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基于 CFD的带控制舵导弹的动导数计算
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摘　　　要 : 介绍了基于计算流体动力学 (CFD)的阻尼导数预测方法以及其在复杂带控制舵导弹外形的俯

仰/滚转阻尼导数预测中的应用.方法采用求解三维非定常 AL E (arbit rary Lagrangian2Eulerian)形式 RANS

(Reynolds2averaged Navier2Stokes) 方程加湍流模型的方法得到模型强迫运动的气动力时间历程 ,再通过绕

模型非定常运动过程得到的气动力迟滞曲线计算得到俯仰及滚转阻尼导数.为了验证采用数值方法的正确

性 ,针对基本带翼导弹外形 ,采用强迫模型按正弦形式振动 ,计算得到了超声速范围内马赫数从 115到 215的

俯仰及滚转稳定性参数 ,通过与风洞试验及弹道数据结果的比较发现 ,两者吻合较好.
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Predictions of dynamic damping coeff icients of basic f inner based on CFD
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( High Speed Aerodynamics Instit ute ,

China Aerodynamics Research and Develop ment Center , Mianyang 621000 , China)

Abstract : A met hod of p redicting pitch and roll damping derivatives of missile geome2
t ries wit h fins using an unsteady RANS ( Reynolds2averaged Navier2Stokes) solver was pres2
ented. A t hree2dimensional st ruct ured RANS solver based on arbit rary Lagrangian2Eulerian

(AL E) formulation wit h a dynamically deforming mesh algorit hm was used and validated by

t he wind tunnel and ballistic range data available in t he literature. Roll and pitch damping de2
rivatives were calculated f rom load history of t he unsteady flow around t he model . A standard

research configuration ,known as t he basic finner ,was st udied under forced pitching and roll2
ing conditions. Pitching and rolling motions with oscillation were analyzed at supersonic

Mach numbers ranging f rom 115 to 2151 Predicted result s show good agreement with the a2
vailable wind t unnel data.
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　　在导弹的设计过程中 ,稳定性导数的获取十

分重要 ,稳定性导数能够决定非制导导弹的弹道

稳定性以及制导导弹的操纵性.稳定性导数主要

通过风洞试验获取 ,到目前为止数值方法在稳定

性导数预测方面的应用主要集中于线性理论以及

一些半经验方法 ,这方面的工作主要集中于以下

一些学者的研究成果 ,Oktay[125 ] ,Mikhail A G[6 ] ,

Whyte[7 ] ,Parfc S H [8 ] ,Stalnaker J F[9 ]等 ,以上

工作对相对简单的外形如旋成体等构型的稳定性

导数预测精度较高、速度也较快 ,但是对相对复杂

的外形 ,以及一些非传动的构型上还没有成功的

应用.针对复杂外形以及一些非传统外形导弹 ,在

气动外形设计的初期发展动稳定性参数的预测方

法以减少风洞试验的数量 ,加快初期设计的速度
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是十分必要的 ,随着计算流体力学方法的发展 ,多

重网格法、局部步长法、隐式残差光顺法、隐式迭

代等许多加速流场收敛的技术得以成功的采用 ,

同时随着计算机技术的发展以及并行计算等技术

的应用使采用求解 Navier2Stokes方程加湍流模

型的方法来预测动稳定性参数的方法成为可能.

本文采用非定常 RANS ( Reynolds2averaged

Navier2Stokes) 方程加 SST ( shear st ress t rans2
port)两方程湍流模型 ,针对外形复杂的带控制舵

导弹外形 ,进行强迫振荡运动过程中气动力矩的

计算 ,通过参数辨识得到计算模型的俯仰/滚转动

稳定性参数 ,并与文献公布的试验进行了比较 ,验

证本文方法的正确性.

1　数值方法

111　主控方程

对于三维非定常湍流流动 ,流动的主控方程

为三维非定常雷诺平均 Navier2Stokes 方程 ,在

计算坐标系下可写为
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式中τlij为层流应力 ,μ为层流黏性系数 ,τt
ij =ρu’i u’ j

为湍流引起的雷诺应力 ,速度 u’表示脉动速度.

112　湍流模型

湍流模型采用 Wilcox 提出的 k2ω两方程模
型[10 ] ,其具体形式为
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其中模型参数通常取为 :σk = 210 ,σω = 114 , Ck1 =

110 , Ck2 = 0109 , Cω1 = 01555 , Cω2 = 0183 , Cμ = 01091

113　数值模拟方法及边界条件

对于式 (1)和式 (2) ,采用有限体积法来对其

进行数值求解 ,非定常时间导数项的处理采用双

时间步长法 ,真实时间步的时间导数采用三层二

阶精度的 TL FI(t hree layer f ully implicit)格式离

散 ,在虚拟时间步中的推进计算采用隐式 L U2
SGS (lower upper symmet ric Gauss2Seidal)近似

方法 ,空间对流项采用 Roe 的通量差分来离散 ,

黏性项则采用中心格式离散[11 ] ,同时为了加速收

敛采用了多重网格、局部时间步长、隐式残差光顺

等方法.

对于导弹外形的强迫振动研究 ,计算时主控

方程是在惯性坐标系下进行求解 ,计算网格随模

型一起运动 ,因此 ,计算中需考虑坐标对时间的导

数ξt ,ηt ,ζt ,即

ξt = -ξx Ûx -ξy Ûy -ξzÛz
ηt = -ηx Ûx -ηy Ûy -ηzÛz
ζt = -ζx Ûx -ζy Ûy -ζzÛz

边界条件也要作相应处理 ,根据无穷远来流条

件及内场外插进行局部一维 Riemann不变量特征

边界处理来确定远场边界 ,其中远场边界的穿透速

度需要考虑边界运动 ,对于壁面边界 ,采用速度无

滑移、绝热壁条件.压力标量采用法向动量投影法.
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114　动网格与边界条件

计算外形为 10 d的带 4 片控制舵导弹 ,静态

网格为 O2H 型 ,网格数量约为 57 万网格点约

5116 万个网格单元 ,分为 24 块 ,上游距弹尖

310L ,下游距尾缘 510L ,远场边界距中心线

410L , L 为弹长.图 1 为计算模型的外形尺寸.图

2为计算所采用的模型示意图 ,采用的为多块对

接网格 ,模型底部也做了网格.图 3给出了控制舵

附近网格的放大视图.

2　动导数计算方法

采用强迫运动的方法求稳定性参数 ,关键的

步骤是准确预测模型强迫运动得到的非定常气动

力时间历程 ,为了验证所采用的数值方法的正确

性 ,本文以文献 [ 12 ]给出的 NACA 0012 翼型动

态失速的典型算例来进行验证 ,翼型绕 1/ 4 弦长

位置作正弦振荡 ,攻角变化规律为

α( t) = 15°+ 10°sin (2πf t) (3)

其中无量纲时间 t 3 = t a∞/ c ,减缩频率 K =πf c/

U ∞ = 0115 ,来流马赫数 M a = 012 ,雷诺数 Re =

110×106 ,计算时网格采用贴体的 297×100的 C

型网格 ,外边界位于 16倍弦长处 ,近壁第一层网

格到壁面的距离为 10 - 6 C.计算中在每个振荡周

期取 200个点 ,由于采用多重网格 ,计算的收敛性

有较大的提高 ,计算一个周期后计算出升阻力迟

滞曲线的周期性已较好 ,该计算结果和试验结果

的比较如图 1所示 ,图中计算结果记为“Cal .”,试

验结果记为“Exp .”,可以看到两组结果符合较

好 ,说明本文采用的方法能够满足存在较大流动

分离情况的非定常计算研究要求.

图 4　升力系数迟滞曲线计算结果和实测值比较

Fig. 4　Comparison of computed hysteresis of

lif t with experiment

3　俯仰导数计算结果及讨论

首先采用强迫运动的方法求出导弹的滚转稳

定性参数.具体做法是采用强迫振动法提供动态

气动力系数的时间历程曲线和迟滞曲线.我们可

以用能量交换法来分析模型运动的稳定性 ,以俯

仰动导数为例 ,公式如下 :
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摇滚以体轴为滚转轴 ,滚转角变化规律为

α( t) = 115°+ 115°sin (2πf t) (5)

由图 3给出了 M a = 11 58 时俯仰力矩的迟

滞曲线为例 ,说明了计算得到气动力时间历程

的方法.由于多重网格、局部时间步长、隐式残差

光顺等加速收敛方法的使用 ,气动力能够充分收

敛 ,非定常气动力从第二个周期已经收敛的很好 ,

得到周期解.

图 5　M a = 1158俯仰力矩迟滞曲线

Fig. 5　Pitching moment coefficient toαat M a = 1158

图 6、图 7给出了用能量分析法得到的导弹

模型摇滚静导数及动导数.通过与文献[1 ]中的计

算结果和文献[ 2 ]中的试验结果比较发现 ,本文采

图 6　滚转阻尼导数随马赫数变化

Fig. 6　Pitch damping derivative to Mach number

用的方法预测的俯仰阻尼导数比文献中采用 Eu2
ler方程预测的结果更加接近试验结果 ,精度较

高.本文预测的俯仰静导数也与文献[ 1 ,7 ]中结果

也吻合较好.这里需要说明的是文献中采用的为

定速率运动的形式得到的气动力历程 ,本文采用

的为强迫正弦运动得到气动力历程 ,两种方法得

到的结果相同.

图 7　俯仰静导数随马赫数变化

Fig. 7　Pitching moment slope derivative to Mach number

4　滚转导数计算结果及讨论

计算文献[1 ,3 ]在预测滚转阻尼导数时也采

用了定速率的滚转运动 ,本文在计算滚转阻尼时

采用强迫的滚转振荡 ,摇滚运动的单自由度运动

无机械阻尼时 ,无量纲的单自由度俯仰运动方程为

γ( t) = 0°+ 215°sin (2πf t) (5)

图 8给出了 M a = 2154滚转力矩迟滞曲线 ,

图 8　M a = 2154滚转力矩迟滞曲线

Fig. 8　Rolling moment coefficient toγat M a = 2154
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滚转力矩迟滞曲线接近于一个圆形 ,同样采

用积分的方法可以得到滚转阻尼导数.

以目前的技术水平 ,滚转阻尼导数的求解精度

一般不高 ,主要由于试验中存在支架、洞壁干扰等

不确定因素 ,这使对同一模型在不同风洞中的试验

结果也存在一定的差异 ,目前提出的误差要求为

10 %左右 ,本文计算得到的滚转阻尼导数与文献

中的不同试验结果相比较能够较好吻合 ,落在试

验的结果误差范围以内.说明强迫运动的方式对

阻尼导数的预测基本没有影响.

图 9　滚转导数随马赫数变化

Fig. 9　Rolling moment derivative to Mach number

5　结　论

本文通过求解非定常 RANS 方程 ,采用

k2ω SST两方程湍流模型来对带控制舵导弹摇俯

仰、滚转阻尼导数进行了预测 ,并通过与试验结果

的比较验证了本文所采用的数值方法的正确性 ,

通过本文研究表明 :

1) 采用求解 RANS 方程加湍流模型的方

式 ,能够较准确的预测比较复杂气动外形的阻尼

导数 ;

　　2) 由于气动力矩时间历程的计算为时间精

确求解的过程 ,多重网格、局部时间步长、隐式残

差光顺 ,以及并行计算等加速收敛技术是将 CFD

应用于飞行器稳定性研究的必要条件.
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