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掠飞末敏弹耦合运动动导数计算
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摘　要：以新型掠飞末敏弹为研究对象，提出了基于欧拉转动定理和滑移网格技术的复杂角运动模拟方
法，利用著名的罗德里格斯转换矩阵插值求得弹箭在每个时间步的角速度修正值，并指定给球形滑移网格

区。通过对非定常气动参数进行求解辨识，分析了不同马赫数下掠飞末敏弹滚转运动对其俯仰组合动导数

和升力系数动导数的影响规律。结果表明：所提角运动模拟方法可有效消除姿态角计算的累积误差，实现对

弹箭任意给定角运动的准确模拟；弹箭滚转运动对俯仰组合导数和升力系数动导数的辨识结果均存在显著

影响，在进行弹箭动导数计算和稳定性分析时需充分考虑俯仰耦合效应的影响。
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　　掠飞末敏弹以母弹弹体作为稳态扫描平台，
利用自身旋转，实现对地面及空中目标的探测识

别，具有灵活性强、不易被反制等优势，已逐渐成

为末敏弹技术研究的新方向。动导数是分析弹箭

飞行稳定性的重要气动参数。采用数值仿真方法

对其动稳定性导数（简称动导数）进行求解分析，

可为该类弹箭的动态气动特性研究以及非线性运

动稳定性研究提供参考。

目前对掠飞末敏弹气动特性的研究还相对较

少。文献［１－２］采用数值方法和理论计算研究
了尾翼结构对该类弹箭的静态气动特性影响规

律，并在气动特性研究基础上，对其扫描捕获概率

进行了分析；文献［３］结合风洞实验和数值仿真
结果，采用多目标遗传算法对其尾翼结构进行了

气动优化设计，但尚未对该类弹箭的动导数变化

规律开展研究。飞行器动稳定性导数的计算方

法，一直是国内外研究的热点。文献［４］基于网
格速度法的思想，发展了一套在固定网格上模拟

飞行器俯仰振荡非定常流场的方法；文献［５］采
用定常方法求解了栅格翼翼身组合体的滚转阻尼

导数；文献［６］采用准定常方法，研究了多片翼反
坦克导弹的动态气动特性。以上研究对掠飞末敏
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弹动导数求解具有一定借鉴价值，但均未考虑俯

仰滚转耦合效应的影响。文献［７－８］的研究结
果表明，飞行器耦合运动产生的非定常迟滞特性

与单自由度运动产生的迟滞特性不一致，大转速

将显著增大横向组合动导数的非线性。综上所

述，现有的弹箭动导数研究中大多忽略了弹箭俯

仰滚转耦合效应的影响，而掠飞末敏弹在实际飞

行过程中，由于自身作为稳态扫描平台，在弹轴发

生章动和进动运动的同时，还伴随着较高转速的

滚转角运动，因此研究其在俯仰滚转耦合角运动

状态下的动导数变化规律，对研究弹箭的飞行稳

定性更具有实用价值。

１　计算方法

小幅强迫振动法是研究弹箭动导数的有效方

法。该方法主要包括两个步骤：一是利用仿真或

实验手段使弹箭在流场中做单自由度的小幅强迫

振荡，并获得弹箭气动力系数的稳定周期结果，即

气动系数迟滞环；二是对所得气动系数迟滞环进

行辨识得到相应的动稳定性导数。本文基于小幅

强迫振动法，对弹箭在做小幅滚转运动时同时绕

弹轴滚转的耦合运动状态进行模拟，并采用积分

法对弹箭在耦合运动状态下的气动系数迟滞环进

行辨识，得到相应的弹箭动稳定性导数，以分析耦

合运动对其动导数的影响规律。

１．１　几何模型

掠飞末敏弹多采用十字形尾翼布局，几何结

构如图１所示，利用差动尾翼提供的导旋力矩，获
得较高的转速。其最大结构特点在于，为获得足

够大的稳定力矩，在尾翼和弹身之间通常采用长

尾杆结构进行连接，从而使压心后移，提高稳定储

备量，与此同时也增加了弹身与尾翼间的流场干

扰，使其气动特性更为复杂。本文计算所选取的

掠飞攻顶几何模型如图１所示，弹箭基本几何参
数如下：直径Ｄ为１２５ｍｍ，尾杆直径为０４８Ｄ，翼
展为２８Ｄ，翼片厚度为００２４Ｄ。

图１　掠飞末敏弹几何模型
Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｏｆｈｅｄｇｅｈｏｐｐｉｎｇｏｖｅｒｈｅａｄ

ａｔｔａｃｋｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ

１．２　计算流体力学仿真方法

１．２．１　控制方程
流场求解采用三维非定常雷诺平均 ＮＳ方

程，其积分形式如下：


ｔ

ｖ

ＷｄＶ＋
Ｖ

Ｆ·ｎｄｓ＝１Ｒｅ
Ｖ

Ｆｖ·ｎｄｓ

式中：Ｖ为任意控制体；Ｗ是守恒变量；Ｆ为无黏
通量；Ｆｖ为黏性通量；Ｖ为控制体的边界；ｎ为控
制体边界单位外法向矢量；Ｒｅ为雷诺数。

采用有限体积法对方程进行空间离散，其中

无黏通量采用Ｒｏｅ进行计算，界面变量采用二阶
重构计算；黏性通量采用二阶中心差分进行计算。

求解迭代采用双时间步推进，湍流模型采用标准

ｋ－ε两方程模型。远场来流采用压力远场条件，
壁面采用无滑移边界条件，并取弹箭横截面积为

参考面积。

１．２．２　角运动模拟方法
采用数值方法求解弹箭动稳定性导数，需要

对其不同类型的角运动过程进行精确模拟。图２
为弹箭俯仰滚转耦合角运动过程示意图，在图２
所示坐标系下，弹箭一边绕赤道轴 ＯＺＢ做强迫俯
仰振动，一边绕弹轴 ＯＸＢ做匀速滚转运动，该角
运动可描述为：

α＝α０＋αｍｓｉｎ（２πｆ１ｔ）

γ＝２πｆ２{ ｔ
（１）

式中，ｆ１为弹箭绕 ＯＺＢ轴的俯仰频率，ｆ２为弹箭
滚转频率，α为弹箭瞬时攻角，α０为初始攻角，αｍ
为攻角振动幅值，γ为滚转角。当ｆ１≠０，ｆ２＝０时
弹箭做单纯的强迫俯仰振动；当 ｆ１、ｆ２均不为 ０
时，弹箭即在强迫俯仰振动的同时绕弹轴做匀速

滚转运动。

目前模拟飞行器非定常运动过程的常用方法

有网格重构、任意拉格朗日欧拉 （Ａｒｂｉｔｒａｒｙ
ＬａｇｒａｎｇｅＥｕｌｅｒ，ＡＬＥ）变形网格方法［９］、滑移网格

方法等。其中传统的网格重构方法在流场边界运

动幅度较大时，易引起网格畸变，ＡＬＥ变形网格
方法可有效改善边界存在大位移时的网格畸变问

题，且相对于滑移网格具有更小的插值误差，但两

者均存在网格重整过程，计算量较大。滑移网格

方法通过构建合理的滑移面，使弹体绕流区网格

整体做刚性运动，网格无须重构，因此具有较高精

度，且计算量较小。针对弹箭俯仰滚转耦合角运

动的复杂性，本文提出了基于球形滑移网格划分

和欧拉转动定理的任意角运动实现方法。

·３２·
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图２　俯仰滚转耦合角运动示意图
Ｆｉｇ．２　Ａｎｇｌｅｍｏｔｉｏｎｏｆｃｏｕｐｌｅｄｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｄｒｏｌｌｉｎｇ

　　１）球形滑移网格
构建合理的网格滑移面是滑移网格技术使用

的关键。为满足模拟弹箭复杂角运动的需要，本

文提出了适用于弹箭做任意角运动的球形滑移网

格方法，即在数值离散时，将流场区域划分为内部

绕流区和远场静止区，两区域在交界面利用插值

方法传递数据。其中内部绕流区采用了球形的网

格划分方案，并将弹箭质心置于球心处。在求解

过程中通过指定内部扰流区的角运动规律，即可

模拟弹箭任意的绕心运动。采用六面体结构网格

划分流场，并采用 Ｏ型网格对附面层进行加密，
流场网格如图３所示。

图３　流场网格
Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｍｅｓｈｉｎｇｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

２）基于欧拉转动定理的角速度计算
采用滑移网格技术模拟给定的绕心运动，需要

指定每个时间步上的角速度矢量ω，若已知时间步
长恒定为Δｔ，则弹箭在第ｎ个时间步的角位移为：

Δηｉ＝ωｉ·Δｔ

η＝∑
ｎ

ｉ＝１
Δη

{
ｉ

（２）

式中：η为弹箭第 ｎ个时间步的姿态角矢量，ωｉ、
Δηｉ分别为第ｉ个时间步内的角速度矢量和角位
移矢量。

目前，在滑移网格技术应用中，角速度矢量ω
通常采用求导法计算，即通过对给定的运动方程

求导并向基准坐标系投影得到 ω的表达式。对
本文研究的俯仰滚转耦合角运动而言，通过对

式（１）求导并向图２所示坐标系投影可得ω的表
达式为：

ωｘ＝２πｆ１αｍｃｏｓ（２πｆ１ｔ）ｃｏｓα

ωｙ＝２πｆ１αｍｃｏｓ（２πｆ１ｔ）ｓｉｎα

ωｚ＝２πｆ
{

２

（３）

上述角速度计算方法相对简单，但在实际仿

真过程中发现，利用求导法计算的角速度进行模

拟并不能得到理想的结果。这是因为由求导法计

算的角速度矢量仅是每个时间步起始点的值，而

时间步长Δｔ为有限值，因此在每个时间步内必然
存在积分误差，且时间步长越大，误差越大；随着

计算周期的增加，弹箭角运动的累积误差也随之

增加，最终弹箭运动规律可能严重偏离式（１）给
出的角运动规律。

为此本文提出了基于欧拉转动定理的角运动

计算方法，其实质是通过对每个时间步内的角速

度进行修正，从而消除每个时间步内的角位移

误差。

图２所示的弹体固连坐标系可由基准坐标系
依次绕ＯＺ轴旋转 α角，再绕 ＯＸ′轴旋转 γ角得
到转换矩阵为：

ＮＡＢ（α，γ）＝
ｃｏｓα ｓｉｎα ０

－ｃｏｓγｓｉｎα ｃｏｓγｃｏｓα ｓｉｎγ
ｓｉｎγｓｉｎα －ｓｉｎγｃｏｓα ｃｏｓ









α
（４）

设第ｉ个时间步开始时刻为ｔ１，由式（１）可得姿态
角为α１、γ１，代入式（４）可得转换矩阵为ＮＡＢ１（α１，
γ１）并记对应的弹体固连坐标系为ＬＢ１；第ｉ＋１个
时间步开始时刻（即第 ｉ个时间步结束时刻）为
ｔ２＝ｔ１＋Δｔ，代入式（１）可得姿态角为 α２、γ２代入
式（４）可得对应转换矩阵为ＮＡＢ２（α２，γ２），并记对
应的弹体固连坐标系为ＬＢ２；由此可得从ＬＢ１到ＬＢ２
的坐标系的转换矩阵表达式为：

Ｎ１２＝ＮＡＢ２·Ｎ
－１
ＡＢ１＝

ｎ１１ ｎ１２ ｎ１３
ｎ２１ ｎ２２ ｎ２３
ｎ３１ ｎ３２ ｎ









３３

（５）

式中，ｎｉｊ为转换矩阵各分量，为节约篇幅这里不具
体给出。

·４２·
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此外，由欧拉转动定理可知，弹箭第 ｉ＋１时
间步对应的弹体固连坐标系，可由第 ｉ时间步对
应的弹体固连坐标系经过一次旋转得到，即必存

在单位矢量ｕ（ｕｘ，ｕｙ，ｕｚ），以及角度使 ＬＢ１绕单位
矢量ｕ经过一次旋转一个角度θ与ＬＢ２重合，对应
转换矩阵为著名的罗德里格斯转换矩阵，即：

Ｒ＝

ｃｏｓθ＋ｕ２ｘ（１－ｃｏｓθ） ｕｘｕｙ（１－ｃｏｓθ）－ｕｚｓｉｎθ ｕｘｕｚ（１－ｃｏｓθ）＋ｕｙｓｉｎθ

ｕｙｕｘ（１－ｃｏｓθ）＋ｕｚｓｉｎθ ｃｏｓθ＋ｕ２ｙ（１－ｃｏｓθ） ｕｙｕｚ（１－ｃｏｓθ）－ｕｘｓｉｎθ

ｕｘｕｚ（１－ｃｏｓθ）－ｕｙｓｉｎθ ｕｚｕｙ（１－ｃｏｓθ）＋ｕｘｓｉｎθ ｃｏｓθ＋ｕ２ｚ（１－ｃｏｓθ









）

（６）

　　由Ｎ１２＝Ｒ可联立解得：

θ＝ａｒｃｃｏｓ ∑
３

ｉ＝１
ｎｉｉ－( )１／[ ]２

ｕｘ ＝（ｎ３２－ｎ２３）／２ｓｉｎθ
ｕｙ ＝（ｎ１３－ｎ３１）／２ｓｉｎθ
ｕｚ＝（ｎ２１－ｎ１２）／２ｓｉｎ













θ

（７）

当时间步较小时近似取第ｉ时间步的角速度
矢量为ω＝ｕ·（θ／Δｔ），并向基准坐标系投影即
可得到由欧拉方法计算的近似角速度矢量。

在利用滑移网格求解过程中，分别采用求导

法和欧拉转动法在每个时间步为内部滑移网格区

指定其角速度矢量，对式（１）给出的耦合角运动
进行模拟求解，其中取 ｆ１＝ｆ２＝８０，并提取了弹箭
在仿真过程中的实际角运动规律结果如图 ４所
示，图中Ｔ表示俯仰振荡周期，１Ｔ＝００１２５ｓ。由
图可知，求导法得到弹箭俯仰角与式（１）给出的
正弦曲线存在较大偏差，且相对误差呈周期振荡；

而由欧拉转动法得到的弹箭俯仰角变化规律，与

正弦曲线完全重合。结果表明，采用该方法可实

现对弹箭复杂角运动规律进行精确模拟，从而提

高计算精度。本文所提出的角运动模拟方法，不

仅适用于俯仰滚转耦合运动的模拟，对于其他更

为复杂的已知运动方程的绕心运动均可按照上述

步骤进行模拟计算。

图４　求导法和欧拉转动法对角运动的模拟精度对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｎａｎｇｌｅ

ｍｏｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｍｅｔｈｏｄａｎｄＥｕｌｅｒｒｏｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

１．３　动导数辨识方法

为求解计算弹箭在耦合角运动状态下的动导

数，需要对计算流体力学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）仿真得到的气动系数迟滞环进行
参数辨识，本文采用积分法对弹箭俯仰组合导数

和升力系数导数进行辨识求解。

由式（１）可得弹箭攻角运动方程为：
α＝α０＋αｍｓｉｎ（ωｔ）
α＝ωαｍｃｏｓ（ωｔ）＝ｑ

α̈＝－ω２θ０ｓｉｎ（ωｔ）＝
{

ｑ

（８）

式中，ω＝２πｆ１为俯仰角速度圆频率；ｑ为瞬时俯
仰角速度。

弹箭做小幅强迫俯仰振动时，其非定常气动

力和力矩的泰勒展开式为：

Ｍｚ＝Ｍｚ０＋Ｍαｚ·Δα＋Ｍ
α
ｚ·Δα＋Ｍ

ｑ
ｚ·ｑ＋

Ｍｑｚ·ｑ＋ｏ（Δα，ｑ） （９）
式中：Ｍｚ０为初始攻角处的静态俯仰力矩系数；Ｍαｚ
为静态俯仰力矩系数；Ｍαｚ和 Ｍ

ｑ
ｚ为动稳定性导

数，且 Ｃ１ ＝Ｍ
α
ｚ ＋Ｍ

ｑ
ｚ即为俯仰组合动导数；

（Δα，ｑ）为关于Δα和ｑ的高阶小量。
将式（８）代入式（９），利用三角函数系的正交

性，在一个周期上进行积分，并进行无量纲化处理

（详细推导过程可参见文献［１０－１１］），可得俯仰
阻尼导数的计算公式为：

Ｃ１ ＝
１
παｍ∫

Ｔ０／２

－Ｔ０／２
Ｍｚｃｏｓ珚ωｔｄｔ （１０）

式中，珚ω＝ωＬ／２Ｖ∞为减缩频率，Ｖ∞为来流速度，Ｌ
为参考长度，Ｔ０为振荡周期。

类似地，通过对弹箭升力系数迟滞环进行积

分可得升力系数组合动导数Ｃ２计算公式为：

Ｃ２ ＝
１
παｍ∫

Ｔ０／２

－Ｔ０／２
Ｃｙｃｏｓ珚ωｔｄｔ （１１）

２　方法验证

２．１　网格无关性及数值方法实验验证

按本文提出的网格划分方案进行网格划分，考

虑到远场网格对计算结果影响较小，在进行网格无

关系验证时，主要对内部绕流区网格进行局部加密

处理，采用网格数量为 １００万、２００万、２８０万、
３５０万的四套网格，对来流马赫数 Ｍａ＝０５、０６、
０８条件下的掠飞末敏弹气动参数进行了定常和

·５２·
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非定常求解，结果表明，当网格数量为２８０万时，计
算结果达到网格无关性要求，因此本文采用网格数

为２８０万的网格划分方案进行计算。
为进一步验证数值方法求解掠飞末敏弹气动

参数的准确性，对来流 Ｍａ＝０６的情况进行了滚
转风洞实验研究（见图５），实验模型利用斜置尾翼
产生的导旋力矩产生滚转运动，并最终达到稳定转

速，利用５分量（由于尺寸限制，无阻力分量）测力天
平对实验模型在滚转状态下所受空气动力和力矩进

行测量，测力天平与弹体之间采用轴承进行隔转。

图５　风洞实验安装图
Ｆｉｇ．５　Ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｓｅｔｕｐ

表１给出了 Ｍａ＝０．６时掠飞末敏弹平衡转
速的实验结果。由表１可知，平衡转速随攻角增
大有所减小，但变化幅值较小。为验证数值仿真

方法的准确性，采用１２节给出的网格划分方案
以及角运动计算方法建立与实验条件对等的仿真

模型，仿真过程中取俯仰频率 ｆ１＝０，取滚转频率
ｆ２与表１结果一致，对模型在不同攻角下的流场
进行非定常求解，并将仿真结果和实验结果进行

对比。考虑到升力系数与俯仰力矩系数，以及升

力系数动导数和俯仰力矩动导数均有较密切的关

系，本文取升力系数作为计算模型的验证参数，以

验证所采用数据方法对掠飞末敏弹气动特性计算

的准确性，结果如图６所示。由图可知，数值仿真
结果与实验结果吻合较好，最大相对误差小于

１０％，这表明本文采用的数值仿真方法能对掠飞
末敏弹气动参数进行准确求解。

表１　Ｍａ＝０６时，平衡转速实验结果

Ｔａｂ．１　ＴｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｂａｌａｎｃｅｓｐｅｅｄｆｏｒＭａ＝０６

攻角／（°） －２ ０ ４ ８

平衡转速／（ｒ／ｓ） ２１６ ２１２ ２１０ １９０

２．２　ＢＦＭ标模算例验证

带翼导弹标准模型（ＢａｓｉｃＦｉｎｎｅｒＭｉｓｓｉｌｅ，
ＢＦＭ）是验证动导数计算方法准确性的常用模

图６　Ｍａ＝０．６时，升力系数随攻角变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅ

ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ（Ｍａ＝０．６）

型，其几何参数可参见文献［５］，为节约篇幅，本
文不再赘述。基于本文提出的球形滑移网格方

法，对 ＢＦＭ标模在马赫数为 １５８、１７６、１８９、
２１６、２４８，起始迎角为１５°，振幅为１５°条件下
的强迫俯仰振动进行了求解计算（取耦合运动中

的滚转角频率ｆ２＝０，即可模拟单自由度的俯仰角
运动），并与文献［１２－１３］给出的俯仰阻尼导数
比较，以验证本文所采用的动导数计算方法的准

确性。其中，参考长度取ＢＦＭ标模的圆柱部直径
Ｄ０，参考面积取圆柱部横截面积，质心位置到弹
头部距离为５Ｄ０，计算结果如图７所示。

图７　ＢＦＭ标模俯仰阻尼导数随马赫数变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｄｒｏｌｌｉｎｇｄａｍｐｉｎｇ
ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｏｆＢＦＭｍｏｄｅｌｗｉｔｈＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

由图７可知，俯仰阻尼导数计算结果与实验
结果变化规律一致，两者均为负值，且随马赫数增

加而减小，其中仿真值略小于实验值，相对误差在

Ｍａ＝１７５时最大，即９８％。结果表明，本文所
采用的数值方法可对尾翼弹的俯仰阻尼动导数进

行准确求解。在此基础上，本文对一种十字型布

局的掠飞末敏弹在俯仰滚转耦合运动状态下的俯

仰动导数进行了求解分析。

·６２·
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３　掠飞末敏弹在耦合角运动下的动导数求解

３．１　非定常气动力系数迟滞环求解

基于本文提出的球形滑移网格方法模拟弹体

俯仰滚转耦合角运动过程，对掠飞攻顶在滚转状

态下的俯仰阻尼导数进行求解分析。取计算马赫

数Ｍａ为 ０５、０６５和 ０８，初始攻角 α０分别为
０°、３°，计算中令弹箭俯仰振荡频率 ｆ１为定值２０，
滚转频率ｆ２变化范围为０～１００，取攻角振荡幅值
αｍ＝１５°，并取弹体圆柱部直径 Ｄ为参考长度，
质心位置到弹顶距离取为０４Ｄ。为使计算结果
达到收敛，对每个俯仰振荡周期取２００个时间步
进行计算。计算表明，当计算周期数为２时即得
到稳定周期解，为此取第二个周期的俯仰力矩系

数结果作为辨识数据。

图８、图９分别给出了 Ｍａ＝０６５，初始攻角
α０＝３°时，不同滚转频率下，掠飞末敏弹俯仰力矩
系数和升力系数随攻角变化的滞回曲线。由图可

知，随着滚转频率增加，两滞回曲线均产生了振

荡，且滚转频率越大振荡越明显，这是因为当滚转

频率不为０时，由于弹身与尾翼之间的绕流相互
干扰，尾翼由于滚转运动，滚转方位角不断改变从

而产生周期性的诱导力和力矩导致的。同时，随

滚转频率变化，迟滞环的倾斜程度和宽度均有所

改变，这必然对弹箭动稳定性导数的辨识结果产

生影响。

图８　掠飞末敏弹俯仰力矩系数滞回曲线
Ｆｉｇ．８　Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｃｕｒｖｅｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｆｌｙｉｎｇｏｖｅｒｈｅａｄａｔｔａｃｋｂｕｌｌｅｔ

图１０给出了弹箭在俯仰振荡过程中，瞬时攻
角α＝３°时，有滚转（ｆ２＝８０）和无滚转（ｆ２＝０）两
种情况下的绕流区域流线图。从图中可以看出，

当滚转角频率 ｆ２＝８０时，流线方向发生偏转，尾
部流线呈明显的螺旋状。由于弹箭尾锥部锥度较

大，在两种情况下均在尾锥部形成了明显的涡，其

图９　掠飞末敏弹升力系数滞回曲线
Ｆｉｇ．９　Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｃｕｒｖｅｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｆｌｙｉｎｇｏｖｅｒｈｅａｄａｔｔａｃｋｂｕｌｌｅｔ

（ａ）ｆ２＝０　　　　　　　　 　（ｂ）ｆ２＝８０

图１０　Ｍａ＝０．６５，α＝３°时，不同滚转频率下的流线图
Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｐａｔｔｅｒｎｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｌｌ
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｗｈｅｎＭａ＝０．６５ａｎｄα＝３°

中无滚转时，尾锥部的涡较对称，而当弹箭进行滚

转时，尾锥部的涡呈现明显的非对称性。图１１为
不同滚转频率下，弹箭圆锥部的周向压力分布

（图中横坐标 ＺＢ为数据点在弹轴坐标系下对应
的ｚ坐标值）。由图可知，当弹箭无滚转时左右两
侧压力对称，且迎风面压力明显大于背风面。当

弹箭滚转时，由于弹箭附面层位移厚度，以及涡结

构的非对称畸变，导致压力分布不再对称，其中尾

锥部尤为明显，主要表现为弹箭右侧压力大于左

侧压力，同时迎风面和背风面压力差亦发生改变。

这主要是由附面层位移厚度的非对称畸变引起

的。可见，由于弹箭滚转引起的轴向压力分布变

化，不仅会产生马格努斯力和力矩，同时也引起了

升力和俯仰力矩的改变，这必定对弹箭俯仰动导

数的辨识造成影响。由以上分析可知，尾翼弹箭

滚转俯仰耦合运动对其气动特性的影响主要来自

两方面：一是由于弹箭做俯仰耦合角运动时，其攻

角在初始攻角附近做周期性振荡，由于滚转角速

度不为０，必然引起黏性绕流的非对称性，产生马
格努斯效应；二是由于弹体和尾翼间的干扰作用

形成了周期性的诱导力和力矩，以上两种效应与

·７２·
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无滚转时的气动参数迟滞曲线相叠加，必然对弹

箭动稳定性导数辨识结果产生影响。

图１１　不同滚转频率下尾锥部的压力分布
Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔａｉｌ
ｃｏｎｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｌｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

３．２　动导数辨识结果

为定量分析弹箭滚转运动对其俯仰动导数辨

识结果的影响程度，采用积分法对俯仰力矩系数

和升力系数迟滞曲线进行参数辨识，结果如

图１２～１３所示。

（ａ）α０＝０°

（ｂ）α０＝３°

图１２　俯仰组合动导数随滚转频率的变化规律
Ｆｉｇ．１２　Ｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｏｆｃｏｕｐｌｅｄｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｄ

ｒｏｌｌｉｎｇｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｔｈｅｒｏｌｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

由图１２可知，俯仰组合动导数随马赫数增加
而明显增大，且在三个马赫数下俯仰组合动导数

均随滚转角频率的增加而减小。攻角 α为３°时
的结果略大于初始攻角为０°时的结果，且当初始
攻角为０°时，俯仰组合动导数的变化规律具有明
显非线性特性，这是由于当初始攻角和滚转频率

均较小时，弹箭在俯仰振荡过程中的马格努斯效

应尚不显著，而当滚转频率增大时，马格努斯效应

随之增强，导致俯仰组合动导数随滚转频率的变

化斜率也随之增大。由图１３可知，升力系数动导
数随滚转频率变化规律与俯仰组合动导数变化规

律基本一致，均随滚转频率增加而减小。初始攻

角α为０°时，变化规律具有一定非线性特性，其
中Ｍａ＝０８时，非线性特性尤为明显，这是因为
当来流速度为跨音速时，弹箭绕流流场局部将出

现激波，导致气动特性非线性增强。

（ａ）α０＝０°

（ｂ）α０＝３°

图１３　升力系数动导数随滚转频率的变化规律
Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｃｕｒｖｅｓｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅａｎｄｔｈｅｒｏｌｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

将滚转频率 ｆ２＝８０的动导数辨识结果与无
滚转条件下的辨识结果进行对比（见表２）可知，
在各计算条件下，俯仰组合动导数和升力系数动

·８２·
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导数均达到１０％以上，其中 Ｍａ＝０５，初始攻角
α＝０°时，俯仰组合动导数减小了１６７％，升力系
数动导数减小了２０１％，结果表明，掠飞末敏弹
在耦合角运动状态下，其滚转角运动对其动稳定

性导数的辨识结果具有显著影响，在进行弹箭动

导数计算和稳定性分析时需被充分考虑。

表２　滚转频率为８０和无滚转条件下的动导数对比结果
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｂｅｔｗｅｅｎ

８０ａｎｄ０ｉｎｒｏｌｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

Ｍａ
α／
（°）

Ｃ１ Ｃ２

ｆ２＝０ ｆ２＝８０
变化率／
％

ｆ２＝０ ｆ２＝８０
变化率／
％

０．５
０ －２１２．８－１７７．２ １６．７ －５７．８ －４６．２ ２０．１

３ －１９２．８－１６６．５ １３．６ －６２．５ －５４．３ １３．１

０．６５
０ －２２５．６－１９５．１ １３．５ －６０．７ －５１．６ １５．０

３ －２０３．８－１７６．８ １３．２ －６５．０ －５７．４ １１．７

０．８
０ －２３４．１－２０１．９ １３．８ －６０．７ －５１．６ １５．０

３ －２２２．３－１９０．３ １４．４ －６７．６ －５９．６ １１．８

４　结论

通过对掠飞末敏弹在俯仰滚转耦合角运动状态

下的气动特性进行数值仿真研究，得出以下结论：

１）本文基于欧拉转动定理和球形滑移网格方
法提出的角运动模拟方法，可在弹箭非定常流场求

解过程中，有效消除弹箭姿态角的计算累积误差，

提高气动参数的求解精度。此方法不仅适用于模

拟弹箭俯仰滚转耦合角运动，而且对任意给定形式

的角运动同样适用，因此可为研究弹箭在复杂角运

动状态下的非定常气动特性提供参考；

２）将数值仿真结果与掠飞末敏弹实验数据
以及ＢＦＭ标模实验数据进行对比验证了所采用
的数值仿真方法以及动导数辨识方法的准确性；

３）弹箭的滚转运动对俯仰组合导数和升力
系数动导数的辨识结果均存在显著影响，且在所

选取的三个马赫数下，辨识结果均随滚转频率增

加而减小，且变化规律具有一定非线性特性，因

此，在进行弹箭动导数计算和稳定性分析时需充

分考虑俯仰耦合效应的影响。
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