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摘 　要 ：为了高精度地确定导弹的气动力参数 ，为导弹合理的气动布局提供理论依据 ，对绕某外

形多翼空 －空导弹全弹体三维绕流流场进行了雷诺平均 Navier － Stokes方程数值模拟 ，为了使

方程封闭采用了 Spalart － Allmaras 一方程湍流模型 ，计算方法为 Jameson 的有限体积多步
Runge － Kutta时间推进法和空间中心差分耦合人工粘性项 ，使用分区技术 ，通过求解椭圆型偏

微分方程方法生成了连续拼接式多块结构化网格 ，在超音速带有攻角和有滚转角或无滚转角的

条件下 ，获得了导弹弹体 、舵翼和副翼上的气动力和力矩 ，计算结果与实验数据以及其它程序的

计算结果吻合较好 。结果表明 ：文中算法可用于真实复杂外形导弹 、复杂流态下的气动力计算 。
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随着导弹技术的发展 ，打击空中目标的战术导弹需要高的飞行速度和高的命中精度 ，为提高导弹的机

动性 ，要求高精度确定其气动参数 。确定导弹气动力参数的一种方法是试验方法 ，但试验方法具有一定的局

限性 ；另一种方法是借助于 CFD技术求解 Navier － Stokes（N － S）方程 。国外在 ２０世纪 ９０年代之后 ，已经

通过数值求解 Euler／N － S方程［１ － ２］解决了一些试验难以解决的问题 。国内近几年在这方面也有一些研究 。

黄贤禄［３］等用改进的 Jameson格式 ，Baldwin － Lomax （B － L）代数湍流模型对绕多翼导弹标模流场进行了
粘流计算 ；曹从咏［４］等用有限体积 TVD格式 ，k － ε湍流模型 ，在超音速大攻角条件下 ，对火箭导弹三维绕流

与喷流干扰流动进行了数值模拟 。 B － L 代数湍流模型具有计算量小 ，不考虑边界层厚度的优点 ，但是 ，当流

动出现明显分离时 ，B － L 模型模拟的结果与实验值差异较大 ；k － ε两方程模型对于工程实际中复杂外形的
流场 ，其模拟难度较大 ；Spalart － Allmaras（S － A）一方程湍流模型［５］较 k － ε两方程模型简单 ，计算量小 ，且

具有良好的鲁棒性和数值收敛性 。本文选用 RANS方程耦合 S － A 方程湍流模型 ，用求解椭圆型偏微分方

程方法生成 ３套不同密度的连续拼接多块结构化网格 ，并通过网格加密技术［６ － ７］选择出适当规模和分布的

本文最终计算网格 ；用 Jameson［８］有限体积中心 ＋ 人工粘性格式 ，对带舵 、副翼某型号空 －空导弹全弹体三

维绕流流场进行了带攻角和滚转角的 RANS 方程计算 ，为缩短计算时间 ，采用了多重网格方法［９］和并行计

算技术 ，与 CAEMENS［１０］软件的计算结果进行对比 。

１ 　控制方程和计算方法

1 ．1 　控制方程
求解的控制方程是时间相关的三维守恒型雷诺平均 Navier － Stokes方程 ，其积分形式为 ：

dd t∫Ω
Wd Ω ＋∮矪 Ω

F · nds ＝∮矪 Ω
Fv · nds （１）
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式中 ：

W ＝

ρ

ρu
ρv
ρw
e

；F ＝

ρu ρv ρw
ρu２

＋ p ρvu ρwu
ρuv ρv ２

＋ p ρwv
ρuw ρv w ρw ２

＋ p
u（e ＋ p） v（e ＋ p） w（e ＋ p）

；Fv ＝

０ ０ ０

τxx τyx τzx

τxy τyy τzy

τxz τyz τzz

（τU）x － qx （τU）y － qy （τU）z － qz

（２）

Ω为边界面为 矪 Ω的控制体积 ；ρ为密度 ；v为流场速度 ；e为单位体积的总能量 ；τ为剪切应力张量 ，q为热通
向量 。

1 ．2 　 湍流模型
湍流模型为 S － A 一方程湍流模型［５］

。S － A 一方程湍流模型的转换方程为 ：

D珘v
Dt ＝

１
σ
［ 磹 · （（v ＋ 珘v） 磹 珘v） ＋ Cb２ （ 磹 珘v）２ ］ ＋ Cb１ （１ － f v２ ）珟S珘v － Cw１ f w （r）

珘v
y ＋

２

（３）

尾涡粘性 μt 的计算公式为 ：

μt ＝ ρ
珘v f v１ （４）

方程（３）与主流方程合并 ，于是求解的包含一方程湍流模型的控制方程形式为 ：

dd t∫Ω
Wd Ω ＋∮矪 Ω

F · nds ＝ ∮矪 Ω
Fv · nds ＋∫Ω

Sd Ω （５）

1 ．3 　 数值计算方法
用 Jameson［８］ 有限体积中心 ＋ 人工粘性格式 。首先对积分形式的方程组（５）进行有限体积空间离散得 ：

dd t（Ω i ，j ，kW i ，j ，k ） ＋ Qc ，i ，j ，k － Qv ，i ，j ，k － Ωi ，j ，k S i ，j ，k ＝ ０ （６）

式中 ：Ω i ，j ，k 为单元体积 ；Qc ，i ，j ，k 、Qv ，i ，j ，k 分别是流出单元的对流和耗散矢通量 ；Ω i ，j ，k S i ，j ，k为源项 。且 ：

Qc ，i ，j ，k ＝ ∑
６

ns ＝ １

Fns · dSns ；Qv ，i ，j ，k ＝ ∑
６

ns ＝ １

Fvn s · dSns
把空间离散后的方程（６）改写为 ：

dW i ，j ，kd t ＋ Ri ，j ，k （W ） ＝ ０ （７）

式中 Ri ，j ，k 为余量且 ：

Ri ，j ，k ＝
１

Ω i ，j ，k
Qc ，i ，j ，k － Qv ，i ，j ，k － Di ，j ，k ） － Si ，j ，k

式中 Di ，j ，k为引入的自适应 ２阶加 ４阶人工粘性项 。

对空间离散后的常微分方程（７）分别采用 ５步龙格库塔方法进行时间推进 ，为了加速定常问题的收敛速

度 ，采用了多重网格［９］并行计算技术 。

２ 　气动力计算

2 ．1 　滚转角 矱 ≠ 0的处理
　 　对于滚转角 矱 ≠ ０的处理原则上可以有 ２种处理方法 ：修改自由来

流和旋转网格坐标 。本文使用旋转网格坐标方法 ，图 １是本文计算坐

标系 Oxyz下滚转角 矱的定义（图 １中 x轴指向外） 。

　 　设已在导弹体坐标系 Ox′y′z′下生成了计算网格 ，Ox′y′z′中的坐标

（x′y′z′）经过旋转后 ，在计算坐标系 Oxyz下的坐标（x ，y ，z）为 ：

x ＝ x′
y ＝ y′cos矱＋ z′sin矱
z ＝ － y′sin矱＋ z′cos矱

（８）

图 １ 　计算坐标系下滚转角定义

Fig畅１ 　 Definition of angle of roll in
computational coordinate system

　 　假若 F＝ （Fx ，Fy ，Fz ）表示计算坐标系下所求出的力或力矩向量 ，则对应于导弹体轴系的力或力矩 F′x 、
F′y 、F′z 分别为 ：
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F′x ＝ Fx

F′y ＝ Fy cos矱 － Fz sin矱
F′z ＝ Fy sin矱＋ Fz cos矱

（９）

2 ．2 　压心
飞行器或其部件的压心定义为飞行器或其部件的气动力合力的作用点 。

设某飞行器或其部件的气动力合力为 F＝ （X ，Y ，Z） ，其合力的作用点为 x０ ，y０ ，z０ ，则过点（x０ ，y０ ，z０ ）
合力的力矩为 ：

M＝

i j k
x０ y０ z０
X Y Z

　 　即 　 　

Mx ＝ － Y z ０ ＋ Zy０
My ＝ － Zx０ ＋ X z０
Mz ＝ － X y０ ＋ Y x０

（１０）

方程（１０）为求压心的基本公式 。由于采用方程（１０）求 x０ ，y０ ，z０ 的线性代数方程组的行列式为零 ，因此在给

定合力 、力矩条件下不可能完全确定 x０ ，y０ ，z０ 。但是 ，利用式（１０）在假定已知压心的某些分量时 ，可求另外

的分量 。

若已知点 x ＝ xc ，z ＝ zc处的力矩 My ，压心 z０ ，由力矩 My 的定义得求压心 x０ 的公式为 ：

x０ ＝ － （My － xcZ － z０ X ＋ zc X ）／Z
2 ．3 　铰链力矩
铰链力矩是作用在飞行器操纵面上的气动力绕铰链轴的力矩 。使操纵面产生正向偏转的力矩为正 。由

理论力学中对点之矩和对轴之矩的关系定理（力对任意轴的矩等于力对轴上任一点的矩在该轴上的投影）可

求得铰链力矩 。

设 hcos x 、hcosy 、hcos z为铰链轴的方向余弦 ，（xh ，yh ，zh ）为铰链轴上某点 ，操纵面对点（xh ，yh ，zh ）的矩
为 Mh ＝ （Mhx ，Mhy ，Mhz ） ，则铰链力矩为 ：

Mhm ＝ Mhx hcos x ＋ Mhy hcosy ＋ Mhz hcos z （１１）

３ 　数值计算和结果分析

3 ．1 　计算软件介绍
CAEMENS［１０］软件是航空部 CFD实验室研制的计算软件 ，使用标准 Jameson格式耦合 B － L 代数湍流

模型 ，经过了多种标准模型和某型号全机几十个状态的系列考算 。

本文计算软件 ，除具有标准 Jameson格式外还有其改进格式 ，时间积分包括 ：显式方法和隐式方法 ；湍

流模型包括 ：B － L 代数湍流模型 、S － A 一方程湍流模型和两方程湍流模型 ；具有多重网格加速收敛和并行

计算功能 ，为了与 CAEMENS计算结果进行对比 ，本文选用标准 Jameson格式 。

3 ．2 　计算模型和计算网格
　 　计算模型为某型号空空导弹（AAM ） ，其外形和表面网格见图 ２ 。

计算网格采用连续拼接式多块 C － O 型结构化网格 ，为选择适当规模

的网格点数和网格分布 ，使计算结果尽可能不受网格影响 ，用求解椭圆

型偏微分方程方法生成 ３ 套不同规模的高质量计算网格 。 用

Roache［６］提出的网格收敛指标理论结合网格密度对流场解的影响［７］分

析 、选择出弹体上沿流向 、周向和径向的网格点点数分别为 １６１ × ３９ ×

４９的本文最终计算网格 。分别对 ３种超音速来流带攻角或滚转角状

态 A ：M ∞ ＝ １畅２ ，α＝ １２° ，δξ ＝ ０° ；状态 B ：M ∞ ＝ ２畅０ ，α＝ ８° ，δξ ＝ ０° 和状

态 C ：M ∞ ＝ ２畅０ ，α＝ ８° ，δξ ＝ ８°下的 AAM 绕流流场进行了 RANS 方程
耦合 S － A 一方程湍流模型的数值计算 ，与 CAEMENS 软件的计算结
果进行对比 ，计算中雷诺数 Re ＝ ０畅５ × １０

７
。

图 ２ 　带舵 、副翼空 －空导弹体表面网格

Fig畅２ 　 Surface grid of the AAM with
rudders and ailerons

3 ．3 　计算结果及分析
表 １ 、表 ２和表 ３分别给出了弹体 、左舵和左翼上 ３种流动状态的气动力计算结果和 CAEMENS软件计
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算结果的对比 。本文弹体上的升力和阻力计算结果较 CAEMENS 软件的计算结果偏小 ，见表 １ ；左舵和右

翼上的力矩系数 、压心和铰链力矩系数与 CAEMENS 软件计算结果基本吻合 ，见表 ２ 、表 ３ 。经与实验数据

进行对比分析发现 ：本文升力 、力矩系数 、压心和铰链力矩与实验数据误差在 １％ 范围之内 ，CAEMENS 软件
由于使用 B － L 代数湍流模型所以阻力较实验数据稍有偏大 ，本文阻力更接近实验数据 。

表 １ 　弹身上本文升力和阻力计算结果与 CAEMENS软件计算结果的比较
Tab ．１ 　 Comparison of lif t and drag between present computation and CAEMENS
气动力参数 数值方法

计算状态

A B C

CL
本 文 １３ 排．５１２ ５６ ６ 墘．２９５ １９ ７ c．０８２ ６２

CAEMENS １３ 排．７８５ ９０ ６ 墘．６２１ ６１ ７ c．２２７ ５３

CD
本 文 ３ �．８０３ ９４ １ 墘．８９５ ６５ ２ c．３３１ ３８

CAEMENS ３ �．９１３ ７６ １ 墘．９７８ ３６ ２ c．３９３ ６９

表 ２ 　左舵上本文计算结果与 CAEMENS软件计算结果的比较
Tab ．２ 　 Comparison of computed results of the left rudder between present computation and CAEMENS
计算状态 数值方法

力 矩 压 心

X 分量 Y 分量 Z分量 X 分量 Y 分量 Z分量
链力矩

A
本文 １ 滗．８２１ ４３ － ７ 妹．１９０ ６２ ０ P．０９９ ５１ ６７７ f．８２９ １７１  ．６９８ ０ ┅．０００ － ０ R．４４３ ７２

CAEMENS １ 滗．９４９ ０９ － ７ 妹．６１５ ７０ ０ P．０５６ ４７ ６７７ f．６９０ １７３  ．４４０ ０ ┅．０００ － ０ R．４６８ ５１

B
本文 １ 滗．２３９ ９７ － ３ 妹．５６３ ８７ － ０ y．２５０ ７３ ６８０ f．５１８ １７２  ．２９０ ０ ┅．０００ － ０ R．２００ ４４

CAEMENS １ 滗．２４１ ７３ － ３ 妹．６７５ ３４ － ０ y．２４０ ８２ ６７９ f．０６０ １７０  ．３９０ ０ ┅．０００ － ０ R．２０１ ３６

C
本文 １ 滗．２３９ ９８ － ４ 妹．９８０ ９５ － ０ y．２５０ ７３ ６８３ f．８６０ １７０  ．２４０ ０ ┅．０００ － ０ R．３４８ ５８

CAEMENS １ 滗．２７７ ２２ － ５ 妹．１３２ ８０ － ０ y．０７１ １５ ６８１ f．３１０ １６９  ．５３０ ０ ┅．０００ － ０ R．３４１ ３４

表 ３ 　左翼上本文计算结果与 CAEMENS软件计算结果的比较
Tab ．３ 　 Comparison of computed results of the lef t wing between present computation and CAEMENS

计算状态 数值方法
力 矩 压 心

X分量 Y 分量 Z分量 X分量 Y 分量 Z分量

A
本文 ５ A．３３９ ７４ － ５３ 舷．６０７ ００ １ 乙．４９３ ４０ ２ ３８７ �．２４０ ２４７ 挝．７９０ ０ 梃．０００

CAEMENS ５ A．４３２ ３０ － ５４ 舷．８９２ ００ １ 乙．４３１ １０ ２ ３８９ �．５１０ ２３６ 挝．４７０ ０ 梃．０００

B
本文 ２ A．６５１ ３９ － ２６ 舷．０６４ ６８ － ０  ．６５６ ０４ ２ ４２４ �．０００ ２４６ 挝．５８０ ０ 梃．０００

CAEMENS ２ A．７６２ ４２ － ２７ 舷．５１７ ９０ － ０  ．８００ ６１ ２ ４２１ �．５５０ ２４３ 挝．０９０ ０ 梃．０００

C
本文 ２ A．４８５ ３０ － ２４ 舷．１７０ ８２ － ０  ．５９０ ６０ ２ ４２９ �．２１０ ２４９ 挝．７８０ ０ 梃．０００
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４ 　结束语

本文在超音速带攻角和有或无滚转角条件下 ，对某型号外形多翼空空导弹弹体 、舵翼和副翼上的气动力

和力矩进行了数值计算 ，获得了较好的计算结果 ，为导弹设计提供了参考数据 。
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Aerodynamic Force Computations of Complex
Flow － fields around Multi －Wing Air －Air Missiles

ZHENG Qiu － ya１ ，４
，YANG Zun － pao２ ，LIU Guo － jun３

（１ ．Science Institute ，Xidian University ，Xi′an ，７１００７１ China ；２ ．Science Institute ，Air Force Engineering
University ，Xi′an ７１００５１ ；China ；３ ．Aeronautical Laboratory of Computational Fluid Dynamics ，Aeronau‐
tics Computing ，Xi′an ７１００６８ ，China ；４ ．Science School of Changan University ，Xi′an ７１００６４ ，China）

Abstract ：To obtain the aerodynamic forces accurately and provide theoretic guide for the design of missile＇s
configurations ，a numerical simulation of the flow fields around an actual configuration of air － to － air mis‐
siles （AAM ） is performed by solving the Reynolds averaged Navier － Stokes equations （RANS ） ． The
Spalart － Allmaras（S － A） one equation turbulence model is coupled to close the governing equations ．The
Jameson＇s finite volume multistage Rung － Kutta time － stepping scheme and spatial central difference cou‐
pled with artificial viscous terms are used in the computation ．A patched multi － block structured grid is
generated around the complex configuration using the multi － zone technique and elliptic partial differential
equations ．The simulations are conducted in supersonic flow at different angles of attack ．Aerodynamic
forces and moments acting on the body ，rudders and ailerons of the AAM with or without angle of roll are
calculated ．These results agree well with the experiment and those using other codes ，and they show that
the scheme can be adopted in the computations of the complex flow fields around actual configuration of
multi － wing missiles ．
Key words ：Reynolds Averaged Navier － Stokes equations ；turbulence model ；finite volume method
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