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0 引 言
可变形翼是指翼面形状或剖面形

状可受控变化的机翼或弹翼 [1]。早在

1903年，莱特兄弟就利用受控扭曲的机

翼来抑制飞机横滚，从而成功实现人类

首次有动力载人连续飞行[2]。美国F-14

变后掠翼战斗机与俄罗斯图-160变后

掠翼轰炸机均为性能优越的变翼军用

飞机[3]。

弹翼外形随飞行环境合理变化能有

可变形翼战术导弹飞行动力学
联合仿真研究*

摘　要:基于集中质量假设发展的一套适于可变形翼导弹的多体运动模型，以附加惯性项及快变气动参数的形

式来反映弹翼变形对导弹动态特性的影响，涉及交叉求解不同弹翼外形对应的气动特性及运动方程。由此提出

的一种基于Missile DATCOM与MATLAB/SIMULINK的联合仿真方法，应用于典型轴对称导弹的变翼动态特性研

究中，快速有效。
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效提高导弹的飞行性能,但弹翼运动会

使导弹飞行呈现耦合的多体特性，并引

发气动力瞬变。

变翼导弹研究目前多处于概念阶

段，尚未涉及非线性耦合多体动力学建

模与瞬变气动力作用的交叉求解问题。

本文提出的一种基于Missile DATCOM

与MATLAB交互的联合仿真方法，揭示

了弹翼变形对导弹动态特性的影响机

理，为进一步的动态模型简化及控制系

统设计奠定基础。

1  多刚体动力学建模
不考虑弹性变形，则可变形翼导弹

为无根树多刚体系统，其总动量及其对

全弹质心 的动量矩为：

 m=
 = O

P V
H Jω

                                       (1)

式中，m为计及弹翼质量（mw）与弹

体质量（mb）的全弹质量；V为导弹质心
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速度；J为全弹惯性张量；ω为全弹转动瞬时角速度。

根据动量定理及动量矩定理，可得矢量形式的动力学模型：

 ( )
( )

m + × =


⋅ + ⋅ + × ⋅ =

&

& &

V Ω V F
J ω J ω ω J ω M

                                            (2)

式中，Ω与ω分别为弹道系与弹体系相对惯性系的转动角

速度，且时变的全弹惯性张量为：

 

1
( ) ( ) ( ) ( ) ( )

n T

i
t t t t t

=
= + ⋅ ⋅∑0       i iO     iJ J A J A                                            (3)

其中，J0与JiO分别为弹体与i号弹翼对点O的惯性张量，Ai为

相应弹翼质心固连系到弹体系的方向余弦矩阵。由于J0、JiO 与Ai

均随时间变化，理论推导证明其算式十分复杂，既不便于导弹

动态特性分析，也不适于控制设计。故基于集中质量假设，假定

弹翼质量完全集中于质心， ri是i号翼质心在弹体系中的位置矢

量，则有简化形式的惯性张量：

1

( )
n

T                              T
w

i

m
=

= + ⋅ − ⋅∑0       i  i  i  iJ J r r E r r                                               (4)

若弹翼轴对称分布，自由度是沿相对质量为b的弹体径向

平移及绕根弦最大厚度点的旋转变后掠。弹翼质心相对于基准

位置的纵向及径向移动量分别为Xw与Zw，则典型4片翼构型战

术导弹的弹翼质心在弹体系下的位置矢量为：
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                                                                                                   (5)

将式（4）与式（5）代入式（2）展开可得变翼导弹动力学方程：
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根据文献[7]中的运动分离假设，当侧向运动参数较小时，

可得变翼导弹纵向动力学方程：

2 2 2 2

d cos sin
d
d sin cos
d

d 4 (2 ) 2 (2 )
d
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 可见，与常规导弹不同，变翼导弹的动力学方程出现了与

弹翼变形有关的附加力矩项，说明弹翼运动与弹体转动存在

耦合作用。

2  Missile DATCOM的数据文件分析
根据准定常假设：弹翼变形任一瞬时，弹翼所受的气动力仅

取决于飞行姿态及弹翼外形，而与气动力变化的历史过程无关。

在方案阶段，变翼导弹的气动计算可用工程算法，如美国空军研

究实验室的Missile DATCOM方法[8-9]。因其基于FORTRAN语言，

尚不具备与数学软件MATLAB/SIMULINK的交互功能。为此，本

文提出一种基于DATCOM数据文件分析的方法，以实现Missile 

DATCOM与MATLAB/SIMULINK的无缝连接。

Missile DATCOM的数据文件主要有for005.dat和for006.

dat。前者为可执行程序运行所需的输入数据文件，主要包括飞

行状态及导弹外形参数等。考虑本文的研究对象，图1给出了一

组既可绕根弦最大厚度点变后掠，又可沿径向变翼展的菱形

剖面三角翼的Missile DATCOM几何参数。

图1虚线所示的小三角形即为外露翼。设弹径为D，基准翼

根剖面半厚度为tR，根弦弦长LR，中点初始位置至纵轴距离为

So，弦中点连线长Lm，初始后掠角x0，前角点所在角角度Λ，则外

露翼展、前缘后掠角、翼根弦长、根弦最大厚度点至前缘点相对

距离、翼根剖面相对半厚度分别为：
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                                                                                                  (8)

数据文件for006.dat为程序运行后生成的输出文件，主要

包括导弹各类无量纲的气动系数（如气动力与力矩系数等），其

符号及含义见表1。

可见，给定任意时刻的导弹外形参数并生成文件for005.

(6)

*航空科学基金资助项目（2008ZA12001）

  (7)
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0
 

                                                                                                  (8)

数据文件for006.dat为程序运行后生成的输出文件，主要

包括导弹各类无量纲的气动系数（如气动力与力矩系数等），其

符号及含义见表1。

可见，给定任意时刻的导弹外形参数并生成文件for005.

(6)

*航空科学基金资助项目（2008ZA12001）

  (7)
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dat，调用可执行程序即可得到一套完整

的气动系数，而利用MATLAB的文件操

作功能，可无障碍地提取所需气动数据，

并传递至已搭建好的SIMULINK模型，从

而实现无缝连接。

3  Missile DATCOM与

MATLAB的联合仿真
联立式（6）及运动学方程、几何关

系方程、操纵面控制方程即可得变形翼

导弹的六自由度运动模型，共计22个方

程，22个变量，方程组封闭可解，原理如

图2所示。

 图2中，粗实线代表三维变量，细

实线为单变量。不同于常规导弹，控制

输出还包括弹翼变形量S与χ。由于传统

的气动力引入方法为多离散点计算及

单点插值，不适于弹翼连续变形引起的

气动快变情况。为此，利用MATLAB的

文件操作功能对Missile DATCOM的输

入与输出数据文件进行读写，从而实现

对SIMULINK的气动参数快速传递，交

互式程序设计流程及说明如下：

1） 在MATLAB环境中，编制并存储

Missile DATCOM运行所需的的输入数

据文件for005.dat；

2） 根据弹翼几何参数模型，由控制

关系输出的弹翼变形量S与χ计算输入文

件所需变量SSPAN、SWEEP、CHORD、

LMAXL、ZUPPER 的值；

3）用textread函数读入已存储的

for005.dat文件，并由大气参数、飞行状

态、舵偏、弹体几何参数、舵面几何参数

及弹翼几何参数对其进行数据更新；

4）用“！”命令调用可执行程序

Missile DATCOM.exe，生成气动特性数

据文件for006.dat；

5）用textread函数读入for006.dat，根

据不同的标识符检出升力系数CL、阻力

系数CD及侧力系数 CY，俯仰力矩系数

图2　可变形导弹飞行仿真系统

图3　弹翼变形引起的俯仰角变化
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图1 可变三角形弹翼

气动力系数 气动力矩系数

CL 升力系数 CLN 偏航力矩系数

CD 阻力系数 CM 俯仰力矩系数

CY 侧力系数 CLL 滚转力矩系数

表1 输出数据文件气动参数的符号及含义CM、偏航力矩系数CLL与滚转力矩

系数CLN；

6）将上步中的气动系数分别与

相应的动压头及参考量相乘，导入

多体动力学模型。

4  仿真算例
为揭示弹翼变形对动态特性的

影响机理，并验证所提出的联合仿真

方法，设置初始条件为定直平飞，高

度6000m，速度2Ma，基准弹质量特性

及弹体布局参数取自文献[10]，气动力

面几何参数以Missile DATCOM要求

的矢量化格式给定。

图3至图5分别给出了弹翼集中

质量为1.6kg与8.8kg，变形速度不同

的变后掠与变翼展引起的纵向动态

响应。

由图3及图4可见，两种变翼方

式对应的攻角及俯仰角响应均比较

剧烈；而图5所示的速度变化则比较

平缓，原因在于，导弹绕质心的转动

惯性比较小，弹翼变形时，力矩平衡

迅速被打破，从而使导弹姿态剧烈变

化，而此时的飞行速度及弹道倾角因

惯性较大，还来不及发生较大变化。

作为导弹的主升力面，弹翼变

形会使导弹的气动特性发生剧烈

变化。例如，在稳态条件下计算，由

变翼展引起的升力增幅最高可达

96%，而由变后掠实现的阻力降幅

最高可达23%，加上弹体动态特性

变化的耦合作用，故单纯的变翼扰动必

将使导弹的飞行姿态及弹道迅速偏离

原有平衡位置。

由图3~图5分析可知，弹翼变形对

飞行状态的扰动量变化主要取决于变翼

速度，而受弹翼质量影响不大。这是因为

由慢速与快速变翼引起的的气动特性差

异较大，而由弹翼质量变化的附加惯性

力及力矩较小，从而也说明了上述响应

曲线因变翼速度不同而存在明显差异，

但由弹翼质量变化引起的差异不大。此

外，不同变翼方式对应的状态响应差异
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dat，调用可执行程序即可得到一套完整

的气动系数，而利用MATLAB的文件操

作功能，可无障碍地提取所需气动数据，

并传递至已搭建好的SIMULINK模型，从

而实现无缝连接。

3  Missile DATCOM与

MATLAB的联合仿真
联立式（6）及运动学方程、几何关

系方程、操纵面控制方程即可得变形翼

导弹的六自由度运动模型，共计22个方

程，22个变量，方程组封闭可解，原理如

图2所示。

 图2中，粗实线代表三维变量，细

实线为单变量。不同于常规导弹，控制

输出还包括弹翼变形量S与χ。由于传统

的气动力引入方法为多离散点计算及

单点插值，不适于弹翼连续变形引起的

气动快变情况。为此，利用MATLAB的

文件操作功能对Missile DATCOM的输

入与输出数据文件进行读写，从而实现

对SIMULINK的气动参数快速传递，交

互式程序设计流程及说明如下：

1） 在MATLAB环境中，编制并存储

Missile DATCOM运行所需的的输入数

据文件for005.dat；

2） 根据弹翼几何参数模型，由控制

关系输出的弹翼变形量S与χ计算输入文

件所需变量SSPAN、SWEEP、CHORD、

LMAXL、ZUPPER 的值；

3）用textread函数读入已存储的

for005.dat文件，并由大气参数、飞行状

态、舵偏、弹体几何参数、舵面几何参数

及弹翼几何参数对其进行数据更新；

4）用“！”命令调用可执行程序

Missile DATCOM.exe，生成气动特性数

据文件for006.dat；

5）用textread函数读入for006.dat，根

据不同的标识符检出升力系数CL、阻力

系数CD及侧力系数 CY，俯仰力矩系数

图2　可变形导弹飞行仿真系统

图3　弹翼变形引起的俯仰角变化
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图1 可变三角形弹翼

气动力系数 气动力矩系数

CL 升力系数 CLN 偏航力矩系数

CD 阻力系数 CM 俯仰力矩系数

CY 侧力系数 CLL 滚转力矩系数

表1 输出数据文件气动参数的符号及含义CM、偏航力矩系数CLL与滚转力矩

系数CLN；

6）将上步中的气动系数分别与

相应的动压头及参考量相乘，导入

多体动力学模型。

4  仿真算例
为揭示弹翼变形对动态特性的

影响机理，并验证所提出的联合仿真

方法，设置初始条件为定直平飞，高

度6000m，速度2Ma，基准弹质量特性

及弹体布局参数取自文献[10]，气动力

面几何参数以Missile DATCOM要求

的矢量化格式给定。

图3至图5分别给出了弹翼集中

质量为1.6kg与8.8kg，变形速度不同

的变后掠与变翼展引起的纵向动态

响应。

由图3及图4可见，两种变翼方

式对应的攻角及俯仰角响应均比较

剧烈；而图5所示的速度变化则比较

平缓，原因在于，导弹绕质心的转动

惯性比较小，弹翼变形时，力矩平衡

迅速被打破，从而使导弹姿态剧烈变

化，而此时的飞行速度及弹道倾角因

惯性较大，还来不及发生较大变化。

作为导弹的主升力面，弹翼变

形会使导弹的气动特性发生剧烈

变化。例如，在稳态条件下计算，由

变翼展引起的升力增幅最高可达

96%，而由变后掠实现的阻力降幅

最高可达23%，加上弹体动态特性

变化的耦合作用，故单纯的变翼扰动必

将使导弹的飞行姿态及弹道迅速偏离

原有平衡位置。

由图3~图5分析可知，弹翼变形对

飞行状态的扰动量变化主要取决于变翼

速度，而受弹翼质量影响不大。这是因为

由慢速与快速变翼引起的的气动特性差

异较大，而由弹翼质量变化的附加惯性

力及力矩较小，从而也说明了上述响应

曲线因变翼速度不同而存在明显差异，

但由弹翼质量变化引起的差异不大。此

外，不同变翼方式对应的状态响应差异
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也较大。比如，在1.4s时，慢速变翼尚未

结束，此时俯仰角与攻角变化出现第一

个峰谷，变翼展对应的变化量比变后掠

的分别大了将近23%与19%，而变后掠

对应的速度及弹道倾角变化量比变翼

展的分别大了将近60%与75%。这说明

在同样的几何限制条件下，变翼展扰动

的姿态响应较大，而变后掠的增速效果

较明显。

综上所述，基于Missile DATCOM与

MATLAB的联合仿真方法能快速计算导

弹在弹翼变形过程中的准定常气动力，

而且有效地揭示弹翼变形对导弹飞行状

态的影响机理。

5  结论
1）导弹飞行状态对弹翼变形的

总体响应符合有翼导弹飞行力学的

一般规律，即受变翼扰动后的飞行

姿态变化比速度及弹道倾角变化剧

烈。因此，变形弹翼有潜力如舵面一

样，参与控制导弹飞行。

2）弹翼变形会影响导弹的飞行

稳定性，加速弹道发散，故为保持导

弹正常飞行，弹翼变形应与舵偏协

调作用。

3）弹翼变形对飞行状态的影响

主要是通过变形速度引起的瞬变气

动特性实现的。在实际可用的弹翼

质量范围内，导弹质量分布变化对

其飞行状态的影响相对较小。

4）在相同的几何限制条件下，

变翼展对飞行姿态的扰动响应比变

后掠更快，更适于协同舵面控制导

弹机动；而变后掠的增速优势明显，

更适于低阻力巡航飞行，而且不同

变掠速度对飞行姿态的影响差别不

大，更利于控制设计。因此，若采用

变翼展与变后掠的组合变形方案，

能实现升阻比优化，进一步提高导

弹的机动性与射程。
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5）基于M i s s i l e  D AT C O M与

MATLAB/SIMULINK的交叉求解方法

能够快速有效地计算变翼引起的准定常

气动与多体动力学耦合问题，该方法也

能应用于更简单情况下常规导弹的飞行

仿真。                                                    
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也较大。比如，在1.4s时，慢速变翼尚未

结束，此时俯仰角与攻角变化出现第一

个峰谷，变翼展对应的变化量比变后掠

的分别大了将近23%与19%，而变后掠

对应的速度及弹道倾角变化量比变翼

展的分别大了将近60%与75%。这说明

在同样的几何限制条件下，变翼展扰动

的姿态响应较大，而变后掠的增速效果

较明显。

综上所述，基于Missile DATCOM与

MATLAB的联合仿真方法能快速计算导

弹在弹翼变形过程中的准定常气动力，

而且有效地揭示弹翼变形对导弹飞行状

态的影响机理。

5  结论
1）导弹飞行状态对弹翼变形的

总体响应符合有翼导弹飞行力学的

一般规律，即受变翼扰动后的飞行

姿态变化比速度及弹道倾角变化剧

烈。因此，变形弹翼有潜力如舵面一

样，参与控制导弹飞行。

2）弹翼变形会影响导弹的飞行

稳定性，加速弹道发散，故为保持导

弹正常飞行，弹翼变形应与舵偏协

调作用。

3）弹翼变形对飞行状态的影响

主要是通过变形速度引起的瞬变气

动特性实现的。在实际可用的弹翼

质量范围内，导弹质量分布变化对

其飞行状态的影响相对较小。

4）在相同的几何限制条件下，

变翼展对飞行姿态的扰动响应比变

后掠更快，更适于协同舵面控制导

弹机动；而变后掠的增速优势明显，

更适于低阻力巡航飞行，而且不同

变掠速度对飞行姿态的影响差别不

大，更利于控制设计。因此，若采用

变翼展与变后掠的组合变形方案，

能实现升阻比优化，进一步提高导

弹的机动性与射程。
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5）基于M i s s i l e  D AT C O M与

MATLAB/SIMULINK的交叉求解方法

能够快速有效地计算变翼引起的准定常

气动与多体动力学耦合问题，该方法也

能应用于更简单情况下常规导弹的飞行
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