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摘要       针对高超声速飞行器复杂的运行环境以及强耦合的动力学特性,提出了一种适合控制一体化迭代设

计的参数化模型. 首先,讨论高超声速飞行器控制一体化迭代设计的必要性和研究现状. 然后,采用二次曲线和

状态类型函数法将典型的高超声速乘波体外形进行几何参数化. 接着,基于面元法结合工程估算公式获取高超

声速飞行器力和力矩,构建参数化的非线性动力学模型. 进而,采用灵敏度分析策略得到力和力矩的解析表达

式,将复杂的非线性动力学模型简化成适合迭代设计的仿真模型. 最后,通过仿真实例验证了本文所提方法的

可行性,结果表明所发展的参数化模型能够满足高超声速飞行器控制一体化迭代设计的需要.
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1  引言

2012年6月16日,美国空天飞行器X-37B安全着陆,
从2011年3月5日第二次发射成功后, 在轨运行469天,
这创造了新的飞行纪录. 空天飞行器X-37B具有飞行

速度快、滞空时间长、发射费用低等特点,被誉为“空
天战机的雏形”,可在2 h内攻击地球任何目标,未来也

有可能成为反卫星的天基平台[1]. 与此同时,美国军方

试飞了X-51A,以验证超燃冲压发动机技术、气动/推
进一体化的乘波体气动布局方案、高超声速热防护

技术等[2]. 美国国防高级研究计划局将继续推进高超

声速飞行器的研制工作,加大开展协同高超声速研究

(collaborative hypersonic research, CHR)及高超声速技

术(hypersonic technology, HT)项目的研究工作[3]. 这些

高超声速项目的持续推进表明美国正加速提升其全

球目标快速打击能力,联想其“重返亚洲”政策以及在

我国黄岩岛、钓鱼岛等问题上的强势态度,对于我国

而言无疑将是一次新的战略挑战.
高超声速飞行器与传统飞行器相比,在飞行原理

和气动布局上有显著的不同 , 可以有效减轻飞行重

量、提升推进效率、改善携载能力,同时亦能增强飞

行器的作战效能[4,5], 提高飞行器生存的适应性, 具有
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较强的前瞻性、战略性和带动性,代表未来飞行器发

展的重要方向之一,其关键技术一旦取得突破,不仅能

加速武器装备和杀手锏武器的跨越式发展,突破以战

略导弹防御系统为核心的全维防护体系的能力,还能

提升飞行器全球快速到达的运输能力,满足未来高效

精准的作战要求[6,7]. 因此, 对高超声速飞行器关键技

术进行深入研究显得十分必要,具有重要的研究意义.
高超声速飞行器采用乘波构形后,一方面,可以有

效减轻飞行重量、改善升阻比、提升携载能力,满足

多目标的任务要求. 但另一方面, 具有乘波特性的高

超声速飞行器在偏离设计状态时气动性能将会急剧

恶化, 难以确保其大包线内的全局稳定性能. 若能将

控制与一体化设计理念更早地融入到高超声速飞行

器研究中, 通过协调总体与控制的相互关系, 以确保

飞行器大包线乘波稳定, 提升其整体性能, 拓宽其飞

行包线. 概括地说, 高超声速飞行器融合控制的一体

化迭代设计,就是针对其模型具有多学科、强耦合、

非线性的动力学特性, 在概念设计阶段, 将控制作用

融入到一体化设计中形成迭代,从多学科优化的角度

综合总体与控制的设计过程, 实现一体化的迭代, 满
足高超声速飞行器未来的发展需求.

2  高超声速飞行器一体化迭代设计研究
现状

高超声速飞行器是指飞行马赫数大于5的新型飞

行器 , 一旦研制成功将对未来军事发展战略、空间

技术、武器体系构建乃至整个科学技术进步产生重

大影响 , 已成为当今世界军事强国所广泛关注的焦

点[8]. 美国在高超声速飞行器的研制方面处于领先地

位, 先后启动了一系列高超声速飞行器的试验项目,
包括Hyper-X, X-51, FALCON, HyFly等 , 其中隶属于

Hyper-X项目的X-43A试飞成功,标志着高超声速飞行

器工程研制的重大突破,具有里程碑式的意义[9]. 近几

年来,美国更是针对不同发展目标设立了不同的研究

计划,其中X-51项目用以验证采用碳氢燃料的超燃冲

压发动机技术, 发展全球快速打击的新武器[10]. 除此

之外, FALCON项目主要用以验证高超声速飞行器气

动布局、导航控制以及热防护技术,研发可重复使用

的高超声速巡航飞行器[11]; HyFly项目则主要用以验

证双燃烧室冲压发动机推进技术,获得高超声速推进

系统的试飞数据[12].
然而,上述项目的高超声速飞行器X-51A, HTV-2

等连续试飞失败,包括X-51A在2011年6月13日和2012
年8月14日分别因进气道不起动和控制尾翼故障导致

2次试飞均告失败; 2011年8月11日HTV-2因蒙皮结构

失效导致试飞失利[13~15]. 这些连续飞行试验的失败在

不同程度上反映出高超声速飞行器研制过程中仍面

临着诸多未解决的技术挑战,若干关键技术尚待解决.
除了美国,目前在研的项目还包括: 德国的SHEFEX高
超声速技术研发项目[16],俄罗斯与印度联合进行的布

拉莫斯2高超声速巡航导弹项目[17],澳大利亚与美国合

作发展的高超声速国际飞行研究试验项目(HIFiRE)[18]

等. 从世界各国争先研发高超声速技术来看, 未来战

场有可能将是围绕高超声速飞行器展开的新一轮高

空高速之战,未来的攻防体系将随着高超声速武器投

入使用发生翻天覆地的变化. 国内的高超声速技术研

究始于20世纪80年代后期,近年来随着国家需求的牵

引,相关单位和高校已经针对高超声速飞行器进行了

一系列研究,取得了一些重要的研究成果[19].
在高超声速飞行器复杂动力学模型的研究方面,

考虑机体/发动机[20]、刚性模态/弹性模态[21]、离心

力/气动力[22]、推进/气动弹性[23,24]等强耦合因素之间

的影响,采用牛顿碰撞理论[25]、激波/膨胀波理论[26]、

无黏锥导乘波设计理论[27]、面元法[28]等计算分析与

工程估算方法, 结合有限元分析[29]和数值模拟法[30],
建立高超声速飞行器复杂的非线性动力学模型[31];进
而应用小扰动线性化理论[32]、泰勒展开高次修正法
[33]、非线性特征度量法[34]等降阶策略,得到面向控制

的飞行器简化模型[35].
在高超声速飞行器控制系统设计的研究方面,采

用气动布局/动力耦合的配平设计方法[36], 遗传算法-
序列二次规划混合优化求解算法[37]等获取飞行器的

平衡状态 , 分析乘波稳定性[38]、刚弹耦合特性[39]、

操稳特性[40]、大迎角飞行特性[41]等高超声速飞行的

动态特性. 基于增益预置[42]、滑模控制[43]、反演控

制[44]等理论设计高超声速飞行器控制系统,融合神经

网络[45]、线性变参数[46]、结构奇异值分析[47]等理论

和方法来改进设计过程, 以提高控制系统的鲁棒性,
拓展其应用范围. 进而针对高超声速飞行器传感器、

作动器、舵面等故障情形[48], 采用鲁棒控制理论[49],
观测器与控制器综合设计方法[50],自适应在线估计算
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法[51]等原理设计了容错控制系统,增强了系统的自适

应性, 提升了其容错重构能力.
在高超声速飞行器一体化设计的研究方面,针对

前体/进气道[52]、后体/尾喷管[53,54]、发动机/机体[55]

等一体化设计问题,采用主模型技术[56]、状态类型函

数[57]、灵敏度分析[58]等方法来优化气动布局,获得高

超声速飞行器新的气动构型[59]. 此外, 我国还在高超

声速飞行器流动与燃烧、材料和结构、控制与隐身、

气动热等方面做了大量的工作,部分研究成果已经应

用于实际问题[60],但离满足国防需求的工程实际应用,
还有一段距离, 若干关键技术尚待解决.

高超声速飞行器的研究属于多学科综合的高技

术领域,所面临的基础科学问题也是多方面的,因此,
尝试采用融合控制的一体化迭代设计思想来对其进

行研究和设计是十分必要的(图1). 在这方面,美国国

防预先研究计划局(DARPA)已启动新的一体化高超

声速计划,以解决高超声速研究中尚存的未知技术问

题[3]. 国家航空和宇宙航行局(National Aeronautics and
Space Administration, NASA)的Soloway等人[61]通过研

究和分析,特别强调了高超声速飞行器多学科优化设

计中融合控制分析的作用,提到高超声速飞行器各个

子系统之间存在深层次的相互作用,比如气动和推进

系统的强耦合,气动-弹性结构相互作用等,多学科强

耦合特性要求高超声速飞行器的设计必须采用一体

化设计技术. 然而, 如果直到高超声速飞行器达到一

个相当成熟的构型,才引入动力学/控制分析,可能因

不可控而导致飞行器重新设计[62],于是在概念设计阶

段将控制作用融入到高超声速飞行器一体化综合设

图 1    (网络版彩图)高超声速飞行器融合控制的一体化设计

计中形成迭代,对减少设计次数、提高飞行器整体性

能指标、明确综合设计思路和方向,具有十分重要的

理论意义和工程应用价值[63].

3  高超声速飞行器外形的几何参数化

高超声速飞行器外形参数化描述时通常先描述

剖面曲线, 再描述剖面随飞行器轴线的变化规律, 根
据剖面线及其变化率的描述方法,可得到不同的几何

建模方式,譬如二次曲线法, B-样条曲线法,基于类型

函数/形状函数的方法(CST方法)等. 高超声速飞行器

典型的构型特征在于机身和推进之间的强耦合,常采

用乘波体外形,其参数化描述是一类相当复杂的非解

析函数,选取符合乘波体特征和建模需求的几何设计

方法, 并进行必要的改进, 是实现乘波体构型飞行器

参数化的有效途径之一.
为采用较少的参数描述典型的乘波体外形,并确

保一定的精度, 采用先描述剖面曲线, 再将剖面线拉

伸获得飞行器外形的策略. 由于乘波体的外形特征为

机体轮廓线, 采用二次曲线描述较为简单、直观, 同
时综合考虑到建模的精度和参数数量,在较复杂的剖

面曲线描述中应用CST方法. 一般来说, 高超声速乘

波体飞行器的组成部件可分成两类构型: 机身类和机

翼类. 机身类外形包括与推进系统耦合的机身; 机翼

类外形包含平尾和垂尾, 此外, 发动机内表面形状亦

影响推进系统流场,也需要将其进行参数化.

3.1  机身类构型

高超声速飞行器机身大致可以分为3段: 前体压

缩段、中段和后体膨胀段. 由于飞行器具有轴对称特

性,因此只需要描述剖面线右半(或左半)部分,各段区

别在于机身下表面构型不同: 前体下表面为中间内凹

的压缩面; 中段下表面与发动机构型相匹配; 后体膨

胀段下表面为平面.
机身剖面曲线由剖面线宽度wp,剖面线上段宽度

wup,剖面线下段宽度wdp,剖面线下段中间宽度wdmp,剖
面线高度hp, 剖面线上半部分高度hup, 剖面线下半部

分高度hdp,剖面线侧面高度hdsp8个几何特征参数描述,
如图2所示. 机身在xb处一条剖面线可表示为

=f w w w w h h h h y z( , , , , , , , , , ) 0,p up dp dmp p up du dsp b b (1)

式中, xb, yb和zb可以确定机体坐标系下的位置信息. 同
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图 2    高超声速飞行器机身类剖面图

理,机身的三视图可以根据二次曲线和CST方法加以

构造, 如图3所示.
根据机身俯视图由wp(xb)和wup(xb)确定,其中wp(xb)

由外边缘轮廓线OcS1S2S3来决定,为确定这条曲线,需
要获知飞行器头部宽度Wt, 机身宽度W, 机身长度l,
边缘轮廓线宽度变化段长度lsu这4个几何外形参数.
wup(xb)由上表面边缘轮廓线OcS1U1U2决定, 为确定这

条曲线, 需要得到飞行器头部宽度Wt, 飞行器上表面

宽度Wu,机身长度l,上表面边缘轮廓线宽度变化段长

度lmu这4个参数, 即:

=

=

w f W W l l x
w f W W l l x

( , , , , ),
( , , , , ) .

p t su b

up t u mu b
(2)

基于机身仰视图可以确定wdp(xb)和wdmp(xb). 其中

wdp(xb)由机身下半部分轮廓线OcS1D1D2D3决定,为获得

这条曲线,需要设计机身头部宽度Wt,下表面宽度Wd,机
身长度l,机身下表面外轮廓线宽度变化段长度lsd这4个
参数. wdmp(xb)由机身下半部分内轮廓线OcS1D4D5D2D3

确定,包括机身头部宽度Wt,下表面宽度Wd,压缩面宽

度Wmd,机身长度l,机身下表面内轮廓线宽度变化段长

度lmd, 压缩段长度lco这6个参数, 即:

=

=

w f W W l l x
w f W W W l l l x

( , , , , ),
( , , , , , , ) .

dp t d sd b

dmp t d md md co b
(3)

根据机身正视图, 可以确定hp(xb), hup(xb), hdp(xb),
hdsp(xb). 其中hp(xb)由机身上轮廓线OcF1F2和下轮廓线

OcF11F6F7F8F9F10决定,为获得这条曲线方程,需要设计

机身长度l,第一压缩段长度lco1,压缩段长度lco,发动机

长度ln,机身高度H,机身底部高度Hd,机尾下端距机身

底部高度Hda, 上倾角τu, 第一压缩段边线倾角τs1, 后体

膨胀段上表面初始倾角τs2,后体膨胀段上表面末端倾

图 3    高超声速飞行器机身类外形三视图
(a) 俯视图; (b) 仰视图; (c) 正视图

角τs3共11个参数. hup(xb)由机身上轮廓线OcF1F2决定,
为获得这条曲线方程, 需要设计机身长度l, 上倾角τu,
机身高度H,机身底部高度Hd共4个参数. hdp(xb)由机身

下轮廓线OcF5F6F7F8F9F10决定, 为确定该曲线, 需要设

计机身长度l,第一压缩段长度lco1,压缩段长度lco,发动

机长度ln,机身高度H,机身底部高度Hd,机身底部距机

尾下端高度Hda, 第一压缩角τco1, 第二压缩角τco2, 后体

膨胀段上表面初始倾角τs2,后体膨胀段上表面末端倾

角τs3共11个参数. hdsp(xb)则可以根据机身侧平面上轮

廓线OcF3F4确定, 这条曲线方程与机身长度l, 侧平面

变化段长度lua,侧平面高度Ha有关,相应地,这4个剖面

参数可表示为

=

=

=

=

h f l l l l H H H
x

h f l H H x
h f l l l l H H H

x
h f l l H x

( , , , , , , ,
        , , , , ),

( , , , , ),
( , , , , , , , ,

        , , , ),
( , , , ) .

p co1 co n d da

u s1 s2 s3 b

up d u b

dp co1 co n d da co1

co2 s2 s3 b

dsp ua a b

(4)

总的来说,高超声速乘波体飞行器机身可以看成
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是剖面沿着轴线拉伸而得到,为此需要首先确定机身

剖面方程, 即:

=f a a a y z( , , , , ) 0,n1 2 (5)

式中, a a a, , , n1 2 为剖面参数. 然后设计剖面参数沿X
轴的变化曲线

=

=

=

a g b b b x

a g b b b x

a g b b b x

( , , , ),

( , , , ),

( , , , ) .

m

m

n n n n nm

1 1 11 12 1

2 1 21 22 2

1 2 n

1

2 (6)

相应地, 飞行器机身的参数化方程为

=

f b b b b b

b x y z

( , , , , , , , , ,

, , , ) 0,

m m n

nm

11 1 21 2 1

n

1 2

(7)

式中, b b b b b b, , , , , , , , ,m m n nm11 1 21 2 1 n1 2
为机身

参数.

3.2  机翼类构型

机翼类构型用中间等厚,两端逐渐变薄的平板来

近似表示, 如图4所示. 每个截面中间的厚度相同, 两
端逐渐变薄用圆/椭圆弧近似等效. 机翼类外形由展

长bw,根弦长cr,尖弦长ct,根弦最大厚度tm,尖弦最大厚

度tmt, 前缘后掠角Λf, 跟截面等厚长度lpr, 尖截面等厚

长度lpt共8个参数确定. 除此之外,还需要确定机翼类

构型相对于机身的位置,可采用前缘点到飞行器前端

距离lwf, 前缘点到飞行器底部高度Hwf和翼面–安装角

τsta3个特征参数描述.

3.3  发动机几何构型

发动机外表面可作为机身的一部分处理,内部几

何形状将影响推力的大小. 发动机内部可以看成由进

气道唇口、进气道、隔离段、燃烧室、内喷管5个部

分组成. 于是在发动机参数化时, 将其看成截面积变

化的梯形管, 如图5所示.
进气道具有压缩气流的功能,因此看作截面积逐

渐缩小的梯形管;隔离段作用是防止燃烧室反压对进

气道产生影响,将其看作等截面梯形管;由于等面积燃

烧室不具有亚燃工作裕度,为建立超燃/亚燃双模的推

进模型, 将燃烧室当作截面积扩张的梯形管; 内喷管

中的气流膨胀,可以看作截面积扩张的梯形管.  发动

图 4    高超声速飞行器机翼类外形

图 5    高超声速飞行器发动机外形

机内表面由以下12个参数描述: 进气道唇口长度lcowl,
进气道长度lin,隔离段长度liso,燃烧室长度lcom,进气道

入口高度Hin,隔离段高度Hiso,进气道唇口倾角τcowl,进
气道上表面倾角τin,燃烧室面积扩张角τnc,内喷管上表

面倾角τnou,内喷管下表面倾角τnod,发动机内宽Wn.
为确保基于以上参数集生成的外形为乘波体构

型,需要获得参数改变受到其他参数约束的限制条件.
比如压缩段长度受到总长限制、机身前端宽度受总

宽限制等. 输入不合理的参数会导致不合适外形的出

现,从而导致基于此外形的气动计算、动力学分析失

去意义. 因此, 完整的参数化过程还应包括各个参数

之间约束关系的确定. 为方便地表达参数之间的约束,
将各个参数进行归一化的处理. 特别地, 飞行器各参

数之间的约束限制体现在以下几个方面.
(1) 机身外形参数约束

机身外形参数约束用于描述机身各段长度、宽度

和高度之间的相互制约关系,  包括机身压缩段和发动

机长度之和不大于机身长度、第一压缩段长度和压
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缩面宽度变化段长度均应小于压缩段长度、机头宽

度小于上表面宽度、压缩面宽度小于下表面宽度,即

+ <
<
<

< <
< <

L l l
l l
l l
W W W
W W W

,
,
,

,
.

co n

co1 co

md co

t u

md d

(8)

(2) 发动机内表面参数约束

发动机内表面参数约束描述发动机内表面长度、

宽度、高度之间的相互制约关系,包括进气道、隔离

段和燃烧室长度之和不大于发动机长度、隔离段高

度小于进气道入口高度、燃烧室出口高度不大于机

身底部到尾部下端高度、发动机内宽小于机身下表

面宽度, 即:

+ + <

+ <
<

l l l l
H H
H l H
W W

,
,

2 tan ,
.

in iso com n

iso in

iso com nc d

n d

(9)

(3) 压缩段形状参数约束

为保证气流能进入发动机,压缩面构型应为平面

或者向中间凹的曲面,第一压缩角应不大于第一压缩

段边线倾角, 即:

.co1 s1 (10)

(4)进气道入口大小和位置参数约束

进气道入口大小和位置受机身的约束限制,包括

进气道入口高度与压缩段高度之和应不大于机身底

部到机头的高度、进气道唇口长度应不大于第二压

缩段长度、唇口倾角应小于第二压缩段边线角,即:

+ + <
<

l l l H H
l l l

( ) ,
,

.

co1 co1 co co1 co2 ni d

cowl co co1

cowl s2

(11)

(5)内喷管出口大小和位置参数约束

内喷管出口大小和位置受机身约束限制,内喷管

出口高度应不大于机身底部到机身尾部下端的高度,
并且内喷管出口下端距机头的距离应不大于机身底

部距机头的距离, 即:

+ + +
<

+ + +
+ + <

H L l
H

l l l l H
l l H

2 tan (tan tan )
      ,

( ) tan
      tan tan ,

iso com nc no nou nod

da

co1 co1 co co1 co2 ni ni iso

com nc no nod d

(12)

式中, =l l l l lno n in iso com,表示内喷管长度.

(6)平尾/垂尾形状和位置参数约束

平尾和垂尾的形状和位置受其本身和机身的约

束限制, 包括: 尖弦长应不大于根弦长、根截面等厚

段长度应不大于根弦长、尖截面等厚段长度应不大

于尖弦长、前缘点应位于机身侧平面上、后缘点应

位于机身尾部下端之上, 即:

<
<

<

+ <

c c
l c
l c
t H
l l l c
H t H

,
,
,
,

,
/ 2 .

t r

pt t

pr r

m a

ua wf t

da wf

(13)

根据上述这些剖面图、俯视图、仰视图、正视

图以及相互约束关系,可以获得飞行器三维的几何曲

面, 如图6所示.

4  高超声速飞行器参数化仿真模型的建立

构建完整的动力学模型需要首先估算出高超声

速飞行器所受的力和力矩,包括气动力、推力和重力.
本文采用工程估算方法来快速获得飞行器受到的气

动力和力矩, 其基本思想是: 将飞行器外形曲面细分

成若干小曲面, 对每个小曲面, 应用一个小的平面来

替代,然后用这个小平面上的气动力当成小曲面上的

气动力,进而将这些面元上的气动力和力矩叠加起来,
得到总的气动力估计值. 采用面元法估算飞行器气动

力需要首先确定面元的几何参数,包括质心坐标、外

法线矢量和面元面积,然后计算各个面元上的压强系

数, 最后将所有面元上产生的气动力叠加起来, 从而

可以得到飞行器总的气动力.
本文采用的是三角形面元结构, 每个面元由3个

顶点构成,假设3个点的坐标分别为Q1, Q2, Q3. 连接两

个相邻点,可得到两个向量: T1=Q2−Q1和T2=Q3−Q2. 面



刘燕斌等: 高超声速飞行器面向控制一体化迭代设计的参数化模型

1030

图 6    高超声速飞行器几何参数化的外形

元外法线方向、质心坐标和面元面积分别为

=

=

= + + +

+ +

×
×

+ +

n

Q

S a b c a b c

a c b b c a

,

,

( )( )

( )( ) ,

T T
T T

Q Q Q
3

1
4

1 2

1 2

cg
1 2 3

pan

(14)

式中, =a Q Q| |2 1 , =b Q Q| |3 2 , =c Q Q| |1 3 . 一旦

确定了面元的几何参数,就可以根据工程估算方法获

得第i个面元上的压力系数Cpi, 于是该面元受到的压

强为

= +P C q P ,i i ip c, (15)

式中, P 和q ic, 分别为静压和动压. 将所有面元上的气

动力和力矩叠加,就是飞行器受到的气动力和力矩:

=

=

F Pn S
F Pn S

,
,

x i xi i

y i yi i

pan,

pan,
(16)

=M P d n d n S( ) ,y i xi zi zi xi ipan, (17)

式中, = + +d i j kd d di xi yi zib b b表示飞行器质心到面元

质心的距离矢量, nxi, nyi和nzi分别为n在ib, jb和kb方向上

的分量.
根据气流坐标系与机体坐标系之间的转换关系,

可以得到机体系轴向力与气动力的关系为

=
=

F L D
F L D

sin cos ,
cos sin .

x

z
(18)

不仅如此, 为了估算出所受力和力矩, 本文采用

斜激波法和Prandtl-Meyer理论来获得压力系数Cpi. 斜
激波理论适用于估算迎风面的压力系数,当气流经过

δ的内折角时,产生斜激波,假设斜激波前后气流等熵,
就可以算出面元上的压力系数为

=

=

+

+ +

C sin ,

tan 2cot ,

Ma

Ma
Ma

4
1

1

sin 1

( cos2 ) 2

p
c

s

s
s

c s

2
2

2 2

2

(19)

式中, βs为激波角. 式(19)描述了马赫数Ma、激波角βs
与气流转折角δ之间的非线性关系, 其中激波角需要

采用迭代法进行求解. Prandtl-Meyer理论用于估算背

风面压力系数, 当气流流经外转折角时, 将有膨胀波

产生, 假设气流在膨胀波前后是等熵的, 则给定面元

上的压力系数为

=

=
+ +

C Ma

Ma Ma

Ma

1 | | 1 ,

( ) arctan ( 1)

 arctan ( 1) .

Ma
2 1

2

1
1

1
1

p
c

c

c

c

c

c

u
2 u

2

1

2

2

c

c

(20)

高超声速飞行器推进系统构型包括机身前体压
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缩段、冲压发动机、机身后体膨胀段,而冲压发动机

则主要包括进气道、隔离段、燃烧室和内喷管4个部

分,其简化的几何构型如图7所示. 飞行器推进系统建

模需要估算冲压发动机各部分的气流参数和流入的

空气质量, 然后根据动量定理解算出推力. 考虑进气

道入口、隔离段入口、燃烧室入口、内喷管入口、

内喷管出口在图7中的X坐标依次为x1, x2, x3, x4, x5.
依据进气道入口的气流参数Ma1, P1, T1和流出喷

管的气流参数M5, P5, T5,应用动量定理可得发动机产

生的推力为

= = +
+ +

F F V V
S S

m m f
P P

(1 )
,

T flow a 1 a st 5

5 th5 1 th1 (21)

式中,Fflow为气流受到发动机的作用力, Sth5, Sth1分别为

喷管出口与进气道入口的面积矢量,其方向指向平面

的法线方向, 并以指向发动机内为正.
高超声速飞行器所受的力通常包括升力L,阻力D,

推力FT和重力G等, 这些力与速度V, 迎角α, 俯仰角θ,
俯仰角速度q, 高度h等飞行状态相关. 一旦估算出这

些力和力矩,就可以构建如下的高超声速飞行器模型:

=

=

= + +

=
=

h V

V g

q

q
M I q

sin( ),

sin( ),

cos( ),

,
.

F D
m

F L
m V

g
V

cos

sin

T

T

y y

v

v

(22)

虽然所建立的飞行器动力学模型能够清晰地描

述各子系统之间的耦合并体现出此类飞行器的运动

特性,但是其动力学模型的形式复杂,非线性强,并且

只能在飞行范围内给出数据表格的形式,不方便直接

用于控制一体化迭代设计. 因此, 需要进一步构建面

向控制的模型解析表达式:

=

=

=

= +

L V s C

D V s C

F V s C

M V s l C z F

,

,

,

,

1
2
1
2
1
2
1
2

L

D

T T

y m T T

2
ref

2
ref

2
cap

2
ref ref

(23)

图 7    推进系统结构图

式中, zT是重心到推力中心的距离. 飞行器气动和推力

系数可以写成飞行状态和控制输入的函数:

=
=
=
=

C f V h
C f V h
C f V h
C f V h

( , , , , ),
( , , , , ),
( , , , , ),
( , , , , ) .

L L e

D D e

T T e

m m e

(24)

因此,根据整个飞行范围内的气动和推进数据,采
用一定的拟合方法就可以确定模型的具体解析表达

式.

5  高超声速飞行器模型简化与特性分析

高超声速飞行器控制一体化迭代设计采用的动

力学模型一般需要写成较简单的解析表达式,而飞行

器的气动系数和推力系数与飞行状态的关系复杂,难
以根据物理原理直接得到解析表达式,因此需要对估

算出的模型数据进行拟合,确定一个面向控制一体化

设计的简化代理模型.
建立飞行器简化代理模型的过程可分为4个主要

步骤: 样本点设计、模型结构选择、模型参数辨识和

代理模型验证.
(1) 实验设计

实验设计是在设计变量空间中如何构建样本空

间, 这将是建立可靠代理模型的关键步骤. 其设计目

标是在有限样本容量条件下,尽可能地减小代理模型

的预测误差.
通常而言, 对样本点设计的评价准则包括: 采样

广度与均匀性. 采样广度对样本空间中最小采样个数

进行评价:

=S Nmin ,e i si (25)
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式中, Nsi为样本空间中第i个元素的采样个数.
采样均匀性对整个样本空间内各个样本点之间

的最小距离进行评价:

=
= = + s sE

1
,e

i

N

j i

N

i j1 1
2 (26)

式中, N为样本空间的容量, si, sj分别表示第i个和第j
个样本点.

最优拉丁超立方采样策略可以扩大样本空间的

采样广度,同时满足样本最小的距离最大以及样本的

电势最小. 一旦确定了样本空间之后, 就可以根据气

动和推进工程估算模型, 构造完整的样本空间, 获得

系统的输入输出响应.
(2) 模型结构选择

模型结构选择主要是确定各个气动系数和系数

模型中回归函数包含哪些项. Morris灵敏度分析法可

以定性地分析出影响系统气动响应的关键影响因子.
在确定关键影响因子之后 , 采用基于迭代因子设计

(IFFD)的灵敏度分析法分析各变量二次及以下所有

因子对输出结果的影响,即分别以升力系数、阻力系

数、推力系数和气动俯仰力矩系数为性能指标,分析

各因子的影响程度, 确立模型结构.
(3) 模型参数辨识

一旦确定了模型结构, 采用信赖域方法, 得到多

项式模型中各气动和推力系数表达式.
(4) 模型验证

采用的评价指标包括拟合优度、方差比率、均

方根误差、最大标准残差等来评估以上简化模型.
高超声速飞行器各子系统之间存有强耦合作用,

在设计子系统时需要充分考虑与其他子系统的相互

影响,主要包括气动、推进、结构和控制之间强耦合

关系. 为更好地理解飞行器动力学特性, 有必要采用

控制一体化迭代设计思想分析几何外形参数与飞行

性能之间的相互作用关系.
升阻比是飞行器设计中需要考虑的一个重要指

标,而巡航飞行状态与运动性能相关,因此,本文以升

阻比和配平状态作为飞行器控制一体化迭代的性能

评价指标, 研究参数变化对这两项性能的影响. 高超

声速飞行器典型的外形特征是短周期不稳定和平尾

偏转角到航迹倾角传输通道存有右半平面零点,不稳

定性将会限制控制系统带宽下限,而右半平面零点会

限制控制系统带宽上限,因此控制相关性能分析需要

关注线性化系统的零极点分布特征.
高超声速飞行器控制一体化迭代设计流程如图8所

示,首先需要确定待分析的参数集和各参数的变化范

围, 根据这些参数生成飞行器外形和划分面元, 基于

升阻比和配平状态设计性能指标,采用控制一体化迭

代方法分析这些外形参数变化对性能指标的影响. 在
迭代过程中, 如果一组参数不满足需求的时候, 通过

分析参数的灵敏度关系,采用梯度搜索算法来调整参

数, 直到找到最优解.

6  仿真实例

高超声速飞行器模型的几何参数取值如表1所示.
其他参数取值为: 飞行器质量mv=22094 kg, 绕机体坐

标系Yb轴转动惯量为Iy=510950 kg m2,参考面积Sref=21
m2, 参考长度lref=1.5 m, 计算坐标系下质心位置为(16,
0, −0.5) m, 推力作用点为(18, 0, −1.7) m, 发动机捕获

面积Scap=1 m2. 此外,飞行器飞行包线如图9所示,动压

范围为23940~95760 Pa,飞行马赫数范围5~10,飞行高

度范围24~34 km.
在飞行包线内不同高度和马赫数下对模型进行

配平计算,得到的飞行状态和控制输入如表2所示. 配
平迎角、升阻比和控制输入随马赫数和高度变化情

况如图10和11所示. 这些仿真结果表明配平迎角、化

学当量比和平尾偏转角等都在合理范围内,配平迎角

和平尾偏转角均随高度增大而增大,随马赫数增大而

减小, 配平化学当量比随高度增加而增加, 在一般情

况下随马赫数增加而增加, 但当高度较高时, 马赫数

增大时,配平化学当量比则先减小后增大.
为进一步分析飞行器动力学特性 , 在h=28 km,

Ma=7飞行条件下进行小扰动线性化, 得到的线性化

系统的特征根及平尾偏转角到航迹倾角的传输零点

如表3所示.
表3表明飞行器运动模态包括两个短周期模态(迎

角和俯仰角速度),两个长周期模态(速度和俯仰角)和
一个高度模态. 短周期模态包含一正一负两个实根,
即短周期运动不稳定, 长周期特征根靠近虚轴附近,
高度模态位于原点附近. 平尾偏转角到航迹倾角的传
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图 8    控制一体化迭代设计流程图

图 9    飞行包线

递函数存在两对共轭零点,一对几乎对称于虚轴的实

零点、一个位于原点的零点和一个靠近原点的零点.
对称于虚轴的实零点与平尾偏转角到航迹倾角的动

力学特性相关,右半平面零点表明系统具有非最小相

位特性, 表明其与其他尾控飞行器一样, 存在非最小

相位现象, 这将限制控制系统带宽上限.
分别以升力系数、阻力系数、推力系数和气动

俯仰力矩系数作为性能指标,各因子的影响程度分析

结果如表4所示. 基于参考灵敏度分析结果,结合试凑

法确定各气动系数和推力系数的多项式模型为
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表 1    飞行器几何外形参数值

部件 符号 值 符号 值 符号 值 符号 值

l 30 m Wt 3 m Hc1 0.6 m Haft 0.9 m

Lco 14 m Wmid 5.5 m Hc2 1.5 m He 1.2 m

机身参数 lmid 6 m Waft 6 m Hb 2.1 m Hni 0.9 m

laft 10 m Wd 3 m Hfore 0.75 m Hno 0.3 m

lcol 8 m tno 3 m Hmid 0.9 m

bw 1.6 m tm 0.1 m lwf 27 m

升降舵参数 cr 4 m tmt 0.05 m Wwf 1.5 m

ct 1 m Λf 45° Hwf ±3 m

bw 1.4 m tm 0.1 m lwf 27 m

方向舵参数 cr 4 m tmt 0.05 m Wwf ±1.5 m

ct 1 m Λf 50° Hwf 0.9 m

bw 2 m lin 1.2 m Hinlet 0.3 m Win 2.4 m

发动机参数 cr 0 m ln 2 m Hiso 0.15 m Wiso 2 m

ct 1.6 m lcomb 1.2 m Hcom 0.4 m Wcom 2.6 m

表 2    各高度和马赫数下配平状态和配平控制输入

h(km) Ma 配平状态-刚体模态[h(km), V(m/s), α(°), θ(°), q(°/s)] 配平控制输入[ϕ, δe(°)]
24 5 [24, 1488.9, 1.632, 1.632, 0] [0.3122, 5.6585]

26 6 [26, 1794.8, 1.583, 1.583, 0] [0.3676, 5.3445]

28 7 [28, 2103.3, 1.636, 1.636, 0] [0.4411, 5.5434]

30 8 [30, 2414.4, 1.785, 1.785, 0] [0.5324, 6.0313]

32 9 [32, 2728.2, 2.014, 2.014, 0] [0.6608, 6.5707]

34 10 [34, 3068.2, 2.327, 2.327, 0] [0.8451, 7.1843]

图 10    配平迎角和升阻比随高度和马赫数变化情况
(a) 配平攻角; (b) 升阻比
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图 11    配平控制输入随高度和马赫数变化情况
(a) 配平舵偏角; (b) 配平化学当量比

表 3    h=28 km, Ma=7时线性化模型特征根及γ/δe零点

特征根 阻尼比 自然频率(rad/s) 模态 γ/δe零点

−0.4029+20.4183i 0.01973 20.4223 弹性模态 −0.4029+20.3541i

−0.4029−20.4183i 0.01973 20.4223 弹性模态 −0.4029−20.3541i

−0.4000+19.9948i 0.02 19.9988 弹性模态 −0.4+19.996i

−0.4000-19.9948i 0.02 19.9988 弹性模态 −0.4−19.996i

−3.2541 1 3.2541 短周期 −10.390

3.1584 −1 3.1584 短周期 10.397

9.84×10−6+0.003847i −0.000256 0.003847 长周期 −0.0009

9.84×10−6−0.003847i −0.000256 0.003847 长周期 0

−0.0010 1 0.0010 高度

表 4    升力系数各变量二次以下因子影响程度排序

CL CD CT Cm

项 灵敏度 项 灵敏度 项 灵敏度 项 灵敏度

α 44.8 δe2 28.93 δe 57.58 ϕ 36.77

δe 27.39 α2 19.32 α 8.28 Ma 15.14

Ma 7.34 αδe 14.94 Ma 7.84 α 12.26

αMa 4.72 α 12.8 δe2 5.85 αϕ 9.82

δe2 2.94 δe 6.47 ϕ2 3.03 Maϕ 8.52

Ma2 2.81 ϕ2 5.79 δeMa 2.85 Ma2 6.22

ϕ2 2.8 h2 5.41 ϕ 2.72 ϕ2 2.49

ϕ 2.17 Ma 2.2 Ma2 2.61 α2 1.89

δeMa 1.45 αMa 1.33 h2 2.02 hMa 1.76
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进一步,分析压缩段长度与前体一级压缩角对飞

行器动静态特性的影响,其中飞行器静态特性与配平

状态相关,飞行器动态特性则与不稳定的短周期极点

和平尾偏转角到航迹倾角传输通道的右半平面零点

相关. 压缩段长度和前体一级压缩角各取5个值,考虑

同时变化时的25种构型,在h=28 km,Ma=7得到飞行器

的配平迎角、化学当量比和平尾偏转角与压缩段长

度和前体一级压缩角的关系分别如图12(a)~(c)所示.
从图12(a)可以看出,配平迎角随前体一级压缩角

增加而增大,随压缩段长度增加而增大,并且随前体一

级压缩角增大更明显. 图12(b)表明随着前体一级压缩

角增大,配平化学当量比先减小后增大,而配平化学当

量比随压缩段长度的变化与前体一级压缩角有关,当
前体一级压缩角较大时,配平化学当量比随压缩段长

度增加先减小后增大, 而前体一级压缩角较小时, 配
平化学当量比与压缩段长度几乎无关; 因此, 理论上

应存在一个前体一级压缩角和压缩段长度使得配平

化学当量比最小,即保证在给定高度和速度下巡航飞

行时燃油消耗最小. 从图12(c)可以看出, 配平平尾偏

转角与前体一级压缩角和压缩段长度都为单调关系,
随前体一级压缩角增大而减小,随压缩段长度增大而

减小,并且随前体一级压缩角增大而减小的趋势更为

显著.

图 12    配平迎角和控制输入与压缩段长度和第一压缩
角的关系

(a)配平迎角; (b)配平化学当量比; (c)配平平尾偏转角

7  结论

为了满足高超声速飞行器融合控制的一体化迭

代设计, 本文提出并发展了一类参数化模型, 将典型

的乘波外形进行了几何参数化,估算出表体气动力、

力矩和推力, 从而构建了非线性动力学模型. 基于模

型数据,通过灵敏度分析获得了面向控制一体化设计

的简化模型. 仿真实例表明了该文发展的高超声速飞

行器参数化模型是有效的,能够满足后续控制一体化

迭代设计的需要.
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A parametric model for control integrated design of hypersonic
vehicles
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Aiming to the complex operation condition and strong coupling dynamic characteristics of hypersonic vehicles, this paper develops a
parametric model which is suitable to the control integrated design. First, the necessities and research status of the control integrated
design of hypersonic vehicles are discussed. Then, the typical hypersonic waverider shape is geometrically parametrized using the
quadratic curve and class/shape function methods. After that, the forces and moments of the hypersonic vehicle are estimated based
on the surface element method in combination with the engineering estimation formulas, and the nonlinear dynamic parametrization
model is built. Furthermore, the analytical expressions of forces and moments are obtained by means of the sensitive analysis strategies
as a result that the complicated nonlinear dynamics model is changed to the iterative design model. Finally, an illustrative example is
provided to verify the feasibility of this proposed method, and the according results show that the developed parametrization model
enables to meet the requirements of the control integrated design.
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