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窄条翼导弹模型摇滚运动动力学特性研究

达兴亚，周为群，赵忠良，陶　洋
（中国空气动力研究与发展中心 高速空气动力研究所，绵阳　６２２６６１）

摘　要：利用ＮＳ方程和飞行力学方程耦合的数值模拟，研究分析了窄条翼导弹模型摇滚运动的动力学特性和产生

机理。控制方程为ＵＲＡＮＳ和刚体单自由度转动方程，计算取Ｒｏｅ格式、ＳＡ湍流模型、双时间步法，气动／运动耦

合采用双时间步三阶Ａｄａｍｓ预估校正法。计算犕犪＝０．６，α＝３５°，模型进入极限环振荡，振幅１０．１４°，周期２０Ｈｚ，

与风洞试验结果吻合较好。受力分析表明力矩迟滞曲线为双８环，中间为不稳定环，两侧为稳定环；模型的动不稳

定性是由迎风尾舵引起，背风尾舵不能提供足够的动稳定性，导致模型丧失滚转阻尼，最终进入等幅等周期的极限

环振荡；计算证实，该极限环是稳定的，模型在任意初始状态或微扰动作用下都将进入该极限环振荡。计算结果还

表明，在非定常效应较强时，转动惯量对摇滚振幅影响不大，对频率影响明显。

关键词：窄条翼导弹；摇滚；极限环；动稳定性；转动惯量

中图分类号：Ｖ２１１．３　　　文献标识码：Ａ　　　　　犱狅犻：１０．７６３８／ｋｑｄｌｘｘｂ２０１２．００８１

　 收稿日期：２０１２０５２２；　修订日期：２０１２１１１４

基金项目：自然科学基金（１１３７２３３６）

作者简介：达兴亚（１９８４），重庆璧山人，助理研究员，研究方向：气动／运动耦合．Ｅｍａｉｌ：ｄｘｉｎｇｙａ＠１６３．ｃｏｍ

引用格式：达兴亚，周为群，赵忠良，等．窄条翼导弹模型摇滚运动动力学特性研究［Ｊ］．空气动力学学报，２０１４，３２（２）：１５４１５８．ｄｏｉ：

１０．７６３８／ｋｑｄｌｘｘｂ２０１２．００８１．ＤＡＸＹ，ＺＨＯＵ ＷＱ，ＺＨＡＯＺＬ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｋｉｎｅｔｉｃｓｏｆｒｏｃｋｍｏｔｉｏｎｆｏｒａｍｉｓｓｉｌｅ

ｍｏｄｅｌｗｉｔｈｓｔｒａｋｅｗｉｎｇｓ［Ｊ］．ＡＣＴＡＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３２（２）：１５４１５８．

０　引　言

　　高机动性导弹突出强调大迎角快速转弯能力，极

小展弦比窄条翼在大迎角不存在涡破裂现象，纵向气

动特性极为优异，是高机动性导弹经常采用的布局形

式［１］（图１）。但是，窄条翼导弹强烈的非线性会带来

严重的翼／舵气动干扰，导致全弹气动特性随滚转角

和迎角急剧变化，在机动时极易诱发非指令的自激摇

滚振荡。

图１　窄条翼示意图（犖犃犛犃和德国犐犚犐犛犜）

犉犻犵．１　犛狋狉犪犽犲犿犻狊狊犻犾犲狊（犖犃犛犃犪狀犱犌犲狉犿犪狀犐犚犐犛犜）

　　摇滚是飞行器滚转方向的自由振荡，由于以滚转

方向为主，一般简化为单自由度运动来开展研究［２］。

通常有三种途径：一是通过风洞实验获取摇滚特性；

二是通过数值模拟摇滚运动，分析流场变化，从微观

上搞清摇滚的流动机制；三是通过非线性动力学理

论，分析摇滚运动的动力学特性，搞清摇滚的产生机

理，给出失稳判据和预测方法。张涵信等人指出［３］，

搞清摇滚的产生机理是十分必要的：即什么条件下摇

滚是稳定的，什么条件下演化为周期摇滚。由于国内

研究起步晚，对这类导弹的摇滚机理还了解不多。

　　在过去的工作中
［４］，对窄条翼布局导弹模型进行

了风洞摇滚实验，发现窄条翼导弹模型具有两个摇滚

区间，第一摇滚区间在２０°迎角附近，迎角范围极小；

第二摇滚区间在３５°迎角，迎角范围较宽。实验同时

明确了摇滚运动与窄条翼／尾舵干扰密切相关，但尚

不清楚对应的动力学特性。本文针对模型第二摇滚

区开展数值计算，重点分析摇滚的动力学特性，搞清

摇滚的产生机理。

１　数值计算方法

１．１　控制方程

　　摇滚数值模拟常使用的控制方程有速度势方

程［５］、欧拉方程［６］，以及 ＮＳ方程
［７］。对三角翼研究

表明，速度势方程和欧拉方程能成功模拟出极限环振

荡，同时也表明摇滚可能主要是非定常无粘现象主
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导［８］。三维ＮＳ方程对分离预测更准确，能得到与实

验更接近的结果。本文流场控制方程采用三维非定

常ＮＳ方程：

　　
犙

狋
＋


ξ
（犉－犉狏）＋



η
（犌－犌狏）

　　　　　　　　　　＋


ζ
（犎－犎狏）＝０ （１）

式中犙 为守恒变量，犉、犌、犎 为无粘矢通量，犉狏 、

犌狏 、犎狏为粘性矢通量。转动方程为定义在弹体坐标

系的刚体运动方程：

　　
ｄω

犫
狓／ｄ狋＝犕
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犫
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（２）

其中φ为滚转角，犐狓 为转动惯量，ω为角速度，犕 为

力矩，上标犫表示弹体坐标系下的分量。

１．２　计算方法
［９］

　　流场求解器是基于结构网格的有限体积求解器，

粘性项采用Ｊａｍｅｓ中心差分，无黏项采用Ｒｏｅ格式，

以犉为例：

　　δξ犉＝犉犻＋１２ －犉犻－
１
２

（３）

　　犉犻±１２ ＝
１

２
［犉（犙犔）＋犉（犙犚）－

狘犃犻狀狏狘（犙犚－犙犔）］犻±１２ （４）

各参数具体意义参见文献［１０］。时间推进采用双时间

步法［１１］，湍流模型选取ＳＡ模型
［１２］。

　　转动方程使用Ａｄａｍｓ预估校正法求解，气动／运

动耦合计算采用双时间步Ａｄａｍｓ预估校正策略，具

体思路是：在ＣＦＤ完成狀时刻计算并得到气动力后，

采用ＡｄａｍｓＢａｓｈｆｏｒｔｈ预测格式预测狀＋１时刻的滚

转角和滚转角速度，更新姿态和ＣＦＤ边界条件；之

后，ＣＦＤ采用双时间步法开始计算狀＋１时刻流场，

在双时间步的每一内迭代步结束后，ＣＦＤ得到新的

气动力，此时采用ＡｄａｍｓＭｏｕｌｔｏｎ格式修正滚转角

和角速度，在内迭代结束或者状态变量收敛后，推进

到狀＋２时刻。

　　将方程（２）写为统一形式：狓＝犳（狓，狋），在预测步

采用三阶ＡｄａｍｓＢａｓｈｆｏｒｔｈ格式：

　　狓狀＋１＝狓狀＋Δ狋
２３

１２
犳（狓狀，狋狀）－

１６

１２
犳（狓狀－１，狋狀－１［ ）＋

５

１２
犳（狓狀－２，狋狀－２ ］） （５）

在双时间步内迭代过程实现隐式修正，三阶Ａｄａｍｓ

Ｍｏｕｌｔｏｎ格式为：

　　狓狀＋１，犖＋１＝狓狀＋Δ狋
５

１２
犳（狓狀＋１，犖，狋狀＋１）［ ＋

８

１２
犳（狓狀，狋狀）－

１

１２
犳（狓狀－１，狋狀－１ ］） （６）

这里狀代表时间步，犖 代表内迭代步，如果计算收

敛，随着内迭代步的推进，狓狀＋１，犖＋１将趋于常值。

　　研究表明，以上三阶耦合计算方法在保证流场收

敛和一定计算精度条件下，可以显著增大时间步长，

缩短计算时间，详细分析参见文献［９］。

２　摇滚运动数值模拟结果及讨论

２．１　计算网格及状态

　　计算模型为钝头／窄条翼／尾舵组合导弹模型（类

似ＩＲＩＳＴ，如图１），网格为标准多块结构对接形式，

在模型的周向分布了２２３个网格点，尾舵网格进行了

加密处理，网格总量约５８０万，其上游距头部１０犔，下

游距后缘１０犔，远场边界距中心线７犔，犔 为全弹长

度。为提高并行计算效率，将网格分为１１１块，最大

块网格量约１５万，保证每个计算核心分配到大致相

等的计算量。

　　计算针对窄条翼导弹模型的第二摇滚区，犕犪＝

０．６，α＝３５°，“×”字型状态，犚犲和犐狓 取风洞试验对应

值。计算采取预偏滚转角０、初始角速度为０的起

动策略。

图２　计算网格空间拓扑

犉犻犵．２　犛狆犪犮犲狋狅狆狅狅犳犮狅犿狆狌狋犪狋犻狅狀犪犾犵狉犻犱

２．２　计算结果及讨论

　　由图３可见，模型从０＝５°自由释放，在经历短

暂的几个振荡周期后，模型很快进入极限环振荡

（ＬｉｍｉｔＣｙｃｌｅＯｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ，ＬＣＯ），振幅约１０．１４°，频率

２０Ｈｚ。图４力矩迟滞曲线形状上比较“肥胖”，说明

迟滞现象明显，模型吸收和耗散能量的速度很快，导致

模型很快进入极限环状态。图５相位图可以看出，进

入极限环振荡后，新周期的相位与前一周期完全重合。

图３　滚转角时间历程

犉犻犵．３　犜犻犿犲犺犻狊狋狅狉狔狅犳狉狅犾犾犪狀犵犾犲
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图４　迟滞曲线

犉犻犵．４　犎狔狊狋犲狉犲狊犻狊犾狅狅狆

图５　相平面

犉犻犵．５　犘犺犪狊犲狆犾犪狀犲

　　此状态下对应的风洞试验结果为：振动均方差

σγ ＝８°，频率１４．３Ｈｚ，计算结果与试验结果振幅吻合

较好，而频率比试验值大５．７Ｈｚ。引起频率差异主要

有两方面原因：一是在气动载荷的作用下，模型转动

时可能存在较大的机械阻尼，目前在计算中还没有一

种普适的方法引入机械阻尼；二是模型转动时连轴承

一起转动，计算时没有计入这部分转动惯量。

　　极限环显著的特征是一个周期内吸收与耗散的

能量相等，总能量变化为０
［１３］。当模型处于低能状态

时，会不断吸收能量而趋向极限环，当处于高能状态

时，会不断耗散能量而趋向极限环。图５中由内向外

发展的相位图即是由低能态向极限环过渡的过程，图

４中的内环为顺时针方向，系统吸收能量，两边环是

逆时针方向，能量被耗散，其面积和等于顺时针环面

积，将吸收的能量耗散掉，一个周期内系统能量变化

为０，振荡既不发散，也不收敛，维持极限环状态。

３　摇滚动力学特性分析

３．１　摇滚产生的动力学机理

　　图６给出了迎风面和背风面窄条翼和尾舵的迟

滞曲线。从斜率上看，背风舵和背风翼的斜率为负，

且斜率较大，迎风舵迟滞环虽大，但斜率小，迎风翼的

斜率为正，因此，导弹的横向静稳定性主要由背风舵

和背风翼提供。

　　四条曲线中仅迎风舵力矩为顺时针环，即有能量

注入，运动发散；背风翼和背风舵为逆时针环，系统对

外做功，能量被耗散。迎风翼也为逆时针单环，虽然

面积较小，但对系统的动稳定性贡献为正。也可以看

出，迎风舵在平衡滚转角处的迟滞环面积很大，而背

风舵的迟滞环面积很小，导致背风舵不能抵消迎风舵

的动不稳定性，使模型丧失滚转阻尼，吸收能量，运动

逐渐发散；随着振幅的增大，背风舵的动稳定性增强，

而迎风舵的动不稳定性降低，整个模型从动不稳定变

为动稳定，耗散能量，运动受到抑制，最终进行等幅等

周期极限环振荡。

图６　窄条翼和尾舵迟滞曲线

犉犻犵．６　犎狔狊狋犲狉犲狊犻狊犾狅狅狆狊犳狅狉狊狋狉犪犽犲狊犪狀犱犳犻狀狊

３．２　初始滚转角对摇滚的影响

　　大多数情况下，极限环是稳定的，模型从任意非

平衡状态都将稳定到该极限环［１４］；特别情况下极限

环是不稳定的，系统还存在其它极限环，模型在扰动

作用下会在极限环之间来回跳动，进入混沌运动［１５］。

　　取初始滚转角γ０＝１５°，模型同样进入极限环振

荡，如图７所示，相图由外向内发展，即由高能态过渡

到极限环。该极限环与γ０＝５°极限环基本重合，说明

确实存在一个稳定的极限环，模型在高／低能状态或

初始微扰动作用下，都将进入该极限环振荡。在模拟

时未考虑外部扰动，如果外部扰动过大，极限环的稳

定性不再起作用，也可能进入混沌运动，这种情况不

在本文讨论范围。

图７　初始滚转角的影响

犉犻犵．７　犈犳犳犲犮狋狅犳犻狀犻狋犻犪犾狉狅犾犾犪狀犵犾犲

３．３　转动惯量对摇滚的影响

　　摇滚实验采用了铝制模型，未作转动惯量影响研

究，为了明确转动惯量的影响，假设采用钢制模型（密

度约为铝的３倍），将转动惯量增大至３倍后进行模
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拟。模拟的振幅９．３°，频率９．４Ｈｚ，振幅变化不大，频

率变化明显。

　　由图８中力矩迟滞曲线可见，力矩迟滞曲线都呈

双“８”环，环的大小基本一致，只是两边的小环稍有差

异。比较图５和图９，增大转动惯量导致最大滚转角

速度从１２００°／ｓ降低到６００°／ｓ，说明在这一较宽广的

转速范围，气动和运动的耦合特性基本相似，角速度

对力迟滞特性和流场跟随性的影响较小。

图８　转动惯量的影响

犉犻犵．８　犈犳犳犲犮狋狅犳犿狅犿犲狀狋狅犳犻狀犲狉狋犻犪

图９　相平面（犐狓＝３犐０）

犉犻犵．９　犘犺犪狊犲狆犾犪狀犲（犐狓＝３犐０）

４　结　论

　　通过对窄条翼导弹模型的摇滚运动模拟，得到了

摇滚的动力学特性，结论如下：

　　１）多个模拟状态表明，窄条翼导弹模型力矩迟

滞曲线呈双“８”环，中间环为顺时针方向，两边环为逆

时针方向；

　　２）窄条翼导弹模型摇滚的动力学原因是：由于

背风舵不能提供足够的动稳定性，模型在迎风舵的动

不稳定作用下运动发散，随着振幅的增大，背风舵动

稳定性增强，迎风舵动不稳定性减弱，从而抑制了振

荡发散，最终进入极限环振荡；

　　３）第二摇滚区的极限环是稳定的，模型在任意

初始状态或微扰动作用下都将进入该极限环振荡；

　　４）在非定常特性较强时，存在一个转动惯量范

围，摇滚振幅变化不大，振荡周期变化明显。
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