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摘要　研究了战术导弹在穿越离散突风区域时，弹体的动力学响应及产生的动载荷．首先，给出了导弹在穿

越突风区时的运动方程，其中不仅考虑了弹体的刚体运动，而且考虑了弹体各分站位置及空气舵位置的结

构动力学响应引起的附加攻角，以及突风对空气舵的滞后影响效果等．其次，建立了导弹结构动力学模型和

“１ｃｏｓ”突风模型，并给出了弹体动载荷计算公式．最后，通过算例研究了导弹在穿越突风过程中，弹体的动

力学响应以及载荷计算问题．
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引言

导弹在空中飞行时，不可避免地会受到大气扰

动的影响．其中大气扰动可分为稳定扰动以及瞬时
扰动．稳定扰动一般是使用统计得到的高空综合矢
量风剖面，根据弹道计算风产生的攻角，为姿态控

制和载荷设计提供参考．而瞬时扰动为突风，一般
包括离散和连续两类，前者表示确定性的风速变

化，后者表示大气紊流，其风速剖面是一个波形与

频率随时间连续变化的随机函数，可以用随机功率

谱表示．因此，突风会对导弹产生确定的或随机的
附加气动力，引起导弹的刚体运动及弹性振动，从

而响应可能影响导弹的结构安全、电气设备的可靠

性及命中精度．
前人在研究突风对飞行器影响方面做出了较

多的研究．对较为细长的飞行器，王冬［１］采用有限

元方法，利用准定常气动力理论计算阵风响应载

荷，方法简单、实用．此种计算方法同样适用于非定
常气动力理论．杨秋艳和王育林［２］研究了连续阵风

载荷计算的方法及其应用．在紊流气动力、结构振
动附加气动力、弹性力及惯性力的耦合作用下，通

过在频域内联立求解结构振动方程，获得了响应量

的频响函数．并依据民用飞机适航条例要求进行了
垂向阵风载荷计算．徐焱［３］就某型飞机离散突风响

应作了初步分析．通过计算分析，初步掌握了飞机

遭遇离散突风时进行飞机机翼气动弹性突风响应

的理论基础和分析方法．基于导弹刚体脾性祸合运
动方程和准定常气动力，吴志刚和杨超［４］建立了导

弹气动伺服弹性系统的连续与离散阵风响应分析

方法．吴志刚和陈磊等［５］基于非定常气动力有理函

数拟合方法建立时域连续阵风响应方程，基于非定

常气动力有理函数拟合和傅立叶变换的混合建模

方法建立时域离散阵风响应方程．在时域连续和离
散阵风响应方程的基础上，设计３种不同的阵风减
缓控制方案并进行对比分析．张家齐［６］通过求解非

定常ＮＳ方程，对ＮＡＣＡ００１２翼型的扑翼运动进行
数值模拟，基于网格速度方法计算翼型在连续正弦

阵风作用下扑翼运动的气动力响应过程，研究了阵

风频率幅值和扑翼运动参数对响应的影响．曹九
发［７］对飞机阵风响应仿真计算方法及载荷减缓技

术进行了研究．首先研究了大气紊流模型，采用有
理谱理论建立了适合控制律设计的阵风频域模型，

并基于飞行仿真需求，构建了大气紊流的时域模

型．其次，建立了考虑阵风及弹性影响的飞行器飞
行动力学模型，分析了刚弹飞行器的动态特性．最
后，以飞机飞行品质、控制效能和弹性变形为综合

最优设计日标，采用 ＬＱＧ／ＬＩＴ控制方法开展了阵
风减缓系统的控制律设计．詹浩等［８］采用有限体积

法来数值求解非定常 Ｅｕｌｅｒ和 ＮＳ方程，并在非定
常计算中通过引入＂网格速度＂来计入阵风的影
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响，实现了对刚性翼型和机翼阵风响应的有效数值

模拟．许晓平等［９］通过引入＂网格速度＂方法模拟
阵风条件，求解非定常欧拉方程实现了不同展弦比

００１２平直机翼阵风响应的数值模拟．陈磊等［１０］针

对弹性机翼风洞模型，采用经典控制理论设计能够

同时减缓翼尖加速度（ＷＴＡ）和翼根弯矩（ＷＲＢＭ）
的阵风减缓控制律．

现阶段工程单位在计算突风对战术导弹的影

响时，仅考虑了连续突风对导弹的影响，而未考虑

离散突风的影响，导弹穿越离散突风时结构动力学

响应及动载荷可能更恶劣．因此，本文在研究导弹
穿越离散突风区域时的刚体和结构动力学响应及

动载荷计算问题时，考虑了阵风引起的导弹刚体与

弹性体响应导致的导弹各分站的附加攻角和空气

舵附加攻角，为导弹姿控及载荷设计提供参考．

１　穿越突风区的导弹的运动方程

假设导弹进入突风区时是配平状态．考虑如图
１的导弹，导弹为正常布局，采用尾部空气舵进行
姿态控制．弹长为ｌ，以速度 Ｖ穿越突风区域，由于
受到阵风速度 ｗｇ（ｔ）、导弹沉浮运动 Ｚ（向下为
正）、导弹俯仰运动 θ（抬头为正）和导弹的弹性振
动ｙ的影响，在导弹第ｉ分站和空气舵分别产生附
加攻角Δαｗｉ和ΔαＴ，分别生成附加升力ΔＬｗｉ和ΔＬＴ．

图１　进入突风区后考虑各种增量的导弹

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｖａｒｉｏｕｓｉｎｃｒｅｍｅｎｔｓｗｈｅｎｆｌｙｉｎｔｏｇｕｓｔ

其中，各分站附加攻角Δαｗｉ和空气舵附加攻角 ΔαＴ
不仅需要考虑导弹相对突风在垂向的运动，而且需

要考虑导弹俯仰姿态的改变，且空气舵附加攻角计

算时，需考虑突风影响的滞后．计算公式分别如下
所示：

Δαｗ＝
ｗｇ（ｔ－

ｘｉ
Ｖ）＋Ｚ

·

ｗｉ＋ｙｗｉ
Ｖ ＋θ

ΔαＴ＝
ｗｇ（ｔ－ｌ／Ｖ）＋Ｚ

·

Ｔ＋ｙＴ
Ｖ ＋θ （１）

其中，ｘｉ为第ｉ个分站坐标，Ｚ
·

ｗｉ和Ｚ
·

Ｔ分别为各分站

与空气舵处导弹沉浮速度．

在计算Ｚ·ｗｉ和Ｚ
·

Ｔ时，均考虑了质心的沉浮与弹

体俯仰的影响，计算公式分别如下所示：

Ｚ·ｗｉ＝Ｚ
·

ｃ－（ｘｇ－ｘｉ）θ
·
，　Ｚ·Ｔ＝Ｚ

·

ｃ＋ｌＴθ
·

（２）
其中：Ｚｃ为质心处沉浮位移，ｘｇ为导弹质心坐标，ｌＴ
分别为压心和空气舵距质心的距离．

各分站的附加升力 ΔＬｗｉ和空气舵附加升力
ΔＬＴ计算公式如下式所示：

ΔＬｗｉ＝ｑｓＣ
ｉ
ｎΔαｗｉ

ΔＬＴ＝ｑｓＣαｄΔαＴ （３）
其中，ｑ、ｓ、Ｃｉｎ和 Ｃαｄ分别为导弹飞行动压、参考面
积、导弹各分站单位攻角升力系数和空气舵单位舵

偏升力系数．
考虑弹体结构动力学一阶模态，导弹穿越突风

区域时的增量平衡方程可以表示为：

ｍＺ¨ ｃ＝－∑
Ｎ

ｎ＝１
ΔＬｗｉ－ΔＬＴ

Ｉｙθ
¨＝∑

Ｎ

ｎ＝１
ΔＬｗｉ（ｘｇ－ｘｉ）－ΔＬＴｌＴ

ｍｒ１ｑ̈ｅ＋ｃｒ１ｑｅ＋ｋｒ１ｑｅ＝ｑｓ∑
Ｎ

ｎ＝１
Ｃｉｎ１Δαｗｉ＋

　ｑｓＣαｄ１（ｘＴ）Δα















Ｔ

（４）

其中，ｍ和 Ｉｙ分别为导弹质量与绕质心的转动惯
量，ｘＴ为空气舵距导弹理论尖点的距离，ｍｒ１、ｃｒ１和
ｋｒ１分别为导弹一阶模态质量、阻尼和刚度，ｑｅ和 φ１
分别为导弹一阶模态位移和一阶振型．
将公式（１）～（３）带入公式（４），并整理可以得到：

ＡＸ¨ ＋ＢＸ· ＋ＣＸ＝Ｄ （５）
其中，公式中各项表达式如下所示：

Ｘ＝

Ｚｃ
θ
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０ Ｉｙ ０

０ ０ ｍｒ
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Ｃｉｎｗｇ（ｔｘｉ／Ｖ）（ｘｇｘｉ）

Ｖ 
ｑｓＣαｄｗｇ（ｔｌｋｑｄ／Ｖ）

Ｖ ｌＴ
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５９１
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２　模型介绍

２．１　导弹模型
考虑某一导弹，采用梁质量块动力学模型，各

分站质量以带质量的０维单元连接在各节点上．梁
单元采用变截面铁木辛克梁有限元模型，由于弹身

为连续气动外形，因此各节点处截面半径不相等，

因此采用形如公式（６）的型函数导数与材料参数
矩阵乘积在单元长度上积分的方法，得到各单元的

刚度矩阵．

［Ｋｅ］＝∫
ｌ

０
（ＥＩＢＴＢ＋ｋＧＡε２ＮＴＮ）ｄｘ （６）

单元上任意一点的转角为θ＝ｄｖｄｘ－β，其中β＝

－ε［Ｎ］［δ］，［δ］＝［ｖｉθｉｖｊθｊ］
Ｔ，［Ｎ］＝［２／ｌ１１／ｌ１］，

ε＝（６ＥＩｌ）／（
６ＥＩ
ｌ＋ＧＡｌｋ），ｌ为梁单元长度，ＥＩ（ｘ）为

梁单元的抗弯刚度，Ｇ为舱段对应材料的剪切模
量，Ａ为某坐标处截面面积，ｋ为剪应力修正因子，
这里假设剪应力的分布与弹性力学中悬臂梁的剪

应力分布相同，可以得到取 ｋ＝２（１＋ｖ）４＋３ｖ．［Ｂ］＝

［Ｂ］－６εｌ（２
ｘ
ｌ－１）Ｎ，［Ｂ］为梁单元的型函数对坐

标的二次导数，［Ｎ］为梁单元的型函数，有

Ｎ＝

１－３ｘ２／ｌ２＋２ｘ３／ｌ３

ｘ－２ｘ２／ｌ＋ｘ３／ｌ２

３ｘ２／ｌ２－２ｘ３／ｌ３

－ｘ２／ｌ＋ｘ３／ｌ













２

，Ｂ＝ｄＮ
２

ｄｘ２
＝

－６／ｌ２＋１２ｘ／ｌ３

－４／ｌ＋６ｘ／ｌ２

６／ｌ２－１２ｘ／ｌ３

－２／ｌ＋６ｘ／ｌ













２

根据振动理论，在飞行过程中阵风引起的一阶

弹性振动载荷，剪力Ｑ与弯矩Ｍ的计算公式为：
Ｑ＝Ｑ′１Ｎｑ１ｍａｘ
Ｍ＝Ｍ′１Ｎｑ１ｍａｘ （７）

其中：

Ｑ′１Ｎ＝∑
Ｎ

ｎ＝１
ｍｉω

２
１１ｉ，为导弹各站模态剪力，ｍｉ为

各站集中质量，ω１与φ１分别为第一阶频率与振型

Ｍ′１Ｎ＝∑
Ｎ－１

ｎ＝１
ｍｉω

２
１１ｉ（ｘｎ－ｘｉ），为导弹各分站模态

弯矩

ｑ１ｍａｘ为导弹一阶模态位移最大值
２．２　突风模型

本文计算时，突风模型选择为“１－ｃｏｓ”突风模
型，这一突风中气流速度变化与飞机路径垂直，控

制“１－ｃｏｓ”突风空间特性的表达式为：

ｗｇ（ｘｇ）＝
ｗｇ０
２（１－ｃｏｓ

２πｘｇ
Ｌｇ
），０≤ｘｇ≤Ｌｇ （８）

其中，ｗｇ０为风速，Ｌｇ为突风长度，ｘｇ为导弹处在图
风中的位置．

当导弹以速度Ｖ穿越突风区时，公式（７）可以
转化为突风速度随时间的变化关系，如下式所示：

ｗｇ（ｔ）＝
ｗｇ０
２（１－ｃｏｓ

２πＶ
Ｌｇ
ｔ），０≤ｔ≤

Ｌｇ
Ｖ （９）

本文选择风速为４０ｍ／ｓ、突风长度为４００ｍ的
“１－ｃｏｓ”突风模型，其突风速度曲线如图２所示．

图２　离散“１－ｃｏｓ”突风

Ｆｉｇ．２　‘１－ｃｏｓ’ｄｉｓｃｒｅｔｅｇｕｓｔ

３　算例

根据弹道特征数据，选择导弹主动段动压最大

秒点进行计算，研究该方法的可行性．导弹飞行动
压２２０ｋＰａ，飞行速度为７５０ｍ／ｓ．根据导弹动力学参
数，可以得到导弹该飞行时刻一阶模态频率为

３１Ｈｚ，模态振型如图３所示．
由于本文计算时未考虑姿控系统对突风响应

６９１
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的控制作用，因此这里仅给出导弹进入突风区域后

短时的响应．将导弹相关参数带入公式（５），可以
计算得到该导弹穿越突风区时导弹理论尖点处的

位移与速度响应，如图５和图４所示．质心处沉浮
位移响应和俯仰角响应曲线如图６和图７所示，

图３　导弹一阶模态振型

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅ１ｓｔｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｓｈａｐｅｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅ

图４　导弹理论尖点位移响应

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅ’ｓｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃｕｓｐ

图５　导弹理论尖点速度响应

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅ’ｓｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃｕｓｐ

从图５和图４的计算结果可以看出，导弹在穿越“１
－ｃｏｓ”突风时，位移响应与突风形状一致，随着突
风气流速度增大而增大，减小而减小，位移响应在

０．２５ｓ时达到最大，而在０．５ｓ穿过突风区后，由于
导弹自身阻尼特性，响应逐渐衰减．而速度响应较
位移响应超前，位移达到最大值一半左右时速度达

到最大，位移达到最大时速度为零，而当导弹穿过

突风区域后，导弹速度响应表现在出初始激励下的

衰减响应的特性．
从图６和图７可以看出，导弹在穿越突风时，

质心处沉浮和俯仰角均发生了较大的响应，且响应

速度在穿越突风区域后段，即０．２５ｓ之后较快．

图６　导弹质心处的沉浮位移响应　图７　导弹俯仰角响应

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅ　Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｅｌｅｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅ

ｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅ’ｓｃｅｎｔｒｏｉｄ　　　　ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅ

根据以上计算结果，将导弹一阶模态位移最大

值带入公式（７）中，可以计算得到导弹穿越突风区
时弹体动载荷，载荷分布如图８和图９所示．

图８　弹体穿越突风时最大剪力　图９　弹体穿越突风时最大弯矩

载荷分布　 载荷分布

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｓｈｅａｒ　　Ｆｉｇ．９　Ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｍｏｍｅｎｔ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅ　　　　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅ

从图８和图９的计算结果可以看出，全弹载荷
分布规律正常，弯矩在弹体中部达到最大．剪力最大
达到１６００Ｎ左右，而弯矩最大达到３６００Ｎ．ｍ左右．

４　结论

本文研究了战术导弹在穿越离散突风区域时，

弹体的动力学响应及产生的动载荷．首先，给出了
导弹在穿越突风区时的运动方程，其中不仅考虑了

弹体的刚体运动，而且考虑了弹体各分站位置及空

气舵位置的结构动力学响应引起的附加攻角，以及

突风对空气舵的滞后影响效果等．其次，建立了某
型导弹结构动力学模型和“１－ｃｏｓ”突风模型，同时
给出了弹体动载荷计算公式．最后，通过算例研究
了导弹在穿越突风过程中，弹体的动力学响应以及

载荷计算问题．
研究发现，导弹在穿越“１－ｃｏｓ”突风时，位移

响应与突风形状一致，随着突风气流速度增大而增

大，减小而减小，而在穿过突风区后，由于导弹自身

阻尼特性，响应逐渐衰减．其中速度响应较位移响
应超前，位移达到最大值一半左右时速度达到最

大，位移达到最大时速度为零，而当导弹穿过突风

区域后，导弹速度响应表现在出初始激励下的衰减

响应的特性．从弹体动载荷计算结果可以看出全弹
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