
第 29卷 第 7期
Vol. 29 No. 7

控 制 与 决 策
Control and Decision

2014年 7月
Jul. 2014

面向控制的弹性体高超声速飞行器建模与分析

文章编号: 1001-0920 (2014) 07-1205-06 DOI: 10.13195/j.kzyjc.2013.0387

张希彬1,2, 宗 群1

(1. 天津大学电气与自动化工程学院，天津 300072；2. 天津科技大学理学院，天津 300222)

摘 要: 针对高超声速飞行器建模中气动-推进-弹性结构之间的耦合问题,给出飞行器综合建模方法. 利用空气动

力学相关理论估算气动力、推力及弹性模态,建立了高超声速飞行器弹性体机理模型和面向控制模型,分析了气动

加热和质量变化对飞行器弹性模态的影响及纵向气动特性. 实验结果表明,气动加热和质量变化对弹性模态影响显

著,面向控制模型能降低模型的复杂度,保留机理模型的耦合特性,并为控制器设计提供模型依据.
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Abstract: Considering the mutual couplings in aerodynamics, propulsion and flexible structure in the hypersonic vehicle,

a synthetic method of modeling is given. Firstly, the aerodynamic theory is used to estimate aerodynamic forces, thrust

and flexible mode of hypersonic vehicle. The control-oriented model for a flexible hypersonic vehicle is developed. Then,

the effects of aerodynamic heating and mass decrease on the natural frequencies and mode shapes, and the longitudinal

aerodynamic characteristics are analyzed. The simulations show that the aerodynamic heating and mass decrease of the

fuselage affect the flexible modes significantly. The control-oriented model can not only reduce the complexity of the model

but also retain the coupling characteristics, and can be applied to controller design.
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0 引引引 言言言

高超声速飞行器是一种跨空域、超高速、长距离

的新型飞行器, 在军事和民用领域中具有广泛的应

用前景, 是近年来航空航天领域的研究重点.相对于

传统的飞行器, 高超声速飞行器采用机身-发动机一

体化设计, 机身采用轻质材料、细长体结构、升力体

或乘波体布局.独特的一体化设计及气动布局使得整

个机体的各个部分在高速飞行中表现出很强的耦合

特性. 气动和推进系统交互作用,机身表面产生的气

动热降低机体刚度,导致机身产生一定程度的弹性振

动和变形, 影响飞行器表面气动布局和推进系统,而

气动布局的改变能够加剧飞行器机身的振动变形,导

致飞行器失稳. 气动力、气动热、弹性结构及控制之

间的相互作用使得高超声速飞行器耦合程度更高,受

到的不确定影响更复杂.

耦合特性及动力学特性分析会对提高飞行器建

模的准确度和最终实现的有效控制产生重要影响,

在建模分析中应充分考虑[1]. Chavez等[2]建立了包含

气动/推进/弹性结构耦合效应的动态解析模型, 突

出了动力学耦合和控制系统一体化; Clark等[3]利用

CFD技术建立了面向控制弹性体纵向动力学模型;

Bolender等[4]利用流体力学理论, 考虑气动布局、推

进系统和结构弹性耦合影响, 建立了第一定律模型;

Parker[5]给出了简化的面向控制模型, 忽略了模型中

的弱耦合项; Bolender等[6-7]分析了弹性非定常效应

及气动热弹性对弹性模态的影响.
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本文针对高超声速飞行器弹性影响和气动与推

进产生耦合影响的问题,首先利用假设模态法获取弹

性振动响应,采用斜激波理论、普朗特-迈耶膨胀波理

论、活塞理论、Eckert参考温度法和一维可压缩流关

系式估算了高超声速飞行器气动力、推力和力矩,包

括气流热粘性和弹性效应;然后分析了飞行器温度增

加和质量变化对弹性结构固有频率和振动模态的影

响及纵向气动特性; 最后利用曲线拟合方法, 建立了

面向控制的高超声速飞行器曲线拟合模型,为控制器

设计提供模型基础.

1 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器建建建模模模

1.1 动动动力力力学学学模模模型型型

高超声速飞行器采用机身-发动机一体化设计,

纵向几何构型如图 1所示. 超燃发动机位于机身下部,

并带有移动罩门;飞行器前体下表面产生升力和抬头

力矩,同时作为压缩面增加发动机进口气流的压强和

密度;后体下表面作为膨胀面产生升力、推力以及低

头力矩.高超声速飞行器弹性体纵向动力学方程一般

为[8]⎧⎨⎩

𝑉̇ =
1

𝑚
(𝑇 cos𝛼−𝐷)− 𝑔 sin(𝜃 − 𝛼),

𝛼̇ =
1

𝑚𝑉
(−𝑇 sin𝛼− 𝐿) +𝑄+

𝑔

𝑉
cos(𝜃 − 𝛼),

𝑞 = 𝐼𝑦𝑦/𝑀,

𝜃 = 𝑞,

ℎ̇ = 𝑉 sin(𝜃 − 𝛼),

𝜂𝑖 + 2𝜁𝑖𝜔𝑖𝜂̇𝑖 + 𝜔2
𝑖 𝜂𝑖 = 𝑁𝑖, 𝑖 = 1, 2, 3.

(1)

其中: {𝑉, 𝛼, 𝑞, 𝜃, ℎ}为刚体状态, {𝜂1, 𝜂̇1, 𝜂2, 𝜂̇2, 𝜂3, 𝜂̇3}
为弹性体状态, 𝛿𝑒和𝜙为控制输入量, 𝜁𝑖为结构阻尼

比, 𝜔𝑖和 𝜂𝑖分别为自然频率和模态广义坐标. 控制

量及刚体和弹性体之间的耦合, 通过力和力矩𝐿,𝐷,

𝑇,𝑀,𝑁𝑖作用于模型,飞行器受力可由空气动力学相

关理论计算.
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图 1 飞行器几何构型

1.2 弹弹弹性性性结结结构构构

将飞行器机身看作自由梁结构,只考虑梁的纵向

振动,假设机身弹性振动引起的变形很小, 满足弹性

胡克定律.利用基于拉格朗日方程获取的假设模态法

计算机身结构弹性模态[7],机身梁的弹性位移为

𝜔(𝑥, 𝑡) =

𝑛∑
𝑖=1

Φ𝑖(𝑥)𝜂𝑖(𝑡). (2)

其中Φ𝑖(𝑥)(𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛)为假设模态, 模态之间相

互独立, 满足梁结构的几何边界条件,且存在各阶导

数,一般选取自由梁结构的振型函数为假设模态.

利用假设模态估算飞行器质量和刚度分布,并以

质量矩阵𝑴 = (𝑚𝑖𝑗)𝑛×𝑛和刚度矩阵𝑲 = (𝑘𝑖𝑗)𝑛×𝑛

给出,其中

𝑚𝑖𝑗 =
w 𝐿

0
𝑚̄Φ𝑖(𝑥)Φ𝑗(𝑥)d𝑥,

𝑘𝑖𝑗 =
w 𝐿

0
𝐸𝐼

d2Φ𝑖(𝑥)

d𝑥2

d2Φ𝑗(𝑥)

d𝑥2
d𝑥,

𝑴和𝑲为对称阵.

为了获取机身梁的频率及振型模态,考虑自由振

动,有
(𝜔2𝑰 −𝑴−1𝑲)𝜂 = 0. (3)

固有频率𝜔即为矩阵𝑴−1𝑲特征根的平方根,

机身梁的振型模态为矩阵𝑴−1𝑲特征向量与假设模

态Φ𝑖(𝑥)的线性组合.

由于机身弹性结构振动,飞行器机身前体和后体

产生变形角为⎧⎨⎩
Δ𝜏1 =

𝑛∑
𝑖=1

d𝜑𝑖(𝑥)

d𝑥

∣∣∣𝑥=0𝜂𝑖(𝑡),

Δ𝜏2 =

𝑛∑
𝑖=1

d𝜑𝑖(𝑥)

d𝑥

∣∣∣𝑥=𝐿𝜂𝑖(𝑡).

(4)

前体和后体的变形将导致机体角 𝜏1𝑢, 𝜏1𝑙, 𝜏2改

变,使得发动机进气口气流条件发生变化, 进而影响

气动布局和发动机系统性能.

1.3 空空空气气气动动动力力力模模模型型型

通过分析飞行器机身表面的流场特性,可利用空

气动力学相关理论估算飞行器表面压力,建立空气动

力学模型.

1.3.1 定定定常常常力力力

当流体流经凹面时,机身表面产生斜激波,利用

斜激波关系式计算表面气流压强、马赫数及温度;当

流体流经凸面时, 机身表面产生膨胀波,利用膨胀波

关系式计算表面气流压强、马赫数及温度.在确定飞

行器各表面压强后,可求出各表面受力及力矩.

对于飞行器前体下表面, 作为压缩面, 当 𝜏1𝑙 >

−𝛼时,产生斜激波.利用斜激波关系式计算激波后表

面压强,从而得到前体下表面受力在机体轴上的分量

及力矩 ⎧⎨⎩
𝐹𝑥,dow = −𝑃𝑑𝐿𝑓 tan 𝜏1𝑙,

𝐹𝑧,dow = −𝑃𝑑𝐿𝑓 ,

𝑀dow = −𝐹𝑥,dow𝑧𝑑 + 𝐹𝑧,dow𝑥𝑑.

(5)
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其中: 𝑃𝑑为斜激波后压强, 𝐿𝑓为机头到发动机口的水

平距离.

同理, 可利用斜激波及普朗特-迈耶膨胀波理论

计算高超声速飞行器上表面、升降舵面、发动机下表

面及后体下表面力和力矩.综合各表面受力, 可得到

作用在弹性体飞行器上的气动力在机体𝑥轴和 𝑧轴的

分量𝐹𝑥, 𝐹𝑧和力矩𝑀𝑟.

1.3.2 弹弹弹性性性非非非定定定常常常力力力

高超声速飞行器在高速飞行中由于流体与机身

表面的相互作用产生弹性非定常效应.利用活塞理论

计算弹性非定常力,飞行器表面的压强可写为[9]

𝑃 = 𝑃𝑖

(
1 +

𝛾 − 1

2

𝑉𝑖

𝑎𝑖

) 2𝛾
𝛾−1

. (6)

其中: 𝑃𝑖为斜激波或膨胀波后的表面局部压强, 𝛾为

比热比, 𝑉𝑖为表面法向速度, 𝜌𝑖和 𝑎𝑖为表面气流密度

和音速.

由一阶线性活塞理论,力的微元表达式为

d𝐹 = −𝑃𝑖 − 𝜌𝑖𝑎𝑖[𝑉𝑖 ⋅ 𝑛]d𝐴𝑛. (7)

其中: d𝐴为面积元素, 𝑛为外法线矢量.

假设发动机是刚体结构,将机身梁弹性变形速度

作为弹性结构振动效应,将其视为作用在飞行器表面

的扰动,并加入到力的微元表达式中. 机身梁弹性变

形速度为

𝜔̇(𝑥, 𝑡) =

∞∑
𝑖=1

Φ𝑖(𝑥)𝜂̇𝑖(𝑡) = Φ ⋅ 𝜂̇. (8)

由式 (7)、(8)积分即可获得作用在机身表面的弹

性非定常力

𝐹fle =
w
𝜌𝑖𝑎𝑖[Φ ⋅ 𝜂̇ ⋅ 𝑛]d𝐴𝑛. (9)

由式 (9)分别计算飞行器前后体下表面的弹性非

定常力,可得到作用在弹性体飞行器上总的弹性非定

常力𝐹𝑥.fle, 𝐹𝑧,fle和力矩𝑀fle.

1.3.3 热热热粘粘粘性性性力力力

流经飞行器表面的流体由于粘性效应产生摩擦

阻力. 采用Eckert参考温度法[10]计算飞行器各表面粘

性摩擦力,其中参考温度是关于表面马赫数𝑀、表面

气流温度𝑇 及表面壁的温度𝑇𝑤的函数,即

𝑇 ∗ = 𝑇 [1 +𝑀2 + 0.58(𝑇w/𝑇 − 1)]. (10)

摩擦阻力为

𝐹vis = 5𝜏w𝐿s/4. (11)

其中: 𝜏w为参考温度的相关函数, 𝐿s为表面长度.

飞行器表面粘性法向力和切向力分别为⎧⎨⎩𝑁vis = 𝐹vis sin𝛽,

𝑇vis = 𝐹vis cos𝛽.
(12)

其中 𝛽为表面相对于机体轴的偏转角.

粘性效应引起的附加升力、阻力和俯仰力矩分

别为 ⎧⎨⎩
𝐿vis = 𝑁vis cos𝛼− 𝑇vis sin𝛼,

𝐷vis = 𝑁vis sin𝛼− 𝑇vis cos𝛼,

𝑀vis = 𝐹vis𝐿𝑥 sin𝛽.

(13)

其中𝐿𝑥为力臂长度.

利用参考温度法可分别计算飞行器上表面、下

表面、发动机下表面及升降舵面上的粘性升力、粘性

阻力和粘性俯仰力矩.综合考虑弹性和粘性效应,总

的升力、阻力和俯仰力矩分别为⎧⎨⎩

𝐿 = (𝐹𝑥 + 𝐹𝑥.fle) sin𝛼−
(𝐹𝑧 + 𝐹𝑧.fle) cos𝛼+ 𝐿vis,

𝐷 = −(𝐹𝑥 + 𝐹𝑥.fle) cos𝛼−
(𝐹𝑧 + 𝐹𝑧.fle) sin𝛼+𝐷vis,

𝑀 = 𝑀𝑟 +𝑀fle +𝑀vis.

(14)

1.4 推推推力力力模模模型型型

类似文献 [11], 发动机系统分为进气道、燃烧室

和内喷嘴,采用一维流关系式计算发动机进出口气流

条件,根据动量定理,得到推力为

𝑇 = 𝑚̇𝑎(𝑉𝑒 − 𝑉∞) + (𝑝𝑒 − 𝑝∞)𝐴𝑒/𝑏. (15)

其中: 𝑚̇𝑎为空气质量流速, 𝑉𝑒为出口处流速, 𝑉∞为

来流速度, 𝑝𝑒为出口处压强, 𝐴𝑒/𝑏为单位展长的出口

面积.

2 弹弹弹性性性模模模态态态分分分析析析

由于燃料的消耗,飞行器在高速飞行中质量不断

变化,机身结构温度升高,材料性能下降,产生热应力,

从而影响飞行器的固有频率和振动模态.为了分析气

动加热和质量变化对频率和模态的影响, 基于文献

[7],假设机身为两端自由梁结构,质量分布均匀;在 0

时刻温度固定, 随着飞行时间的增加, 飞行器机身温

度升高,抗弯刚度下降.

利用假设模态法,计算不同时刻的固有频率及振

型模态,结果如表 1及图 2所示.

表 1 仿真参数

属性 0ℎ 1ℎ 2ℎ

质量/(slug/ft) 202.162 1 158.723 6 115.285 1

重心离机头距离/ft 53.155 5 52.906 8 52.470 7

抗弯刚度 9.82 e+07 8.65 e+07 7.68 e+07

𝜔1/(rad/s) 20.845 3 20.321 3 20.165 8

𝜔2/(rad/s) 50.012 3 50.924 6 55.361 0

𝜔3/(rad/s) 98.774 3 102.537 7 113.066 4

Δ𝜏1/deg −2.194 4 −2.383 5 −2.813 2

Δ𝜏2/deg 0.584 4 0.704 7 0.916 7

由表 1和图 2可知,当质量减小、温度升高时,飞
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图 2 不同时刻的振型模态

行器重心改变,抗弯刚度下降,振型模态幅度增大,第

一阶固有频率变化较小,第二阶和第三阶频率变化显

著.对于由飞行器弹性形变引起的机身前体和后体的

变形角,假设此时广义坐标固定. 可以看出,弹性形变

对机身前体角影响较大,并且随着飞行时间增加, 前

后体变形角呈变大趋势.

3 纵纵纵向向向气气气动动动特特特性性性分分分析析析

在𝑀𝑎 = 8, ℎ = 85 000 ft, 𝛿𝑒 = 0∘, 𝜂1 = 𝜂2 = 𝜂3

= 0的条件下, 当攻角在−5∘ ∼ 5∘之间变化时, 各力

和力矩系数随攻角和油门开度的变化曲线如图 3和

图 4所示.
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图 3 力系数与升阻比的变化

由图 3可知: 升力系数具有增大的趋势, 并与攻

角成线性关系,这是由于随着油门开度的增加, 后体
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图 4 粘性升力与粘性阻力的变化

尾喷的作用加强, 产生了附加的升力; 阻力系数先减

小后增大,当油门开度加大时减小, 这是由于后体尾

喷造成飞行器后体流体参数改变,使得气流在飞行器

轴向产生与阻力方向相反的力;推力系数随攻角增大

而减小, 当油门开度加大时增大,这是由于油门开度

增加时, 发动机捕获了更多的气流, 产生了更大的推

力; 俯仰力矩系数随攻角先减小后增大,当油门开度

加大时增大,当攻角增加到一定值后, 俯仰力矩系数

随油门开度加大而减小,这是由于后体尾喷的作用使

后体下表面的受力变大,飞行器产生低头效应,俯仰

力矩整体减小; 升阻比随攻角先减小后增大;广义力

系数呈减小趋势, 与攻角成线性关系,并随着马赫数

的增大而减小.

由图 4可知: 粘性升力与攻角呈线性减小的趋

势, 并随马赫数的增加而变大;粘性阻力呈现先减小

后增大的趋势,并随马赫数的增加而变大.可以看出,

粘性力受马赫数及攻角的影响显著.

4 面面面向向向控控控制制制模模模型型型

因为由机理推导的模型耦合特性严重,具有强非

线性,难以进行控制器设计,所以需对模型进行简化,

建立面向控制的飞行器模型. 面向控制建模的首要问

题是简化复杂的气动和推力模型. 通常利用曲线拟合

的方法将复杂的气动力、力矩、推力及广义力表示成

相应状态和控制输入量的多项式函数,以便于控制器

的设计.通过分析机理推导模型的耦合及气动离散数

据的趋势,确定拟合中的变量,选取气动表达式为⎧⎨⎩

𝐿 ≈ 𝑞𝑆𝐶𝐿(𝑀𝑎,𝛼, 𝛿𝑒, 𝜂1, 𝜂2, 𝜂3),

𝐷 ≈ 𝑞𝑆𝐶𝐷(𝑀𝑎,𝛼, 𝛿𝑒, 𝜂1, 𝜂2, 𝜂3),

𝑇 ≈ 𝑞𝑆𝐶𝑇 (𝑀𝑎,𝛼, 𝜙, 𝛿𝑒, 𝜂1, 𝜂2, 𝜂3),

𝑀 ≈ 𝑧𝑇𝑇 + 𝑞𝑐𝑆𝐶𝑀 (𝑀𝑎,𝛼, 𝛿𝑒, 𝜂1, 𝜂2, 𝜂3),

𝑁𝑖 ≈ 𝑞𝑆𝐶𝑁𝑖(𝑀𝑎,𝛼, 𝛿𝑒, 𝜂1, 𝜂2, 𝜂3), 𝑖 = 1, 2, 3.

(16)

给定各变量的取值范围,如表 2所示. 根据前文

中的气动表达式生成气动数据,采用逐步回归法获得

高超声速飞行器气动系数表达式
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𝐶𝐿 = −0.005 8𝑀𝑎+ 5.844 2𝛼+ 0.756𝛿𝑒−
0.053 2𝜂1 − 0.044 8𝜂2 − 0.105 9𝜂3+

0.062 1,

𝐶𝐷 = 0.020 344𝑀𝑎− 0.005 5𝛼− 0.000 655𝛿𝑒+

7.725 88𝛼2 + 0.945 984𝛿2𝑒 + 1.984 68𝛼𝛿𝑒+

0.002 520 54𝜂1 + 0.002 520 54𝜂2+

0.000 803 691𝜂3 − 0.110 948,

𝐶𝑀 = 0.524𝑀𝑎+ 31.790 4𝛼− 25.146 4𝛿𝑒−
0.311 7𝜂1 − 1.052 9𝜂2 − 0.498𝜂3−
0.887 4,

𝐶𝑇 = 0.005 9𝑀𝑎− 0.425 5𝛼− 0.729 7𝜙+

0.008 1𝛼3𝜙+ 0.01𝛼2𝜙+ 0.015 7𝛼𝜙−
126.897 6𝑀𝑎𝜙+ 132.316 5𝜂1−
9.316 3𝜂2 + 0.123 9𝜂3 − 0.042 9,

𝐶𝑁𝑖 = −0.000 3𝑀𝑎− 0.451 5𝛼− 0.151 7𝛿𝑒+

0.004 2𝜂1 + 0.001𝜂2 + 0.008 7𝜂3−
0.002 7,

𝐶𝑁2
= −0.000 6𝑀𝑎− 0.123 6𝛼− 0.086 4𝛿𝑒+

0.000 9𝜂1 − 0.001 2𝜂2 + 0.002 1𝜂3+

0.001 5,

𝐶𝑁3 = 0.000 5𝑀𝑎− 0.136 5𝛼− 0.052 7𝛿𝑒+

0.000 9𝜂1 + 0.000 3𝜂2 + 0.002𝜂3−
0.004 4.

(17)

表 2 各变量的变化范围

变量 范围 变量 范围

𝑉/(ft/s) 7 500∼ 10 500 𝜂1/ft −0.3∼ 0.4

𝛼/(∘) −5∼ 5 𝜂2/ft −0.03∼ 0.4

𝛿𝑒/(
∘) −10∼ 10 𝜂3/ft −0.003∼ 0.004

𝜙 0.05∼ 1.5

由式 (17)可以看出,气动系数表达式是关于刚体

状态、弹性体状态和控制输入量的拟合多项式函数.

表达式降低了机理推导模型的复杂度,同时体现了高

超声速飞行器气动-推进-弹性结构之间的耦合.其中:

刚体对弹性体的耦合体现在广义力系数表达式中;弹

性体对刚体的耦合体现在升力、阻力、俯仰力矩和推

力系数中.

面向控制模型是模型复杂度与精确度之间的平

衡, 气动模型中变量交叉项与高次项的加入使得模

型的精度提高, 耦合性更强, 而弹性效应的耦合影响

使得模型具有弹性零动态, 产生非最小相位现象,加

大了控制器的设计难度.在控制器设计中, 考虑弹性

效应对气动和推进的耦合影响,一般需对面向控制模

型做一定的改进或简化,如:忽略弱耦合项,将弹性影

响视为不确定, 基于动态逆方法设计鲁棒性强的滑

模控制器[12];也可选取调度参数建立变参数模型,利

用LPV控制方法设计控制器[13-14], 达到对模型稳定

跟踪控制的目的.

为了验证气动系数拟合多项式的准确性,令ℎ =

85 000 ft, 𝑄 = 0∘, 𝛿𝑒 = 0∘, 𝜙 = 0.6, 𝜂1 = 𝜂2 = 𝜂3 = 0,

观察力和力矩系数与马赫数及攻角的拟合效果,其中

升力系数三维图如图 5所示.
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图 5 升力系数与攻角及马赫数的关系

由图 5可知,拟合函数曲面图与实验数据点的插

值曲面在趋势上是一致的.而在曲线拟合中, 各系数

拟合值的检验 𝑝值为 0, 判定系数均在 0.9以上, 说明

拟合多项式是极显著的.此外, 升力、阻力、推力、俯

仰力矩及广义力系数的均方根误差分别为 0.067 2、

0.009、0.232、0.005 7、0.006 6、0.002 9、0.002 1,说明残

差较小,拟合效果满足精度要求.

在高度为 85 000 ft, 马赫数为 8的情况下求取平

衡点,结果如表 3所示, 在平衡点处对模型线性化, 零

极点分布如图 6所示, 其中控制输入为 𝛿𝑒, 输出为速

度𝑉 .

表 3 某种条件下模型的平衡点

状态量 取值 变量 取值

𝑀𝑎 8 𝜂2/ft −0.013 534

ℎ/ft 85 000 𝜂3/ft −0.001 954

𝛼/∘ 0.6 𝛿𝑒/
∘ 7.9

𝜂1/ft −0.149 77 𝜙 0.4
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由图 6可知, 模型有一个不稳定的长周期模态,

一个不稳定的短周期模态及 3个稳定的气动弹性模

态.从表 3及图 6可以看出,面向控制模型具有配平能

力,而且是不稳定的.

5 结结结 论论论

本文基于高超声速飞行器纵向几何构型, 采用

机理分析的方法,利用高超声速飞行器空气动力学相

关理论,建立了高超声速飞行器纵向弹性体模型. 模

型中,利用斜激波理论、普朗特-迈耶流理论、活塞理

论、Eckert参考温度法及一维流关系式计算高超声速

飞行器气动力及推力;利用计算量小且满足精度要求

的假设模态法求取高超声速飞行器的固有频率和振

型模态; 分析了机身气动加热和质量变化对飞行器

频率和模态的影响及飞行器纵向气动特性, 建立了

面向控制的高超声速飞行器弹性纵向模型.仿真结果

表明: 当质量减小、温度升高时, 机身发生弹性形变,

振型模态幅度增大,固有频率变化显著;纵向气动特

性分析及面向控制模型体现了高超声速飞行器的机

身、推进系统以及弹性结构的相互耦合关系.在以后

的工作中, 需对模型进行进一步的分析,并选取适当

的控制方法[15-16]对模型进行控制器设计.
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