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导弹气动特性在亚跨音速下的风洞试验研究

彭博,岑梦希
(中国航天空气动力技术研究院 彩虹无人机科技有限公司,北京暋100074)

摘暋要:在导弹的设计过程中,导弹的气动特性作为重要因素直接影响导弹飞行的动态品质,在亚跨音速段气

动特性呈现剧烈非线性的情况下,工程估算以及CFD数值计算方法所能提供的气动计算精度有限,导致对舵

效特性的辨识精度较低,需要进一步采用风洞试验的方法精确计算气动参数,进而确定导弹的舵效。应用风洞

试验方法研究导弹飞行马赫数在亚跨音速段对导弹气动特性的影响,根据气动特性对舵机操纵效率进行分析。

结果表明:随着马赫数的增加,亚音速时导弹的气动特性基本一致;跨音速时导弹的俯仰舵效绝对值先增大后

减小,滚转舵效先减小后增大。

关键词:导弹风洞试验;亚跨音速;气动特性;舵效特性

中图分类号:V211.3暋暋 暋暋文献标识码:A

DOI:10.16615/j.cnki.1674灢8190.2020.02.011 开放科学(资源服务)标识码(OSID):

ResearchonWindTunnelTestofAerodynamicCharacteristicsof
MissileunderSubtransonicVelocity

PENGBo,CEN Mengxi
(CaihongUAVTechnologyCo.,Ltd.,ChinaAcademyofAerospaceAerodynamics,Beijing100074,China)

Abstract:Intheprocessofmissiledesign,theaerodynamiccharacteristicsofmissileasanimportantfactordi灢
rectlyaffectthedynamicqualityofmissileflight.Inthecaseofseverenonlinearityofaerodynamiccharacteris灢
ticsinsubsonicandtransonicregions,theaerodynamiccalculationaccuracyprovidedbyengineeringestimation

andCFDnumericalcalculationmethodislimited,whichleadstolowidentificationaccuracyofrudderefficiency
characteristics,soitisnecessarytocalculateaerodynamicparametersaccuratelybywindtunneltestmethodto

determinetherudderefficiencyofmissiles.TheinfluenceofMachnumberofmissileflightonaerodynamicchar灢
acteristicsofmissileinsubsonicandtransonicspeedisstudiedbymeansofwindtunneltestmethod,andthe

drivingefficiencyofrudderisanalyzedaccordingtoaerodynamiccharacteristics.Theresultsshowthat,withthe

increaseofMachnumber,theaerodynamiccharacteristicsofthemissilearebasicallythesameasatsubsonic

speed;thepitchrudderefficiencyofthemissileisincreasedfirstandthendecreased,whiletherollruddereffi灢
ciencyisdecreasedfirstandthenincreasedatsubtransonicspeed.
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0暋引暋言

在导弹设计过程中,导弹的气动特性决定了导

弹的速度以及弹体响应特性[1灢2],针对飞行马赫数

处于亚跨音速段的导弹,其气动特性可能会发生剧

烈的非线性变化[3],进而对导弹的速度以及弹体响

应特性产生较大影响。因此,需要对亚跨音速下导

弹的气动特性进行研究,并在此基础上,对舵效特

性进行计算分析,为控制系统设计做铺垫。
采用工程估算[4灢5]以及CFD数值计算[6灢8]等方

法可以对处于亚跨音速的导弹进行气动特性研究,
但由于导弹在亚跨音速段的气动非线性特性较强,
工程估算以及数值计算方法所能提供的计算精度

较低,无法获得高精度的导弹气动模型,不便于精

确计算导弹的舵效,导致其控制系统在亚跨音速段

的设计变得困难。工程上,采用风洞试验方法可获

取高精度的导弹气动模型,其结果可直接用来对导

弹气动特性进行研究分析[9灢10]。
通过风洞试验方法对导弹亚跨音速段的气动

特性进行研究[11]已经较为成熟,陈霞[12]、向玉伟

等[13]以及杜学伟[14]等通过风洞试验得到了鸭式

布局弹箭在跨音速段的气动模型;相比于数值计算

的结果,风洞试验得到的气动模型更加精确。但这

些研究没有在气动数据的基础上进一步对舵效进

行分析。
本文以某型空地导弹为研究对象,应用风洞试

验方法研究亚跨音速段飞行马赫数对其气动特性

的影响,并以此为基础,根据气动特性对导弹舵效

进行分析,研究在亚跨音速段,不同马赫数以及不

同攻角对导弹舵效特性的影响,进一步为导弹的控

制系统设计、弹道规划提供依据。

1暋风洞试验

1.1暋试验模型

风洞试验在中国航天空气动力技术研究院的

FD06风洞中进行。风洞试验模型采用尾部支撑

方式,模型缩比为1暶2.5,模型如图1所示。导弹

基本外形尺寸如图2所示,头部为二次曲线形,弹
身为圆柱形,弹身带4片弹翼,尾部带4片梯形舵,
弹身正上方带两个吊耳,弹身正下方有一个腹鳍,

弹翼和尾翼呈“X暠布局。

图1暋风洞试验模型安装图

Fig.1暋Installationoftestmodelinwindtunnel

图2暋导弹基本外形尺寸图

Fig.2暋Missileconfiguration

1.2暋试验条件

本次风洞试验攻角范围为-10曘~10曘,侧滑角

范围为0曘~8曘,试验马赫数分别为 0.40、0.60、

0.80、0.90、0.95、1.00、1.05、1.10、1.15。本文只

对攻角范围为-8曘~8曘,侧滑角为0曘的数据结果进

行研究。

2暋风洞试验结果分析

通过试验的方法分析亚跨音速下飞行速度对

导弹气动特性的影响。

2.1暋升阻特性

不同攻角下升力系数、阻力系数、升阻比的绝

对值随导弹飞行速度变化的曲线如图3~图5所

示,可以看出:在亚音速时(Ma=0.4~0.8)升力系

数、阻力系数、升阻比的绝对值基本不变;跨音速时

(Ma=0.9~1.15)升力系数先减小后增加,过了

Ma=1后又减小,阻力系数急剧增加,升阻比急剧

减小。导致阻力系数急剧增加的原因是由于导弹

头部和其他局部地方产生了激波(从风洞试验纹影

视频可以观察到),形成了波阻。由于吊耳和腹鳍
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的存在破坏了导弹的轴对称性,攻角为0曘时,升力

系数不为零,升阻比的绝对值不重合;正负攻角下

升力系数的绝对值基本相同(有小量的差距),阻力

系数的重合度随着攻角的增加而加大。

图3暋升力系数

Fig.3暋Liftcoefficient

图4暋阻力系数

Fig.4暋Resistancecoefficient

图5暋升阻比

Fig.5暋Lift灢dragratio

2.2暋力矩特性

不同攻角下俯仰力矩系数随导弹飞行速度变

化的曲线如图6所示。

图6暋俯仰力矩系数

Fig.6暋Pitchmomentcoefficient

从图6可以看出:在亚音速时俯仰力矩系数基

本不变,跨音速时俯仰力矩系数先增加后减小,过
了Ma=1后又增加。

2.3暋纵向焦点的位置

根据稳定性的定义[15],焦点位置的计算公式

如下:

xF =xG -m毩
z

c毩
y

(1)

式中:c毩
y 为单位角度所引起的升力系数;m毩

z 为单

位角度所引起的俯仰力矩系数;xG 为全弹质心的

相对坐标,量纲为1;xF 为全弹焦点的相对坐标,
量纲为1。

当导弹外形不变,导弹飞行速度变化时,xG 均

保持不变,但xF、c毩
y、m毩

z 均会随着飞行速度的改变

而发生变化,因此焦点的位置与导弹飞行速度

有关。
不同攻角下纵向焦点相对位置随导弹飞行速

度变化的曲线如图7所示。

图7暋纵向焦点相对位置

Fig.7暋Longitudinalfocusrelativeposition
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从图7可以看出:在亚音速时纵向焦点相对位

置基本一致,跨音速时随着导弹飞行速度的增加纵

向焦点的相对位置先后移再前移,过了 Ma=1后

又前移。

2.4暋舵效特性

本节根据力矩特性对导弹的舵效进行辨识计

算,并总结舵效与飞行马赫数之间的关系。由于所

研究的导弹具有轴对称特性,偏航舵效与俯仰舵效

的绝对值基本一致,数值上只是相差一个负号,故
本节只对俯仰舵效特性以及滚转舵效特性进行

分析。

2.4.1暋俯仰舵效

由于控制直接使用舵机作为操纵机构,因而俯

仰舵效指的是舵机改变攻角的能力,根据导弹力矩

平衡关系式[15],俯仰舵效计算公式如下:

毩
毮z

=-m毮zz

m毩
z
=-c毮zy (xR -xG)

c毩
y(xF -xG) (2)

式中:c毮z
y 为单位角度的舵偏所引起的升力系数;xR

为舵面压力中心至导弹头部顶点距离的相对坐标,
量纲为1。

当导弹外形不变,导弹飞行速度变化时,xR、

xG 均保持不变,但xR、c毩
y、c毮z

y 均会随着飞行速度的

改变而发生变化,因此俯仰舵效特性与导弹飞行速

度有关。
不同攻角下毮z=5曘时俯仰舵效的绝对值随导

弹飞行速度变化的曲线如图8所示。

图8暋俯仰舵效

Fig.8暋Pitchrudderefficiency

从图8可以看出:在亚音速时俯仰舵效绝对值

的基本一致,跨音速时俯仰舵效的绝对值存在一定

的波动;随着马赫数的增加,俯仰舵效的绝对值先

增加后减小。

综上可知,俯仰舵效与导弹的飞行马赫数存在

一定关系,通过对导弹飞行马赫数的选取以及约

束,可以提高俯仰舵效,增加空地导弹的机动性。

2.4.2暋滚转舵效

滚转舵效一般用力矩系数导数m毮xx 表征,其含

义为单位舵偏角所引起的操纵力矩,其值为负。不

同攻角下毮x=5曘滚转舵效随导弹飞行速度变化的

曲线如图9所示。

图9暋滚转舵效

Fig.9暋Rollrudderefficiency

从图9可以看出:在亚音速时滚转舵效基本一

致,随着马赫数的增加,滚转舵效先减小后增大,但
增加后的舵效仍低于亚音速段舵效值;随着攻角绝

对值的增加,滚转舵效略有减小。
综上可知,滚转舵效与导弹的飞行马赫数存在

一定关系,通过对导弹飞行马赫数的选取以及约

束,可以提高滚转舵效,增加空地导弹对滚动通道

的控制能力。

3暋结暋论

(1)亚音速时导弹升力系数、阻力系数、力矩

系数以及升阻比基本不变;跨音速时随导弹飞行速

度的增加,升力系数、俯仰力矩系数存在一定的波

动,阻力系数急剧增加,升阻比减小。
(2)在亚音速时纵向焦点相对位置基本一致,

跨音速时随着导弹飞行速度的增加纵向焦点的相

对位置先后移再前移,过了Ma=1后又前移。
(3)亚音速时导弹的俯仰、滚转舵效基本不

变;跨音速时导弹的俯仰、滚转舵效存在一定的波

动,随着攻角绝对值的增加,俯仰舵效的绝对值减

小,滚转舵效略有减小。为了保证导弹的俯仰、滚
转舵效,可对导弹的飞行马赫数进行一定选取以及

922第2期暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋彭博等:导弹气动特性在亚跨音速下的风洞试验研究



约束。本文所做的研究具有一定工程参考价值。
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