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喷口布局对导弹侧向喷流控制作用的数值模拟

刘丽媛1，李亚超2，阎超1，*

( 1． 北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 100083; 2． 中国科学院 力学研究所，北京 100191)

摘 要: 为保持飞行器在稀薄大气中的机动性，通常采用喷流反控制作用( ＲCS) ，但

在超声速来流中，这会导致飞行器表面出现复杂的喷流干扰流场，对飞行控制造成了巨大影

响。为提高对超声速条件下的侧向喷流控制作用的规律性认识，应用数值模拟方法，研究了超

声速条件下的无舵光滑弹体和带尾舵的弹-翼组合体上的声速侧向喷流控制问题。开展了关

于喷口布局对侧向喷流控制效果影响规律的研究工作，并通过引入法向干扰力沿程增长系数

从定量角度加以分析。计算结果表明: 在有尾舵的情况下，喷口位置的后移和马赫数的增加能

够显著增强侧向喷流控制效果; 当喷口位置位于舵面之前时，喷流干扰力放大系数随迎角增大

而增大，随来流静压增大而减小; 当喷流位置后移至舵面之后时，规律相反; 在某些喷口位置和

来流条件下，弹-翼组合体的侧向控制效果与无舵光滑弹体相比并不具备优势。
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为实现飞行器的高机动性、提高飞行器在复

杂飞行条件下的控制能力，航天飞机、导弹等普遍

采用横向侧向喷流控制技术。与传统控制措施相

比，喷流控制具有响应快、可调节、不工作时干扰

小、效率 高 等 特 点，并 可 在 全 部 飞 行 包 线 内 工

作［1-2］。但是在采用喷流控制时，存在着来流与

喷流的相互干扰，喷流力实际作用效果往往偏离

理想设计情况［3］。如何准确地预测喷流实际控

制效率，确保飞行控制的准确性，保证飞行器的稳

定性 与 安 全 是 喷 流 控 制 中 需 要 解 决 的 实 际

问题［4］。
早在 20 世纪 50 年代末，国外就已经开始了

对喷流控制理论的研究。在航天器再入时的反作

用控制研究背景下，人们开始了对喷流干扰流场

第一阶段的研究，受限于当时的计算条件和数值

模拟能力，这一时期的工作主要以风洞试验和工

程分析方法为主［5-6］。第二发展阶段从 20 世纪

80 年代末至今，在反导系统的建设和临近空间飞

行器研究的需求下，人们对喷流控制开始了新一

轮的研究热潮。这一时期随着计算机硬件资源的

升级、数值模拟方法的成熟以及实验手段的丰富，

人们对于喷流干扰流场的研究逐渐走向深入。研

究结果表明，喷口布局、喷口形状、迎角、喷流动量

比、静压比等诸多因素都会影响弹体侧向控制

性能［7-9］。
从 20 世纪 90 年代初开始，国内开展研究侧

向喷流干扰流场预测问题，近年来，由于工程单位

的牵引，有关喷流干扰的风洞试验与数值模拟工

作大量展开，得到了单喷流干扰流场的激波结构

和涡系结构，分析了来流与喷流参数对侧向喷流

干扰特性的影响规律，开展了喷流干扰流场非定

常特性机理研究以及考虑真实气体效应对飞行器

气动干扰特性的影响，并逐步深入到大迎角侧向

多喷口干扰流场研究［10-11］。但综合考虑不同喷
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口位置情况下的来流、喷流参数变化对流场结构

以及侧向控制力的影响规律关注不够。特别是尾

舵对导弹侧向控制力的影响缺乏细致的研究。因

此本文应用数值模拟方法，以优化喷口布局为核

心，重点研究超声速气流中弹-翼组合体随喷口位

置以及来流迎角、来流马赫数、静压比的变化规

律，并通过引入沿程各区域的干扰压力分布加以

定量研究，通过与无舵弹身结果做对比，重点分析

尾舵对侧向控制力的影响。

1 数值模拟方法

1． 1 控制方程和计算方法

在一般曲线坐标系中，经过无量纲化后的三

维的非定常可压缩 Navier-Stokes 方程组的微分形

式为［12］

Q̂
t

+
( F̂ － F̂v )

ξ
+
( Ĝ － Ĝv )

η
+
( Ĥ － Ĥv )

ζ
= 0

( 1)

式中: Q̂ 为守恒变量; F̂、̂G、̂H 为对流项; F̂v、̂Gv、
Ĥv 为黏性项; t 为时间; ξ、η、ζ 分别为计算坐标系

下对应曲线坐标系下的 x、y、z 方向。
控制方程组通过有限体积方法求解，湍流模

型采用 Menter 的 SST 二方程模型，空间离散格式

采用 Ｒoe 格式，时间推进采用 LU-SGS 隐式方法。
1． 2 方法验证

横向喷流干扰流场根据空间流场结构和壁面

压力分布规律，可以将弹体表面划分为 5 个区域:

喷流未扰区、高压分离区、低压尾迹区、压力恢复

区及弹体下表面的高压干扰区。随着喷口位置移

动和来流参数变化，这些区域的作用范围及压力

分布将发生改变，进而影响弹体的侧向控制力

效果［13］。
在以往开展的研究工作中，将喷流干扰与无

喷干扰条件下的弹体表面压力系数与实验测量数

据进行对比，各个区域的结果均十分吻合，说明所

用数 值 模 拟 方 法 能 够 很 好 地 模 拟 喷 流 干 扰

流场［13］。
1． 3 侧向控制力实际作用效果

为了有效评价横向喷流在不同情况下的实际

侧向控制效果，通常借助喷流力放大因子 K f 和喷

流力实际作用位置 xe
［14］，定义如下:

K f = 1 + F ji /F jet

xe = Mji / ( F jet + F ji
{

)
( 2)

式中: F jet为喷流直接产生的气动力; F ji和 Mji分别

为喷流与主流相互作用形成的干扰气动力和力

矩，Mji定义以喷流中心为计算原点，并以抬头力

矩为正。具体计算公式如下［15］:

F ji = F jet_on － F jet_off － F jet

Mji = Mjet_on － Mjet_off

F jet = ( 1 + γMa2
jet ) pjA

{
jet

式中: 带下角标 jet_on 和 jet_off 的 F 及 M 分别为

有喷流和无喷流干扰下的气动力及力矩; Ajet为喷

口面积; pj 为喷口处静压; γ 为比热比; Majet 为喷

流出口平均马赫数。

2 喷口位置对侧向控制力的影响

为考察横向喷流干扰流场对实际弹体侧向控

制力的影响，采用了常规导弹布局，并将喷口中心

布置在弹体对称面上。与此同时，为研究喷口位

置对全弹侧向控制效果的影响，生成了具有不同

喷口位置的外形。其中，前 3 个喷口位置位于尾

舵前方，其喷口中心距离弹头 225、275、325 mm，

分别命名为 A1、A2、A3; 后 2 个喷口位于尾舵中

间，其喷口中心距离弹头 375、400 mm，分别命名

为 B1、B2。网格示意图如图 1 所示。
对于无舵光滑弹体外形来说，喷口位置的后

移虽然会使得喷流后面的流动结构影响区域减

小，但对流场结构基本没有影响，因此造成的喷流

控制效果变化不大。对于实际导弹外形来说，由

于尾舵的存在，喷口位置后移的影响效果就变得

复杂起来。图 2 和图 3 展示了在 － 5°、0°、5°迎角

下计算得到的由于喷口位置 x jc 后移造成的光滑

弹体和弹-翼组合体上侧向喷流控制效果的变化。
可以看出，无论对于无舵弹身还是带舵导弹，

喷口位置的后移都明显地改善了侧向喷流控制效

果: K f 增大，甚至超过 1，xe 绝对值变小，逐渐接近

于 0。同时笔者注意到: 当喷口位置位于尾舵前

方( A1、A2、A3 ) 时，带舵导弹的侧向控制效果比

无舵弹体要略差一些; 当喷口位置位于尾舵中间

( B1、B2) 时，带舵导弹的侧向控制效果要远好于

无舵弹体。

图 1 部分带十字尾舵的弹-翼组合体模型及网格示意图

Fig． 1 Schematic diagram of some wing-body configuration
models and grids with a cross tail vane
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图 2 不同迎角下 Kf 随喷口位置的变化规律

Fig． 2 Variation of Kf with jet location at different angles of attack

图 3 不同迎角下 xe 随喷口位置的变化

Fig． 3 Variation of xe with jet location at different angles of attack

为了分析各个舵面部分对侧向喷流控制力的

贡献，先给各个舵面命名: 将喷流两侧的舵命名为

Fin1，Fin1 的上舵面为 UF1，下舵面为 DF1; 弹体

下方的 2 个舵命名为 Fin2，Fin2 的上舵面为 UF2，

下舵面为 DF2，各舵面具体命名情况见图 4，并定

义各舵面上的侧向喷流干扰力系数为

C fin_ji = － ( F fin_jet_on － F fin_jet_off ) / ( q∞ S) ( 3)

式中: F fin_jet_on 为 在 喷 流 作 用 下 的 舵 面 侧 向 力;

F fin_jet_off为没有喷流作用时的舵面侧向力; q∞ 为自

由来流的动压; S 为导弹的参考面积。同时为使

C fin_ji与 喷 流 力 方 向 相 同，式 ( 3 ) 前 面 加 负 号。
C fin_ji为正时，表示舵面受到的侧向喷流干扰力与

喷流力方向相同，起到增强侧向喷流控制效果，

C fin_ji值越大，起到的侧向控制效果越强。

图 4 各舵面部分命名图

Fig． 4 Naming sketch of each part of control surface

图 5 为各舵面 C fin_ji随喷口位置变化规律，可

以看出，舵面 UF1 上的侧向控制力干扰力系数绝

对值最大，因此舵面 UF1 是决定尾舵侧向控制效

果的关键因素。当喷流位置靠前 ( A1、A2、A3 )

时，舵面 UF1 上的喷流干扰力减弱了侧向喷流控

制效果。当喷流位置靠后 ( B1、B2 ) 时，舵面 UF1
上的喷流干扰力显著地增强了侧向喷流控制效

果。图 6 展示了模型 A3、B1 在 0°迎角下的流场

结构。从流场情况看，在喷流后面存在大规模的

膨胀低压区。当喷流位置靠前时，舵面 UF1 正好

位于低压核心区，这自然会引起舵面压力下降，

形成向上的吸力，从而减弱侧向喷流控制效果。

图 5 各舵面 Cfin_ji随喷口位置变化

Fig． 5 Variation of Cfin_ji of each

control surface with jet location
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图 6 不同喷口位置下的尾舵附近流场结构

Fig． 6 Flow field structure near tail
vane at different jet locations

当喷流位置后移至到 2 个尾舵之间时，两侧的舵

面对喷流的膨胀形成限制，造成靠近喷流附近的

物面压力升高，引起舵面 UF1 的侧向喷流干扰力

变向，起到增强侧向喷流控制的效果。

3 来流参数对侧向控制力的影响

3． 1 迎角对侧向控制力的影响

在分析迎角变化对侧向喷流控制力的影响规

律时，需要定量分析弹体不同位置的干扰压力分

布对侧向控制力的贡献，为此定义干扰力沿程增

长系数为

Cnji ( x) = － 
x

0

Cpjidsdx /S ( 4)

式中: ds 为面积微元; Cpji为壁面干扰压力系数，其

公式如下:

Cpji= ( pjet_on － pjet_off ) / q∞ ( 5)

其中: pjet-on为喷流干扰下的壁面压力系数; pjet-off为
无喷干扰下的壁面压力系数。

下面笔者就以喷流干扰力沿程增长系数 Cnji

为主要分析手段来研究迎角变化下各压力特征区

域对侧向喷流控制效果的影响规律。
通过计算发现: 不同喷口位置下的侧向喷流

控制效果随迎角的变化规律不一致，分别对喷口

位置靠前( 对应模型 A1、A2、A3 ) 和靠后( 对应模

型 B1、B2) 2 种情况加以分析。
从图 7 与图 8 可以看出，当喷流位置靠前时，

无论对于无舵旋成体还是带舵弹体，喷流力放大

系数 K f 和喷流力作用位置 xe 随迎角的变化规律

保持一致。下面以 K f 为例具体说明侧向喷流控

制效果随迎角的变化情况。对于无舵旋成体来

说，当迎角从 － 15°增大到 15°的过程中，K f 先增

大后减少再增大，并且随着喷流位置的后移，K f

的变化幅度减少。而对于带舵弹体来说，K f 基本

随迎角的增大而增大，当迎角为负时，带舵弹体的

喷流力放大系数要远小于无舵旋成体，当迎角转

正后，这种不利情况才得到好转。

图 7 不同喷口位置情况下 Kf 随迎角的变化( 喷口位置靠前)

Fig． 7 Variation of Kf with angle of attack at different jet locations ( forward positions)

图 8 不同喷口位置情况下 xe 随迎角的变化( 喷口位置靠前)

Fig． 8 Variation of xe with angle of attack at different jet locations ( forward positions)
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横向喷流侧向控制效果的这种变化规律可以

从流场图 9 中得到解释。当迎角为负时，喷流位

于迎风区，喷流与主流干扰增强，喷流前的高压分

离区( 正的) 干扰压力升高，造成喷流干扰力增

强，喷口后的低压尾迹区 ( 负的) 干扰压力也升

高，造成喷流干扰力下降。图 10 为不同迎角下的
Cnji沿程( 横坐标 x 表示沿导弹轴线，从弹头指向

弹尾方向) 变化，从图 10 可以看出，低压尾迹区

造成的影响更大，并且当迎角增大后，低压尾迹区

对应的( 负的) 喷流干扰力迅速减少，而高压干扰

区对应的( 正的) 喷流干扰力变化不大，这就使得

喷流干扰效果得到增强。对于带舵弹体来说，由于

尾舵的存在，放大了低压尾迹区的影响，使得负迎

角下的侧向喷流控制效果要远逊于无舵旋成体。
从图 11 可以看出，当喷口位置移动到尾舵之

间时，无论是无舵旋成体还是带舵弹体，其侧向喷

流控制效果都有了显著的改善。具体来说，对于

无舵弹体，迎角在 ± 15°之间时，其喷流力放大系

数 K f 都大于 1( 1． 1 左右) ，且随迎角的变化幅度

控制在 6%以内; 而喷流力作用位置 xe 均在喷流

前 5 mm 以内，且随迎角的变化幅度不大( 不超过
2 mm) ，见图 12。对于带舵弹体，迎角在 ± 15°之

间时，其喷流力放大系数 K f 都远大于 1 ( 1． 26 以

上) ，且随迎角的变化幅度从之前 ( 喷口位置靠

前) 的 30%多降到 15% 以内; 而喷流力作用位置
xe 均在喷流前 6 mm 以内，且随迎角的变化幅度

不大( 不超过 2 mm) ，见图 12。

图 9 不同迎角下的流场结构对比

Fig． 9 Comparison of flow field structures at
different angles of attack

图 10 不同迎角下的 Cnji沿程分布

Fig． 10 Cnji distribution at different angles of

attack along x direction

图 11 不同喷口位置情况下 Kf 随

迎角的变化( 喷口位置靠后)

Fig． 11 Variation of Kf with angle of attack at

different jet locations ( backward positions)

图 12 不同喷口位置情况下 xe 随

迎角的变化( 喷口位置靠后)

Fig． 12 Variation of xewith angle of attack at

different jet locations ( backward positions)
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从喷口位置靠前与靠后的 2 种情况下的侧向

喷流控制效果随迎角的变化规律对比中可以看到:

喷口位置的后移造成了整个喷流干扰区域的后移，

这将直接导致低压尾迹区作用范围的缩小，从而减

弱喷流干扰力造成的不利影响，改善了侧向控制力

实际作用效果: 侧向控制力增强，作用位置向喷口

中心移动，随迎角变化的波动幅度也衰减等。
3． 2 来流马赫数对侧向控制力的影响

为了解横向喷流在导弹的整个飞行包线内的

侧向控制效果，有必要研究飞行马赫数和静压对

侧向喷流控制的影响。
为此在计算时保持其他来流条件不变( 迎角

为 0°) ，来流马赫数 Ma 分别取为 2． 3、3． 3、4． 3，

得到了光滑弹体、弹-翼组合体在不同喷口位置下

的喷流力放大系数 K f、喷流作用位置 xe 随马赫数

的变化规律，如图 13、图 14 所示。
从图 13 可以看到，在各个喷流位置下，随着

来流马赫数的增大，喷流力放大系数 K f 都有明显

的增长。除此之外，笔者还发现: 当来流马赫数从

2． 3 增大到 4． 3 时，喷流位置越靠后，其对应的 K f

的变化幅度越小。
对于喷流力实际作用位置 ，从图 14 也发现

同样的变化趋势: 即在各个喷流位置下，随着来流

马赫数的增大，xe 绝对值都有减少，这表明喷流

干扰力距在逐渐减小。同时笔者注意到: 随马赫

数的变化幅度会随着喷流位置的后移而有所减

少，在喷口位置后移至 x = 325mm 时，xe 几乎不随

来流马赫数发生变化，这从另一方面说明喷流位

置的后移能够充分减弱来流的变化对于喷流干扰

效果的影响。

图 13 不同 Ma 情况下 Kf 随喷口位置的变化

Fig． 13 Variation of Kf with jet location at different Ma

图 14 不同 Ma 情况下 xe 随喷口位置的变化

Fig． 14 Variation of xe with jet location at different Ma

从图 15 中可以看出，随着来流马赫数的增

大，高压分离区范围缩小，但干扰压力强度增强，

其整体( 有利) 作用效果增强，低压尾迹区范围缩

小，但干扰压力强度不变，其整体 ( 不利) 作用效

果减弱。压力分布特征区域的这种变化特点造成

了喷流干扰力朝有利喷流控制的方向增强。

图 15 不同 Ma 情况下的 Ma2Cnji沿程分布

Fig． 15 Ma2Cnji distribution at different Ma along x direction

3． 3 静压比对侧向控制力的影响

为研究来流静压对侧向喷流控制的影响，在

计算时保持其他来流条件和喷流条件不变( 迎角

为 0°，马赫数为 3． 3) ，来流静压分别取为 9 236、
19 013、32 283 Pa，使得喷流与来流的静压比( p j /
pc ) 为 320、155 和 90，笔者得到了无舵旋成体、带
舵弹体在不同喷口位置下的喷流力放大系数 K f

和作用位置 xe 随 Ma 的变化规律。
从图 16 可以看到，在各个喷流位置下，随着

来流静压的增大，喷流位置靠前的 3 个模型 A1、
A2、A3 的喷流力放大系数 K f 出现下降，而喷流位

置靠后的来 2 个模型 B1、B2 的喷流力放大系数

K f 出现上升。对于喷流力实际作用位置 xe，从

图 17也发现同样的变化趋势: 即在喷流位置靠前

的模型中，随着来流静压的增大， xe 都有所增

加，这表明喷流干扰力矩在逐渐变大; 对于喷流位

置靠后的模型，xe 本身已经很小，其随来流静压

比的变化不大。
对于喷流位置靠前的模型，随着来流静压的

图 16 不同 pj /pc 下 Kf 随喷口位置的变化

Fig． 16 Variation of Kf with jet location at different pj /pc

增大，横向喷流的侧向控制效果变差; 对于喷流位
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置靠后的模型，随着来流静压的增大，横向喷流的

侧向控制效果则有所改善。在此本文继续使用喷

流干扰力沿程增加系数 Cnjipc / pj 来定量研究随着

来流静压的增长，pc 为来流静压，各个压力特征

分布区域对于全弹侧向力的贡献。
图 18 展示了模型 A1 在不同来流静压条件

下的法向干扰力沿程增长系数的变化。随着来流

静压比的增大，高压分离区的有利干扰压力强度

增强、范围缩小，整体作用效果在增强，同时低压

尾迹区的不利干扰压力强度也在增强、干扰范围

缩小，整体作用效果也在增强。但后者引起的侧

向干扰力的变化幅度更大一些，大约是前者的

1． 5 倍，最终造成了喷流干扰力朝不利于喷流控

制的方向增强。
随着喷流位置的后移，分离高压区的作用范

围不变，而低压干扰区的作用范围迅速减少，后者

的法向干扰力变化幅度会减少，而前者保持不变，

这就使得喷流位置靠后的几个模型出现了侧向喷

流控制效果随着来流静压的增长而有所改善的

情况。

图 17 不同 pj /pc 下 xe 随喷口位置的变化

Fig． 17 Variation of xe with jet location at different pj /pc

图 18 不同 pj /pc 下的 Cnjipc /pj 沿程分布

Fig． 18 Cnjipc /pj distribution at different

pj /pc along x direction

4 结 论

通过数值模拟方法研究了不同喷口位置、迎

角、马赫数、静压条件下无舵光滑弹体、弹-翼组合

体的喷流控制力以及横向喷流干扰流场，结果

表明:

1) 数值计算表明，喷口位置的后移和来流马

赫数的增大对改善侧向喷流控制效果是绝对的，

而迎角的增大和静压比的提高对模型在不同喷口

位置下的侧向控制效果的影响规律则不同。
2) 对于弹-翼组合体来说，当喷口位置位于

舵面之前时，喷流干扰力放大系数随迎角增大而

增大，随来流静压增大而下降。当喷流位置后移

至舵面后面时，喷流干扰力随迎角增大而减小，随

来流静压增大而增大。
3) 在某些喷口位置和来流条件下，弹-翼组

合弹体的侧向控制效果与无舵光滑弹体相比并不

具备优势。具体来说，由于尾舵的存在，弹-翼组

合体会将喷流干扰效果放大。这种后果是两方面

的: 在喷流位置靠前时，尾舵处于喷流下游的膨胀

低压区，它的放大效果会使得弹-翼组合体上的喷

流控制效果明显差于无舵光滑弹体; 当喷流位置

靠后时，尾舵会使喷流的膨胀受到限制，产生局部

有利干扰压力，因此会显著增强弹-翼组合体上的

喷流控制效果。
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Numerical simulation of effect of nozzle layout on
jet lateral control for missiles
LIU Liyuan1，LI Yachao2，YAN Chao1，*

( 1． School of Aeronautic Science and Engineering，Beijing University of Aeronautics and Astronautics，Beijing 100083，China;

2． Institute of Mechanics，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100191，China)

Abstract: In order to keep the motility in the thin atmosphere，air vehicles usually employ reaction con-
trol system ( ＲCS) ，but in supersonic flow，it leads to complex jet interaction flow field on the surface of air
vehicles，which has enormous influence on flight control． In order to improve the regularity understanding of
jet lateral control，a model without any vane and a model with four tail vanes were used to study the sonic jet
control effects in supersonic cross-flow by numerical simulation． The investigation of the influence of the jet lo-
cation on the jet lateral control was conducted and the quantitative analysis of the contribution of different char-
acteristic regions on the sweep to the jet lateral control was given． The numerical results indicate that as to
wing-body configuration，the backward moving of the jet location and the increase of Mach number observably
improve the jet lateral control effect; the amplification coefficient of the jet interaction force increases with the
increasing angle of attack，and decreases with the increasing static pressure on condition that the jet is located
before the tail vane; however，the law is opposite on condition that the jet is located after the tail vane; wing-
body configuration，compared to body-alone configuration，does not have advantages on jet lateral control
effects under some jet location and flow conditions．
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