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摘　要：乘波体非轴对称、扁平、大长细比的几何外形特点决定了其存在严重的横航向耦合动稳定性问题。目前对

乘波体横航向稳定性的研究还相对较少，且一般只针对单一外形，对飞行器设计未能获得有指导意义的定性、定量

结论。以幂次乘波体为研究对象，首先引入设计参数ｋｗ 和φ描述其外形特点，然后结合ＣＦＤ数值模拟和Ｋｒｉｇｉｎｇ
代理模型，获得了整个设计参数空间内乘波体的静／动导数，进而通过求解飞行动力学耦合方程特征根获得乘波体

的横航向耦合动稳定荷兰滚模态特性。定义了荷兰滚 动 稳 定 性 导 数 的 概 念，推 导 了 荷 兰 滚 阻 尼 近 似 表 达 式，解 释

了不同攻角下荷兰滚模态发散／收敛的成因，获得了 荷 兰 滚 阻 尼 随 设 计 参 数 和 攻 角 的 分 布 规 律。推 导 了 荷 兰 滚 频

率近似表达式，获得了荷兰滚频率随设计参数和攻角的分布规律。

关键词：乘波体；高超声速流动；动稳定；荷兰滚

中图分类号：Ｖ２１２．１２　　　文献标识码：Ａ　　　　　ｄｏｉ：１０．７６３８／ｋｑｄｌｘｘｂ－２０１７．００２４

　 收稿日期：２０１７－０１－１６；　修订日期：２０１６－０３－１４
基金项目：国家自然科学基金（９１２１６２０５＆１１２７２３１９）
作者简介：刘文（１９８８－），男，山东烟台人，博士，研究方向：高超声速空气动力学和气动布局设计．Ｅ－ｍａｉｌ：５７６８２５６３８＠ｑｑ．ｃｏｍ
通信作者：张陈安＊（１９８２－），男，广西南宁人，高级工程师，研究方向：高超声速空气动力学和气动布局设计．Ｅ－ｍａｉｌ：ｚｈｃｈ＿ａ＠ｉｍｅｃｈ．ａｃ．ｃｎ
引用格式：刘文，张陈安，王发民．乘波体荷兰滚模态特性研究［Ｊ］．空气动力学学报，２０１７，３５（３）：４４４－４５３．

ｄｏｉ：１０．７６３８／ｋｑｄｌｘｘｂ－２０１７．００２４　Ｌｉｕ　Ｗ，Ｚｈａｎｇ　Ｃ　Ａ，Ｗａｎｇ　Ｆ　Ｍ．Ｓｔｕｄｙ　ｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｍｏｄｅ　ｆｏｒ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ［Ｊ］．Ａｃｔａ
Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，２０１７，３５（３）：４４４－４５３．

Ｓｔｕｄｙ　ｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｍｏｄｅ　ｆｏｒ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

Ｌｉｕ　Ｗｅｎ１，２，Ｚｈａｎｇ　Ｃｈｅｎ′ａｎ２，＊，Ｗａｎｇ　Ｆａｍｉｎ２

（１．Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ｋｅｙ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ　ｏｆ　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　Ｄｅｓｉｇｎ　ａｎｄ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ，Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ　Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ　７１００７２，Ｃｈｉｎａ；

２．Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ　ｏｆ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ａｃａｄｅｍｙ　ｏｆ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１００１９０，Ｃｈｉｎａ）

　　Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｆａｃｅｓ　ｔｈｅ　ｐｒｏｂｌｅｍ　ｒｅｇａｒｄｉｎｇ　ｌａｔｅｒａｌ－ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ　ｃｏｕｐｌｅｄ
ｄｙｎａｍｉｃ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｄｕｅ　ｔｏ　ｉｔｓ　ｎｏｎ－ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ，ｆｌａｔ　ａｎｄ　ｓｌｅｎｄｅｒ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ．Ｔｈｅ　ｓｔｕｄｙ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｌａｔｅｒａｌ－ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｏｆ　ａ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ｉｓ　ｒｅｌａｔｉｖｅｌｙ　ｌｉｍｉｔｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｃｕｒｒｅｎｔ　ｌｉｔｅｒａｔｕｒｅ，ａｎｄ
ｉｎｓｔｒｕｃｔｉｖｅ　ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ　ｃａｎ　ｈａｒｄｌｙ　ｂｅ　ｆｏｕｎｄ．Ｔｏ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅ　ｔｈｅ　ｌａｔｅｒａｌ－ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ，ａ
ｐｏｗｅｒ－ｌａｗ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ｗａｓ　ｔａｋｅｎ　ａｓ　ｔｈｅ　ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ，ｗｈｏｓｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｍｏｄｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｗａｓ
ｓｔｕｄｉｅｄ　ｉｎ　ｄｅｔａｉｌ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｋｗａｎｄφｗｅｒｅ　ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ　ｔｏ　ｄｅｓｃｒｉｂｅ　ｔｈｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ
ｏｆ　ｔｈｅ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ．Ｔｈｅ　ｓｔａｔｉｃ　ａｎｄ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ　ｄｅｓｉｇｎ
ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｓｐａｃｅ　ｗｅｒｅ　ｃｏｍｐｕｔｅｄ　ｂｙ　ｕｓｉｎｇ　ＣＦＤ　ａｎｄ　Ｋｒｉｇｉｎｇ　ｓｕｒｒｏｇａｔｅ　ｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｍｏｄｅ　ｗｅｒｅ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ａｃｃｏｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｉｎｅａｒｉｚｅｄ　ｓｍａｌｌ－
ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｌａｔｅｒａｌ－ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ　ｍｏｔｉｏｎｓ．Ａｎ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅ　ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｗａｓ　ｄｅｒｉｖｅｄ　ｆｏｒ
ｔｈｅ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｍｏｄｅ．Ａ　ｎｅｗ　ｃｏｎｃｅｐｔ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｄｕｔｃｈ
ｒｏｌｌ　ｍｏｄｅ　ｗａｓ　ｄｅｆｉｎｅｄ．Ｔｈｅ　ｒｅａｓｏｎ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｏｒ　ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｍｏｄｅ　ｗａｓ
ａｎａｌｙｚｅｄ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｈｅｌｐ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅ　ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎ．Ｔｈｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｗａｓ
ｏｂｔａｉｎｅｄ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ．Ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｍｏｄｅ，ａｎ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅ
ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｗａｓ　ｄｅｒｉｖｅｄ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｗａｓ　ａｌｓｏ　ａｎａｌｙｚｅｄ　ｆｏｌｌｏｗｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ
ｃｈａｎｇｉｎｇ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｎｄ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ．
　　Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｗａｖｅｒｉｄｅｒ；ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗ；ｄｙｎａｍｉｃ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ；Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ



０　引　言

　　高超声速飞行方式正由传统的弹道式飞行和太

空返回向近空间大气层内做长时间高速机动飞行的

方向发展。以美国的“ＨＴＶ－２”为代表的高超声速滑

翔飞行器是其典型代表之一，该类飞行器以单级或多

级火箭为动 力，助 推 到 一 定 高 度 和 马 赫 数 后 箭 体 分

离，之后滑翔 器 在 近 空 间 进 行 高 超 声 速 滑 翔 机 动 飞

行。美国国防预先研究局对“ＨＴＶ－２”进行过两次试

飞，均发生了飞行器因横航向动态失稳而坠毁［１－２］。

　　乘 波 体 的 概 念 由 Ｎｏｎｗｅｉｌｅｒ［３］在１９５９年 提 出，
近３０年来得到了广泛发展。其原理是在乘波体的前

缘产生附体激波，阻止了下表面的高压气体上溢，使

波后高压气体都限制在下表面，从而获得在相同攻角

下比普通外形更高的升力以及升阻比。乘波体的高

升阻比优势，使其成为高超声速滑翔飞行器的一种非

常理想的潜在构型。

　　与 ＨＴＶ－２类似，乘波体非轴对称、扁平、大长细

比的几何外形特点也决定了乘波体飞行器将面临类

似的横航向稳定性问题。首先，侧滑对横向滚转力矩

的影响不可忽略，同时大长细比外形使其横向转动惯

量相比纵向和航向要小的多，因而在出现侧滑时会引

起明显的横滚效应；第二，具有尖前缘特征的乘波体

飞行器在高超声速飞行时同样可能出现由于气动烧

蚀引起防热层脱落，进而诱导出激波引起附加的横航

向气动力／力矩，乘波体下表面可能出现的非对称转

捩会引发下游流动的不对称，形成横向的环流和横航

向的非对称气动力［４］，这些影响因素难以通过计算或

实验进行评估，因而对飞行器本身的横航向稳定性提

出了更苛刻的要求；第三，扁平的几何外形使得其由

侧滑产生的侧向力较小，难以通过直接侧滑拐弯方式

直接获得较大的侧向加速度，所以通常采用倾斜拐弯

方式，也会面临横航向运动耦合问题［５］；第四，飞行器

在高超声速 飞 行 时 气 动 阻 尼 很 小，横 航 向 稳 定 性 较

低，容易发生 失 稳 现 象，由 于 飞 行 速 度 极 快，即 使 平

静、缓慢发展的耦合不稳定也可能演化成迅速发展的

耦合不稳定，使飞行器产生强烈的不可控运动［６］。综

上，横航向稳定性问题是高超声速乘波体飞行器设计

过程中面临的一个严峻考验。

　　研究高超声速飞行器横航向耦合运动机理的最

常用方法是对横航向小扰动线化模型进行简化，获得

各个模态的近似表达式，进而分析影响各个模态的主

要气动参数。已 有 文 献［７－１２］对 飞 行 器 在 亚、跨、超

声速的横航向模态进行了简化分析，但是高超声速飞

行器所处的高空高马赫数飞行条件、大后掠气动布局

特点以及惯量沿纵轴集中的质量分布特点，与传统飞

行器有很大不同，因而无法通过传统结论来直接分析

高超声速飞行器的横航向运动模态。例如，传统上认

为荷兰滚模态仅包含偏航和侧滑运动，忽略滚转运动

的物理量，即 忽 略 与 滚 转 角 速 度ｐ 和 滚 转 角φ相 关

项，只保留与偏航角速度ｒ和侧滑角β相关项。Ｐｈｉｌ－
ｌｉｐｓ［１３］通过推导指出，这种传统上忽略滚转运动的荷

兰滚近似是滚转阻尼无穷大时的渐近解，实际上大多

数情况滚转阻尼没有大到可以忽略荷兰滚模态中的

滚转运动。在高超声速飞行条件下，滚转阻尼较小，
滚转运动在荷兰滚模态中甚至起主导作用，传统的荷

兰滚模态分析将得到明显错误的结论。针对上述问

题，近年来已有少量文献对高超声速飞行时的横航向

耦合模态机理进行了研究。

　　Ｈｅｌｌｅｒ和Ｂｒｅｉｔｓａｍｔｅｒ等［１４－１５］推导了高超声速飞

行器 ＨＹＴＥＸ　Ｒ－Ａ３的模态近似表达式，分析了横航

向模态随马赫数和质心的变化规律，并推导了滚转和

螺旋模态耦合为横向长周期模态的条件，最后指出滚

转阻尼小、荷兰 滚 不 稳 定 和 滚 转－偏 航 耦 合 度 高 是 导

致高超声速飞行器面临飞行品质缺陷的主要原因。

　　Ｙｉｎ等［１６］推导了荷兰滚模态中滚转角速度与偏

航角速度振幅比值｜ｐ／ｒ｜的表达式，结果表明由于高

超声速飞行器较大的飞行攻角和细长体的外形特征，
该比值一般较大，使得传统荷兰滚阻尼比近似失效。
同时由于｜ｐ／ｒ｜较大，因而他们忽略了ｒ的相关项得

到了荷兰滚阻尼比的近似表达式，结果表明其大小主

要受滚转阻尼导数和横向静导数的影响。

　　从目前对高超声速飞行器横航向模态的少量研

究来看，还存在几个方面的不足：１）对荷兰滚模态频

率的分析理论较为完善，但缺乏对荷兰滚阻尼有效而

简洁的近似表达式，因而难以分析荷兰滚阻尼特性的

主要影响因素；２）已有研究大多数针对某一个而不

是某一类飞行器来研究，结论缺乏普适性；３）缺乏对

高超声速乘波体类飞行器横航向耦合运动机理性研

究。

　　针对上述问题，本文尝试对高超声速乘波体飞行

器横航向耦合动稳定模态中最为复杂的荷兰滚模态

特性进行研究。建立几何特征可参数化描述的乘波

体模型，通过ＣＦＤ定常／非定常气动力计算和代理模

型获得整 个 样 本 设 计 空 间 内 所 有 乘 波 体 的 静／动 导

数，结合横航向线化小扰动模型及模态简化，得到荷

兰滚模态频率和阻尼特性随外形参数的变化规律及

主要影响因素。
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１　研究对象和计算方法

１．１　幂次乘波体

　　乘波体是从已知流场中通过反设计方法获得的

一种高升阻比飞行器。由于乘波体前缘线附着在激

波面上，将波后高压气体限制在下表面，从而在小攻

角下即可获得较高升力。通过幂次轴对称流场获得

的幂次 乘 波 体 是 一 种 容 易 设 计 成 纵 向 静 稳 定 的 构

型［１７］，因而本文以幂次乘波体为研究对象，其外形由

幂次曲线ｙ＝Ｃｘｎ 中的参数Ｃ和ｎ决定，此处选用的

外形参数为：Ｃ＝１，ｎ＝０．７；设计马赫数选为１５，绕幂次

轴对称体的基准流场通过ＣＦＤ求解Ｅｕｌｅｒ方程获得。

　　乘波体通常可通过前缘在底面的投影进行定义。
在底面上定义一条前缘线的基准曲线，将该曲线沿自

由来流方向在激波面上投影所获得的交线即为乘波

体前缘线，对前缘线上的点进行流线追踪即可获得乘

波体，生成过程如图１所示。

图１　乘波体生成示意图

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

　　采用三次多项式定义基准曲线：

　　ｚ＝
ａ＋ｂｙ２－ｃｙ３，　　（ｙ≤０）

ａ＋ｂｙ２＋ｃｙ３，　　（ｙ＞０）
烅
烄
烆

（１）

令基准曲线与激波圆的交点处斜率为０，设激波圆半

径为Ｒｓ，基准曲线纵截距绝对值为Ｒ０，方位角为φ，
令参数ｋｗ＝Ｒ０／Ｒｓ，化简可得：

　　

ａ＝ｋｗＲｓ

ｂ＝
３（Ｒｓｃｏｓφ－ｋｗＲｓ）

Ｒ２ｓｓｉｎ２φ

ｃ＝
－２（Ｒｓｃｏｓφ－ｋｗＲｓ）

Ｒ３ｓｓｉｎ３φ

烅

烄

烆

（２）

　　选取距离幂次体顶点２００ｍ处的平面为基准面，
则根据幂次曲线方程可确定Ｒｓ，然后 给 定 设 计 参 数

ｋｗ 和φ的值即可确定基准曲线方程，从而生成幂次

乘波体。

１．２　数值模拟方法

　　采用格心格式有限体积法求解ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ－
Ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程，空间离散采用ＡＵＳＭ
＋格式，时 间 离 散 采 用 隐 式ＬＵ－ＳＧＳ方 法。在 计 算

非定常气动力时，采用双时间法求解控制方程，对子

迭代采用四阶龙格－库塔法进行推进，使用基于ＲＢＦ

内插的 网 格 变 形 技 术［１８］。选 用 层 流 和 完 全 气 体 模

型，忽略真实气体效应的影响。

　　文献［１９］采用上述计算方法获得了高空高马赫

数条件下航天飞机“ＯＶ－１０２”的 升 阻 比，并 与 试 飞 结

果进行对比，表明了计算程序在强粘性干扰飞行条件

下 的 可 靠 性；文 献 ［２０］对 比 了 跨 音 速 条 件 下

ＮＡＣＡ００１２翼型的非定常气动力计算与实验结果，验
证了求解器对非定常气动力计算的可靠性，此处不再

赘述。

１．３　横航向耦合飞行力学模型

　　本文通过求解线化横航向小扰动方程特征矩阵

的特征根，来获得乘波体的开环横航向耦合动稳定模

态特性［２１］。在体轴系下的方程为：

　　

β
·

ｐ
·

ｒ·

φ
·

熿

燀

燄

燅

＝

Ｙβ ｓｉｎα －ｃｏｓα ｇｃｏｓθ／Ｖ
Ｌβ Ｌｐ Ｌｒ ０
Ｎβ Ｎｐ Ｎｒ ０
０　 １ ｔａｎθ ０

熿

燀

燄

燅

β
ｐ
ｒ

φ

熿

燀

燄

燅

（３）

其中Ｙβ＝ＣｙβｑＳ／（ｍＶ），Ｌβ＝ＣｌβｑＳｂ／Ｉｘ，Ｎβ＝ＣｎβｑＳｂ／

Ｉｚ，Ｌｉ＝ＣｌｉｑＳｂ２／（２ＩｘＶ），Ｎｉ＝ＣｎｉｑＳｂ２／（２ＩｚＶ），

ｉ∈｛ｐ，ｒ｝。式中α、θ、β、ｐ、ｒ、φ分别表示攻角、俯仰

角、侧滑角、滚转角速度、偏航角速度和滚转角；Ｙ、Ｌ、

Ｎ 分别表示侧 向 力、滚 转 力 矩 和 偏 航 力 矩，Ｙβ、Ｌβ、

Ｎβ 为相 应 气 动 力 对 侧 滑 角 的 静 导 数；Ｌｐ、Ｎｐ、Ｌｒ、

Ｎｒ 为相应气动力对相应角速度的动导数，此处不考

虑航迹角，因而有α＝θ。

　　静导数通过求解静态气动力即可获得，动导数采

用简谐振荡法进行计算［２２］。所有外形采用相同的质

量（ｍ＝５００ｋｇ）和惯量（Ｉｘ＝７５ｋｇ·ｍ２，Ｉｚ＝７５０ｋｇ·ｍ２，

忽略Ｉｘｚ），乘波体长度Ｌ＝４ｍ，质 心 位 置 为（０．５９Ｌ，

－０．０５Ｌ，０），其中坐标原点位于乘波体头部顶点处。

研究的飞行工况为：Ｍａ＝１５，Ｈ＝５０ｋｍ。

１．４　代理模型

　　由于需要研究乘波体横航向动稳定模态特性在

一定设计参 数 空 间 内 的 分 布，而 对 于 每 个 点 都 通 过

ＣＦＤ求得其 相 应 的 静／动 导 数 是 不 现 实 的。为 了 解

决该问题，采 用 Ｋｒｉｇｉｎｇ代 理 模 型，在 求 得 采 样 点 的

静／动导数后，其他点通过代理模型插值获得相应的

静／动导数。

　　表征乘波体外形的设计参数ｋｗ 和φ 的取值范

围分别选为［０．３，０．５］，［３５°，５５°］。为 了 提 高 插 值 精

度，对于每个研究工况，采用全析因试验设计方法对

ｋｗ 和φ各取９个水平。通过ＣＦＤ获得８１个设计样

本点的横航向静／动导数，设计空间内其它点通过代

理模型插值获得。
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　　为了 验 证 所 构 建 代 理 模 型 计 算 静／动 导 数 的 精

度，在设计空间随机选取五个样本点，通过ＣＦＤ求解

气动力获得静／动导数作为基准值，与通过代理模型

获得 的 静／动 导 数 进 行 对 比。以 零 攻 角 的Ｌβ 和Ｌｐ
为例，相对误 差 如 表２所 列，最 大 误 差 仅 为２．５４％。
可见，由于训练样本点取得较密，构建的代理模型有

着较高的精度。

表１　测试样本点Ｌβ 和Ｌｐ 相对误差

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｅｒｒｏｒ　ｆｏｒ　Ｌβａｎｄ　Ｌｐｏｆ　ｔｅｓｔ　ｓａｍｐｌｅｓ

ｋｗ φ
ＣＦＤ 代理模型

Ｌβ Ｌｐ Ｌβ Ｌｐ
Ｌβ 相对

误差
Ｌｐ 相对

误差

０．４５　３６．３ －０．８４ －５．４６ｅ－３ －０．８３ －５．４０ｅ－３　１．９０％ １．０７％
０．３８　４５．８ －１８．３９ －７．１０ｅ－３ －１８．２９ －７．００ｅ－３　０．５７％ １．４８％
０．４９　４８．９ －５５．１８ －１．６１ｅ－２ －５４．６１ －１．５８ｅ－２　１．０４％ １．６９％
０．３５　５４．５ －４５．４６ －９．７４ｅ－３ －４５．２１ －９．５０ｅ－３　０．５５％ ２．５４％
０．３１　３８．５　 ２．１８ －３．５３ｅ－３　 ２．２０ －３．６０ｅ－３　１．１２％ ２．０４％

２　横航向静稳定性

　　在 获 得 横 航 向 耦 合 模 态 特 性 分 布 之 前，根 据

ＣＦＤ计算和代 理 模 型 的 结 果，我 们 首 先 可 以 得 到 横

航向静稳定性随参数的分布规律。

　　对无尾飞行器来说，影响横向静稳定性的主要几

何特征为上反角和后掠角。由于乘波体外形的特殊

性，无法按照常 规 飞 机 那 样 精 确 定 义 其 上 反 角Γ 和

后掠角Λ，为此我们将其按图２所示定义为：

　　Γ＝ａｒｃｔａｎ（２ｈ／ｂ），　Λ＝ａｒｃｔａｎ（２Ｌ／ｂ） （４）

　　乘波体三 维 外 形 随ｋｗ 和φ 的 变 化 特 征 如 图３
和图４所示，其上反角和后掠角分布如图５和图６所

示。结合图３～图６可知，上反角随着ｋｗ 和φ的增

大而增大，后掠角随着ｋｗ 和φ的增大而减小。

图２　上反角和后掠角示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｄｉｈｅｄｒａｌ　ａｎｄ　ｓｗｅｅｐ　ａｎｇｌｅ

图３　外形随φ变化示意图，ｋｗ＝０．４
Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｈａｐｅ　ｗｉｔｈφ，ｋｗ＝０．４

图４　外形随ｋｗ变化示意图，φ＝４５°
Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｈａｐｅ　ｗｉｔｈ　ｋｗ，φ＝４５°

图５　上反角分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｄｉｈｅｄｒａｌ　ａｎｇｌｅ

图６　后掠角分布

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｗｅｅｐ　ａｎｇｌｅ

　　图７和图８分别给出了三个攻角的横航向静导

数分布。可以看到在靠近参数空间区域的右上角，横
向和航向静稳定性都较强，靠近左下角则较弱。

　　对于横向静稳定性来说，随着攻角的增加，稳定

性都逐渐增强，且分布规律与上反角一致，其可能原

因是乘波体本身后掠角已经很大，其随参数变化的相

对变化幅度较小，因而影响横向静稳定性的主要几何

特征为上 反 角；０°攻 角 时 靠 近 左 下 角 虚 线 以 下 区 域

Ｌβ＞０，即横向静不稳定，其主要原因是上反角较小；

增加攻角可以起到上反作用，因而随攻角增加横向静

稳定性显著增强。

　　对于航向静稳定性来说，三个攻角所有区域都是

静稳定的。在定常侧滑直线飞行时，偏航力矩主要取

决于机身侧面积的大小以及航向压心与质心的距离。
乘波体的下表面由流线追踪而成，上表面与自由来流

平行，因此乘波体靠近尾部的侧面积比靠近头部的侧

面积明显要大，其接近尾部的侧向力就大，只要质心
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位置不是过于靠后，是容易实现航向静稳定性的。

３　横航向耦合动稳定特性

　　横航向耦合动稳定性一般可以由三个模态表征：
螺旋模态、滚转模态和荷兰滚模态。其中荷兰滚模态

是运动形式最复杂、控制难度最大的模态。目前对高

超声速飞行器的横航向模态研究很少，且已有的研究

一般在０°攻角下进行，不能考虑攻角的影响；同时对

荷兰滚阻尼的近似较为复杂，不易分析影响阻尼特性

的主要因素。因而，本文结合高超声速乘波体类飞行

器静／动导数的特点，通过模态简化来获得荷兰滚模

态特性随外形参数的分布规律及主要影响因素。

　　图９所示为三个攻角荷兰滚模态的分布，红色区

域表示模态发散，绿色区域表示模态收敛。可见，不同

攻角下荷兰滚模态呈现出明显不同的发散／收敛特性。

３．１　荷兰滚阻尼

３．１．１　模态简化

　　我们根据各个模态特征根的特点，对特征方程进

行分解以获得各个模态特征根的近似表达式。将式

（３）中特征矩阵（用Ａ 表示）的特征方程展开可得：

　　ｄｅｔ（ｓＩ－Ａ）＝ｓ４＋ａ３ｓ３＋ａ２ｓ２＋ａ１ｓ＋ａ０
　　　＝ｓ２＋２ξωｎｓ＋ω

２
ｎ（ ）ｓ－λＲ（ ）ｓ－λＳ（ ） （５）

（ａ）α＝０° （ｂ）α＝５° （ｃ）α＝１０°
图７　横向静导数Ｌβ 分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｌβ

（ａ）α＝０° （ｂ）α＝５° （ｃ）α＝１０°
图８　航向静导数Ｎβ 分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｎβ

（ａ）α＝０° （ｂ）α＝５° （ｃ）α＝１０°
图９　荷兰滚模态分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ
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其中：

　　ａ０＝（ＬβＮｒ－ＬｒＮβ）ｇ／Ｖ·ｃｏｓθ＋
（ＬｐＮβ－ＬβＮｐ）ｇ／Ｖ·ｓｉｎθ

　　ａ１＝（ＬβＮｐ－ＬｐＮβ－Ｌβｇ／Ｖ）ｃｏｓα＋
（ＬβＮｒ－ＬｒＮβ－Ｎβｇ／Ｖ）ｓｉｎα

　　ａ２＝Ｎβｃｏｓα－Ｌβｓｉｎα＋ＬｐＮｒ－
ＬｒＮｐ ＋Ｙβ Ｌｐ＋Ｎｒ（ ）

　　ａ３＝－Ｙβ－Ｎｒ－Ｌｐ （６）
式中ξ和ωｎ 分 别 表 示 荷 兰 滚 阻 尼 和 无 阻 尼 自 振 频

率，λＲ 和λＳ 分别为滚转和螺旋模态特征根。

　　对于高超声速乘波体飞行器来说，荷兰滚模态特

征根的虚部远大于其实部以及滚转与螺旋模态的实

根大小，因而可以只保留特征方程的二阶及更低阶数

项来获得滚 转 和 螺 旋 模 态 的 近 似 表 达 式，然 后 将 式

（５）展开，根据对应项相等即可得

　　ξωｎ ＝
１
２
（ａ３－

ａ１
ａ２
） （７）

进而可得荷兰滚实部η和虚部ω的表达式

　　η＝－ξωｎ ＝－
１
２
（ａ３－

ａ１
ａ２
） （８）

　　ω≈ ω２＋η槡 ２ ＝ωｎ （９）

　　荷兰滚实部表征荷兰滚的阻尼大小，通过式（８）
所求η几乎与精确值完全相等。但是，由于ａ１、ａ２和

ａ３所包含的物理量较多，通过式（８）仍然难以直观地

获得定性的结论。因此，需要对ａ１、ａ２和ａ３进一步简

化，以损失一定程度的精度为代价来获得更简洁的表

达式，进而分析荷兰滚阻尼的主要影响因素。

　　以１０°攻角时点（０．４，４５°）所对应的幂 次 乘 波 体

为例，其静／动导数如表３所列。

　　对于ａ１，

　　（ＬβＮｐ－ＬｐＮβ－Ｌβ
ｇ
Ｖ
）ｃｏｓα＝０．２０１

　　（ＬβＮｒ－ＬｒＮβ－Ｎβ
ｇ
Ｖ
）ｓｉｎα＝０．００６２

两项值的大小相差很大，忽略第二项，即：

　　ａ１＝（ＬβＮｐ－ＬｐＮβ－Ｌβ
ｇ
Ｖ
）ｃｏｓα （１０）

对于ａ２，Ｌβ 和Ｎβ 远 大 于 其 他 导 数 大 小，因 而 可 简

化为：

　　ａ２＝Ｎβｃｏｓα－Ｌβｓｉｎα （１１）
对于ａ３，Ｙβ＋Ｎｒ 与Ｌｐ 相差接近一个数量级，可做如

下近似：

　　ａ３＝－Ｌｐ （１２）
根据上述简化，可得：

　　η＝
１
２
（ａ１
ａ２
－ａ３）

＝
１
２

（ＬβＮｐ－ＬｐＮβ－Ｌβ
ｇ
Ｖ
）ｃｏｓα

Ｎβｃｏｓα－Ｌβｓｉｎα
＋
１
２
Ｌｐ

＝
Ｌβ

２ＮβＤＹＮ
Ｎｐｃｏｓα－Ｌｐｓｉｎα（ ）－

ｇ
Ｖｃｏｓα［ ］ （１３）

其中

　　ＮβＤＹＮ ＝Ｎβｃｏｓα－Ｌβｓｉｎα （１４）

ＮβＤＹＮ 即为 有 量 纲 形 式 的 荷 兰 滚 静 稳 定 性 导 数［２３］。
参考荷兰滚静稳定性导数的定义，此处定义一个荷兰

滚动稳定性导数的概念———ＮｐＤＹＮ，其表达式为：

　　ＮｐＤＹＮ ＝Ｎｐｃｏｓα－Ｌｐｓｉｎα （１５）
则有

　　η＝
Ｌβ

２　ＮβＤＹＮ
ＮｐＤＹＮ －

ｇ
Ｖｃｏｓα（ ） （１６）

　　根据式（１６）得到的三个攻角下近似荷兰滚阻尼

如图１０所示，根据特征根得到的精确荷兰滚阻尼如

图１１所示。从图中可以看到，三个攻角下的荷兰滚

阻尼近似解与精确解的分布趋势几乎完全一致，仅仅

在定量上存在较小的误差，因而通过简化后的式（１６）
可以较准确的对荷兰滚阻尼进行定性分析。

３．１．２　荷兰滚模态边界判断

　　通过式（１６）可以直接判断荷兰滚模态是否稳定，
而对于具有横航向静稳定性的乘波体，荷兰滚模态收

敛的近似条件可进一步简化为：

（ａ）α＝０° （ｂ）α＝５° （ｃ）α＝１０°
图１０　近似荷兰滚阻尼分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｄａｍｐｉｎｇ
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（ａ）α＝０° （ｂ）α＝５° （ｃ）α＝１０°
图１１　荷兰滚阻尼分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｄａｍｐｉｎｇ

　　ＮｐＤＹＮ ＞ｇｃｏｓα／Ｖ （１７）

　　荷兰滚模态边界如图１２所示。图中“ＤＲ”表示

通过求解特征矩阵获得的与图９对应的荷兰滚精确边

界，“ＤＲ＿Ａｐｐｒｏｘ．”表示通过式（１６）得到的荷兰滚近似

边界，“Ａ”表示攻角。可见，每个攻角下的荷兰滚模态

近似边界与精确边界都比较接近，表明通过式（１６）来

近似判断荷兰滚模态的发散／收敛特性是可靠的。

图１２　荷兰滚模态发散／收敛边界

Ｆｉｇ．１２　Ｂｏｕｎｄａｒｉｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｍｏｄｅ

　　接下来根据式（１６）来分析三个攻角荷兰滚模态

发散／收敛的原因。荷兰滚动稳定性导数ＮｐＤＹＮ 在三

个攻角下设计参数空间内的分布如图１３所示。对于

Ｍａ＝１５、Ｈ＝５０ｋｍ的飞行工况，ｇ／Ｖ＝０．００２。

　　当α＝０°时，整个区域都有ＮｐＤＹＮ＜ｇｃｏｓα／Ｖ 和

ＮβＤＹＮ＞０（因为Ｎβ＞０），此时荷兰滚模态边界由Ｌβ
的正负决定：当Ｌβ＞０时，荷兰滚模态收敛；反之，荷

兰滚模态发 散。由 图７（ａ）可 知，图 中 虚 线 左 下 角 区

域横向静不稳定，即Ｌβ０，因而该部 分 区 域 荷 兰 滚

模态收敛，其余部分区域荷兰滚模态发散。

　　当α＝５°时，整 个 区 域 横 航 向 都 是 静 稳 定 的，即

Ｌβ／ＮβＤＹＮ＜０。在靠近右上角的部分 区 域，ＮｐＤＹＮ＞
ｇｃｏｓα／Ｖ，因而此区 域 荷 兰 滚 模 态 收 敛，其 余 区 域 荷

兰滚模态发散。

　　当α＝１０°时，整个区域同样为横航向静稳定的，
靠近左下 角 的 小 部 分 区 域 ＮｐＤＹＮ 较 小，有 ＮｐＤＹＮ ＜
ｇｃｏｓα／Ｖ，因而该区 域 荷 兰 滚 模 态 发 散，其 余 部 分 荷

兰滚模态收敛。

３．１．３　荷兰滚阻尼分布规律

　　对荷兰滚模态来说，当特征根实部为负且绝对值

越大时，飞行 器 受 扰 后 越 能 够 快 速 地 回 复 到 平 衡 状

态，荷兰滚阻尼特性越好，反之则越差。

　　在０°攻角时，由图１３和图１４（Ｌβ／ＮβＤＹＮ 在参数

设计空间内的分布）可知，Ｌβ／ＮβＤＹＮ 与ＮｐＤＹＮ 两项在

整个参数空间内的变化范围都比较大，二者共同作用

导致荷兰滚阻尼特性越靠近左下角越好，越靠近右上

　　　　　　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°
图１３　ＮｐＤＹＮ分布

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ＮｐＤＹＮ
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　　　　　　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°
图１４　Ｌβ／ＮβＤＹＮ分布

Ｆｉｇ．１４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｌβ／ＮβＤＹＮ

角越差，如图１１所示。

　　在５°和１０°攻角时，参数ｋｗ 和φ越大，荷兰滚阻

尼特性越好，而 且 每 个 点 的 阻 尼 也 随 攻 角 增 大 而 增

大，其原因可以通过式（１６）来解释。在两个攻角下，
整个参数空间的Ｌβ／ＮβＤＹＮ 的相对变化范围较小，阻

尼特性 的 变 化 主 要 由 ＮｐＤＹＮ 决 定：参 数ｋｗ 和φ 越

大，ＮｐＤＹＮ 越 大，荷 兰 滚 阻 尼 特 性 越 好；攻 角 越 大，

ＮｐＤＹＮ 越大，因而荷兰滚阻尼特性越好。

　　根据上 述 分 析，对 于 高 超 声 速 乘 波 体 飞 行 器 来

说，荷兰滚动稳定性导数ＮｐＤＹＮ 对荷兰滚模态的阻尼

特性起着关键作用。在飞行器初步设计与控制律设

计时，应着重考虑ＮｐＤＹＮ 的影响。

３．１．４　横航向耦合运动的ＣＦＤ／ＲＢＤ数值模拟

　　采 用 计 算 流 体 动 力 学 方 程 和 刚 体 动 力 学 方 程

（ＣＦＤ／ＲＢＤ）的耦合求解来模拟受扰后的横航向方程

可参考文献［２１］，由于此处只针对横航向耦合运动进

行数值模拟，因而不考虑与飞行器纵向运动相关的自

由度，只考虑与横航向运动相关的自由度，即只保留

绕ｘ轴滚转、绕ｚ轴 偏 航 和 沿ｙ 轴 平 动 三 个 自 由 度

上的位移和气动力。非定常计算的物理时间步长取

０．０００４ｓ。

　　以１０°攻 角 为 例，选 取 两 个 典 型 外 形，对 应 的

（ｋｗ，φ）分别为：外形Ａ（０．３，３５°），外形Ｂ（０．３，５０°）。
根据图９和图１２（ｃ）可知，两个外形对应的荷兰滚模

态分别为发散和收敛。两个外形受扰后的横航向耦

合运动的ＣＦＤ／ＲＢＤ数值模拟结果（以滚转角速度ｐ
为例）如图１５所示。由于荷兰滚模态特征根实部很

小，因而荷兰滚模态的发散或者收敛速度较为缓慢，
但仍然可以 看 出 外 形 Ａ 呈 现 出 荷 兰 滚 模 态 发 散 特

性，而外形Ｂ呈现出荷兰滚模态收敛特性，与小扰动

理论和判据式（１７）的结果相吻合。

３．２　荷兰滚频率

　　荷 兰 滚 虚 部ω表 征 荷 兰 滚 频 率，由 于 其 值 明 显

大于η、λＲ 和λＳ，因而可忽略特征矩阵中的重力项和

阻尼项，根据式（５）可得：

　　ｓ２（ｓ２－Ｙβｓ＋ＮβＤＹＮ）＝ｓ２＋２ξωｎｓ＋ω
２
ｎ（ ）·

　　　　ｓ－λＲ（ ）ｓ－λＳ（ ） （１８）

此时两个零 根 对 应 滚 转 模 态 和 螺 旋 模 态［１６］，则 根 据

对应项相等可得：

　　ωｎ ＝ Ｎβ槡 ＤＹＮ ≈ω （１９）

　　图１６所示为该式计算所得的荷兰滚频率相对误

差，可见误差 几 乎 为０。由 此 可 知，荷 兰 滚 频 率 特 性

由荷兰滚静稳定 性 导 数ＮβＤＹＮ 决 定。荷 兰 滚 频 率 和

ＮβＤＹＮ 分布分别如图１７和图１８所示。从图中可见，
同一 攻 角 下，ｋｗ和φ越 大，荷 兰 滚 频 率 越 大；随 攻 角

（ａ）外形Ａ

（ｂ）外形Ｂ

图１５　ＣＦＤ／ＲＢＤ数值模拟结果，α＝１０°
Ｆｉｇ．１５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ＣＦＤ／ＲＢＤ，α＝１０°
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　　　　　　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°
图１６　荷兰滚频率误差（％）

Ｆｉｇ．１６　Ｅｒｒｏｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

　　　　　　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°
图１７　荷兰滚频率分布

Ｆｉｇ．１７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｄｕｔｃｈ　ｒｏｌｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

　　　　　　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°
图１８　ＮβＤＹＮ分布

Ｆｉｇ．１８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ＮβＤＹＮ

增大，每个参数点的荷兰滚频率也越大。因而，在飞

行攻角较大时，乘波体会面临荷兰滚振荡速度较快的

不利现象，需要在飞行器设计初期合理选择外形参数

和适当的控制律设计来解决这一飞行品质问题。

４　结　论

　　横航向静／动稳定性分析是飞行器设计中的关键

一步，本文引入参数ｋｗ 和φ对幂次乘波体外形进行

参数化处理，结合ＣＦＤ计算和代理模型得到了三个

攻角下横航向静稳定性和荷兰滚模态随参数的分布

规律，主要内容和结论如下：

　　１）乘波体横向静稳定性 主 要 受 上 反 角 影 响，随

着设计参数ｋｗ 和φ 的增大，上 反 角 变 大，横 向 静 稳

定性增强；乘波体的外形特点使其容易设计成航向静

稳定的。

　　２）得到了三个攻角下的 荷 兰 滚 模 态 分 布，不 同

攻角下呈现出明显不同的发散／收敛特性。

　　３）推导了荷兰滚阻尼的 近 似 表 达 式，定 义 了 一

个新的概 念———荷 兰 滚 动 稳 定 性 导 数ＮｐＤＹＮ。分 析

表明，ＮｐＤＹＮ 对荷兰滚阻尼随参数和攻角的变化规律

起着主导作用；根据阻尼近似表达式，可以清晰地分

析出荷兰滚模态发散／收敛的主要成因。
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　　４）荷兰滚静稳定性导数ＮβＤＹＮ 对荷兰滚频率起

决定性作用。设计参数ｋｗ 和φ越大，荷兰滚频率越

大；攻角越大，荷兰滚频率也越大，因而在较大攻角时

会面临荷兰滚振荡较快的不利现象。

　　５）在实际工程应用中，需 要 对 原 始 乘 波 体 进 行

局部修型以满足工程需求来获得最终的高超声速滑

翔飞行器方案，但是经过合理得修型，对原有的乘波

气动布局特征不会产生较大的影响。因而，本文关于

荷兰滚阻尼和频率的研究结论对乘波布局高超声速

滑翔飞行器的开环稳定性设计、评估及闭环控制律设

计有一定参考价值。
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