
 装 备 环 境 工 程 第 20 卷  第 2 期 

·50· EQUIPMENT  ENVIRONMENTAL  ENGINEERING 2023 年 2 月 

                            

收稿日期：2022–05–19；修订日期：2022–07–01 

Received：2022-05-19；Revised：2022-07-01 

作者简介：晁征（1994—），男，硕士研究生。 

Biography：CHAO Zheng (1994-), Male, Postgraduate. 

通讯作者：蒋书波（1975—），女，博士，副教授，主要研究方向为工业过程检测。 

Corresponding author：JIANG Shu-bo (1975-), Female, Doctor, Associate professor, Research focus: industrial process detection. 

引文格式：晁征, 蒋书波, 张广明, 等. 高超声速导弹随机振动响应分析[J]. 装备环境工程, 2023, 20(2): 050-056. 

CHAO Zheng, JIANG Shu-bo, ZHANG Guang-ming, et al. Random Vibration Response of Hypersonic Missile[J]. Equipment Environmental 
Engineering, 2023, 20(2): 050-056. 

高超声速导弹随机振动响应分析 
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摘要：目的 研究某高超声速导弹飞行过程中的振动状态，获得导弹在给定压力载荷下的振动响应特性。方

法 结合有限元分析、随机振动理论，利用三维软件构建导弹有限元模型，并在 Ansys Workbench 平台对其

进行模态分析及谐响应分析。基于模态分析结果，对导弹进行随机振动响应试验，探究导弹在频域及力学

上的振动响应特征。结果 计算得出导弹前六阶固有频率和振型，获得导弹上一检测点在给定振动激励载荷

下的加速度响应曲线，并得到导弹整体结构的应力分布云图。结论 导弹模型强度符合要求，导弹在振动激

励载荷下的加速度响应峰值均出现在 380~400 Hz，应力极值出现在导弹尾部区域，在此区域内，导弹更易

产生结构性损伤。在飞行器地面环境模拟试验中，应着重考虑此频域及位置的振动条件。 

关键词：高超声速导弹；随机振动；脉动压力；模态分析；加速度响应；应力极值 

中图分类号：TJ760       文献标识码：A       文章编号：1672-9242(2023)02-0050-07 

DOI：10.7643/ issn.1672-9242.2023.02.007 

Random Vibration Response of Hypersonic Missile 

CHAO Zheng1, JIANG Shu-bo1, ZHANG Guang-ming1, WANG Gang2 

(1. College of Electrical Engineering and Control Science, Nanjing Tech University, Nanjing 211826, China; 2. 201 Institute of 

the Second Research Institute of China Aerospace Science and Industry Corporation, Beijing 100048, China) 

ABSTRACT: The work aims to study the vibration state of a hypersonic missile during flight and obtain the vibration response 

characteristics of the missile under a given pressure load. Combined with finite element analysis and random vibration theory, 

the finite element model of the missile was constructed with the three-dimensional software, and the modal analysis and har-

monic response analysis were carried out on the platform of Ansys Workbench. Based on the modal analysis results, the random 

vibration response test of the missile was carried out to explore the vibration response characteristics of the missile in frequency 

domain and mechanics. The first six natural frequencies and vibration modes of the missile were calculated. The acceleration 

response curve of a detection point on the missile under a given vibration excitation load was obtained. The stress distribution 

pattern of the overall structure of the missile was obtained. The strength of the missile model meets the requirements. The peak 

acceleration response of the missile under vibration excitation load appears between 380 Hz and 400 Hz, and the extreme stress 

appears in the tail area of the missile. In this area, the missile is more prone to structural damage. In the ground environment 



第 20 卷  第 2 期 晁征，等：高超声速导弹随机振动响应分析 ·51· 

 

simulation experiment of the missile, the vibration conditions in this frequency domain and position should be emphatically 

considered. 

KEY WORDS: hypersonic missile; random vibration; fluctuation pressure; modal analysis; acceleration response; extreme 

stress 

高超声速导弹是指飞行速度大于 5 马赫，在大气

层内以高于声速的速度飞行的航天飞行器，其速度

快，具备高机动性，军事、民用价值巨大。高超声速

导弹在大气层飞行时，所遭遇的振动环境非常严酷，

当导弹壁面受到强大脉动载荷时，易致使导弹结构产

生持续振动，产生的动态响应可能会导致导弹设备及

机体结构的疲劳损坏。因此，对高超声速导弹所承受

的脉动压力进行计算预示，并得出其响应分析结果是

十分有必要的。导弹在高速飞行过程中，承受的压力

载荷是一种典型的随机载荷，其在载荷激励下的动态

响应可通过有限元软件计算得到。随着科学技术的发

展，以及大型有限元软件的飞速进步，可以在大型有

限元软件中建立导弹模型，并输入振动环境相关的载荷

量，得到导弹在脉动压力激励下的随机振动响应[1-2]。 

国内外已有大量学者对高超声速飞行器飞行过

程中受到脉动压力载荷产生的动态响应进行了分析。

蔡晓蕊等[3]给出了详细的脉动压力的估算方法。韩博

文等[4]、蒋华兵等[5]将脉动压力载荷的空间相关性加

入到动态响应分析中。张善智等[6]、李凰立等[7]利用

数值方法对飞行器的结构振动响应和脉动气动载荷

进行了计算。许茂等[8]在进行自由体结构脉动压力下

的响应分析时，考虑了载荷之间的相关性问题。盖晓

男等[9]提出了一种适用于锥–柱飞行器跨声速的脉动

压力等效预示方法。郭静等[10]自主研发了气动力及脉

动压力耦合分析软件，研究发现，气动弹性效应能够

对结构耦合响应特性产生影响。范宣华等[11-12]为了形

成自主再入飞行数值模拟预测技术，自主研发了

PANDA 高性能力学分析平台，通过实验验证了相关

功能的正确性。在此条件下，他们完成了一系列飞行

器在脉动压力载荷下的随机振动分析算法，并使之运

行。研究表明，飞行器再入过程的刚体运动对结构在

低频段的响应影响显著，在中高频段，弹性响应逐渐

占据主导地位。 

上述文献就脉动压力载荷对飞行器结构响应进

行了理论性的预测研究，探究出脉动压力载荷的普遍

规律，以及飞行器的响应情况，已经为脉动压力环境

预示研究打下了基础。但仿真的模型主体普遍是二

维，并且高超声速飞行器在力学与频率上的响应特征

并不十分清晰。本文通过文献查询及方法对比，采取

随机振动功率谱密度法，在 Solidworks 三维设计软件

中建立了细致的高超声速导弹模型，并在 ANSYS 软

件中进行了一系列结构性的分析，输入相关载荷的功

率谱密度曲线，即可得出导弹在频率与力学上的动态

响应特征，为高超声速导弹的地面振动环境模拟试验

及导弹机身强度设计提供了依据和参考。  

1  高超声速导弹振动环境 

高超声速导弹在飞行过程中，高速气流与边界层

互相干扰，会产生严重的气动噪声[13]。伴随而来的脉

动声压，易致使导弹结构产生非线性共振响应，造成

导弹结构被破坏，极大地缩短了其使用寿命。 

导弹产生脉动压力的途径大致可分为 2 类：其一

为发动机的喷流效应；其二是导弹外壳壁面与空气来

流产生的相互作用。查阅脉动压力相关文献[3]，可将

脉动压力来源分为 3 种：附着湍流边界层，分离流和

激波/边界层及波系的相互干扰区域[14-16]。附着湍流

脉动压力具备一致的表现形式，其脉动压力的数学表

达形式已经有了相对成熟的经验公式。后两者流场的

形态极为复杂，暂没有成熟的数学模型来表示。 

高超声速导弹在飞行过程中所受到的振动激励

主要是由气动湍流引起的，其来流速度变化具有随机

性，致使导弹在飞行过程中遭受严重的随机振动的考

验，这对飞行器的航行精度以及飞行环境安全性有着

非常重要的影响。高超声速导弹的随机振动地面模拟

试验通常是在振动台上完成的，但考虑到振动台的控

制精度以及夹具等其他要求限制，可在有限元仿真软

件中完成随机振动仿真。由于根据脉动压力公式推演

导弹所受激励载荷的功率谱密度过程较为复杂，现根

据国军标及相关文献论述[17]，采用某型导弹挂飞试验

振动试验的功率谱密度曲线[18]作为随机激励，对超声

速飞行器进行随机振动响应分析。功率谱密度曲线如

图 1 所示，w1=0.005 2 g2/Hz，w2=0.08 g2/Hz，f1=500 

Hz，f2=1 500 Hz，w1 拐点处频率为 30 Hz，总输入能

量量级为 11.62g。 
 

 
 

图 1  某型导弹振动功率谱密度曲线 
Fig.1 Vibration power spectral density curve of  

a certain missile 
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2  导弹有限元分析 

有限元分析方法主要有前处理、分析求解、后处

理三大步骤，其主要流程如图 2 所示。 
 

 
 

图 2  有限元分析流程 
Fig.2 Flow chart of finite element analysis 

 

2.1  导弹模型简化 

有限元模型与有限元分析法相对应，它是一个只

在节点处进行连接的单元组合体，也只能靠节点来

传递力，且仅仅在节点处受到约束。有限元模型需

与本文的分析内容和硬件性能相匹配 [19]。简化模型

不仅保障了计算的精确性，而且还有利于后续进行

的网格划分。 

1）删除细节。实际结构虽复杂，但有限元建模

时可以将一些细节忽略删除，如果保留它们，会直接

影响分析结果，出现应力集中。如删除构件的小孔、

退刀槽等，用直角代替倒角圆角，去掉螺纹孔的螺纹，

继而以圆孔代替。 

2）装配体的简化。机械几何体的装配方法多种

多样，例如螺栓连接和焊接等。当装配体的连接处所

受的力很小，可以忽略时，就可以对其进行简化。如

螺栓连接可以用节点的耦合来代替。对于本文的焊接

装配体，可以将其焊接处当作一个整体来进行分析。 

3）利用对称性。一部分结构相对于另外一部分

结构在几何形状、支撑条件和力学性能等方面完全相

同，这就是结构的对称性。当结构具有对称性时，只

需对其结构的 1/2 进行分析即可，这也可以降低有限

元模型的复杂程度，达到简化模型的目的。 

在对整体系统进行三维建模后，剔除掉不必要的

圆角和圆孔，对复杂曲面进行合并，最终得到的三维

模型如图 3 所示。 
 

 
 

图 3  某型导弹三维模型 
Fig.3 Schematic diagram of 3D model of a certain missile 

 

2.2  导弹装置材料属性 

经查询参考文献及导弹资料，导弹模型所用材料

的属性参数见表 1。 
 

表 1  某型导弹材料属性 
Tab.1 Material attribute of a certain missile 

材料 
弹性模量/ 

(N·m‒2) 
泊松比 

密度/ 
(kg·m‒3) 

抗剪模量
/(N·m‒1)

ZG25Cr 
Mn Ni 

2.02×1011 0.270 7.91×103 7.94×1010

 

2.3  导弹装置网格划分 

网格划分是有限元分析法中最重要的一个步骤，

其对有限元数值分析结果的准确性有着至关重要的

作用。由于划分网格是一个重要环节，下面对网格划

分的基本原则进行简单介绍，以便合理、准确地建立

有限元模型。 

本文采用 ANSYS 软件进行网格划分，采用六面

体及四面体十节点网格划分 2 种划分法。本项装置总

共有 22 110 个单元，35 468 个节点。模型划分结果

如图 4 所示。由图 4 可知，导弹模型的网格整体质量

在 0.85~1，说明网格质量达标，符合要求。 

 

 
 

图 4  网格划分模型 
Fig.4 Meshing model 



第 20 卷  第 2 期 晁征，等：高超声速导弹随机振动响应分析 ·53· 

 

3  导弹动力学分析 

3.1  导弹模态分析原理 

模态分析法通过计算结构的固有频率和振型，与

激振频率相对比，频率相近的极易产生共振现象，从

而找到结构上的薄弱点，对其作出改进[20]。现对高超

声速导弹进行模态分析。 

由机械振动理论可知，n 自由度无阻尼线性系统

的运动方程为[21]： 

        ( ) ( )M x t K x t F t      (1) 

式中：  M 、  K 分别为结构的质量矩阵和刚度

矩阵； ( )x t 、 ( )x t 分别为结构的加速度向量和位移

向量；  ( )F t 为结构的激励力向量。 

忽略外载荷的影响，则式（1）可以进一步化简为： 

     ( ) ( ) 0M x t K x t    (2) 

式（2）称为无阻尼自由振动的微分方程。现结

构的位移向量  ( )x t 可设为： 

    j( ) e tx t   (3) 

式中：   为系统主振型向量；ω 为简谐运动的

圆频率。 

     2 0K M         (4) 

系统在做自由振动时，要求结构中各点的位移不

全为 0，可视为     2K M 的行列式为 0，即： 

   2 0K M   (5) 

式（5）称为特征方程，通过求解方程可得到 n
个特征值 2 2 2

1 2, , , n   ，其平方根 1 2, , , n   称为系

统的固有频率，把 1 2, , , n   按从小到大的顺序排列

成 1 阶、2 阶、   、n 阶固有频率。 

3.2  导弹模态结果分析 

通过对导弹结构进行模态分析，可以掌握该结构

在实际工况中的变形情况和相关变形量的大小，从而

对提高结构稳定性发挥重要作用[22]。在软件中进行导

弹的随机振动响应分析，是对地面随机振动试验的仿

真，因此应对导弹施加约束。约束位置的选取会对导

弹模态分析产生影响，现选取合适的壁面施加 X、Y、
Z 三个方向的位移约束。 

导弹装置前 6 阶模态的振型如图 5 所示。从图 5

中可以看出，由于飞行器设计为锥柱体结构，其结构

具有对称性，出现了对称振型。第一、二阶模态导弹

机身出现轻微弯曲，变形量最大值出现在导弹头部位

置。对于第三、四阶模态振型，机身弯曲程度加剧，

最大变形量从头部位置延伸到机身。第五、六阶模态

在三、四阶模态的基础上，出现了整个形体的扭转弯

曲变形。此处振型并不是反映导弹真实的结构位移，

而是以模态坐标的形式去反映振后变形的趋势[23]。在

实际工作过程中，要避开导弹装置的模态频率，特别

是一阶和二阶频率。 
 

 

  
 

图 5  导弹装置前六阶模态的振型 
Fig.5 Vibration mode of the first six modes of missile device: a) first order mode; b) second order mode;  

c) third order mode; d) fourth order mode; e) fifth order mode; f) sixth order mode 
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导弹装置的前 6 阶模态频率见表 2。 
 

表 2  某型导弹前 6 阶模态频率 
Tab.2 The first six modal frequencies of a missile 

阶数 模态频率/Hz 阶数 模态频率/Hz 

1 67.197 4 988.28 

2 389.15 5 1050.4 

3 608.54 6 1770.8 

 

3.3  导弹装置谐响应分析 

任何持续的周期性荷载，都会使装置结构产生持

续的谐响应。谐响应分析是为了求解物体在受到周期

载荷时的动态响应，可计算出结构系统在频域内的振

动情况，并得到其振动的幅值曲线。高超声速导弹飞

行时，由于长期受周期性载荷的作用，因此在对高声

速导弹作模态分析的基础上，对导弹进行谐响应分析

也是十分必要的[24]。谐响应分析通常采用 3 种方法进

行：完全法、缩减法、模态叠加法。本次仿真中使用

的是模态叠加法。 

随着导弹激励载荷频率的上升，导弹振动过程中

产生的应力值变化曲线如图 6 所示，其中 Δf 设置为

195 Hz。从图 6 可知，应力值在振动频率 245~830 Hz

内逐渐增加，但数值变化很小。在 830~1 025 Hz 内，

应力值随频率的增加而剧烈上升，当频率达到

1 025 Hz 时，达到峰值 2.35 MPa。在 1 025 Hz 以后， 
 

 
 

图 6  导弹装置幅频响应曲线 
Fig.6 Amplitude frequency response curve of missile device 

幅值开始逐步衰减。因此分析可知，导弹受到载荷激

励时，振动频率会对导弹的稳定性产生较大影响，当

导弹振动频率达到 1 025 Hz 时，振动响应最为显著。

结合模态分析结果可知，该频率是第五阶模态所对应

的振动频率，所以导弹的第五阶模态是整个结构在谐

响应载荷下振动的主振型，对振动的贡献量最大。 

4  导弹随机振动分析 

随机振动的激励信号是随机波。导弹装置在工作

过程中，同时存在各种可能的频率，某些频率比较复

杂，存在很多不确定性，但该频率有可能对导弹系统

比较薄弱的部位会产生破坏[25]。基于 3.2 小节所进行

的模态分析，本节通过随机振动分析方法，采用载荷

功率谱法分析计算导弹装置的整体响应曲线。 

4.1  加速度响应 

在模态分析以及谐响应分析的基础上，进行随机

振动响应分析。按图 1 条件分别在 X、Y、Z 方向对

导弹输入加速度激励，导弹上的监测点在 X、Y、Z
方向上的加速度响应如图 7 所示。由响应结果可知，

3 个方向的加速度响应均在 380~400 Hz 出现峰值。

说明在此频率区间内，导弹的结构强度更易遭到破

坏，甚至产生共振现象，是飞行器整体结构振动的危

险点所在。因此，在导弹地面振动环境试验中，应尽

量避免此区间内的振动频率，以免对装置产生结构性

损伤。经比对模态分析所得固有振型，380~400 Hz

内对应其第二阶模态，导弹开始产生显著变形，说明

导弹在此区间经受比较严重的振动激励，二者分析的

结果相符。 

4.2  应力云图 

导弹受 X、Y、Z 方向随机振动试验的应力响应

如图 8 所示。由应力云图可以看出，导弹受到振动载

荷，产生应力的最大值集中在导弹尾部位置，3σ 最

大值可达到 388.75 MPa。最大值远低于导弹材料所能

承受极限强度，因此在应力强度方面可满足要求。由

分析结果可推断，高声速导弹在飞行过程中，其尾部 

 

 
 

图 7  振动加速度响应 
Fig.7 Response of vibration acceleration: a) X direction; b) Y direction; a) Z direction 
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图 8  导弹应力分布云图 
Fig.8 Pattern of missile stress distribution 

 

位置更易受到压力载荷的作用，产生结构上的疲劳和

损伤，为导弹的危险部位。在进行导弹结构设计及地

面振动模拟试验时，也应着重考虑飞行器尾部位置的

振动强度。 

5  结语 

针对某型号高超声速导弹整体结构，依据国家相

关标准，选取某挂飞试验振动实测数据的功率谱密度

曲线作为随机激励谱，进行了多软件联合仿真，对导

弹进行了模态分析及谐响应分析。最后在给定激励条

件下进行了随机振动试验，得出三维导弹模型在频域

与力学上的响应特征。 

本文给导弹结构设计以及地面环境模拟试验提

供了一定参考依据。由于载荷输入采用的是某型导弹

挂飞试验振动试验的功率谱密度曲线，并不能代表脉

动压力环境对高超声速导弹造成的整体载荷量，且脉

动压力下高超声速飞行器的响应频带很宽，甚至可以

达到 10 kHz，因此在随机振动试验的振动激励以及高

频响应方面，还需进一步的研究与分析。 
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