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摘要：运用ＣＦＤ计算方法进行数值模拟，采用三维非定常 Ｎ－Ｓ方程并结合重叠网格技术，计算导弹在不同马赫数，
攻角和舵偏速度下的各项力和力矩的气动系数。研究发现：鸭舵偏转产生漩涡对尾翼进行干扰，这种干扰随舵偏角

的增大而增大；小攻角下弹体和尾翼对导弹轴向力系数的影响很小；马赫数的增大会使鸭舵偏转对导弹法向力系数

和俯仰力矩系数的影响减弱；鸭舵动态偏转计算气动力和力矩和稳态情况下计算的结果不一样，且鸭舵偏转速度越

快，差异越明显。
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　　海湾战争以来的局部战争表明，精确打击弹药在作战使

用中占有的比例越来越高［１］。远程火箭弹具有射程远、威力

大的优点，是我陆军装备的主要弹药之一。如何使其具有持

续的弹道修正能力，从而实现精确打击是远程火箭弹的主要

研究方向。其中主要的措施就是在弹体前部加装鸭舵，利用

鸭舵偏转产生的控制力实现弹道修正［２－３］。鸭式布局导弹

具备众多的优点：机动性能好、操纵效率高、导弹总体布局简

单等。其弊端也很明显：鸭舵洗流的存在会对尾翼造成副翼

反效作用［４－５］，从而使得鸭舵很难实现滚转控制。实际上，

鸭舵洗流的存在不但会对导弹的滚转特性造成影响，而且会

导致舵后包括弹身和尾翼在内部件气动特性的非线性变化，

表现为导弹在鸭舵动态偏转过程中的气动特性和固定鸭舵

相对应处的气动特性会有明显的不同。而使用鸭舵偏转对

导弹进行控制是一个动态的过程，因而对鸭式布局导弹舵面

偏转过程的流场进行数值模拟并研究其气动特性的变化，具

有非常重要的意义。

通常采用风洞试验作为鸭式布局制导火箭弹气动特性

分析的主要手段［６］，但由于风洞试验成本高、实施难度大，故

对所设计的每一种结构方案都进行风洞测试是不现实的。

此外，随着计算流体力学（ＣＦＤ）近几年的迅猛发展，已被广
泛的用于计算各种制导弹药的气动特性［７］。然而，此前的有

关鸭式布局导弹的研究主要是针对于固定鸭舵，而很少有研

究舵面偏转过程中导弹的流场及气动特性。

本文采用重叠网格的方法，对鸭式布局导弹舵面偏转的

流场进行模拟，对鸭舵偏转产生的漩涡对尾翼的干扰特性进

行了分析，对在不同马赫数，攻角及舵面偏转速度下的导弹

的各项力和力矩的气动系数的变化规律进行了研究，为鸭式

布局导弹在飞行过程中的实时操纵提供了一定的参考依据。

１　数值模拟方法

２０世纪８０年代初，Ｓｔｅｇｅｒ等［８］提出了结构重叠网格方

法，它依据计算外形的特点，将计算区域划分为若干个子区

域，然后分别在这些子区域上独立的生成块结构网格，各区

域网格可以相互重叠或覆盖，最后采用网格挖洞的方法使网

格间的插值关系建立。滑移网格和动网格都有着各自的缺

点：滑移网格仅能够在往复运动或者旋转运动的情况下适

用；动网格仅能够用于非结构网格。重叠网格综合了上述两

者的长处，它可以使部件在运动过程中网格质量都比较好的

情况下很好的表述部件运动。

如图１所示，本文所采用的网格由一套背景网格（Ｂａｃｋ

ｇｒｏｕｎｄ）和３个部件网格（Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｇｒｉｄ）组成，它们之间的
边界称为嵌套边界（ＯｖｅｒｓｅｔＢｏｕｎｄａｒｙＣｏｎｄｉｔｉｏｎ）。重叠后的

网格如图２所示。建立了一个大的圆柱体的远场作为背景
网格，在远场中建立了一个小的圆柱体作为部件网格１，即是

弹体的贴体网格。在两个鸭舵处分别建立了一个矩形贴体

网格，即是部件网格２和３。

图１　网格示意图

图２　重叠后的网格示意图

　　使用三维积分守恒型非定常 Ｎ－Ｓ方程组，由质量守恒

方程、动量守恒方程和能量守恒方程组成［９］：


ｔＶρｄＶ＋Ｓρ（Ｕ－ｖｍ）·ｎｄＳ＝０

ｔＶρＵ＋Ｓ（ρＵ（Ｕ－ｖｍ）＋ＰＩ－τ）·ｎｄＳ＝０

ｔＶρｅ＋Ｓ（ρｅ（Ｕ－ｖｍ）＋ＰＵ－τ·Ｕ）·ｎｄＳ＝Ｓｑ·ｎｄＳ

其中：ρ、Ｕ、ｅ分别代表气流的密度、速度和单位体积的能量；

ｖｍ为鸭舵的运动速度；Ｐ为静压力；Ｉ为单位张量；τ为粘性

张量；ｑ为热通量；Ｖ和Ｓ分别代表控制体的体积分和面积分

的积分区域；ｎ为的Ｓ外法向单位向量。

离散方法使用有限体积法，雷诺时均方程的对流扩散项

使用基于ＦＤＳ形式的ＡＵＳＭ格式，粘性项使用显式中心差分

格式［１０］。湍流模型采用ＳＳＴｋ－ω模型。

对非定常运动的研究，时间步长采用双时间步长技术。

在进行计算时，取大约一步鸭舵偏转０．１５°这样既可以使流

场空间数据保持连续性，又可以使鸭舵有足够的偏转角度，

从而在保证计算准确的情况下，能够减小计算量。

２　算法有效性验证

选取ＡＦＦ标模来进行数值算法的有效性验证，ＡＦＦ模型

作为标准模型多年，在已发表的文献中有充足的风洞实验和

飞行试验验证数据进行对比。表１给出计算参数，其与风洞

实验条件相同［１１］。

本文生成的网格数共５００多万，其中背景网格２００万，

弹体网格３００万。

图３给出了本文计算得到的ＡＦＦ标模的轴向力系数、滚

转力矩系数、法向力系数、侧向力系数随攻角的变化规律。

从图３可以看出，本文计算得到的气动力及力矩系数数值与
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文献值在攻角较小（＜２０°）时吻合得很好，最大误差仅为

５％。在攻角较大时，误差达到１５％，这是由于当攻角过大

时，旋转弹体附近流场变得更为复杂。在小攻角范围内，本

文采用的数值计算方法具有较高的可信度。

表１　ＡＦＦ标模计算参数

Ｍａ Ｒｅ（１０５） Ｐ０／Ｐａ Ｔ０／Ｋ Ω Ｐ／（ｒａｄ·ｓ－１） Δτ（１０－４） ｉ

２．４９ ２．５７ ６１３６３ ３１１．１ ０．０３０ ７７１．６ １ ２０

图３　验证曲线

３　数值模拟及结果分析

３．１　计算模型及计算状态
计算模型仍采用ＡＦＦ模型，给它加上一对矩形鸭舵。选

取的计算状态为：来流马赫数 Ｍａ＝１．６，２．０，２．４；来流温度
Ｔ０＝２７３．１５Ｋ；压强Ｐ０＝１０１３２５Ｐａ；来流攻角α＝０°、２°、４°；
鸭舵偏转速度分别取１／２ω０、ω０、２ω０、４ω０（ω０＝２６．１６７ｒａｄ／ｓ）。

鸭舵偏转规律如图４所示，一个计算周期采用６００个物
理时间步长，具体的时间步长由鸭舵偏转速度决定，以保证

每一步鸭舵偏转０．１５°。使用弹体质心位置作为气动力和力
矩计算的参考点，参考面积采用弹体的最大横截面积，参考

长度采用弹体直径。

图４　鸭舵偏转规律曲线

３．２　网格收敛性验证
为了研究网格的收敛性，对来流条件为 Ｍａ＝２．０，α＝

０°，舵偏角为０°，分别以网格数 Ｎ＝２００万、４００万、６００万、
８００万，共 ４种不同网格数对该导弹流场进行数值模拟。计
算结果如表２所示，表中Ｎ为网格数量，ＣＡ为导弹的轴向力
系数，将２００万、４００万、６００万网格数量的计算结果，分别与

８００万网格数量的计算结果相比，从表中可以看出，当网格数
量达到６００万时，最大差值仅为０．２５％，故本文采用６００万
网格。

表２　网格收敛性验证计算结果

Ｎ ＣＡ

２×１０６ ０．４８２７３

４×１０６ ０．４６６０１

６×１０６ ０．４５８７３

８×１０６ ０．４５７６２

３．３　流场分析
图５展示了鸭舵偏转＋１５°时导弹的压力云图。鸭式布

局导弹的超音速流动的特点是导弹前方尖形激波，以及由鸭

舵，弹体及尾翼形成的膨胀波，这些冲击与弹体边界层相互

作用，最主要的就是由鸭舵引起的漩涡。从图中可以很明显

的捕捉到这些特征。

图５　导弹压力云图

　　鸭式布局导弹的一个主要流动特征就是鸭舵引起的涡
流，每个鸭舵引起两个反向旋转的漩涡，一个位于鸭舵尖端
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的漩涡，称为舵梢涡，另一个位于鸭舵根部，称为舵根涡。舵

根涡靠近导弹体，其像下游的发展和对流对导弹的空气动力

学性能有重要影响。

图６展示了导弹的涡旋结构。从图中可以看出，随着涡
旋向下游发展，涡旋的强度逐渐减弱，到达尾翼时强度已经

很小了，但是仍然存在，所以还是会对尾翼产生一些干扰，从

而影响导弹的气动特性。对比导弹舵偏角在 －１５°、－７．５°、
０°、７．５°、１５°时的涡量图，可以看出最弱的涡旋发生在０°舵
偏角处，随着舵偏角的增大，涡旋也越来越强。

３．３　气动特性分析
３．３．１　攻角的影响

为了研究攻角对导弹气动特性的影响，取马赫数为２．０，
鸭舵偏转速度为ω０，攻角分别取０°、２°、４°。计算结果如图７
所示。

　　从图７可以看出在超音速下，导弹的轴向力系数随着攻

角的增大而增大。随着导弹鸭舵的舵偏角的增大，导弹的轴

向力系数呈非线性增大。分析导弹的弹体，鸭舵和尾翼提供

的轴向力，可以发现同一攻角下导弹的轴向力的改变主要是

由于鸭舵提供的轴向力的改变，弹体及尾翼对其的影响很

小。不同攻角下导弹的轴向力的变化也主要是由于鸭舵提

供的轴向力的变化，弹体和尾翼的影响相对很小。

导弹的法向力系数随着攻角的增大而增大。随着导弹

鸭舵的舵偏角的增大，导弹的法向力呈近似线性增大。分析

导弹的弹体，鸭舵和尾翼提供的法向力，可以发现同一攻角

下导弹的法向力的改变主要是由于鸭舵提供的法向力的改

变，弹体及尾翼对其的影响也很明显。不同攻角下导弹的法

向力的变化是由导弹的弹体，鸭舵和尾翼相互作用产生的结

果，随着攻角的增大，导弹的弹体，鸭舵和尾翼产生的法向力

都会增加，从而整体的法向力也会增加。

图６　导弹的涡旋结构示意图

图７　不同攻角下的计算曲线
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　　分析俯仰力矩系数图可以发现俯仰力矩系数的变化在
舵面刚往正向偏转时呈现出了不规律性：２°攻角时的俯仰力
矩系数要小于０°攻角。分析图中导弹弹体，鸭舵和尾翼提供
的分量，导弹的弹体和鸭舵提供正向的俯仰力矩系数，且攻

角越大，俯仰力矩系数越大，而导弹的尾翼提供负向的俯仰

力矩系数，且攻角越大，俯仰力矩系数越大。而导弹的总体

的俯仰力矩系数却不是攻角越大，俯仰力矩系数越大。为了

分析产生这种变化的原因，对弹体，鸭舵，尾翼提供的俯仰力

矩系数分量在０°，２°和４°攻角的差值进行了比较。如图８所
示，弹体和鸭舵提供的俯仰力矩系数在０°和２°攻角的差值
和弹体在２°和４°攻角的差值大小基本是一样的。而尾翼提
供的俯仰力矩系数的差值却有明显的差别，２°和０°攻角处尾
翼产生的差值相对４°和２°攻角处产生的差值要小，即２°攻
角处尾翼产生相对较大的负的俯仰力矩系数，所以总的俯仰

力矩系数就会变小，从而导致了２°攻角时的俯仰力矩系数要
小于０°攻角。

３．３．２　来流马赫数的影响

为了研究来流马赫数对导弹气动特性的影响，取攻角为

０°，鸭舵偏转速度为 ω０，来流马赫数分别取 １．６、２．０、２．４。

计算结果如图９所示。

　　从图９可以看出，随着鸭舵的偏转，导弹的轴向力系数基

本平行。这说明在超音速下，马赫数大小的改变并不会影响

导弹的轴向力系数随鸭舵偏转的变化规律。随着导弹鸭舵的

舵偏角的增大，导弹的轴向力系数呈近似抛物线型增大。

图８　俯仰力矩系数差值曲线

图９　不同马赫数下的计算结果曲线

　　对比不同马赫数下的轴向力系数，可以看出在超音速
下，随着马赫数的增加，导弹的轴向力系数反而是减小的。

图９（ｂ）中 Ｍ１表示 Ｍａ从１．６增加到２．０轴向力系数减小
值，Ｍ２表示Ｍａ从２．０增加到２．４轴向力系数减小值。从图
中可以看出，随着马赫数的增加，轴向力系数减小的幅度是

逐渐变小的。

随着导弹舵偏角的增大，导弹的法向力系数和俯仰力矩

系数都是增大的。并且马赫数越大，导弹的法向力系数和俯

仰力矩系数增大的幅度越小，即马赫数的增大会使鸭舵偏转

对导弹法向力系数和俯仰力矩系数的变化影响减弱。

３．３．３　鸭舵偏转速度的影响
注意到前面所计算得到的结果，导弹在鸭舵位于在
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＋１５°和－１５°方向，鸭舵停止时，导弹的力和力矩系数仍在
变化，且法向力系数是增大的，而俯仰力矩系数是减小的。

为了研究这种差异，对不同鸭舵偏转速度的情况进行了研

究。计算了鸭舵的偏转速度分别为 １／２ω０、ω０、２ω０、４ω０
（ω０＝２６１６７ｒａｄ／ｓ）时导弹在时间物理步长３００～４００（即舵
偏角０°转到－１５°）这一段的气动力和力矩，并对它们进行了
比较和分析。

由图１０可知，在超音速下，鸭舵向下打舵时，舵偏速度
越大，导弹的法向力系数越小。鸭舵静止时可以认为是速度

无限小，根据上述规律，可以得到法向力会变大，这和上面鸭

舵在－１５°处静止所得的结果是一致的。在超音速下，鸭舵
向下打舵时，舵偏速度越大，导弹的俯仰力矩系数越大。鸭

舵静止时可以认为是速度无限小，根据上述规律，可以得到

俯仰力矩会变大，这和上面鸭舵在 －１５°处静止时所得的结
果也是一致的。

图１０　不同舵偏下导弹的气动力和力矩曲线

　　这说明鸭舵动态偏转计算得到的气动力和力矩和稳态
情况下计算得到的结果是有一定的差距的，且鸭舵偏转速度

越快，这种差异会越明显。

４　结论

１）鸭式布局导弹的一个主要流动特征是鸭舵引起的涡

流，每个鸭舵引起两个反向旋转的漩涡。随着涡旋向下游发

展，涡旋的强度会逐渐减弱，但仍会干扰尾翼，这种影响随舵

偏角的增大而增大。

２）不同攻角下导弹的轴向力系数的变化受弹体和尾翼

的影响很小；而法向力系数和俯仰力矩系数的改变是由鸭

舵，弹体和尾翼相互作用的结果，尤其是俯仰力矩系数，由于

尾翼的影响，有时会产生相反的变化。

３）超音速下，随着马赫数的增大，导弹的轴向力系数反

而减小，且随着马赫数的增大，减小的幅度变小，法向力系数

和俯仰力矩系数变大，且马赫数的增大使鸭舵偏转对导弹法

向力系数和俯仰力矩系数的变化影响减弱；

４）鸭舵动态偏转计算得到的气动力和力矩和稳态情况

下计算得到的结果有差距，鸭舵偏转速度越快，差异越明显。
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