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结构重叠网格方法在航天气动问题中的应用 

袁武 
(中国科学院计算机网络信息中心超级计算中心，北京 100190) 

摘要：结构重叠网格方法是现阶段研究多部件构型飞行器气动问题最有工程价值的网格技术。采用

重叠网格技术和计算流体力学方法，研究了常规战术导弹在有舵面偏转条件下遇到的 2 个典型气动

问题：1)研究了小不对称外形，指出传统方法在数据变换时会引入横侧向气动误差，提出了一种简

单实用的线性修正模型，数值结果表明修正模型能有效缩小误差范围，消除由不对称分离涡引入的

偏态分布误差；2)研究了通道线性迭加模型，分析模型误差的主要来源是联合控制时共用舵面的舵

效非线性，大舵偏俯仰通道易对小舵偏滚动通道形成干扰，定量评价了滚动通道的舵效耦合损失。 
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(Supercomputting Center, Computer Network Information Center, Chinese Academy of Sciences, Beijing 100190, China) 

Abstract: Structured chimera grid method has been considered as the most applicable technology to solve 
aerodynamic problems of multi-component configuration aircraft at current stage. Therefore, by using 
structured chimera technology and CFD method, two typical aerodynamic problems of conventional 
tactics missile configuration with rudder deflection were thoroughly investigated: i) a simple and 
practical linear modification model for micro unsymmetry configuration was proposed which could 
effectively reduce the range of error and eliminate its skewness properties caused by asymmetric 
separation vortex, while the traditional method introduced lateral aerodynamic error in data 
transformation; ii) 3-tunnel linear adding model was investigated and the research shows that linear 
model’s error was mainly caused by the sharing rudder’s nonlinear performance, and the coupling losses 
of the steerage has also been quantitatively evaluated. 
Keywords: CFD, chimera grid, aircraft, multi-body aerodynamics 
 

引言1 

计算流体力学(Computational Fluid Dynamics，

CFD)是一门涉及流体力学、数理方程、计算数学

和计算机科学等知识的交叉学科，近三十年来，由

                                                        
收稿日期：2014-12-26    修回日期：2015-05-20； 

基金项目：国家自然科学基金青年基金(11502267)；

作者简介：袁武(1982-)，男，湖南邵阳，博士，助

理研究员，研究方向为计算流体力学、重叠网格技

术、非定常流动问题数值模拟等。 

于数值算法和硬件能力的迅速发展，以及航空航天

等领域迫切需求的牵引，CFD 在基础理论和工程

实践上都取得了令人瞩目的成就和丰硕的成果。在

航空航天领域中，多体气动问题一直是研究的热点

和难点，依靠传统的研究方法如风洞试验和飞行试

验，很难开展详细研究、获取精确数据，CFD 已

经成为设计人员研究这类问题的基本手段，但是一

些关键技术还制约着 CFD 对这类问题的更深入研

究和应用，其中就有鲁棒性高、自动化程度高、能

1
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够适应任意复杂边界的网格技术。 

结构网格是目前工程界最常使用的网格技术，

与结构网格相比，其它复杂网格技术如非结构网

格、笛卡尔网格、弹性网格、混合网格等，普遍存

在计算方法不成熟，精度、效率或鲁棒性差等缺点，

但结构网格的主要缺陷就是对复杂外形构造空间

拓扑难度大，无法自动化生成。 

重叠网格方法既拥有结构网格逻辑关系简单、

计算技术成熟、流场解算精度高、效率高、粘性模

拟能力强等优点，更弥补了结构网格对复杂拓扑适

应能力差的缺陷，极大地降低了网格生成的难度，

因而在国内外研究和发展非常迅速[1-2]。迄今，国

外发展的重叠网格程序及软件有 PEGASUS[3]，

SUGGAR[4]，BEGGAR[5]等。PEGASUS 是结构网

格重叠程序，SUGGAR 包括了结构/非结构网格/

混合网格重叠功能，BEGGAR 则集成了网格重叠、

CFD 求解器和后处理模块。国内方面，中国空气

动力研究与发展中心[6]、北京航空航天大学[7-8]等

在结构重叠网格基础理论研究上开展了持续研究，

形成了一些有工程实用价值的重叠网格代码。此

外，在工程领域广泛使用的一些商业软件，如

CFD++、FASTRAN 等也具备网格重叠功能，但在

性能上比之专业代码尚有不足。 

本文研究的 2 个航天工程问题，是典型的多部

件构型飞行器气动问题，各个部件之间有较强的非

线性气动干扰作用。采用重叠网格技术和 CFD 方

法研究该类问题，优势在于： 

一方面，有舵面偏转的导弹模型拓扑复杂，直

接生成结构网格困难，网格易因“剪刀缝”等拓扑奇

点而质量下降，此外每个舵偏状态都需要重新生成

网格，人工工作量很大。采用重叠网格方法，则分

别生成初始的弹体网格和舵面网格，不同舵偏状态

只需要刚性旋转原舵面网格，网格质量容易保证，

且人工干预少； 

另一方面，结构重叠网格的计算方法成熟，计

算精度高，可以精确、定量的研究干扰级别的气动

参数，并且与风洞试验相比，能给出细致的流场描

述、方便获得任意部件的气动性能，便于深入分析

机理。此外，开展大量验证性风洞试验，耗资较大、

周期较长，而 CFD 则十分方便、快捷、经济。 

1  数值方法和计算模型 

1.1 重叠网格技术 

重叠网格 (Chimera Grid)，也称覆盖网格

(Overlapping Grid)、嵌套网格(Overset Grid)，其基

本思想是将计算区域划分为多个相对简单的子区

域，各子区域独立生成网格，子区域之间存在相互

重叠、嵌套或覆盖关系，流场信息通过插值进行匹

配和耦合。重叠网格放宽了网格拓扑要求，极大降

低了网格生成的难度，易于生成高质量网格；由于

网格是刚性固联于物体上，在物体运动过程中只需

重新构建重叠关系，故能保留初始网格质量(正交

性、光滑性)。因此，重叠网格方法被广泛应用于

各种复杂构型和多体气动问题模拟，在国内外研究

和发展非常迅速，显示出独到优势。 

以空间中五球体为例，说明本文建立结构重叠

网格的基本步骤。 

1) 对每个球体分别生成彼此覆盖的初始网

格，见图 1(a)； 

2) 落入物面内部的网格点在流场计算中无实

际意义，因此需要将这部分网格点屏蔽掉，一般记

为“洞内点”，以区别于参与流场计算的网格点即

“洞外点”。人们将标识洞内点的过程形象地称为

“挖洞”，挖洞的结果即产生紧密围绕洞内点的初始

洞边界，见图 1(b)； 

3) 挖洞产生的初始洞边界一般贴近物面，使

网格重叠区域庞大，同时插值区流场梯度很大。希

望能将插值区从物面附近移开，以避免插值对流场

计算的不利影响，因此在挖洞结束后需要对洞面

进行优化，比较有代表性的洞面优化技术是割补

法[9]，见图 1(c)，(d)，通过洞边界点的离散运动，

经切割和填补两个阶段改善洞面质量。在洞面优化

过程中，还需要通过寻点技术大量查找网格贡献单

2
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元，以确定洞面点在其它网格中的位置； 

4) 洞面优化结束后，将洞边界和紧邻的一层

洞内点转换为插值边界，见图 1(e)，用于各子区网

格的信息交换。最后将插值点和插值系数等信息导

入 CFD 求解器，就可以进行流场计算了。 

 
       (a) 初始网格                (b) 挖洞 

 
       (c) 切割过程              (d) 填补过程 

 
(e) 建立两层插值边界 

图 1  空间五球体重叠过程示意 

本文方法及相应的重叠网格软件系统

MI-GRID，在国内航空航天领域 CFD 软件市场上

占据重要份额，也是目前国内工程领域实用性最强

的重叠网格软件系统之一，经国内航空航天领域多

个型号单位和工程项目检验，在处理复杂多体问题

上获得了广泛好评，解决了大量火箭级间分离、抛

壳抛罩、子母弹抛撒等航空航天工程问题。下文展

示了由本文方法完成的两个研究性质算例，便于读

者理解重叠网格方法及其性能： 

1) 二维翼型 30P30N 低速流动问题[10]。计算

条件为：Ma 0.2= ， 6Re 9 10= × ， 4α = °。缝翼、

主翼及襟翼均采用 O 型拓扑保证网格正交性，缝

隙间网格进行加密以模拟局部流动细节。图 2(b)

中网格重叠边界处马赫线光滑过渡，襟翼与主翼后

缘脱出的剪切层清晰可见，图 2(c)为翼面压力系数

计算结果，与实验值吻合较好。 

 
       (a) 重叠网格             (b) 马赫数流场 

 
(c) 翼面压力系数和试验值比较 

图 2  30P30N 算例测试结果 

2) 大型捆绑式运载火箭 Titan IV 超音速流动

问题[11]。计算条件为：Ma 1.6= ， 7Re 1.1 10= × ，

0α = °，因流动条件对称故使用半模计算。图 3(a)

中网格重叠边界整齐、重叠形式合理，流场等值线

在重叠区域衔接光滑，流场结构清晰。图 3(b)是芯

级中心线压力分布与实验的比较，两者吻合较好，

但风洞实验中，芯级与助推级间存在连接机构，所

以实验数据的峰值点在该处略高。 

3
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(a) 重叠网格和马赫数流场 

 
(b) 芯级压力分布 

图 3  Titan IV 算例测试结果 

上述算例及下文研究中，CFD 求解的控制方

程为流体力学基本方程组 Navier-Stokes 方程，其

守恒形式在一般曲线坐标系下由式(1)描述： 
1 ˆˆ ˆ( )

ˆˆ ˆMa
Re

v v v

J Q F G H
t

F G H

ξ η ζ

ξ η ζ

−∂ ∂ ∂ ∂
+ + + =

∂ ∂ ∂ ∂

⎛ ⎞∂ ∂ ∂
+ +⎜ ⎟⎜ ⎟∂ ∂ ∂⎝ ⎠

              (1)

 

式中守恒变量 ( , , , , )Q u v w eρ ρ ρ ρ ρ ′= ， ˆˆ ˆ, ,F G H 为

对流项无粘通量， ˆˆ ˆ, ,v v vF G H 为粘性通量。采用有

限体积法对控制方程进行离散，对流项空间离散采

用 AUSM+格式，以及 MUSCL 插值和 Van Albada

限制器用于获得二阶精度；时间离散采用 LU-SGS

隐式计算方法；湍流模型采用 Spalart-Allmaras 模

型。计算收敛性取残差下降 4~5 个量级。数值方法

的详细介绍见文献[12]。 

1.2 计算模型 

计算模型选取一般外形的战术导弹，四片尾舵

呈十字布局，两根电缆罩斜置，与对称面夹角 30°，

见图 4，导弹采取三通道控制，俯仰通道偏转Ⅱ舵

和Ⅳ舵，偏航通道偏转Ⅰ舵和Ⅲ舵，滚动通道偏转

Ⅰ，Ⅱ，Ⅲ，IV 舵，各通道控制舵偏转方向以正

舵偏产生负的控制力矩为准。 

弹体和尾舵各自生成结构网格，弹体网格约

360 万，单个控制舵约 52 万，网格雷诺数小于 50。

网格重叠结果见图 5，可见重叠边界整洁，重叠形

式合理。 

仿真条件取弹道特征点，飞行高度为 10 km，

飞行马赫数为 3.5。研究中还需要考虑总攻角、气

动滚转角和三通道舵偏角的变化，具体取值在下文

各实例中均有表述。 

 

 

图 4  一般外形战术导弹模型 

 

图 5  网格拓扑及重叠结果示意 

4
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2  小不对称气动问题 

本文研究的第一个气动问题是小不对称气动

问题。大多数现代导弹具有轴对称气动布局，但弹

体上有各种形式的突起物，例如控制部件的电气和

液压通路(电缆罩)、无线电通讯的天线整流罩等，

使气动布局接近轴对称而不完全相等。研究表明，

即使是很小的轴不对称也会影响导弹的空气动力

学特性，特别是横侧向气动性能。 

图 6 分别给出了有/无电缆罩时沿弹轴发展的

各截面流场，计算条件为高度 10 km、马赫数 3.5、

攻角 8°。由图可知，在导弹迎风区域，由于流体

能量较高，流动绕电缆罩后能较快附着，两种模型

局部流场差异较小；而背风区域特别是弹体后段，

横向绕流结构有较大区别，电缆罩使背风流动呈明

显不对称分离，使尾舵附近流动环境发生改变。 

 
      (a) 有电缆模型           (b) 无电缆模型 

图 6  沿弹轴各截面马赫数流场 

航天型号部门在策划风洞试验时，需要考虑导

弹的轴对称性质，以便通过数据变换减少试验车

次。以俯仰通道为例，试验车次中气动滚转角取

[0, π / 2]φ ∈ ，其余车次由已有车次根据气流指向

和弹体相对关系变换得到，对应车次的舵偏极性相

反，见图 7，变换的六分量气动数据中，法向力系

数 Cn、滚动力矩系数 Cl 和俯仰力矩系数 Cm 符号

相反，其余分量不变。 

 

图 7  俯仰通道直接变换模型 

由于斜置电缆罩影响，导弹的轴对称性质并不

严格成立，直接变换的实际效果是电缆罩出现错

位，图 8 中由车次 e 推导车次 b 时，横侧向气动性

能将有较大差别。作者在某型号导弹风洞试验方案

设计时，采取的做法是通过多状态的线性组合，以

消除电缆罩与弹体相对位置不匹配的影响，如图 8
所示，第二象限数据(车次 b，c，c 是零舵偏车次)
由第一象限数据(车次 e，f)直接变换得到，车次 b，
c 经线性减，剩余舵面的气动增量，再迭加至对应

零舵偏车次 d，即获得目标状态气动性能。 

 
图 8  线性修正模型 

通过数值计算对该修正模型进行详细验证，计算

条件为：总攻角 [0,28 ]AOA∈ ° ,俯仰舵偏角 15pσ = ± °，

气动滚转角 [0,π]φ ∈ 。作为对比验证，分别计算了

①第二象限数据即 [π / 2,π]φ ∈ ；②由第一象限即

[0,π / 2]φ ∈ 经直接变换推导第二象限数据；③由第

一象限经修正变换推导第二象限数据。其中②-①

和③-①分别表示直接变换模型和修正模型产生的

误差项。图 9 是按 AOA 分组绘制的三分力矩误差

项箱线图，统计量是模型数据减去计算值后剩余，

即模型误差，标识后缀 Di 表示直接变换模型，Mo

表示修正模型，由图可知：修正模型能明显改善数

据精度，对数据散布度、异常值和偏态分布均有较

好修正效果，表现在修正模型误差分布中，中位数

均在零附近、极差范围缩小一个量级、异常点数

量减少等；此外，在大攻角时直接变换模型的三

分力矩误差散布较大且呈明显偏态，符合大攻角

时斜置电缆罩易产生不对称分离涡的流动机理，

修正模型则很大程度上消除了这一特性。 
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图 9 变换模型的三分力矩误差统计，Cl/Cn/Cm 

3  通道线性迭加模型 

本文研究的第 2 个气动问题是通道线性迭加

模型。飞行器的姿态运动分为俯仰运动、偏航运动

和滚动运动，因此通常将控制系统设计成相应的 3

个独立回路，称通道，每个通道控制和稳定一种姿

态运动。地面仿真使用的气动数据一般是按单通道

提供，因此对三通道气动数据的使用，必须通过一

个数据模型来实现。工程上广泛使用的线性迭加模

型可以表述为：对某飞行状态下，静态气动系数可

由零舵偏的基本量，和 3 个通道的控制量迭加近

似，广义气动系数 CK写为： 
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通道线性迭加模型因其算法简单、易于实现的

优点在工程研制中得以广泛使用，但该模型无法描

述由通道耦合产生的非线性气动特性，需要对这部

分误差进行定性或定量的评估。 

首先探讨非线性误差项来源，线性模型中忽略

了各项交叉干扰，包括舵效干扰、舵间干扰和舵体

干扰等，其中舵效干扰是主要部分：控制量或称舵

效在小舵偏范围时，与舵偏角有良好线性关系，而

大舵偏时呈非线性，如果两个通道分配到该舵面上

的舵偏角均较小，迭加后的控制量亦遵从线性关

系，否则将产生非线性增益。以两通道迭加为例，

令各舵面偏转角为 | 1~ 4n nσ = ，单位舵效为 ,k nCΔ ，

则单通道和组合通道控制量分别为： 
4

, 1 1, , 1
1

K ch K n n ch
n

C C δ
=

Δ = Δ∑  

4

, 2 2, , 2
1

K ch K n n ch
n

C C δ
=

Δ = Δ∑  

4

, (1&2) 1&2, , 1 , 2
1

( )K ch K n n ch n ch
n

C C δ δ
=

Δ = Δ +∑  

当 1, 2, 1&2,k n k n k nC C CΔ = Δ = Δ 即联合控制中各

舵面均在线性区内偏转，且单位舵效与原单通道相

等时，则线性模型不产生非线性误差。显然这一条

件在很多情况下是难以满足的。 

下文具体讨论控制系统最为关注的俯仰/滚动

通道耦合问题。分别对单通道和组合通道开展计算

以便对比分析，计算参数范围包括： [0,28 ]AOA∈ ° ，

0φ = ， 15pσ = − °， 3rσ = ± °。图 10 是联合控制

时线性迭加模型产生的误差项分析，可知两升降舵

即舵 2、舵 4，对各力矩误差有主要贡献，表明联

合控制时共用舵面的舵效非线性是误差主要来源，

但 Cm 分量中两者相互抵偿，故该误差主要影响横

侧向特性。 

图 11 对全部计算样本进行统计，得到各部件

平均误差绝对值分布情况，可知在线性迭加模型误

差的构成中，舵效干扰即联合控制共用的舵 2、舵

4 误差和>70%；弹体受舵体干扰产生的 Cn 和 Cm

分量误差<20%；由于横向绕流，背风舵即舵 1 受

舵间干扰较迎风舵即舵 3 严重，但<10%。因此证

实了前述推论：舵效干扰是通道线性迭加模型的主

要误差来源，摸清舵效干扰部分，就能很大程度上

解决通道线性迭加模型的误差定量问题。 
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图 10  俯仰/滚动联合控制各部件线性迭加误差，Cl/Cn/Cm 

 

 

 

图 11  俯仰+滚动组合舵各部件线性迭加误差统计(cl/cn/cm) 

图 12 进一步研究舵 2 的非线性特性，采用分

段拟合的 Cl 分量描述各舵偏角区间的单位舵效，

大舵偏的舵效较小舵偏时下降 20%～30%。亦知，

大舵偏俯仰通道和小舵偏滚动通道联合控制时，由

于组合舵更接近原俯仰通道舵偏区间，并远离原滚

动通道舵偏区间，故滚动通道舵效更易受干扰。 

 

图 12  非线性舵效示意 

4  结论 

现阶段，CFD 已经成为解决航空航天领域空

气动力学问题的基本手段，MI-GRID 重叠网格软

件系统因其鲁棒性高、实用性强等特点，在国内航

天领域得以广泛应用。本文采用该软件系统，深入

研究了典型外形战术导弹的气动问题，在详实计算

的基础上，对战术导弹气动数据模型性能进行了评

估、对误差机理进行了探讨，并提出了简单有效的

改进方法，获得有工程应用价值的结论，归纳如下： 
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1. 由于小不对称气动问题，使传统方法在变

换不同气动滚转角数据时存在误差，本文发展的修

正模型，通过各状态的线性组合扣除小不对称影

响，能改善数据变换精度； 

2. 针对工程中常用的通道线性迭加模型，分

析其误差主要来源于联合控制时共用舵面的舵效

非线性，重点讨论了大舵偏俯仰通道和小舵偏滚动

通道联合控制时滚控效率下降的问题，为地面仿真

滚控效率拉偏分析提供依据。 
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