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摘 要：基于舵面控制的外挂物分离仿真是一个典型的多学科耦合问题，需要对其气动性能、飞行性能和控制性能综合进行

分析。本文主要围绕数值仿真中计算流体力学（CFD）和控制方程与刚体动力学（RBD）方程的耦合求解、高效嵌套网格技

术、耦合飞行控制系统（FCS）的气动/运动/控制的多学科耦合仿真的三个关键技术进行研究。针对以上技术难点，发展了一

套基于舵面控制的外挂物分离仿真方法。仿真结果表明，通过舵面控制，有效改善了外挂物在分离过程中的姿态变化剧烈

的现象，提升了分离安全性与分离品质；发展的基于舵面控制的外挂物分离仿真方法能够处理复杂运动边界的非定常问题，

检验飞行控制律，具有一定的工程价值。
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在现代武器投放的设计中，为了在分离过程中避免弹

身尾部碰到挂架，给载机带来极大的安全隐患，一般会使弹

体在脱离挂架前具有较大的抬头角速度，但是如果在分离

中后期不对导弹的飞行姿态做任何控制，即使导弹最后能

够成功分离，但是迎角过大也会使其失去战斗毁伤效能。

因此，在分离后需要对外挂物施加一定的舵面偏转来对外

挂物的姿态进行控制，在确保安全分离的同时又不会影响

其战斗毁伤效能。

传统的研究方法是基于定常气动力数据库建立数学模

型，以此来进行控制律的设计和飞行轨迹仿真。由于无法充

分考虑多学科耦合作用和流动的非定常效应，该类研究方法

往往带有一定的局限性。计算流体力学（CFD）理论与计算

机科学的发展给航空航天产业发展带来了强有力的支撑，研

究者们开始探索一种全新的研究手段，即基于 CFD 非定常

数值模拟方法的数值虚拟飞行（NVF）仿真技术。国内外对

此开展了大量的研究工作：美国陆军研究实验室（ARL）早期

开展了计算流体力学与六自由度刚体动力学耦合方法的研

究，搭建了数值仿真平台，其中有代表性的是：J. Sahu 与 M. 

Costello 等[1-3]对带有气动舵面的旋转弹飞行过程进行数值

模拟。德国航空航天研究院（DLR）的 A. schütte 项目组[4]利

用结构网格求解器 FLOWer 与非结构网格求解器（TAU）、耦

合飞行动力学软件对 X-31 自由滚转进行数值模拟。J. Dean

等[5]使用 CREATE-AV/Kestrel Solver 求解器对不考虑舵面偏

转的 F-22 快速拉升机动和失速响应过程进行了数值模拟。

国内，张涵信等[6]对简化的飞船返回舱再入过程进行数值模

拟，并分析了飞船的动态稳定性演化规律。杨云军等[7]对细

长体构型的三角翼的滚转与侧滑两自由度耦合运动进行了

数值模拟。索谦等[8]基于变时间步长的 CFD 与刚体动力学

（RBD）耦合方法对 ARL 旋转弹进行数值模拟，计算结果与

试验高度一致。曾铮等[9]基于带有拉普拉斯光顺技术的网

格变形方法对 AEDC 外挂物投放模型进行数值模拟。李孝

伟等[10]基于嵌套网格技术对飞行器外挂物投放过程进行数

值模拟，仿真结果与试验数据拟合较好；马英杰[11]采用 CFD

与六自由度方程的耦合仿真技术，对记录器抛放情况进行仿

真。张勇勇等[12]基于嵌套网格技术，模拟了旋翼各片桨叶

之间，以及旋翼/机身/尾桨之间复杂的相对运动关系，并进
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行气动噪声分析。

随着对 CFD/RBD 耦合的研究逐渐增多，当下研究者们

已经不再满足仅对无控状态下的飞行器进行非定常数值模

拟，开始结合各种控制手段对飞行器的动态过程进行数值

模拟。英国格拉斯哥大学（Glasgow）的 M. R. Allan[13]通过

求解欧拉方程，对预先设定控制律的某标准模型在纵向平

面内的俯仰与沉浮进行数值模拟；DLR 分别利用结构网格

求解器 FLOWer 与非结构网格求解器 TAU、耦合飞行动力

学软件对 X-31 副翼控制的滚转机动进行数值模拟[14]。国

内达兴亚等[15]基于三阶 Adams 预估-校正法和嵌套网格技

术对窄条翼导弹的纵向虚拟飞行进行了数值模拟；李锋

等[16]基于非结构嵌套网格，采用舵面偏转进行控制，对高超

声速飞行器变迎角机动过程进行数值模拟；席柯、陈琦

等[17-18]采用比例/积分/微分（PID）的舵面控制律对带翼导弹

在纵向平面内的飞行过程进行数值模拟；常兴华等[19]对某

型战术导弹在纵向平面内单自由度舵面控制进行了研究。

尽管基于非定常流场计算和飞行动力学方程耦合已有

较多文献可以参考，但是对耦合控制律的非定常数值模拟

还较为少见。其主要难点在于：流动控制方程与刚体动力

学方程是一个高度复杂的非线性系统，需要在引入控制模

块的情况下进行统一求解，这对多学科耦合方法与数值虚

拟飞行仿真平台的集成程度提出了更高的要求；同时释放

多个自由度的耦合仿真相对于常规纵向平面内单自由度仿

真实现过程相对较为复杂。

本文基于自主开发的非结构混合网格求解软件，耦合

六自由度刚体动力学方程，使用并行非结构嵌套网格技术，

将一种舵面偏转控制函数成功应用于外挂物分离仿真。

1 数值方法
1.1 非定常 N-S 方程求解

为了考虑固壁边界的六自由度运动，流动控制方程采用

任意拉格朗日-欧拉（ALE）方法描述的 Navier-Stokes（N-S）

方程。ALE 方法允许计算网格的刚体运动和任意变形，通过

在流动方程中加入网格运动速度，将流体力学中的拉格朗日

方法和欧拉方法进行统一描述。采用 ALE 方法描述的三维

非定常雷诺平均 N-S 方程的积分形式为

∂
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Ω

QdΩ + ∬
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F (Q,Vgrid ) ⋅ nds = ∬

∂Ω
G (Q ) ⋅ nds （1）

式中，Ω为控制体；Q= [ ρ  ρu  ρv  ρw  ρE ]T
；ρ为流体密度；u，v，

w 分别为体轴系下沿三个轴向的运动速度；E 为总的内能；

Vgrid 为网格运动的速度；n 为控制体单元边界外法线方向，F

(Q)和 G(Q)分别表示 N-S 方程的无黏通量项和有黏通量项。

1.2 CFD/RBD 耦合仿真

CFD/RBD 的耦合求解需要在保证计算精度与计算效

率的前提下，选择合适的时间步长，在每个真实物理时间步

长内对刚体动力学方程与流动控制方程进行多次隐式迭代

和数据交换。飞行器的运动状态可以用三个质心的平动方

程以及三个绕质心的转动方程来进行描述。

质心的平动方程为
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绕质心的转动方程为
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刚体质心的运动学方程为
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刚体姿态角的运动学方程为

é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú
ú

ú

úφ̇

θ̇
ψ̇

=
é

ë

ê

ê
êêê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú

ú

ú

ú1 sinφ tan θ cosφ tan θ
0 cosφ -sinφ
0 sinφ/ cos θ cosφ/ cos θ

é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úωb
x

ωb
y

ωb
z

（5）

式中，m 为物体质量；V 为物体运动速度；F 为物体受到的

力；M 表示所受力矩；I 为惯性矩；ω为角速度；惯性系下的

位移分量分别用 x，y，z 表示；上标 i 和 b 分别表示惯性系和

体轴系；而下标 a，e，g 分别表示物体受到的气动力、发动机

推力和体积力；θ, ϕ和φ分别为俯仰角、滚转角和偏航角；

RB-I表示体轴系到惯性系的转换矩阵。

1.3 嵌套网格技术

当使用气动舵面来调整飞行器飞行姿态时，每个非定

常时间步内需要对计算网格进行更新，一般使用动网格技

术。现有的动网格技术主要有网格变形、网格重构和嵌套

网格。其中网格变形在处理大尺度位移问题时，网格质量

会变得很差。网格重构技术在每个时间步都需要重新生成

网 格 并 插 值 ，计 算 周 期 相 对 较 长 ，对 计 算 资 源 要 求 较

高[20-21]。因此本文选择嵌套网格技术来数值模拟带有舵面

控制的外挂物分离过程。

嵌套网格技术在一定程度上解决了计算网格生成上的

困难，但它的处理过程却非常复杂，带来的问题是数据规模

相对较大。为了提高计算效率，发展了一种高效的、鲁棒

的、自动化的非结构嵌套网格方法。对于动态嵌套问题，求

解器在每个物理时间步进行挖洞、洞面优化和寻点，在每个

子迭代步通过插值信息更新插值边界点的流场，最终得到
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收敛的流场解，详细过程可参见文献[22]。

1.4 气动/运动/控制耦合仿真策略

飞行器的控制律设计是一个典型的多学科耦合过程，本

文使用的气动/运动/控制数值飞行仿真平台通过对计算流体

力学控制方程和六自由度刚体动力学方程进行直接求解，获

得实时的飞行姿态变化与非定常气动力，对于舵面偏转角的

控制耦合求解流程如图 1 所示，具体实现步骤为：（1）首先进

行定常流场的求解，从而得到初始收敛的定常初始流场；（2）

从定常初始流场开始进行非定常计算，求解非定常控制方程，

采用双时间方法进行推进；（3）真实物理时间每推进一步，更

新气动力及气动力矩，代入六自由度刚体动力学方程中去计

算；（4）根据刚体动力学方程中计算得到的位移和姿态角来调

整计算网格，同时根据舵面偏转规律，操纵舵面相对于机体转

动；（5）更新计算网格以进行下一步的非定常计算。

2 外挂物分离仿真研究
2.1 数值仿真平台精度验证

使用 AEDC 弹体标模作为验证算例，来验证本文搭建

的数值虚拟飞行仿真平台的有效性。计算模型带有 4 个对

称尾翼，其中心圆柱体直径为 0.5m，实际长度为 3.017m。

每个尾翼都带有 45°的倾斜角，展向翼型为 NACA008，其余

计算参数可参见文献[23]。如图 2、图 3 所示，可以看出计算

结果与试验值和商业软件吻合度相对较高，从而验证本文

所使用仿真平台的计算精度。

2.2 基于舵面控制外挂物分离仿真

飞机的气动舵面设计包括总体、气动、飞行动力学、飞

行控制等多个学科的内容，由于本文所使用的为标准计算

模型，计算结果相对较为丰富，流场求解器与嵌套网格算法

的计算精度已经进行了验证。由于本文的研究内容集中于

数值虚拟飞行仿真平台的搭建，因此对于舵面的布置、舵面

操纵的效率、全机的飞行稳定性、舵面的气动补偿与平衡铰

链力矩关注较少。
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图 1　飞行器气动/运动/控制耦合求解流程

Fig.1　Coupling flow diagram of CFD/RBD/FCS for aircraft
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图 2　姿态角与试验值[23]的对比图

Fig.2　Comparison between attitude angle and experimental data[23]
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为了避免在分离过程中弹身尾部碰到挂架，一般会使弹

体在脱离挂架前具有较大的抬头角速度，如图 4 所示，分离时

通过作用于质心前后的弹射力来使外挂物获得一个抬头力

矩，但是当导弹的静稳定裕度较小时，分离中后期迎角增加

过大会使其最终失去战斗毁伤效能，本节将利用尾舵偏转的

方法来对外挂物分离中后期的飞行姿态进行简单的控制。

飞行器的气动舵面往往安装在偏离质心处的位置，力

臂为舵面的转轴位置与质心处的相对长度。为使弹身低头

产生负迎角，提升其毁伤性能，需要对尾舵进行正舵偏角偏

转（规定舵面前缘抬头为正舵偏），产生向上的法向力，因此

尾舵产生的升力与弹体总升力方向相反，本文所使用

AEDC 标模舵面的详细尺寸，可以参考图 5 所示。

如图 6 所示，使用非结构网格划分策略，围绕舵面与弹

身分别生成计算网格，第一层绝对高度为 1.3E-5，增长率为

1.225，单个舵面网格量约为 90 万，弹身网格量为 210 万网

格，计算马赫数为 0.95，单位雷诺数为 7.87E6，迎角为 0°，温

度为 260.77K，湍流模型选择 SA，非定常时间步长为 2ms，

内迭代设置为 250 步。同外挂物自由分离相比，带控制律

的外挂物还需要通过舵面控制模块对外挂物尾舵的舵面偏

转角进行控制，所以在进行完外挂物整体的网格旋转后，还

需要对舵面网格进行进一步的旋转。

在对舵面与弹身的网格进行组装时，按照到壁面距离

大小来进行挖洞处理，如图 7 所示，通过一系列的嵌套装配

优化措施，两套网格均按照预期进行了组装。

2.3 仿真结果分析

飞行器在实际飞行过程中，其操纵规律十分复杂，根据

实际情况可以将舵面操纵简化为阶跃、谐波和脉冲等，舵面

操纵规律基本可以通过这几种操纵方式进行线性叠加的方

式来获取，因此研究这几种典型的控制规律对于研究飞行

器的动操纵性是具有普遍意义的。本文利用经验试凑法对

不同的舵面偏转角进行分析，以此来选取最优的舵面偏转

速率与最大偏转幅值。

舵面偏转速率的大小会对飞机的动态响应产生很大影

响，当舵面的偏转速率达到饱和时，在外界的扰动作用下，飞

行器将很有可能进入不稳定等危险的状态，进而影响飞行器

的飞行品质，因此对舵面偏转速率的研究变得至关重要。从

结构与气动方面来考虑，舵面的偏角受到一定的限制。本文

设计了不同的舵面偏转角速度，由于控制舵面偏转的单片机

图 6　舵面网格划分示意图

Fig.6　Schematic diagram of rudder surface grid
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图 3　质心位置与试验值[23]的对比图

Fig.3　Comparison between displacement and 

experimental data[23]                   

图 4　弹射力作用示意图

Fig.4　Schematic diagram of ejection force action

图 5　舵面详细尺寸

Fig.5　Detailed dimensions of rudder surface
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响应时间一般是毫秒量级的，设定舵面控制时间为 0.08s。

如图 8、图 9 所示，为使弹体低头产生负迎角，需要对尾舵进

行正舵偏角偏转（舵面前缘抬头为正舵偏），产生向上的法向

力，最大偏转角分别为 4°、8°、16°、24°、32°，通过舵面偏转时

间与舵面偏转速度，对舵面偏转速率进行控制。

本文所使用的求解器的姿态角是统一在地轴系下进行

的，而且舵面固定于机身之上，随着机身姿态角的变化，相

对于来流的角度也会发生变化，因此在进行耦合仿真时，为

了真实反映舵面的流动状况，同时将舵面偏转角与机身的

姿态角统一到地轴系上进行耦合仿真。图 10 所示为不同

时刻舵面与来流的夹角变化示意图，选取舵偏为 32°的计算

结果进行分析，其中 Xg、Zg为地轴坐标系，Xb、Zb为体轴系下

的坐标系，可以清楚地看到，当 t∈(0,0.2)s 这一时间段内时，

弹身相对于来流的方向在短时间内变化较小，此时舵面相

对来流的夹角相对变化较小，随着飞行时间的不断增加，当

t=0.32s 时，在舵面的控制作用下，弹身相对于来流的迎角发

生较大变化，而舵面由于通过铰链固定于弹身上，与来流的

夹角也会发生改变，下一时刻通过 CFD 求解获得的对弹身

控制的气动力与气动力矩也会发生改变，从而对弹身的控

制作用也会发生改变。区别于传统不考虑舵面的动态效

应，本文的仿真平台中舵面所受的气动力每一时刻都在发

图 10　不同时刻舵面与来流夹角变化示意图

Fig.10　Schematic diagram of angle change between rudder

surface and flow at different times              

图 9　不同的舵面偏转控制律

Fig.9　Different rudder deflection control rates

图 7　嵌套网格装配示意图

Fig.7　Schematic diagram of overset grid assembly

图 8　舵面偏转示意图

Fig.8　Schematic diagram of rudder deflection
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生变化，这给控制增加了极大的难度。

图 11、图 12 所示为不同舵面偏角下外挂物沿 X 方向和 Z

方向上的位移变化曲线，可以清楚地看出，当舵面发生偏转

后，舵面的偏转会增加相对于来流的迎风面积，因此舵面偏

转的角度越大，相对于来流的迎风面积越大，从而沿 X 方向

的位移变化量越大。至于沿 Z 方向的相对位移变化曲线，总

体呈不断增加的趋势，其中为使弹身低头产生负迎角，尾舵

进行正舵偏角偏转，产生向上的法向力，向上的法向力会减

小外挂物下降的位移，因此舵偏为 4°时，外挂物下降的位移

相对较大，当舵偏为 32°时，外挂物下降的位移最小。

图 13 为俯仰角变化曲线，可以清楚地看出，不同的舵面

偏转后，外挂物的俯仰角变化也有很大差异，当舵偏为 4°和

8°时，外挂物分离后俯仰角不断增加，外挂物整体呈不断抬

头的趋势，极有可能碰到挂架，对载机的飞行安全也会产生

很大影响，分离品质较差。当舵偏为 16°时，外挂物俯仰角变

化曲线变化较为平缓，俯仰角在分离初期有小幅的增加，分

离中后期的幅值基本保持不变。当舵偏为 24°时，外挂物的

俯仰角呈现先小幅正向增加，随后反向大幅增加，整体分离

品质较好，且外挂物低头有利于提升其战场毁伤性能。当舵

偏为 32°时，俯仰角的变化并没有如预期的那样：整体先小幅

增加，后反向大幅增加，反向增加的幅值整体大于舵偏为 24°

时的幅值，而是分离前期俯仰角小幅增加后，分离中后期持

续增加，产生了不利分离俯仰角，分离品质较差。

图 14 为滚转角变化曲线，可以清楚地看出，当舵偏为

4°和 8°时滚转角的变化量相对较小，整体变化趋势相反。

当舵偏大于 16°时，滚转角的幅值呈不断增加的趋势，与俯

仰角的变化曲线不同，滚转角的变化呈正比增加的趋势，舵

偏越大，滚转角的变化量越大。图 15 所示为偏航角变化曲

线，不同的舵面偏转角下，偏航角均呈不断增加的趋势，幅

值变化相对较为接近。

由于外挂物在分离过程中，对分离品质影响较为重要

的是沿 Z 方向上的位移变化和俯仰角的变化量。综合以上

分析：若从俯仰角的变化曲线出发，综合最优分离品质与战

场毁伤性能，对此类斜波舵面偏转律进行设计时，选择最大

舵面偏转的幅值为 24°较为合适。尽管舵面偏转为 16°时俯

仰角的幅值变化最小，但其战场毁伤性能不是最优的。在
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图 11　沿 X 方向上的位移变化曲线

Fig.11　Schematic diagram of displacement change curve
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图 12　沿 Z 方向上的位移变化曲线

Fig.12　Schematic diagram of displacement change curve
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图 13　俯仰角变化曲线

Fig.13　Schematic diagram of pitch angle change curve
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下文中若无其他说明，均选择 24°作为最大偏转角。

下面对比一下斜波函数控制舵面与未加控制时外挂物

飞行姿态变化情况。由于单体投放过程中，无相邻弹体的

干扰，偏航角与侧向位移对分离品质的影响较小，因此下文

仅对沿 X 方向和 Z 方向的位移、俯仰角与滚转角的变化曲

线进行分析。

图 16 与图 17 分别为沿 X 方向上的位移变化曲线和沿 Z

方向上的位移变化曲线，其中实线是未加控制的弹体位移

变化曲线，虚线是加入舵面控制律后的位移变化曲线。可

以清楚地看出，当舵面发生偏转后，舵面的偏转会增加相对

于来流的迎风面积，因此有控状态下沿 X 方向上的相对位

移变化量要大于无控状态下沿 X 方向下的相对位移变化。

对于沿 Z 方向的相对位移变化曲线，为使弹身低头产生负

迎角，尾舵进行正舵偏角偏转，产生向上的法向力，因此有

控状态下沿 Z 方向上的位移变化要小于无控状态下沿 Z 方

向下的相对位移。

图 18 与图 19 分别为外挂物分离后的俯仰角与滚转角

变化曲线，其中实线是未加控制的弹体姿态角变化曲线，虚

线是加入舵面控制律后的姿态角变化曲线。可以清楚地看

出，采用舵面偏转的方式进行控制，起到了一定的效果，正

向打舵后，对外挂物的抬头趋势起到了一定的抑制作用，产

生了低头力矩，使外挂物分离后的俯仰角呈反向不断增加
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图 17　沿 Z 方向上的位移变化曲线

Fig.17　Schematic diagram of displacement change curve along

Z direction                                                         
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图 16　沿 X 方向上的位移变化曲线

Fig.16　Schematic diagram of displacement change curve

along X direction                                     
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图 14　滚转角变化曲线

Fig.14　Schematic diagram of roll angle change curve
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图 15　偏航角变化曲线

Fig.15　Schematic diagram of yaw angle change curve
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的趋势，从而提升其战斗毁伤性能；同时，当添加舵面控制

后，外挂物分离时的滚转角得到了抑制。

图 20 和图 21 所示分别为外挂物在分离阶段未使用舵

面进行控制和使用舵面进行控制后的外挂物分离轨迹的示

意图。从图中可以清楚地看出，未使用舵面进行姿态调整

时，在初始绕质心不对称的弹射力的作用下，外挂物的俯仰

角逐渐增加，最后可能会因为迎角过大而使其失去战斗毁

伤效能，或者是与挂架发生碰撞，威胁载机安全。而加入舵

面控制机构能够使外挂物在分离前期俯仰角变化较为平

缓，分离中后期阶段呈不断低头的趋势，从而提高其安全分

离品质与战斗毁伤性能。

3 结束语
以美国阿诺德工程发展中心（AEDC）外挂物标准分离模

型作为典型算例，使用搭建的气动/运动/控制数值虚拟飞行仿

真平台进行了自由投放模拟与舵面控制规律仿真研究。

本文设计了一种合理高效的舵面偏转函数，最后将所

设计的控制律函数应用于外挂武器分离过程中。仿真结果

表明，所使用的舵面偏转控制机构能够有效改善外挂物在

分离过程中的姿态变化较为剧烈的现象，其分离安全性与

分离品质得到有效提升。发展的基于舵面控制的外挂物分

离仿真方法能够处理复杂运动边界的非定常问题，检验飞

行控制律，具有一定的工程价值。
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Research on External Store Sparation Simulation method Based on Rudder 
Surface Control
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Abstract: Control of the rudder surface is a typical multi-disciplinary coupling problem. The aerodynamic performance, 

flight performance and control performance need to be considered as a whole for research and analysis.This paper is 

centered on three key technical difficulties in numerical virtual flight: Coupling solution of Computational Fluid Dynamics

(CFD) and Rigid Body Dynamics(RBD); Efficient mesh overset technology; Multi-disciplinary coupled solution of 

aerodynamics/motion/control of Flight Control System(FCS). Simulation results show that through the control of the 

rudder surface, the phenomenon that the external object has a more severe attitude change during the separation 

process is effectively improved, and the separation safety and separation quality are improved. The developted 

simulation method of external object separation based on rudder surface control can deal with the unsteady problems 

with complex moving boundaries,test flight control law,which has good engineering application value.
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