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摘　要：以经典的机翼／挂架／导弹组合模型为例，采用重叠网格软件系统和计算流体力学技术，从机弹
干扰工况简化和气动干扰特性影响因素分析两个方面对外挂式导弹机弹分离气动干扰特性进行研究。导弹

分离轨迹参数和气动干扰系数的数值预示结果与捕获轨迹试验结果吻合，表明该计算方法能有效预测机弹

分离轨迹和分析导弹与载机间复杂气动干扰现象。根据计算流体力学结果，从马赫数、机翼攻角、导弹攻角

等方面，给出导弹在不同分离工况下的气动干扰规律，并采用增量系数法对缺失工况进行一阶外插处理的气

动干扰数据外推方法，可应用于机载外挂空基武器的机弹分离轨迹预示和气动干扰特性设计中，具有重要的

工程应用价值。
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　　导弹与载机分离过程中存在机弹干扰和机弹
相对运动现象，从而产生复杂的流场结构和多体

间的气动干扰。因此，正确认识机弹分离运动的

复杂流动结构、气动干扰特性及导弹与载机的相

对运动规律，是保证载机与导弹安全分离的基础，

是导弹正常起控、有效飞行的前提。所以，机弹分

离气动干扰特性设计技术已成为机载武器系统研

制的重要研究内容和核心技术。

目前，国内外研究导弹与载机分离轨迹与气

动干扰问题的方法主要包括风洞试验［１］、计算流

体力学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）和飞
行试验三种。风洞试验包括捕获轨迹试验

（ＣａｐｔｉｖｅＴｒａｊｅｃｔｏｒｙＳｙｓｔｅｍ，ＣＴＳ）和网格测力试
验，可以直接获得分离轨迹中导弹的运动参数、导

弹在载机干扰流场下的气动干扰特性。但是，风

洞试验一般会受到模型尺寸、投放条件、试验成本

及进度等方面的限制而不能大量开展。飞行试验

具有真实性、直观性强、可信度高等优点，但为确

保飞行试验中载机和飞行人员的绝对安全，飞行

试验只有在翔实的风洞试验和理论研究的基础上

 收稿日期：２０１７－０２－１９
基金项目：国家自然科学基金资助项目（１１５０２２６７）
作者简介：范晶晶（１９８４—），女，陕西宝鸡人，高级工程师，博士，Ｅｍａｉｌ：ｊｉｎｇ３１０５０２３０＠ａｌｉｙｕｎ．ｃｏｍ



国 防 科 技 大 学 学 报 第４０卷

才能进行。因此，２０世纪９０年代以后，国内外大
多采用以ＣＦＤ为主、风洞试验为辅，计算和试验
相结合的方法预示机弹分离轨迹和研究机弹分离

气动干扰特性［２－５］。

本文针对吊挂式导弹机弹分离轨迹及气动干

扰特性问题，首先阐述了试验和数值研究方法，其

次从机弹干扰工况的简化和机弹分离气动干扰特

性影响规律分析两个方面对吊挂式导弹的分离特

性和干扰特性进行了系统的研究。

１　研究方法

１．１　试验方法

ＣＴＳ试验由风洞及模型设备、六自由度运动
机构（６ＤｅｇｒｅｅＯｆＦｒｅｅｄｏｍ，６ＤＯＦ）和计算机系统
相互配合，通过对导弹等外挂物气动载荷的测量、

运动轨迹的计算和６ＤＯＦ机构对外挂物位置的控
制完成导弹等外挂物分离轨迹的预示［６］，试验过

程见图１。ＣＴＳ试验的主要目的是获得载机飞行
工况下，导弹的离机轨迹和离机过程中不同位置

和姿态下的干扰气动力和气动力矩，初步判断导

弹与载机是否能够安全分离。

图１　ＣＴＳ试验示意图［５］

Ｆｉｇ．１　ＣＴＳｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｓｅｃｔｉｏｎ［５］

ＣＴＳ试验是一种静态的试验方法［７］，不能获

取导弹线性运动和角运动所诱导的影响，一般适

用于诱导影响较弱的分离，如重力投放导弹，而对

于诱导影响较强或可能发生翻滚的不稳定分离试

验应采用自由投放试验［８］。ＣＴＳ分离轨迹为给定
状态下的轨迹，若导弹质量特性或投放状态发生

变化，则已有的轨迹数据就不能继续使用。所以，

ＣＴＳ试验获得的轨迹十分依赖于试验的工况和导
弹的质量特性。

在载机系统内，干扰气动力系数是导弹相对

载机位置和姿态的函数。因此，网格测力试验采

用与ＣＴＳ试验相同的装置，将导弹定位在相对载
机预先选定的位置和姿态，通常是正交的网格上，

得到每个网格点上干扰气动力系数数据，用以研

究导弹在载机干扰流场下的气动特性。网格测力

试验也是一种静态的试验方法，而且这些干扰气

动系数只适用于给定的载机和导弹组合，不可以

“外插”用于相同载机、不同导弹或不同载机、不

同导弹的组合［７］。

１．２　数值方法

随着计算机性能的提高和计算流体力学方

法的迅速发展，基于动网格技术，采用 ＣＦＤ方
法［９］耦合６ＤＯＦ刚体运动方程，可以预示机弹分
离轨迹和导弹在载机干扰流场下的气动特性。

对机弹分离轨迹进行直接数值预示时，需要在

每一时间步上生成计算网格、求解流动方程获

得气动力和气动力矩、在此基础上求解刚体运

动方程获得导弹的轨迹和姿态。因此，采用

ＣＦＤ方法预示机弹分离轨迹需要选择合理的动
网格技术。

导弹相对载机存在位置和姿态的变化，需

要根据相应的计算状态调整网格达到覆盖不同

计算区域的目的。通常使用的动网格技术一般

分为重构、变形和重叠三类，包括重构类的非结

构网格［１０－１１］、自适应笛卡尔网格［１２－１３］，弹性变

形与局部重构相结合的动态非结构网格［１４］、结

构重叠网格和非结构／混合重叠网格［１５－１６］。

由于重叠网格对复杂构型飞行器具有良好的

适应性，本文采用自主开发的结构重叠网格软件

系统［１７－１９］，数值预示机弹分离轨迹和导弹在载机

干扰流场下的气动特性，机弹分离模拟流程图见

图２。

图２　基于重叠网格的机弹分离模拟流程图

Ｆｉｇ．２　Ｐｉｐｅｌｉｎｅｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｔｏｒｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｕｓｉｎｇｔｈｅｏｖｅｒｓｅｔｇｒｉｄｍｅｔｈｏｄ
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２　机弹干扰工况的简化

通过ＣＴＳ试验获得给定工况下的机弹分离
轨迹，可以初步评估机弹分离的安全性。若导弹

与载机能够安全分离，则通过网格测力试验获得

导弹在载机干扰流场下的气动特性，从而开展导

弹的起控规律设计。

机弹干扰气动特性的影响因素包括来流条件

Ｍａ，载机姿态角，导弹相对载机的ｘ、ｙ、ｚ三个方向
的位置和姿态角。因此，导弹的干扰气动特性是

上述多个因素的正交函数，所以网格测力试验的

海量试验工况和昂贵的试验费用或 ＣＦＤ的海量
计算量往往令设计人员无法接受。因此，工程上

一般借用ＣＴＳ试验或ＣＦＤ轨迹预示，获得导弹相
对载机的线位移和角位移变化范围，并对机弹干

扰气动特性影响因素的敏感性进行分析，选择核

心影响因素，从而减少试验或计算工况到可以接

受的范围。

一般情况下，导弹离机后，与横向通道姿态

的改变相比，纵向通道姿态的改变更容易引起

导弹与载机的碰撞问题。所以，通过机弹分离

轨迹分析，若机弹未发生碰撞，导弹离机后的横

向位移小于纵向位移时，则可以认为导弹纵向

平面内的运动为主工况。导弹干扰量在初始挂

机时最严重，随着离机距离的增加，干扰量逐渐

降低。因此，在导弹离机 ３个方向位移和姿态
角中，本文仅研究导弹相对载机在纵向平面内

位置和姿态的变化引起的干扰气动特性，即导

弹的法向位移和攻角变化。所以，导弹干扰气

动特性的影响因素可简化为来流 Ｍａ、载机攻角
αｆｊ、侧滑角 βｆｊ、导弹纵向离机距离 Ｈ和导弹攻角
ＡＬ５个因素，其中导弹侧滑角与载机侧滑角
相同。

３　机弹分离气动干扰特性

３．１　计算模型

本文计算模型选择经典的机翼／挂架／导弹组
合模型［２０］，见图３，该模型为验证非定常 ＣＦＤ技
术的标模，具有完备的试验数据。机翼／挂架／导
弹对称面初始网格及重叠网格见图４。

图３　机翼／挂架／导弹模型

Ｆｉｇ．３　Ｗｉｎｇｐｙｌｏｎｆｉｎｎｅｄｓｔｏｒｅｍｏｄｅｌ

（ａ）对称面初始网格

（ａ）Ｏｒｉｇｉｎａｌｇｒｉｄｓｏｆｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

（ｂ）对称面重叠网格

（ｂ）Ｏｖｅｒｓｅｔｇｒｉｄｓｏｆｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

图４　机翼／挂架／导弹对称面初始网格及重叠网格
Ｆｉｇ．４　Ｏｒｉｇｉｎａｌａｎｄｏｖｅｒｓｅｔｇｒｉｄｓｏｆｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｙ
ｐｌａｎｅｆｏｒｔｈｅｗｉｎｇｐｙｌｏｎｆｉｎｎｅｄｓｔｏｒｅｍｏｄｅｌ

３．２　机弹分离轨迹预示

导弹与载机分离马赫数为０９５，攻角为０°，
飞行高度为８ｋｍ。导弹投放初始速度和角速度
都为０，为使导弹顺利投放，在初始００５ｓ内在导
弹质心前后分别施加弹射力，弹射力和导弹物理

特性参数见文献［２０］。
图５给出导弹分离轨迹参数及气动力系数和

力矩系数随时间的变化曲线，其中分离参数包括

导弹位移和角位移、速度和角速度，并同 ＣＴＳ试
验结果进行对比。由图可以看出，导弹分离轨迹

参数数值预示结果与试验结果吻合。在机弹分离

过程中，导弹向翼尖偏转的同时向机翼后下方运

动，并且在运动过程中，导弹先抬头后低头，最终

与机翼安全分离。

·５１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４０卷

（ａ）位移曲线
（ａ）Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅ

（ｂ）角度曲线
（ｂ）Ａｎｇｌｅｃｕｒｖｅ

（ｃ）速度曲线
（ｃ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｕｒｖｅ

（ｄ）角速度曲线
（ｄ）Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｃｕｒｖｅ

（ｅ）力系数曲线
（ｅ）Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅ

（ｆ）力矩系数曲线
（ｆ）Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｍｅｎｔｃｕｒｖｅ

图５　导弹分离轨迹参数及气动系数随时间变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｅｓｔｏｒｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ

３．３　气动干扰特性

导弹外挂于载机，受到载机机身和机翼的下洗

和侧洗作用，其气动特性与自由流状态下的气动特

性存在很大差异，这种干扰流场直接影响导弹受

力、运动轨迹和姿态。本节采用图３的计算模型，
对导弹在机翼干扰流场中的气动干扰特性进行分

析。通过３２节机弹分离轨迹预示结果，结合研究
工况简化原则，提出导弹与机翼／挂架分离的计算

工况，见表１，机翼和导弹侧滑角均为０°。

表１　计算工况
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｏｍｐｕｔｉｎｇｓｔａｔｕｓ

Ｍａ
攻角／（°）

机翼 导弹

离机距离

Ｈ／ｍ

０．６，０．９５，
１．５，２．０

－２．０，０．０，
３．０

－６．０，－３．０，
０．０，３．０，６．０

０．０，０．１５，０．３０．８，
１．６，３．５，４．５
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　　图６和图７分别给出Ｍａ为０９５、机翼攻角为
０°和Ｍａ为２０、机翼攻角为 －２０°两种工况下导
弹气动系数随离机距离的变化曲线，这反映了导弹

在跨、超声速机翼干扰流场下气动特性的变化规

律。图中ＡＬ为导弹攻角、ｆｒｅｅ为自由流下导弹的
气动特性、ＣＡ为轴向力系数、ＣＮ为法向力系数、ＣＹ
为侧向力系数、ＣＬＬ为滚转力矩系数、ＣＬＮ为偏航
力矩系数、ＣＬＭ为俯仰力矩系数，可以看出：

（ａ）轴向力系数
（ａ）Ａｘｉａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｂ）法向力系数
（ｂ）Ｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｃ）侧向力系数
（ｃ）Ｌａｔｅｒａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｄ）滚转力矩系数
（ｄ）Ｒｏｌｌｉｎｇｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｅ）偏航力矩系数
（ｅ）Ｙａｗｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｆ）俯仰力矩系数
（ｆ）Ｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图６　Ｍａ＝０９５机翼攻角０°工况下导弹气动系数随离机距离的变化曲线
Ｆｉｇ．６　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔｏｒｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｗｉｔｈｓｅｐａｒａｔｉｏｎｄｉｓｔａｎｃｅａｔＭａ＝０．９５ａｎｄｚｅｒｏａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ
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（ａ）法向力系数
（ａ）Ｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｂ）偏航力矩系数
（ｂ）Ｙａｗｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｃ）俯仰力矩系数
（ｃ）Ｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图７　Ｍａ＝２．０机翼攻角－２°工况下导弹气动
系数随离机距离的变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔｏｒｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｗｉｔｈ
ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｄｉｓｔａｎｃｅａｔＭａ＝２．０ａｎｄ－２°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

　　１）导弹在不同离机高度处气动系数随导弹
攻角的变化规律类似。

２）在跨声速 Ｍａ＝０９５工况下，导弹在初始
挂机时刻受到机翼干扰量值最大，随着导弹离

机距离的增大，机翼对导弹的干扰量值逐渐减

小，导弹的气动数据逐渐逼近于自由流数据，导

弹干扰气动数据随离机高度基本线性变化。在

超声速 Ｍａ＝２０工况下，随着导弹离机距离的
增大，机翼对导弹的干扰量值先逐渐逼近自由

流数据，在离机高度为 １６ｍ时越过自由流数
据，在离机高度为３５ｍ和４５ｍ时从反方向逼
近自由流数据，导弹干扰气动数据随离机高度

呈现出非线性变化。该现象表明，随着 Ｍａ从
亚、跨声速增大到超声速，导弹的气动干扰特性

明显由线性变化转为非线性变化，该变化会影

响导弹的起控设计。

３）由机翼干扰流场中导弹干扰气动系数与
自由流气动系数的接近程度可以判断，在导弹离

机高度为４５ｍ时，导弹基本脱离机翼的干扰。

３．４　气动干扰特性影响规律分析

图８给出机翼攻角为０°、离机高度０１５ｍ工
况下，导弹法向力系数 ＣＮ和俯仰力矩系数 ＣＬＭ
随Ｍａ的变化曲线。图９给出 Ｍａ＝０９５、离机高
度为０３ｍ工况下，导弹侧向力系数 ＣＹ和俯仰
力矩系数ＣＬＭ随机翼攻角的变化曲线。由图可
以看出：

１）随着Ｍａ由亚声速、跨声速到超声速变化，
导弹ＣＮ负向增大；ＣＬＭ曲线斜率由正变负，且同
一攻角下ＣＬＭ值呈现出非线性变化。
２）在不同机翼攻角下，导弹 ＣＹ和 ＣＬＭ均随

导弹攻角线性变化；随着机翼攻角由 －２°增大到
３°，导弹 ＣＹ和 ＣＬＭ 均减小，这表明随着机翼
攻角增大，导弹受到机翼的干扰减弱。

图１０给出Ｍａ＝０６、机翼攻角０°工况下，导
弹法向力系数干扰量 ＤＥＴＣＮ和俯仰力矩系数干
扰量ＤＥＴＣＬＭ随离机高度的变化规律，其中干扰
量为导弹在机翼干扰流场下的干扰气动系数与自

由流中气动系数的差量。在不同离机高度，导弹

气动系数干扰量随导弹攻角的变化很小，且离机

越远干扰量基本为一定值。因此，可以采用增量

系数法处理导弹气动干扰数据。增量系数法可以

在导弹攻角达不到的工况下，对气动干扰数据进

行一阶外插，该方法示意见图１１。图１１中 ΔＣＸ
为载机干扰量。

·８１·
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（ａ）法向力系数
（ａ）Ｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｂ）俯仰力矩系数
（ｂ）Ｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图８　导弹气动系数随马赫数的变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔｏｒｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｗｉｔｈＭａ

（ａ）侧向力系数
（ａ）Ｌａｔｅｒａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｂ）俯仰力矩系数
（ｂ）Ｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图９　导弹气动系数随机翼攻角的变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔｏｒｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｗｉｔｈ

ｔｈｅｗｉｎｇａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ａ）法向力系数干扰量
（ａ）Ｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｎｃｒｅｍｅｎｔ

（ｂ）俯仰力矩系数干扰量
（ｂ）Ｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｎｃｒｅｍｅｎｔ

图１０　导弹气动系数增量随离机高度的变化曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔｏｒｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ｉｎｃｒｅｍｅｎｔｗｉｔｈｓｅｐａｒａｔｉｏｎｄｉｓｔａｎｃｅ
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图１１　机弹干扰量随攻角的外插示意图
Ｆｉｇ．１１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔｏｒｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｄａｔａｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

　　图１２给出随机抽取的工况下，采用不同导
弹攻角对应的干扰量为基准，导弹气动干扰数

据外插扩展和 ＣＦＤ计算结果的对比。图中 ＣＮ
和 ＣＬＭ曲线对比表明，采用增量系数法，ＣＮ扩
展值与 ＣＦＤ结果基本一致，ＣＬＭ扩展值与 ＣＦＤ
结果存在较小偏差，该偏差在工程可接受偏差

范围内。

（ａ）法向力系数
（ａ）Ｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（ｂ）俯仰力矩系数
（ｂ）Ｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图１２　气动干扰数据外插扩展与ＣＦＤ结果对比
Ｆｉｇ．１２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｔｒａｐｏｌａｔｉｏｎａｎｄＣＦＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｄａｔａ

４　结论

本文以经典的机翼／挂架／导弹组合模型为
例，采用重叠网格软件系统，通过 ＣＦＤ方法对机
弹分离气动干扰特性进行研究。研究结果表明：

１）对标模分离轨迹的计算结果表明，本文采
用的 ＣＦＤ方法能有效预示导弹分离轨迹参数和
导弹分离气动干扰特性。

２）亚跨声速时，外挂导弹的气动干扰值随着
导弹离机距离的增大而逐渐减小，呈线性变化。

超声速时，外挂导弹的气动干扰特性随离机距离

呈非线性变化，在导弹的起控设计中应重点考虑。

３）在工程上，当干扰量随导弹攻角线性度较
好时，可以采用增量系数法，这样既可以获得缺失

工况的气动干扰数据，也可以在机弹干扰特性初

步分析时减小计算工况。
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