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翼身干扰对边条翼翼身组合模型法向力特性影响分析

王　 琦ꎬ陈少松∗ꎬ谭献忠ꎬ魏　 恺
(南京理工大学 能源与动力工程学院ꎬ江苏 南京 ２１００９４)

摘要:为了解决边条翼升力不足的问题ꎬ探究翼身干扰对边条翼弹箭升力的提升情况ꎬ采用数值计算方法ꎬ对比了

亚、超音速范围内边条翼翼身组合模型、常规翼翼身组合模型、仅边条翼模型、仅常规翼模型与仅弹身模型的法向

力随攻角的变化情况ꎮ 结果表明:在亚音速范围内ꎬ由于上表面耦合涡涡量大ꎬ流速快ꎬ而下表面来流受阻碍作用

流速慢ꎬ上下表面压差变大ꎬ翼身干扰对翼身组合模型法向力提升很大ꎬ在 Ｍａ＝ ０.６ 且 α＝ ２０°下翼身干扰对其弹身

法向力的提升有 １９５％ꎬ对边条翼平均提升幅度有 ４６％ꎻ在超音速下ꎬ由于上表面角涡涡量相比于仅边条翼模型提

升不大ꎬ翼身干扰对边条翼法向力提升有限ꎮ 翼身干扰的作用区域为翼根附近的弹翼及弹身ꎬ边条翼弦长长ꎬ受影

响的区域大ꎬ因而翼身干扰对边条翼翼身组合模型法向力的提升更大ꎮ
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　 　 边条翼是展弦比小于 ０. ５ 的极小展弦比弹

翼[１]ꎬ通常布置在弹身中后部和尾舵正前方ꎬ具有

结构紧凑、超音速下波阻小、尾舵控制效率高等独特

的优势[２]ꎬ在法国 ＭＩＣＡ 空空导弹[３] 和中国霹雳 １０
空空导弹上得到了应用ꎮ 但边条翼展弦比小ꎬ可能

无法提供足够的法向力[４]ꎮ 弹翼和弹身在飞行过
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程中存在相互干扰ꎬ称为翼身干扰ꎬ通过利用集中在

翼根附近的翼身干扰ꎬ可部分弥补因弹翼小展弦比

引起的法向力不足的问题ꎮ 因而ꎬ有必要研究翼身

干扰对边条翼翼身组合模型的法向力特性影响

规律ꎮ
从 ２０ 世纪 ７０ 年代开始ꎬ国内外学者针对翼身

干扰问题进行了一系列的研究ꎮ 张华等[５] 通过风

洞实验发现ꎬ翼身干扰区涡系形成的物理原因是机

翼根部产生的逆压梯度和绕根部的横向流动形成的

三维分离ꎮ ＦＲＯＬＯＶ[６]发现有翼身干扰的机翼在某

些情况下可能会超过单独机翼的升力线斜率ꎮ 文

献[７~８]分别提出一种适合于估算导弹翼身干扰系

数的方法ꎮ 文献[９ ~ １２]研究发现小展弦比弹翼导

弹的弹身体涡与翼涡之间产生复杂的相互干扰ꎬ影
响全弹气动特性ꎮ 巢根明等[１３]对高超声速轴对称机

身－机翼布局的翼身干扰特性进行数值模拟ꎬ认为机

身－机翼布局的升力大于单独机翼与单独机身的升力

总和ꎮ 袁起航等[１４]研究了前体边条翼后掠角对弹身

非对称流动的影响ꎮ 上述研究发现ꎬ集中于翼根的翼

身干扰有利于提升边条翼翼身组合体法向力ꎬ且影响

机理复杂ꎬ但是相关研究很少ꎬ有必要更近一步探究

其影响情况及对边条翼翼身组合体的影响机理ꎮ
针对这一情况ꎬ为分析翼身干扰对边条翼的影

响机理ꎬ本文采用数值计算方法ꎬ对不同马赫数

(Ｍａ＝ ０.６ꎬ０.９ꎬ２.０ꎬ３.０)和不同攻角(α ＝ ０° ~ ２０°)下
的边条翼翼身组合模型、常规翼翼身组合模型、仅弹

翼模型及仅弹身模型进行气动特性对比研究ꎮ

１　 计算方法和研究对象

１.１　 研究对象与网格划分

本文选用一字布局弹箭作为研究对象ꎬ模型如

图 １ 所示ꎮ 模型直径为 Ｄꎬ模型长 １３.５ＤꎻＭ３ 与 Ｍ４
模型为面积相同的仅弹翼模型ꎬ尺寸如图 １( ｃ) ~
图 １(ｄ) 所 示ꎬ Ｍ５ 模 型 为 仅 弹 身 模 型ꎬ 尺 寸 如

图 １(ｅ)所示ꎬＭ１ 模型为 Ｍ３ 与 Ｍ５ 模型组合而成ꎬ
Ｍ２ 模型为 Ｍ４ 与 Ｍ５ 模型组合而成ꎮ 参考长度选取

弹长 Ｌ＝ １３.５Ｄꎬ参考面积选取 Ｓ ＝ πＤ２ / ４ꎬ参考坐标

系取弹体坐标系[１５]ꎮ
本文选取圆柱形计算域ꎬ流场长度为 ２０Ｌꎬ流场

直径为 １００Ｄꎬ借助 Ｆｌｕｅｎｔ Ｍｅｓｈｉｎｇ 网格划分软件进

行全流场的多面体－六面体网格划分ꎬ并在剪切层

和弹翼涡流区域进行局部加密ꎬ保证壁面 ｙ＋ <１ꎬ该
软件对复杂外形有强大的网格划分能力[１６]ꎮ 网格

划分结果如图 ２ 所示ꎮ

图 １　 计算模型

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｍｏｄｅｌ

图 ２　 网格示意图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｇｒｉｄ

１.２　 数值模拟方法

弹体周围的三维可压缩定常 Ｎａｖｉｅｒ￣Ｓｔｏｋｅｓ(Ｎ－
Ｓ)控制方程为

∮
∂Ｖ

(Ｆｃ－Ｆｖ)ｄＳ＝ ０ (１)

式中:Ｖ 为控制体ꎬＦｃ 为对流通量矢量ꎬＦｖ 为黏性通

量矢量ꎬＳ 为控制体表面的面积[１７]ꎮ
湍流模型采用 ｋ－ω ＳＳＴ 方程模型ꎮ 上述 Ｎ－Ｓ 方

程和湍流模型可采用计算流体力学(ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓꎬＣＦＤ)方法进行稳态求解ꎬ空间离散采

用二阶迎风格式ꎬ对流通量应用 Ｒｏｅ 通量差分分裂ꎮ

０８
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流体动力黏度采用萨瑟兰公式计算ꎬ并采用完全气

体状态方程ꎮ 远场静压为 １０１. ３２５ ｋＰａꎬ静温为

２８８.１５ Ｋꎮ
１.３　 无关性验证

由于 Ｍ３、Ｍ４ 和 Ｍ５ 模型是 Ｍ１、Ｍ２ 模型的一部

分ꎬ本文只对 Ｍ１ 和 Ｍ２ 模型划分了 ３ 套不同数量的

网格ꎬ并进行无关性验证ꎬ网格数量分别为 ３００ 万ꎬ
５００ 万和 ７００ 万ꎮ 来流工况:Ｍａ ＝ ２.０ꎬ攻角 α ＝ １０°ꎮ
计算结果如表 １ 和表 ２ 所示ꎮ 表中ꎬＣＮ 为全弹法向

力系数ꎬＣｍ 为全弹俯仰力矩系数ꎬη 为计算结果相

对差值ꎮ
由表 １ 和表 ２ 可知ꎬ７００ 万网格量与３００ 万网格

量的计算数据相差较大ꎬＭ１ 模型最大相差 ５.４％ꎬ
Ｍ２ 模型最大相差 ７.５％ꎻ但是与 ５００ 万网格量的计

算数据很相近ꎬＭ１ 模型最大相差 ０.７％ꎬＭ２ 模型最

大相差 １.８％ꎮ 因此ꎬ针对本文工况 ５００ 万网格可以

满足计算需求ꎮ

表 １　 Ｍ１ 模型网格无关性验证

Ｔａｂｌｅ １　 Ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｔｅｓｔ ｏｆ Ｍ１ ｍｏｄｅｌ
网格数量 ＣＮ Ｃｍ ηＣＮ

/ ％ ηＣｍ
/ ％

３００ 万 ２.４７５ －０.１４１ １.９ ５.４
５００ 万 ２.５２４ －０.１４８ ０.０３ ０.７
７００ 万 ２.５２５ －０.１４９ － －

表 ２　 Ｍ２ 模型网格无关性验证

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｔｅｓｔ ｏｆ Ｍ２ ｍｏｄｅｌ
网格数量 ＣＮ Ｃｍ ηＣＮ

/ ％ ηＣｍ
/ ％

３００ 万 ３.３７６ －１.９１３ ２.２ ７.５
５００ 万 ３.４１１ －２.０３１ ０.３ １.８
７００ 万 ３.４５２ －２.０６９ － －

１.４　 数值方法验证

为验证数值方法准确性ꎬ采用上述模拟方法对

文献[１８]中模型进行仿真ꎬ并与文献中的实验结果

对比ꎬ法向力系数和俯仰力矩系数的对比结果如

图 ３ 所示ꎮ 由图可知ꎬ法向力系数和俯仰力矩系数

曲线趋势一致ꎬ计算结果与实验值吻合度很高ꎬ数据

偏差最大不超过 ８.６％ꎬ说明该数值模拟方法可靠ꎮ

图 ３　 法向力系数和俯仰力矩系数对比图

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ａｎｄ ｐｉｔｃｈ ｍｏｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

２　 翼身干扰影响探究

２.１　 亚音速下翼身干扰对弹翼及弹身法向力提升情况

图 ４ 是 Ｍ１ 模型与 Ｍ２ 模型的弹翼(受弹身干扰

的弹翼)、Ｍ３ 与 Ｍ４ 模型(无弹身干扰的弹翼)在亚

音速条件(Ｍａ＝ ０.６ꎬ０.９)下ꎬ法向力系数 ＣＮ 随攻角

α 的变化曲线ꎮ

图 ４　 亚音速下弹翼法向力系数

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｗｉｎｇｓ ａｔ ｓｕｂｓｏｎｉｃ ｓｐｅｅｄｓ
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　 　 对比图中曲线可以看出:Ｍ１、Ｍ２ 模型的弹翼法

向力系数大于 Ｍ３、Ｍ４ 模型ꎬ这表明在计算马赫数及

攻角范围ꎬ翼身对弹翼法向力具有提升作用ꎮ 在２ 种

马赫数下ꎬＭ１ 的边条翼法向力系数平均提升 ３０％左

右ꎬ常规翼的法向力提升则维持在 １０％左右ꎬ这表明

翼身干扰对 Ｍ１ 模型弹翼的提升效果更好ꎮ
图 ５ 是 Ｍ１ 模型与 Ｍ２ 模型的弹身(受翼身干扰

的弹身)、Ｍ５ 模型(无弹翼干扰的弹身)在亚音速条

件下ꎬ法向力系数 ＣＮ 随攻角 α 的变化曲线ꎮ 对比

图中曲线可以看出:当 α≤８°时ꎬＭ１ 模型弹身法向

力小于 Ｍ２ 模型弹身ꎻ当 α≥１２°时ꎬＭ１ 模型弹身的

法向力会迅速增加ꎮ 到 α ＝ ２０°时ꎬ相比于无翼身干

扰的 Ｍ５ 模型ꎬＭａ＝ ０.６ 条件下 Ｍ１ 模型弹身的法向

力系数提升了 １９５.３％ꎬＭ２ 模型弹身的法向力系数

提升了 １１４％ꎻＭａ＝ ０.９ 条件下 Ｍ１ 模型弹身的法向

力系数提升了 １８６.２％ꎬＭ２ 模型弹身的法向力系数

提升了 １１５.４％ꎮ 这表明翼身干扰对 Ｍ１ 模型弹身

法向力的提升效果更好ꎮ

图 ５　 亚音速下弹身法向力系数

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ
ａｔ ｓｕｂｓｏｎｉｃ ｓｐｅｅｄ

综合来说ꎬ亚音速中小攻角下翼身干扰对弹身

法向力具有明显提升ꎮ
２.２　 亚音速下模型表面压力变化情况

有翼身干扰模型与无翼身干扰模型在 Ｍａ ＝

０.６ꎬα＝ １６°条件下ꎬ上下表面的压力系数 Ｃｐ 分布ꎬ
如图 ６ 所示ꎮ

图 ６　 模型上下表面压力系数分布

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ
ｕｐｐｅｒ ａｎｄ ｌｏｗｅｒ ｓｕｒｆａｃｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ

从图 ６ 中可以看出:在上表面ꎬＭ１ 模型边条翼

翼根附近表面的压力系数明显低于 Ｍ３＋Ｍ５ 模型ꎻ
Ｍ２ 模型常规翼附近的低压区域则整体上多于 Ｍ４＋

Ｍ５ 模型ꎮ 在下表面ꎬＭ１ 模型的弹身相比于 Ｍ５ 模

型ꎬ多了从边条翼前缘附近的弹身收缩到弹身中后

部的高压区ꎬＭ１ 模型靠近弹身侧的边条翼压力系

数则小于 Ｍ３ 模型ꎻＭ２ 模型在常规翼翼根侧的弹身

压力系数则明显大于 Ｍ５ 模型ꎮ
总体来说ꎬ翼身干扰减小 Ｍ１ 翼身组合模型上

表面的压力系数ꎬ增加了上表面的吸力ꎻ翼身干扰增

大了弹身下表面的压力系数ꎬ加强了对弹身的托举

力的同时ꎬ略微减小了 Ｍ１ 模型边条翼下表面的压

力系数ꎬ因而翼身干扰对弹身法向力系数的提升更

加有利ꎬ这与前文翼身干扰在该工况下的法向力系

数图相吻合ꎻ边条翼弦长长ꎬ弹身受有利的翼身干扰

的区域大ꎮ
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为了进一步量化翼身干扰对边条翼及弹身表面

压力分布情况的影响ꎬ沿弹体轴向选取了不同剖面ꎬ
如图 ７(ａ)所示ꎬ其中 Ｚ 为弹轴到翼梢距离ꎬＣ 为翼梢

弦长ꎬｃ 为翼梢任一点到翼梢前缘距离ꎬｚ 为 ｃ / Ｃ 截面

上任一点到弹轴距离ꎮ 图 ７(ｂ) ~图 ７(ｄ)分别为各模

型在 Ｍａ＝０.６ꎬα＝１６°工况下ꎬ不同剖面处上下表面压

力系数的法向分量 Ｃｐｙ的分布曲线(压力系数法向分

量是压力系数在弹体坐标系 ｙ 方向的分量)ꎮ

图 ７　 不同截面位置及其表面压力法向分量系数

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｎｏｒｍａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｃｒｏｓｓ￣ｓｅｃｔｉｏｎａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

可以看出ꎬＭ１ 模型弹身上下表面的压力法向

分量系数的绝对值大于 Ｍ５ 模型ꎬ且 ｃ / Ｃ ＝ ０.５ꎬ０.８
时上下表面的 Ｃｐｙ差最大ꎮ Ｍ１ 模型边条翼部分 Ｃｐｙ

均小于 Ｍ３ 模型ꎬ在 ｃ / Ｃ ＝ ０.２ 时压差最大ꎮ 这表明

与Ｍ３、Ｍ５ 模型相比ꎬ翼身干扰大大减小了翼身组合

模型上表面的 Ｃｐｙꎬ增加了弹身下表面的 Ｃｐｙꎬ这有利

于提升翼身组合模型法向力ꎮ 同时翼身干扰也略微

减小了弹翼下表面的 Ｃｐｙꎮ 因而在该工况下ꎬ翼身干

扰对弹身法向力的提升大于对边条翼的提升ꎬ这与

前文的翼身组合模型压力系数云图对应ꎮ
２.３　 亚音速下翼身干扰机理分析

Ｍａ＝ ０.６ꎬα＝ １６°下各截面的速度和平面流线如

图 ８ 所示ꎬ其中 ｖ 为该点速度大小ꎬｖ∞ 为远处来流速

度大小ꎮ

图 ８　 不同截面的涡系图

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｖｏｒｔｅｘ ｄｉａｇｒａｍｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｒｏｓｓ￣ｓｅｃｔｉｏｎｓ
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可以看出:影响 Ｍ３ 模型的涡系为弹翼前缘涡ꎬ
影响 Ｍ５ 模型的涡系为弹头涡ꎬ则 Ｍ１ 模型不仅受到

弹头涡和弹翼前缘涡的耦合作用ꎬ也单独受到角涡

对翼根附近表面的作用ꎮ 由于边条翼的阻碍作用ꎬ
Ｍ１ 模型下表面的来流速度低于 Ｍ５ 模型ꎬ因而 Ｍ１
模型弹身下表面压力法向分量大于 Ｍ５ 模型ꎻ由于

翼身组合模型的结构原因ꎬ弹身来流会在流经翼根

区域时引起角涡ꎬ同时带走部分空气ꎬ这导致角涡区

域压力变低ꎮ 翼根上表面角涡越向后发展ꎬ涡量越

大ꎬ翼根下表面角涡越向后发展ꎬ涡量越小ꎬｃ / Ｃ ＝
０.８ꎬ０.２ 时由压力法向分量系数图分别可见明显压

降ꎮ Ｍ１ 模型上表面来流主要受到弹翼前缘涡和弹

头涡耦合作用ꎬ当 ｃ / Ｃ＝ ０.２ꎬ０.５ 时ꎬ耦合涡引起上表

面流速变快ꎬ压力变小ꎬ随着来流向后发展ꎬ到

ｃ / Ｃ＝ ０.８ 时ꎬ耦合涡由于逆压梯度开始脱离上翼面ꎬ
角涡涡量随之越来越大ꎮ 受角涡影响ꎬ上下翼面压

力变小ꎮ
２.４　 超音速下翼身干扰对弹翼及弹身法向力提升情况

图 ９ 分别是 Ｍ１、Ｍ２ 模型弹翼与 Ｍ３、Ｍ４ 模型在

超音速条件下ꎬ法向力系数 ＣＮ 随攻角 α 的变化规

律曲线ꎮ 可以看出:在计算范围内 Ｍ１ 及 Ｍ２ 模型弹

翼法向力系数相比于Ｍ３、Ｍ４ 模型有所提升ꎬ且提升

幅度随攻角增加ꎬ先增大后减小ꎬ但是 Ｍ１ 模型边条

翼提升幅度不如亚音速ꎻ在 Ｍａ ＝ ２.０ 时ꎬＭ１ 模型边

条翼法向力相比于 Ｍ３ 模型平均提升 ９.０％ꎬＭ２ 模

型常规翼相比于 Ｍ４ 模型平均提升 １５.７％ꎻ在 Ｍａ ＝
３.０ 时ꎬＭ１ 模型边条翼法向力相比于 Ｍ３ 模型平均

提升 ２４.９％ꎬＭ２ 模型常规翼相比于 Ｍ４ 模型平均提

升 １６.１％ꎮ 这说明在超音速且中小攻角情况下翼身

干扰对边条翼法向力仍然一定提升ꎬ但是提升幅度

远远小于亚音速ꎮ
图 １０ 是 Ｍ１、Ｍ２ 模型弹身与 Ｍ５ 模型在超音速

条件下ꎬ法向力系数 ＣＮ 随攻角 α 的变化规律曲线ꎮ
从图中可以看出:Ｍ１、Ｍ２ 模型弹身的法向力系数大

于 Ｍ５ 模型ꎬ到 ８°攻角以后ꎬＭ１ 模型弹身法向力系

数超过 Ｍ２ 模型ꎬ２０°攻角时两者差距达到最大ꎬ此
时相比于无翼身干扰的 Ｍ５ 模型ꎬＭａ ＝ ２.０ 条件下

Ｍ１ 模型弹身的法向力系数提升了 ４４.３％ꎬＭ２ 模型

弹身的法向力系数提升了 ２７.３％ꎻＭａ ＝ ３.０ 条件下

Ｍ１ 模型弹身的法向力系数提升了 ２６.９％ꎬＭ２ 模型

弹身的法向力系数提升了 １７.０％ꎮ 这说明超音速下

翼身干扰仍然能够提升边条翼翼身组合模型的弹身

法向力ꎬ但是相比于亚音速 １００％以上的法向力提

升幅度而言ꎬ已大大减小ꎮ

图 ９　 超音速下弹翼法向力系数与攻角关系

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｗｉｎｇｓ
ａｔ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｓｐｅｅｄｓ

图 １０　 超音速下弹身法向力系数与攻角关系

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｎｏｒｍａｌ ｆｏｒｃｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ
ａｔ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｓｐｅｅｄｓ
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２.５　 超音速下模型表面压力变化情况

有翼身干扰模型与无翼身干扰模型在 Ｍａ ＝ ２.０
和 α＝ １６°条件下ꎬ上下表面的压力系数分布如图 １１
所示ꎮ

图 １１　 模型上下表面压力系数图

Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｕｐｐｅｒ
ａｎｄ ｌｏｗｅｒ ｓｕｒｆａｃｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ

可以看出:Ｍ１、Ｍ２ 模型上表面靠近翼根区域的

压力系数小于Ｍ３＋Ｍ５ 及Ｍ４＋Ｍ５ 模型ꎻＭ１、Ｍ２ 模型

下表面靠近翼根的弹身压力系数大于 Ｍ３＋Ｍ５ 及

Ｍ４＋Ｍ５ 模型ꎻ靠近翼根的弹翼下表面压力系数小于

Ｍ３＋Ｍ５ 及 Ｍ４＋Ｍ５ 模型ꎻ相比于亚音速情况ꎬ超音速

工况下的弹身受影响区域后移ꎮ
总体来说ꎬ翼身干扰增大了 Ｍ１ 模型弹身上下

表面法向力系数压差ꎬ对提升法向力有积极影响ꎻ翼
身干扰会引起边条翼上下表面压力系数同时下降ꎬ
但是下翼面的下降幅度整体上小于上翼面ꎬ因而整

体上翼身干扰对边条翼同样有积极影响ꎮ
Ｍａ＝ ２.０ 和 α ＝ １６°工况下ꎬＭ１ 模型和 Ｍ３＋Ｍ５

模型沿轴向不同剖面处上下表面压力法向分量系数

Ｃｐｙ的分布曲线如图 １２ 所示ꎮ 从图中可以看出:相
比于 Ｍａ＝ ０.６ 下ꎬｃ / Ｃ ＝ ０.２ꎬ０.５ 的压力法向分量系

数ꎬ超音速条件下 Ｍ１ 模型弹身上下表面、弹翼上表

面的 Ｃｐｙ与无翼身干扰模型差距相比大幅变小ꎬ这是

翼身干扰对边条翼法向力提升变小的直接原因ꎮ

图 １２　 不同截面压力法向分量系数图

Ｆｉｇ􀆰 １２　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｎｏｒｍａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ ａｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｒｏｓｓ ｓｅｃｔｉｏｎｓ

２.６　 超音速下翼身干扰机理分析

Ｍａ＝ ２.０ 且 α＝ １６°下各截面流速和平面流线图

如图 １３ꎮ 可以看出:超音速影响 Ｍ１ 模型的涡系与

亚音速相同ꎬ但耦合涡与下表面的相对速度差小于

亚音速ꎬ导致上下表面压力差变小ꎬ这与图 １２ 中 Ｍ１
模型上下表面压差变小的现象相对应ꎮ 超音速下翼

身干扰对全弹表面的影响与亚音速情况相似ꎬ但超

５８
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音速下表面角涡涡量大ꎬ且随着来流发展逐渐从弹

身表面向边条翼下表面发展ꎬ其造成的低压区也逐

渐从翼根下的弹身表面向 Ｍ１ 模型边条翼下表面发

展ꎬ这与不同截面压力法向分量系数图的低压区域

对应ꎮ

图 １３　 不同截面涡系图

Ｆｉｇ􀆰 １３　 Ｖｏｒｔｅｘ ｄｉａｇｒａｍｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｒｏｓｓ￣ｓｅｃｔｉｏｎｓ

３　 结束语

本文通过数值计算对比分析了边条翼弹箭的气

动特性ꎬ主要结论如下:
①亚音速下翼身干扰对 Ｍ１ 模型弹身的法向力

提升很大ꎬ在 Ｍａ ＝ ０.６ 且 α ＝ ２０°下翼身干扰对 Ｍ１
模型弹身法向力的提升甚至达 １９５％ꎬ而对 Ｍ１ 模型

弹翼法向力的提升小了很多ꎬ在 Ｍａ ＝ ０.６ 下提升幅

度平均仅有 ４６％ꎻ相比于亚音速ꎬ超音速下翼身干

扰对 Ｍ１、Ｍ２ 模型弹翼和弹身法向力的提升减小很

多ꎬ在 Ｍａ＝ ２.０ 且 α ＝ ２０°下翼身干扰对 Ｍ１ 模型弹

身法向力的提升仅有 ４４.３％ꎬ在 Ｍａ＝ ２.０ 下对 Ｍ１ 模

型弹翼法向力的提升平均仅有 ９％ꎻ
②亚音速中小攻角下翼身干扰可有效提升弹

翼ꎬ特别是弹身的法向力ꎻ翼身干扰的作用区域为弹

翼附近的弹翼及弹身ꎬ边条翼弦长长ꎬ受影响的区域

大ꎬ因而翼身干扰对边条翼翼身组合模型法向力的

提升更大ꎮ
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