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高超声速飞行器模型弹性特性影响的机理分析 
 

张希彬，张振兴 
(天津科技大学理学院，天津 300457) 

摘  要：针对高超声速飞行器的弹性效应对气动及推进系统的耦合影响，基于一类高超声速飞行器构型，采用机理分

析方法，分析飞行器弹性形变，计算飞行器机身和控制面发生弹性形变后的气动布局及发动机推进系统的推力，研究

了弹性效应对气动及推进系统的耦合影响．仿真分析表明：当飞行器机身发生弹性形变时，升力、阻力、俯仰力矩及推

力变化明显．低阶弹性模态对飞行器的影响起主导作用，弹性效应的影响在建模中不容忽视． 
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Mechanism Analysis of the Elastic Effects of the Hypersonic Vehicle 

ZHANG Xibin，ZHANG Zhenxing 

(College of Science，Tianjin University of Science & Technology，Tianjin 300457，China) 

Abstract：Elastic effects on aerodynamics and the coupling of the propulsion system is important in hypersonic vehicle 

modeling．Based on hypersonic vehicle geometry and mechanism analyses，the aerodynamics and the thrust after elasticity of 

the vehicle and some other parts were computed．Simulations show that the elastic vibration can change flexible modes and 

the aerodynamic layout，and lower flexible modes play a leading role in affecting the vehicle．The influence of the elastic 

effects cannot be neglected in air vehicle modeling. 
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高超声速飞行器具有强突防、强摧毁、快速反应

及精准打击的能力，能够在大气层边缘临近空间飞

行，1～2,h 内到达全球任何地方．近年来，美国、俄罗

斯、中国、印度等国家均投入大量财力研究高超声速

飞行器，其中美国的成绩最为突出，从 20 世纪 90 年

代至今，试飞了一系列构型的飞行器，比较有代表性

的是 X–43A 和 X–51 系列构型飞行器．其中，X–43A

验证机在第 3 次试飞中上升到 33.5,km 高空，马赫数

达到了 9.65，刷新了大气层内飞行速度记录．作为

X–43A 构型的延续，X–51 构型已进行 5 次试飞．对

此类高超声速飞行器的研究，是近年来空天飞行器领

域的研究热点[1–2]． 

高超声速飞行器的飞行速度一般高于 5 倍音速，

采用轻质材料、细长体结构．在高速飞行环境下，飞

行器机身极易发生弹性形变，产生弹性效应与气动布

局、推进系统之间的强耦合性，给飞行器建模与控制

带来挑战．Chavez 等[3]针对 X–30 飞行器构型，采用

牛顿碰撞理论分析弹性飞行器受力，利用 NASTRAN

有限元法估算弹性模态，建立了弹性飞行器动态解析

模型．随着美国 X–43A 的试飞成功，Bolender 等[4]基

于 X–43A 飞行器构型，采用激波膨胀波理论和活塞

理论计算弹性飞行器受力，利用梁的振动理论和假设

模态法计算弹性模态，采用拉格朗日方程建立了复杂

的弹性高超声速飞行器动力学机理模型．其后，又在

模型受力分析中加入了弹性非定常效应及黏性效 

应[5–6]．Clark 等[7]基于 X–43A 飞行器构型，主要采用

CFD 技术和 NASTRAN 有限元法，分析弹性飞行器

受力及估算弹性模态．Fredreis 等[8]基于一类弹性高

超声速飞行器构型，采用激波膨胀波理论和泰勒麦克

方程计算飞行器受力，结合 CFD 技术，考虑弹性结

构梁的振动，建立了高超声速飞行器六自由度模

型．Khatri
[9]基于机理分析方法研究了一类飞行器的
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气动–热–推进–弹性结构之间的耦合问题．Praneeth

等[10]利用里茨法计算弹性模态和频率，讨论了高超

声速飞行器的结构弹性问题．李慧峰等[11]基于拉格

朗日方程法，建立了高超声速飞行器刚体/弹性体耦

合的动力学模型．Zong 等[12]和 Zeng 等[13]分别采用

机理分析方法，分析了一类弹性高超声速飞行器的气

动伺服弹性影响．Zhang 等[14]将飞行器机身看作两个

悬臂梁结构，采用牛顿碰撞理论计算机身表面受力，

分析了吸气式高超声速飞行器刚体和弹性的耦合 

影响． 

如何建立真实描述飞行环境与特性的模型是飞

行器建模与控制的关键．弹性效应对气动及推进系

统的耦合影响在建模中不容忽视．相对于牛顿碰撞

理论与激波膨胀波理论，活塞理论在飞行器气动的计

算中能够加入弹性定常与非定常效应，更接近真实气

动的物理特性．本文针对高超声速飞行器纵向几何

构型，基于带有强耦合项的飞行器动力学模型，采用

活塞理论方法，从机理上分析飞行器弹性形变及其对

气动布局和推进系统的影响，对弹性效应与气动、推

进系统之间的强耦合性进行仿真分析，为控制器设计

提供模型分析基础． 

1 高超声速飞行器动力学模型 

高超声速飞行器的纵向几何构型如图 1所示，采

用机身–发动机一体化结构设计，发动机为超燃冲压

发动机，位于机身下腹部．为了吸入更多的空气质量

流，在发动机进气道口处安有可移动的罩门．控制面

主要有位于前体的鸭翼面和位于后体的升降舵面． 

 

图 1 高超声速飞行器纵向几何构型 

Fig. 1 Hypersonic air vehicle geometry 

高超声速飞行器机身的细长体结构一般可看作

两端自由梁．在高速飞行中，飞行器前体产生斜激波

或膨胀波，气动和气动加热的作用使得飞行器机身极

易发生弹性形变，产生前体和后体变形角
1

τΔ 和
2

τΔ ，

如图 2 所示．随着机身发生弹性形变，飞行器表面的

流场特性和质心位置也将发生改变，从而影响整个飞

行器的气动布局和发动机推进系统性能．而气动特

性的改变又将加剧飞行器机身的弹性形变，产生弹 

性形变与机身表面气动、发动机推进系统之间的耦 

合性． 

 

图 2 高超声速飞行器弹性结构图 

Fig. 2 Flexible hypersonic air vehicle geometry 

在速度坐标系下，采用拉格朗日方程法，可建立

飞行器纵向一体化动力学模型[4–5]
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式中：刚体状态 { }, , , ,α γV h Q 分别为速度、高度、攻

角、航迹角和俯仰角；弹性体状态 { }1 1 2 2 3 3
, , , , ,η η η η η η� � �

为描述弹性体振动的广义坐标及其对时间的导数；

( ), , , , 1,2,3ζ ω ϕ =
i i i

x N i 分别为弹性结构阻尼比、固有

频率、弹性模态和广义力； , , ,
yy

J m m g 分别为转动惯

量、飞行器质量、质量分布和重力加速度； , , ,L D T M

分 别 为 飞 行 器 升 力 、阻力 、推 力 及俯仰力矩；

,= + = −� �U x Qz W z Qx 分别为飞行速度沿机体轴的分

量； ,x z 为飞行器在机体轴上的位移； , , 1,2,3λ Ψ =
i i

i 为

惯性耦合项，能够描述刚体和弹性体之间的耦合

性．此外，刚体和弹性体模态的耦合特性及控制输入

量：升降舵偏转角
e

δ 、鸭翼偏转角
c

δ 和发动机油门开

度 φ 还体现在升力、阻力、俯仰力矩、推力和广义力

的表达式中．刚体和弹性体模态的强耦合性使得飞

行器动力学模型复杂，难以进行控制器设计． 

2 弹性特性机理分析 

2.1 弹性特性对气动的影响 

高 超 声 速 飞 行 器各表 面纵向受 力如图 3 所

示．飞行器的受力区域主要包括机体上表面、前后体

下表面、升降舵上下表面、鸭翼上下表面及发动机下

表面． 

 

图 3 飞行器表面受力图 

Fig. 3 Forces acting on the air vehicle surface 

当飞行器机身发生弹性形变时，机身两端自由梁
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式中： ( )ϕ
i
x 为弹性模态，可由 CFD 或假设模态法计

算得到； ( )η
i
t 为弹性状态；L 为机身长度． 

飞行器机身结构发生弹性形变，机身表面的气流

斜激波或膨胀波特性将发生改变，从而改变作用在飞

行器表面的气动力． 

对 于 飞 行 器 机 身 ，以上 表 面 为例，当攻角

1 1
α τ τ− Δ＜ 时，产生斜激波；当攻角

1 1
α τ τ− Δ＞ 时，产

生膨胀波；当
1 1

α τ τ= − Δ 时，流经上表面的流体为自

由流． 

考虑机身弹性模态与气动之间的耦合影响，采用

活塞理论计算弹性飞行器表面受力．一阶活塞理论

力的微元表达式为 

   [ ]d dF p a V n Anρ∞ ∞= − − ⋅ � �

 (3)
 

式中：V 为表面相对于气流的速度，由经过表面的气

流特性决定；p 为表面压强； , ,ρ∞ ∞
�

a n 分别为来流密

度、声速和表面法向量． 

加入弹性效应影响，机身上表面气流流速为 

 ( )1 1up 1cos τ τ− Δ= +
�

V V i  

     ( ) ( )( )1 1 1
sin ,τ τ ω− Δ +

�
�V x t k  (4)

 

式中：
1

V 为激波或膨胀波后气流速度；
�

i 为机体坐标

系
B
x 方向的单位向量；

�

k 为机体坐标系
B
z 方向的单

位向量． 

将流速代入一阶活塞理论公式(3)，积分可得到

作用在机身上表面的作用力和力矩为 
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式中：
up

p 、
up

ρ 、
up

a 分别为机身上表面气流压强、密度

和声速；单位法向量 ( ) ( )( )up 1 1 1 1
sin , cosn τ τ τ τ= − Δ − − Δ�

； 

( )up up
,x z 为上表面相对质心的受力中心点． 

对于前体下表面，采用活塞理论类似可得作用力

和力矩为 

   
( )
( )

1
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式中：
fd
p 、

fd
ρ 、

fd
a 为机身前体下表面气流压强、密度

和声速；单位法向量 ( ) ( )( )fd 2 1 2 1
sin ,cosτ τ τ τ= + Δ + Δ�

n ；

1
x 为前体端点到质心的距离；( )fd fd

,x z 为前体下表面

相对质心的受力中心点． 
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对于后体下表面，采用活塞理论可得作用力和力

矩为 
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式中：
da
p 、

da
ρ 、

da
a 为机身后体下表面气流压强、密

度和声速；单位法向量 ( )(da 1 3 1 2
sinn τ τ τ τ= − + − Δ − Δ�

， 

( ))1 3 1 2
cos τ τ τ τ+ − Δ − Δ ；

2
x 为后体端点到质心的距

离；( )da da
,x z 为后体下表面相对质心的受力中心点． 

对于控制面，以鸭翼面为例，当
c 1

δ τ α− Δ −＞ 时，

上 表 面 产 生 膨 胀 波 ，下 表 面 产 生 激 波 ；当

c 1
δ τ α− Δ −＜ 时，上表面产生激波，下表面产生膨胀

波．鸭翼面受力和力矩表达式为 
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式中：
cu
p 、

cL
p 分别为鸭翼面上下表面的压强；

c
L 为

鸭翼长度；( )
c c
,x z 为鸭翼面受力中心． 

飞行器升降舵面受力及力矩与鸭翼面类似求

得．从而可得到作用在飞行器机身的力和力矩在机

体轴上的分量．利用坐标变换，得到作用在飞行器表

面的升力、阻力和俯仰力矩．可以看出，受力表达式

中因加入了弹性效应，体现弹性模态和气动之间的耦

合性，使得飞行器气动模型更加复杂[15]． 

2.2 弹性特性对飞行器发动机性能的影响 

高超声速飞行器的超燃冲压发动机结构如图 4

所示，由进气道、燃烧室和内喷嘴 3部分构成． 

 

图 4 超燃冲压发动机结构图 

Fig. 4 Scamjet cross section 

发动机一般为刚体结构，前体下表面的气流特性

决定着发动机进气道口流体特性．当机身发生弹性

形变时，前体下表面流场的改变将直接影响发动机的

工作状态． 

采用准一维可压缩流理论计算推力表达式为[4]
 

   ( ) ( ) ex

ex exa

A
T m V x V p p

b
∞ ∞= − + − −�

 

     ( ) ex

1

n d

A b
p p

A A
∞−  (9)

 

式中：�

a
m 为空气质量流速；

ex
V 为出口处流速； ∞V 为

来流速度； ∞p 为来流压强；
ex
p 为出口处压强；

ex
A b

为单位展长的出口面积；
d 2 1

=A A A ，
n ex 3

=A A A ． 

为避免进入发动机的流体溢出而损失推力，达到

发动机工作的最好性能，假设激波与发动机可移动罩

门口处相交，此时空气质量流速[4]
 

   
( )

( )
3 1

3 1

sin cos

sin
a i

m p M h
RT

θ τ τγ
θ α τ τ∞ ∞

∞

+ Δ
=

− − − Δ
�  (10)

 

式中： , ,∞ ∞ ∞p M T 分别为来流压强、马赫数和温度；
h

L

为发动机高； ,γ R 分别为比热比和燃料常值；θ 为前

体下表面激波角． 

推力产生的俯仰力矩为 

   ( ) h

en 1 3 1
tan

2
τ τ⎛ ⎞= + Δ +⎜ ⎟

⎝ ⎠

L
M L T  (11)

 

空气质量流速、推力及推力产生的俯仰力矩表达

式中包含来流特性、攻角及弹性效应，机身的弹性形

变和流场的改变直接影响推力系统的变化，体现弹性

效应与气动和发动机推进系统的耦合． 

3 仿真分析 

3.1 弹性模态分析 

  将机身看作两端自由梁结构，其前三阶弹性振型

函数和振型函数的导数如图 5 所示．将自由梁结构

的弹性振型函数作为假设模态，采用假设模态法，能

够获取弹性高超声速飞行器的弹性频率，前三阶弹性

频率分别为 19.743,7,rad/s、47.785,1,rad/s、94.820,3 

rad/s．考虑前三阶弹性模态，式(1)中的惯性耦合系

数可求解如下： 

   
1 2 3

1 2 3

376.3941, 335.928, 253.114 7

10.1419, 0.6461, 3.1781

Ψ Ψ Ψ

λ λ λ

= = − =

= = − =
 

  在实际中，机身表面的气动加热等使得飞行器弹

性频率降低，使得第一阶弹性频率与刚体频率接近，

容易发生刚体与弹性模态之间的耦合．在弹性体建

模中，一般只考虑较低阶弹性模态． 
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(a) 弹性振型函数 

 

(b) 弹性振型函数导数 

图 5 弹性振型函数及导数图 

Fig. 5 Flexible mode shapes and mode shape derivatives 

3.2 弹性形变对气动的影响分析 

利用机理分析得到的飞行器升力、阻力、俯仰力

矩和广义力一般为飞行马赫数 Ma 、攻角α 、升降舵

偏转角
e

δ 、鸭翼面偏转角
c

δ 及前后 体 变 形角

1 2
( , )τ τΔ Δ 的函数，即 

   

( )
( )
( )
( )

e c 1 2

e c 1 2

e c 1 2

e c 1 2

, , , , ,

, , , , ,

, , , , ,

, , , , ,

1,2,3

i i

L L Ma

D D Ma

M M Ma

N N Ma

i

α δ δ τ τ

α δ δ τ τ

α δ δ τ τ

α δ δ τ τ

= Δ Δ⎧
⎪

= Δ Δ⎪
⎪

= Δ Δ⎨
⎪

= Δ Δ⎪
⎪ =⎩

 (12)

 

在一定气动条件下，基于由机理分析获取的飞行

器气动数据，分析当飞行器机身发生弹性形变时，作

用在飞行器表面的升力、阻力、俯仰力矩和广义力的

变化规律，研究弹性形变对气动的耦合影响． 

图 6 分别为升力、阻力和俯仰力矩随飞行器前体

和后体变形角的变化图，可以看出：升力随前体变形

角的增大而增大，随后体变形角的变大有减小的趋

势．阻力随前体变形角的增大先减小后增大，与前体

变形角呈现二次函数关系，随后体变形角的增大而减

小．俯仰力矩随前体和后体变形角的增大均有增大

的趋势．这是因为飞行器机身的弹性振动形变导致

了飞行器表面流场发生改变，影响了机身表面受力． 

 

  (a) 升力随前体变形角的变化   (b) 升力随后体变形角的变化 

 

  (c) 阻力随前体变形角的变化   (d) 阻力随后体变形角的变化 

 

(e) 俯仰力矩随前体变形角的变化,(f) 俯仰力矩随后体变形角的变化 

图 6 力和力矩随变形角的变化 

Fig. 6 Force and moment of the deformation angle 

图 7 为刚体飞行器和加入弹性效应后飞行器的

气动数据比较图． 
 

 
 (a) 升力                               (b) 阻力                              (c) 俯仰力矩 

图 7 力和力矩的趋势图 

Fig. 7 Trend of the force and moment  
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  由图 7 可以看出，升力、阻力和俯仰力矩随攻角

变化的趋势没有改变，加入弹性效应后，飞行器受力

均有不同程度的增大或减小．在建模中，弹性效应不

容忽视．而升力、阻力和俯仰力矩表达式中包含的弹

性模态，这也使得飞行器气动模型和动力学模型更加

复杂． 

3.3 弹性形变对发动机的影响分析 

由式(9)可以看出：发动机推力为飞行马赫数

Ma 、攻角α 、油门开度φ 及前体变形角
1

τΔ 的非线性

函数．在一定气动条件下，基于机理分析所获取的飞

行器气动及发动机数据，可以分析当飞行器机身发生

弹性形变时，发动机内部气动及推力的变化规律，研

究弹性形变对发动机系统的影响． 

图 8 为发动机燃烧室温度增量在刚体和考虑弹

性效应时的变化趋势图，可以看出，弹性效应的加入

使得燃烧室温度增量升高．在实际中，若燃烧室温度

增量超过一定临界值，空气质量流速减小，使得发动

机不能正常工作，即为发动机热壅塞现象．此时需要

降低发动机油门开度，以减小推力． 

 

图 8 燃烧室温度趋势 

Fig. 8 Trend of the combustion temperature 

图 9 为刚体和加入弹性效应后的推力和推力产

生的俯仰力矩比较图，可以看出，加入弹性效应后，

推力和推力俯仰力矩有减小的趋势．这是由于机身

前体的变形导致进入发动机内部的气流特性改变，影

响了发动机推进系统． 

 

(a) 推力                   (b) 俯仰力矩 

图 9 推力及其产生的俯仰力矩趋势图 

Fig. 9 Trend of the thrust and pitching moment 

3.4 动态特性分析 

高速飞行的飞行器由于机身的弹性形变和飞行

中的制动动作能够激励低阶弹性模态，产生刚体和弹

性体的耦合，引起机身结构损坏或飞行器失稳．弹性

模态随着飞行器几何构型、重心位置、载荷、飞行任

务和气动加热等的变化而改变，从而能够产生高超声

速飞行器模型的不确定性． 

对高超声速飞行器模型在飞行速度 8 马赫，高度

85,000,ft(25,908,m)下线性化，模型输入为升降舵偏

转角、鸭翼偏转角和油门开度，输出为攻角和速

度．图 10 为包含弹性效应的飞行器模型零极点

图．可以看出，右半平面存在一个极点，为不稳定的

短周期模态，说明模型是不稳定的．特征值中还包含

了 3 对共轭负根，为 3 个气动弹性模态．右半平面存

在零点，与弹性模态一同出现，能够限制控制系统的

频率带宽，产生非最小相位现象． 

 

图 10 零极点图 

Fig. 10 The pole-zero map 

为了分析弹性效应对飞行器动态特性的影响，图

11—图 13 主要给出了 3 个控制量对高度和航迹角的

波特图．图 11 为在开环状态下基于高超声速飞行器

动力学模型的发动机油门开度通道对高度和航迹角

的波特图，可以看出，飞行器模型中考虑机身弹性形

变，弹性模态造成波特图中的低阶频率点处出现尖

峰，体现飞行器机身、发动机系统与弹性结构之间的

耦合影响．图 12 和图 13 分别为在开环状态下基于

高超声速飞行器动力学模型的升降舵偏转角通道及

鸭翼面偏转角通道对高度和航迹角的波特图，可以看

出，弹性模态的加入也造成波特图中的低阶频率点处

出现尖峰，这体现了飞行器刚体与弹性结构之间的耦

合影响． 

从各波特图中可以看出，在低阶频率点处尖峰突

出，说明低阶弹性模态对飞行器模型的影响起主导 

作用． 
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(a) 油门开度对高度的波特图                                 (b) 油门开度对航迹角的波特图 

图 11 油门开度对高度和航迹角的波特图 

Fig. 11  Bode graph of the throttle on the altitude and flight path angle 

 

(a) 升降舵偏转角对高度的波特图                           (b) 升降舵偏转角对航迹角的波特图 

图 12 升降舵偏转角对高度和航迹角的波特图 

Fig. 12  Bode graph of the elevator deflection on the altitude and flight path angle 

 

(a) 鸭翼面偏转角对高度的波特图 

 

(b) 鸭翼面偏转角对航迹角的波特图 

图 13 鸭翼面偏转角对高度和航迹角的波特图 

Fig. 13  Bode graph of the canard deflection on the

altitude and flight path angle 

飞行器机身弹性形变引起的弹性模态导致刚体

和弹性结构之间耦合，产生模型不确定，也在控制系

统中产生气动伺服弹性效应影响，造成飞行器控制性

能下降甚至失稳．此时可以设计模态抑制和控制闭

环回路，抑制由于机身弹性形变产生的弹性模态，实

现飞行器系统的稳定性[16–17]． 

4 结 语 

高超声速飞行器的弹性效应对气动及推进系统

的耦合影响给飞行器建模带来挑战．本文基于带有

惯性耦合项的飞行器动力学模型，采用机理分析方

法，利用活塞理论，计算飞行器机身和控制面发生弹

性形变后的气动布局，分析机身发生弹性形变后发动

机推进系统的推力，研究了弹性效应对气动及推进系

统的影响．基于机理分析获取的气动数据，通过仿真

分析表明：低阶弹性模态对飞行器的影响起主导作

用．当飞行器机身发生弹性形变时，升力、阻力、俯仰

力矩及推力变化显著．通过零极点分析和各通道波

特图可知，带有惯性耦合项的飞行器动力学模型复

杂，具有强非线性和强耦合性，模型是不稳定的，需

设计闭环控制器系统． 
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