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摘 � � � 要: 为了得到航弹母弹飞行稳定性及尾部流场特性, 通过模拟试验和数值计算进行了研究.试验和

模拟结果均表明该母弹飞行稳定,且两结果吻合较好.另外, 采用数值计算对尾部流场进行了分析, 得到了尾

部压力分布特性,表明弹尾部存在涡流区, 该区范围和流速随弹飞行速度的增加而增大.
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Abstract: Flight stability and rear f low fields o f the carg o pro jectile w ere studied by

simulat ion test and numer ical computat ion� T he carg o pr oject ile can f ly stably and the results
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� � 根据子母型航弹动作过程, 在投弹后首先是

母弹开舱和子弹出舱,这就要求该弹在投放后,在

子弹出舱之前要有足够的稳定性. 由于航弹在飞

行中总要受到一些影响其运动的自身和外界的干

扰,使其运动状态发生改变,如果干扰消失后,它

能在飞行中逐渐恢复到扰动前的运动状态,说明

飞行稳定.弹体结构及尾翼型式严重影响着弹的

气动力和压力中心
[ 1]
, 是影响弹体飞行稳定性的

关键因素,考虑到该母弹在子弹出舱后,即可完成

其使命,故此在其设计时还要充分考虑其经济性

和实用性.为了能更好的指导母弹设计,采用模拟

试验和数值计算共同来分析其能否满足稳定性要

求,对设计工作意义重大. 另外, 对于子母型航弹

柔性开舱方式一般是采用弹簧引导伞开舱,即利

用弹簧把伞弹离弹底一定距离, 之后伞在气流的

作用下张开. 根据空气动力学理论[ 2] 可知, 弹的

尾部存在尾流区, 并且该区内有涡流存在
[ 3]
, 其

严重影响着伞的弹射. 如果伞的弹射距离不够,

伞会紧跟弹底运动或在尾流区中缠结, 无法开

伞. 空投试验中已经出现过伞未打开的现象. 故

此, 分析尾流场特性为开舱装置设计具有很好

的现实意义.

1 � 母弹飞行稳定性模拟试验研究

1� 1 � 模拟试验方法

1� 1� 1 � 试验模型

根据母弹外形尺寸和风洞要求,按照相似理

论原理设计吹风模型.限于风洞的尺寸,模型采用

1�8比例进行设计,模型见图 1.
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图 1 � 母弹 1� 8 试验模型

F ig� 1� M odel of simulation test

1� 1� 2 � 模拟试验方法

试验采取尾撑方式, 模型安装在风洞尾撑弯

刀支撑系统上, 母弹模型布设情况见图 2.

图 2 � 试验布设

Fig� 2 � Experimental dev ice

� � 模拟试验段截面积为649mm  520mm, 风洞

四壁为可变开闭比斜孔壁板, 在弯刀处安装上、下

�板.试验在 Ma= 0� 5, 0� 6, 0� 7, 0� 8, 0� 9 条件
下,对应开闭比为 4% ; Ma = 0� 95 对应开闭比
为 2%.

1� 2 � 试验测试结果

不同马赫数条件下, 测得了该弹的气动参数,

其中表 1给出了马赫数为 0� 8时的测试数据,表

2为全弹纵向气动力参数导数测试结果.

1� 3 � 试验结果分析

1� 3� 1 � 升力特性

由测得数据绘的 Cy ~ �曲线, 见图 3. 由曲线

可以看出升力系数 Cy 随�增加而增加,即升力随

迎角的增加而增大;表 2 给出了全弹纵向导数 C
�
y

随Ma 数的增大而增大, 当 Ma= 0� 8时 C
�
y 达到

最大;Ma> 0� 8后 C
�
y 随 Ma 增大而减小, 见图 4.

1� 3� 2 � 阻力特性

由图 5的 Cy~ Cx 曲线知, 当 Cy > 0时 Cy 随

Cx 增加而增加. 图 6 曲线可以看出, Cx0在 Ma<

0� 8时, 变化不大; 而在 Ma !0� 8后迅速增大,这

是在模型上出现激波阻力所致.

表 1� Ma= 0� 8时气动参数测试数据

Table 1 � Aerodynamic coefficients tested at Ma= 0� 8

Ma �/ (∀) �/ (∀) Cy Cx mz m x my C z x j 0

0� 801 - 2� 009 0 - 0� 1585 0� 279 9 � 0� 136 2 0� 0042 - 0� 035 7 - 0� 023 5 0� 198 3

0� 801 � 0 0 � 0� 0226 0� 271 4 - 0� 043 7 0� 0059 - 0� 037 1 - 0� 025 9 0� 258 6

0� 801 � 2� 009 0 � 0� 2083 0� 280 6 - 0� 236 0 0� 0078 - 0� 035 8 - 0� 027 3 0� 214 7

0� 801 � 4� 018 0 � 0� 4064 0� 305 1 - 0� 460 2 0� 0078 - 0� 037 3 - 0� 026 6 0� 213 7

0� 800 � 6� 027 0 � 0� 6163 0� 358 4 - 0� 715 5 0� 0099 - 0� 036 9 - 0� 023 5 0� 215 3

0� 800 � 8� 036 0 � 0� 8336 0� 422 4 - 0� 996 2 0� 0011 - 0� 032 9 - 0� 025 0 0� 217 2

0� 800 10� 045 0 � 1� 0739 0� 515 0 - 1� 316 5 0� 0014 - 0� 023 1 - 0� 026 5 0� 218 9

0� 800 12� 055 0 � 1� 3026 0� 618 0 - 1� 634 8 0� 0012 - 0� 012 0 - 0� 007 8 0� 220 0

表 2 � 全弹纵向气动力参数导数

Table 2� Derivatives of aerodynamic coefficients tested at longitudinal direction

Ma C
�
y Cy0 �0 / (∀) mC

yz m�
z M z0 Cx0

0� 5 0� 088 5 0� 020 7 - 0� 2338 - 0� 922 6 - 0� 081 6 - 0� 014 4 0� 221 5

0� 6 0� 089 1 0� 017 5 - 0� 1960 - 0� 940 3 - 0� 063 7 - 0� 023 8 0� 235 5

0� 7 0� 090 6 0� 021 2 - 0� 2341 - 0� 964 5 - 0� 087 3 - 0� 027 5 0� 224 1

0� 8 0� 093 6 0� 022 6 - 0� 2745 - 1� 056 4 - 0� 098 8 - 0� 025 4 0� 271 4

0� 9 0� 092 3 0� 027 1 - 0� 2933 - 1� 110 9 - 0� 102 5 - 0� 024 1 0� 391 7

0� 95 0� 091 9 0� 030 2 - 0� 3283 - 1� 121 4 - 0� 103 0 - 0� 027 8 0� 451 6
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1� 3� 3 � 俯仰力矩特性

由测试数据绘的 mz ~ Cy , mz ~ �和 m
C
y

z ~ Ma

曲线,见图 7~ 图 9.图中表明 mz 随 Cy , �增加而负

向增大,表明该弹是静稳定的;图 9曲线表明随 Ma

数的增大静稳定度 m
C
y

z 负向增大,即稳定性越好.

2 � 母弹飞行稳定性数值分析

2� 1 � 计算模型

2� 1� 1 � 计算域的确立

为了便于和试验结果有所对比,模拟参数完
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全依风洞试验条件来选取.根据风洞断面尺寸,计

算域选为: 弹前 350mm, 弹后取 450mm ,为了建

立模型后划分结构性网格[ 4] 的方便,弹的径向取

距离弹轴 350mm .建立的计算模型见图 10,母弹

网格图见图 11.

2� 1� 2 � 控制方程

采用积分形式的 Nav ier�Stokes方程[ 5]

 
 t#V

WdV +∃[ F- G] % dA = #V
H dV (1)

式(1)中W, F和 G定义为

W=

 

 u

 v

 w

 E

, � F=

 U

 Uu+ p i

 Uv+ p j

 Uw+ pk

 UE+ p U

,

G=

0

!xi

!yi

!zi

!ij∀j + q

,

矢量 H为源项.其中  , U, E 和 p 分别为密度、速

度、单位质量的总能和流体压力, !为黏性应力张

量, q 为热流通量.

2� 1� 3 � 湍流模型

湍流模型采用标准 k�#二方程模型, 由于所
模拟计算的问题是无源问题, 且忽略重力和温度

的影响,有湍动能 k 及其耗散率#所表示的输运

方程为
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方程( 3)中 Gk 代表由平均速度梯度引起的湍动能

生成项, Ym 是可压缩性影响项, C1#和 C 2#是常量,

%k , %#分别是 k 和#的湍流普朗特数.

2� 1� 4 � 初始条件和边界条件

初始条件:整个初始流场取远场边界条件.

边界条件:整个弹壁取无滑移的绝热固壁条

件;外边界取压力远场边界条件.

2� 1� 5 � 模拟条件

假定弹体不动, 来流速度马赫数分别为 0� 5,
0� 6, 0� 7, 0� 8, 0� 9,迎角分别为- 2∀, 0∀, 2∀, 4∀, 6∀,

8∀, 10∀, 12∀.

2� 2 � 模拟结果及分析

2� 2� 1 � 尾翼受力情况

图 12 是马赫数为 0� 7, 迎角 8∀时在 x 1 =

0� 28m(有尾翼处)处母弹横剖面上静压( Pa)等直

线分布图.图中表明:作用在 4个尾翼下端面上的

静压力大于其上端面上的静压力, 该受力正好反

映了有迎角时,尾翼能起到稳定母弹的作用.

图 12 � 母弹剖面上静压分布等值线

F ig� 12� P ressur e contours in long itudina l sect ion

2� 2� 2 � 母弹壁受力规律

模拟结果表明在弹壁下边缘线上的压力大于

弹壁上边缘线上垂直对应点上的压力, 同时表明

由母弹风帽至弹底端, 弹壁下边缘线上的压力与

弹壁上边缘线上垂直对应点上的压力之差不断增

大,该受力所产生的力矩亦有利于母弹向减小迎

角的方向转动, 即母弹有迎角时能够产生恢复

力矩.
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2� 2� 3 � 静稳定性分析

由模拟结果绘得 Cy ~ �曲线, 见图 13. 从图

中可以看出升力随 �的增加而增大. 与上述试验

结果(图 3)相吻合.

图 13 � Cy ~ �曲线

F ig� 13 � Curves of Cy ~ �

由模拟结果绘得 mz ~ �曲线, 见图 14. 由图

可知,在不同马赫数下 mz 随�的增大而减小,即

m
�
z < 0, 表明该弹满足纵向静稳定性要求.

图 14� m z ~ �曲线

Fig� 14 � Curves of m z~ �

由模拟结果绘得 mz ~ Cy 曲线,见图 15. 图中

表明不同马赫数下的 mz ~ Cy 曲线上任意点处的

斜率均小于零, 即 m
C
y

z < 0,亦说明该弹满足纵向

静稳定性要求.

2� 3 � 模拟与试验结果对比

通过试验和模拟获得的俯仰力矩数据对比

知,在迎角小于( - 2∀~ 4∀) , 结果吻合较好, 相对

误差小于 10% , 迎角 4∀~ 6∀时相对误差小于

15% ,迎角 6∀~ 12∀时相对误差小于 20%. 产生误

差的原因在于, 弹体周围流场的复杂性,大迎角时

在弹体背部会产生涡面[ 6] , 以及建立的模型与真

实情况的差别, 尤其尾翼采用矩形近视实际的直

角梯形等,均会给模拟带来一定的误差.

图 15 � mz ~ Cy 曲线

F ig� 15 � Curves of m z~ Cy

3 � 弹底尾流场数值分析

3� 1 � 计算域的确立

弹体依据实际尺寸进行建模, 计算域根据空

中飞行器运动引起的流场范围经验值, 弹前流场

取弹长的 7倍( 20m ) ,为了便于建立结构化网格,

弹体径向亦取流场尺寸 20m, 弹后范围取弹长的

20倍( 60m) .为了减少计算工作量, 计算域取 1/ 4

建模,建立的几何模型见图 16.

图 16� 几何模型

Fig� 16� Geometr y mode

3� 2 � 计算模型

控制方程、湍流模型、初始条件和边界条件

同前.

3� 3 � 数值模拟结果

通过数值模拟, 得到了马赫数分别为 0� 5,
0� 6, 0� 7, 0� 8, 0� 9时, 该弹绕流场的流场结构

图. 不同马赫数下的流场结构图形式类同, 其中

Ma= 0� 5 时压力场( Pa) 及流场分布情况见图

17~ 图 20.

由模拟结果得到不同马赫数下,弹底尾部对

称轴上沿轴线方向的压力曲线见图 21, 弹底面上

的压力分布见图 22,弹体底部轴向速度沿对称轴

分布曲线及弹底 0� 1m处轴向速度沿径向分布曲
线,分别见图 23及图 24. 由图 21知,在弹尾部存
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在着低压区和高压区, 且马赫数越大, 弹底流场

内低压区压力越小, 高压区压力越大,高压区位

置离弹底亦较远. 马赫数为 0� 5 时, 高压区压力
达 0� 104MPa, 距弹底为 0� 72m ; 马赫数为 0� 9

时, 高压区压力达 0� 108MPa,距弹底为 0� 88m.
从图 22可以看出弹底面上的压力分布, 靠近中

心位置压力大, 同时马赫数越大, 弹底面上的压

力越小.

从图 19可知, 弹底部存在涡流区,该区范围

在马赫数由 0� 5 至 0� 9 时, 距弹底由 0� 6 增至
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图 24 � 轴向速度沿径向变化曲线

F ig� 24 � Axial velocit y cur ves in radial direction

0� 75m;同时由图 19、图 23 可知涡流区的存在使

得弹尾部气体流动与弹运动方向相同, 对应着马

赫数 0� 5, 0� 9时的气体轴向流动速度最大绝对值
分别为 71, 127m / s.

4 � 结 � 论

通过母弹模拟试验和数值分析,表明该结构

母弹具有良好的飞行稳定性; 由模拟结果与试验

结果的一致性, 看出数值模拟方法是可行的. 另

外,通过对实弹流场的数值模拟,获得了弹尾部流

场的压力、速度分布及涡流区范围.弹尾部存在着

低压区和高压区, 高压区随着马赫数的增加而增

大;同时弹尾部存在涡流区,该区气体流动方向和

弹体运动方向一致, 该区范围和流速亦随马赫数

的增加而增大,弹簧引导伞弹出该区是确保开伞

的前提.
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