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柔性火箭弹气动力计算精度预测

李敏娇， Ｌａｉｔｈ Ｋ． Ａｂｂａｓ，芮筱亭，王国平

（南京理工大学 发射动力学研究所，南京 ２１００９４）

摘　 要： 为验证小变形小攻角下基于准定常和线性理论进行柔性火箭弹气动力计算的合理性，采用计算流体力学（ＣＦＤ）方法

预测了某火箭弹的升力及阻力系数，并在此基础上与经验公式相结合，获得该火箭弹沿轴向的单位长度升力和阻力系数导数

分布．应用多体系统传递矩阵法计算了该火箭弹的固有频率和振型，在准定常及线性理论的假设条件下，结合已得到的气动力

系数导数，计算了基于火箭弹一阶振型的两个弯曲模型在不同攻角下的单位长度气动力系数分布．与 ＣＦＤ 计算结果进行对

比，发现该火箭弹在实际飞行条件下，该计算方法精度较好，在远超于实际的大变形时、攻角较大的情况下在头部和弹身处仍

具有一定精度，但尾部误差较大，总体精度降低．
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　 　 柔性弹箭动力学建模通常采用基于能量原理的

拉格朗日法建立封闭的柔性弹箭气动弹性和飞行力

学方程组，在小攻角和小变形条件下，对弹体弹性变

形和大运动进行耦合［１－６］ ．其中，对弹箭振动特性和

气动力参数的准确获取是柔性弹道计算和稳定性分

析的关键．线性多体系统传递矩阵法特别适合于解

决线性多体系统振动特性、正交性、动力响应等问

题［７］，兼具方便建模，计算速度快和精度高的优点．
计算流体力学（ＣＦＤ）方法可以很好的预测复杂几何

体的气动特性参数和流体流动现象［８－１１］，但是如果

将其应用到整个的封闭方程里则计算量太大，计算

周期长，不利于快速计算和通过系统方程进行理论

分析．而基于气动力系数导数的气动力计算方法则

在小变形和小攻角范围内可以兼顾精度高和计算简

单的特点．
本文采用多体系统传递矩阵法和 ＣＦＤ 与经验

公式相结合的方法，分别计算了火箭弹的振动特性

和气动力系数导数，在此基础上计算弯曲火箭弹沿

轴向单位长度气动力系数分布，并通过 ＣＦＤ 方法对

该方法的精度进行了验证．



１　 模型建立

１．１　 火箭弹结构建模

随着长细比的增加，弹体的抗弯刚度和横向振

动的固有频率降低，弹体的横向弯曲为影响飞行力

学的主要因素，因此大长细比火箭弹可看作自由－
自由非均质 Ｅｕｌｅｒ⁃Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ 梁［３，１２－１３］ ．如图 １ 所示，
非均质梁进一步简化为 Ｎ 段均质梁依次连接而

成［７］，第 ｉ 段梁的输入端和输出端在物理坐标下的

状 态 矢 量 为 Ｚ ｉ－１，ｉ 和 Ｚ ｉ，ｉ＋１， 其 中 Ｚ ｉ－１，ｉ ＝

［ｙｉ－１，ｉ θｚｉ－１，ｉ ｍｚｉ－１，ｉ ｑｙｉ－１，ｉ］ Ｔ ．如图 ２ 所示， ｙｉ－１，ｉ、
θｚｉ－１，ｉ、ｍｚｉ－１，ｉ和 ｑｙｉ－１，ｉ分别为物理坐标系下梁输入端

的位移、转动角度、所受力矩和剪切应力，ｍ－ ｉ、ｌｉ、ＥＩｉ
和 Ｓｉ 分别为第 ｉ 段梁的线密度、长度、抗弯刚度和所

受轴向力（如果为拉力则为负值）．
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图 １　 非均质梁

Ｆｉｇ．１　 Ｎｏｎ⁃ｕｎｉｆｏｒｍ ｂｅａｍ

　 　 火箭弹轴上的每一点所受的轴向力大小不同，

等于该点至火箭弹顶端部分受到的惯性力．底部所

受轴向力大小等于推力，顶端所受轴向力为零．Ｓｉ 取

第 ｉ 段质心处所受的轴向力［３］为
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式中：ＦＴ 为末端推力；ｍ 为整个火箭弹的质量；ｌ ｊ 为

第 ｊ 段的长度；ｍ－ ｊ 为第 ｊ 段的线密度．
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图 ２　 第 ｉ 段梁的状态矢量

Ｆｉｇ．２　 Ｓｔａｔｅ ｖｅｃｔｏｒｓ ｏｆ ｓｅｇｍｅｎｔ ｉ

受均匀轴向压力作用的均质 Ｅｕｌｅｒ⁃Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ 梁
横向自由振动微分方程为［１４］
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　 　 推导可得长度为 ｌ 的Ｅｕｌｅｒ⁃Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ 梁的传递矩阵为
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　 　 对于非均质梁，连接点处在模态坐标下的状态

矢量为 Ｚ０，１，Ｚ１，２，Ｚ２，３，…，Ｚ ｉ－１，ｉ，…，Ｚｎ，ｎ＋１，每一段的

传递方程为

Ｚ ｉ，ｉ ＋１ ＝ ＵｉＺ ｉ －１，ｉ，（ ｉ ＝ １，２，…，ｎ） ． （１）
　 　 因此总传递方程为

Ｚｎ，ｎ＋１ ＝ ＵａｌｌＺ０，１，
其中，Ｕａｌｌ为总传递矩阵 Ｕａｌｌ ＝ＵｎＵｎ－１…Ｕｉ…Ｕ２Ｕ１ ．

Δ ＝
Ｕａｌｌ ３，１ Ｕａｌｌ ３，２

Ｕａｌｌ ４，１ Ｕａｌｌ ４，２

＝ ０， （２）

式（２）即为特征方程，解此方程可得频率 ω．当频率

ωｋ（ｋ 为模态阶数）得到后，Ｍｋ、Ｎｋ、Ｕｉ－１，ｉ和 Ｕａｌｌ都可

以确定．通过边界条件可得初始端的状态矢量 Ｚ０，１ ＝
Ｂ ０( ) ａ，同时非均质梁任何位置的状态矢量可由

式（１）得到．

１．２　 气动力模型

火箭弹弹身细长，翼面较小，并且翼面在弦长方

向的尺寸占弹身总长很少，对于这样的柔性弹，在线

性理论范围内可以将弹体沿轴向划分为若干微段，
各段所受到的气动力为作用于该段压力中心的合

力．在准定常理论和线性理论的假设下，不计气流的

尾流影响，各段的气动力只和该段的当地攻角有关，
认为变形后的弹体各段当地柔性攻角等于该段的合

成速度向量与该段弦线之间的瞬时夹角，采用数值

模拟方法计算出不同 Ｍａ 数下的气动力系数导数的

分布，可直接将气动力表述成当地柔性攻角的

函数［５－６，１５－１６］ ．
弹体微段的当地柔性攻角侧滑角 α ｘ，ｔ( ) 和

β ｘ，ｔ( ) 分别为［１５］

α ｘ，ｔ( ) ＝ ｗ
ｕ

－∑
ｉ
φ′ｉ（ｘ）ζｉ ｔ( ) ＋ １

ｕ∑ｉ
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·
ｉ ｔ( ) － ｑｘ

ｕ
，

β ｘ，ｔ( ) ＝ ｖ
ｕ

－∑
ｉ
φ′ｉ（ｘ）ηｉ ｔ( ) ＋ １

ｕ∑ｉ
φｉ（ｘ）η

·
ｉ ｔ( ) ＋ ｒｘ

ｕ
．

式中：ｕ、ｖ、ｗ 分别为速度在体坐标系中的分量；ｐ、ｑ、
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ｒ 分别为角速度在体坐标系中的分量；ηｉ ｔ( ) 、ζｉ ｔ( ) 分

别为广义坐标；φｉ（ｘ）为振型函数．
基于线性理论和准定常理论，弹体所受整体的

阻力、侧向力和升力分别为

ＦＤ ＝ － ∫
Ｌ

１
２
ρＶ２ＳＣ０

Ｄ（ｘ） ＋ １
２
ρＶ２ＳＣ′

Ｄ（ｘ） (α２ ｘ，ｔ( ) ＋

　β ２ ｘ，ｔ( ) )ｄｘ，

ＦＳ ＝ － ∫
Ｌ

１
２
ρＶ２ＳＣ′

Ｓ（ｘ）β ｘ，ｔ( ) ｄｘ，

ＦＬ ＝ － ∫
Ｌ

１
２
ρＶ２ＳＣ′

Ｌ（ｘ）α ｘ，ｔ( ) ｄｘ．

式中：Ｃ０
Ｄ（ｘ）、Ｃ′

Ｄ（ｘ）、Ｃ′
Ｓ（ｘ）、Ｃ′

Ｌ（ｘ）分别为火箭弹沿

弹身轴向的单位长度零升阻力系数、阻力系数导数、
侧向力系数导数、升力系数导数的分布．对于轴对称

火箭弹，Ｃ′
Ｓ（ｘ）和 Ｃ′

Ｌ（ ｘ）相等．上述的气动力系数导

数可通过气动力系数计算得到：
Ｃ′

Ｌ ＝ Ｃα
Ｌ（ｘ） ／ α， （３）

Ｃ′
Ｄ ＝ Ｃα

Ｄ（ｘ） － Ｃ０
Ｄ（ｘ）( ) ／ α２ ． （４）

式中：Ｃα
Ｌ（ｘ）、Ｃα

Ｄ（ｘ）分别为刚体火箭弹在小攻角 α
下沿弹身的单位长度升力系数、阻力系数；Ｃ０

Ｄ（ｘ）为
刚体火箭弹沿弹身轴向的单位长度零升阻力系数，
通过 ＣＦＤ 对火箭弹进行数值模拟即可计算出需要

的参数值．

２　 计算结果

２．１　 火箭弹振动特性

利用已推导的多体系统传递矩阵法公式计算某

火箭弹被动段时的频率和振型，被动段时质量不变，
推力为零．如图 ３ 所示，当火箭弹所分段数超过 ５０
时 １ 阶频率的计算结果没有明显的变化，说明将火

箭弹简化为 ５０ 段均质梁即可以保证计算的精度．
图 ４为该火箭弹前 ４ 阶振型，ｘ ／ Ｌ＝ ０ 为火箭弹尾部．
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图 ３　 １ 阶频率随单元数的变化

Ｆｉｇ．３　 Ｐｒｉｍａｒｙ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｒｏｃｋｅｔ’ｓ ｓｅｇｍｅｎｔｓ
２．２　 火箭弹气动力系数计算

由于火箭弹为轴对称，其法向和侧向具有相同

的气动特性，因此本文中对侧向气动力不予考虑．如

图 ５ 所示，火箭弹为刚体模型，沿着轴向将火箭弹切

成 ２３ 段，每一个小段的中间点作为气动力的作用

点，采用 ＣＦＤ 方法计算沿轴向的气动力系数分

布［１７－１８］ ．计算域来流条件为静压 １０１ ３２５ Ｐａ，静温

２８８ Ｋ，计算域外边界设为压力远场，即基于 Ｒｉｅｍａｎ
不变量的无反射边界条件，火箭弹物面设为无滑移

壁面．采用 ＳＳＴ ｋ－ω 湍流模型，基于密度求解器进行

求解，离散格式采用 ＡＵＳＭ 格式和隐式求解格式，
对流通量采用二阶迎风格式．本文采用多 Ｂｌｏｃｋ 生

成流场拓扑结构，外 Ｏ Ｂｌｏｃｋ 生成弹体边界层的方

法，生成了高质量的结构化网格，在边界层内对网格

进行加密，保证 ｙ＋＜１，网格数为 ３１０ 万．如图 ７ 所示，
获得模型在 α＝ ０°和 α ＝ ２°情况下的气动参数并与

以往的实验数据比较，ＣＬ 和 ＣＤ 的误差均在 １０％以

内，验证了该数值计算方法的可行性与准确性．图 ６
和图 ８ 分别是 Ｍａ＝ ２，α＝ ２°工况下的速度云图和火

箭弹的升力、阻力系数分布．通过式（３） ～ （４）可得该

火箭弹的气动力系数导数分布．

0 0.5 1.0

1阶
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x/L

3阶

4阶

图 ４　 火箭弹前 ４ 阶振型

Ｆｉｇ．４　 Ｒｏｃｋｅｔ’ｓ ｆｉｒｓｔ ｆｏｕｒ ｂｅｎｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｓｈａｐｅｓ

图 ５　 火箭弹面网格

Ｆｉｇ．５　 Ｔｈｅ ｍｅｓｈ ｏｆ ｔｈｅ ｒｏｃｋｅｔ’ｓ ｓｕｒｆａｃｅ
　 注：彩图见电子版（ｈｔｔｐ： ／ ／ ｈｉｔ．ａｌｌｊｏｕｒｎａｌｓ．ｃｎ）（２０１６ 年第 １０ 期）

图 ６　 速度云图

Ｆｉｇ．６　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｔｈｅ ｒｉｇｉｄ ｒｏｃｋｅｔ
　 注：彩图见电子版（ｈｔｔｐ： ／ ／ ｈｉｔ．ａｌｌｊｏｕｒｎａｌｓ．ｃｎ）（２０１６ 年第 １０ 期）
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图 ７　 某火箭弹气动力系数随 Ｍａ 变化曲线及与实验数据对比

Ｆｉｇ．７　 Ｔｈｅ ｒｏｃｋｅｔ’ｓ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｃｏｎｔｒａｓｔ ｗｉｔｈ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｄａｔａ
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图 ８　 Ｍａ＝２， α＝２°时火箭弹气动力系数分布

Ｆｉｇ．８　 Ｒｏｃｋｅｔ’ｓ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｗｉｔｈ Ｍａ ＝
２， α＝２°

２．３　 弯曲模型气动力计算方法验证

由于弹体变形基本基于 １ 阶振型，因此本文基

于 １ 阶振型建立了弯曲的弹体模型．考虑到建模时

可能存在尺寸误差及 ＣＦＤ 计算误差，同时为了分析

本文中气动力计算方法的适用范围，分别选择广义

坐标 ζ１ ＝ ０．０２５ 和 ζ１ ＝ ０．１００，对应的模型示意，如图

９ 所示．图 １０ 为两个模型的弹体斜率，ζ１ ＝ ０．０２５ 和

ζ１ ＝ ０．１００远大于火箭弹实际正常飞行时的变形量，
但是当弹体发生颤振或者弯曲发散时变形剧烈，很
有可能达到这样的变形程度．

分别基于气动力系数导数和采用 ＣＦＤ 方法计

算了火箭弹在这两种弯曲变形下，Ｍａ ＝ ２、不同攻角

的气动力系数分布，并对计算结果进行对比．为了捕

捉到微小变形对气流产生的影响，第 １ 层网格高度

需要足够小，此处设置 ｙ＋ ＜１，网格数为 ３８０ 万．对于

ζ１ ＝ ０．０２５，即变形相对较小的情况下，攻角取 ０°、
２°、４°时的单位长度阻力系数、单位长度升力系数分

布的对比结果如图 １１ 所示，可以发现两种方法结果

吻合较好，阻力系数偏差在 ５％以内，升力系数偏差

在 １０％以内．对于 ζ１ ＝ ０．１００，即变形相对较大的的

情况下，攻角取 ０°、２°、４°时的单位长度阻力系数、单
位长度升力系数分布的对比结果如图 １２ 所示，在
０°攻角时，两种方法的结果吻合较好；在 ２°攻角时

弹的头部和尾部等局部阻力系数有一定的误差，但
是误差较小；在 ４°攻角时，头部和尾部等局部误差

增大．ζ１ ＝ ０．１００ 的变形下在 ４°攻角对称面速度云图

如图 １３ 所示，由于变形增大，攻角增大，头部及弹身

的尾流对火箭弹尾部的流动产生了复杂影响，此时，
线性理论已经不再适用．

(a)ζ1=0.025

(b)ζ1=0.100

图 ９　 弯曲弹体模型

Ｆｉｇ．９　 Ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｂｅｎｄｅｄ ｒｏｃｋｅｔｓ
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图 １０　 弯曲弹体斜率

Ｆｉｇ．１０　 Ｔｈｅ ｓｌｏｐｅ ｏｆ ｂｅｎｄｅｄ ｒｏｃｋｅｔｓ
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图 １１　 ζ１ ＝０．０２５ 的弯曲火箭弹沿弹轴单位长度气动力系数分布

Ｆｉｇ．１１　 Ｔｈｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ ｕｎｉｔ ｌｅｎｇｔｈ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｂｅｎｄｅｄ ｒｏｃｋｅｔ ｗｉｔｈ ζ１ ＝ ０．０２５
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图 １２　 ζ１ ＝０．１００ 的弯曲火箭弹沿弹轴单位长度气动力系数分布

Ｆｉｇ．１２　 Ｔｈｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ｏｆ ｕｎｉｔ ｌｅｎｇｔｈ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｂｅｎｄｅｄ ｒｏｃｋｅｔ ｗｉｔｈ ζ１ ＝ ０．１００

图 １３　 α＝４°时 ζ１ ＝０．１００ 的弯曲火箭弹速度云图

Ｆｉｇ．１３　 Ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｔｈｅ ｂｅｎｄｅｄ ｒｏｃｋｅｔ ｗｉｈｔ ζ１＝０．１００ ａｔ α＝４°
　 注：彩图见电子版（ｈｔｔｐ：／ ／ ｈｉｔ．ａｌｌｊｏｕｒｎａｌｓ．ｃｎ）（２０１６年第１０期）

３　 结　 论

１） 推导了考虑轴向力作用的 Ｅｕｌｅｒ⁃Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ 梁
的传递矩阵，将某真实火箭弹简化成自由－自由的

非均质 Ｅｕｌｅｒ⁃Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ 梁，应用多体系统传递矩阵

法计算了其频率和振型．
２） 采用基于 ＳＳＴ ｋ－ω 湍流模型的 ＣＦＤ 方法计
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算了该火箭弹在不同 Ｍａ 数、不同攻角下的气动力

系数，与实验数据相比最大误差不超过 １０％，证明

了采用数值方法计算火箭弹气动力系数分布可以保

证足够的精度以及采用数值方法验证弯曲火箭弹气

动力建模的可行性．
３） 基于该火箭弹 １ 阶振型建立了两种不同变

形程度的弯曲弹体模型，在准定常理论和线性理论

的假设条件下，结合气动力系数导数进行两个弯曲

模型的气动力计算，得到了 Ｍａ＝ ２，不同攻角两个模

型的单位长度升力系数分布和阻力系数分布，并采

用 ＣＦＤ 方法对计算结果进行验证．通过验证发现，
该火箭弹在实际飞行可能的变形范围内，基于准定

常理论和线性理论的柔性弹箭气动力计算方法结果

精度较好，在远超于实际的大变形时，该方法在弹头

和弹身处仍具有一定精度，但尾部误差较大，计算精

度降低．
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