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基于察 ／打一体无人机平台的导弹发射模拟
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摘　要：为研究机载导弹发射过程中载机、导弹之间存在的气动干扰特性和导弹运动规律，采用
计算流体力学方法对导弹发射过程进行了数值模拟。 结合刚体六自由度运动方程，将运动嵌套
网格技术应用于机载导弹发射问题中，通过求解三维非定常 Ｅｕｌｅｒ方程得到流场信息。 应用此
方法成功模拟了基于察／打一体无人机平台的导弹发射过程，获得了详细的导弹运动速度、运动
轨迹和受力情况等丰富的流场信息。 算例表明：运动嵌套网格技术处理具有复杂外形、较大相
对位移运动问题的能力，发动机推力的影响，载机、导弹之间的气动干扰影响较小。 采用计算流
体力学方法和运动嵌套网格技术可为研究导弹发射过程提供参考和依据。
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察／打一体无人机（Ｒｅｃｏｎｎａｉｓｓａｎｃｅ ａｎｄ Ｓｔｒｉｋｅ Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ Ｕｎｍａｎｎｅｄ Ａｅｒｉａｌ Ｖｅｈｉｃｌｅ，Ｒ／Ｓ ＵＡＶ），主要用于战
场实时侦查、攻击任务，其具备的目标实时监控，即时打击能力大大减少了地面人员的伤亡，极大地提升了作
战效率，并且具有长航时、隐蔽性强的优势。
作为武器的发射平台，察／打一体无人机在执行攻击任务过程中出现的多体分离问题，如炸弹的投放，导

弹的发射等，除了满足武器安全投送的要求，还要确保武器能克服机弹干扰，有效地工作，精确击中目标。 因
此，研究武器投送过程中的机弹气动干扰力，并对弹体轨迹进行分析、预测，对其安全分离和精确发射有着十
分重要的意义。
目前在处理多体分离类非定常气动干扰问题时，比较成熟的 ＣＦＤ方法包括非结构动网格与运动嵌套网

格 ２类。 非结构网格以其在复杂外形的处理与自适应能力上的优越性，近十年来得到了日益广泛的应用。
而 Ｂａｔｉｎａ提出的网格变形方法与 Ｆｏｒｍａｇｇｉａ的网格重构思想的引入，奠定了非结构动网格方法应用于包含运
动边界绕流问题的基础［１］ 。 然而在处理具有较大相对位移的运动问题时，非结构网格的变形与重构能力表
现较差，而且在处理粘性效应较为显著的流动问题时，非结构网格本身的缺陷更加突出。 运动嵌套网格的优
点是对于复杂几何组合体，可以分别生成高质量的网格，减轻了网格生成难度，并且考虑了流场的非定常效
应，适用于运动幅度较大的相对运动［２ －３］ 。

１　数值方法

1畅1　控制方程求解
流动控制方程选取三维非定常 Ｅｕｌｅｒ方程，空间离散采用格心格式的有限体积法，时间离散采用 Ｊａｍｅ-

ｓｏｎ［４］提出的双时间方法推进［５］ 。
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1畅2　运动嵌套网格技术
嵌套网格方法主要包括 ２部分内容：一是如何将计算域划分为多个有重叠部分的子域，二是确定各个子

域之间的流场信息传递方法。
本文以导弹发射为例，整套网格系统包括 ２部分：机体网格与弹体网格。 载机与挂架、滑轨所在的机体

网格是静止的，固联于导弹的弹体网格随导弹一起运动，流场计算在机体网格与弹体网格中分别进行，当载
机流场计算出一个收敛解后，通过插值求出重叠区外边界节点上的值，以此作为导弹的远场边界，求解导弹
流场，用绕导弹流场的值再插值重叠区内边界的值，以此作为载机流场的附加边界。 因此，流场计算由 ３ 大
部分反复迭代完成：机体流场计算、重叠区边界上的插值和导弹流场计算［６ －７］ 。
在导弹发射非定常流动计算过程中，网格之间的流场信息交换在每一时间站位都要进行，而网格系统中

的子域网格间的相对位置在不断变化，导致网格间的重叠区随时间不断变化，因而网格间的人工洞边界和内
外边界的插值单元的搜寻在每一时间站位都要进行。 所以动态嵌套网格中的洞边界建立方法和插值单元搜
寻方法的计算效率显得尤为重要。 本文采取了文献［８］中应用和发展的一种快速确定洞边界的Ｈｏｌｅ Ｍａｐ方
法和基于 Ｉｎｖｅｒｓｅ Ｍａｐ贡献单元的搜索方法以提高计算效率。

２　算例分析

2畅1　程序验证

为了验证文中非定常计算方法的可靠性，对绕翼型 １
４ 弦长处做俯仰震荡运动的 ＮＡＣＡ００１２ 翼型的粘性

绕流进行了数值模拟。 计算网格为 Ｃ 型网格，网格节点数为 ２９７ ×９７。 计算状态为：Ma ＝０畅６，Re ＝４畅８ ×

１０６，α＝４畅８６°＋２畅４４°ｓｉｎ ２πκ t
Lｒｅｆ ，减缩频率κ＝０畅０１５ ４７，Lｒｅｆ为参考长度。 图 １ 给出了翼型瞬间升力系数

CL 与瞬间力矩系数 CM 随瞬间迎角的变化规律与实验值
［９］
的比较。 可以看出，数值模拟结果充分反映了非

定常流动的迟滞现象，与实验结果吻合较好，因此该数值方法的可靠性较高。

图 １　非定常方法计算结果与实验值比较
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｕｎｓｔｅａｄｙ ｍｅｔｈｏｄ ｗｉｔｈ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

2畅2　导弹发射模拟
２畅２畅１　计算坐标系说明

导弹运动方程包含 ３个旋转运动和 ３个平移运动，是 １个六自由度方程。 为了求解方便，本文采用 ２ 个
坐标系来描述载机及导弹的运动状态。
惯性坐标系：定义为固定不变与载机相固联的参考坐标系统，符合右手螺旋法则，不平移且不旋转，主要

描述导弹空间位置。 定义如下：原点为载机质心，X向与载机运动方向相同，Y向垂直载机对称面指向机翼
右侧，Z向垂直向下。
弹体坐标系：与导弹固联，随弹体一起运动，主要描述导弹姿态。 定义如下：原点为导弹质心，X 向与自

由来流方向平行并指向头部，Z向在导弹的纵向对称面内，垂直于 X轴并指向下，Y向与 X、Z轴构成右手直
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角坐标系。
惯性坐标系与弹体坐标系之间通过欧拉角进行转换，具体转换过程参见文献［１０］。

２畅２．２　计算网格
图 ２为载机、挂架、滑轨、导弹表面网格示意图及导弹嵌套网格边界示意图，弹体网格采用 Ｏ －Ｈ拓扑结

构，使得在重叠边界附近的 ２套网格具有相近的网格几何单元，从而保证了良好的插值性能。

图 ２　载机、挂架、导弹表面网格及导弹嵌套网格边界示意图
Ｆｉｇ．２　Ｍｅｓｈ ｖｉｅｗ ｆｏｒ ｔｈｅ ｗｉｎｇ－ｓｔｏｒｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

２畅２畅３　计算结果
计算状态，自由来流马赫数 Ma＝０畅６０，载机迎角α＝０°，侧滑角β＝０°，导弹安装角－２°。 由于导弹发射

后很快会有操纵面运动，而本文侧重于计算方法研究，因此模拟发射物理时间取 ０畅３５ ｓ。 导弹发射后，会在
滑轨滑行一段距离，然后脱离滑轨，本文取滑行时间为 ０畅２ ｓ。 导弹滑行阶段近似处理为一自由度运动，滑行
结束后为六自由度运动。
２畅２畅３畅１　导弹线性、角位移
　　图 ３为导弹质心轨迹随时间变化曲线。 导弹在发射后，初始阶段受滑轨限制，只在 X向存在位移；相对
于发动机推力，导弹所受气动力为小量，因此滑行结束后，在发动机推力与重力共同作用下，导弹有小幅向下
运动趋势；横侧向基本没有位移。
图 ４为导弹质心角位移随时间变化曲线。 导弹在发射后，滑行阶段不存在角位移。 滑行结束后，导弹俯

仰角绝对值线性增大，偏航角、滚转角绝对值有小幅增加，导弹表现为低头、内偏、内滚趋势。

图 ３　导弹质心轨迹随时间变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｃｅｎｔｅｒ－ｏｆ－ｇｒａｖｉｔｙ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

图 ４　导弹质心角位移随时间变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ａｎｇｕｌａｒ ｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎｓ

２畅２畅３畅２ 导弹线性、角速度
图 ５为弹体质心线速度随时间变化曲线。 由于发动机推力的影响，速度 Vx 基本呈线性增加趋势；导弹

在脱离滑轨后，由于重力的影响，速度 Vy 小幅渐增，横侧向速度 Vz 基本保持为 ０。
图 ６为弹体质心角速度随时间变化曲线。 由于发动机推力始终垂直于导弹尾截面，当导弹脱离滑轨后，

在重力的作用下，导弹俯仰角速度急剧增加。
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图 ５　导弹质心线速度角速度随时间变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｌｉｎｅａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

图 ６　导弹质心角速度随时间变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ａｎｇｕｌａｒ ｒａｔｅｓ

２畅２畅３畅３　机弹气动干扰分析
图 ７ －８为投放过程中载机与导弹升力系数与阻力系数变化示意图。 可以看出，在导弹发射过程中，载

机升阻力变化不明显；滑轨滑行阶段导弹升阻力变化较小，随着弹体脱离滑轨，导弹负迎角增加，气动特性表
现为升力系数减小，阻力系数增加趋势。

图 ７　载机、导弹升力特性变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

图 ８　载机、导弹阻力特性变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

２．２．３．４　导弹空间轨迹
图 ９为载机投放导弹典型时刻空间姿态与轨迹示意图。 以驾驶员视角、右侧机翼发射导弹进行分析，导

弹于导轨滑行阶段保持前向运动；滑行结束后弹体有内偏、内滚运动趋势。

图 ９　航弹运行姿态与轨迹
Ｆｉｇ．９　Ｒｕｎｎｉｎｇ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｅｐａｒａｔｅｄ ｂｏｄｙ

３　结束语

本文应用运动嵌套网格技术，将流体力学方程与刚体六自由度运动方程耦合求解，数值模拟了基于察／
打一体无人机平台的导弹发射过程。 数值模拟结果表明，运动嵌套网格方法适用于处理复杂构形及具有较
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大运动幅度的多体分离问题，具有较高的工程实用价值。
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