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正、余弦指令控制方式旋转导弹气动特性分析
徐一航，陈少松，魏　 恺，邱佳伟

（南京理工大学 能源与动力工程学院， 南京 ２１００９４）

摘　 要： 为了研究正、余弦控制式鸭舵对旋转导弹气动特性的影响，在 ＣＦＤ 软件中采用嵌套网格方法模拟导弹的旋转和鸭舵

的偏转。 在与风洞试验结果进行对比，验证了数值模拟准确性基础之上，对不同转速、迎角、马赫数下正、余弦控制方式旋转

导弹的气动特性进行数值模拟，得出如下结论：当采用相同最大舵偏角时，导弹进行正、余弦控制时其法向力系数要比静态条

件下小，其侧向力系数和偏航力矩系数要比静态条件下大；导弹进行正、余弦控制时的偏航力矩系数大小要比不控时小；转速

的变化对全弹法向力、侧向力特性以及鸭舵提供的法向力影响相对较小；亚声速条件下导弹的侧向力系数和偏航力矩系数数

值比超声速条件下大；导弹做锥进运动时，合成迎角 Г 的变化对周期平均升力系数和侧向力系数影响较小， Г 的变大会使周期

平均偏航力系数、周期平均阻力系数数值变大；旋转效应是正、余弦控制方式旋转导弹产生侧向力的原因，并且鸭舵、尾翼产

生的侧向力占主导地位。
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　 　 为简化控制系统、降低控制成本，导弹采用旋转

体制来实现单通道控制［１］，随着近几年舵机技术的

发展，导弹舵系统小型化水平的不断提高，采用双通

道控制的旋转导弹应运而生［２］。 双通道控制的旋

转导弹是将两对舵的指令进行正、余弦分解，使导弹

在任意滚转位置上的控制力始终指向所要求的控制

合力方向，通过调节指令的初始相位来控制导弹的

机动方向。
目前，国内外已有很多学者对旋转导弹的气动

特性和带有鸭舵控制的旋转导弹稳定性进行了相关

研究。 Ｙｉｎ 和吴放等［３－５］ 对带有尾翼的旋转导弹进

行了数值模拟，结果表明尾翼的前缘激波、背风区的



分离涡和翼根流动是造成弹体在不同迎角下马格努

斯效应出现非线性特征的主要原因，尾翼产生的周

期平均侧向力方向与弹身相反。 Ｙｉｎ 等［６］ 研究了带

有不控鸭舵的旋转导弹，结果表明鸭舵产生的周期

平均侧向力方向与尾翼相同。 鸭舵产生的洗流随迎

角的增大先与弹身分离涡融合、而后远离弹身，这导

致尾翼的侧向力先增大后减小。 Ｇｅｎｅ［７－８］ 等对采用

正弦控制方式导弹的稳定性进行了分析，发现鸭舵

的偏转是导致飞行不稳定的潜在因素。 Ｔｏｂａｋ 等［９］

研究发现：初始扰动、马格努斯力和力矩是导致锥形

运动的主要因素。 Ｎｉｃｏｌａｉｄｅｓ 和卢天宇等［１０－１１］ 发现

旋转诱导产生的面外力和力矩是产生锥形运动的重

要因素。
目前，国内外关于正、余弦指令控制旋转导弹气

动特性的研究相对较少，工程上也常采用不同滚转

角、舵偏角下的静态试验结果与仿真数据来代替动

态的过程。 以俯仰控制为例，虽然通过正、余弦指令

的分解使得两对鸭舵产生的侧向力相互抵消，但是

由于弹体旋转耦合鸭舵的正、余弦偏转对全弹气动

特性的影响需要进一步明确，对于锥进运动过程中

鸭舵偏转耦合弹体锥进运动的气动特性尚不清楚。
由于导弹旋转、鸭舵的正余弦偏转是动态的气动过

程，通过风洞试验对其研究难度较大。 因此，本文采

用数值计算的方法，通过 ＣＦＤ 软件 ＡＮＳＹＳ Ｆｌｕｅｎｔ
２０２１ Ｒ１ 研究了正、余弦控制方式旋转导弹在不同

马赫数、迎角和锥进运动条件下的气动特性。 通过

重叠网格来实现鸭舵的偏转运动，用旋转坐标系方

法实现导弹的旋转，通过用户自定义函数来实现鸭

舵的正、余弦偏转和导弹的锥进运动。

１　 几何模型与数值仿真方法

１．１　 几何模型

本文采用的几何模型如图 １ 所示，头部装有四

片鸭舵，鸭舵通过对正、余弦指令进行分解，可对导

弹进行俯仰、偏航操纵。 定义舵偏角为 δ，滚转角为

φ，迎角为 α，由弹头向弹尾看去导弹顺时针旋转为

正，φ ＝ ０°时导弹为十字状态、φ ＝ ４５°时导弹为 × 字

状态。 参考长度为全弹长 Ｌ，参考面积 Ｓ ＝πＤ２ ／ ４，参
考点取质心 ０．５６Ｌ。
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图 １　 鸭式布局导弹模型

Ｆｉｇ．１　 Ｃａｎａｒｄ ｌａｙｏｕｔ ｍｉｓｓｉｌｅ ｍｏｄｅｌ

１．２　 网格划分与动态仿真

图 ２ 为正、余弦指令控制方式旋转导弹在一个

自旋周期内的控制方式示意图。 当导弹要进行法向

控制时，如图 ２（ａ）所示两片鸭舵产生向上的力。 随

着导弹的旋转，鸭舵的舵偏角会进行正、余弦分解

（如图 ２（ｂ）、（ｃ）所示），在舵面法向力是线性分布

的前提下，通过正、余弦指令的分解使得两对鸭舵产

生的侧向力相互抵消。 当导弹要进行侧向或者其它

方向的控制时，只需将合力的方向进行相应的偏转

即可实现。
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图 ２　 模拟工况示意图

Ｆｉｇ．２　 Ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

　 　 图 ３ 展示了三维结构六面体网格，超声速条件

下，扰动只能在马赫锥内部顺流传播，上游的流场不

受扰动波的影响。 为了节约计算资源，超声速远场

网格向前延伸 １ 倍弹长，向后延伸 １０ 倍弹长，径向

约 ２０ 倍弹径。 亚声速条件下，扰动的影响域为全流

场。 因此，亚声速远场网格向前延伸 １０ 倍弹长，向
后延伸 １０ 倍弹长，径向约 ２０ 倍弹径。 设置第一层

网格高度为 １．８×１０－６以保证 ｙ ＋ ＜ １， 将网格内边界

设置为无滑移绝热壁。 导弹的自旋是通过重叠网格

区域的网格运动实现的，重叠网格技术是将一个背

景网格与多个部件网格进行组合，每一套网格单独

进行结构化网格划分。 在 ＣＦＤ 中采用插值法获得

背景网格与部件网格中的数据，网格重叠区域采用

最小二乘法进行插值，网格重叠的边界处采用三线

性插值的方式传递数据。 数值计算中，背景网格为

亚声速和超声速压力远场，弹体和鸭舵均采用部件

网格，外部边界条件设置为 Ｏｖｅｒｓｅｔ。 弹体的转动采

用旋转坐标系方法，鸭舵偏转耦合弹体摆动通过
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ＵＤＦ 实现，当导弹只做自旋运动时鸭舵的运动方程

为

ωｘ ＝ ω１

ωｙ ＝ ω２ｓｉｎ（ω１ ｔ）ｓｉｎ（ω１ ｔ）
ωｚ ＝ － ω２ｓｉｎ（ω１ ｔ）ｃｏｓ（ω１ ｔ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１）

当导弹做锥进运动时，弹体的运动方程为

ωｘ ＝ ω１ｃｏｓ（α）
ωｙ ＝ （ω１ ＋ ω３）ｓｉｎ（α）ｃｏｓ（ω３ ｔ）
ωｚ ＝ － （ω１ ＋ ω３）ｓｉｎ（α）ｓｉｎ（ω３ ｔ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２）

鸭舵相对于导弹的运动方程为（采用 Ｒｅｌａｔｉｖｅ
Ｍｏｔｉｏｎ 方法实现鸭舵相对于弹体的正、余弦偏转）

ωｘ ＝ ０
ωｙ ＝ ０
ωｚ ＝ － ω２ｓｉｎ（ω１ ｔ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

　
ωｘ ＝ ０
ωｙ ＝ ０
ωｚ ＝ － ω２ｃｏｓ（ω１ ｔ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（３）

图 ３　 流场网格示意图

Ｆｉｇ．３　 Ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｍｅｓｈ

１．３　 风洞试验与数值可信度验证

１．３．１　 静态风洞试验

试验在南京理工大学采用 ＨＧ－４ 号风洞进行。

ＨＧ－４ 风洞为直流下吹暂冲式闭口亚、跨、超声速风

洞，试验段截面尺寸为 ３００ ｍｍ×３００ ｍｍ，试验段长

为０．６ ｍ，试验马赫数范围为 ０．５～４．５，攻角变化范围

为－４° ～８°，本试验段中的阻塞度为 ０．６６５％，天平载

荷能力与静校指标性能如表 １ 所示。 试验为静态试

验，采用图 １ 中的模型、图 ４ 所示的 ４ 种舵偏与滚转

状态组合来进行试验，从而实现正、余弦指令的

模拟。

O O

OO

Z Z

ZZ

Y Y

YY

15?

45?30?

(1)φ＝0? (2)φ＝15?

(3)φ＝30? (4)φ＝45?

δ2＝10?δ1＝10?

δ2＝10?

δ1＝2.68?

δ1＝2.68?
δ2＝10?

δ1＝10?
δ2＝10?

图 ４　 试验工况图

Ｆｉｇ．４　 Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｃａｓｅｓ

表 １　 天平载荷能力与静校指标性能

Ｔａｂ．１　 Ｂａｌａｎｃｅ ｌｏａｄ ｃａｐａｃｉｔｙ ａｎｄ ｓｔａｔｉｃ ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ ｉｎｄｅｘ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

项目 Ｙ ／ Ｍ１ Ｍｚ ／ Ｍ２ Ｘ Ｍｘ Ｚ ／ Ｍ５ Ｍｙ ／ Ｍ６

设计载荷（Ｎ，Ｎ·ｍ） ２００ １０ １６０ ３．０ １００ ５．０

校准载荷（Ｎ，Ｎ·ｍ） ２００ ９ １６０ ３．２ ９６ ４．８

零点漂移（％） ０．０８ ０．０７ ０．０４ ０．０５ ０．０７ ０．０５

绝对误差（Ｎ，Ｎ·ｍ） ０．２ ０．００９ ０．２４ ０．００４５ ０．１ ０．００５

静校准度（％） ０．１ ０．１ ０．１５ ０．１５ ０．１ ０．１

极限误差（％） ０．３ ０．３ ０．４５ ０．４５ ０．３ ０．３

综合精度（％） ０．０２ ０．０２ ０．０８ ０．０９ ０．０２ ０．０３

　 　 图 ５ 和 ６ 分别为采用重叠网格计算的 Ｍａ ＝ ２、
φ ＝ ３０°时（即工况 ３）法向力系数和侧向力系数随

迎角变化曲线。 随着迎角的增加，侧向力系数先增

大后减小。 但是侧向力系数较小，这是由于两对鸭

舵在各自的位置舵偏角不同，因此在侧向上的力相

互抵消。 图 ７ 为Ｍａ ＝ ２、α ＝ ４°时侧向力系数随滚转

角变化曲线，由于鸭舵进行了正余弦指令的分解，因
此侧向力相对较小。 图 ５ ～ ７ 中数值模拟的结果与

试验值吻合较好，说明采用静态的重叠网格对该导

弹进行数值模拟具有可信度。
１．３．２　 动态数值可信度验证

为了进一步验证采用动态的重叠网格对旋转导

弹气动特性数值模拟的准确，采用 ＦＭ－３ 导弹的试

验结果进行验证。 ＦＭ－３ 导弹有一个半球形头部，
圆柱段弹身，四个尾翼和一对鸭舵，鸭舵部分的重叠

网格如图 ８ 所示。 当导弹旋转时，鸭舵由一个具有
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恒定速率的执行器进行驱动。 执行器信号在±１ 之

间根据指令信号和抖动信号的两个正弦波和进行触

发，指令信号用滚转速率调制，抖动信号用抖动频率

调制。 指令信号相对于抖动信号的振幅比称为指令

水平，它反映了试图机动的强度。 图 ９ 为导弹滚转

速率为 ８．７５ Ｈｚ，鸭舵抖动速率为３５ Ｈｚ，指令水平为

１００％时鸭舵俯仰指令示意图［１２－１３］。

1.75

1.50

1.25

1.00

0.75

0.50

0.25

0

-0.25
-2 0 2 4 6 8

α/(?)

EXP
CFD

C n

图 ５　 Ｍａ＝２、φ＝３０°时升力系数随迎角变化曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｈａｎｇｅｓ ｗｉｔｈ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ａｔ Ｍａ ＝ ２，
φ ＝ ４５°

-2 0 2 4 6 8
α/(?)

EXP
CFD0.04

0.02

0

-0.02

-0.04

C Z

图 ６　 Ｍａ＝２、φ＝３０°时侧向力系数随迎角变化曲线

Ｆｉｇ．６　 Ｌａｔｅｒａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｈａｎｇｅｓ ｗｉｔｈ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ａｔ
Ｍａ ＝ ２， φ ＝ ３０°

EXP
CFD

-0.005

-0.010

-0.015

-0.02

-0.025
0 7.5 15.0 22.5 30.0 37.5 45.0

φ/(?)

C Z

图 ７　 Ｍａ＝２、α＝４°时侧向力系数随滚转角变化曲线

Ｆｉｇ．７　 Ｌａｔｅｒａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｈａｎｇｅｓ ｗｉｔｈ ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ ａｔ Ｍａ ＝

２， α ＝ ４°

图 ８　 ＦＭ－３ 嵌套网格示意图

Ｆｉｇ．８　 ＦＭ－３ ｏｖｅｒｓｅｔ ｍｅｓｈ

2.5
2.0
1.5
1.0
0.5
0

-0.5
-1.0
-1.5
-2.0
-2.5

φ/(?)

指令信号
抖动信号
指令信号+抖动信号
鸭舵俯仰信号

控
制

信
号

0 3060 90120150180210240270300330360

图 ９　 鸭舵俯仰指令示意图（导弹滚转速率 ８．７５ Ｈｚ，鸭舵抖

动速率 ３５ Ｈｚ，指令水平 １００％）
Ｆｉｇ．９ 　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃａｎａｒｄ ｐｉｔｃｈｉｎｇ ｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ （ Ｔｈｅ

ｍｉｓｓｉｌｅ ｒｏｌｌ ｒａｔｅ ｉｓ ８．７５ Ｈｚ， ｔｈｅ ｃａｎａｒｄ ｄｉｔｈｅｒ ｒａｔｅ ｉｓ ３５
Ｈｚ， ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｍｍａｎｄ ｌｅｖｅｌ ｉｓ １００％）

　 　 图 １０ 和 １１ 为 ＦＭ－３ 采用重叠网格方法得到的

法向力系数与试验值的对比，导弹滚转速率为

８．７５ Ｈｚ，鸭舵抖动速率为 ３５ Ｈｚ，鸭舵的最大舵偏角

为 １５°，马赫数为 １．６，迎角为 ０°和 ３°。 采用 ｋ － ω
ＳＳＴ 模型得到的数值模拟结果与试验值吻合较好。
由于鸭舵的抖动，这会导致法向力系数的突变，尤其

是在迎角为 ０°时，导弹的周期平均法向力全部是由

鸭舵的抖动所产生的。 从图 １０ 和 １１ 能够看出，采
用数值模拟能够较好的模拟法向力系数的变化规

律。 因此，采用重叠网格方法模拟鸭舵和弹体的耦

合运动具有一定的可信度。

φ/(?)

0 3060 90120150180210240270300330360

0.8

0.6

0.4

0.2

0

-0.2

-0.4

-0.6

C n

数值模拟
实验值

图 １０　 ＦＭ－３ 法向力系数对比曲线（Ｍａ＝１．６，α＝０°）
Ｆｉｇ．１０　 ＦＭ－３ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ （Ｍａ ＝ １．６，α ＝ ０°）
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φ/(?)

30 6090120150180210240270300330360

数值模拟
实验值

1.2

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0

C n

图 １１　 ＦＭ－３ 法向力系数对比曲线（Ｍａ＝１．６，α＝３°）
Ｆｉｇ．１１　 ＦＭ－３ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ （Ｍａ ＝ １．６，α ＝ ３°）

２　 数值计算分析

２．１　 舵偏角对气动特性的影响

图 １２ 为马赫数为 ２ 时法向力系数随迎角变化

曲线，其中数值模拟是采用重叠网格进行正、余弦方

式打舵计算得到的旋转导弹周期平均值，其最大舵

偏值 δｍ 分别为 ０°和 １０° （δｍ ＝ ０°时即为导弹旋转而

鸭舵没有进行摆动控制的状态， δｍ ＝ １０°时即为导

弹旋转且鸭舵进行了正、余弦控制摆动的状态）。
试验值是滚转角为 ４５°时（即导弹×字状态）静态风

洞试验结果。 ０°舵偏时，静态试验结果与动态数值

模拟周期平均结果吻合较好，这是由于导弹的纵向

气动特性受转速变化影响很小［１４］。 １０°舵偏时，静
态试验结果比动态数值模拟周期平均结果大，这是

由于在正、余弦控制过程中鸭舵的舵效理论上为最

大机械舵偏角舵效的 ５０％。 将舵偏 ０°和 １０°正、余
弦控制法向力系数的差值除以静态试验中舵偏 ０°
和 １０°法向力系数的差值，便得到了如表 ２ 所示的

舵效。 随着迎角的增加，正、余弦控制的舵效逐渐降

低。

δm=0?,ωx=360rad/s,CFD
δ=0?,φ=45?,CFD
δ=0?,φ=45?,EXP
δm=10?,ωx=360rad/s,CFD
δ=10?,φ=45?,CFD
δ=10?,φ=45?,EXP

2.5

2.0

1.5

1.0

0.5

2 4 6 8 10 12 14
α/(?)

C n

图 １２　 Ｍａ＝２ 时法向力系数随迎角变化曲线

Ｆｉｇ．１２　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｗｉｔｈ ａｔｔａｃｋ ａｎｇｌｅ ａｔ
Ｍａ ＝ ２

　 　 图 １３ 和 １４ 分别为侧向力系数和偏航力矩系数

随迎角的变化曲线。 对于静态的风洞试验，其侧向

力系数和偏航力矩系数较小。 但是对于动态的数值

模拟结果，其侧向力系数和偏航力矩系数数值较大，
这是由于导弹的旋转导致了马格努斯效应的产生。
对于侧向力系数， δｍ ＝ ０°时其随着迎角的增大先增

大后减小， δｍ ＝ １０°时其随着迎角的增大而增大，偏
航力矩系数均随着迎角的增大而减小。

δm=0?,ωx=360rad/s,CFD
δ=0?,φ=45?,CFD
δ=0?,φ=45?,EXP
δm=10?,ωx=360rad/s,CFD
δ=10?,φ=45?,CFD
δ=10?,φ=45?,EXP
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C Z
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图 １３　 Ｍａ＝２ 时侧向力系数随迎角变化曲线

Ｆｉｇ．１３　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｗｉｔｈ ａｔｔａｃｋ ａｎｇｌｅ ａｔ
Ｍａ ＝ ２

δm=0?,ωx=360rad/s,CFD
δ=0?,φ=45?,CFD
δ=0?,φ=45?,EXP
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δ=10?,φ=45?,EXP
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图 １４　 Ｍａ＝２ 时偏航力矩系数随迎角变化曲线

Ｆｉｇ．１４　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｍｏｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｗｉｔｈ ａｔｔａｃｋ ａｎｇｌｅ ａｔ
Ｍａ ＝ ２

表 ２　 Ｍａ＝２ 时正、余弦控制鸭舵舵效

Ｔａｂ．２　 Ｃａｎａｒｄ ｅｆｆｅｃｔ ｕｎｄｅｒ ｓｉｎｅ ａｎｄ ｃｏｓｉｎｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔ Ｍａ ＝ ２

迎角 ／ （ °） 舵效 ／ ％

２ ６６．０８１
４ ５５．３６９
６ ４８．７１１
８ ３６．０５７

２．２　 旋转对气动特性的影响

与静态试验相比，动态旋转时导弹的侧向力系

数大幅增加。 图 ７ 中给出了不旋转时导弹侧向力系

数随滚转角的变化曲线，数值模拟值与风洞试验值

吻合较好，其侧向力系数均为较小的值，这说明由于

鸭舵洗流的不对称对导弹的侧向力的影响较小，而
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旋转效应是引起导弹产生侧向力原因。 为了进一步

的说明旋转效应对导弹侧向力特性的影响，图 １５ 给

出了马赫数为 ２、迎角为 ６°、滚转角 φ ＝ ２５°时静态

与动态旋转时导弹不同截面流线图与表面压力分

布，其中静态条件下的鸭舵舵偏角与动态时导弹滚

转至 φ ＝ ２５°时的鸭舵舵偏角相同。 此时，静态条件

下导弹的侧向力系数为－０．０１１ ８７，动态旋转条件下

导弹的侧向力系数为 ０．１３５ ９１，这表明由于旋转耦

合鸭舵偏转导致弹身压力分布不对称，从而导致侧

向力的出现。

x/L=0.3静态 x/L=0.3动态旋转 x/L=0.3弹体表面压力系数(Cp)

x/L=0.55静态 x/L=0.55动态旋转 x/L=0.55弹体表面压力系数(Cp)

动态旋转φ=65?
静态φ=65?

动态旋转φ=65?
静态φ=65?

动态旋转φ=65?
静态φ=65?

x/L=0.84静态 x/L=0.84动态旋转 x/L=0.84弹体表面压力系数(Cp)

动态旋转φ=65?
静态φ=65?

x/L=0.97动态旋转 鸭舵和尾翼的侧向力系数x/L=0.97静态

尾翼 鸭舵

图 １５　 Ｍａ＝２、攻角 α＝６°、滚转角 φ＝２５°时静态与动态旋转时导弹不同截面流线图与表面压力分布

Ｆｉｇ．１５　 Ｆｌｏｗ ｄｉａｇｒａｍ ａｎｄ ｓｕｒｆａｃｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｍｉｓｓｉｌｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｅｃｔｉｏｎｓ ｕｎｄｅｒ ｓｔａｔｉｃ ａｎｄ ｄｙｎａｍｉｃ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｗｈｅｎ Ｍａ ＝ ２，
α ＝ ６°， φ ＝ ２５°
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　 　 表 ３ 给出了此时两种状态下不同部件的侧向力

系数。 可以看出，由旋转引起的导弹侧向力中鸭舵

和尾翼占到了绝大部分，并且弹身产生的侧向力方

向与鸭舵、尾翼产生的侧向力方向相反。 从流线图

可以看出，静态条件下弹体周围的流场比较对称，而
动态旋转条件下弹体周围流场向一侧偏移。 ｘ ／ Ｌ ＝
０．３ 处位于鸭舵后较近的位置，此时静态条件下弹

体表面压力系数分布要比动态旋转条件下的更不对

称，这是由于鸭舵洗流的不对称导致的结果。 但是

随着 ｘ ／ Ｌ 的增加，静态条件下弹体表面压力系数分

布变得对称，而动态旋转条件下弹体表面压力系数

分布始终是不对称的。 动态旋转条件下尾翼和鸭舵

产生的侧向力要比静态条件下大很多。 因此，旋转

效应是正、余弦控制方式旋转导弹产生侧向力的原

因，并且鸭舵、尾翼产生的侧向力占主导地位。
表 ３　 部件侧向力系数

Ｔａｂ．３　 Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ ｌａｔｅｒａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
Ｃｚ 静态 动态旋转

全弹 －０．０１１ ８７ ０．１３５ ９１
鸭舵 －０．０００ ９２ ０．０５４ ９８
尾翼 －０．００２ ２６ ０．１４２ ６２
弹身 －０．００８ ６９ －０．０６１ ６９

　 　 为了分析转速的变化对导弹气动特性的影响，图
１６ 为不同转速下、最大舵偏角 δｍ ＝ １０°、４°迎角时采

用正、余弦指令打舵的旋转导弹法向力系数、侧向力

系数随转速变化曲线。 可以看出，转速的变化对全弹

法向力、侧向力特性影响相对较小。 对于旋转导弹来

说，其法向力主要由尾翼和鸭舵提供，国内外研究表

明转速的变化对不控时的旋转导弹法向力特性影响

较小［３，５－６，１４］。 图 １７ 为正余弦控制下不同转速导弹一

个旋转周期内鸭舵提供的法向力变化曲线，转速的变

化对鸭舵周期法向力系数影响很小，因此转速对全弹

的法向力特性影响较小。 图 １８ 为正余弦控制下不同

转速导弹一个旋转周期内鸭舵提供的侧向力系数变

化曲线，对于导弹来说其转速相对较低，因此在这一

范围内导弹的侧向力系数随转速变化较小。
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图 １６　 Ｍａ＝２、α＝４°时法向力系数、侧向力系数随转速变化曲线
Ｆｉｇ． １６ 　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｎｄ ｌａｔｅｒａｌ ｆｏｒｃｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｈａｎｇｉｎｇ ｗｉｔｈ ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ ｓｐｅｅｄ ａｔ Ｍａ ＝ ２，
α ＝ ４°
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图 １７　 不同转速下导弹一个旋转周期内鸭舵提供的法向力

变化曲线

Ｆｉｇ．１７　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｃａｎａｒｄ ｉｎ ｏｎｅ
ｒｏｔａｔｉｏｎ ｐｅｒｉｏｄ ｏｆ ｔｈｅ ｍｉｓｓｉｌｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ
ｓｐｅｅｄｓ

0.12

0.08

0.04

0

-0.04

-0.08

-0.12
0 60 120 180 240 300 360

C n

θ/(?)

ωx=180r/min
ωx=360r/min
ωx=600r/min

图 １８　 不同转速下导弹一个旋转周期内鸭舵提供的侧向力

变化曲线

Ｆｉｇ．１８ 　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｆｏｒｃｅ ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｃａｎａｒｄ ｉｎ ｏｎｅ
ｒｏｔａｔｉｏｎ ｐｅｒｉｏｄ ｏｆ ｔｈｅ ｍｉｓｓｉｌｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒｏｔａｔｉｏｎａｌ

ｓｐｅｅｄｓ

２．３　 马赫数对气动特性的影响

图 １９ 是不同马赫数下转速 ωｘ ＝ ３６０ ｒａｄ ／ ｓ 时导

弹侧向力系数、偏航力矩系数随马赫数变化曲线。
在亚声速条件下，导弹的侧向力系数和偏航力矩系

数数值较大，尤其是偏航力矩系数。 图 ２０ 为侧向力

系数沿弹轴分布曲线，可以看出亚声速条件下鸭舵

和尾翼产生的侧向力要比超声速条件下的大。 并且

在亚声速条件下扰动的传播是全流场的，与超声速

相比，亚声速条件下在鸭舵和尾翼之前即出现较大

的侧向力分布。
２．４　 锥进运动对气动特性的影响

采用重叠网格方法，运用 １．２ 节中介绍的部件

网格运动技术，让导弹做如图 ２１ 所示的锥进运动，
在锥进运动过程中鸭舵进行正、余弦指令打舵控制，
最大舵偏角 δｍ ＝ １０°。 锥进运动过程中导弹自转速

率 ωｘ ＝ ３６０ ｒ ／ ｍｉｎ，导弹锥进速率 ωｋ ＝ １２０ ｒ ／ ｍｉｎ，合
成迎角（锥进角） Г 为 ５°和 １０°， ｏａ 为锥进运动起始
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位置， ϕ 沿顺时针为正。 在导弹进行锥进运动的过

程中，鸭舵进行的正、余弦控制方向始终指向 ｙ 轴

正向。
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图 １９　 侧向力系数、偏航力矩系数随马赫数变化曲线

Ｆｉｇ．１９　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｎｄ ｙａｗ ｍｏｍｅｎｔ
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图 ２０　 侧向力系数沿弹轴分布曲线

Ｆｉｇ．２０　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｅｌａｓｔｉｃ
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图 ２１　 锥进运动示意图

Ｆｉｇ．２１　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｏｎｉｎｇ ｍｏｔｉｏｎ

　 　 图 ２２ ～ ２５ 为导弹做锥进运动时两个锥进运动

周期内导弹的阻力系数、升力系数、侧向力系数和偏

航力矩系数曲线。 其阻力系数平均值分别为

－０．８２３ １９和－１．１１６ ５６。 其升力系数平均值分别为

０．２１９ １８ 和 ０． ２１５ ５５，侧向力系数平均值分别为

０．００８ １３和 ０． ００５ １１，偏航力系数平均值分别为

－０．００７ ６３和－０．０１７ ８７。 合成迎角 Г 的变化对周期

平均升力系数和侧向力系数影响较小， Г 的变大会

使周期平均偏航力系数数值变大，周期平均阻力系

数数值变大。
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图 ２２　 锥进运动过程中导弹阻力系数曲线
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图 ２３　 锥进运动过程中导弹升力系数曲线

Ｆｉｇ．２３　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｍｉｓｓｉｌｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｕｒｉｎｇ ｃｏｎｉｎｇ ｍｏｔｉｏｎ
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图 ２４　 锥进运动过程中导弹侧向力系数曲线
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图 ２５　 锥进运动过程中导弹偏航力矩系数曲线

Ｆｉｇ．２５　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｍｉｓｓｉｌｅ ｙａｗ ｍｏｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｕｒｉｎｇ ｃｏｎｉｎｇ ｍｏｔｉｏｎ
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　 　 图 ２６ 和 ２７ 分别为锥进运动过程中舵面升力系

数和侧向力系数曲线，舵面产生的周期平均升力系

数为 ０．０５０ ７７ 和 ０．０４９ ８７，周期平均侧向力系数为

０．００４ ７３ 和 ０．０１０ １。 合成迎角 Г 的变化对鸭舵产生

的周期平均升力影响较小， Г 的变大会使周期平均

侧向力系数变大， Г ＝ １０°时曲线的极值均要比 Г ＝
５°时大，鸭舵的侧向力变大会增加导弹的偏航力矩

系数。
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图 ２６　 锥进运动过程中舵面升力系数曲线

Ｆｉｇ．２６　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｃａｎａｒｄ ｓｕｒｆａｃｅ ｄｕｒｉｎｇ ｃｏｎｉｎｇ
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图 ２７　 锥进运动过程中舵面侧向力系数曲线

Ｆｉｇ． ２７ 　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｎ ｃａｎａｒｄ ｓｕｒｆａｃｅ
ｄｕｒｉｎｇ ｃｏｎｉｎｇ

３　 结　 论

１）当采用相同最大舵偏角时，导弹进行正、余弦

控制时其法向力系数要比静态条件下小，其侧向力系

数和偏航力矩系数要比静态条件下大。 导弹进行正、
余弦控制时的偏航力矩系数大小要比不控时小。

２）旋转效应是正、余弦控制方式旋转导弹产生

侧向力的原因，并且鸭舵、尾翼产生的侧向力占主导

地位。 转速的变化对全弹法向力、侧向力特性以及

鸭舵提供的法向力、侧向力影响相对较小。
３）导弹做锥进运动时， 合成迎角 Г 的变化对周

期平均升力系数和侧向力系数影响较小，Г 的变大

会使周期平均偏航力系数数值和周期平均阻力系数

数值变大。
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