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摘要：导弹从载机上发射时，载机对导弹的流场存在干扰，从而影响导弹在发射初始阶段的姿态和运动轨迹。为

了确定导弹的初始弹道参数，本文利用CFD商业软件Fluent6．1计算导弹发射时的非定常流场，并通过该软件的接

口嵌入导弹的六自由度弹道方程，同时计算了导弹在载机流场干扰下的非定常气动力和初始弹道。计算结果清晰

地表现出导弹与载机的分离过程和载机流场的干扰形式，并可估算出载机的流场干扰范围。
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O 引 言

从载机上发射导弹、投掷炸弹时，弹体处于载机

复杂干扰流场中，此时往往出现不正常分离，有时会

导致弹体与载机发生碰撞，严重危及载机和飞行人员

安全。此外，为了有效击中目标，确定导弹控制系统

的起控位置，预测导弹的离机弹道，需要掌握发射初

始阶段弹体姿态和运动轨迹数据。这就需要求解六

自由度弹道方程。由于弹体处于载机的近流场中，且

机弹相对位置不断变化，导致导弹的气动力与时间历

程有关，属于非定常范畴，与弹体单独飞行时有很大

的不同。因此，如何计算有载机干扰的非定常流场，

并利用非定常气动力同时计算导弹的分离弹道，是非

常有意义的工作。

针对这一问题，国外从七十年代开始研究了外挂

物在投放过程中对飞机的影响(如碰撞、摩擦

等)【2'3】。国内八十年代也有单位用照相法做过外挂

物在风洞中的投放轨迹试验，研究过外挂投放对载机

的干扰特性。目前的工作主要集中在机弹之间非定

常流场的计算上[5,61。对于流场和导弹弹道的耦合

计算，相关文献较少。文献[7]介绍的外挂物与载机

分离过程的数值模拟系统——cssP(2)能提供载机及

外挂物气动特性和外挂物分离后与载机的相对运动

轨迹及姿态，文献[10][11]对此也进行了研究，但它

们基于小扰动的假设具有局限性。由于CFD软件技

术的不断发展，人们可以利用软件提供的标准接口，

仅仅编写少量的代码，就能将软件的适用范围扩展到

这一领域。基于这一思想，本文在利用CFD商业软

件Fluent6．1计算机弹分离时产生的非定常流场的基

础之上，着重编写了导弹的六自由度弹道方程，并通

过软件的接口与之耦合，同时计算导弹在载机流场干

扰下的非定常气动力和初始弹道。通过设置软件中

的动画项，可清晰地展现导弹与载机的分离过程和载

机流场的干扰形式，并可估算出载机流场的干扰范

围。

1非定常流场计算

1．1动网格技术

为了解决导弹逐渐远离飞机，从密网格到稀网格

运动造成的计算精度下降问题，本文采用了软件提供

的动网格技术。它通过动网格守恒公式和网格更新

方法(弹簧模型法，局部网格重构)⋯，保证我们所关

心的区域有足够的网格密度。

边界运动着的任意控制体上一般量的积分形式

的守恒公式可写为如下形式：
J广 广

盖J，一‘d y+J ay矽(Ⅳ一Hg)·dA
r r

=I r 7声·dA+I s··d V (1)
J aV J V

式中JD表示流体密度，口表示流体速度向量，脚。为动

网格的网格运动速度向量，r为扩散速率，&为≯的

源项，a V代表控制体y的边界。时间导数项可以用
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用一阶后插微分公式写为：

封，lDflⅢ=坳等≯世(2)
其中

∥=矿+挚t (3)

而

紫='f。，。·dA=妻‰· (4)J
Ay

此式中～是控制体的面数，今是面_『的面积向量。

每个控制体的面上的点积Ug．，’Aj可以由下式计算：

Ug,j·山：苦 (5)

在四面体或三角形网格区通常使用基于弹簧模

型的网格更新方法。在弹簧模型法中，任何两个节点

之间的边缘都被理想化为互相连接的弹簧。每次边

界移动之前的初始形状构成了网格的平衡状态。给

定边界节点的位移产生正比于沿与此节点相连的弹

簧的位移。但当边界位移相比于当地网格尺寸较大

时会在解向下一时间步更新产生收敛性问题，网格质

量会降低或者网格发生退化。解决这个问题，可以将

不符合斜率或尺寸标准的网格聚集在一起并进行局

部重构生成一个大网格。如果新网格满足斜率和尺

寸标准，就用新网格对网格进行局部更新(对旧网格

进行插值运算)，否则放弃新网格。这就是局部网格

重构。

1．2霄诺平均+k-e模型

由于机弹分离过程伴随着强烈的流场干扰，因此

流动具有非定常和湍流特征。Fluent6．1提供了处理

非定常流和湍流模型的求解器。处理湍流问题，可采

用雷诺平均N．S方程。

业8t+杀(眦)=o (6)

丢(肌)+毛(肌叶)_一瓷+

毛【P(善+垫axl一吾踣3一x；1]+毛c—P—u／u／)
(7)

与普通N．S方程相比，它引进了附加项，在软件

菜单中选择缸e模型对它进行封闭Es]。标准缸e模

型包括如下湍流动能方程．|}和扩散方程￡：

丢c彬+磊c肚n；，=南【(芦+筹)差】+

GI+C6一pe—k+SI (8)

万3(IDe)+蠡(触)=剥”．／a．t)3__5_e，】+
Cl詈(G^+C3 G6)一C2p i6-+Sc (9)

方程中各符号的意义参见文献[1]、[8]。

1．3初始稳态流场计算

为了重点研究机弹分离过程，本文假定导弹在初

始位置处于一个稳定的流场环境中。首先利用软件

计算了导弹处于分离初始点位置时的无粘、定常流

场，并将定常气动力作为计算分离弹道的初始值。流

动控制方程为N．S方程，离散方法为二阶迎风格式。

2弹道计算

2．1弹道方程

在发射坐标系和弹体坐标系下的六自由度动力

学方程如下[9]：

瓷=117；+g如一W。一形。

，=W，+gry一形叮一形哆

≥=谚，+gn一谚。一妒。

d“。

L。寻一(‘，一L，)∞，。∞，。=帆。
dcc，。

‘。音一(Jz。一L。)∞z。吐。=呜．
d co．

L。_i产一(厶。一‘。)cc，，。叫=．=帆。

(10)

式中，g舢g”gn为导弹所受引力项在发射坐标系中

的三轴分量；IV¨IV¨形。为柯氏加速度在发射坐标

系中的三轴分量；W¨W¨W。为牵连加速度在发射

坐标系中的三轴分量；Wp IV，、IV：为导弹所受的全

部非质量力的加速度在发射坐标系中的三轴分量；

L、L、L为导弹绕其三主轴(弹体坐标系)的转动惯
l ’l I

量；CO，、CO，、吐为导弹绕其三主轴转动的角速度分

量；帆、帆、帆为导弹所受的全部力矩沿弹体坐标
l ’l I

系三轴的分量。

将方程组(10)加上导弹的运动学方程以及描述

姿态角关系的辅助方程⋯1，就可以求解导弹的弹道。

2．2分离弹道计算

与以往求解弹道时对气动数据文件进行插值不
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同，这里需要将计算非定常气动力和计算弹道耦合进

行。首先计算导弹与载机流场的非定常气动力，将其

代人到六自由度弹道方程中，计算出导弹在下一时刻

的弹道参数，然后再通过此时导弹与载机的相对位置

更新网格，利用导弹的弹道参数求解导弹与载机的流

场，得到导弹的气动力(矩)，再将其用于弹道方程中，

计算导弹在下一时刻的弹道参数。如此循环，直至导

弹飞出载机的干扰区。通过设置软件中的动画项，可

清晰地再现导弹与载机的分离过程。导弹弹道方程

与软件的耦合是通过用户定义函数实现的。用户定

义函数(User．Defined Function，UDF)是该软件用于扩

充其求解器功能的一个接口。将弹道方程编写成用

户定义函数，计算前将其编译，连接到求解器，即可进

行耦合计算。整个求解过程如图1所示：

3 算 例

假定载机在H=3000m的高度以Ma=0．8，口：

o定直平飞，载机给予导弹K=一4m／s的弹射初速

度，使导弹从载机上分离。初始弹道的计算是从相对
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0．65

O．55
o 0．1 0．2 0．3 0．4

time／s

图2导弹的阻力系数与飞行时间的关系

Fig．2 Relationship of dI鹄coefficient and time
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图5导弹相对载机的*坐标与

飞行时间的关系

Fig．5 Relationship of#-coordinate and time
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二二[
求解油流动能

图1耦合求解流程示意图

Fig．1 Coupling computed process

于载机坐标系坐标为X=一3．5，y=一1．5。Z：

一2．5的初始点位置开始的。导弹在分离过程中的弹

道和所受的气动力如图2一图8所示，当导弹的气动

力系数平缓时认为已飞出于扰区。

4结束语

导弹从载机上发射时，处于载机的干扰流场中，

其运动轨迹、姿态和气动力均与单独飞行时不同。对

0 0．1 0．2 0．3 0．4
time／s

图3导弹的升力系数与飞行时间的关系

Fig．3 Rdationship of 1m coefficient and time
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图6导弹相对于载机的俯仰角与

飞行时间的关系

Fig．6 Relationship of pitching angle and time
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Fig．4 Relationship of，，-coordinate and time
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图7导弹相对于载机的偏航角与

飞行时问的关系

Fig．7 Relationship of yawing angh and time
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图8导弹相对于载机的蒗转角与飞行时间的关系

Fig．8 Relationship of rolling¨蝴e and time

这一分离阶段的研究，具有重要的意义。从算例图示

可以看出，随着导弹逐渐远离载机，其气动力的变化

从剧烈到平缓，阻力增加，升力减小。导弹飞行0．05

秒之前，所处位置的流场干扰强烈，干扰梯度很大，气

动力变化剧烈；在这之后的0．3秒，载机的流场干扰

变得温和，干扰梯度小，气动力变化缓和；随后干扰逐

渐消失，气动力趋于平稳。由此可以将干扰流场分为

狭小的剧烈干扰区和宽广的温和干扰区，并可估算出

干扰范围。此干扰由载机的下洗所致。分离初始，升

力很大；另外相对俯仰角为负，说明导弹有低头翘尾

的动作。为防止机弹碰撞，不能采用自由投放形式发

射导弹，而必须采用弹射投放形式以增加安全性，并

且对导弹质量和和弹射初速度应提出要求。随着阻

力逐渐增加，升力逐渐减小，导弹相对于载机轴向速

度减小，法向速度增加，可以更快地脱离载机干扰。

除了下洗干扰外，导弹飞行中产生了偏航角和滚转

角，说明在非对称外挂投放情况下，载机测洗干扰也

存在。该干扰使得导弹产生偏航和滚转。从对控制

精度的要求出发，应及时给予控制。
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The initial trajectory numerical simulation of air launched missile

CHE Jing，TANG Shuo，XIE Chang-qiang

(Northwestern Pama删University．戚’∽Shanxi 710072．Ch／na)

Abstract：When a missile iS launehed from aircraft，its flow field will be disturbed，SO its initial attitude and trajecto—

ry are influenced．To determine its initial trajeetory parametem，this paper USeS CFD software to compute the unsteady flow

field of the missile at the beginning of launch from aircraft and embed six degree of freedom ballistic equation through the

software’s interface．So，we have computed the missile’S both unsteady aerodynamic force and initial tmjectory at the same

time．The result shows clearly the separate course of aircraft and missile，and an interfered flow field range can be estimated

assumably．

Key words：separate；flow field interfere；initial tmjectory；unsteady
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