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摘!要!巡飞弹常采用微型涡喷发动机!需完成长时间的巡逻飞行任务!为实现典型航迹飞行!全弹质量变化

率将不断变化!文中分别建立了两种典型航迹下巡飞弹燃油消耗质量的数学模型!其中构造了代理模型来计

算气动力参数和燃油耗油率"BTK#$经算例仿真计算!得到了典型航迹下巡飞弹质量消耗的变化规律!以及

对应的推力控制律和需用攻角变化律!所建立的燃油质量消耗数学模型可用于巡飞弹总体设计之中$

关键词!巡飞弹%燃油消耗质量模型%代理模型%仿真
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’!引言
巡飞弹是指一种利用现有作战平台投放!能

在目标区上方进行长时间巡逻飞行!可承担监

视’侦察’战斗毁伤评估’空中无线中继及攻击目

标等单一或多项任务的弹药"或子弹药#(>)!如美

国的EDK<<B$

巡飞弹常采用微型涡喷发动机!需完成长时

间巡逻飞行任务!在巡逻飞行中!由于燃油不断

消耗!导弹质量随之不断减轻!为保证等速’定高

直线飞行!需用推力和攻角需不断变化!尤其进

入盘旋状态后!需用推力和攻角需要增大!因此

导弹质量变化率在整个飞行过程中不断变化$

对于短时间飞行的导弹!人们常采用平均质量变

化率对飞行过程的全弹质量进行修正!但对于长

时间飞行的导弹!采用平均质量变化率将会产生

较大的误差!因此有必要对巡飞弹的质量变化进

行研究$文中目的是研究巡飞弹长时间典型航

迹下燃油消耗质量的数学模型!得到典型航迹下

燃油消耗质量!以及需用攻角’推力等参数!文中

所建立的燃油消耗质量数学模型可用于巡飞弹

总体设计之中$

(!燃油消耗质量数学模型的建立
(:(!质量消耗的计算公式

燃油消耗质量由式">#可得&

->"&
=

#
"/<8#*<7= ">#

其中燃油耗油率 "3=/02,20,’/+0&)3’U=12&)!

BTK#是发动机在单位时间’单位推力下的燃油

消耗质量!单位为5H+3*;!文献(@)表明涡喷发

动机的BTK随推力的增加而变化!其变化规律可

由实验数据构造代理模型得到$

式">#中<为导弹在某一时刻的需用推力!随

着全弹质量的消耗!需用推力<也随之降低%导弹
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在不同的飞行状态下!需用推力也不同"可见如何

确定需用推力<是计算燃油消耗质量的关键"文

中将分别研究两种典型航迹下的需用推力"

(-)! 典型航迹

>#典型航迹 5$等速定高直线飞行

受侦察设备等因素的限制!巡飞弹在做直线

飞行时!需保持等速%定高的飞行状态!由于燃油

质量不断消耗!此时推力和攻角需不断变化"

&!#典型航迹 6$等速定高盘旋

巡飞弹常采用大展弦比弹翼和倾斜转弯模

式!战术指标要求转弯时等速%定高%转弯半径不

变!此时需用推力和攻角都将增大!并随着转弯

过程不断变化"

巡飞弹在巡逻飞行中不断重复上述两种典

型航迹!示意图见图>"

图>! 巡飞弹典型航迹示意图

(-"! 典型航迹J需用推力的计算

典型航迹J下的导弹动力学方程见方程组&!#$

P(<32))">I
<0&3)" ;

<

=O
&!#

其中升力和阻力分别由式&@#%式&$#计算"

P "6/8P &@#

O"6/&8!P’$!(8O## &$#

在某飞行速度下!升力系数8P与攻角)呈线

性关系!设其代理模型为$

8P "*&!#(*&>#) &A#

由式&!#. 式&A#推出关于需用攻角)的非

线性方程!见式&‘#$

)"

>I26/&8!P’$!(8O##1*))
6/ 2*&!#

*&>#
&‘#

由式&‘#求解的需用攻角)和方程组&!#可

得到某一时刻的需用推力<"

(-+! 典型航迹 ! 需用推力的计算

典型航迹6下导弹的动力学方程见方程组&?#$
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由方程组&?#推出滚转角与转弯半径和速度

的关系式!见式&Z#!在转弯速度和半径确定后!

需用滚转角可求"

1*)("C!’LI &Z#

同样可推出等速盘旋段关于需用攻角)的

非线性方程!见式&"#!进而求出典型航迹 6 下

某一时刻的需用推力<"

)"
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(-$! 计算流程

根据任务要求!确定巡飞航迹和飞行时间!

初始化参数!计算过程中需要不断修正全弹质

量!以规定飞行时间作为终止条件!计算流程见

图!"

图!! 计算流程图

)!构造代理模型

)-(! 升力系数的代理模型

代理模型是利用已知点的响应信息来预测

未知点响应值的一类模型!其实质是利用近似方

法对离散数据进行拟合的数学模型"这类模型在

数学上可以通过拟合与插值来实现!即利用已知

点构造拟合函数来预测未知点响应或利用已知

点信息插值计算未知点处的响应"

目前常见的气动参数计算方法有$工程计

算%面元法%涡格法和高精度KTM方法等"巡飞

弹常采用正常式布局!弹翼为大展弦比薄翼!速

度较低!符合涡格法的计算条件!文中采用涡格

(#‘>(
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法计算导弹的升力系数"$#$采用工程计算的方法

计算导弹的阻力系数%

文献"A#对常见的试验设计和代理模型的方

法进行了比较$导弹升力系数代理模型的形式见

式&‘’$可选用全析因试验设计方法选取单因素

试验点$将计算试验结果通过最小二乘法进行拟

合$可得到升力系数8P 对攻角)的代理模型%

)*)!N<4代理模型

文献"@#表明涡喷发动机的BTK随推力<
的增加而变化$可通过实验数据构造其响应面代

理模型$具体形式见式&>#’%

/<8"6&$’(6&@’<(6&!’<!(6&>’<@ &>#’

"!算例
文中以美国低成本自主攻击系统&+&X0&31

*’1&)&U&’3*11*053S31/U$EDK<<B’为算例$其

发动机采用L% A#型微型涡喷发动机$见图@%

图@!EDK<<B导弹及其L% A#涡喷发动机

":(!典型航迹及初始条件

巡飞弹的典型航迹&OV平面内’见图$$假

设5段航迹飞行‘#5U$6段转弯>Z#]$7段飞行

!#5U$任务要求转弯半径为A##U$总飞行时间

@#U2)%计算初始条件见表>%

图$!巡飞弹典型航迹

表(!计算初始条件

变量 值 变量 值

平飞速度 >#@U(3 初始弹重 @Z5H

转弯速度 >#@U(3 飞行时间 @#U2)

弹长 ?Z?UU 巡飞高度 !@#U

翼展 >#>‘UU 当量直径 !A‘UU

":)!代理模型

升力系数代理模型选用全析因试验设计方

法选取单因素试验点$水平为!$$攻角的取值范

围为)9 "2‘$>?#$采用最小二乘法进行拟合$

所得到的升力系数代理模型见式 &>>’$均方差0

"#a#>"?%拟合结果见图A$圆圈表示试验点的

升力系数%

8P "#a>#"(#a#Z!@) &>>’

图A!8P 的拟合曲线 ! 图‘!BTK的拟合曲线

文献"@#给出了L% A#发动机的BTK实验

数据$采用最小二乘法进行拟合$所得到BTK的

代理模型见式&>!’$均方差0"#a##AZ%拟合结

果见图‘$圆圈表示试验点的BTK%

/<8 "‘a?"N>#2!2@a!N>#2$<("a>N
>#2?<!2Za>N>#2>#<@ &>!’

":"!仿真计算结果与分析

图?!需用攻角的变化曲线

基于

6*1+*W 编

写燃油消

耗质量仿

真计算程

序$经计算

可得燃油

消耗质量

为 AaA"?5H$

图Z!需用推力的变化曲线

最大需用

攻 角 为

>>a‘]$最大

需用推力

为 ZZaZ;$

转弯时需

用滚转角

为‘A:!]%

同时可得

到需用攻角随时间的变化曲线&见图?’$需用推
!下转第>‘A页"

)>‘>)
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该在燃烧室中避免富燃而增加比冲"这是 <L4
长航程工作所必须的#选择8&$*和低热值较

高的推进剂$增加涡轮前温度和涡轮设计的优化

%提高单级涡轮的压比和效率&是解决燃烧室富

燃的主要途径#

@&提高 <L4发动机性能的重要途径是提

高推进剂的性能"采用具有高的低热值推进剂将

有利于提高<L4发动机的推力和比冲"对于推

力和比冲要求较高的应用"可采用液氢’液氧的

组合#
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力变化曲线%见图Z&"全弹质量的变化曲线%见

图"&#

图?和图Z分别给出了需用攻角和推力的

变化规律"可以看出在典型航迹5下需用攻角和

推力不断减小"在典型航迹6下的需用攻角和推

力明显高于前者"并随着转弯过程不断减小#

由式%>&可知导弹质量变化率随着 < 和

BTK不断变化"图"中曲线上某点的斜率表示该

时刻全弹质量变化率"可以看出分别在两种典型

航迹内质量变化率近似不变#

影响仿真精度的因素有@个!一是计算步

长"可根据实际问题合理选择*二是气动参数的

精度"可采用风洞试验的结果"提高仿真精度*三

是代理模型的拟合精度#

+!结论
文中对巡飞弹典型航迹下燃油消耗质量的

变化进行了研究"经分析得到下面的结论!巡飞

弹分别在两种典型航迹内质量变化率近似不变"

其原因是<和BTK变化率都很小#

文中所建立的燃油消耗质量数学模型"可计

算出巡飞弹每一时刻的导弹需用攻角$需用推力

和全弹质量"为总体设计$发动机设计$控制系统

设计以及航迹规划设计等提供了参考#
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