度的关系，可得到飞行器单位宽度截

面惯性矩Ｉ（ｘ）沿飞行器纵轴的近似变化情况，如
图３所示，虚线和实线分别为常值截面惯性矩和
变截面惯性矩。

下面给出非均质变截面惯性矩梁的模态分析

过程。普通自由梁自由振动模型为

　
２

ｘ２
ＥＩ（ｘ）

２ｗ（ｘ，ｔ）
ｘ[ ]２ ＋ｍ（ｘ）

２ｗ（ｘ，ｔ）
ｔ２

＝０（１）

自由边界条件

２ｗ
ｘ２
＝０，

３ｗ
ｘ３
＝０ （２）

·８·
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其中ｆ（ｘ，ｔ）为作用于飞行器上的分布力，ｍ为飞
行器的质量，ｗ为挠度。

对于非均质变截面梁，很难求出解析解，因此

采用假设模态法求解自然频率ωｉ和模态振型ｉ，
然后建立基于模态坐标的动力学方程。对于自由

梁的弯曲振动，假设任意点ｘ在ｔ时刻的位移为

ｗ（ｘ，ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｉ（ｘ）ηｉ（ｔ） （３）

对应的动能和势能分别为

Ｔ＝１２
ｗＴＭｗ （４）

Ｖ＝１２ｗ
ＴＫｗ （５）

其中

ｗ＝ ｗ１，…，ｗ[ ]ｎ
Ｔ （６）

Ｍ和Ｋ分别为广义质量矩阵和广义刚度矩阵，元
素分别为

ｍｉｊ＝∫
Ｌ

０
ρＡ（ｘ）ｉ（ｘ）ｊ（ｘ）ｄｘ （７）

ｋｉｊ＝∫
Ｌ

０

ＥＩ（ｘ）
２ｉ（ｘ）
ｘ２

２ｊ（ｘ）
ｘ２

ｄｘ （８）

对于自由振动问题，根据拉格朗日方程，可得

Ｍｗ̈＋Ｋｗ＝０ （９）
基于均匀自由梁的基函数计算Ｍ和Ｋ，求解上述
广义特征值问题，可得到自由梁的自然频率ωｉ和
模态振型ｉ。

表２　前三阶模态频率对比
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｔｈｒｅｅｏｆｍｏｄｅ

模态阶数
模态角频率（ｒａｄ／ｓ）

常截面 变截面

１ ２１．３６ ２１．３６
２ ５１．７０ ４７．１３
３ １０２．７３ ８３．５１

　　通过调整参数，使得变截面和横截面的一阶
模态频率在２１ｒａｄ／ｓ左右。常截面和变截面梁模
型的前三阶模态频率如表２所示，模态振型如图
４所示。通过对比二、三阶模态频率可以发现，变
截面自由梁角频率均比常截面自由梁低。图４中
实线和虚线分别表示恒截面模态振型和变截面模

态振型，带“□”“▲”“!”的曲线分别表示一阶、
二阶、三阶模态振型。通过对比可以看出，变截面

自由梁与常截面自由梁前三阶模态振型接近；相

比常截面自由梁，变截面自由梁的振型在两端变

形较大、中间变形较小，这主要是由于两端处弯曲

刚度较小，而中间弯曲刚度较大。

图４　前三阶模态振型对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｔｈｒｅｅｍｏｄｅｓｈａｐｅ

２　气动弹性与飞行动力学耦合模型

忽略飞行器的刚柔耦合（模态加速度与刚体

加速度的相互耦合），考虑气动弹性效应的高超

飞行器飞行动力学模型如下［１１］
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方程（１０）中Ｖ（ｔ）表示速度，ｈ（ｔ）表示高度，
α（ｔ）表示攻角，θ（ｔ）表示俯仰角，Ｑ（ｔ）表示俯仰
速率，ηｉ（ｉ＝１，２，３）表示第 ｉ阶广义结构模态位
移；另外，ｍ表示飞行器质量，Ｉｙｙ表示转动惯量，ｇ
表示重力加速度，Ｔ表示推力，Ｌ表示升力，Ｄ表
示阻力，Ｍ表示俯仰力矩，Ｎｉ（ｉ＝１，２，３）表示广义
力，ωｉ表示第ｉ阶模态的自然频率，ζｉ表示第 ｉ阶
模态的阻尼系数。状态包括５个刚体状态变量和
６个柔性状态量，如下：

ｘ＝ Ｖ，ｈ，γ，α，Ｑ，η１，η１，η２，η２，η３，η[ ]３
Ｔ

（１１）
方程（１０）中气动弹性与飞行动力学是间接耦

合，刚体运动对弹性模态的影响体现在广义力Ｎｉ
中，弹性模态对刚体运动的影响体现在推力 Ｔ、阻
力Ｄ以及升力Ｌ中。方程中不存在刚柔耦合项。

气动力、力矩和推力采用文献［１１］给出的拟
合模型，该模型考虑了激波、膨胀波效应，粘性效

应和非定常效应。计算公式如下：

·９·
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其中
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式中ｑ＝１２ρＶ
２为动压，Ｓ为参考面积，ｚＴ为发动

机推力偏心，ｃ为参考长度。其中 δｅ表示舵偏角
（尾翼），表示等效燃料比。（１２）和（１３）式中的
系数见文献［１１］，需要说明的是在具体使用时需
要换算到单位宽度（１ｍ）。

３　平衡与动态特性分析

引入结构柔性效应后，系统的平衡和动态特

性发生变化。为了研究飞行器的平衡和动态特

性，针对马赫数为８、高度为２５．９ｋｍ的等速平飞
典型飞行条件，进行了刚体飞行器、常截面和变截

面柔性飞行器平衡和动态特性的分析，并进行了

对比。控制输入为ｕ＝［δｅ，］
Ｔ，其中δｅ表示舵偏

角（尾翼），表示等效燃料比。输出取速度和倾
角，ｙ＝［Ｖ，γ］Ｔ。

３．１　飞行器静态特性

高超声速飞行器的平衡条件如下：

（１）８马赫和２５．９ｋｍ；
（２）状态导数为零；
（３）水平飞行，γ＝０。
待求解的平衡量有：攻角α、柔性状态η和控

制量δｅ、。

表３　２５．９ｋｍ、８马赫数下平衡点对比
Ｔａｂ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒｉｍｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｔＭａｃｈ８，２５．９ｋｍ：ｌｅｖｅｌｆｌｉｇｈｔ

α／（°） δｅ／（°）  η１ η２ η３ Δτ／（°）
刚体 ０．２８５６ ９．６０６２ ０．４０６３ － － － －

常截面梁 ０．１９７７ １０．９４８０ ０．４７７７ ２．６６６９ ０．００７９ －０．０４０２ ０．６６２８
变截面梁 ０．１６８８ １１．１８２３ ０．５０３７ ２．５００９ －０．１６１７ －０．１２４４ ０．８９４９

　　表３给出了刚体飞行器、常截面和变截面柔
性飞行器静态特性的对比，其中 Δτ表示由变形
引起的飞行器头部附加攻角。从结果可以看出，

考虑柔性效应后，刚体飞行器、常截面、变截面飞

行器的平衡攻角依次变小，升降舵偏角依次变大，

燃料当量比依次变大，这主要是因为飞行器变形

产生了正的附加攻角导致阻力增大，升力减小，力

矩增大，因此增大舵偏角保持力矩平衡，增大推力

抵消阻力。而变截面飞行器附加攻角要大于常截

面，这主要是因为所考虑的变截面梁在飞行器头

部具有较小的截面惯性矩，在飞行器设计中可以

通过采用高模量材料或增加加筋结构的方法加以

解决。另外，变截面二、三阶模态坐标大于常截面

梁，原因是对应的广义刚度（模态频率）较小。

３．２　动态特性分析
为了研究系统开环动力学，在上节平衡的基

础上进行了动力学方程的线性化。飞行器线性化

方程的开环极点如表４所示，开环零点如表５所
示。从表４可知，飞行器具有一个不稳定短周期
模态，这是由于飞行器本身静不稳定引起的。与

文献［５］不同的是，振荡模态弱不稳定，但是靠近
虚轴，与文献［１２］给出的试验结果较一致。高度
模态稳定，但是周期较大，通常可不考虑。通过极

点对比可知，刚体、横截面梁和变截面梁不稳定极

点依次增大，高度模态周期依次变短；但是，考虑

柔性效应后，振荡模态的不稳定变弱。从表５可
知，系统存在右半平面零点，说明飞行器存在非最

小相位行为。

表４　马赫数为８，高度为２５．９ｋｍ平飞状态的系统开环极点
Ｔａｂ．４　ＯｐｅｎｌｏｏｐｐｏｌｅｓａｔＭａｃｈ８，２５．９ｋｍ：ｌｅｖｅｌｆｌｉｇｈｔ

刚体 特征值　常截面梁 变截面梁 模态

３．３７７ ４．１８１ ４．４３０ 不稳定短周期

－３．７５７ －４．５８６ －４．８４４ 稳定短周期

－０．００２６１ －０．００２８７ －０．００２９６ 高度

２．２８９×１０－４±０．０３７０ｉ ３．７７９×１０－５±０．０２４８ｉ ４．０５０×１０－５±０．０２３３ｉ 振荡

－ －０．４２９±２１．７６６ｉ －０．４２７±２１．４６ｉ １阶气弹
－ －１．０３２±５１．５２５ｉ －０．９４２±４７．２２ｉ ２阶气弹
－ －２．０５０±１０２．５５８ｉ －１．６７±８３．８０ｉ ３阶气弹

·０１·
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表５　马赫数为８，高度为２５．９ｋｍ平飞状态的系统开环零点
Ｔａｂ．５　ＯｐｅｎｌｏｏｐｚｅｒｏｓａｔＭａｃｈ８，２５．９ｋｍ：ｌｅｖｅｌｆｌｉｇｈｔ

刚体 常截面梁 变截面梁

７．８３０３ ７．６８９２ ７．８５３６
－８．１２０５ －８．０３６４ －８．２０５８
０ ０ ０
－ －０．５７１６±２３．６２２０ｉ －０．５０８８±２３．０１２７ｉ
－ －１．０５６４±５２．０９８１ｉ －１．０４３６±４８．１６５０ｉ
－ －２．０４５４±１０２．２７７３ｉ －１．６８１３±８２．９５８８ｉ

４　结论

本文建立了高超声速飞行器耦合气动弹性的

飞行动力学模型，采用假设模态法考虑飞行器结构

柔性效应。考虑了变截面梁对模态振型和频率的

影响，变截面梁效应对模态频率影响较大（一阶除

外），对模态振型的影响也较大。对比了刚体飞行

器、常截面和变截面柔性飞行器在马赫数为８，高
度为２５．９ｋｍ飞行条件下的平衡结果。结果表明：
刚体、常截面梁和变截面梁平衡攻角依次减小，平

衡升降舵偏角依次增大，燃料当量比依次增大，变

截面梁的平衡状态的附件攻角大于常截面梁。通

过对零极点的对比分析发现，系统存在一个不稳定

极点，高度模态弱稳定，振荡模态弱不稳定；刚体、

常截面梁和变截面梁不稳定性依次增大，变截面梁

二、三阶气弹模态频率小于常截面梁。

通过上述对比可知，柔性飞行器相对刚体飞

行器平衡状态有很大的改变，因此在飞行器总体

设计和控制系统设计中需要考虑柔性效应，此外

通过常截面梁和变截面梁的对比显示，横截面效

应引起稳定性的进一步下降，因此在控制系统设

计中需要考虑变截面效应。
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