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旋转式尾翼弹箭气动特性仿真计算
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摘要:为了深入研究尾翼式弹箭的气动特性变化规律ꎬ基于滑移网格方法开展了旋转式尾翼弹箭非定常绕流流场

的仿真计算ꎬ利用 ＡＮＦ 标模风洞实验结果验证了数值仿真方法的正确性ꎮ 以某十字布局尾翼式弹箭为研究对象ꎬ
在不同马赫数(Ｍａ＝ ０.９~２.０)、攻角(２°ꎬ４°)、旋转速度(π ｒａｄ / ｓꎬ２π ｒａｄ / ｓꎬ４π ｒａｄ / ｓ)、尾翼斜切角(０°ꎬ１°ꎬ２°)下ꎬ分
析了旋转式尾翼弹箭的各气动特性参数变化规律及其影响机理ꎮ 计算结果表明:旋转速度对弹箭的纵向气动特性

(阻力、升力、俯仰力矩特性)基本没有影响ꎬ主要影响滚转特性和马格努斯特性ꎻ斜切尾翼角对弹箭的升力特性参

数和俯仰力矩特性基本没有影响ꎬ主要影响阻力、滚转以及马格努斯特性ꎻ弹箭绕其纵轴旋转(０° ~ ３６０°)过程中ꎬ
阻力特性参数和升力特性参数呈现周期性变化规律ꎬ并且当弹箭旋转至 ４５°时ꎬ瞬时升阻比最小ꎻ弹体是产生阻力

特性的主导因素(８５％左右)ꎻ弹体和尾翼对升力特性的贡献各占 ５０％左右ꎮ 因此ꎬ在弹箭设计过程中要注意斜切

尾翼角度以及转速所带来的影响ꎬ选取合适的斜切角ꎮ
关键词:弹箭ꎻ旋转速度ꎻ斜切尾翼角ꎻ气动特性ꎻ数值仿真
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　 　 弹箭斜切尾翼引起的自旋能大幅提高弹箭的气

动稳定性ꎬ可以显著克服由于制造工艺导致的弹箭

质量分布不均、结构不对称等缺点ꎬ同时还可以减少

飞控系统的通道数ꎬ降低制造成本ꎮ 然而ꎬ弹箭自旋

也会造成锥形运动、马格努斯效应和复杂的气动特

性等一系列问题[１－２]ꎮ 因此ꎬ探究弹箭自旋下的气

动特性变化规律ꎬ为弹箭的理论设计提供必要的数

据支撑显得尤为重要ꎮ
ＧＡＯ 等[３]对旋转弹箭的流场进行了数值仿真ꎬ

发现尾翼安装角对马格努斯效应有显著影响ꎮ ＸＵ
等[４]研究了海拔高度(０ ~ ６０ ｋｍ)对超声速下旋转

弹箭气动特性的影响ꎬ发现在高海拔条件下马格努

斯力矩会存在换向的现象ꎮ ＢＨＡＧＷＡＮＤＩＮ[５] 对标

模弹箭的绕流流场进行了仿真ꎬ结果表明 ＡＮＦ 弹

箭旋转速度越快ꎬ其滚转特性、马格努斯力及力矩

则越大ꎬ并且呈等比例增大趋势ꎮ 雷娟棉等[６] 利

用 ＣＦＤ( ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓꎬＣＦＤ)仿真软

件对大攻角条件下的高速旋转弹丸的气动参数进

行了计算ꎬ结果表明大攻角下弹丸的非对称涡畸

变是产生马格努斯效应的主要原因ꎮ 周德娟[７] 对

不同尾翼数的自旋弹箭的滚转力矩进行了计算ꎬ
发现尾翼数对滚转特性影响最大ꎬ尾翼数越多其

滚转力矩系数的绝对值越小ꎮ 张超等[８－９] 研究了

低速旋转弧形尾翼弹箭的气动特性ꎬ发现尾翼凹

凸面的压力差是产生滚转换向效应的主要原因ꎮ
卢天宇等[１０]对超声速下尾翼式旋转弹箭进行了数

值仿真ꎬ发现尾翼附近的激波是造成马格努斯效

应的主导因素ꎮ
从上述文献可知ꎬ国内外的科研人员对旋转弹

箭气动进行了深入而广泛的研究ꎬ尤其是针对马格

努斯效应ꎬ但缺乏系统地研究旋转弹箭整体气动特

性的变化机理ꎮ 基于以上背景ꎬ本文系统地研究转

速、尾翼斜切角、马赫数、攻角对旋转弹箭气动特性

的影响规律ꎬ重点分析了尾翼斜切角、转速对于弹箭

气动特性参数的影响ꎮ

１　 数值计算方法与计算模型

１.１　 数值计算方法

ＣＦＤ 软件提供了实现弹箭旋转的几种方式:动
网格格技术、多重坐标法以及滑移网格技术ꎮ 相比

于前两种方式ꎬ滑移网格技术是 ２０ 世纪 ９０ 年代末

兴起的数值仿真技术ꎬ兼具计算精度高、内存消耗

少、计算速度快等优点ꎬ因此被广泛应用于旋转部件

的 ＣＦＤ 仿真领域ꎮ 其原理是将计算域分为远场非

旋转域以及包含弹箭模型的旋转域ꎬ旋转域和非旋

转域之间在 ＣＦＤ 计算中会设置一个滑移网格交界

面ꎬ通过该交界面进行数值插值ꎬ从而保证旋转域和

非旋转域之间的通量守恒ꎬ如图 １ 所示ꎬ图 １(ａ)给
出了包围弹箭的旋转域网格划分拓扑图ꎬ图 １(ｂ)给
出了旋转域和非旋转域的网格划分拓扑图ꎬ图 １(ｃ)
给出了划分旋转域和非旋转域的边界尺寸图ꎬ图中ꎬ
Ｄ为弹体直径ꎮ

图 １　 弹体计算域示意图

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ￣ｄｏｍａｉｎ

９８
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　 　 为了大幅提高 ＣＦＤ 弹箭气动仿真运行速度ꎬ
须以非旋转状态下弹箭气动仿真计算结果作为旋

转状态下的弹箭气动仿真计算的输入(两者计算

的工况必须一致ꎬ比如相同的攻角、马赫数)ꎬ然后

在 ＣＦＤ 软件ꎬ设置弹箭绕其纵向以恒定的角速度

进行旋转ꎻＣＦＤ 气动仿真的湍流模型选取带有旋

转及曲率的 Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ ｋ－ε 模型ꎬ采用二阶迎风差

分格式[１０－１２]进行隐式迭代ꎬ非定常计算的时间步

长公式[１３]为

Δｔ＝ １
ＷΩ∗

式中:Ｗ为外循环时间步长ꎬΩ∗为弹箭转速ꎮ
１.２　 控制方程

弹箭在运动过程中流场满足三大守恒定律ꎬ即
质量守恒、动量守恒以及能量守恒ꎬ基于滑移网格的

三维积分守恒型非定常 Ｎ－Ｓ 方程组为

∂
∂ｔ∭Ｖ

ρｄＶ ＋ ∬
Ｓ
ρ(Ｕ－ｖｍ)􀅰ｒｄＳ＝ ０

∂
∂ｔ∭Ｖ

ρＵｄＶ ＋ ∬
Ｓ
[ρＵ(Ｕ－ｖｍ)＋ｐＩ－ ]􀅰ｒｄＳ＝ ０

∂
∂ｔ∭Ｖ

ρｅｄＶ ＋ ∬
Ｓ
[ρｅ(Ｕ－ｖｍ)＋ｐＵ－ 􀅰Ｕ]􀅰ｒｄＳ＝

　 ∬
Ｓ
ｑ􀅰ｒｄＳ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ïï

式中:ρꎬＵꎬｅ分别为气流的密度、速度矢量和单位体

积的能量ꎻｖｍ 为弹体的运动速度矢量ꎬｐ 为静压力ꎬ
Ｉ 为单位张量ꎬ 为黏性张量ꎻｑ 为热通量ꎻＶ 和 Ｓ 分

别为控制体的体积分和面积分的积分区域ꎬｒ 为Ｓ 的

外法向单位向量ꎮ
１.３　 计算模型

本文以图 ２ 所示的弹箭模型为研究对象ꎬ采用

４ 片十字型布置的尾翼结构ꎬ尾翼斜切角以图中点 Ａ
为旋转中心ꎬ４ 片尾翼同向偏转角 γ 分别为 ０°ꎬ１°ꎬ
２°ꎬ其中弹体直径 Ｄ＝ ４１２ ｍｍꎬ其余参数详见图 ２ 所

示ꎮ 计算工况:静温 Ｔ ＝ ２８８ Ｋꎻ静压为１０１ ３２５ Ｐａꎻ
马赫数 Ｍａ＝ ０.９ꎬ１.１ꎬ１.４ꎬ１.６ꎬ２.０ꎻ攻角 α＝ ２°ꎬ４°ꎻ转
速 Ω∗ ＝ π ｒａｄ / ｓꎬ２π ｒａｄ / ｓꎬ４π ｒａｄ / ｓꎬ对应的无量纲

转速 Ω分别为 ０.００３ ８ꎬ０.００７ ６ꎬ０.０１５ ２ꎬΩ＝ＤΩ∗ / ｃꎬ
ｃ为当地声速ꎮ 进行网格划分时ꎬ为了保证网格质

量ꎬ尾翼前缘、后缘部分均采取圆弧过渡处理ꎮ
１.４　 算法有效性验证

为了验证本文算法的有效性ꎬ选取如图 ３ 所示

的 ＡＮＦ ( ａｒｍｙ￣ｎａｖｙ ｆｉｎｎｅｒꎬＡＮＦ) 弹箭模型[１４] 以及

表 １所示的计算工况进行验证ꎬ其中 ＡＮＦ 弹箭直径

Ｄ１ ＝ ３１.７５ ｍｍꎬ弹头部长度 Ｌｎ ＝ ２.８３６Ｄꎬ圆柱部长度

Ｌｃ ＝ ７.１６４Ｄꎬ弹体头部顶角 β０ ＝ １０°ꎬ尾翼翼梢弦长

ｂｔ ＝ ０.９４Ｄꎬ翼展长 ｌｗ ＝ ２.０Ｄꎬ质心位置 Ｘｍｃ ＝ ６.１ＤꎬＮ
为外循环时间步长ꎬｉ为内循环时间步长ꎮ

图 ２　 弹箭模型及尺寸参数

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｓｉｚｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ

图 ３　 ＡＮＦ 弹箭模型

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ＡＮＦ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ

表 １　 ＡＮＦ 模型计算条件

Ｔａｂｌｅ １　 ＡＮＦ ｍｏｄｅｌ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｍａ ｐ０ / Ｐａ Ｔ０ / Ｋ Ω

２.４９ ４４ ８１６ ３１１.１
０.０３５
０.０５８

Ω∗ / ( ｒａｄ􀅰ｓ－１) Ｎ Δｔ / μｓ ｉ

３８５.８
６４３

１ ４４０ １.１３１ ２０

　 　 采用多块对接方式生成计算域网格ꎬ同时为了

准确捕捉到弹箭表面的流动现象ꎬ对弹体附近网格

进行加密处理ꎬ网格划分结果如图 ４ 所示ꎮ 设置第

一层网格距离壁面为 １.０×１０－５ ｍꎬ伸展比为 １.１ꎬ以
便保证 ｙ＋<１ꎮ 弹箭表面设置为无滑移壁面条件ꎬ弹
体跟随旋转区域以相同的转速同步运动ꎬ非旋转区

域和旋转区域的交界面设置为滑移边界条件ꎬ非旋

转区域的外边界设置为压力远场条件ꎮ

０９
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图 ４　 网格示意图

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｍｅｓｈ

图 ５ 为风洞实验值、参考文献中计算值以及本

文的计算值的对比ꎮ

图 ５　 ＡＮＦ 计算结果

Ｆｉｇ􀆰 ５　 ＡＮＦ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ

由图 ５ 可知ꎬ三者的误差随着攻角的增加而增

加ꎬ但在 １０°攻角内ꎬ三者的误差小于 ４％ꎮ 而本文

的计算工况均为小攻角(２°ꎬ４°)ꎬ因此可知该算法

在求解小攻角下旋转弹箭气动特性参数上具有很好

的可信度ꎮ
１.５　 无关性验证

对于非定常计算来说ꎬ时间步长和网格数是影

响计算效率和结果精度的关键参数ꎬ为了提高计算

效率的同时不降低结果精度ꎬ因此需要进行时间步

长和网格数的无关性验证ꎬ计算工况选取 Ｍａ ＝ １.４ꎬ
α＝ ２°ꎬΩ∗ ＝ π ｒａｄ / ｓꎬγ ＝ ０°ꎬ网格数 Ｍ 分别为 ３.５×
１０６ꎬ４. ５ × １０６ꎬ ５. ５ × １０６ꎬ时间步长 Δｔ ＝ ０. ００４ ｓꎬ
０.００６ ｓꎬ０.００８ ｓꎮ

阻力系数 ＣＤ 和升力系数 ＣＬ 随网格数、时间步

长的变化如表 ２ 所示ꎮ 三组网格数下ꎬＣＤ 和 ＣＬ 的

最大偏差分别不超过 ０.４％和 ０.８２％ꎬ因此网格数选

取最小的一组ꎬ即 Ｍ ＝ ３.５×１０６ꎻ时间步长为 ０.００８ ｓ
与 ０.００４ ｓ 的 ＣＤ 和 ＣＬ 差异较大(分别为 ０.９９％和

１.２２％)ꎬ而 ０.００６ ｓ 与 ０.００８ ｓ 的 ＣＤ 和 ＣＬ 差异更为

接近(分别为 ０.４％和 ０.４１％)ꎬ因此选取时间步长为

０.００６ ｓꎮ
表 ２　 无关性验证结果

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｍ ＣＤ ＣＬ ΔＣＤ / ％ ΔＣＬ / ％

３.５×１０６ ０.５０１ ０.２４５ －０.４０ －０.８２

４.５×１０６ ０.４９６ ０.２４７ －０.６０ １.６５

５.５×１０６ ０.４９９ ０.２４３ － －

Δｔ / ｓ ＣＤ ＣＬ ΔＣＤ / ％ ΔＣＬ / ％

０.００４ ０.５０２ ０.２４６ － －

０.００６ ０.５０１ ０.２４５ ０.４０ ０.４１

０.００８ ０.５０７ ０.２４９ ０.９９ １.２２

２　 弹箭数值仿真计算

２.１　 阻力系数分析

不同尾翼斜切角、攻角和转速下ꎬ阻力特性参数

随马赫数的变化曲线如图 ６ 所示ꎮ 由图 ６(ａ)可知ꎬ
随着马赫数的增大ꎬ平均阻力系数(弹箭旋转一周

下的瞬时阻力系数的平均值)呈先增大后减小的变

化规律ꎬ并且在跨声速附近(Ｍａ ＝ １.１)最大ꎮ 这是

由于平均阻力系数在亚声速附近主要由摩阻分量和

波阻分量构成ꎬ而到了跨声速附近时ꎬ平均阻力系数

还额外受涡阻分量影响ꎮ 当 Ｍａ≥１.４ 时ꎬ弹箭前部

１９
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的激波由脱体状态演变成附体状态ꎬ波阻分量对平

均阻力系数的贡献显著减小ꎮ α＝ ２°和 ４°时ꎬ无量纲

转速分别为 ０.００３ ８ꎬ０.００７ ６ꎬ０.０１５ ２ 的平均阻力系

数的变化趋势基本一致ꎬ表明转速对弹箭平均阻力

系数基本没有影响ꎮ 对比图 ６(ｃ)和图 ６(ｄ)可知ꎬ
尾翼斜切角对平均阻力系数影响非常显著ꎬ这是由

于尾翼的布置方式为差动分布ꎬ即以弹体纵截面为

对称面ꎬ左侧尾翼斜切角为＋γꎬ则右侧尾翼斜切角

为－γꎬ由于随着攻角的增大ꎬ阻力特性参数呈非线

性增大趋势ꎬ＋γ 造成的阻力增量要大于－γ 造成的

阻力减量ꎬ因此平均阻力系数随斜切角的增加呈现

增大趋势ꎮ

图 ６　 平均阻力系数变化规律

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ａｖｅｒａｇｅｄ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

　 　 各马赫数下阻力系数随滚转角 Φ 的变化曲线

如图 ７ 所示ꎬ在弹箭绕其轴向旋转(０° ~ ３６０°)过程

中ꎬ瞬态阻力系数基本呈周期性变化ꎬ有 ４ 个波峰、
波谷ꎬ每个周期内为先增大后减小的趋势ꎬ并且当滚

转角为 ４５°时ꎬ瞬态阻力系数最大ꎮ

表 ３ 给出了弹体和尾翼对阻力特性参数的影响ꎮ
由表可知:相同马赫数下ꎬα＝ ２°的弹体和尾翼对阻力

特性参数的贡献与 α＝４°的弹体和尾翼对阻力特性参

数的贡献基本相当ꎻ弹体是引起阻力特性参数的最主

要的因素ꎬ尾翼对其贡献只占１３％~１８％ꎮ

图 ７　 阻力系数随滚转角变化曲线(Ω＝０.００３ ８)
Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｈａｎｇｉｎｇ ｗｉｔｈ ｒｏｌｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ

２９
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表 ３　 不同部件提供的平均阻力系数大小(Ω＝０.００７ ６)
Ｔａｂｌｅ ３　 Ａｖｅｒａｇｅｄ ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｂｙ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

Ｍａ
α＝ ２°

弹体提供的平

均阻力系数
百分比 / ％

尾翼提供的平

均阻力系数
百分比 / ％

α＝ ４°

弹体提供的平

均阻力系数
百分比 / ％

尾翼提供的平

均阻力系数
百分比 / ％

０.９ ０.３２２ ８４.３ ０.０６０ １５.７ ０.３４４ ８４.６ ０.０６３ １５.４

１.１ ０.５１１ ８６.７ ０.０７８ １３.３ ０.５４８ ８６.９ ０.０８３ １３.１

１.４ ０.４１７ ８４.５ ０.０７７ １５.５ ０.４４４ ８４.８ ０.０８０ １５.２

１.６ ０.３７０ ８３.１ ０.０７５ １６.９ ０.３９３ ８３.２ ０.０７９ １６.８

２.０ ０.２９９ ８１.１ ０.０７０ １８.９ ０.３１９ ８１.４ ０.０７３ １８.６

２.２　 升力特性分析

图 ８ 对比了不同尾翼斜切角、攻角和转速下ꎬ升
力特性参数随马赫数的变化曲线ꎮ 由图 ８(ａ)可知ꎬ
在马赫数从亚声速增加到超声速的过程中ꎬ平均升力

系数(弹箭旋转一周下的瞬时升力系数平均值)先增

大后减小ꎬ并且在跨声速附近(Ｍａ ＝ １.１)升力特性参

数最大ꎬ该变化是由于空气的可压缩性及弹箭表面的

激波和膨胀波引起的ꎮ 对比图 ８(ａ)和图 ８(ｂ)可知:
在攻角较小的工况下ꎬ攻角越大ꎬ平均升力特性系数

越大ꎬ并且随攻角的增大呈等幅增大趋势ꎮ 这是由于

当马赫数一定时ꎬ随着攻角的增大ꎬ弹箭上各部分产

生的升力都是等幅增大ꎻ同时发现不同转速下的平均

升力系数参数曲线基本重合ꎬ表明低速旋转不会改变

弹箭的升力系数ꎮ 对比图 ８(ｃ)和图 ８(ｄ)可知:斜切

尾翼角对升力特性参数的影响可忽略不计ꎬ这是由于

正的尾翼斜切角造成的升力增量等于负的尾翼斜切

角造成的升力减量ꎬ因此总体的升力系数随斜切角的

增加呈现不变趋势ꎮ

图 ８　 平均升力系数变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ａｖｅｒａｇｅｄ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

　 　 各马赫数下升力系数随滚转角变化曲线如图 ９ 所

示ꎮ 由图可知ꎬ升力系数随滚转角的变化规律与阻力

系数随滚转角的变化规律一致ꎬ区别在于当弹箭滚转

到 ４５°时ꎬ瞬态升力系数为最小值ꎬ而瞬态阻力系数为

最大值ꎬ所以当弹箭尾翼处于“Ｘ”分布时ꎬ其升阻比

最小ꎮ
表 ４ 给出了弹体和尾翼提供的平均升力系数及

其所占比例ꎮ 相同马赫数下ꎬ２°攻角下的弹体和尾

翼对升力特性参数的贡献与 ４°攻角下弹体和尾翼

对升力特性参数的贡献基本相当ꎻ弹体和尾翼对升

３９
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力特性参数的贡献基本各占一半ꎮ

图 ９　 各马赫数下升力系数随滚转角变化曲线(Ω＝０.００３ ８)
Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｈａｎｇｉｎｇ ｗｉｔｈ ｒｏｌｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ

表 ４　 不同部件的平均升力系数(Ω＝０.００３ ８)
Ｔａｂｌｅ ４　 Ａｖｅｒａｇｅ ｌｉｆｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｂｙ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

Ｍａ
α＝ ２°

弹体提供的平

均升力系数
百分比 / ％

尾翼提供的平

均升力系数
百分比 / ％

α＝ ４°

弹体提供的平

均升力系数
百分比 / ％

尾翼提供的平

均升力系数
百分比 / ％

０.９ ０.１３２ ４９.２ ０.１３６ ５０.８ ０.２７９ ４８.９ ０.２９１ ５１.１

１.１ ０.１４７ ４９.１ ０.１５３ ５０.９ ０.２９７ ４９.０ ０.３０９ ５１.０

１.４ ０.１１３ ４６.０ ０.１３２ ５４.０ ０.２２９ ４６.４ ０.２６５ ５３.６

１.６ ０.１０２ ４７.５ ０.１１３ ５２.５ ０.２１０ ４８.０ ０.２２７ ５２.０

２.０ ０.０９７ ５１.１ ０.０９３ ４８.９ ０.２００ ５１.７ ０.１８７ ４８.３

２.３　 俯仰力矩特性

图 １０ 给出了不同尾翼斜切角、攻角和转速下ꎬ
平均俯仰力矩系数随马赫数的变化曲线ꎮ 由于俯仰

力矩系数可以认为是各个部件产生的升力乘以该部

件到弹箭质心的距离形成的力矩ꎬ因此其随攻角、尾
翼斜切角、转速和马赫数的变化规律与升力特性参

数的规律一致ꎮ

图 １０　 平均俯仰力矩系数变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ａｖｅｒａｇｅｄ ｐｉｔｃｈ￣ｍｏｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

２.４　 滚转力矩特性

图 １１ 对比了不同尾翼斜切角、攻角和转速

下ꎬ平均滚转力矩系数随马赫数的变化曲线ꎬ以
弹箭的旋转方向作为该力矩的正向ꎮ 滚转力矩

系数是导转力矩参数(引起弹箭旋转)与滚转阻

尼力矩参数 (负值ꎬ阻碍弹箭旋转) 之和ꎮ ２°和
４°攻角下ꎬ滚转力矩系数均为负值ꎬ这是由于当

尾翼斜切角 γ ＝ ０°时ꎬ此时只存在空气黏性引起

的阻尼力矩ꎻ同时发现随着转速的成倍增加ꎬ滚
转力矩特性参数也成倍增加ꎻ随着尾翼斜切角 γ
的增大ꎬ滚转力矩特性参数全部变成正值ꎬ这是

由于尾翼斜切角产生了导转力矩并且大于滚转

阻尼力矩ꎻ同时发现ꎬ随着尾翼斜切角呈倍数增

加ꎬ滚转力矩特性参数也成倍增加ꎬ这是由于导
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转力矩随着尾翼斜切角成倍数增加而滚转阻尼 力矩不变ꎮ

图 １１　 平均滚转力矩系数变化曲线

Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ａｖｅｒａｇｅｄ ｒｏｌｌ￣ｍｏｍｅｎｔ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

２.５　 马格努斯力特性分析

图 １２ 为不同尾翼斜切角、攻角和转速下ꎬ马格

努斯特性参数随马赫数的变化曲线图ꎮ ２°和 ４°攻
角下ꎬ平均马格努斯力系数均为正值ꎬ并且随着 Ｍａ
从亚音速增加到超声速的过程中ꎬ急剧增大ꎬ然后缓

慢减小ꎮ 由图 １２(ａ)和图 １２(ｂ)可知ꎬ在相同工况

下ꎬ随着转速的增加ꎬ平均马格努斯力系数基本呈现

半幅增大趋势ꎬ其原因在于旋转会加剧弹箭两侧压

力差值 (侧向力增大ꎬ马格努斯效应增强)ꎮ 由

图 １２(ｃ)和图 １２(ｄ)可知ꎬ随着尾翼斜切角的增大ꎬ
马格努斯力呈倍增趋势ꎬ其原因在于较大的尾翼斜

切角同样加剧尾翼两侧的压力差值ꎮ

３　 结论

本文开展了斜切尾翼式弹箭在绕其纵轴旋转的

气动特性 ＣＦＤ 仿真ꎬ研究了低速旋转、斜切尾翼角、
攻角、马赫数和滚转角对流场和弹箭气动特性的影

响ꎬ得到如下结论:
①低速旋转对弹箭阻力特性、升力特性、俯仰力

矩特性影响较小ꎬ只会对弹箭滚转力矩特性(倍幅

增大趋势)以及马格努斯力特性(半幅增大趋势)产
生显著影响ꎻ

②随着尾翼斜切角由 ０°增加到 ２°ꎬ弹箭阻力特

性以及马格努斯效应(倍幅增大趋势)、滚转特性

(倍幅增大趋势)显著增强ꎬ但对弹箭升力特性及俯

仰力矩特性的影响有限ꎻ
③弹体是产生阻力特性的主要原因ꎬ贡献量值

能占总数的 ８２％ ~ ８７％ꎻ升力特性参数由弹体和尾

翼两部分组成ꎬ两者对升力特性参数的贡献基本各

占一半ꎻ
④弹箭绕其纵轴旋转过程中ꎬ呈现 ９０°为周期

的周期性变化规律ꎬ当弹箭旋转至 ４５°时ꎬ瞬时升阻

比最小ꎮ
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图 １２　 平均马格努斯力系数曲线
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