
第 ３８ 卷第 ３ 期
２０２６ 年 ９ 月

弹 道 学 报
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓ

Ｖｏｌ.３８ Ｎｏ.３
Ｓｅｐｔ.２０２６

　 收稿日期:２０２５－０５－０５
　 ∗通信作者

ＤＯＩ:１０.１２１１５ / ｄｄｘｂ.２０２５.０５００５

尾翼通槽对弹箭气动特性影响研究

李熙同１ꎬ吕续舰２∗ꎬ张兴宇２ꎬ漆　 超２ꎬ孙瑞胜２

(１.西北工业大学 航空学院ꎬ陕西 西安 ７１００７２ꎻ２.南京理工大学 能源与动力工程学院ꎬ江苏 南京 ２１００９４)

摘要:为适应弹箭运输与发射需求ꎬ尾翼通常采用折叠式设计ꎬ折叠舱未完全密封时会在弹身表面形成上下贯通的

槽状结构ꎬ进而改变全弹气动性能ꎮ 针对该问题ꎬ建立了不同通槽宽度正常式布局导弹的三维数值模型ꎬ并与风洞

试验数据对比ꎬ验证了计算方法的准确性ꎮ 采用 ＣＦＤ 方法计算轴向力系数、法向力系数和俯仰力矩系数ꎬ研究通槽

宽度、攻角和马赫数对导弹气动力特性及局部流场的影响ꎮ 结果表明ꎬ有通槽导弹的轴向力系数、法向力系数和俯

仰力矩系数绝对值总体均大于无通槽导弹ꎻ随着通槽宽度增大ꎬ轴向力系数整体增大ꎬ法向力系数和俯仰力矩系数

绝对值先增大后减小ꎮ 在 Ｍａ＝ ０.３ 且 α ＝ １５°工况下ꎬ通槽宽度为 ４ ｍｍ 时法向力系数最大ꎬ较无通槽构型提高

４.２％ꎬ俯仰力矩系数绝对值提高 ４.６％ꎬ导弹俯仰操纵性能较好ꎮ 流场分析表明ꎬ通槽改变了尾舵前方的速度与压

力分布ꎬ通槽末端高低压区作用面积变化是气动力非单调变化的主要原因ꎮ 随着攻角增大ꎬ通槽内流速提高ꎬ尾舵

前方低压涡增强ꎬ使法向力系数和俯仰力矩系数绝对值进一步增大ꎮ
关键词:弹箭ꎻ尾部通槽ꎻ气动特性ꎻ正常式布局ꎻ数值模拟
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　 　 导弹是现代战争中的重要武器ꎬ开发性能先进

的导弹是实现国防和军队现代化的必然要求ꎮ 按不

同的气动外形ꎬ导弹可以分为无翼式和有翼式两大

类ꎮ 有翼导弹的全程飞行均在大气层内完成ꎬ故其

弹体必须配备弹翼及舵面等气动操纵面ꎬ以产生必

要的法向力[１－２]ꎮ 若要有翼导弹在多种工况下进行

机动飞行ꎬ升力部件及其空气动力学特性起到至关

重要的作用ꎮ 因此ꎬ对导弹气动特性的研究很有必

要ꎬ也具有重要的现实意义ꎮ
目前ꎬ国内外对导弹气动特性的研究主要有风

洞实验和数值模拟两种手段ꎮ 岑梦希等[３] 研究表

明ꎬ风洞试验可准确还原真实飞行的动态或静态特

性ꎬ而计算精度高的 ＣＦＤ 数值模拟方法也可作为风

洞试验的有力补充ꎬ并用于型号设计验证ꎬ为型号设

计提供参考ꎮ 在此基础上ꎬ文献[４ ~ ５]研究了导弹

构型和弹翼形状对气动特性的影响ꎮ 针对鸭式布

局ꎬ孙宁等[６]揭示了大长细比鸭式弹箭的操纵特性

受侧滑角影响的规律ꎮ ＷＥＩ 等[７－８] 研究发现ꎬ大攻

角下鸭式导弹的流场产生复杂的多涡结构ꎬ揭示了

涡对流场和气动力特性的影响ꎮ
关于舵面偏转对导弹气动特性的影响ꎬ秦帆

等[９]运用非结构嵌套网格技术ꎬ研究了舵面控制下

时间步长和最大偏转速率对导弹俯仰与滚转特性的

影响ꎮ 对正常式布局ꎬ文献[１０ ~ １１]研究了不同操

纵状态下ꎬ尾舵偏转对全弹气动特性的影响ꎮ 对鸭

式布局ꎬ王梓晨等[１２] 研究表明ꎬ鸭舵偏转会形成涡

流结构ꎬ进而对尾翼气动特性产生干扰ꎬ且这种干扰

效应随舵偏角增加而增强ꎮ 姚鹏等[１３]研究表明ꎬ鸭
舵处于非对称状态时ꎬ其产生的非对称洗流影响尾

翼表面压力分布并诱导出滚转力矩ꎮ
为进一步提高操纵效率ꎬ以可变后掠翼为代表

的变体弹箭被设计出来ꎮ 陈海鹏等[１４] 发展了一种

适用于变构型飞行器变形过程的非定常气动仿真方

法ꎬ为此类飞行器精确的数值模拟创造了条件ꎮ 文

献[１５~１６]分别研究了马赫数和掠角对可变后掠翼

制导火箭弹气动特性的影响ꎬ发现两者对气动力特

性的影响与飞行速度是否超过音速显著相关ꎮ 王颖

等[１７]研究发现ꎬ可以通过改变导弹后掠角主动抑制

导弹颤振ꎮ 相比变后掠角的变体方式ꎬ折叠翼这种

变体方式对弹体气动外形的改变最大[１８－１９]ꎬ也更方

便运输ꎬ能满足特种作战的任务需要ꎮ 白剑峰等[２０]

在考虑弹翼流固耦合效应的条件下ꎬ研究了弹翼展

开 过 程 中 弹 性 变 形 对 气 动 特 性 的 影 响ꎮ 文

献[２１~２２]研究了刀片动能导弹跨音速时的气动特

性ꎬ发现各气动力系数与导弹是否展开有关ꎬ展开状

态下各气动力系数均比收拢状态下大ꎮ
从以上研究可以看出ꎬ弹翼可折叠的导弹在未

来有广阔的发展趋势ꎮ 弹箭设计过程中ꎬ为了便于

运输和发射ꎬ弹身内部往往挖开一个槽供尾翼折叠ꎬ
而弹身内部的机械结构可能使得尾翼折叠舱无法完

全密封ꎬ进而出现上下连通的通槽ꎮ 由于导弹两侧

连通ꎬ飞行过程中弹翼展开后ꎬ通槽会影响弹箭的气

动特性ꎬ最终影响制导弹箭的控制效率ꎮ 针对弹翼

折叠的情况ꎬ现有文献多是研究掠角改变或弹翼折

叠前后导弹整体的气动特性ꎬ通槽对导弹气动特性

影响的研究开展较少ꎮ 鉴于此ꎬ本文基于 ＣＦＤ 方

法ꎬ针对通槽宽度对弹箭气动特性的影响开展计算

研究ꎬ力图为此类弹箭的设计提供参考ꎮ

１　 数值仿真方法及模型

１.１　 控制方程

在流体力学中ꎬ流体的运动过程要符合三大定律ꎬ
即质量守恒定律、动量守恒定律以及能量守恒定

律[２３－２４]ꎮ 对定常流动的不可压缩流体ꎬ连续性方程为

∂ｕ
∂ｘ

＋∂ｖ
∂ｙ

＋∂ｗ
∂ｚ

＝ ０ (１)

式中:ｕꎬｖ 和 ｗ 分别为沿 ｘꎬｙ 和 ｚ 坐标方向的速度

分量ꎮ
在笛卡尔坐标系中ꎬ三个坐标轴 ｘꎬｙꎬｚ 轴方向

上的动量守恒定律为

２
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ρ ｄｕ
ｄｔ

＝ －∂ｐ
∂ｘ

＋
∂ ｘｘ
∂ｘ

＋
∂ ｙｘ
∂ｙ

＋
∂ ｚｘ
∂ｚ

＋ρｆｘ

ρ ｄｖ
ｄｔ

＝ －∂ｐ
∂ｙ

＋
∂ ｘｙ
∂ｘ

＋
∂ ｙｙ
∂ｙ

＋
∂ ｚｙ
∂ｚ

＋ρｆｙ

ρ ｄｗ
ｄｔ

＝ －∂ｐ
∂ｚ

＋
∂ ｘｚ
∂ｘ

＋
∂ ｙｚ
∂ｙ

＋
∂ ｚｚ
∂ｚ

＋ρｆｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

(２)

式中:ｐ 为微元体表面所受压力ꎻ ｉｊ为黏性应力张量

分量( ｉꎬ ｊ ＝ ｘꎬｙꎬｚ)ꎬ ｉ 和 ｊ 分别对应 ３ 个坐标方向ꎻ
ｆ 为单位质量微元体所受体积力ꎬ３ 个分量记为 ｆｘꎬ
ｆｙꎬｆｚꎮ 当系统仅受重力作用时ꎬ体积力分量简化为

ｆｘ ＝ ｆｚ ＝ ０ꎬｆｙ ＝ －ｇꎬｇ为重力加速度ꎮ
关于温度的能量守恒方程为

∂ ρＴ( )

∂ｔ
＋∂ ρｕＴ( )

∂ｘ
＋∂ ρｖＴ( )

∂ｙ
＋∂ ρｗＴ( )

∂ｚ
＝

∂
∂ｘ
ｋ
ｃｐ

∂Ｔ
∂ｘ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ∂

∂ｙ
ｋ
ｃｐ

∂Ｔ
∂ｙ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ∂

∂ｚ
ｋ
ｃｐ

∂Ｔ
∂ｚ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ＳＴ (３)

式中:ｋ 为流体的热传导系数ꎬＳＴ 为黏性耗散项ꎬ
ｃｐ 为定压比热容ꎮ

湍流计算采用 ＭＥＮＴＥＲ 提出的剪切应力输运

ＳＳＴ ｋ－ω 模型[２５－２６]ꎮ 该模型通过混合函数在近壁

区域采用 ｋ－ω模型ꎬ在远离壁面的区域逐渐过渡到

变换后的 ｋ－ε 模型ꎬ并通过湍流剪切应力限制器ꎬ
改善逆压梯度及流动分离条件下的预测能力ꎮ 其中

湍流动能运输方程和比耗散率输运方程为

∂
∂ｔ
ρｋ( ) ＋ ∂

∂ｘｉ
ρｋｕｉ( ) ＝ ∂

∂ｘ ｊ
μ＋
μｔ

σｋ
æ

è
ç

ö

ø
÷
∂ｋ
∂ｘ ｊ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＋

Ｇｋ－Ｙｋ＋Ｓｋ
∂
∂ｔ
ρω( ) ＋ ∂

∂ｘｉ
ρωｕｉ( ) ＝ ∂

∂ｘ ｊ
μ＋
μｔ

σω
æ

è
ç

ö

ø
÷
∂ω
∂ｘ ｊ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＋

Ｇω－Ｙω＋Ｓω (４)
式中:μ 为流体动力黏度ꎬμｔ 为湍流动力黏度ꎬω 为

比耗散率ꎬσω 为 ω方程的湍流普朗特数ꎬＧｋ 为湍流

动能生成项ꎬＹｋ 为湍动能耗散项ꎬＧω 为比耗散率产

生项ꎬＹω 为比耗散率耗散项ꎬＳｋ 和 Ｓω 为源项ꎮ
上述控制方程和 ＳＳＴ ｋ－ω湍流模型构成本文数

值模拟的理论基础ꎮ 其中ꎬ质量、动量和能量守恒方

程用于描述导弹绕流的基本运动规律ꎬＳＳＴ ｋ－ω 模

型用于封闭雷诺时均方程ꎬ并提高对通槽内部、尾舵

前方逆压梯度、流动分离及涡结构的预测能力ꎮ 综

合以上方程进行求解ꎬ从而获得气动力系数及局部

速度、压力分布ꎮ
１.２　 计算模型及参考系

本文计算模型为正常式布局导弹ꎬ弹径 Ｄ ＝

８２ ｍｍꎬ弹长 Ｌ ＝ ７８３ ｍｍꎬ全弹长细比 Ｌ / Ｄ ＝ ９. ５５ꎮ
四片弹翼和四片尾舵均间隔 ９０°对称布置ꎮ 在弹翼

前端和尾舵前端分别开槽ꎮ 对弹翼前端通槽ꎬ距弹

头 ２.８９Ｄ处为通槽前端ꎬ距弹头 ４.２６Ｄ 处为通槽末

端ꎬ槽的长度为 １１２ ｍｍꎻ对尾舵前端通槽ꎬ距弹头

７.５６Ｄ处为通槽前端ꎬ距弹头 ８.８０Ｄ 处为通槽末端ꎬ
槽的长度为 １０２ ｍｍꎮ 通槽宽度为 ２~ ６ ｍｍꎬ贯穿弹

体ꎬ方位在四片翼或舵前方ꎬ成“十”字型开槽ꎮ
本文以弹头顶点为原点建立体轴系 ＯＸＹＺꎬ研

究轴向力、法向力和气动力矩(即滚转力矩)时均以

体轴系为参考ꎮ 计算模型参考面积 Ｓ ＝ πＤ２ / ４ ＝
０.００５ ２７８ ３４ ｍ２ꎬ力矩系数参考点选为弹头顶点ꎮ
１.３　 计算域及网格划分

如图 １ 所示ꎬ设置圆柱形流域ꎬ计算域入口到弹

头距离为 ５Ｌꎬ计算域出口到弹尾距离为 １０Ｌꎬ计算域

侧边外围到弹体轴线距离为 ２２Ｄꎮ 计算时ꎬ壁面条

件设置为无滑移固壁(ｗａｌｌ)ꎬ边界条件均设置为压

力远场ꎮ 计算的来流压强为 １０１ ３２５ Ｐａꎬ温度为

２８８.１５ Ｋꎮ 无黏通量采用 ＡＵＳＭ 格式计算ꎬ流动控

制方程及湍流输运方程中的对流项均采用二阶迎风

格式离散ꎮ

图 １　 计算域及边界条件

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ
ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

本研究采用混合网格技术ꎬ在划分体网格时ꎬ采
用先进的多面体－六面体核心网格(ｐｏｌｙ￣ｈｅｘｃｏｒｅ)技
术ꎬ在模型表面边界层区域生成高精度的多面体网

格(ｐｏｌｙｈｅｄｒａｌ ｍｅｓｈ)ꎬ而在计算域核心区域采用结

构化六面体网格(ｈｅｘａｈｅｄｒａｌ ｍｅｓｈ)ꎮ 这种混合策略

既保证了近壁面流动解析的精度ꎬ又显著提高了整

体计算效率ꎮ 在近壁面、弹翼、尾舵及通槽处划分加

密区ꎬ并对网格进行加密ꎮ 边界层第一层网格高度

满足 ｙ＋≤１ꎬ网格高度的增长率设为 １.２ꎮ 对本文中

划分的所有网格ꎬ最大倾斜度均不超过 ０.５５ꎬ可保证

计算收敛ꎮ 计算域网格划分情况如图 ２ 所示ꎮ

３
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图 ２　 计算域网格划分

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ｍｅｓｈｉｎｇ

１.４　 网格无关性验证

为选择合适的网格数量ꎬ对于通槽宽度 Ｇ ＝
６ ｍｍ 的导弹ꎬ仅改变面网格尺寸和边界层数量ꎬ划
分网格数量 Ｎ分别为 ７３６ 万、８５１ 万、９６６ 万 ３ 套网

格ꎮ 计算来流马赫数 Ｍａ ＝ ０.３ꎬ攻角 α ＝ １５°下的轴

向力系数 Ｃａ、法向力系数 Ｃｎ、俯仰力矩系数 Ｃｍｚꎬ结
果如表 １ 所示ꎮ 计算结果表明ꎬ不同网格数下未出

现数值计算结果的明显不同ꎬ在 ８５１ 万网格基础上

继续加密网格对法向力和俯仰力矩影响非常小ꎮ 综

合考虑计算精度和计算效率ꎬ本文选择 ８５１ 万网格

进行计算ꎮ
表 １　 网格无关性验证结果

Ｔａｂｌｅ １　 Ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｎ Ｃａ
ΔＣａ

/ ％
Ｃｎ

ΔＣｎ

/ ％
Ｃｍｚ

ΔＣｍｚ

/ ％

７.３６×１０６ ０.４５９ ２ １.５６ ２.７９５ ６ ２.２１ －１.６３６ ２ ３.４５

８.５１×１０６ ０.４６６ ５ － ２.７３５ ２ － －１.５８１ ６ －

９.６６×１０６ ０.４７６ ３ ３.６７ ２.７４２ ３ ０.２６ －１.５８５ ８ ０.２７

１.５　 数值方法验证

本节采用参考文献[２７]中的导弹ꎬ为简化计

算、提高计算效率ꎬ将其鸭翼ꎬ尾翼的前、后缘改为平

面ꎮ 设定来流马赫数 Ｍａ ＝ ０.１３ꎬ分别考察 α ＝ ０°ꎬ
５°ꎬ１０°的 ３ 种典型工况ꎮ 通过数值模拟ꎬ获取各工

况下的轴向力系数 Ｃａ、法向力系数 Ｃｎ 以及俯仰力

矩系数 Ｃｍｚꎬ与文献中风洞试验结果对比ꎬ如图 ３ 所

示ꎮ 参考面积 Ｓ＝πＤ２ / ４＝ ０.００２ ８２６ ｍ２ꎬ参考长度取

弹体直径 Ｄ＝ ０.０６ ｍꎬ俯仰力矩系数参考点距弹头

０.５５５ ｍꎮ 验证结果表明ꎬ数值仿真得到的各气动力

系数曲线与风洞试验数据的趋势一致ꎬ仿真值与试

验值吻合度良好ꎮ 在 ５°和 １０°攻角下ꎬ法向力系数

的仿真值与试验值的偏差不超过 ２.７％ꎬ说明本文采

用的数值方法准确可靠ꎮ

图 ３　 数值方法验证结果

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ

２　 结果与分析

２.１　 通槽宽度对导弹气动力特性的影响

本文研究的导弹尾舵最大厚度为 ２ ｍｍꎬ故所需

通槽的宽度最小ꎬ即为 ２ ｍｍꎮ 但在实际使用过程

中ꎬ为便于尾舵的折叠ꎬ使其在折叠时不产生碰撞或

卡顿ꎬ一般会在此基础上设计宽度更大的通槽ꎮ 基

于此ꎬ本节使用 １.２ 节中介绍的导弹外形ꎬ对通槽宽

度分别为 ２ ｍｍꎬ４ ｍｍ 和 ６ ｍｍ 的 ３ 种导弹进行研

究ꎮ 本节的研究工况:Ｍａ＝ ０.３ꎬα ＝ １５°ꎬ针对这 ３ 种

不同通槽宽度导弹进行气动仿真和流场分析ꎬ研究

通槽宽度对导弹气动力特性的影响ꎮ
图 ４ 为不同通槽宽度下导弹气动力系数变化曲

线(Ｍａ ＝ ０.３ꎬα ＝ １５°)ꎮ 从图中可以看出ꎬ导弹的轴

向力系数整体上随着通槽宽度的增大而增大ꎬ在通

槽宽度为 ２ ｍｍ 和 ４ ｍｍ 时基本一致ꎻ导弹的法向力

系数随通槽宽度增加先增大后减小ꎬ在通槽宽度为

４ ｍｍ 时达到最大值ꎬ俯仰力矩系数的绝对值随通槽

宽度的增加先减小后增大ꎬ在通槽宽度为 ４ ｍｍ 时

其绝对值最大ꎮ 法向力系数与俯仰力矩系数的变化

趋势呈完全相同的关系ꎮ 与无通槽导弹相比ꎬ当有

通槽导弹的通槽宽度为 ４ ｍｍ 时ꎬ法向力系数增大

４
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了 ４.２％ꎬ俯仰力矩系数增大了 ４.６％ꎬ弹箭具有最好

的操纵性ꎮ

图 ４　 不同通槽宽度下导弹气动力系数变化

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｏｆ ｍｉｓｓｉｌｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ
ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｈｏｌｅ ｗｉｄｔｈｓ

Ｍａ＝ ０.３ 时不同通槽宽度 Ｇ 的导弹在 １５°攻角

下纵向速度分布云图如图 ５ 所示ꎮ 从图中可见ꎬ导
弹头部和尾部出现明显的低速区ꎬ导弹头部两侧出

现高速区ꎮ 不同的通槽宽度带来的主要区别在通槽

尾部靠近尾舵的位置ꎬ通槽宽度越大ꎬ此处从通槽延

伸出的低速区面积越小ꎻ在通槽宽度较小时ꎬ通槽内

延伸出的低速气流直接作用于尾舵前缘ꎮ

图 ５　 不同通槽宽度下纵向速度分布云图

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｏｎｔｏｕｒ
ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｈｏｌｅ ｗｉｄｔｈｓ

为研究沿弹体轴线方向上通槽不同位置处的压

力变化ꎬ作一垂直于弹体轴线的平面ꎬ用 ｘ表示此平

面与弹头顶点之间的距离ꎬ截取尾舵前通槽前端

(ｘ / Ｌ＝ ０.７９)、中点( ｘ / Ｌ ＝ ０.８６)、末端( ｘ / Ｌ ＝ ０.９２)
３ 个位置上垂直于弹体轴线的平面ꎮ 图 ６ 为不同通

槽宽度的导弹在这 ３ 个截面上的压力分布图ꎮ 由图

可知ꎬ当通槽宽度由 ２ ｍｍ 增大至 ４ ｍｍ 时ꎬｘ / Ｌ ＝
０.９２ 处横向通槽内高压区消失ꎬ而纵向通槽内高压

区面积增大ꎬ整体来看ꎬ通槽末端高压区面积变化不

大ꎬ故轴向力基本保持不变ꎮ 对于法向力ꎬ当通槽宽

度由 ２ ｍｍ 增大至 ４ ｍｍ 时ꎬｘ / Ｌ ＝ ０.９２ 处上方通槽

与弹体交界处出现低压区并作用在弹体上ꎬ且弹翼

上表面压强明显减小ꎬ这会导致法向力增大ꎻ虽然此

时弹体开槽使下方高压区的作用面积减小ꎬ但由于

此时通槽宽度很小ꎬ高压区面积减小程度有限ꎬ而前

述弹翼表面低压的作用面积更大ꎬ故全弹法向力系

数增大ꎮ 当通槽宽度由 ４ ｍｍ 增大至 ６ ｍｍ 时ꎬ通槽

宽度的增加导致作用在通槽末端的高压区面积增

大ꎬ故轴向力系数增大ꎻ此时由于通槽的宽度增加ꎬ
弹体下方高压区作用面积进一步减小ꎬ而弹体上方

压强变化很小ꎬ故此时法向力系数减小ꎮ

图 ６　 不同通槽宽度下导弹不同纵向截面上的压力分布

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｍｉｓｓｉｌｅｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｈｏｌｅ ｗｉｄｔｈｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

本研究中所有导弹的俯仰力矩都是低头力矩ꎬ
有利于导弹的操纵ꎮ 一般来说ꎬ当法向力系数增加
时ꎬ俯仰力矩系数的绝对值也应该增加ꎬ反之亦

然[２８]ꎮ 本节研究的 ３ 种不同通槽宽度的导弹也符

合此规律ꎮ 在通槽宽度为 ４ ｍｍ 时ꎬ俯仰力矩的绝

对值最大ꎬ导弹操纵性最强ꎮ
２.２　 不同攻角对带通槽导弹气动力特性的影响

本节使用 １.２ 节中介绍的导弹外形ꎬ为了便于

５
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尾舵折叠ꎬ本节研究尾部通槽宽度为 ６ ｍｍ 的导弹ꎬ
对于 Ｍａ＝ ０.３ꎬ０.５ꎬ０.７ 的 ３ 种马赫数ꎬ分别在 α＝ ８°ꎬ
１２°ꎬ１５°的 ３ 种攻角下进行仿真ꎬ通过对这 ３ 种不同

马赫数的导弹在不同攻角下的气动力对比和流场分

析ꎬ研究攻角对导弹气动力特性的影响ꎮ
对于 ３ 种不同马赫数ꎬ导弹在不同攻角下的气

动力系数变化曲线如图 ７ 所示ꎮ 从图中可以看出ꎬ
不同马赫数下ꎬ导弹法向力系数和俯仰力矩系数的

绝对值均随攻角增大而增大ꎬ且在不同攻角下ꎬ大马

赫数时导弹的法向力系数和俯仰力矩系数均比小马

赫数时更大ꎮ 在攻角较小时ꎬＭａ ＝ ０.５ 情况下的法

向力系数和俯仰力矩系数在数值上发生偏移ꎬ更接

近 Ｍａ＝ ０.７ 下的结果ꎻ而当攻角变大时ꎬ不同马赫数

之间法向力系数和俯仰力矩系数的差距越来越大ꎮ
数值变化趋势和偏移在法向力系数和俯仰力矩系数

上都呈现出相同的趋势ꎮ

图 ７　 不同攻角下导弹气动力系数变化

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｍｉｓｓｉｌｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ
ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

Ｍａ＝ ０.５ 时ꎬＧ ＝ ６ ｍｍ 的导弹在不同攻角下纵

向速度分布云图如图 ８ 所示ꎮ 从图中可以看出ꎬ不
同攻角带来的主要区别:一方面体现在头部和尾部

低速区的偏移ꎬ攻角越大ꎬ偏移越明显ꎻ另一方面是

在通槽尾部靠近尾舵的位置ꎬ攻角越大ꎬ此处从通槽

延伸出的低速区越明显ꎮ

图 ８　 不同攻角下纵向速度分布

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

为研究沿弹体轴线方向上通槽不同位置处的压

力变化ꎬ按 ２.１ 节中所述方法截取通槽 ３ 个位置上

垂直于弹体轴线的平面ꎬ图 ９ 为 Ｍａ＝ ０.５ 时ꎬ不同攻

角下 Ｇ ＝ ６ ｍｍ 的导弹在这 ３ 个截面上的速度分布

图ꎮ 由于攻角较大ꎬ截面周围的流场可近似看作圆

柱绕流ꎬ大攻角下从下往上绕过弹体的流动出现流

动分离ꎬ弹体上方边界层外有明显的低速区ꎬ并形成

低速涡ꎮ 随着攻角的增大ꎬ在通槽中段 ｘ / Ｌ ＝ ０.８６
处ꎬ纵向的通槽流速略有提高ꎬ因为攻角增大后ꎬ更
多的气流会通过纵向的通槽流向弹体上方ꎻ在通槽

末端 ｘ / Ｌ＝ ０.９２ 处ꎬ有更多来流流经横向通槽ꎬ此处

气流流速增大ꎮ

图 ９　 不同攻角下导弹不同纵向位置截面上的速度分布

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｍｉｓｓｉｌｅｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

Ｍａ＝ ０.５ 时ꎬＧ ＝ ６ ｍｍ 的导弹在不同攻角下纵

向压力分布云图如图 １０ 所示ꎮ 随着攻角的增大ꎬ在

６
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通槽后端尾舵前方形成涡的强度更大ꎬ出现更明显

的低压区ꎮ 为研究沿弹体轴线方向上通槽不同位置

处的压力变化ꎬ按 ２.１ 节中所述方法截取通槽 ３ 个

位置上垂直于弹体轴线的平面ꎮ 图 １１ 为不同马赫

数下 Ｇ ＝ ６ ｍｍ 的导弹在这 ３ 个截面上的压力分布

图ꎮ 随着攻角的增大ꎬ在通槽前端(ｘ / Ｌ ＝ ０.７９ 处)ꎬ
纵向通槽内高压区消失ꎬ横向通槽内出现明显的低

压区ꎻ而在通槽后端(ｘ / Ｌ ＝ ０.９２ 处)ꎬ高低压分布基

本不变ꎬ高压区面积略有增大ꎮ 随着攻角的增大ꎬ在
ｘ / Ｌ＝ ０.９２ 处ꎬ尾舵上方低压区和下方高压区的面积

迅速增大ꎻ而在通槽前半段ꎬ下方高压区面积和强度

增大ꎬ同时上方低压区面积急剧增大ꎬ并在大攻角下

呈现出明显的流动分离ꎬ导致法向力系数增大ꎮ 由

于通槽宽度不变ꎬ弹体压心也不变ꎬ法向力的增大会

相应增大俯仰力矩ꎮ

图 １０　 不同攻角下纵向压力分布

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

图 １１　 不同攻角下导弹不同纵向位置截面上的压力分布

Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｍｉｓｓｉｌｅｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

３　 结束语

本文利用 ＣＦＤ 方法ꎬ建立了不同通槽宽度导弹

气动特性的数值计算模型ꎬ分析了通槽宽度和飞行

攻角对导弹气动力特性和流场特征的影响ꎬ主要得

出以下结论:
①有通槽导弹的轴向力系数、法向力系数和俯

仰力矩系数均比无通槽导弹更大ꎬ通槽宽度较小时ꎬ
增大通槽宽度ꎬ法向力系数也增大ꎬ继续增大通槽宽

度ꎬ法向力系数反而减小ꎮ
②在 Ｍａ ＝ ０.３ 且 α ＝ １５°的工况下ꎬ通槽宽度

４ ｍｍ 的导弹法向力系数最大ꎬ与无通槽导弹相比ꎬ
法向力系数增大了 ４.２％ꎻ俯仰力矩与法向力的变化

呈相同趋势ꎬ其绝对值增大了 ４.６％ꎬ此时弹箭的操

纵性最好ꎮ
③法向力系数和俯仰力矩系数的绝对值随攻角

的增大而增大ꎬ攻角的增大使纵向通槽内流速加快、
压强增大ꎬ提升了尾舵前方涡的强度ꎮ
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