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ＢａｎｇＢａｎｇ控制方式旋转导弹气动特性数值分析

徐一航，陈少松，周　航
（南京理工大学 能源与动力工程学院，江苏 南京　２１００９４）

摘　要：为研究ＢａｎｇＢａｎｇ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，对ＢａｎｇＢａｎｇ控制式旋转导弹在不同攻角、马赫数和转速下的气动特性进行了

数值模拟，得到了气动特性变化规律。研究表明，因鸭舵洗流方向的改变，耦合导弹自旋会导致弹体和尾翼

的侧向力发生突变。通过与不控鸭舵的旋转导弹进行对比，采用ＢａｎｇＢａｎｇ控制式鸭舵的旋转导弹的周期平

均侧向力系数变小，周期平均法向力系数变大。由于侧向力的存在，导弹在一个周期内的合力会偏离竖直方
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向，合力偏离竖直方向的角度随着马赫数、自旋速率和攻角的增大而减小。
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　　第二次世界大战以后，精确制导武器在很多
条件下取代了无控弹箭，然而精确制导武器的高

成本又制约了它的大规模应用，因此一种低成本

导弹应运而生。为简化控制系统、降低控制成本，

导弹采用旋转的ＢａｎｇＢａｎｇ滚控方式来实现一对
鸭舵的单通道控制，通过鸭舵的上下偏转使其在

一个周期内为导弹提供一个方向的合力，从而实

现导弹的俯仰和偏航运动。

目前，国内外已有很多学者对旋转导弹的气

动特性进行了相关研究，王智杰等［１］、刘周等［２］

和陈白冰等［３］对高速旋转弹丸的气动力进行数

值研究表明，高速旋转弹丸周向压力分布和切应

力分布的非对称畸变、边界层的非对称畸变、大攻

角下涡的非对称畸变等对马格努斯效应有重要影

响。马杰等［４］对高速旋转带有船尾的尖拱圆柱

形弹丸进行了数值模拟，结果表明，随着马赫数的

增加马格努斯力逐渐减小，马格努斯力与弹丸转

速呈线性增大的趋势。Ｄｅｓｐｉｒｉｔｏ［５］采用雷诺平均
和大涡模拟（ＲｅｙｎｏｌｄｓＡｖｅｒａｇｅＮａｖｉｅｒＳｔｏｃｋｅｓ／
ＬａｒｇｅＥｄｄｙＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＲＡＮＳ／ＬＥＳ）混合方法对
Ｍ９１０旋转弹丸进行了数值模拟，结果表明全弹
的马格努斯力和力矩主要由船尾产生。雷娟棉

等［６］研究了船尾外形对旋转弹丸马格努斯效应

的影响，总结了马格努斯力及力矩随马赫数、船尾

角和船尾长度与弹径的比值的变化规律。船尾产

生的侧向力在亚跨声速时随马赫数的增大而增
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大，在超声速时随马赫数的增大而减小。Ｙｉｎ
等［７］、吴放等［８］和张超等［９］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攻角

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，全弹

的周期平均侧向力方向在跨音速阶段发生了改

变。Ｙｉｎ等［１０］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。在亚音速条件下，鸭舵干扰加速了弹体表

面边界层的不对称畸变和不同攻角下的流动分

离，使平均侧向力绝对值增加。在超音速条件下，

由鸭舵引起的激波、膨胀波、涡系和流动分离对侧

向力有很大的影响。鸭舵产生的洗流随攻角的增

大而改变，这导致尾翼的侧向力先增大后减小。

对于旋转导弹，可以采用成本较低的单通道

进行控制，单通道控制常采用如下两种方式：一种

方法是加装固定鸭舵的修正组件［１１］，如精确导引

套件（ＰｒｅｃｉｓｉｏｎＧｕｉｄａｎｃｅＫｉｔ，ＰＧＫ）方式；另一种
方法是通过 ＢａｎｇＢａｎｇ鸭舵控制方式［１２］来实现

导弹的俯仰和偏航运动。采用 ＢａｎｇＢａｎｇ鸭舵控
制的导弹是旋转的，因此会产生马格努斯效应，在

旋转过程中鸭舵是不断偏转的，鸭舵的洗流方向

会不断发生改变，鸭舵偏转与导弹旋转的耦合会

带来更加复杂的流动，进而影响法向和侧向的气

动特性。目前国内外对ＢａｎｇＢａｎｇ鸭舵控制方式
导弹的气动特性研究相对较少，而 ＢａｎｇＢａｎｇ鸭
舵偏转带来的气动特性变化更是没见报道，需要

进一步明确。

由于导弹旋转、ＢａｎｇＢａｎｇ鸭舵随之偏转是
动态的气动过程，通过风洞实验对其研究难度较

大。本文采用数值计算的方法，通过ＣＦＤ软件研
究了ＢａｎｇＢａｎｇ鸭舵控制时在不同马赫数、攻角
和自旋速度下的气动特性。通过嵌套网格来实现

鸭舵的偏转运动，用旋转坐标系方法实现导弹的

旋转。当自旋角在０°～９０°时鸭舵产生一个斜向
上的力，当自旋角在９０°～１８０°时鸭舵转向另一
个方向（两者呈现轴对称状态）产生另一个斜向

上的力，从而使其在一个周期内产生一个方向的

合力，得到导弹飞行控制所需的气动力。

１　数值仿真方法

１．１　几何模型

本文采用国际导弹标模外加两片 ＮＡＣＡ００１２
翼型组成的鸭式布局导弹为计算模型，图１展示
了该导弹的几何细节。

图１　ＢａｎｇＢａｎｇ滚控导弹几何模型
Ｆｉｇ．１　ＢａｎｇＢａｎｇｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌｍｉｓｓｉｌｅｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌ

　　该导弹弹径为 ｄ＝００４５７２ｍ，全长为 Ｌ＝
０４５７２ｍ，圆锥弹头长径比为 ２８４倍，弹身是
７１６倍弹径的圆柱体，尾翼弦长和展长均为１倍
弹径，前缘圆弧半径为０００４倍弹径，后缘厚度为
００８倍弹径，鸭舵半展长为０５倍弹径，前缘到
后缘距离为０２５４倍弹径，重心到弹头顶点的距
离为５５倍弹径。选取参考长度Ｌｒｅｆ＝０４５７２ｍ，
参考面积Ｓｒｅｆ＝０００１６４ｍ

２，力矩参考点为质心。

１．２　模拟工况与网格划分

图２中给出了继电控制式鸭舵（即 Ｂａｎｇ
Ｂａｎｇ舵）随导弹旋转而偏转的简图。以一个周期

内鸭舵提供一个向上的平均周期力为例，在

图２（ａ）和图２（ｂ）中鸭舵提供一个向左上方的合
力，当鸭舵转至垂直位置时，鸭舵偏转换向，在

图２（ｃ）和图２（ｄ）中鸭舵提供一个向右上方的合
力，与图２（ａ）、图２（ｂ）中提供的力呈面对称，在
一个周期内为鸭舵提供一个向上的合力。

在实际过程中鸭舵偏转换向需要时间，而导

弹自身在旋转，为保证在铅垂位置的准确换向，需

要根据转速设置一个鸭舵偏转换向的提前量，提

前量的多少与导弹转速有关。例如：当舵机频率

为８３３３Ｈｚ、导弹转速为１５０ｒ／ｍｉｎ时、舵偏角为

·１１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４３卷

（ａ）弹箭由起始位置开始旋转

（ａ）Ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｒｏｔａｔｅｓｆｒｏｍ

ｉｔｓｓｔａｒｔｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎ

　

（ｂ）转入铅锤位置进行打舵

（ｂ）Ｒｕｄｄｅｒｄｅｆｌｅｃｔｅｄｉｎｔｏ

ｔｈｅｐｌｕｍｂｐｏｓｉｔｉｏｎ

（ｃ）打舵后由铅锤位置继续旋转

（ｃ）Ａｆｔｅｒｔｈｅｒｕｄｄｅｒｉｓｄｅｆｌｅｃｔｅｄ，

ｉｔｃｏｎｔｉｎｕｅｓｔｏｒｏｔａｔｅｆｒｏｍ

ｔｈｅｐｌｕｍｂｐｏｓｉｔｉｏｎ

　

（ｄ）回到起始位置，完成一个周期

（ｄ）Ｓｈｏｏｔｔｈｅａｒｒｏｗｂａｃｋｔｏ

ｔｈｅｓｔａｒｔｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄ

ｃｏｍｐｌｅｔｅｏｎｅｃｙｃｌｅ

图２　一个周期内模拟工况示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｉｎｏｎｅｃｙｃｌｅ

５°，鸭舵需要在自水平位置起旋转角（简称自旋
角）为８８５°时开始偏转，这样才能够保证当自旋
角为 ９０°时舵偏角为 ０°。同理，当导弹转速为
６００ｒ／ｍｉｎ时，鸭舵则需要在自旋角为８４°时开始
偏转。这样便能够使自旋角到达９６°时的鸭舵与
８４°时呈现对称状态。

图３展示了三维结构六面体网格，超音速条
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，超音

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。亚音速条件下，扰动的影
响域为全流场。因此，亚音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
弹的自旋是通过嵌套网格区域的网格运动实现

的，嵌套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，背景网格为亚音速

和超音速压力远场，弹体和鸭舵均采用部件网格，

外部边界条件设置为 Ｏｖｅｒｓｅｔ。弹体的摆动采用
旋转坐标系方法，鸭舵偏转耦合弹体摆动通过用

户自定义函数（ＵｓｅｒＤｅｆｉｎｅｄＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＵＤＦ）实
现，鸭舵打舵偏转时的运动方程为：

ωｘ＝ω１
ωｙ＝ω２ｓｉｎ（ω１ｔ）

ωｚ＝－ω２ｃｏｓ（ω１ｔ
{

）

其中，ω１为导弹自旋角速度，ω２为鸭舵相对于舵
轴的偏转角速度。

（ａ）背景网格与弹体的部件网格
（ａ）Ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｍｅｓｈａｎｄｔｈｅｐａｒｔｎｅｔｏｆ

ｔｈｅｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｂｏｄｙ

（ｂ）弹体和鸭舵的部件网格
（ｂ）Ｅｌｅｍｅｎｔｍｅｓｈｆｏｒｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｂｏｄｙａｎｄｒｕｄｄｅｒ

图３　流场网格
Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｉｎｇｆｉｅｌｄｓｍｅｓｈ

坐标系如图３所示，是从弹头向弹尾看去的
ＹＺ平面图，Ｘ轴由右手定则确定。ＸＹ平面是攻
角平面。导弹绕着与 Ｘ轴重合的纵轴旋转，左边
的鸭舵序号为１，右边的鸭舵序号为２，两片鸭舵
由一个舵机控制，鸭舵的舵偏角大小为５°，并设
定控制鸭舵的舵机频率为 ８３３３Ｈｚ。本文定义
Ｃｙ为法向力系数、Ｃｚ为侧向力系数、α为攻角、φ
为自旋角、ω为导弹自旋角速度，周期平均侧向
力、法向力系数为一个周期内侧向力、法向力系数

的平均值。起始时刻，鸭舵与Ｚ轴平行，此时φ＝
０°。沿Ｘ轴负向看，导弹的自旋为逆时针。

本文通过计算 ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹在
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１５０ｒ／ｍｉｎ、６００ｒ／ｍｉｎ和１５００ｒ／ｍｉｎ转速下、马赫
数为０９、１２、１５、２和２５条件下的气动特性，
给出了导弹在一个周期内的法向力和侧向力的气

动特性。分析法向力与侧向力的变化规律，并与

不控导弹进行对比。

１．３　控制方程和湍流模型

本文采用有限体积法对非定常 Ｎ－Ｓ方程进
行求解。采用非定常Ｎ－Ｓ方程的积分形式作为
流体流动的控制方程：


ｔ∫ｖＷｄｖ＋Γε∫ｖＱｄｖ＋∮［Ｆ－Ｇ］·ｄＡ＝∫ｖＨｄｖ

其中：Ｗ ＝

ρ
ρｕ
ρｖ
ρｗ
ρ
























Ｅ

，Ｑ ＝

ｐ
ｕ
ｖ
ｗ
























Ｔ

，Ｆ ＝

ρ
ρｖｕ＋ｐｉ
ρｖｖ＋ｐｊ
ρｖｗ＋ｐｋ
ρ

























ｖＥ＋ｐｖ

，

Ｇ＝

０
τｘｉ
τｙｉ
τｚｉ

τｉｊτｊ

























＋ｆ

，Ｈ ＝Ｓφ；Ｈ、Ｆ、Ｇ分别为源项、对

流项和黏性项，对Ｎ－Ｓ方程进行雷诺平均分解。
为了提高计算精度与计算效率，本文在计算

非定常流动时均采用双时间步法。对于黏度随温

度的变化关系，采用萨瑟兰定律，并采用完全气体

状态方程。

Ｙｉｎ等［７］和石磊等［１３］对带有尾翼的旋转导

弹进行了数值模拟，发现 Ｓ－Ａ、ｋ－ω和 ｋ－ε湍
流模型的计算结果与阿诺德工程发展中心［１４］的

实验结果在攻角较小时不能很好地吻合。Ｎｏｂｉｌｅ
等［１５］对强风作用下旋转风力机的气动特性进行

了数值模拟，将ＳＳＴｋ－ω、ｋ－ω和ｋ－ε湍流模型
的计算结果与实验值进行了对比，发现 ＳＳＴｋ－ω
模型在不利的压力梯度和分离流动中表现良好，

本文采用四种湍流模型对 ＡＮＦ旋转标模进行了
计算，并将马赫数２５条件下不同攻角的周期平
均侧向力系数与实验结果进行了比较，结果如

图４所示，ｋ－ωＳｔａｎｄａｒｄ、ｋ－εＳｔａｎｄａｒｄ和 Ｓ－Ａ
模型在１０°攻角时的计算值均与实验值符号相
反，ＳＳＴｋ－ω模型虽然也存在误差，但变化规律
符合实验值，能够比较好地模拟导弹旋转过程中

的马格努斯力。

采用三套网格进行网格的无关性验证，分别

是３９０万、６２０万和９１０万网格。如表１所示，计
算来流马赫数为２０、攻角为４°。将６２０万网格
的计算结果与３９０万和９１０万网格的计算结果相

图４　Ｍａ＝２．５时周期平均侧向力系数随攻角的变化
Ｆｉｇ．４　Ｐｅｒｉｏｄｉｃａｖｅｒａｇｅｌａｔｅｒａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋａｔＭａ＝２．５

比较，当网格达到６２０万时与９１０万网格的侧向
力系数仅相差２５４％，为了节省计算资源，超音
速条件下本文采用６２０万网格进行计算。亚音速
条件下，按相同网格尺度扩大前场网格，采用

９７０万网格进行计算。

表１　网格收敛性验证
Ｔａｂ．１　Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｍｅｓｈｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

Ｎ／万 Ｃｙ Ｃｚ ΔＣｙ／％ ΔＣｚ／％

３９０ －０．０４３２３ ０．８４５５２ ９．４６ ３．９２

６２０ －０．０３９４９ ０．８１３６３ ２．５４ ０．７３

９１０ －０．０３８５１ ０．８０７７３

图５　时间步长无关性验证
Ｆｉｇ．５　Ｔｉｍｅｓｔｅｐｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

选用三组时间步长进行时间步长无关性验

证，分别为 ωΔｔ＝０２５°、ωΔｔ＝０５０°和 ωΔｔ＝
１００°，即每计算一步弹体旋转 ０２５°、０５０°和
１００°。图５展示了三种时间步长下的侧向力系数
随自旋角的变化曲线。可以看出，随着时间步长的

减小，ωΔｔ＝０２５°和ωΔｔ＝０５０°的计算结果相近，而
ωΔｔ＝０５０°和ωΔｔ＝１００°却存在一定差距。由于计
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算资源有限，选择设置时间步长为ωΔｔ＝０５０°。

１．４　可信度验证

为了验证嵌套网格数值模拟的可信性，采用

ＦＭ－３导弹的实验结果［１６－１８］进行验证，局部网

格示意图如图６所示。ＦＭ－３是一种带有抖动鸭
舵的旋转导弹，滚转速率为８７５Ｈｚ，鸭舵的抖动
速率为３５Ｈｚ、抖动幅度为１５°，马赫数为１６。

图７为 ＦＭ－３采用嵌套网格方法得到的法
向力系数与实验值的对比，采用ｋ－ωＳＳＴ模型得
到的数值模拟结果与实验值吻合较好。由于鸭舵

的抖动，这会导致法向力系数的突变，采用数值模

拟能够较好地模拟法向力系数的变化。因此，采

用嵌套网格方法模拟鸭舵和弹体的耦合运动具有

一定的可信度。

图６　ＦＭ－３嵌套网格示意图
Ｆｉｇ．６　ＦＭ－３ｏｖｅｒｓｅｔｍｅｓｈ

图７　ＦＭ－３法向力系数
Ｆｉｇ．７　ＦＭ－３ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅ

２　气动特性分析

２．１　侧向力特性

２．１．１　ＢａｎｇＢａｎｇ控制与不偏转鸭舵对比
由于鸭舵的偏转导致洗流在前后半个周期内

位于弹体的两侧。这使得全弹的侧向力系数在鸭

舵偏转时发生了突变，如图８所示，通过对比不同
工况下不偏转鸭舵和ＢａｎｇＢａｎｇ控制式鸭舵全弹

的侧向力系数，采用 ＢａｎｇＢａｎｇ控制式鸭舵全弹
的周期平均侧向力系数更小。图９对比了 Ｂａｎｇ
Ｂａｎｇ控制式鸭舵和不控鸭舵在自旋角为１３５°时
的流场分布图。采用ＢａｎｇＢａｎｇ控制式鸭舵导弹
的流线向左偏移得更加严重，这是由于在该状态

下，不控鸭舵并未进行偏转，其造成的洗流是向弹

体右上方的。而采用ＢａｎｇＢａｎｇ控制式鸭舵由于
鸭舵之前进行了偏转，鸭舵的洗流是向弹体左下

方的，二者洗流方向不同，导致导弹在后半个周期

内的气动特性出现差异。

图８　不同工况下侧向力系数变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｌａｔｅｒａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２．１．２　ＢａｎｇＢａｎｇ控制侧向力特性变化
图１０对比了采用 ＢａｎｇＢａｎｇ控制式鸭舵和

不控鸭舵部件侧向力系数的差异。对于不控鸭

舵，鸭舵产生的周期平均侧向力与尾翼产生的周

期平均侧向力方向相同。但是当鸭舵进行 Ｂａｎｇ
Ｂａｎｇ控制时，由于鸭舵的偏转导致鸭舵产生的周
期平均侧向力减小，鸭舵周期平均侧向力减小的

幅度都达到了８０％。由于鸭舵的偏转导致洗流
方向发生了改变，弹身的侧向力也发生了变化。

弹身的周期平均侧向力会减小，周期平均侧向力

的方向甚至会发生改变。采用 ＢａｎｇＢａｎｇ控制鸭
舵也会使尾翼的周期平均侧向力比不控鸭舵的尾

翼周期平均侧向力小，因此采用 ＢａｎｇＢａｎｇ控制
鸭舵全弹的周期平均侧向力要小于不控鸭舵的周

期平均侧向力。
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（ａ）ＢａｎｇＢａｎｇ滚控鸭舵ｘ／Ｌ＝０．４
（ａ）ＢａｎｇＢａｎｇｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ

ｃａｎａｒｄａｔｘ／Ｌ＝０．４
　　　　

（ｂ）不控鸭舵ｘ／Ｌ＝０．４
（ｂ）Ｎｏｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｃａｎａｒｄ

ａｔｘ／Ｌ＝０．４
　　　　

（ｃ）ＢａｎｇＢａｎｇ滚控鸭舵ｘ／Ｌ＝０．７
（ｃ）ＢａｎｇＢａｎｇｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ

ｃａｎａｒｄａｔｘ／Ｌ＝０．７

（ｄ）不控鸭舵ｘ／Ｌ＝０．７
（ｄ）Ｎｏｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｃａｎａｒｄ

ａｔｘ／Ｌ＝０．７
　　　　

（ｅ）ＢａｎｇＢａｎｇ滚控鸭舵ｘ／Ｌ＝０．９１
（ｅ）ＢａｎｇＢａｎｇｒｏｌｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ
ｃａｎａｒｄａｔｘ／Ｌ＝０．９１

　　　　　
（ｆ）不控鸭舵ｘ／Ｌ＝０．９１
（ｆ）Ｎｏｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｃａｎａｒｄ

ａｔｘ／Ｌ＝０．９１

图９　Ｍａ＝２、α＝４°、ω＝１５０ｒ／ｍｉｎ时两种方式导弹周围的流线图
Ｆｉｇ．９　ＴｗｏｗａｙｓｔｏｓｈｏｏｔａｒｒｏｗｓａｒｏｕｎｄｔｈｅｆｌｏｗｃｈａｒｔａｔＭａ＝２、α＝４°、ω＝１５０ｒ／ｍｉｎ

图１０　Ｍａ＝２、α＝４°、ω＝１５０ｒ／ｍｉｎ时部件周期
侧向力系数变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｐｅｒｉｏｄｉｃｌａｔｅｒａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅａｔＭａ＝２、α＝４°、ω＝１５０ｒ／ｍｉｎ

　　图１１给出了 ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹在一个
周期内三种转速、马赫数为２条件下的侧向力系
数变化曲线。随着导弹自旋速率的增加，全弹的

周期平均侧向力系数会减小。图１２给出了在转
速为１５０ｒ／ｍｉｎ、攻角为４°、不同马赫数下的侧向
力系数变化曲线。随着马赫数的减小，周期平均

侧向力系数绝对值不断增加，平均侧向力系数绝

对值由００３７６４增加至０１８６９７。

图１１　Ｍａ＝２时不同导弹转速下周期侧向力系数
变化曲线（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）

Ｆｉｇ．１１　Ｐｅｒｉｏｄｉｃｌａｔｅｒａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ａｒｒｏｗｓｐｅｅｄｓａｔＭａ＝２（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

２．１．３　侧向力特性变化流场分析
如图１３所示，前半个周期内，鸭舵的洗流位

于弹体的左上侧（沿 ｘ轴负向看去），而下半个周

·５１·
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图１２　ω＝１５０ｒ／ｍｉｎ、α＝４°时不同导弹马赫数下周期
侧向力系数变化曲线（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）
Ｆｉｇ．１２　Ｐｅｒｉｏｄｉｃｌａｔｅｒａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｒｒｏｗｓｐｅｅｄｓａｔω＝１５０ｒ／ｍｉｎ、α＝４°

（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

期内鸭舵的洗流位于弹体的右上侧。对于弹身来

说，洗流位置的改变是导致弹身侧向力发生改变

的重要原因。尾翼也同样受到鸭舵洗流方向改变

的影响，弹身和尾翼侧向力的改变相对于鸭舵来

说都表现出一定的滞后性。在图１０中可以明显
看出，尾翼和弹身侧向力系数的突变都要略滞后

于鸭舵，这是由于洗流从鸭舵流经弹体到达尾翼

需要一定的时间而产生的现象。

如图１４和图１５所示，分别是马赫数为０９
和２、攻角为４°时自旋角分别为４５°和１３５°的弹
体周围流线、压力云图以及侧向压强差沿弹轴方

向的分布。由于鸭舵产生的侧向压强差较大，为

了更好地展示沿弹轴方向侧向压强的分布，将鸭

舵的侧向压强差单独提取出来，从侧向压强差分

布可以较为直观地展现由于鸭舵的偏转造成洗流

方向的改变，在前后半个周期内洗流分别位于弹

体的两侧。在鸭舵之后自旋角为４５°时出现负压
差，当自旋角为１３５°时由于洗流已经在另一侧，
因此出现正压差。超音速条件下，自旋角为４５°

（ａ）φ＝１５°　　　　　　　　　　　（ｂ）φ＝３５°　　　　　　　　　　　（ｃ）φ＝５５°

（ｄ）φ＝７５°　　　　　　　　　　　（ｅ）φ＝９５°　　　　　　　　　　　（ｆ）φ＝１１５°

（ｇ）φ＝１３５°　　　　　　　　　　　（ｈ）φ＝１５５°　　　　　　　　　　　（ｉ）φ＝１７５°

图１３　Ｍａ＝２．０时鸭舵洗流随自旋角变化流线图（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）
Ｆｉｇ．１３　ＣｈａｒｔｏｆｔｈｅｃａｎａｒｄｆｌｏｗｉｎｇｗｉｔｈｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｓｐｉｎａｎｇｌｅａｔＭａ＝２．０（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

·６１·
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　　（ａ）φ＝４５°　　　　　　　　　（ｂ）φ＝１３５°　　　　　　　　　
（ｃ）侧向压强差

（ｃ）Ｌａｔｅｒａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

图１４　Ｍａ＝０．９、α＝４°时鸭舵洗流流线图和侧向压强差沿弹轴分布曲线（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）
Ｆｉｇ．１４　Ｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｓｏｆｔｈｅｃａｎａｒｄｆｌｏｗｉｎｇａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｌａｔｅｒａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅａｌｏｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

ａｘｉｓｗｈｅｎＭａ＝０．９、α＝４°（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ

　　（ａ）φ＝４５°　　　　　　　　　（ｂ）φ＝１３５°　　　　　　　　　
（ｃ）侧向压强差

（ｃ）Ｌａｔｅｒａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

图１５　Ｍａ＝２．０、α＝４°时鸭舵洗流流线图和侧向压强差沿弹轴分布曲线（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）
Ｆｉｇ．１５　Ｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｓｏｆｔｈｅｃａｎａｒｄｆｌｏｗｉｎｇａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｌａｔｅｒａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅａｌｏｎｇｍｉｓｓｉｌｅａｘｉｓｗｈｅｎＭａ＝２．０、α＝４°（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

时在鸭舵之后侧向压强出现负压差，但随着洗流

沿弹轴的不断发展，在弹体的后半段侧向压强差

由负变正。而自旋角为１３５°时则没有出现这样
的状况。并且鸭舵的洗流在不同位置时对尾翼的

侧向压强差也产生了一定影响。亚跨音速条件

下，由翼根处诱导出的分离涡对弹体表面的压强

分布有很大的影响，分离涡使弹体的侧向压强差

出现震荡，但弹身上侧向压强的分布的趋势与超

音速大致相同，在弹体的后半段侧向压强差偏向

正值。而鸭舵的洗流对尾翼的侧向压强差并未产

生太大的干扰。

通过观察图１６导弹不同位置横截面上压力
云图和流线分布可以发现，当鸭舵的洗流位于弹

体左侧时，洗流产生的涡流会充分发展，涡流破坏

了弹体左侧表面的压强分布，使左侧弹体表面的

压强增加，从而使侧向压强差由负变正。并且涡

流会延伸到尾翼的左侧和上侧之间，这极大地引

起了尾翼之间流动的不对称性。

当鸭舵的洗流位于弹体右侧时，鸭舵产生的

涡流并未充分发展，这一点在亚音速表现得更为

明显。这是因为位于右下侧鸭舵产生的涡流为逆

时针方向，而弹体的旋转方向也为逆时针，这就极

大地削弱了涡流的发展。而位于左上侧的鸭舵产

生的涡流随着流动不断远离弹体，从而使侧向力

为正。由于鸭舵洗流方向的改变，以及洗流和弹

体旋转的耦合效应，导致导弹会产生侧向力，并且

呈现周期变化。通过对一个周期内导弹的法向力

系数和侧向力系数进行积分，可以得到一个周期

内导弹合力的方向。

由于侧向力的存在，导致导弹在一个周期内

的合力并不是沿Ｚ轴正方向的。如表２～４所示，
表中的角度表示合力方向与 Ｙ轴正方向的角度，
取逆时针方向为正。从表中偏离的角度可以看

出，随着马赫数的增加，合力偏离 Ｚ轴的角度逐
渐减小，在相同马赫数下该角度也随着转速的增

加而减小。这是由于在亚音速条件下鸭舵的干扰

加速了弹体表面的非对称畸变和流动分离［１０］，因

鸭舵根部诱导出的分离涡方向的改变对周期平均

·７１·
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（ａ）φ＝４５°　　　　　　　　　　　（ｂ）φ＝１３５°　　　　　　　　　　　（ｃ）ｘ／Ｌ＝０．４

（ｄ）φ＝４５°　　　　　　　　　　（ｅ）φ＝１３５°　　　　　　　　　　（ｆ）ｘ／Ｌ＝０．７

（ｇ）φ＝４５°　　　　　　　　　　（ｈ）φ＝１３５°　　　　　　　　　　（ｉ）ｘ／Ｌ＝０．９１

图１６　Ｍａ＝２．０、α＝４°时不同截面上的流线图和弹左右对称位置侧向压强差（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）
Ｆｉｇ．１６　Ｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｃｔｉｏｎｓａｎｄｌａｔｅｒａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｉｎｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆ

ｍｉｓｓｉｌｅｗｈｅｎＭａ＝２．０、α＝４°（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

表２　α＝４°时全弹合力方向与Ｚ轴的夹角
Ｔａｂ．２　Ｔｈｅａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｏｔａｌ

ｆｏｒｃｅａｎｄｔｈｅＺａｘｉｓｗｈｅｎα＝４°

转速／

（ｒ／ｍｉｎ）
Ｍａ＝０．９ Ｍａ＝１．２ Ｍａ＝１．５ Ｍａ＝２．０ Ｍａ＝２．５

１５０ ７．８１６３２° ７．４６８７５° ５．５８４３７° ３．７３０９２°２．８８７８８°

６００ ７．１９２７９° ７．２８４１９° ５．１１６１２° ３．１２９３１°２．２７９３６°

１５００ ６．２４０９８° ６．５９８９９° ４．１４７８１° ２．１７８０９°１．３８００２°

表３　Ｍａ＝２时全弹合力方向与Ｚ轴的夹角
Ｔａｂ．３　Ｔｈｅａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｔｏｔａｌｆｏｒｃｅａｎｄｔｈｅＺａｘｉｓｗｈｅｎＭａ＝２

转速／
（ｒ／ｍｉｎ）

α＝２° α＝４° α＝６° α＝８°

１５０ ３．７９１１７°３．７３０９２°３．０２６１５° １．９４７７５°

６００ ３．２７９９３°３．１２９３１°２．４７２０７° １．３４６８４°

１５００ ２．３７６３３°２．１７８０９°１．５９０１４° ０．５４２９８°

表４　ω＝１５００ｒ／ｍｉｎ时全弹合力方向与Ｚ轴的夹角
Ｔａｂ．４　Ｔｈｅａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｔｏｔａｌｆｏｒｃｅａｎｄｔｈｅＺａｘｉｓｗｈｅｎω＝１５００ｒ／ｍｉｎ

Ｍａ α＝２° α＝４° α＝６° α＝８°

０．９ ６．５０３２５°６．２４０９８°５．３４２６５° ４．１５４６８°

１．２ ６．６４２６５°６．５９８９９°５．３５４６９° ３．９４５４４°

１．５ ４．５６４１６°４．１４７８１°３．７６５９４° ２．５４７４４°

２．０ ２．３７６３３°２．１７８０９°１．５９０１４° ０．５４２９８°

２．５ １．８４４８４°１．３８００２°０．９４６４１° ０．５１７４６°

侧向力起主导作用。超音速条件下由鸭舵引起的

激波、膨胀波是侧向力产生的主要原因［１０］，因此

在超音速条件下弹体以及尾翼产生的周期平均侧

向力较小，并且随着马赫数的增大而减小。合力

偏离Ｚ轴的角度也随攻角的增大而减小，这是因
为随着攻角的增大，法向力也逐渐增大，侧向力相

·８１·
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对于法向力来说变得越来越小。攻角增大，鸭舵

诱导出的洗流离开弹体的速度加快，由鸭舵诱导

的涡旋对弹体和尾翼产生的影响减小。

２．２　法向力特性

２．２．１　ＢａｎｇＢａｎｇ控制与不偏转鸭舵对比
当鸭舵进行 ＢａｎｇＢａｎｇ控制时，由于旋转效

应，会导致全弹以及各个部件的法向力呈现周期

性变化，全弹的法向力可以通过计算一个周期内

的时均法向力得到。但由于鸭舵的偏转导致洗流

方向发生变化，鸭舵的洗流在前后半个周期内分

别位于弹体的两侧，这使得采用 ＢａｎｇＢａｎｇ鸭舵
控制的自由旋转导弹的气动特性与鸭舵没有偏转

的自由旋转导弹的气动特性有所不同。图１７是
几个不同工况下鸭舵进行ＢａｎｇＢａｎｇ控制和不控
鸭舵法向力系数的对比。由于采用 ＢａｎｇＢａｎｇ控
制导弹的鸭舵进行了偏转，因此其法向力周期与

不控鸭舵相同。但由于ＢａｎｇＢａｎｇ鸭舵具有舵偏
角，因此其法向力要大于不控鸭舵。

图１７　不同工况下法向力系数变化曲线
Ｆｉｇ．１７　Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｏｆｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２．２．２　ＢａｎｇＢａｎｇ控制法向力特性变化
图１８给出了在转速为１５０ｒ／ｍｉｎ、不同马赫

数下的法向力系数变化曲线。自旋角为０°时鸭
舵位于水平方向，此时产生的法向力最大。随着

自旋角的增加，鸭舵贡献的法向力逐渐减小，在自

旋角为 ９０°时达到最小值。通过对比图 １８和

图１９，法向力系数随马赫数的增大而减小、随攻
角的增大而增大，这符合导弹的气动力规律。自

旋速度对超音速条件下的法向力系数影响较小。

图１９给出了一个周期内弹身和尾翼的法向
力系数变化曲线，可以看出，在一个周期内弹身的

法向力系数先减小后增大，而尾翼的法向力系数

却是先增大后减小，造成这种现象的原因便是因

鸭舵偏转导致的洗流方向的改变。

图１８　ω＝１５０ｒ／ｍｉｎ时不同导弹马赫数下周期法向力
系数变化曲线（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）

Ｆｉｇ．１８　Ｐｅｒｉｏｄｉｃｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅａｔ
ω＝１５０ｒ／ｍｉｎ（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

图１９　Ｍａ＝２、α＝４°时周期法向力系数变化曲线
（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）

Ｆｉｇ．１９　Ｐｅｒｉｏｄｉｃｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅａｔ
Ｍａ＝２，α＝４°（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

２．２．３　法向力特性变化流场分析
图２０展示了前半个旋转周期中翼根处拖出

的洗流沿弹表面的流动过程。由于导弹的旋转，

从左边鸭舵根处产生的洗流逐渐向尾翼靠拢，洗

流先流至尾翼下表面。随着尾翼的继续旋转，洗

流被尾翼分离，一部分从尾翼的上表面流过。

由于鸭舵的洗流作用以及导弹的旋转效应，

导致尾翼的当地攻角增加，从而使尾翼的下表面

高压区增大，图２１中的尾翼下表面压力云图就给

·９１·
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（ａ）φ＝２５°　　　　　　　　　　　　　（ｂ）φ＝４５°

（ｃ）φ＝６５°　　　　　　　　　　　　　　　（ｄ）φ＝８５°

图２０　Ｍａ＝２．０时鸭舵洗流随自旋角变化流线图（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）
Ｆｉｇ．２０　ＦｌｏｗｄｉａｇｒａｍｓｏｆｔｈｅｃａｎａｒｄｆｌｏｗｉｎｇｗｉｔｈｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｓｐｉｎａｎｇｌｅｗｈｅｎＭａ＝２．０（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

（ａ）φ＝４５°　　　　　　　　　　　　（ｂ）φ＝１３５°

（ｃ）φ＝７５°　　　　　　　　　　　　　（ｄ）φ＝１６５°

图２１　Ｍａ＝２．０时尾翼处压力云图（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）
Ｆｉｇ．２１　ＰｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄａｔｔｈｅｔａｉｌｗｈｅｎＭａ＝２．０（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

出了很好的解释（尾翼上、下表面的界定由尾翼

的当地攻角来确定，即当地攻角为正值时的迎风

面为下表面，当地攻角为负值时的迎风面为上表

面）。四个子图分别是尾翼在自旋角为４５°和７５°

以及导弹在下半个周期内在相同位置处时（即自

旋角为１３５°和１６５°）的尾翼下表面压力云图。可
以看出，洗流会使下表面的高压区增多，从而使该

片尾翼的法向力增大。

·０２·
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图２２是自旋角为１５°、４５°和７５°时鸭舵洗流
下的尾翼下表面压力云图。初始时洗流并未流到

尾翼下表面，因此下表面并未产生高压区。但是

随着尾翼当地攻角的增加，以及鸭舵的洗流对尾

翼下表面的影响，尾翼下表面的高压区不断增加。

随着自旋角的增加，该尾翼逐渐由竖直变为水平，

对法向力的贡献逐渐增加，从而使法向力逐渐增

加。后半个周期中，由于鸭舵的偏转导致洗流流

向弹体的另一侧，此时鸭舵的洗流便对另外一侧

的尾翼产生了影响，这个过程刚好与上半个周期

相反，因此尾翼的法向力在一个周期内先增大后

减小。

（ａ）φ＝１５°　　　　　　　　　　　（ｂ）φ＝４５°　　　　　　　　　　　（ｃ）φ＝７５°

图２２　Ｍａ＝２．０时尾翼处压力云图（ＢａｎｇＢａｎｇ控制式导弹）
Ｆｉｇ．２２　ＰｒｅｓｓｕｒｅｃｌｏｕｄａｔｔｈｅｔａｉｌｗｈｅｎＭａ＝２．０（ＢａｎｇＢａｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｒｒｏｗｓ）

３　结论

本文采用数值模拟的方法对基于 ＢａｎｇＢａｎｇ
控制方式导弹在不同马赫数、不同转速和不同攻

角下的气动特性进行了数值模拟，得到了导弹气

动力系数的周期变化规律，得到如下结论：

１）由于导弹旋转以及鸭舵的偏转导致的洗
流位置的改变对弹体侧向力的改变起着主要作

用，洗流方向的改变会导致弹体和尾翼的侧向力

发生突变，通过与不控鸭舵的自由旋转导弹进行

对比，采用 ＢａｎｇＢａｎｇ控制式鸭舵的自由旋转导
弹周期平均侧向力系数更小，周期平均法向力系

数更大。

２）与不控鸭舵相比，当采用 ＢａｎｇＢａｎｇ控制
式鸭舵时，由于鸭舵的偏转，导致鸭舵和弹身的周

期平均侧向力减小，尾翼的周期平均侧向力增大，

三者的合力（即全弹的周期平均侧向力）减小。

３）当导弹自旋速率和攻角一定时，合力偏离
Ｚ轴的角度随着马赫数的增加而减小；当马赫数
和攻角一定时，合力偏离 Ｚ轴的角度随着自旋速
率的增加而减小；当马赫数和自旋速率一定时，合

力偏离Ｚ轴的角度随着攻角的增大而减小，合力
偏离Ｚ轴的角度在０５°到８°范围内不断变化。
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