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基于 Ｄａｔｃｏｍ软件的巡航靶弹气动估算

韩京霖，王　铮，陈光学
（陕西中天火箭技术有限责任公司，西安　７１００２５）

摘　要：ＭｉｓｓｉｌｅＤａｔｃｏｍ是一种估算导弹气动参数的软件，在初步设计中具有较高的实用价值。针对某巡航靶

弹在不同攻角、马赫数下的升、阻力系数及俯仰力矩系数，利用 ＣＦＤ计算结果与 Ｄａｔｃｏｍ的估算结果进行了比

较分析。结果表明，在初步设计阶段中 Ｄａｔｃｏｍ可提供较高精度的气动力系数，为设计者提供了替代专用程序

的设计方法。
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０　引言
在导弹初步设计过程中，经济而快速地计算其气

动参数十分重要。导弹最终气动外形及气动力特性

取决于导弹的分系统，如有效载荷的尺寸、动力系统

和发射装置等，而这些分系统在导弹设计初期是需要

反复修改的，因此设计者必须能够精确而快速的预测

大范围变化的导弹气动外形。计算流体力学（ＣＦＤ）

方法可以较准确的计算导弹气动参数，但其计算量太

大，导弹每修改一次外形都要消耗较长的计算时间和

人力成本，不适合在初步设计过程中使用；而美国空

军开发的 ＭｉｓｓｉｌｅＤａｔｃｏｍ软件可在大范围内快速预估

一系列导弹气动外形。文中选取某巡航靶弹，在其主

要工况下采用 Ｄａｔｃｏｍ方法对其进行气动特性估算，

并对比其 ＣＦＤ的计算结果加以分析。

１　Ｄａｔｃｏｍ软件简介
Ｄａｔｃｏｍ软件利用美国几十年来的风洞试验数据

建立典型气动模型，采用部件组合、数据和方法模块

化等方法，针对一般外形的导弹在一定飞行条件下的

估算结果具有较高精度。

１１　Ｄａｔｃｏｍ软件对导弹外形要求

Ｄａｔｃｏｍ软件适用于以下外形的导弹：

１）轴对称的或椭圆形截面的弹身；

２）沿弹身从头锥到尾部有一到 ４组气动力面装

置，每组气动力面装置可以由 １～８个相同的面板组

成，这些面板具有相同的纵向位置，每个气动力面可

以独立的偏转，或以全动偏转或以平面后缘襟翼

偏转。

１２　气动力估算方法

Ｄａｔｃｏｍ在估算中使用了经验与理论相结合的方

法，并基于导弹的几何布局和飞行条件对方法进行选

择。使用时，首先对导弹弹体和弹翼的气动参数分别

进行估算，再使用不同的组合系数和方法将它们组合

起来，最终得到全弹的气动参数。

１２１　单独弹体的方法

对于亚音速的单独弹体，Ｄａｔｃｏｍ使用“组合气动

估算方法”。在小攻角下（小于 ５°～１０°），采用经验

关系以及细长体理论计算法向力和俯仰力矩。
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法向力系数计算公式：
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式中，ＣＰ为压力系数，可由速度势微分得到：
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俯仰力矩系数计算公式：
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在大攻角下，采用艾伦和帕金斯的粘性流理论，

将法向力及俯仰力矩都分为位流项和粘性项，分别计

算再线性叠加：
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式中：ＣＮα为法向力随攻角变化率；ＣＤｃ为横流阻力

系数。

轴向力的计算也采用了两种不同的方法：在 ３０°

攻角以下，采用修正版的艾伦和帕金斯理论；在３０°攻

角以上，采用约根森的细长体理论，通过降低沿弹身

的动压来对轴向力进行修正。不同攻角产生不同的

轴向力；而由表面摩擦、波、压力以及底阻产生的轴向

力认为与攻角无关，并全部包括在总的轴向力中。轴

向力系数计算公式如下：

ＣＡ＝ＣＡ，０＋ＣＡ，α　０°＜α ＜３０°

ＣＡ＝ＣＡ，０ｃｏｓ
２α　 ３０°＜α ＜９０°

（６）

式中：ＣＡ，０为零升轴向力系数；ＣＡ，α为有升力时轴向力

系数。

１２２　单独弹翼的方法

计算单独弹翼气动参数的方法与弹体类似。法

向力和俯仰力矩的计算分线性与非线性两部分，分别

计算并求和。

法向力系数计算公式：

ＣＮ＝
ＣＮα
２
ｓｉｎ２α＋ＣＮααｓｉｎα｜ｓｉｎα｜ （７）

式中：ＣＮαα为非线性部分法向力随攻角变化率，当攻

角较大时，该项在法向力中起主要作用，并随攻角和

翼型特性的变化而变化。

俯仰力矩系数计算公式：
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式中：ＣＮ，ｐ为位势法向力系数，设作用在翼的压心；

ＣＮ，ｖ为粘性法向力系数，设作用在翼的形心。

弹翼轴向力的计算与弹体一样。攻角独立于表

面摩擦、压力、波以及底阻进行计算，不同攻角产生的

轴向力将加入到总的轴向力中。计算公式如下：

ＣＡ＝ＣＡ，０＋ＣＡ，α （９）

１２３　部件组合方法

计算组合的弹体和弹翼的气动参数时，考虑部件

干扰效应。对于线性范围的攻角（如小于 ５°），由尼

尔森、皮特和卡塔利提出的方法计算弹体和弹翼的传

递载荷。虽然这个方法只在线性范围内有效，但它可

以以合理的置信度推广到 １０°攻角范围。超过 １０°攻

角时，采用“等效攻角”（假设翼法向力的影响可以表

示为攻角增量，并和原攻角加到一起形成一个等效攻

角）的方法计算，该方法可计算到 ３０°攻角。对于 ３０°

以上攻角，虽然软件仍可运行，但此时该方法的有效

性未经校验和证明。

图 １　导弹模型

２　计算与分析
该巡航靶弹头

锥为半椭球形，弹体

为旋成体，采用正常

式布局，弹翼和舵面

均为六边形，呈 ×－

×配置，如图 １所

示。模型结构简单，

满足使用 Ｄａｔｃｏｍ估

算的结构要求。

２１　ＣＦＤ计算

首先对巡航靶弹进行 ＣＦＤ气动力计算，采用的软

件为 ＦＬＵＥＮＴ。选取飞行条件为海拔 ０ｍ，标准大气，

马赫数 Ｍａ＝０７，攻角 α＝４°，分别在舵偏 δ＝０°和

５°下建模计算。由于靶弹为面对称形，故使用 ＦＬＵ

ＮＥＮＴ前处理软件 Ｇａｍｂｉｔ对靶弹建立半模型，而后导

入 ＦＬＵＥＮＴ，选择基于密度的显式求解器，湍流模型

采用 ｋω双方程模型及雷诺应力模型。经数天计算，

部分计算结果如图２、图３所示。

·５７１·
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图 ２　弹体表面速度矢量

图 ３　弹体表面压力分布云图

２２　Ｄａｔｃｏｍ计算
选择在５个马赫数（０３，０５，０７，１１，２０）和 ８

个攻角（－１５°，－１０°，－４°，０°，１°，４°，１０°，１５°）状态
下计算，耗时很短，最多半天便可完成全部计算。限

于篇幅，文中给出部分计算结果。图４、图５分别是舵
偏 δ＝０°和５°下导弹的法向力系数 ＣＮ，图 ６是舵偏 δ
＝０°时导弹的轴向力系数 ＣＡ，图 ７是舵偏 δ＝０°时导
弹的俯仰力矩系数 Ｃｍ。

图 ４　ＣＮ与 Ｍａ、α变化曲线（δ＝０°）

图 ５　ＣＮ与 Ｍａ、α变化曲线（δ＝５°）

由图４、图５可以看出，法向力系数随攻角的增大

而增大，两者基本呈线性关系；与马赫数关系较小。

由图 ６可以看出，轴向力系数在正攻角范围内，
随攻角增大而增大；在负攻角范围内，随攻角的增大

而减小；当攻角为 ０°时达到最小值。在低马赫数下，
轴向力系数随攻角增加较慢；在高马赫数下，轴向力

系数随攻角增加较快。

图 ６　ＣＡ与 Ｍａ、α变化曲线（δ＝０°）

图 ７　Ｃｍ与 Ｍａ、α变化曲线（δ＝０°）

由图７可以看出，俯仰力矩系数随攻角的增大而
减小，两者基本呈线性关系，与马赫数关系较小。由

于俯仰力矩系数对攻角的导数小于零，所以靶弹静稳

定，符合设计要求。

２３　对比分析
在 Ｍａ＝０７，α ＝４°下，比较 ＣＦＤ与 Ｄａｔｃｏｍ的

计算结果（表１）。由于在方案设计阶段，最重要的是
精确估算靶弹的纵向气动特性；而横侧向气动特性值

通常不作为选择准则。因此，这里仅针对纵向特性参

数（轴向力系数、法向力系数和俯仰力矩系数）进行

计算和对比分析。

表 １　计算结果及比较

舵偏角／

（°）

计算结果

ＣＡ ＣＮ Ｃｍ
相对压心

（珋ｘｐ）

ＣＦＤ
０ ０３６９０４０１４１６２５１６９ １０４３１４６ ０６４１８６

５ ０４４７９０６２７２６２２４８３ ２０１７７６０ ０７６９４０

Ｄａｔｃｏｍ
０ ０３０００９６８５１６８２３９５ １０２３８５６ ０６０８５７

５ ０３３７０９００９２５３５６６３ １８３０１４１ ０７２１７６

Ｄａｔｃｏｍ相对

ＣＦＤ误差／％

０ １８６８ ３５２ １８５ ５４８

５ ２４７４ ３３１ ９３０ ６６

·６７１·
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　　从表１可以发现，法向力系数 ＣＮ、俯仰力矩系数
Ｃｍ和相对压心 珋ｘｐＣＦＤ与 Ｄａｔｃｏｍ的计算吻合较好，误
差在１０％以内，满足工程估算精度要求；但轴向力系
数 ＣＡ有一定偏差，尤其在有舵偏的情况下偏差较大。

轴向力系数与导弹阻力密切相关。在工程计算

中，导弹阻力一般分为零升阻力和诱导阻力两部分。

对称外形的战术导弹和巡航靶弹零升阻力对应零攻

角时总阻力；诱导阻力是指由于升力存在而增加的那

部分阻力，与升力有密切关系，因此阻力计算是比较

复杂的，这也是 Ｄａｔｃｏｍ计算轴向力系数时出现误差
较大的原因。ＣＦＤ方法理论上可以直接对全弹进行
ＮＳ方程计算，从而得出较精确的阻力值，但此方法
要求有较高的计算能力，成本较高。从工程经济效益

考虑，此方法缺乏竞争力。Ｄａｔｃｏｍ在计算阻力时有
较好的应用价值，但出现的偏差有待通过部件组合法

逐项分析软件中各部分轴向力，再依据导弹外形做修

正，从而找出更精确的计算方法。

３　结论
文中利用了某巡航靶弹的 ＣＦＤ计算数据和 Ｄａｔ

ｃｏｍ软件估算数据进行了比较，结果表明在一定范围
内 Ｄａｔｃｏｍ能够提供较高精度的估算值，基本满足初
步设计的要求，具有一定工程应用价值。同时，Ｄａｔ

ｃｏｍ避免了 ＣＦＤ软件计算周期长、建模复杂等缺点，
大大节约导弹初步设计成本，对导弹初步设计及优化

设计具有重要意义。部分精度不够的结果有待通过

模型分析，发现不足之处再加以改进和完善。
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图 １０　舵片阻力曲线图
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近为 ０２３５。但
是总的阻力系数
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时趋势相同。
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图 １１　修正弹阻力系数曲线

４ 结论

文 中 运 用

ＣＦＤ软件计算舵
片的受力情况，

得出了修正部相

对于弹丸质心的

控制力矩及减旋

力矩，同时分析了其阻力特性，为其后的射程计算，控

制设计提供数值上的参考，为动力学分析提供了依

据。运用 ＣＦＤ运算得出的舵片的受力情况真实、直
接，但其与真实模型的真实数据还有一些误差，需要

风动实验加以验证。
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