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摘要:采用数值计算方法并辅以 ＰＩＶ 实验ꎬ对低速状态下鸭式布局导弹的下洗现象进行了研究ꎮ 在来流马赫数为

０.０３(１０ ｍ / ｓ)和 ０.１(３４ ｍ / ｓ)的条件下ꎬ对鸭式布局导弹气动参数以及流场流动情况进行了计算ꎮ 结果表明:低速

状态下ꎬ鸭式布局导弹的下洗现象主要由鸭舵的脱落涡随下洗流对下游流场产生影响ꎮ 在没有舵偏角的情况下ꎬ
产生对称的影响ꎮ 探究了当鸭舵进行滚转操纵时(水平鸭舵差动偏转)下洗现象对全弹滚转特性的影响ꎬ发现存在

滚转反效现象ꎮ 主要原因是:在水平鸭舵差动偏转时ꎬ其后缘的脱落涡不对称ꎬ故下游流场也呈现不对称状态ꎬ即
鸭舵的脱落涡会与附着在弹身和尾翼上的附着涡相互作用ꎬ使得两片水平尾翼上方的低压区域面积不对称ꎬ进而

提供的法向力不相等ꎬ最终尾翼产生与鸭舵控制方向相反的滚转力矩ꎮ 随着攻角的增大ꎬ尾翼产生的反向滚转力

矩逐渐大于鸭舵提供的正向滚转力矩ꎬ便导致滚转反效ꎮ
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　 　 近年ꎬ在现代化局部战争中ꎬ无人化作战扮演着

越来越重要的角色ꎮ 无人机机载弹药作为察打一体

无人机攻击目标的重要一环ꎬ其对战争的胜负起到

至关重要的影响ꎬ所以有必要大力发展无人机机载

弹药ꎮ 察打一体无人机飞行速度一般集中于低速和

低亚音速区间ꎬ故其机载弹药的飞行速度大多处于

低速阶段ꎬ同时受限于无人机的体积以及续航能力

等ꎬ对无人机机载弹药的气动布局有着更高的要求ꎮ
鸭式布局导弹具有展向尺寸小、升阻比大、响应快、
舵面操纵效率高、舵面铰链力矩较小[１] 等独特优

势ꎬ使得鸭式布局导弹在无人机机载弹药气动布局

的竞争中处于有利位置ꎮ
文献[２~４]采用数值计算方法ꎬ对亚音速工况

(０.３<Ｍａ<０.８)下ꎬ小长径比鸭式布局弹气动参数与

鸭舵涡－尾翼间的关系进行了深入研究ꎬ强调在设

计鸭式布局飞行器时必须重点考虑鸭舵涡和尾翼的

相互作用ꎮ 文献 [５ ~ ７] 研究了亚音速飞行工况

(０.３<Ｍａ<０.８)下ꎬ小长径比鸭式布局弹在鸭舵进行

滚转控制时ꎬ鸭舵尾涡流对全弹空气动力学性能的

影响ꎮ 文献[８]针对在亚音速段的鸭式布局飞行

器ꎬ研究了鸭翼相对位置对尾翼升力的影响ꎮ 文

献[９~１０]针对跨音速飞行工况下的鸭式布局导弹

的鸭舵洗流会使尾翼产生反向滚转作用ꎬ并使得鸭

舵不能进行滚转控制的难点ꎬ进行了研究ꎮ 文

献[１ꎬ３ꎬ５ꎬ１０~１４]提到了在对超音速工况下的鸭式

布局导弹进行滚转控制时ꎬ流经鸭舵后产生的不对

称气流到达尾翼后会产生反向滚转力矩ꎬ即发生了

鸭翼与尾翼的滚转耦合效应ꎮ 故鸭式布局导弹除了

具备前文提到的优点外ꎬ还存在:鸭舵下洗现象引起

气动系数非线性ꎬ难以借助鸭舵进行滚转控制的缺

点ꎮ 鸭式布局中鸭舵下洗现象引起的一系列问题ꎬ
在一定程度上影响了鸭式布局导弹的发展和应用ꎮ

作为无人机机载弹药ꎬ鸭式布局导弹是极有竞

争力的一种气动布局ꎬ目前对于其气动特性的研究

主要集中在亚、跨、超音速领域ꎬ针对低速状态下鸭

式布局的研究不多见ꎮ 本文针对低速条件下鸭式布

局导弹下洗现象展开研究ꎮ 主要从数值计算入手ꎬ
并辅以 ＰＩＶ 实验ꎬ通过比较鸭式布局模型(ｎｏｒｍａｌ)
与尾翼弹模型(ｎｏ ｃａｎａｒｄｓ)的相关气动参数ꎬ观察低

速条件下鸭式布局的下洗现象ꎮ 另外探究了当鸭舵

进行滚转操纵时(水平鸭舵差动偏转)下洗现象对

全弹滚转特性的影响ꎮ 进一步对低速状态下鸭式布

局导弹能否实现滚转控制做出分析ꎮ

１　 计算方法与研究对象

１.１　 研究对象与网格划分

本文共采用两个模型:①鸭式布局模型ꎬ命名为

ｎｏｒｍａｌꎬ具体模型及其相关尺寸如图 １ 所示ꎻ②进行

对比分析的尾翼弹模型在鸭式布局模型的基础上去

除鸭舵ꎬ所有参数与鸭式布局模型保持一致ꎬ命名为

ｎｏ ｃａｎａｒｄｓꎮ ｎｏｒｍａｌ 模型与 ｎｏ ｃａｎａｒｄｓ 模型均由文

献[１５]中模型按一定比例缩小ꎬ同时将鸭舵与尾翼

的翼型更换为 ＮＡＣＡ００１０ 翼型后得出ꎮ

图 １　 鸭式布局模型及相关尺寸

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｃａｎａｒｄ ｌａｙｏｕｔ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｒｅｌａｔｅｄ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ

两个模型中鸭舵和尾翼与弹体均呈“十”字型

布局ꎬ参考坐标系选取弹体坐标系(弹头为原点)ꎬ
攻角参考方向为 ｚ 轴负向ꎮ 规定水平鸭舵铰链轴指

向弹体外侧为正ꎬ本文进行滚转控制时ꎬ仅对水平鸭

舵进行差动偏转ꎬ鸭舵产生正向差动控制效应ꎬ即提

供正向滚转力矩为正向差动舵偏角ꎮ 计算选取参考

长度为弹长 Ｌꎬ参考面积为弹身截面积 Ｓꎮ 远场静压

１０１ ３２５ Ｐａꎬ静温 ２８８.１５ Ｋꎬ其余条件均为标准海平

面条件ꎮ 图 ２ 为全弹 ｙ－ｚ 平面投影图ꎬ对鸭舵和尾

翼的命名如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 全弹 ｙ－ｚ 平面投影

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｆｕｌｌ ｍｉｓｓｌｅ ｙ－ｚ ｐｌａｎｅ ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ

采用 Ｆｌｕｅｎｔ ｍｅｓｈｉｎｇ 软件对模型进行六面体－
多面体网格划分ꎬ计算域的轴向长度为 １２ 倍弹长ꎬ

９６
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其中前场采用 ５ 倍弹长ꎬ后场采用 ７ 倍弹长ꎬ径向长

度 ２０Ｄꎬ近壁面第一层网格高度由 ｙ＋≈１ 确定ꎬ网格

量约为 ６００ 万ꎮ 网格绘制图如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 模型网格及局部放大图

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｍｏｄｅｌ ｇｒｉｄ ａｎｄ ｌｏｃａｌ ｅｎｌａｒｇｅｄ ｆｉｇｕｒｅ

１.２　 计算方法

理想流体运动过程符合质量守恒定律、动量守

恒定律以及能量守恒定律ꎬ对任一控制体 Ｖ 的积分

形式的控制方程为

∂
∂ｔ ∫ＶＷｄＶ ＋ ∮(Ｆ － Ｇ)􀅰ｄＳ ＝ ∫

Ｖ
ＨｄＶ (１)

式中:Ｓ 为控制体 Ｖ 的表面面积ꎬＨ 为源项矢量ꎬ
Ｗ 为守恒变量矢量ꎬＦ 为对流通量矢量ꎬＧ 为黏性

通量矢量ꎮ
采用 ｋ －ω ＳＳＴ 湍流模型进行数值模拟ꎬｋ －ω

ＳＳＴ 湍流模型是在近壁面区域使用 ｋ－ω 湍流模型ꎬ
在远离壁面的完全湍流区域使用 Ｓｔａｎｄａｒｄ ｋ－ω 湍流

模型的一种混合模型ꎮ

图 ４　 算法有效性验证模型

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｖａｌｉｄｉｔｙ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

１.３　 算法有效性验证

选取文献[１５]中模型对数值计算的有效性进

行验证ꎬ如图 ４ 模型ꎮ 首先对模型进行网格划分ꎬ生
成网格数量约为 ５００ 万ꎬ采用 ｋ－ω ＳＳＴ 湍流模型进

行数值计算ꎬ来流马赫数为 ０.１３ꎬ攻角 α 为 ０°ꎬ５°ꎬ
１０°ꎬ１５°ꎬ３０°和 ４５°ꎬ参考面积 Ｓ ＝ ０.０１７ ｍ２ꎬ参考长

度 Ｌ＝ ０.１５ ｍꎬ流场数值计算条件均与文献[１５]一

致ꎮ 将所得数值计算结果与文献[１５]中的风洞实

验数据和数值计算数据进行对比ꎮ

图 ５ 分别为有效性验证计算得到的轴向力系数

(Ｃａ)、俯仰力矩系数(Ｃｍｚ)和法向力系数(Ｃｎ)随攻

角的变化曲线ꎮ

图 ５　 气动参数结果比较

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｒｅｓｕｌｔｓ

与文献[１５]中的风洞实验数据和数值计算数

据进行对比ꎮ 由图 ５(ａ)所示ꎬ本次计算得到的轴向

力系数与文献中的数值计算值吻合程度较高ꎬ但与

文献中风洞实验结果有一定差异ꎬ主要原因在于:数
值计算所建几何模型的弹尾底壁面是平面ꎬ而在风

洞试验中ꎬ有尾支杆等使得数值计算模型和风洞模

型间存在几何形状差异ꎮ 实际风洞实验中的支撑干

扰ꎬ使得实验测得的轴向力系数小于数值计算的结
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果ꎮ 本次计算得到的 Ｃｍｚ和 Ｃｎꎬ与文献中的数值计

算值和风洞实验结果吻合较好ꎬ最大误差均保持在

２％之内ꎮ
综上所述ꎬ通过比较本文数值计算结果与文献

[１５]中的数值计算结果、风洞实验结果ꎬ得出:Ｃｍｚ和

Ｃｎ 吻合得很好ꎬＣａ 有一定的差异ꎮ 在数值计算中ꎬ
轴向力系数较难与实际飞行和风洞实验保持较高的

吻合度ꎬ故一般主要比较法向力系数和俯仰力矩系

数ꎮ 本文数值计算可以很好地模拟低速状态下的流

场ꎬ即本文数值计算结果可靠ꎮ
１.４　 网格无关性验证

本文对 ｎｏｒｍａｌ 模型划分三套网格ꎬ进行网格无

关性验证ꎬ分别为 ４００ 万、６００ 万和 ８００ 万ꎬ来流马

赫数为 ０.１(３４ ｍ / ｓ)ꎬ攻角 α 为 １０°ꎬ计算结果如表 １
所示ꎮ 表中ꎬ差值为计算结果分别与 ８００ 万网格的

计算结果相比较所得ꎮ 从表中可以看出ꎬ４００ 万和

６００ 万网格与 ８００ 万网格最大差值均在 ５％以内ꎬ综
合考虑计算效率和计算精度两方面ꎬ本文选用 ６００
万网格ꎮ

表 １　 网格无关性验证

Ｔａｂｌｅ １　 Ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

网格数量 轴向力系数 差值 / ％

４００ 万 ０.３０４ ３.６９６

６００ 万 ０.２９７ １.２０６

８００ 万 ０.２９３ －

１.５　 实验装置

为更直观体现出低速状态下鸭舵下洗现象对尾

翼当地攻角的影响ꎬ采用 ＰＩＶ 实验对低速流场进行

观察分析ꎮ ＰＩＶ 实验中ꎬ风洞为开口环流式风洞ꎮ
风洞实验段截面积为 ０.７×０.７ ｍ２ꎬ长为 １.１ ｍ、速度

范围为 ０.１ ~ ６０ ｍ / ｓꎬ湍流度为 ０.９７％ꎮ ＰＩＶ 系统由

ＣＣＤ 相机、脉冲激光器、粒子发生器及图像采集处

理系统等组成ꎬ其中脉冲激光器型号为 Ｖｌｉｔｅ￣２００ꎮ
具体工作原理:在风洞中均匀散布示踪粒子ꎬ利用

ＣＣＤ 相机ꎬ在一定时间段内两次曝光得到两帧粒子

图像ꎬ通过图像处理技术得到整个区域的速度矢量

场ꎬ进一步从速度矢量场分析该截面流线分布情况ꎮ
风洞实验工况与数值计算远场边界条件一致ꎬ

模型攻角为 １５°ꎬ实验速度为 １０ ｍ / ｓꎬ实验雷诺数为

３７９ ９４６(参考长度为弹长)ꎮ 实验模型与数值计算

模型完全一致ꎬ为 １ ∶１ 制作ꎬ具体实验装置安装如

图 ６ 所示ꎮ

图 ６　 实验装置示意图

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｄｅｖｉｃｅ

２　 气动系数比较及流场分析

ｎｏｒｍａｌ 模型和 ｎｏ ｃａｎａｒｄｓ 模型在来流马赫数

０.０３(１０ ｍ / ｓ)和 ０.１(３４ ｍ / ｓ)时ꎬ全弹的法向力系数

随攻角 α 的变化曲线如图 ７ 所示ꎮ

图 ７　 两种模型全弹法向力系数

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ ｔｗｏ
ｍｏｄｅｌｓ ｏｆ ｗｈｏｌｅ ｍｉｓｓｌｅ

由图 ７ 可以得出:当攻角小于 ５°时ꎬ两个模型

的全弹法向力系数 Ｃｎ 相差无几ꎬ推测其原因是:鸭
舵下洗产生的洗流作用于尾翼上ꎬ对尾翼的法向力

产生了削弱作用ꎮ 攻角小于 ５°时ꎬ鸭舵产生的法向

１７
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力与尾翼法向力被削弱部分发生了抵消ꎬ产生了如

图 ７ 所示的情况ꎮ 而攻角在 ５° ~２０°区间内ꎬ随着攻

角的增大ꎬｎｏｒｍａｌ 模型的法向力系数逐渐高于 ｎｏ
ｃａｎａｒｄｓ 模型的法向力系数ꎮ 当攻角大于 ５°后ꎬ两者

法向力系数逐渐产生差异ꎬ这是由于攻角的增大ꎬ下
洗使得尾翼法向力削弱部分的值小于随攻角增大的

鸭舵法向力ꎬ故两个模型间的法向力系数差距逐渐

增大ꎮ
Ｍａ＝ ０.１ 时ꎬ两个模型中尾翼 ２ 和尾翼 ４ 在不

同攻角下的法向力系数ꎬ如表 ２ 所示ꎮ 从表中可以

看出ꎬ同一个模型中两片水平尾翼ꎬ即尾翼 ２ 和尾

翼 ４ 的法向力系数高度一致ꎮ 进一步说明在 ｎｏｒｍａｌ
和 ｎｏ ｃａｎａｒｄｓ 模型中尾翼 ２ 和尾翼 ４ 所提供的法向

力均具有很强的对称性ꎮ
表 ２　 两个模型尾翼 ２ 和尾翼 ４ 的法向力系数比较

Ｔａｂｌｅ ２　 ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ ｆｉｎ２ ａｎｄ ｆｉｎ４ ｏｆ ｔｗｏ ｍｏｄｅｌｓ

α＝ ２° α＝ ４° α＝ ６° α＝ ８° α＝ １０° α＝ １５° α＝ ２０°

ｎｏｒｍａｌ 模型
尾翼 ２
尾翼 ４

０.１３０
０.１３０

０.２７０
０.２７０

０.４２６
０.４２６

０.５９１
０.５９１

０.７６１
０.７６１

１.２４９
１.２４８

１.８４９
１.８４９

ｎｏ ｃａｎａｒｄｓ 模型
尾翼 ２
尾翼 ４

０.１７１
０.１７１

０.３４２
０.３４３

０.５１５
０.５１５

０.６８８
０.６８８

０.８６２
０.８６２

１.３８２
１.３８１

１.９５９
１.９５８

　 　 由表 ２ 可以看出ꎬ尾翼 ２ 和尾翼 ４ 在两个不同

的模型中的法向力系数存在明显区别ꎬｎｏｒｍａｌ 模型

明显小于 ｎｏ ｃａｎａｒｄｓ 模型ꎮ 原因:ｎｏｒｍａｌ 模型中ꎬ鸭
舵下洗流导致尾翼的法向力系数减小ꎮ 图 ８ 为

Ｍａ＝ ０.１ 下ꎬ两个模型中尾翼 ２ 的法向力系数随攻

角变化的曲线图ꎮ 可以看到ꎬｎｏ ｃａｎａｒｄｓ 模型下尾

翼 ２ 的法向力系数大于 ｎｏｒｍａｌ 模型下尾翼 ２ 的法

向力系数ꎮ

图 ８　 尾翼 ２ 法向力系数

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｆｉｎ２

通过分析全弹以及部件气动系数ꎬ可以看出ꎬ相
同工况下鸭式布局导弹中ꎬ鸭舵下洗现象使得尾翼

提供的法向力低于尾翼弹中尾翼提供的法向力ꎮ
２.１　 流动分析

α＝４°且 ｖ ＝ １０ ｍ / ｓ 时ꎬｎｏｒｍａｌ 模型和 ｎｏ ｃａｎａｒｄｓ
模型不同轴向位置的涡量图如图 ９ 所示ꎮ 由图 ９(ａ)
中可以观察到ꎬ气流流经鸭舵后ꎬ两片水平鸭舵均产

生脱落涡ꎬ同时涡的强度沿轴向逐渐减弱ꎮ 而在

图 ９(ｂ)中ꎬ由于没有鸭舵ꎬ不存在上述的脱落涡ꎬ只
是随着轴向发展可以观察到ꎬ逐渐形成了附着于弹

身的涡以及附着于尾翼表面的涡ꎬ这种附着涡的强

度随着攻角的增大逐渐增大ꎮ 文献[１６]中提到在中

小攻角下(１８°以下)ꎬ涡系布局以附着流态为主ꎬ鸭舵

与尾翼前缘涡较弱ꎬ涡系干扰以洗流作用为主ꎮ 图 ９
展示的涡量图与文献[１６]中所述现象基本一致ꎮ

图 ９　 ｖ＝１０ ｍ / ｓ 且 α＝４°工况下两个模型的全弹涡量图

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ ｍｉｓｓｌｅ ｕｎｄｅｒ
ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｖ＝１０ ｍ / ｓ ａｎｄ α＝４°

２７
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除此之外ꎬ鸭舵还产生了较强的脱落涡ꎬ且随洗

流向下游流动ꎮ 在 ４°攻角下的 ｎｏｒｍａｌ 模型中ꎬ鸭舵

产生的脱落涡沿着轴向向下游流动ꎮ 可以观察到:这
对原本附着于弹身及尾翼的涡产生了明显影响ꎻ同
时ꎬ在没有舵偏角的情况下脱落的涡的形态呈对称状

态ꎬ其对下游产生的影响是对称的ꎮ 故在无舵偏角下

对尾翼以及全弹的影响仅表现在法向力方面ꎮ
ＰＩＶ 实验拍摄的流线图区域如图 １０ 所示ꎬ即模

型中黑色方框区域ꎮ

图 １０　 实验流场拍摄区域

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｆｌｏｗ￣ｆｉｅｌｄ ｓｈｏｏｔｉｎｇ ａｒｅａ

α＝１５°且 ｖ ＝ １０ ｍ/ ｓ 工况下ꎬｚ ＝ ０.０３５ ｍ 截面处ꎬ
ＰＩＶ 实验流线图与数值计算结果流线图如图 １１ 所示ꎮ

图 １１　 ｚ＝０.０３５ ｍ 截面流线图

Ｆｉｇ􀆰 １１　 ｚ＝０.０３５ ｃｒｏｓｓ￣ｓｅｃｔｉｏｎ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｄｉａｇｒａｍ

通过比较图 １１ 中 ＰＩＶ 实验结果和数值计算结

果ꎬ可以发现:两者速度云图和流线图具有较高的一

致性ꎬ进一步可以说明数值计算具有较高的准确性ꎮ
另外ꎬ可以明显观察到:ｎｏｒｍａｌ 模型中的流线与 ｎｏ
ｃａｎａｒｄｓ 模型相比ꎬ更为平坦ꎬ斜率更小ꎬ即 ｎｏｒｍａｌ 模
型中尾翼区域的当地攻角小于 ｎｏ ｃａｎａｒｄｓ 模型ꎮ 这

是由于下洗影响ꎬ使得流经鸭舵的流线斜率减小ꎮ
从图中可以看出:下洗流流至尾翼处时ꎬ会使得尾翼

的当地攻角减小ꎬ进而使得尾翼提供的法向力减小ꎮ
综上所述ꎬ低速条件下鸭式布局存在下洗现象ꎮ

鸭舵下洗现象使得尾翼处当地攻角减小ꎬ进而影响

到全弹的气动特性ꎮ 鸭舵的脱落涡在无舵偏角的情

况下是对称的ꎬ故其产生的影响也是对称的ꎮ 综上ꎬ
无舵偏角的情况下ꎬ鸭式布局的下洗现象主要对全

弹的法向力系数产生影响ꎮ
２.２　 差动控制时下洗的影响

差动舵偏角 δ 为 ０°ꎬ５°和 １０°且 Ｍａ＝ ０.０３ 和 ０.１
的工况下ꎬ全弹阻力系数 ＣＤ 随攻角的变化曲线如

图 １２ 所示ꎮ 由图 １２ 可以看出:在每个舵偏角下ꎬ随
着攻角的增大ꎬ全弹的阻力系数逐渐增大ꎮ 分别观

察图 １２(ａ)和图 １２(ｂ)可以得到:相同攻角下ꎬ随着

差动舵偏角的增大ꎬ全弹的阻力系数逐渐增大ꎮ

图 １２　 全弹阻力系数

Ｆｉｇ􀆰 １２　 Ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｆｕｌｌ ｍｉｓｓｌｅ
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差动舵偏角 δ 为 ０°ꎬ５°和 １０°且 Ｍａ＝ ０.０３ 和 ０.１
的工况下ꎬ全弹滚转力矩系数 Ｃ ｌ 随攻角的变化曲线

如图 １３ 所示ꎮ 可以看出:在 δ＝ ０°时ꎬ全弹滚转力矩

系数基本不随攻角发生变化ꎬ一直保持在 ０ 附近ꎬ这
也与 ２.１ 节中所得结论一致ꎬ即无差动舵偏角的情

况下ꎬ下洗现象主要对全弹法向力系数产生影响ꎮ
在差动舵偏角为正的情况下ꎬ攻角为 ０ 时ꎬ全弹的滚

转力矩系数为正ꎻ随着攻角的增大滚转力矩系数先

由正到负ꎻ当 α>１５°后ꎬ又由负到正ꎮ 可以得出:鸭
舵进行滚转操纵控制时ꎬ发生了滚转反效现象ꎮ 当

α>１５°后ꎬ滚转力矩系数由负到正的原因是:随着攻

角和差动舵偏角的增大ꎬ逐渐发生失速现象ꎮ

图 １３　 全弹滚转力矩系数

Ｆｉｇ􀆰 １３　 Ｒｏｌｌｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｆｕｌｌ ｍｉｓｓｌｅ

图 １４ 给出 Ｍａ＝ ０.０３ 和 ０.１ 且 δ＝ １０°的工况下ꎬ
各部件滚转力矩系数随攻角变化的曲线如图 １４ 所

示ꎮ 进行正向差动控制后ꎬ可以看出鸭舵提供了正

向的滚转力矩ꎬ但是此时尾翼却产生反方向的滚转

力矩ꎻ随着攻角的增大ꎬ与尾翼产生的负向滚转力矩

系数的增长速率相比ꎬ鸭舵产生的正向滚转力矩系

数的增长速率明显滞后ꎮ 比较发现ꎬ在各个舵偏角

下ꎬ随着攻角的增大ꎬ尾翼产生的反向滚转力矩的绝

对值逐渐大于鸭舵产生的正向滚转力矩ꎬ故在差动

舵偏角不为 ０ 时ꎬ全弹的滚转力矩系数会呈现如

图 １３(ａ)和图 １３(ｂ)中 ０°<α<１５°范围的变化趋势ꎬ
即发生了滚转反效现象ꎮ 当 α>１０°时ꎬ鸭舵和尾翼

开始失速ꎻα>１５°时ꎬ尾翼失速的剧烈程度强于鸭

舵ꎬ使得全弹的滚转力矩系数呈图 １３ 所示ꎮ

图 １４　 １０°舵偏角下各部件滚转力矩系数

Ｆｉｇ􀆰 １４　 Ｒｏｌｌｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｅａｃｈ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ
ｕｎｄｅｒ １０° ｃａｎａｒｄ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ａｎｇｌｅ

攻角 α ＝ １５°ꎬ速度 ｖ ＝ １０ ｍ / ｓꎬ差动舵偏角 δ 为

０°ꎬ５°和 １０°的工况下ꎬ垂直于 ｘ 轴方向不同截面处的

全弹涡量如图 １５ 所示ꎮ 图 １５(ａ)中 δ ＝ ０°时ꎬ鸭舵产

生的脱落涡呈明显的对称状态ꎻ图 １５(ｂ)和图 １５(ｃ)
中差动舵偏角不为 ０ 时ꎬ鸭舵的脱落涡明显不对称ꎬ
随着舵偏角的增大不对称状态更为明显ꎮ

攻角 α＝ １５°ꎬ速度 ｖ＝ １０ ｍ / ｓꎬδ ＝ ０°ꎬ５°和 １０°的
条件下ꎬｘ ＝ ０.５ ｍ 处截面压强系数云图及流线图如

图 １６ 所示ꎮ 由图 １６(ａ)可以观察到附着于弹身和

尾翼上对称的涡ꎬ以及与两个对称的并未附着于任

何表面的涡ꎬ同时尾翼 ２ 和尾翼 ４ 上方的压力系数

云图呈对称状态ꎮ 由图 １６(ｂ)和图 １６(ｃ)同样也可

以观察到附着于弹身及尾翼上的涡ꎬ且可以明显观

察到尾翼 ２ 侧附着涡的强度明显强于尾翼 ４ 侧ꎬ同
时仅在尾翼 ４ 侧有未附着于表面的涡ꎮ 除此之外ꎬ
差动舵偏角不为 ０ 时ꎬ尾翼 ２ 上方低压区域面积明

显大于尾翼 ４ 上方ꎮ
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图 １５　 不同舵偏角下全弹涡量图

Ｆｉｇ􀆰 １５　 Ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｗｈｏｌｅ ｍｉｓｓｌｅ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃａｎａｒｄ￣ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ￣ａｎｇｌｅｓ

图 １６　 不同舵偏角 ｘ＝０.５ ｍ 截面处流线图

Ｆｉｇ􀆰 １６　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ￣ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｌｏｕｄ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｘ＝０.５ ｍ
ｓｅｃｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃａｎａｒｄ￣ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ￣ａｎｇｌｅｓ

本文中鸭式布局水平鸭舵进行正向差动偏转ꎬ
产生了不对称的脱落涡ꎮ 相同攻角下由于鸭舵 ２ 当

地攻角小ꎬ故其脱落涡的强度低ꎬ当流至尾翼上方区

域时ꎬ会与附着在尾翼与弹身表面的涡相互卷绕并

合成为一个涡ꎬ使得尾翼 ２ 上方低压区域面积增大ꎮ
鸭舵 ４ 当地攻角大ꎬ故其脱落涡强度大ꎬ且距尾翼上

表面距离远ꎬ当流至尾翼上方区域时ꎬ并不会与附着

涡相互卷绕ꎬ使得尾翼 ４ 上方低压区域面积小ꎮ 差

动偏转水平鸭舵脱落涡的不对称性ꎬ使得尾翼 ２ 上

方低压区域面积大于尾翼 ４ 上方ꎬ最终随着舵偏角

的增大ꎬ尾翼 ２ 的法向力系数逐渐增大ꎬ尾翼 ４ 的法

向力系数逐渐减小ꎮ 随着尾翼 ２ 法向力系数增大ꎬ
产生的负向滚转力矩逐渐增大ꎮ 随着尾翼 ４ 法向力

系数减小ꎬ产生的正向滚转力矩逐渐减小ꎮ 最终ꎬ鸭
舵下洗的影响使得尾翼产生了负向的滚转力矩ꎬ即
鸭舵差动偏转时发生了滚转反效ꎮ

综上所述ꎬ对鸭式布局导弹进行滚转控制(水
平鸭舵差动偏转)时ꎬ鸭舵脱落涡的不对称使得鸭

舵下游流场出现不对称ꎮ 当鸭舵脱落的不对称涡随

下洗流至尾翼区域时ꎬ对附着在尾翼区域弹身和尾

翼上的附着涡产生影响ꎬ使得两片水平尾翼的法向

力不相等ꎬ导致尾翼产生了负向的滚转力矩ꎮ 随着

攻角的增大ꎬ尾翼产生的反向滚转力矩逐渐大于鸭

舵产生的正向滚转力矩ꎬ最终全弹出现了滚转反效

现象ꎮ

３　 结束语

本文对鸭式布局模型和尾翼弹模型(Ｍａ ＝ ０.０３
和 ０.１)ꎬ进行了数值计算和 ＰＩＶ 实验ꎬ得到了不同

攻角和不同差动舵偏角下的气动参数ꎮ 通过对比分

析两种模型的气动特性和流动特征ꎬ总结概括了低

速状态下鸭式布局的下洗现象ꎬ以及鸭式布局导弹

进行滚转控制时下洗的影响ꎮ 主要结论如下:
①低速状态下ꎬ鸭式布局存在较强的下洗现象ꎬ

主要体现在鸭舵脱落涡随着下洗流会使得尾翼当地

攻角减小ꎬ当流至尾翼区域时ꎬ会与附着在弹身和尾

翼上的附着涡相互作用ꎬ使得尾翼提供的法向力减

小ꎮ 舵偏角为 ０ 时ꎬ下洗对全弹的影响主要体现在

法向力方面ꎬ并且随着攻角增大ꎬ其影响效果更

显著ꎮ
②低速状态下ꎬ对鸭式布局弹进行滚转控制

(水平鸭舵差动偏转)时ꎬ会产生滚转反效现象ꎮ 主

要原因在于ꎬ差动控制时ꎬ由于下洗作用会使得鸭舵

下游的流场呈不对称状态ꎬ进而使得尾翼产生与鸭

舵提供的正向滚转力矩方向相反的反向滚转力矩ꎮ

５７
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随着攻角的增大ꎬ尾翼产生的反向滚转力矩的绝对

值逐渐大于鸭舵提供的正向滚转力矩ꎬ发生了滚转

反效ꎬ进而对导弹的滚转控制产生了不利影响ꎮ
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