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带有进气道的导弹法向气动力工程估算 
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摘要：针对带有进气道导弹的气动力估算方法不能满足概念设计阶段对气动力计算的要求问题，建立一种适用

于带有进气道导弹的法向力估算方法和程序。以细长体理论和部件组合法为基础，引入进气道与弹身间的气动干扰

因子修正系数和弹身-进气道组合体与弹翼（尾翼）间的气动干扰因子修正系数，以实例对带有进气道的导弹法向力

系数进行估算，并与计算流体动力学（CFD）计算结果进行比较。估算结果与 CFD 计算结果符合较好，最大误差小

于 5%，可用于导弹的概念设计和初步设计阶段。 
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Normal Aerodynamic Force Engineering Prediction of Missiles with Inlets 
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2. College of Science & Information, Qingdao Agricultural University, Qingdao 266109, China) 

Abstract: An approach for predicting normal aerodynamic force coefficient of missiles with inlets was developed and 
evaluated aimed at the problem that the existing aerodynamic estimation method for missiles with inlets can not meet the 
requirement of aerodynamic estimation in conceptual design. By taking inlet as a wing with tiny aspect ratio, and 
introducing correction coefficient of the interference factor between body and inlet and correction coefficient of the 
interference factor between body-inlet assembly and wing, the normal force coefficients of missiles with inlet were 
calculated using component buildup approach. Results from engineering prediction accord well with result from 
Computational Fluid Dynamics (CFD), and the maximum error is less than 5%. This method is simple and practical, and 
can be used in conceptual design and preliminary design of missiles. 
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0  引言 

随着导弹技术的不断发展，吸气式发动机在各

类导弹上得到了广泛的应用。对带有进气道的导弹，

采用现成的计算流体动力学软件进行数值计算可以

获得比较准确的气动力数据，但非常耗时。为满足

概念设计和初步设计阶段对气动力计算的要求，需

要发展一套快速的工程方法来估算带有进气道导弹

的气动力。文献 [1]采用面元法计算进气道的气动

力，再用部件组合法计算整个导弹的气动力。文献

[2]将进气道看作是极小展弦比的薄弹翼，建立起进

气道法向力和压心的简化模型，然后采用部件组合

法来计算整个导弹的气动力。故以细长体理论和部

件组合法为基础，建立和发展了一种适用于带有进

气道导弹的法向力估算方法和程序。 

1  计算方法描述 

导弹气动力的工程估算一般采用“部件组合

法”，即将一个细长的弹翼-弹身-尾翼组合体的气动

力值看作由各单独部件的气动力值之和再加上各部

件之间的干扰量。在这些干扰量中，翼身之间的干

扰用干扰因子方法计算，弹翼（尾翼）间的干扰用

线化理论或细长体理论计算。 
采用部件组合法计算带有进气道导弹的法向

力分为 2 步：首先，把弹翼去掉，计算弹身-进气道

组合体的法向力；然后，再将弹身-进气道组合体看

作一个整体，考虑弹身-进气道组合体与弹翼间的气

动干扰计算全弹的法向力。 

1.1  弹身-进气道组合体的法向力估算方法 

把进气道看作是极小展弦比的薄弹翼，弹身-

进气道组合体的法向力系数计算公式为： 

NBI NB B I NIC C K C−= + ×                     (1) 

式中， NBIC 是弹身-进气道组合体的法向力系

数， B IK − 是进气道与弹身间的气动干扰因子， NBC

是单独弹身的法向力系数， NIC 是单独进气道的法

向力系数[3-4]。 
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B IK − 的计算公式为： 

k ( )B I B I B I bK K− − −= ×                        (2) 

式中， ( )B I bK − 为基础翼身组合体的翼身干扰

因子[3-4]。基础翼身组合体是基础圆和一对中单翼组

成的组合体，基础圆的直径等于原组合体弹身的直

径，一个中单翼的翼展长等于一个进气道的径向长

度。图 1 中给出了一个带有 4 个矩形截面进气道的

弹身-进气道组合体（图 1a）及其基础翼身组合体

（图 1b）。 

 
图 1  弹身-进气道组合体及其基础翼身组合体 

B Ik − 称为进气道与弹身间的气动干扰因子修正

系数，其计算公式为[5-7]： 

( )
B I n

B I
B I nb

A Ak
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−
−

−

−
=

−
                        (3) 

式中， B IA − 为弹身-进气道组合体截面沿 y 方向

的表观面积；( )B I b
A − 是基础翼身组合体截面沿 y 方

向的表观面积； nA 是弹身截面沿 y 方向的表观面积

[8]。 

1.2  全弹的法向力系数估算方法 

全弹的法向力系数计算公式为： 

N NBI BI W NWC C K C−= + ×                    (4) 

式中， NC 是全弹法向力系数， BI WK − 是弹身-

进气道组合体与弹翼间的气动干扰因子， NWC 是单

独弹翼的法向力[3-4]。 

BI WK − 的计算公式为： 

( )BI W BI W BI W bK k K− − −= ×                      (5) 

式中， ( )BI W bK − 为基础翼身组合体的翼身干扰

因子[3-4]。这里的基础翼身组合体的一对中单翼的内

插翼展长等于原弹身-进气道-弹翼组合体的内插翼

展长（由此可以确定基础圆的直径）。图 2 中给出了

一个带有 4 个矩形截面进气道和 4 个弹翼的弹身-

进气道-弹翼组合体（图 2a）及其基础翼身组合体

（图 2b）。 

 
图 2  弹身－进气道－弹翼组合体及其基础翼身组合体 

BI Wk − 称为弹身-进气道组合体与弹翼间的气

动干扰因子修正系数，其计算公式为[5-7]： 

( ) ( )
B I W B I
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式中， B I WA − − 为弹身-进气道-弹翼组合体截面

沿 y 方向的表观面积； B IA − 为弹身-进气道组合体

截面沿 y 方向的表观面积； ( )BI W b
A − 是基础翼身组

合体截面沿 y 方向的表观面积；( )n bA 是基础圆截面

沿 y 方向的表观面积。式  (6) 与式  (3) 类似，也是

根据细长体理论推导出来的。 
当导弹既有弹翼又有尾翼时，全弹的法向力系

数计算公式为： 

ε(1 )
N NBI BI W NW

BI T NT

C C K C
K C

−

−

= + ×
+ × − ×                  (7) 

式中， BI TK − 是弹身-进气道组合体与尾翼间的

气动干扰因子，ε 是弹翼对尾翼的下洗系数， NTC 是

单独尾翼的法向力[3-4]。 BI TK − 的计算方法与 BI WK −

的计算方法相同。 

2  计算方法的验证 

采用上述方法对图 3 中 3 个带有进气道的导弹

的法向力系数进行估算，并与 CFD 计算结果进行比

较，以验证其正确性。 
图 3 中，导弹(a)是一个带有 4 个矩形截面进气

道和 4 个弹翼的导弹，进气道和弹翼都是“X”形

布局；导弹(b)是一个带有 2 个矩形截面进气道和 4
个弹翼的导弹，进气道沿弹身两侧布局，弹翼为“X”

形布局；导弹(c)是一个带有 4 个半圆形截面进气道

和 4 个弹翼的导弹，进气道和弹翼都是“X”形布

局。 
图 4 给出了导弹(a)在迎角等于 2º时升力系数随

马赫数的变化关系。图 5 给出了导弹(a)在马赫数等

于 2.5 时升力系数随迎角的变化关系。图 6 给出了 
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导弹(b)在迎角等于 2º时升力系数随马赫数的变化

关系。图 7 给出了导弹(c)在马赫数等于 2.5 时升力

系数随迎角的变化关系。可以看出，估算结果与

CFD 数值计算结果符合较好，最大误差小于 5%，

这表明文中给出的方法具有较好的估算精度。 

missile(a) 

missile(b) 

missile(c) 

 
图 3  带有进气道的导弹的外形图 

 
图 4  导弹(a)法向力系数随马赫数的变化 

 
图 5  导弹(a)法向力系数随迎角的变化 

 
图 6  导弹(b)法向力系数随马赫数的变化 

 
图 7  导弹(c)法向力系数随迎角的变化 

3  结论 

该方法简单、实用，估算结果与 CFD 数值计算

结果符合较好，理论上可以计算所有满足细长体理

论要求的带有进气道的导弹法向力系数。 
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