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超声速炮射飞行器控制面故障数值诊断方法

余奕甫１，王　兵１，王　强２，金　鑫２

（１清华大学航天航空学院，北京　１０００８４；２．中国航天空气动力技术研究院，北京　１０００７４）

摘要：针对鸭式布局炮射超声速飞行器飞行试验的发射、巡航过程中出现的翼、舵损坏严重的问题，对全模型飞行试

验状态下的空间流场进行数值模拟并对损坏部件局部流场结构进行分析，数值模拟的结果表明：当来流 Ｍａｃｈ数
Ｍａ＝５时，在三种海拔高度下，小攻角状态弹体头部产生的强激波是鸭翼损坏的直接因素，助推器前缘位置激波是
尾舵损坏的直接因素，控制面结构前后巨大的静压差导致了舵机结构的破坏。通过对试验攻角工况下弹体局部流

场流动参数的分析，得出翼、舵损坏的气动影响因素，为气动布局的改进提出了合理的建议。
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　　对于超声速炮射飞行器而言，鸭式气动布局在发动机等
其他条件相同时会比常规布局获得更好的机动性。鸭翼在

飞行器上升阶段通过调整姿态从而增加升力使得飞行器迅

速拉升，从而提高飞行器的机动性能，但是如果鸭翼调整的

角度过大，会在前方形成一个巨大的雷达反射面［１－４］。对于

炮射飞行器，一般出口 Ｍａｃｈ数可以达到 Ｍａ＝５～６，对于控
制面结构强度要求较高，发射和巡航阶段容易出现控制面损

坏的问题［５－１０］。

本文对于鸭式气动布局的超声速炮射飞行器飞行试验

过程中出现的翼、舵严重损坏问题，开展飞行器全模型流场

的数值模拟。通过分析数值模拟结果找出弹翼、尾舵损毁原

因，为设计阶段改进弹翼、尾舵布局提供气动数据支持和改

进建议。通过ＣＡＤ建模得到飞行器计算数模，采用数值模
拟程序得到飞行器若干攻角飞行状态下的流场结构，对弹

翼、尾舵附近流场出现的流动结构进行流场分析，获取模型

局部如端头、弹翼、尾舵等区域的边界层流动结构、压力分

布、激波位置等流动参数，特别对于极限情况如小攻角飞行

状态下，通过提取流场局部结构信息，获得战术飞行器计算

模型的气动布局特征。

１　计算模型及试验状态

用于流场诊断的计算外形为初步设计的超声速炮射飞

行器标准模型，如图１所示，标模基本参数如表１所示。

图１　鸭式布局炮射飞行器标准外形示意图

表１　标模基本参数

长度／ｍ 外径／ｍｍ Ｓｒ／ｍ２ Ｌ１／ｍｍ Ｌ２／ｍｍ

３．６ １８０ ０．７ ２６０ ３５０

　　其中，Ｓｒ为计算模型的参考面积，Ｌ１为鸭翼展长，Ｌ２为
尾舵展长。

计算工况与试验状态保持一致，来流Ｍａｃｈ数为Ｍａ＝５，
计算高度Ｈ＝０ｋｍ、１．４ｋｍ、４．５ｋｍ，表２给出了计算工况的
攻角及侧滑角：

表２　单个高度气动力计算姿态

α／（°） ０ ２ ３３ ４５ ５５

β／（°） ０ ０ ０ ０ ０

２　数值方法及计算要求

在本文超声速流场的数值模拟中，对可压缩湍流的模拟

采用基于Ｒｅｙｎｏｌｄｓ平均的Ｎ－Ｓ方程［１１］。

２．１　流动控制方程
三维积分形式的雷诺平均Ｎ－Ｓ方程：


ｔ

Ｖ

ＱｄＶ＋
Ｓ

ｆ·珗ｎｄＳ＝０

式中：Ｖ为控制体体积；Ｓ为控制体表面；Ｑ为守恒变量矢量；
ｆ为通过表面Ｓ的通量（净流出量），包含３个方向的粘性和
无粘通量；珗ｎ为表面Ｓ的外法向单位矢量。

时间推进采用隐式 ＬＵＳＧＳ法，ＮＳ方程经过空间离散
后在每个网格单元上转化为一个关于时间的一阶常微分方

程组。这些常微分方程组沿时间进行求解通常采用显式方

法或隐式方法。隐式时间推进方法在全流场可取较大的时

间步长，稳定性好，计算效率高。ＬＵＳＧＳ方法在三维情况下
无条件稳定，而且在三维求解时只需要对Ｌ和Ｕ进行两次扫
描和标量求逆，具有计算量小，稳定性好等优点。

以有限体积法构造空间半离散格式［１２］，粘性项采用中

心差分格式离散，无粘项采用Ｒｏｅ平均迎风通量差分分裂格
式（ＦＤＳ）离散，通过网格单元的ｉ方向通量可以表示为：

（δξＦ^）ｉ＝
１
２［Ｆ^（ｑＬ）＋Ｆ^（ｑＲ）－

珘Ａｉｎｖ（ｑＲ－ｑＬ）］ｉ＋１２ －

１
２［Ｆ^（ｑＬ）＋Ｆ^（ｑＲ）－

珘Ａｉｎｖ（ｑＲ－ｑＬ）］ｉ－１２

式中：ｉ－１２、ｉ＋
１
２ 表示网格单元在 ｉ方向的左右两个面；

ｑＬ、ｑＲ为单元交界面两侧的基本变量值；珘Ａｉｎｖ为Ｒｏｅ平均矩
阵。通过ＭＵＳＣＬ插值，可以获得一阶、二阶及高阶格式，这
里构造的是二阶格式。

２．２　湍流模型
采用ＳＡ一方程模型，这里给出 珓ｖ的输运方程为：

珓ｖ
ｔ
＝Ｃｂ１［１－ｆｔ２］珘Ｓ·珓ｖ＋

１
σ
［·（（ｖ＋珓ｖ）珓ｖ）＋Ｃｂ２（珓ｖ）

２］－

（Ｃｗ１ｆｗ－
Ｃｂ１
ｋ２
ｆｔ２） 珓ｖ( )ｄ

２
＋ｆｔ１ΔＵ

２

　　湍流黏性系数由下式计算

μＴ ＝ρ珓ｖｆｖ１ｆｖ１ ＝
χ３

χ３＋Ｃ３ｖ１
χ≡ 珓ｖ

ｖ

其中，ｄ为距离固壁的最短距离；ｖ为分子运动粘性系数，

珘Ｓ＝Ω＋
珓ｖｆｖ２
κ２ｄ２

ｆｖ２ ＝１－
χ

１＋χｆｖ１

Ω＝ ｗ
ｙ
－ｖ
( )ｚ

２
＋ ｕ
ｚ
－ｗ
( )ｘ

２
＋ ｖ
ｘ
－ｕ
( )ｙ槡

２

ｆｗ ＝ｇ
１＋Ｃ６ｗ３
ｇ６＋Ｃ６ｗ

[ ]
３

１
６

ｇ＝ｒ＋Ｃｗ２（ｒ
６－ｒ）

ｒ＝ 珓ｖ
κ２ｄ２珘Ｓ

ｆｔ２ ＝Ｃｔ３ｅｘｐ（－Ｃｔ４χ
２）
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ｆｔ１ ＝Ｃｔ１ｇｔｅｘｐ［－Ｃｔ２
ω２ｔ
ΔＵ２
（ｄ２＋ｇ２ｔｄ

２
ｔ］

ｇｔ＝ｍｉｎ（０．１，
ΔＵ
ωｔΔｘｔ

）

　　这里，Ω为涡量，方程中用到的常数为：κ＝０．４１，Ｃｂ１＝
０１３５５，Ｃｂ２＝０．６２２，σ＝２／３，Ｃｖ１＝７．１，Ｃｗ１＝３．２４，Ｃｗ２＝
０３，Ｃｗ３＝２．０，Ｃｔ１＝１，Ｃｔ２＝２，Ｃｔ３＝１．１，Ｃｔ４＝２。
２．３　边界条件

１）远场边界
战术炮弹飞行过程中远场边界应该在无限远处，但ＣＦＤ

数值模拟定义的远场不可能无穷远，只能取一个有限远的边

界作为远场。这就要求空气介质在绕飞行器运动时产生的

扰动波不会通过远场边界传递到场内。远场边界是假定边

界附近为局部一维流动，根据特征线理论，利用一维流动中

的两个黎曼不变量来处理法向流动，两个切向流动通过流场

内部变量向外插值获得［１３－１５］。这样就保证了扰动波在有限

远的边界上不会被反射回流场内。此次计算定义远场边界

条件为压力远场。

２）物面边界
外流计算时，物面是引起流场扰动的根源，准确模拟物

面条件是各种网格和空间离散需要解决的问题。物面采用

无滑移条件（即 ｕ＝ｖ＝ｗ＝０）、绝热壁及法向零压力梯度
条件。

２．４　计算网格
根据战术炮弹流场分析要求，对１∶１计算模型进行了网

格生成与数值模拟分析，利用 ＩＣＥＭ生成带附面层精细非结
构网格，如图２～图４所示，计算采用全模，法向第一层网格
高度２×１０－５ｍ，边界层网格增长率１∶１５，对于整个弹体边界
层内的流动现象模拟完全满足使用精度的要求，网格总数量

达到８０５万。利用有限体积法对流场空间进行求解。

图２　炮射飞行器外形全局网格图

图３　炮弹外形表面网格图

图４　炮弹外形壁面边界层网格图

３　数值模拟结果及分析

本文对３种海拔高度条件下战术炮弹的 Ｍａ＝５飞行空
间流场进行建模计算，并对低海拔高度（Ｈ＝０）的计算结果
进行分析。表３给出了不同攻角飞行条件下鸭翼、尾舵前后
表面压力差值，图５是部分攻角端头、鸭翼、尾舵的流场结
构图。

表３　弹体控制面前后表面压力差

α／（°） ０ ２ ３３ ４５ ５５

鸭翼／ｋＮ ５．４ ４．３ ２．２ ２．１ ２．２

尾舵／ｋＮ １０．１ ７．５ ３．８ ３．５ ３．７

图５　计算模型头部、尾部流场压力分布切面图

　　从图表可知，战术炮弹小攻角飞行过程中头部激波直接
作用在鸭翼区域，使得鸭翼前表面存在一个高压区，超声速
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飞行时产生的气动力效应对鸭翼的舵机结构产生巨大的冲

击力，鸭翼结构前后静压差明显。以 Ｈ＝０高度的飞行状态
的计算结果为例，鸭翼前后表面最大压力差达到５．４ｋＮ（一
般舵机结构的设计承力上限为２００ｋｇ），远远超出舵机的最
大承力范围，是造成鸭翼控制面故障的根本原因。同理，对

于尾舵附近流场结构，如图表所示，尾舵前后表面最大压力

差达到１０．１ｋＮ，由尾舵前部毗邻的弹体结构引发的激波直
接作用在尾舵区域，对尾舵结构产生极大的冲击力，最终导

致六片尾舵故障。

　　图６给出了炮射超声速弹全弹空间流场表面压力分布，
可见小攻角飞行姿态下弹体区域流动结构清晰，激波位置相

对攻角变化不大，激波干扰是造成鸭翼、尾舵故障的主要

原因。

图６　计算模型全弹表面压力分布云图

４　结论

通过数值模拟与流场分析，对比来流 Ｍａｃｈ数 Ｍａ＝５时
不同攻角、不同海拔高度计算条件下炮射超声速飞行器的空

间流场结构，可得如下结论：

１）在３种海拔高度条件下，Ｍａ＝５时，沿弹体轴线方向
计算得到的激波结构清晰，从端头至尾翼，依次有３道强激
波，其中头部激波直接作用在弹翼结构上，弹体后段激波直

接作用在尾翼结构上。

２）在３种海拔高度、Ｍａ＝５的条件下，该战术炮弹的失
速攻角大于４５°，对于小攻角状态，不存在非定常分离流，绕
弹体流动结构稳定，激波位置预测准确，流场分析具备参考

价值；对于大攻角状态，由于大攻角分离效应严重，存在较强

的激波边界层干扰，绕弹体结构的非定常流动结构紊乱，不

能准确预测弹翼、尾翼的真实受力，故计算结果不适用于故

障分析。

３）对于低海拔、中海拔、高海拔３种飞行环境，小攻角
条件下的海拔高度直接影响模拟结果的压力分布区间，对于

绕弹体流动结构的影响不大，激波在弹体轴向分布位置几乎

没有变化；对于大攻角情况，海拔高度影响失速区间，从计算

结果可知，３种海拔高度条件下，当α＝４５°时，绕弹体流动没
有发生分离，当α≥５５°时，绕弹体流动发生分离。特别的，当
海拔高度Ｈ＝４５００ｍ时，α＝５５°时，绕弹体空间流动发生分
离，出现不稳定的非定常流动现象。

４）在小攻角状态，３种海拔高度条件下，通过计算流场
分析可知，头部激波结构对于弹翼结构的影响是造成弹翼故

障的主要原因；弹体后段激波结构对于尾翼结构的影响是造

成尾翼故障的主要原因。

５）在飞行Ｍａｃｈ数Ｍ＝５的小攻角状态下，沿着流向方
向，弹翼结构前后位置静压差较大（最大压力差达到 １０．１
ｋＮ），产生作用于弹翼表面的瞬间气动冲击力巨大，可能对
舵机结构产生破坏性影响。

通过数值模拟的结果，对于弹体控制面的改进建议

如下：

１）对于高超声速战术炮弹，考虑舵机承力结构特点，控
制面可采用栅格舵，一方面减少飞行时的舵面阻力，另一方

面也能降低舵面故障风险，缺点是控制效率不高，需要较长

时间完成姿态控制；

２）可根据流动结构特征的分布位置（如激波位置、激波
边界层干扰区），结合总体设计，调整控制面位置，避开流动

结构强作用区域，增加控制面控制效果，从而降低故障风险。
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