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飞行器失稳平面振荡运动的物理机制
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摘　要：基于全局亚迭代耦合求解非定常流体动力学方程和刚体动力学方程（ＣＦＤ／ＲＢＤ），研究动不稳定飞

行器在自由俯仰与自由沉浮二自由度下自激发平面失稳运动的非定常特征。数值研究表明：超声速锥柱裙

飞行器的平面失稳运动发展为极限环形式，并伴随着波系结构非定常变化；平面运动保持了自由俯仰基本运

动特征，但同步自由沉浮使得极限环周期运动的振幅更小、频率更快；平面自由运动中飞行器绕靠近头部的

“不动点”转动。基于第二拉格朗日方程和虚功原理，导出能够描述迟滞现象的参数化非线性动力学模型。多

尺度近似分析（ＭＴＳ）获得参数化运动特征：自激振动过程是拟简谐运动；平衡点阻尼是决定运动稳定特性的

分叉参数；振幅特性与阻尼非线性相关，频率特性与刚度非线性相关；模型分析证实了平面自由运动的“不动

点”现象并自洽地解释了沉浮自由度存在使得极限环振幅变小的动力学机制。非线性模型的理论分析、重构

都与数值结果高度一致，从而有效地佐证了自激振荡建模研究的合理性。
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　　国外学者早在２０世纪６０年代就研究发现，

在跨声速和低超声速时，锥柱裙高超声速气动

外形出现失稳运动并发展为极限环形式［１３］；但关

于细长飞行器在超声速流动中是否出现动态失稳

运动尚没有明确结论。近年来国内学者在高超声

速流动研究中发现了这一失稳运动现象（见图

１）。实验观测的失稳运动振幅大约为６°。细长

构型的超声速飞行器置于头部弓形激波产生的非

均匀流动黏性熵尾迹流之中，内伏于尾迹中的后

体姿态改变时受到很大的气动力。由于熵尾迹流

动的复杂性，后体感受到的熵尾迹作用力变化相

对于弹体姿态的改变存在时间滞后等诸多不可预

测因素的影响，即便在小迎角状态下也可能激发

出动不稳定的运动形式。建模理论研究［４５］一般

多基于经典ＶａｎｄｅｒＰｏｌ方程和阻尼非线性的观
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点来阐述飞行器失稳运动的动力学机制，没有更

多关注非定常流动与动力学模型间的物理联系。

图１　超声速飞行器失稳运动的实验观察

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｉｃｔｕｒｅａｂｏｕｔｕｎｓｔｅａｄｙｍｏｔｉｏｎｏｆ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ

在真实飞行过程中飞行器会出现诸如阵风等

随机性的扰动形式，这些扰动也足以激发某些外

形的失稳运动。而且飞行器的空间运动本质上是

多自由度的，特别是空间位移运动与角位移运动

是耦合的，从而使得飞行器轨道飘忽、姿态混沌。

通常的实验定量研究往往是单自由度的（如自由

俯仰），为数不多的多自由度运动耦合的尝试性实

验也仅仅局限于角位移运动的耦合，研究者对多

自由度耦合效应尚未引起足够重视。

总体而言，再入弹头的动稳定性研究还仅限

于基本现象的探索性研究，关于飞行器失稳的动

力学机制的研究也还带有强烈先验性的特点；动

力学模型没有充分体现非定常流动的内在本质，

流动现象与动力学机制缺乏综合分析。

本文采用时空高精度非定常数值模拟和非线

性动力学建模两种手段，研究弹头在自由俯仰与

自由沉浮二自由度下自激发平面失稳运动的非定

常流动物理和动力学机制。全局亚迭代方法再现

超声速弹头自激发平面失稳运动的耦合特征。文

中基于第二拉格朗日方程和虚功原理，采用条带

状微元气动力形式，从气动力构成角度将动力学

模型与非定常流动结合起来，推导出能够描述迟

滞现象的平面运动非线性动力学模型。采用多尺

度法分析非线性动力学模型的参数化运动特征，

分析自激发失稳运动的动力学机制。

１　数值方法

采用一般曲线坐标系下非定常三维可压缩

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程模拟飞行器绕流。时间离散

采用双时间步亚迭代方法，获得高阶时间精度。

无黏显式部分的空间离散用二阶Ｒｏｅ有限差分

格式。

飞行器运动的描述采用刚体动力学方程和运

动学方程：刚体的平动定义在惯性坐标轴系———

地轴系上，刚体的转动定义在体轴系上。刚体运

动的动力学方程也同步进行亚迭代处理。

通过全局亚迭代方法获得流体动力学系统

和刚体动力学系统时间高精度的一体化耦合求

解。全局迭代非定常流体动力学方程和刚体动

力学方程（ＣＦＤ／ＲＢＤ）数值方法研究与校验见文

献［６］和文献［７］，还基于该方法研究了大迎角机

翼摇滚特性［８］。

２　非线性动力学建模

为了确定振动系统内状态参数间、系统与外

作用力间的量化关系，进而探索系统的内在规律

与特性，下面通过建模研究来分析飞行器平面自

由运动。

２１　平面自由运动的动力学方程

如图２所示，在自由俯仰与自由沉浮二自由

度下振动满足：

狇＝θ

α＝θ－μ

－μ≈
狕

烍

烌

烎ｇ

（１）

所以

α＝θ＋狕ｇ （２）

式中：狇为体轴系上的俯仰角速度；θ为俯仰角；α

为迎角；μ为由沉浮运动
狕ｇ 引起的航迹倾角（向

上为正）。

图２　平面自由运动示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｒｅｅｐｌａｎａｒｍｏｔｉｏｎ

系统无量纲动能（仅计非定常运动部分）为

犜＝
１

２
犐狇

２
＋
１

２
犿狏２狕ｇ＝

１

２
犐θ

２
＋
１

２
犿狕２ｇ （３）

式中：犐和犿 分别为飞行器的转动惯量和质量；

５４４
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狏狕ｇ为沉浮运动速度。

由拉格朗日方程得无量纲形式的俯仰与沉浮

两自由度的动力学关系为

犐θ̈＝犙θ （４）

犿̈狕ｇ＝犙狕 （５）

式中：犙θ和犙狕 为广义力；̈θ为俯仰角加速度；̈狕ｇ

为沉浮加速度。

２２　非线性气动力（矩）

本节的目的在于获得轴对称外形飞行器通用

的非线性气动力模型，最终的力矩表达式能够反

映系统特征的动力学关系。为了简化，将细长弹

体的气动力视为条带状微元气动力的组合。沿轴

线方向ｄ狓长度上微元段无量纲升力ｄ犔和阻力

ｄ犇分别为
［９］

ｄ犔（狓，狋）＝犆犔（狓，狋）ｄ狓 （６）

ｄ犇（狓，狋）＝犆犇（狓，狋）ｄ狓 （７）

在一定条件下，如图２所示微元当地升力系数犆犔

和当地阻力系数犆犇 的表达式，在飞行器运动的

任何时刻都有与固定姿态相一致的形式，表示为

当地有效迎角αｅ的多项式形式（取三次方），不过

此时的有效迎角αｅ（狓，狋）为当地的瞬时值：

犆犔（狓，狋）＝犆犔０（狓）＋犆犔α（狓）αｅ＋

犆犔α２（狓）α
２
ｅ＋犆犔α３（狓）α

３
ｅ （８）

犆犇（狓，狋）＝犆犇０（狓）＋犆犇α（狓）αｅ＋

犆犇α２（狓）α
２
ｅ＋犆犇α３（狓）α

３
ｅ （９）

理论上说当地升力系数和当地阻力系数是时

间、迎角和迎角各阶时间导数的泛函［１０］。但从工

程实用观点，建模研究的目的，就在于通过适当简

化的表达形式来反映宏观系统主要的特征行为。

飞行器此类有限振幅振荡运动的周期比流动特征

时间大约高两个数量级；对于飞行器相对缓慢的

姿态自由运动，由于空气密度很小，由角加速度产

生的有关附加质量引起的非定常空气动力可以忽

略［１１］。如下文所述在飞行器运动时，微元当地有

效迎角是迎角和姿态角速度的函数；因此式（８）和

式（９）隐含了微元当地升力系数和当地阻力系数

是迎角和角速度的函数关系。

对于静态条件，飞行器当地有效迎角与迎角

相等，即αｅ≡α，则由式（６）积分得飞行器升力为

犔＝∫
狓
ｎｏｓｅ

狓
ｔａｉｌ

（犆犔０＋犆犔αα＋犆犔α２α
２
＋犆犔α３α

３）ｄ狓＝

犆犔０＋犆犔αα＋犆犔α２α
２
＋犆犔α３α

３ （１０）

式中：狓ｎｏｓｅ和狓ｔａｉｌ分别为飞行器头部和尾部对应的

轴向位置坐标。

由于轴对称外形，升力是迎角的奇函数形式，

式（１０）应舍弃常数项和二次项，即

犆犔０ ＝∫
狓
ｎｏｓｅ

狓
ｔａｉｌ

犆犔０（狓）ｄ狓≡０ （１１）

犆犔α２ ＝∫
狓
ｎｏｓｅ

狓
ｔａｉｌ

犆犔α２（狓）ｄ狓≡０ （１２）

式（１１）和式（１２）对任意积分长度均成立，所以

犆犔０（狓）≡０ （１３）

犆犔α２（狓）≡０ （１４）

则式（８）简化为

犆犔（狓）＝犆犔α（狓）αｅ＋犆犔α３（狓）α
３
ｅ （１５）

　　同样基于轴对称外形静态俯仰力矩的对称

性，式（９）简化为

犆犇（狓）＝犆犇０（狓）＋犆犇α２（狓）α
２
ｅ （１６）

２３　平面自由振动动力学方程

在虚位移δθ下的虚功为

δ犠θ＝∫
犔
ｔｏｔ

０
狓δθｃｏｓαｄ犔＋∫

犇
ｔｏｔ

０
狓δθｓｉｎαｄ犇

式中：犔ｔｏｔ和犇ｔｏｔ分别为飞行器总升力和总阻力。

则由虚位移原理导出俯仰力矩为

犙θ＝
δ犠θ

δθ
＝∫

犔
ｔｏｔ

０
狓ｃｏｓαｄ犔＋∫

犇
ｔｏｔ

０
狓ｓｉｎαｄ犇

（１７）

将式（１５）和式（１６）代入式（１７）得

犙θ＝∫
狓
ｎｏｓｅ

狓
ｔａｉｌ

狓（犆犔ααｅ＋犆犔α３α
３
ｅ）ｃｏｓαｄ狓＋

∫
狓
ｎｏｓｅ

狓
ｔａｉｌ

狓（犆犇０＋犆犇α２α
２
ｅ）ｓｉｎαｄ狓 （１８）

轴对称外形平面自由振动的当地有效迎角为

αｅ（狓）＝θ＋狕ｇ－狓θ＝α－狓θ （１９）

式（１９）不是时间的显函数，故略去自变量狋；

将其代入式（１８）并做小角度假设：

犙θ＝∫
狓
ｎｏｓｅ

狓
ｔａｉｌ

犆犔α（α－狓θ）＋犆犔α３（α－狓θ）［ ］３ １－
α
２

（ ）２ ·

狓ｄ狓＋∫
狓
ｎｏｓｅ

狓
ｔａｉｌ

犆犇０＋犆犇α２（α－狓θ）［ ］２ α－
α
３

（ ）６ 狓ｄ狓
（２０）

忽略式（２０）中高于三阶的项，简化为

犙θ＝∫
狓
ｎｏｓｅ

狓
ｔａｉｌ

（κ１（狓）α＋χ１（狓）α
３
＋χ３（狓）αθ

２
＋

６４４
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κ２（狓）θ＋χ２（狓）α
２θ＋χ４（狓）θ

３）ｄ狓 （２１）

积分式（２１）得

犙θ＝犐 －ω
２
０α＋珘μ

θ＋珓犮１α
３
＋珓犮２α

２θ＋珓犮３αθ
２
＋珓犮４θ（ ）３

（２２）

其中各参数的定义式为

ω
２
０＝－

犆犿α０
犐
，　珘μ＝

犆犿α０
犐
，　珓犮１ ＝

犆犿α３

犐

珓犮２ ＝
犆犿α２α
犐
，　珓犮３ ＝

犆犿αα２

犐
，　珓犮４ ＝

犆犿α３
烅

烄

烆 犐

式中：犆犿 为俯仰力矩系数。

将式（２２）代入式（４），由此根据第二拉格朗日

方程与虚位移原理导出平面自由运动俯仰角的振

动方程为

θ̈＋ω
２
０α＝珘μ

θ＋珓犮１α
３
＋珓犮２α

２θ＋珓犮３αθ
２
＋珓犮４θ

３

（２３）

式（２３）蜕化为单自由度俯仰振动系统方程为

α̈＋ω
２
０α＝珘μα＋珓犮１α

３
＋珓犮２α

２α＋珓犮３αα
２
＋珓犮４α

３

（２４）

　　一般而言，小迎角下气动力的非线性相对于

气动力矩的非线性而言是很小的，又考虑到位移

运动相对于角运动是小量，参照文献［７］的处理结

果如下：

狕̈ｇ≈珓να （２５）

式中：

珓ν＝－
犆犔α
犿
＜０

将式（２５）代入式（２１），并利用迎角与俯仰角

的关系式（２），获得俯仰与沉浮组合振动的角运动

关系为

α̈＋ω
２
０α＝ （珘μ＋珓ν）α＋珓犮１α

３
＋珓犮２α

２α＋珓犮３αα
２
＋珓犮４α

３

（２６）

　　式（２６）要求满足条件：

ω
２
０ 珘μ珓ν ，珓犮１  珓犮２珓ν

珓犮２  珓犮３珓ν ，珓犮３  珓犮４珓
｛

ν

　　上面导出的系统方程为ＶａｎｄｅｒＰｏｌＤｕｆｆｉｎｇ

系统的非线性动力学方程，可以描述非线性迟滞

现象。显然迎角的振动与质心沉浮运动是可以近

似解耦的，迎角遵循单自由度非线性振动的特征

规律，质心沉浮运动的规律依赖于迎角振动，而且

基本上是同步的。与单自由度俯仰振荡相比，平

面运动（俯仰与沉浮）中迎角振动模型方程的差别

仅仅在于平衡点阻尼系数的不同，下面分析表明

阻尼系数不同会影响振幅特性。

３　非线性模型多尺度分析

定性分析表明狆０＝珘μ＋珓ν＝０时在平衡点处式

（２６）发生分叉，这里狆０ 为平面自由运动模型的平

衡点阻尼。下面采用多尺度分析方法（ＭＴＳ）分

析非线性动力学模型的参数化运动特征，研究自

激发失稳运动的动力学机制。为了节约篇幅，略

去非线性系统的 ＭＴＳ过程，这里仅给出最终的

结果［７］。

设

狆１ ＝
珓犮２＋３珓犮４ω

２
０

８
（２７）

狆２ ＝－
３珓犮１＋珓犮３ω

２
０

８ω０
（２８）

式中：狆１ 为非线性阻尼系数（珓犮２ 项为主）；狆２ 为非

线性刚度系数（珓犮１ 项为主）。

（１）如果满足条件：

狆０ ＝珘μ＋珓ν＞０

狆１ ＜
烍
烌

烎０
（２９）

式（２９）表示负阻尼情况，则迎角极限环振动的一

阶近似显式表达式为

α（狋）＝犪ｃｏｓψ－
犪３

３２ω
２
０

珓犮１－珓犮３ω（ ）２０ ｃｏｓ（３ψ［ ］）＋

犪３

３２ω
２
０

ω０ 珓犮２－珓犮４ω（ ）２０ ｓｉｎ（３ψ［ ］） （３０）

式中：ψ为主振动相位角；主振动振幅犪与频率ω

存在关系：

ｄ犪
ｄ狋
＝
狆０
２
犪＋狆１犪

３ （３１）

ω＝
ｄψ

ｄ狋
＝ω０＋狆２犪

２ （３２）

积分形式为

犪＝
狆０

ｅ－狆０
（狋＋犮０

）
－２狆槡 １

（３３）

ψ＝ω０狋＋犫 （３４）

式中：犫为主振动初始相位角。

系统方程满足条件式（２９），在充分发展后

（狋→∞）主振动的稳态振幅犪ｍａｘ和频率ωｄ为

犪ｍａｘ＝ ｌｉｍ
狋→∞，μ＞０

犪＝ －
狆０
２狆槡 １

（３５）

ωｄ＝ｌｉｍ
狋→∞

ｄψ

ｄ狋
＝ω０＋狆２犪

２
ｍａｘ （３６）

　　这表明负阻尼的动力学特性形成稳定的极限

７４４
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环周期运动，极限环运动的振幅与频率特性由非

线性模型方程的系数来确定，与初始条件没有

关系。

（２）如果满足条件：

狆０ ＝珘μ＋珓ν＜０ （３７）

主振动振幅依然存在关系式（３１），在平衡点附近

的邻域内ｄ犪／ｄ狋＜０，振荡是收敛的。

通过 ＭＳＴ分析，将自激发振动的运动特征

显式地解析出来，获得如下认识：自激发振动过程

是拟简谐运动；平衡点阻尼狆０ 是决定运动稳定特

性的分叉参数；动不稳定的平衡点需要满足负阻

尼（狆０＞０）特性；ω
２
０＞０，要求犆犿

α０
＜０，即只有静

稳定构型才可能出现上述自激振荡的周期运动；

系统的振幅特性主要决定于ＶａｎｄｅｒＰｏｌ振子模

型的非线性阻尼；Ｄｕｆｆｉｎｇ振子模型的非线性刚

度、振动幅度和派生系统固有频率ω０共同决定了

系统的频率特性；若令狆０＝珘μ上述分析结论完全

适用于单自由度俯仰振动系统式（２４）。

４　数值模拟与讨论

数值研究对应于自由飞试验条件，来流马赫

数为５．０，来流总温犜０＝３６２Ｋ，雷诺数犚犲犔＝

２．８７×１０６。涉及的无量纲转动惯量为犐狔狔＝犐狕狕＝

７０；无量纲质量为１５００，重心位于５５％的位置。

计算外形为类ＡＩＴ拦截飞行器（锥柱裙体）
［１２］。

静态网格为 ＯＯ型，网格数为１１４×５５×５３（流

向×法向×周向），尾游边界距底部中心１１．０Ｄｉａ

（Ｄｉａ为轴对称飞行器的底部直径）。

飞行器真实飞行会由于阵风效应引入扰动

（初略估计引起的姿态角扰动有１°～２°之多），而

自由飞试验的弹射过程也存在一定的扰动。对于

非保守的自治系统式（２６），自激发周期振动的特

征量（频率与振幅）与初值无关，由系统的物理参

数确定。为了节约自激发运动发展过程所需的时

间，预设初始状态为２°迎角。

４１　自激发极限环运动特征

图３是飞行器自激平面失稳运动特性。系统

在初始迎角为２°的扰动下俯仰运动呈现发散趋

势（见图３（ａ）），在历经一段时间（约６周期）的发

展达到周期性定态振动，单边振幅达到７．２°。周

期性无量纲俯仰力矩表现出显著的滞回特性（见

图３（ｂ）），这是典型的自激振荡运动形式。俯仰

力矩随俯仰角度的变化曲线具有两个交叉点从而

构成典型的“＋－＋”阻尼交替的“双８”稳定形

态。考察一个完整周期，正负交替的阻尼形态构

成了系统与外界的能量互换机制，来维系着飞行

器平面自由运动这一非保守系统的极限环振荡。

图３　飞行器平面自由运动特性

Ｆｉｇ．３　Ｍｏｖｅｍｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｖｅｈｉｃｌｅｄｕｒｉｎｇｆｒｅｅ

ｐｌａｎａｒｍｏｔｉｏｎ

　　飞行器平面自由运动相平面轨迹（见图３

（ｃ））表明运动失稳，相轨线渐进稳定为极限环闭

８４４
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轨形态，闭轨形状为“菱形化”的圆。加速度绝

对值最大的位置出现在接近但偏离平衡位置的

两个对称角度，对应（见图３（ｂ））俯仰力矩为零

的位置。这一姿态平衡位置与俯仰力矩为零位

置的不一致是动态问题中气动力滞回的典型

特征。

平面自由运动中的俯仰与沉浮，在经历一段

时间发展后形成了周期性的特点。俯仰运动与沉

浮运动同步的，垂向沉浮运动速度与迎角间存在

近乎１／４周期的相位偏差（见图４）。虽然质心位

移速度直接引起的迎角变化的最大值不超过

０．２°（０．００４ｒａｄ）；但平面运动与单自由度俯仰运

动相比，迎角振荡的幅值之差达到１．０°之多（见

图５）。由于沉浮自由度的存在，迎角振幅由单自

由度俯仰的８．１°缩小为平面运动的７．２°，振荡周

　　

图４　飞行器平面自由运动的振荡历程

Ｆｉｇ．４　Ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｈｉｓｔｏｒｙｏｆｖｅｈｉｃｌｅｉｎｆｒｅｅｐｌａｎａｒ

ｍｏｔｉｏｎ

图５　平面运动与自由俯仰运动的迎角历程

Ｆｉｇ．５　Ｈｉｓｔｏｒｙｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｄｕｒｉｎｇｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｔｉｏｎ

ａｎｄｐｌａｎａｒｍｏｔｉｏｎ

期更短；下文还将从非线性动力学的角度阐述这

一规律性的变化。

简而言之，自激发极限环运动特征主要体现

为：周期性运动伴随着气动力滞回，平面运动保持

了自由俯仰基本运动特征，但同步自由沉浮使得

极限环周期运动的振幅更小、频率更快。

４２　自激发平面极限环运动的流动特征

从周期性的俯仰力矩变化（见图３（ｂ））来

看，维持高超声速飞行器平面极限环振荡同样

满足两个基本的机制：①回复运动机制；②激波

运动相对于飞行器运动的迟滞效应（气动阻尼

形成机制）。如图６所示的流动结构，静稳定构

型的飞行器在偏离平衡位置的一定区域内，激

波运动的空间分布始终产生回复到平衡位置的

气动力，此即与弹簧简谐振动相似的回复运动

机制。流动的迟滞效应分别在大偏转角和平衡

位置形成符号相反的气动阻尼，构成飞行器与

空气间的能量传递来维持这一极限环形式的周

期运动。

从气流流动结构看，平面运动与自由俯仰是

基本一致的。但是图６中所标识的平动是在背风

面高压下产生的。飞行器在非均衡压力下的随

动，将削弱尾裙激波的流动滞后效应，从而影响极

限环运动的振幅。

４３　自激发平面极限环运动的新特点

图７给出了不同时刻飞行器的姿态包络线

和弹体中轴线（将图６中各子图飞行姿态重

叠），直观发现：在同步的俯仰与沉浮组合运动

中飞行器存在接近头部的不动点，飞行器围绕

不动点进行极限环振荡。其实，头部弓形激波

是强熵增流动区域，若使得头部以一定速度发

生位置的移动，必须消耗可观的能量。在刚体

与流体组成的大系统下，能耗最低化必然是系

统选择方向；因此在平面自由运动中尽可能使

得弓形激波保持原有位置。针对该现象的形象

描述如下：在头部弓形强激波钳制作用下，飞行

器只能绕接近头部的某点进行有限振幅的

摆动。

总体看来，平面自由运动的模拟发现，平动自

由度的存在使得姿态角振幅减小。同时发现平面

自由运动中飞行器绕靠近头部的“不动点”转动；

下面还将通过非线性动力学模型近似理论解来进

一步阐述这一有趣现象。

９４４
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图６　飞行器平面自由运动上仰阶段的气流流动结构

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓｏｆｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｒｏｕｎｄｖｅｈｉｃｌｅａｔｕｐｗａｒｄｐｉｔｃｈｉｎｇｐｈａｓｅｄｕｒｉｎｇｆｒｅｅｐｌａｎａｒｍｏｔｉｏｎ

图７　飞行器平面自由运动的不动点

Ｆｉｇ．７　Ｆｉｘｅｄｐｏｉｎｔｏｆｖｅｈｉｃｌｅｄｕｒｉｎｇｆｒｅｅｐｌａｎａｒｍｏｔｉｏｎ

５　极限环平面运动的重构与分析

５１　非线性模型的 犕犜犛分析与运动重构

针对飞行器平面自由振荡数值模拟的数据，采

用参数辨识获得非线性动力学模型式（２３）和式

（２５）的模型参数分别为ω０＝０．０６３５，珘μ＝０．０１１４，

珓ν＝－０．００１３，珓犮１ ＝０．１４８，珓犮２ ＝ －２．２９４，珓犮３ ＝

１０．２８０，珓犮４＝－６３．４６０。其中犆犿
α０
＝－犐ω

２
０＜０表

示飞行器是静稳定的；狆０＝珘μ＋珓ν＞０表示飞行器

平衡点阻尼为负，在平衡迎角位置是动不稳定。

这些都与参数化的模型分析一致。分析狆２ 的构

成发现：珓犮１ 为主导因素，珓犮３ 起次要作用；分析狆１

的构成发现：珓犮２ 为主导因素，珓犮４ 起次要作用。

振幅ｍａｘ（｜α｜）＝７．２３°和振动周期犜ＣＦＤ＝

１３３．５是数值模拟获得的振动参数，主振动振幅

０５４
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－狆０／２狆槡 １＝６．６０°、主振动频率ω０＝０．０６３４、振

动频率ωｄ＝０．０５０９和振动周期犜ＭＯＤ＝１２３．４是

ＭＴＳ分析获得自激振动的频率与振幅。可以看

出理论模型的近似解（无论是周期还是振幅）基本

与数值计算结果吻合。

在获得参数辨识结果后，式（２６）通过Ｒｕｎｇｅ

Ｋｕｔｔａ方法进行时间积分，重构自激振动全部过

程。图８表明锥柱裙外型平面自由运动的理论

模型积分获得的迎角振荡发展历程几乎完全重合

了非定常ＣＦＤ／ＲＢＤ数值模拟的迎角振荡历程。

这表明本文导出的理论模型有效地涵盖了自激发

平面振荡运动的动力学特性。

图８　锥柱裙外型平面自由运动历程曲线（ＣＦＤ／

ＲＢＤ＆ Ｍｏｄｅｌ）

Ｆｉｇ．８　Ａｎｇｌｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｆｌａｒｅｄｃｏｎｅｃｙｌｉｎｄｅｒｃｏｎ

ｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｉｎｆｒｅｅｐｌａｎａｒｍｏｔｉｏｎ（ＣＦＤ／ＲＢＤ ＆

ｍｏｄｅｌ）

５２　平面自由运动新特点的模型分析

（１）沉浮自由度的影响

如果平衡点阻尼满足：

狆０ ＝珘μ＋珓ν＞０

注意到模型参数的物理意义：

珓ν＝－
犆犔α
犿
＜０，　珘μ＝

犆犿α０
犐
＞０

（自由俯仰极限环运动的必要条件）

　　存在

０＜狆０ ＜珘μ （３８）

式（３８）表明沉浮自由度的存在加强了动稳定性。

又由式（３５）和式（３６）得到

犪ｍａｘ＿ｐｌａｎａｒｍｏｔｉｏｎ＜犪ｍａｘ＿ｐｉｔｃｈｉｎｇｏｎｌｙ （３９）

ωｄ＿ｐｌａｎａｒｍｏｔｉｏｎ＞ωｄ＿ｐｉｔｃｈｉｎｇｏｎｌｙ （４０）

　　平面运动（二自由度）的极限环振幅小于自由

俯仰（单自由度）极限环振幅，平面运动的极限环

频率大于单自由度俯仰极限环频率（周期更短）。

上面采用多重尺度法的分析结果讨论了沉浮自由

度存在的影响，理论分析的结论与非定常ＣＦＤ／

ＲＢＤ的数值模拟结果（见图５）是一致的。

（２）不动点

在小迎角假设下，机体上任意点的平动规律

为

狕ｇ＝狕ｇｃ－狓θ （４１）

体轴狓向前，原点位于重心，即重心坐标狓ｃ＝０。

则视觉不动点需要满足：

狕ｇ＿Ｆｉｘｅｄｐｉｏｎｔ＝０ （４２）

所以

狓Ｆｉｘｅｄｐｉｏｎｔ＝
狕ｇｃ
θ
≈
狕ｇｃ
α

（４３）

　　忽略升力的非线性，考察平面运动稳态振动

后的运动规律（取零阶主振动近似）：

α＝犪ｍａｘｃｏｓ（ωｄ狋＋犮） （４４）

式中：犮为初始相位角。假设没有初始的平动速

度，将式（４４）代入式（２５），并积分得

狕ｇｃ＝
珓ν
ωｄ
犪ｍａｘｓｉｎ（ωｄ狋＋犮） （４５）

　　将式（４４）和式（４５）代入式（４３）化为

狓Ｆｉｘｅｄｐｉｏｎｔ＝
狕ｇｃ
α
＝－

珓ν

ω
２
ｄ
＞０ （４６）

式（４６）表明不动点（视觉旋心）位于重心之前。依

据５．１节的参数，可以获得不动点具体的坐标：

狓Ｆｉｘｅｄｐｉｏｎｔ＝０．５０ （４７）

而注意到重心在５５％全长位置，所以顶点坐标为

狓ｎｏｓｅ＝０．５５。则存在关系

狓ｎｏｓｅ－狓Ｆｉｘｅｄｐｉｏｎｔ＝０．０５ （４８）

式（４８）表明：不动点位置十分靠近飞行器顶点。

上述理论推导证实了数值模拟发现的平面自

由运动的不动点现象。

６　结　论

基于全局亚迭代高精度多系统耦合方法，研

究飞行器平面自由运动的非定常特征。数值研究

表明，超声速锥柱裙飞行器的平面自由运动发

展为一定振幅的极限环周期运动，并伴随着波系

结构的非定常变化；自激振荡归因于静稳定构型

的振动回复机制和尾裙激波流动迟滞效应所构成

１５４
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的阻尼机制。自由沉浮使得极限环周期运动的振

幅更小、频率更快；平面自由运动中飞行器绕靠近

头部的“不动点”转动。

从第二拉格朗日方程和虚功原理出发的动力

学建模研究，将非线性动力学模型与非定常流动

结合起来，推导出能够描述迟滞现象的参数化模

型。多尺度近似分析获得非线性动力学模型的参

数化运动特征。模型分析表明，自激振动过程是

拟简谐运动；静稳定构型才能出现自激振荡周期

运动；平衡点阻尼是决定运动稳定特性的分叉参

数；系统的振幅特性主要决定于 ＶａｎｄｅｒＰｏｌ振

子模型的非线性阻尼项；频率特性受Ｄｕｆｆｉｎｇ振

子模型的非线性刚度影响；模型分析证实了平面

自由运动的“不动点”现象并自洽地解释了沉浮自

由度存在使得极限环振幅变小的动力学机制。

非线性理论模型的时间积分完全重合了非定

常数值模拟的迎角振荡历程；平面自由运动理论

模型的近似解较好地与数值计算结果吻合。模型

分析自洽的解释了沉浮自由度存在的影响与平面

耦合运动的“不动点”现象，模型分析与数值模拟

结果的一致性佐证了飞行器自激振荡建模研究的

正确性。
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