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固体火箭冲压发动机导弹气动外形设计与试验研究

刘 远*,程养民,李晓晖,闫宝任
(西安航天动力技术研究所,陕西 西安 710025)

摘 要:某固体火箭冲压发动机导弹存在着航程阻力大、静稳定性差、平衡攻角偏大、舵效偏高等一系列问题。根

据导弹的基准外形,结合相关理论,对影响导弹气动性能的关键部件进行了分析与比较研究,并对外形进行改进,

建立了一系列差异化几何模型。用FLUENT软件,对导弹在不同攻角条件下外流场进行数值计算,得出了各模型

的轴向力系数、法向力系数和俯仰力矩系数随攻角的变化规律以及表面的压力分布情况。计算结果表明,就设计

目标考虑,采用改进后的大进气道、小弹翼、舵面边条、后掠舵面和水平尾翼布局的模型性能最优。为进一步研究

该最优布局下各关键部件对导弹气动性能产生的影响,进行了组拆选型风洞试验。试验中将这些关键部件逐步组

装到光弹体上,前后共测试了16种模型状态,经对比分析,确定了气动性能最优的外形,且该最优外形与数值计算

所确定的最优模型一致。随后对该最优气动外形的导弹进行全弹风洞测力试验。试验表明,相较于基准弹,优化

后的导弹模型各项气动性能均有所提高,其中,轴向力系数数值减小了3%~4%,纵向焦点位置平均后移3%左

右,平衡攻角较基准弹减小1.5°(60%)左右,对质心的俯仰舵效减小了40%左右,滚转舵效减小了35%左右。试

验结果与同条件下的数值计算结果吻合较好,同时这也验证了导弹气动优化过程中CFD数值计算方法的合理性。
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Aerodynamicdesignandexperimentalstudyofamissilepropelled
bysolidrocketramjet

LiuYuan*,ChengYangmin,LiXiaohui,YanBaoren
(Xi’anInstituteofAerospacePropulsionTechnology,Xi’an 710025,China)

  Abstract:Manyresearchesshowthatmissilespropelledbyductedsolidrocketramjetis
regardedsuperiorattheaspectsoffiringrange,velocityandmaneuverability.Toimprovethe
unexpecteddefectsofsomesolidfuelramjetmissiles,suchaslargerflightdrag,poorstatic
stability,largertrimmingangleofattackandhigherruddereffect,comparativestudiesofkey
componentstotheaerodynamicperformanceofthemissilewerefulfilled,aseriesofsignificant
differentmodelscomparingtothebasicmissileconfigurationwereestablishedbasedonthe
aerodynamiccharacteristicsofsomecomponentsthatexerciseamajorinfluenceonthemissile
performance.UsingtheCFDsoftwareFluent,themissileflowfieldswithdifferentattackangles
weresimulatednumerically,andcorrespondingaxialforcecoefficient,normalforcecoefficient
andpitching momentcoefficientwithvarietyofattackangelswereobtained,thepressure
distributingtrendwereanalyzed.Theresultsindicatedthat,intermsoftheoptimizationtarget,
configurationwithlargersizeinlet,smallerwing,ruddersurfaceofedge,sweepbackrudder
surfaceandhorizontaltailissuperiortoothers.Tovalidatethisanalysis,anexperimentwere
carriedoutintheFD-06hypersonicwindtunnel.Thekeycomponentswereinstalledonthe
missilebodystepbystepbybuildingupmethod.Totally,16modelsweretested,andthetest
resultsindicatedthattheoptimalshapeshowedtheconsistentwiththeoptimalmodelobtainedby



CFDanalysis.Comparingtothebasicmissile,variousperformancesoftheoptimizedmodelwere
improvedobviouslyunderthestudiedconditions,theaxialforcecoefficientdecreasedabout3.0%
~4.0%,thelongitudinalfocuspositionmovedbackwardsabout3.0%andthebalanceangleof
attackdecreasedabout1.5°(60%),andthepitchingandrollingruddereffectreduced40%and
35% respectively.Furthermore,CFD resultsagreed wellwiththetestresults,andthe
reasonablenessofCFD numericalmethodsinsteadoftunneltestresultsintheprocessof
aerodynamicoptimizationwereverified.
  Keywords:solidfuelramjet;twin-inlet90°configurationattheventer;two-dimensional
inlet;aerodynamicconfigurationdesign;numericalsimulation;splitcombinationmodeltest;
windtunneltest

0 引 言

  现代战争对飞行器战术指标要求不断提高,固体

火箭冲压发动机,以其独特的性能品质成为高速战术

导弹推进系统的理想入选者。目前常用的进气道布

局有中心进气和旁侧进气两种方式。由于二元进气

道双下侧布局方式具有升阻比大、迎角性能好、横向

空间占有小和便于机载等特点,在目前最先进的中程

空空导弹研制(如欧洲的“流星”、美国的FMRAAM
等)中被采用[1-2]。

  导弹气动外形优化设计是导弹气动外形设计中

的重要环节,直接影响飞行器的气动性能和飞行品

质。气动外形优化方法很多,从本质上讲,把对设计

对象的气动分析与优化设计方法相结合,通过对优化

目标外形的不断调整,使优化对象的气动性能逐渐提

高,直到满足给定的优化准则后,优化过程结束。此

时的气动外形及气动性能便是在给定的约束条件下,
采用该优化方法进行气动优化所能得到的最优解[3]。

  国内外对于固体冲压导弹气动外形优化研究很

多,但研究重点主要在高超声速飞行器、固体火箭冲

压发动机自身以及发动机进气道性能的研究上。其

中,文献[4-5]分别通过数值仿真和风洞试验设计并

验证了结构简单、流量系数大、总压损失较小、压缩率

高、性能稳定的典型二元双气道方案。文献[6-10]应
用多目标遗传算法对高超声速导弹以及超燃冲压发

动机进行一体化设计,更加系统而有效地获取了良好

的几何和气动性能。遗传算法因为在理论上具有全

局最优解、不需要计算灵活度、对设计空间无特殊要

求等优点而被广泛采用在气动外形优化过程中。然

而,由于算法全局最优解的收敛性很难满足,使其面

临着严重的计算效率问题[11-12]。近年来,基于遗传算

法的改进型方法很多。其中,LeeJ等人提出了并行

遗传算法的思想[13],EricBesnard等人提出了遗传算

法与模拟退火算法相结合的思想[14]。文献[15]针对

气动外形优化设计中多设计点、多目标、多工程约束

等特点提出了多设计快速优化的设计方法,通过简化

优化设计模型,减少调用求解器的次数,提高优化效

率。文献[16-17]提出了将遗传算法和局部搜索性能

良好的优化算法相结合的办法。文献[18]解决了优

化过程中的无显式约束问题,提出了收敛性更加高效

的全模式遗传算法。

  但是经过分析发现,文献中已开展的研究工作对

于导弹定型设计阶段并不适用,并且优化效率不高。
着眼于贴近工程实践,以某固冲导弹风洞试验模型为

基准,着重对头罩、进气道、上下舵罩、舵面、弹翼等部

件外形进行改进,建立了多个差异化模型,并采用

CFD方法对各模型进行流场数值模拟,分析对比选

型中各模型气动力结果,确定了优化后的最终外形。
随后,对最终选型进行组拆选型试验、堵锥模型测力

试验,将试验结果与相同状态下数值计算结果进行比

较,为该固体冲压导弹进一步设计提供参考。

1 几何模型

  原导弹弹头形状为哈克型,进气道位于弹体双下

侧与水平线成45°夹角位置。图1给出了优化选型的

基准外形(基准弹的风洞试验模型)。

图1 基准外形

Fig.1 Basicshape

  在标准大气条件下,马赫数2.5、高度10km状态,
一系列的风洞试验表明,基准外形的纵向静稳定性、0°
攻角对称性、航程阻力和舵面舵效等性能均有待提高。
针对这些问题,在全新进气道尺寸和质心要求的前提

下,着重对基准弹头罩、进气道、弹翼、舵面、上下舵罩

等部件参数进行修正,建立了以下4种选型模型。

  相较于基准外形,模型 A相应地增大了进气道

的横截面积,减小了弹翼根梢弦尺寸,增大了上舵罩

长度和宽度,以及下舵罩宽度和下舵罩收缩角,采用
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了内切角15°的大堵锥结构。图2给出了该模型的几

何外形。

图2 模型A
Fig.2 ModelA

  相较于模型A,模型B相应地增大了头锥长度,
减小了舵面根弦和半展长尺寸,进一步减小了弹翼根

梢弦尺寸,显著增大了上舵罩长度,将弹翼位置后移

至上舵罩上,增大了下舵罩收缩角,并增加了舵面边

条,采用了内切角5°、外切角3°的堵锥结构。图3给

出了该模型的几何外形。

图3 模型B
Fig.3 ModelB

  相较于模型B,模型C去掉了舵面边条,去除了

弹翼,减小了上舵罩长度,在上下舵罩之间增加了一

对水平尾翼,采用了双后掠角舵面。图4给出了该模

型的几何外形。

图4 模型C
Fig.4 ModelC

  相较于模型C,模型D恢复了舵面边条、弹翼,并
将弹翼置于上舵罩之上,保留了水平尾翼和双后掠角

舵面,进一步缩小了舵面尺寸。图5给出了该模型的

几何外形。

图5 模型D
Fig.5 ModelD

2 CFD数值模拟

2.1 控制方程

  采用FLUENT6.3对导弹模型进行数值计算。
就导弹的外流场而言,忽略空气重力,没有加质和能

量源项,因此有强守恒型N-S方程[19]。

  连续方程:

  
∂ρ
∂t

+ ∂
∂xi
(ρui)=0 (1)

  动量方程:
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(ρui)+ ∂
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  能量方程:

  ∂∂t
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∂
∂xi
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   ∂
∂xi

kλ
∂T
∂xi

-pui+τiju{ }j (3)

式中,ρ为密度,p为静压,T 是静温,kλ 为导热系数,

ui 为速度矢量的分量,τij是粘性应力张量。

  数值计算中,采用有限体积法对控制方程进行离

散。选用耦合隐式求解器,理想气体模型。空间离散

格式为二阶迎风格式,近壁区采用壁面函数法求解,
湍流模型取可实现的k-ε模型。

2.2 计算域构造及网格划分

  采用结构化网格离散弹体表面及计算域。由于

所涉及的计算状态不考虑弹体侧滑的影响,为了减少

计算时间、提高计算效率,在纵向对称面处应用了对

称边界条件,仅取其半模进行流场计算[20]。计算域

的建立采用以弹体轴线为中心线的半圆柱形区域,其
直径为弹体直径的10倍,长度为弹长的3倍。图6
给出了流场计算域构造。

图6 计算域构造

Fig.6 Computedfield

  在构造的流场域进行网格划分,导弹外流场划分

为六面体结构化网格。考虑激波对气流的作用,在弹

头、弹翼、舵面、舵罩等区域对网格进行加密。半模模

型网格总数约为6×105左右。图7给出了壁面和外

流场网格划分。

图7 流场计算网格

Fig.7 Computinggridofflowfield

2.3 结果分析与对比

  进气道工作马赫数为2.0~3.5,根据需求,选取
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了设计点飞行马赫数为2.5,攻角0°和4°进行计算。

  图8给出了各模型的表面压力云图。表1列出

了各模型0°和4°攻角条件下的轴向力系数CA、法向

力系数CN、对弹体顶点的俯仰力矩系数Cm0和相对

焦点位置的俯仰力矩系数CmF计算结果。

(a)基准弹

(b)模型A

(c)模型B

(d)模型C

(e)模型D

图8 各模型的表面压力云图

Fig.8 Surfacepressurecontourofeachmodel

表1 各模型的计算结果对比

Table1 Calculationresultsofeachmodel

α=0°
CA CN Cm0

α=4°
CA CN Cm0

CmF

基准弹 1.3869-0.4490-0.4480 1.4013 1.4935 0.9625 0.4553

模型A 1.4458-0.5615-0.5431 1.4524 1.4636 0.7940 0.4578

模型B 1.3652-0.3102-0.3107 1.3719 1.6591 1.1565 0.4803

模型C 1.3220-0.3284-0.3204 1.3227 1.2248 0.7883 0.4146

模型D 1.3403-0.3660-0.3503 1.3529 1.5812 1.0915 0.4733

  由表1可知:

  1)模型A的阻力系数大于基准弹,这主要源于

进气道尺寸的增加;零位不对称性的增强,主要源于

进气道和下舵罩负法向力的增加;15°的堵锥内切角

使堵锥与弹体干扰增强,并在弹体表面和进气道间形

成了局部高压区(图8b)。

  2)模型B的阻力系数显著减小,这主要源于长

头锥和堵锥内切角的减小;5°的堵锥内切角使堵锥和

弹体间的干扰明显减弱(见图8c);下舵罩前部收缩

角增加改善了零位不对称性;舵面边条、弹翼位置后

移使得焦点位置后移,静稳定性有所增加。

  3)模型C的阻力系数进一步减小,这主要源于

减小上舵罩长度和去除舵面边条;去除弹翼和舵面边

条使焦点位置大大前移,舵面法向力减小。

  4)模型D的阻力系数小于基准弹;舵面面积减

小致使上下舵面舵效降低;水平尾翼弥补了舵面面积

减小带来的焦点前移。

  综上所述,模型A阻力系数大于基准弹;模型C
焦点前移,使其静稳定度降低;模型B相对于模型D
的双后掠角舵面而言,舵效偏高。出于减小阻力、增
加静稳定性、降低舵面效率的考虑,确定模型D为最

佳选型,进行下一步风洞试验。

3 风洞试验

3.1 组拆选型试验

  风洞试验过程中将各部件逐步组装到光弹体上,
从而形成了16种不同的模型状态,并通过风洞试验

最终得到了各模型的气动特性数据。图9给出了组

拆模型的外形及其部件名称。

图9 组拆部件模型

Fig.9 Componentscombinationanddiversionofthemodel

  各主要模型相对于模型D的试验结果对比情况

如下:

  1)在不加堵锥的情况下,模型阻力将增加20%
~30%,平衡攻角将增加4°;

  2)在没有舵面边条的情况下,模型的法向力系

数将减小12%,纵向焦点位置将前移3.5%;

  3)在没有水平尾翼的条件下,模型的法向力系

数将减小1.4%,纵向焦点位置将前移1%;

  4)弹翼对模型法向力的贡献为11%~14%,大
小弹翼对应的法向力差异为3%,对纵向焦点的贡献

差异为0.3%;

  5)大小舵面对应的法向力差异为2%,对纵向焦

点的贡献差异为0.3%。

  经过对比分析,最终选定了“光弹体+进气道+
电缆罩+堵锥+上下舵罩+上下舵边条+大弹翼+
小舵面+水平尾翼”模型组合作为优化后导弹的最终

外形。图10给出了试验模型在风洞中的照片。
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图10 试验模型在风洞中的照片

Fig.10 Modelinwindtunnel

3.2 堵锥状态测力试验

  堵锥状态测力试验共进行了64个车次的风洞试

验,试验马赫数范围2.0~3.5,攻角范围-5°~10°、
侧滑角-2°~2°。将优化弹的各项性能与基准弹的

数据进行了对比。

3.2.1 纵向静稳定性

  图11给出了Ma=2.5和Ma=3两种条件下纵向

焦点位置随攻角变化曲线。如图所示,两种马赫数条

件下,优化弹的纵向焦点位置平均后移3%左右。考

虑到质心的差别(配重减轻15kg,质心后移3%)后,两
者堵锥状态的静稳定度相当。并且,计算得到的焦点

位置与试验值吻合良好,二者最大误差在1%左右。

(a)Ma=2.5

(b)Ma=3.0
图11 纵向焦点位置随攻角变化曲线

Fig.11 Longitudinalfocuspositionvs.attackangle

3.2.2 轴向力系数

  图12给出了Ma=2.5和 Ma=3两种条件下轴

向力系数-攻角曲线。如图所示,两种马赫数条件下,

优化弹的轴向力系数数值减小了3%~4%,达到了

优化减阻的设计目的。并且,计算得到的轴向力系数

与试验值吻合良好,二者最大误差在1.5%左右。

(a)Ma=2.5

(b)Ma=3.0
图12 轴向力系数随攻角变化曲线

Fig.12 Axialforcecoefficientvs.attackangle

3.2.3 气动不对称性

  图13给出了Ma=2.5、Ma=3.0两种条件下相

对质心的俯仰力矩系数随攻角变化曲线。如图所示,
优化弹的平衡攻角较基准弹减小1.5°(60%)左右。
同时计算得到的俯仰力矩系数与试验得到数值吻合

较好,二者最大误差在20%左右。

  表2给出了在Ma=2.5、Ma=3.0两种条件下,
试验得到的0°攻角对称性数据。由表2可知,优化

弹的轴向力系数、法向力系数和俯仰力矩系数均有

所减小。

  (a)Ma=2.5
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  (b)Ma=3.0
图13 俯仰力矩系数随攻角变化曲线

Fig.13 Pitchingmomentcoefficientvs.attackangle

表2 0°攻角对称性数据

Table2 Normalforcecoefficientandpitching
momentcoefficientatα=0°

Ma=2.5
CA CN Cm0

Ma=3.0
CA CN Cm0

基准弹 1.35475 -0.352910.07092 1.27138 -0.337740.07577
优化弹 1.34161 -0.308260.03285 1.25545 -0.276720.04744

3.2.4 横测稳定性

  图14给出了优化前后导弹的斜吹力矩系数-随
攻角变化曲线。由图,小攻角范围内,两弹斜吹力矩

系数斜率差别不大;大攻角情况下,Ma=2.5,优化弹

斜吹力矩系数斜率绝对值大于基准弹,但其对攻角的

偏导数仍为负值,具备横侧自稳定性;Ma=3.0,两种

  (a)Ma=2.5

  (b)Ma=3.0

图14 斜吹力矩系数斜率随攻角变化曲线

Fig.14 Obliquemomentcoefficientvs.attackangle

外形的斜吹力矩系数斜率相当,均具有横侧稳定性。
同时计算得到的斜吹力矩系数与试验得到吻合较好,
二者最大误差在25%左右。

3.2.5 舵面效率分析

  图15和图16给出了Ma=2.5条件下得到的俯

仰和滚转舵效随攻角变化曲线。由图可见,优化弹对

质心的俯仰舵效较基准弹减小了40%左右,滚转舵

效减小了35%左右。并且,计算得到的俯仰和滚转

舵效与试验数据吻合较好,二者最大误差在10%左

右。另外,根据气动设计准则,优化弹的俯仰、偏航、
滚转通道的独立性和操纵裕度均满足要求。

图15 俯仰舵效随攻角变化曲线(Ma=2.5)
Fig.15 Pitchingruddereffectvs.attackangle(Ma=2.5)

图16 滚转舵效随攻角变化曲线(Ma=2.5)
Fig.16 Rollingruddereffectvs.attackangle(Ma=2.5)

4 结 论

  优化弹的模型风洞试验,结果基本满足风洞试验

精度要求,并与同条件下的计算结果吻合较好。

  根据与基准弹风洞试验结果的对比可知,优化弹

采取的气动优化措施得当,达到了预期的效果,可以

为下一步该导弹型号研制提供参考。具体结果如下:

  1)优化后导弹的纵向焦点位置平均后移3%左

右,考虑到质心位置后移3%的情况,静稳定度与基

准弹相当;

  2)阻力有所减小,堵锥状态下的轴向力相比基

准弹减小3%;
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  3)平衡攻角相较于基准弹有所减小,零位法向

力和零位俯仰力矩系数均有所减小,零位对称性明显

增强;

  4)斜吹力矩系数和基准弹相当,横侧静稳定性

满足飞行要求;

  5)滚转舵效较基准弹减小35%左右,俯仰舵效

减小40%左右,达到了降低舵效的目的。
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