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自由旋转卷弧翼弹箭的气动特性数值分析

周文涛,常思江

(南京理工大学 能源与动力工程学院,南京 210094)

摘　 要: 为深入研究自由旋转卷弧尾翼弹箭的气动特性,利用计算流体力学方法及滑移网格技术对卷弧翼弹箭开展了时间精

确非定常数值模拟。 通过与文献对比的方式验证了模拟方法的有效性;分别利用网格无关性和时间步数无关性检验,确定出

合适的网格数量和时间步数;在不同马赫数下对比、分析了自由旋转卷弧翼弹箭和固定卷弧翼弹箭的气动特性差异;考虑不

同的翼、体差动滚转条件,研究了差动滚转角速度对自由旋转卷弧翼弹箭气动力矩特性的影响。 结果表明:由于翼、体连接处

黏性涡的强度不同,自由旋转卷弧翼弹箭的滚转力矩系数和马格努斯力矩系数明显小于固定卷弧翼;在马赫数 0. 8 和 1. 1 条

件下,自由旋转卷弧翼弹箭的马格努斯力矩系数接近于 0,其滚转力矩系数与差动滚转角速度基本呈线性关系,而马格努斯力

矩系数与差动滚转角速度呈明显的非线性关系;受翼、体连接处黏性涡的影响,自由旋转卷弧翼弹箭的滚转力矩系数随马赫

数增大而急剧减小,马格努斯力矩系数随马赫数增大而急剧增大;上述因素对卷弧翼弹箭的气动特性影响较大,在气动、弹道

设计时须予以着重考虑。
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Numerical analysis of aerodynamic characteristics of free-rotating
wraparound fins projectile

ZHOU Wentao, CHANG Sijiang

(School of Energy and Power Engineering, Nanjing University of Science and Technology, Nanjing 210094, China)

Abstract: To investigate the aerodynamic characteristics of the free-rotating wraparound fins projectile, the time-
precise unsteady numerical simulation of wraparound fins projectile was carried out by using computational fluid
dynamics method and slip grid technique. The literature review was compared and synthesized in order to verfiy the
validity of the simulation; the appropriate number of grids and time steps were determined using grid-independent
and time-step-independent tests, respectively. The difference in aerodynamic characteristics bewteen free-rotating
wraparound fins projectile and fixed wraparound fins projectile were compared and analyzed at different Mach
numbers; considering different wing and body differential roll conditions, the effects of differential roll angular
velocity on the aerodynamic moment characteristics of free-rotating wraparound fins projectile were studied. The
results show that the roll moment coefficient and the Magnus moment coefficient of the free-rotating wraparound fins
projectile are significantly smaller than those of the fixed wraparound fins projectile due to the different strengths of
the viscous vortices at the connection between the wing and the body; at Mach numbers 0. 8 and 1. 1, the Magnus
moment coefficient of the free-rotating wraparound fins projectile is close to 0, and its roll moment coefficient is
basically linearly related to the differential roll angular velocity, while the Magnus moment coefficient is
significantly non-linearly related to the differential roll angular velocity. The roll moment coefficient of the free-
rotating wraparound fins projectile is sharply reduced with the increase of Mach number and the Magnus moment
coefficient is sharply increased with the increase of Mach number due to the influence of the viscous vortex at the
wing and body joint. The above-mentioned factors have a great influence on the aerodynamic characteristics of the
wraparound fins projectile, and should be taken into account in the aerodynamic and ballistic design.
Keywords: wraparound fins; projectile; free-rotating; vortices; computational fluid dynamics; aerodynamic
characteristics
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　 　 卷弧翼弹箭自 20 世纪中期问世以来,由于卷弧

翼可以包裹覆盖在弹体外表面的特性,已被广泛应

用于各种武器中,许多筒式发射的战术火箭和导弹

大都采用折叠卷弧翼作为稳定装置。 虽然卷弧翼弹

箭在零攻角下产生的自诱导滚转力矩在亚、跨声速

下会发生滚转换向,且产生显著的侧向力和偏航力

矩,不利于弹箭飞行稳定,但与平直翼相比,卷弧翼

可以减小弹的体积以及节省弹内空间,零攻角下产

生的自诱导滚转力矩,有利于弹体自旋稳定[1]。 为

解决卷弧翼弹箭的不足,并有效利用其优势,有必要

对其气动力特性开展研究。
从 20 世纪 70 年代开始,针对卷弧翼弹箭独特

的气动特性及其影响因素,国、内外学者进行了大量

的研究。 Dahlke[2] 利用风洞试验对标准 TTCP(The
technical cooperation program,由国际技术协作小组

设计的标准卷弧翼弹箭) 卷弧翼弹箭,在马赫数

0. 3 ~ 3. 0 范围内的气动特性进行研究,主要研究卷

弧翼的外形结构(曲率、边缘锐化角度等)对弹箭气

动力的影响;Eastman 等[3] 对安装卷弧翼的小型导

弹在 30°攻角及亚、跨、超声速下进行空气动力学试

验,发现大攻角下卷弧翼的气动特性与平直翼完全

不同,最主要表现在偏航力矩、滚动力矩都与马赫数

和攻角强相关;Winchenbach 等[4] 对卷弧翼导弹进

行飞行试验,结果表明马格努斯力矩随俯仰角变化

明显;文献[5 - 6]通过工程算法和数值模拟对标准

TTCP 卷弧翼弹箭进行气动参数计算,研究了马赫

数、翼厚度和雷诺数等对滚转力矩特性的影响,并与

实验数据进行对比,结果较为一致。
为有效利用卷弧翼的优势,消除自诱导滚转力

矩、侧向力矩等带来的不利影响,国内、外学者就卷

弧翼 产 生 这 些 力 的 机 理 也 开 展 了 相 应 研 究。
Tilmann 等[7 - 8] 使 用 代 数 涡 黏 性 模 型 求 解 N-S
(Navier-Stokes)方程的数值模拟方法,在 Ma = 2. 8、
4. 9 条件下进行了单个卷弧翼的流场计算,结果表

明在翼体结合处有涡的存在,并且涡的强度和位置

随着马赫数的变化而变化,引起滚转力矩显著下降;
姜鑫等[9]针对 5 种不同弯度的卷弧翼,通过风洞试

验并采用粒子图像测速仪,测定 5° ~ 30°攻角范围

内叶片表面压力分布和卷弧翼附面层速度场,发现

低速时卷弧翼附面层的流动分离和涡旋运动是影响

其空气动力特性的主要原因;郑建[10] 采用计算流体

力学(CFD)方法对标准 TTCP 卷弧翼弹箭的气动特

性进行数值分析,包括单片翼和翼身组合体;谢志敏

等[11]通过数值模拟,对翼片压力进行分析,揭示了

卷弧翼产生侧向力的机理。
近年来,学者们通过研究卷弧翼的外形结构以

及安装方式等来解决卷弧翼弹箭的飞行稳定性问

题。 Mclntyre 等[12]通过飞行试验,证实了在卷弧翼

上开槽可增强其滚转稳定性并减少波阻;Morote
等[13]通过 140 mm 卷弧翼火箭弹飞行试验发现,在
马赫数 2. 5 ~ 2. 7 范围内会出现严重的动态不稳定,
发生掉弹现象,后经研究通过改变卷弧翼展弦比和

后掠角,减小了侧向力和侧向力矩,从而改善了弹箭

的稳定性;向玉伟等[14] 利用 CFD 软件对某卷弧翼

弹箭的滚转特性进行了研究,结果表明在卷弧翼正

斜置角及后缘凸面斜切对其滚转特性影响显著;张
磊等[15]基于 Wagner 函数,在非定常条件下建立了

卷弧翼的滚转模型并开展了数值仿真,并与 CFD 仿

真结果进行对比发现,卷弧翼反装反旋的安装方式

能有效减小弹箭的滚转力矩,这对卷弧翼弹箭的颤

振分析及锥形运动抑制等有积极的指导效果。
上述文献对卷弧翼的气动特性研究都是针对固

定卷弧翼(弹箭飞行时尾翼与弹身固定为一整体),
而研究[16] 发现,具有差动结构的自由旋转卷弧翼

(尾翼与弹身通过一定的机构实现解耦,尾翼可相

对弹身差动自由旋转)弹箭能够有效抑制弹箭飞行

中的共振不稳定,这是固定卷弧翼所不具备的。 国

内目前针对差动结构弹箭的研究主要集中在双旋修

正弹,如常思江等[17]对固定鸭舵双旋弹进行了七自

由度飞行动力学建模与仿真;钱龙等[18] 利用 CFD
方法对某固定鸭舵双旋修正弹的流场进行数值模

拟,研究了舵与弹身解耦自由旋转以及舵和弹身存

在差动滚转角速度时弹丸的线性与非线性气动特

性。 国内对自由旋转卷弧翼的研究较为缺乏,故有

必要对其开展深入研究。
本文采用滑移网格方法来模拟卷弧翼弹箭的滚

转运动,首先对自由旋转卷弧翼与固定卷弧翼弹箭

在亚、跨、超声速下进行时间精确非定常动态模拟,
将两者的气动特性进行对比分析;其次对自由旋转

卷弧翼弹箭在不同的翼、体差动滚转条件下开展数

值分析,重点讨论差动滚转角速度对弹箭滚转力矩

和马格努斯力矩特性的影响。

1　 数值计算方法与研究对象

1. 1　 数值计算方法

为模拟自由旋转卷弧翼弹箭的差动滚转运动,
本文采用滑移网格方法,将流场域划分为动、静 3 个

计算域,计算域之间通过交界面进行数据传输,该方

法较之多重坐标系法和动网格法精确度高,能获得

更高的网格质量。 具体为:1)对弹箭相对于自由流

速度矢量在选定攻角 α 下保持静止的定常流动进

行求解;2)将该流动解作为时间精确非定常动态模
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拟的初始条件,其中弹箭保持相同的攻角 α,同时以

恒定的角速度绕固定 x 轴(如图 1(a)所示,弹箭的

轴向方向即 x 轴方向) 滚转, 二 者 皆 选 择 k-ε
(k-epsilon)湍流模型,采用隐式迭代、二阶迎风差分

格式。
非定常计算时间步长 Δt 按照下式计算为[19]

Δt = 1
Nn (1)

式中:N 为时间步数;n 为转速,r / s。
1. 2　 研究对象

为便于开展对比分析,本文以 TTCP 模型为研

究对象,其具体几何参数如图 1 所示,所有尺寸均以

弹径 D 表示(1D = 101. 6 mm),弹箭由 2. 0D 的头

部、8. 0D 的圆柱体和两对 1. 75D 弦长、0. 65D 展长

的卷弧翼构成。 卷弧翼厚度为 0. 05D,曲率 45°。

图 1　 TTCP 卷弧翼弹箭计算模型

Fig. 1　 Calculation model of TTCP projectile wraparound fins

为保证网格质量,本文采用文献[6]中尾翼结

构,与标准 TTCP 的尾翼相比,其尾翼前、后缘稍有

钝化。 TTCP 的重心位于从弹尾起 3. 9D 处,参考长

度取为弹径 D,参考面积 S = πD2 / 4。
1. 3　 计算网格和边界条件

为模拟自由旋转卷弧翼差动滚转,采用内外嵌

套网格,三维六面体网格如图 2 所示,计算域边界尺

寸参考弹径 D。

图 2　 计算域网格

Fig. 2　 Computational domain grids

外部大流场网格左侧边界距弹头 20D,右侧边

界距弹尾 30D,径向为 20D;套内流场网格左侧边界

距弹头 8D 长度,右侧边界距弹尾 12D 长度,径向为

8D。 第 1 层网格高度设置为 1 × 10 - 5 m,以保证网

格在壁面附近 y + ≤1,总网格数量为 3. 98 × 106。
1. 4　 计算方法验证

为了对拟采用的计算方法进行验证,将计算所

得 TTCP 模型的阻力系数 CD与文献[10]进行比较,
结果如图 3 所示;将计算所得 TTCP 模型的滚转力

矩系数 C l与文献[5 - 6]中的滚转力矩系数进行对

比,结果如图 4 所示。

图 3　 阻力系数随马赫数变化关系

Fig. 3　 Drag coefficient vs Ma number

图 4　 滚转力矩系数随马赫数变化关系

Fig. 4　 Roll moment coefficient vs Ma number

图 3 ~ 4 所示结果表明,本文计算结果与文献结
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果总体趋势吻合较好,最大误差约 7% ,验证了本文

拟采用方法的可行性。
1. 5　 无关性检验

本文采用 3 套不同规格的网格对 TTCP 模型定

常计算的网格无关性进行检验,采用两种时间步数

对非定常计算的时间步数无关性进行检验,时间步

长由时间步数 N 和转速 n 按照式(1)确定。
计算工况为:Ma = 1. 1、α = 4°,3 套网格的数量

分别为 2. 01 × 106、3. 98 × 106、6. 12 × 106,计算结果

见表 1。
表 1　 网格无关性检验

Tab. 1　 Mesh irrelevance test

网格数量 CD CL

2. 01 × 106 0. 854 0. 916
3. 98 × 106 0. 871 0. 928
6. 12 × 106 0. 866 0. 932

如表 1 所示,2. 01 × 106 网格对应的结果与

3. 98 × 106网格对应的结果相差较大,阻力系数和升

力系数差异在 2. 00% 左右,而 6. 12 × 106网格对应

的结果与 3. 98 × 106 网格计算结果更为相近,最大

相对误差仅为 0. 45% 。
表 2 给出了自由旋转卷弧翼弹箭(n = 10 r / s)

在两种时间步数下的阻力系数和滚转力矩系数的模

拟结果。 从表 2 中可以看出,两者差异很小,最大相

对误差仅为 0. 50% 。 因此,从精度和计算成本综合

考虑,本文选用网格数量 3. 98 × 106和时间步数 800
的方案对卷弧翼弹箭进行数值模拟。

表 2　 时间步数无关性检验

Tab. 2　 Number step sizes irrelevance test
时间步数 N CD Cl

800 0. 873 - 0. 081
1 000 0. 875 - 0. 081

2　 自由旋转和固定卷弧翼气动特性对比

2. 1　 工况选取

本文主要研究固定卷弧翼和自由旋转卷弧翼弹

箭在飞行过程中的气动特性,计算模型如图 1 所示。
由于计算涉及到弹箭绕轴旋转非定常计算,所以采

用滑移网格计算,壁面设置为无滑移壁面条件。 考

虑到非定常计算非常耗费资源和时间,因此只需计

算弹箭旋转一周[19],每次旋转使用时间步数 N =
800 次迭代, 相当于每个时间步将弹箭滚转了

0. 45°。 弹体转动速度为 n1,卷弧翼转动速度为 n2,
滚转角(弹箭相对于零时刻滚转的角度)为 φ(从弹

底看,取逆时针旋转为正,顺时针旋转为负)。
考虑到弹箭真实飞行状况,对弹箭在亚、跨、超

声速的气动特性进行数值计算,具体工况选取见

表 3。

表 3　 计算工况

Tab. 3　 Calculation condition

设计工况 Ma α / ( °) n1 / ( r·s - 1) n2 / ( r·s - 1) 备注

1 0. 8,1. 1,1. 3 4 0 0 固定卷弧翼,弹体无旋,定常计算

2 0. 8,1. 1,1. 3 4 0 10 自由旋转卷弧翼,翼、体差动旋转,非定常计算

3 0. 8,1. 1,1. 3 4 10 10 固定卷弧翼,弹体旋转,非定常计算

2. 2　 计算结果及分析

本文的定常工况计算结果一方面可作为非定常

计算的初始条件,另一方面可与非定常计算结果进

行对比。
2. 2. 1　 流场分析

通过对卷弧翼弹箭流场流线图的分析,可研究

卷弧翼气动特性的机理。 图 5 给出了两种卷弧翼弹

箭(工况 2 和工况 3)在 x = 8. 4D(以弹头为坐标原

点)截面处的压力云图和流线图。 由于卷弧翼的特

殊结构,引起翼体周围流场的不对称,在有攻角情况

下,卷弧翼凹、凸表面的流场结构变化更为显著,且
当凹、凸表面同为迎风面或背风面时,其流场结构亦

有所差异,引起卷弧翼升力、滚转力矩、马格努斯力

矩等气动力的变化。
从图 5 可知,有攻角情况下,气流撞击翼体迎风

面而受阻,引起气流强烈压缩,压力升高;之后气流

翻转向上,在翼体背风面受到扰动,流速增大,压力

降低,翼体迎风面和背风面产生的压差提供了弹箭

需要的升力。 由图 5 的对比可知,虽然当凹、凸翼面

同为迎风面或背风面时,翼体周围气流流动形式相

似,但所受压力载荷差异显著。 这是由于翼体凹面

的特殊结构,使得气流扰动更为剧烈,所以同为背风

面的凹面翼(凹型翼面)区域低压面积远大于凸面

翼(凸型翼面)。 因此,两片翼面产生的升力大小存

在差值,从而产生滚转力矩。
图 5 中可以明显看到,虽然随着马赫数的增大,

翼体周围的气流扰动变得更为复杂,但其压力不对

称性反而在减小,即随着马赫数的增大,卷弧翼的几

何结构对弹箭滚转力矩和马格努斯力距的影响在减

弱。 从流线图来看,凸面翼与弹体连接处产生了涡,
这与文献[7]的结果相吻合。 涡主要由弹体壁面的

黏性作用所引起,随着马赫数的增大,涡的强度变
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大,且更加靠近弹体区域,从而引起弹体壁面压力载

荷的不对称,这可能是造成卷弧翼弹箭滚转力矩和

马格努斯力矩随马赫数强烈变化的重要原因。

图 6 给出了卷弧翼弹箭在 z = 0 截面和 y = 0 截

面处的压力云图。

图 5　 x =8. 4D 截面处压力云图

Fig. 5　 Cross-sectional pressure cloud at x = 8. 4D

图 6　 工况 2、3 为 z =0、 y =0 截面处压力云图

Fig. 6　 Working conditions 2 and 3 are pressure cloud maps at sections z = 0 and y = 0
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　 　 从图 6(a) ~ 6(c)可知,有攻角情况下,弹体与

弹翼部分迎风面压力明显大于背风面,两者的压差

提供了全弹的升力。 从图 6(d) ~ 6(f)可知,弹体两

侧的压力值基本相同,这是由于弹体为旋转体,随着

弹箭滚转,气流在弹体周围的扰动为对称分布,所以

卷弧翼弹箭的马格努斯力基本由弹翼提供。 从图 6
中也可以看出,在亚、跨、超声速下,尾翼处于 z 轴方

向上方截面的压力值明显低于下方截面,且压力集

中在卷弧翼前缘附近,由此在弹箭 z 轴方向产生压

力差,形成马格努斯力和力矩。 产生压差的原因为:
1)卷弧翼独特的几何结构造成翼体周围气流的不

对称扰动,形成压力差;2)翼、体连接处由于黏性作

用而形成涡,产生低压分离区,造成弹体壁面的压力

不对称。
2. 2. 2　 气动特性分析

2. 2. 2. 1　 阻力系数和升力系数

表 3 中的 3 种工况对应的阻力系数 CD 和升力

系数 CL 数据对比结果见表 4、5。

表 4　 阻力系数结果对比

Tab. 4　 Comparison of drag coefficent results

工况 Ma = 0. 8 Ma = 1. 1 Ma = 1. 3
1 0. 507 0. 871 0. 846
2 0. 528 0. 873 0. 848
3 0. 529 0. 875 0. 848

表 5　 升力系数结果对比

Tab. 5　 Comparison of lift coefficent results

工况 Ma = 0. 8 Ma = 1. 1 Ma = 1. 3
1 0. 825 0. 931 0. 844
2 0. 822 0. 936 0. 831
3 0. 822 0. 927 0. 832

由表 4、5 可知,翼、体连接方式对弹箭的阻力系

数和升力系数的影响较小。 阻力系数和升力系数随

着马赫数从亚声速到超声速的变化都呈现先增大后

减小的趋势,并在跨声速达到峰值。 在非定常状态

下,两种卷弧翼弹箭的阻力系数在各马赫数处基本

一致;在跨声速(Ma = 1. 1)处,自由旋转卷弧翼的升

力系数比固定卷弧翼稍大约 1% 。
2. 2. 2. 2　 俯仰力矩系数

两种卷弧翼弹箭(工况 2 和工况 3)的俯仰力矩

系数 Cmy随滚转角 φ 的变化关系如图 7 所示。
本文计算为弹箭滚转一周的气动数据,由图 7

可知,随着滚转角 φ 的变化,俯仰力矩系数基本上

呈周期性变化,呈现 4 个峰、谷值。 在亚、超声速下,
两种卷弧翼弹箭的俯仰力矩系数随滚转角变化在数

值和波幅上基本趋于一致,在跨声速下,有较为明显

的差别,自由旋转卷弧翼的俯仰力矩系数随着滚转

角的变化,波动峰谷值更大,这与其在跨声速下升力

系数比固定卷弧翼稍高 1%相符。

图 7　 俯仰力矩系数随滚转角变化关系

Fig. 7　 Variation of pitching moment coefficient with roll angle

取后 1 / 2 周期的数据平均值作为卷弧翼弹箭的

俯仰力矩系数,表 6 给出了俯仰力矩系数随马赫数

的变化对比结果。

表 6　 俯仰力矩系数结果对比

Tab. 6　 Comparison of pitching moment coefficient results

工况 Ma = 0. 8 Ma = 1. 1 Ma = 1. 3

1 - 1. 172 - 1. 512 - 1. 213

2 - 1. 223 - 1. 494 - 1. 173

3 - 1. 214 - 1. 492 - 1. 174
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　 　 由表 6 可知,在 3 种马赫数下,两种卷弧翼弹箭

的俯仰力矩系数数值上基本相等,与定常计算结果

(工况 1)相比,在 Ma = 0. 8 和 Ma = 1. 3 时有所差

异,最大相对误差约 4% 。
2. 2. 2. 3　 滚转力矩系数

表 3 中的 3 种工况下卷弧翼弹箭的滚转力矩系

数 C l随马赫数 Ma 的变化对比结果见表 7。

表 7　 滚转力矩系数结果对比

Tab. 7　 Comparison of roll moment coefficient results
工况 Ma = 0. 8 Ma = 1. 1 Ma = 1. 3
1 - 0. 021 - 0. 001 0. 018
2 - 0. 129 - 0. 081 - 0. 038
3 - 0. 149 - 0. 098 - 0. 051

定常状态下,卷弧翼弹箭能够产生自诱导滚转

力矩,随着马赫数增加而减小,在 Ma = 1. 1 附近跨

过零点,出现滚转换向现象。 工况 2 和工况 3 非定

常计算的结果趋势也与定常计算相一致,滚转力矩

系数的绝对值随着马赫数的增加而减小。 3 种马赫

数下,自由旋转卷弧翼的滚转力矩系数要比固定卷

弧翼数值上平均要小约 17% 。 从图 5 中也可以看

出,同处背风面的凸面翼,自由旋转卷弧翼翼面低压

区面积更大。
2. 2. 2. 4　 马格努斯力矩系数

两种卷弧翼弹箭(工况 2 和工况 3)的马格努斯

力矩系数 Cmz随滚转角 φ 的变化关系如图 8 所示。

图 8　 马格努斯力矩系数随滚转角变化关系

Fig. 8　 Variation of Magnus moment coefficient with roll angle

同样,取后 1 / 2 周期气动数据的平均值表示卷

弧翼弹箭的马格努斯力矩系数,表 8 给出了马格努

斯力矩系数随马赫数的变化对比结果。

表 8　 马格努斯力矩系数结果对比

Tab. 8　 Comparison of Magnus moment coefficient results

工况 Ma = 0. 8 Ma = 1. 1 Ma = 1. 3

2 0. 005 0. 001 - 0. 054

3 - 0. 065 - 0. 047 - 0. 085

从表 8 中可以看出,虽然两种卷弧翼弹箭的马

格努斯力矩系数都随滚转角呈周期性变化,但自由

旋转卷弧翼弹箭的马格努斯力矩系数数值上更小,
在 Ma = 0. 8 和 Ma = 1. 1 处基本接近于零,相较于固

定卷弧翼,自由旋转卷弧翼的马格努斯效应较小,这
对弹箭的飞行稳定是有利的。 从云图来看,其原因

是固定卷弧翼弹箭在翼、体连接处受黏性影响更大,
气流形成的诱导涡旋强度更强,导致马格努斯效应

较强。

3　 不同差动滚转对气动特性的影响

上述对比分析了两种卷弧翼弹箭的气动特性,
其中自由旋转卷弧翼弹箭的弹体转速为零。 本文考

虑更为真实的工况,即弹体和卷弧翼均存在转速且

大小不同,重点研究翼、体差动滚转角速度对自由旋

转卷弧翼弹箭滚转力矩特性和马格努斯力距特性的

影响。
3. 1　 工况选取

为实现上述目的,这里将计算流场分为 3 个计

算域,如图 9 所示,其中计算域 3 为静止域,计算域

1、2 为动域。
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图 9　 差动滚转模拟示意

Fig. 9　 Differential roll simulation schematic

设置两个动域绕弹箭轴向以指定的转速 n 旋

转:计算域 1 绕轴旋转转速固定为 n1 = 1 r / s,计算

域 2 绕轴旋转速度分别设为 n2 = 3、5、9、11 r / s,从
而使弹身与尾翼产生不同的差动滚转角速度。 选取

差动滚转角速度分别为 Δn = 2、4、8、10 r / s。 计算马

赫数为 Ma = 0. 8、1. 1、1. 3,攻角 α = 4°,其中,Δn 按

照下式计算,即
Δn = n2 - n1 (2)

3. 2　 计算结果分析

3. 2. 1　 滚转力矩特性

自由旋转卷弧翼弹箭滚转力矩系数 C l随马赫

数和差动滚转角速度 Δn 的变化对比结果见表 9 及

图 10 所示。 从表 9 和图 10 中可知,在亚、跨、超声

速下,弹箭的滚转力矩系数数值大小与差动滚转角

速度基本呈线性关系,即随 Δn 的增大而增加,且随

着马赫数的增加,滚转力矩系数绝对值随 Δn 增加

的幅度也变大。
表 9　 滚转力矩系数结果对比

Tab. 9　 Comparison of roll moment coefficient results

Δn / ( r·s - 1) Ma = 0. 8 Ma = 1. 1 Ma = 1. 3
2 - 0. 065 - 0. 033 - 0. 008
4 - 0. 082 - 0. 046 - 0. 016
8 - 0. 121 - 0. 075 - 0. 034

10 - 0. 141 - 0. 089 - 0. 045

图 10　 滚转力矩系数随 Δn 变化关系

Fig. 10　 Rolling moment coefficient varies with Δn

由表 9 可知,在不同差动滚转角速度下,滚转力

矩系数随着马赫数的变化趋势基本一致,随着马赫

数的增加,系数绝对值在降低,且降幅随 Δn 增大而

减小。 在 Δn = 2 r / s 时,滚转力矩系数最大降幅在

Ma =1. 1 至Ma =1. 3 时,达到了 76%;在 Δn =10 r / s,
Ma = 1. 1 至 Ma = 1. 3 时,滚转力矩系数降幅最大,
仅为 49% 。 其原因是由于翼、体连接处由于黏性作

用形成的涡,随着马赫数的增加,涡强度变大,将周

围气流卷入弹体壁面附近,形成涡旋诱导的低压区,
导致滚转力矩系数随着马赫数的增加急剧降低。
3. 2. 2　 马格努斯力矩特性

自由旋转卷弧翼弹箭的马格努斯力矩系数 Cmz

随滚转角 φ 的变化关系如图 11 所示。

图 11　 马格努斯力矩系数随滚转角变化关系

Fig. 11　 Variation of Magnus moment coefficient with roll angle
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从图 11 中可知,马格努斯力矩系数在第 1 个

1 / 4 周期内迅速减小,之后为稳定的周期性变化,呈
现 4 个峰值和 4 个谷值。 随着差动滚转角速度 Δn
的增加,马格努斯力矩系数随滚转角变化的波动幅

度变小,峰值明显降低,在Ma =0. 8 时差别最为显著。
取后 1 / 2 周期的数据平均值作为自由旋转卷弧

翼弹箭的马格努斯力矩系数,表 10 和图 12 给出了

马格努斯力矩系数 Cmz与马赫数 Ma 和差动滚转角

速度 Δn 的变化对比结果。

表 10　 马格努斯力矩系数结果对比

Tab. 10　 Comparison of Magnus moment coefficient results

Δn / ( r·s - 1) Ma = 0. 8 Ma = 1. 1 Ma = 1. 3

2 0. 016 0. 007 - 0. 059

4 0. 017 0. 004 - 0. 058

8 0. 002 - 0. 001 - 0. 057

10 - 0. 007 - 0. 004 - 0. 059

图 12　 马格努斯力矩系数随 Δn 变化关系

Fig. 12　 Magnus moment coefficient varies with Δn

如表 10 所示,马格努斯力矩系数绝对值随马赫

数的增加先减小后增大,在跨声速下达到最低(接
近于 0)。 从 Ma = 0. 8 至 Ma = 1. 1,降幅不明显,而
从 Ma = 1. 1 至 Ma = 1. 3,马格努斯力矩系数绝对值

迅速增大,原因是来流达到超声速后,弹体壁面的黏

性作用增强,引起涡旋急剧增强,气流卷向弹体壁面

附近,进而形成更大的低压区。
由图 12 可知,在亚、跨、超声速下,马格努斯力

矩系数随 Δn 的变化规律基本一致,均呈现先降低

后升高的趋势,且在 Δn = 8 r / s 时绝对值达到最低。
但在 Ma = 0. 8 和 Ma = 1. 1 附近,马格努斯力矩系数

幅值很小,基本在零值附近。

4　 结　 论

1)翼、体连接方式(固定、自由旋转)对卷弧翼

弹箭升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数的影响很

小,但对滚转力矩和马格努斯力矩特性影响显著。

自由旋转卷弧翼弹箭的滚转力矩系数比固定卷弧翼

弹箭滚转力矩系数数值上平均要小约 17% ;自由旋

转卷弧翼弹箭的马格努斯力矩系数也较小,在 Ma =
0. 8 和 Ma = 1. 1 时基本接近于 0。 这表明,自由旋

转卷弧翼弹箭的马格努斯效应较弱,对弹箭的飞行

稳定有利。
2)自由旋转卷弧翼弹箭的滚转力矩系数与翼、

体差动滚转角速度 Δn 基本呈线性关系,而马格努

斯力矩系数与差动滚转角速度 Δn 呈明显的非线性

关系,且在 Δn = 8 r / s 时达到极小值,其幅值随滚转

角 φ 的波动幅度也最小。
3)受弹体壁面黏性作用的影响,来流在卷弧翼

与弹身连接处会产生诱导涡,且随着马赫数的增加,
涡强度急剧增大,从而造成滚转力矩系数急剧减小

和马格努斯力矩系数急剧增大,这些都对卷弧翼弹

箭的气动特性影响较大,在气动、弹道设计时须予以

着重考虑。
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封面图片说明

2023 年 12 期封面图片来自论文“爪式氢气循环泵高密封型转子及瞬态流动特性”,是中国石油大

学(华东)特种流体机械实验室王君教授课题组提出的一种用于质子交换膜燃料电池氢气循环系统的

高密封型齿轮爪式氢气循环泵。 爪式压缩机具有结构紧凑、干式无油和可靠性高等显著优点,是最具潜

力的氢气循环泵泵型。 但传统爪式氢气循环泵转子间采用点与点的啮合方式,导致氢气在此处产生严

重的泄漏,降低泵的容积效率,制约爪式氢气循环泵的发展。 为减小爪式转子间的气体泄漏、提高泵的

容积效率,本研究采用圆弧、高次曲线及其共轭曲线代替传统爪式转子的节圆型线,提出一种爪式转子

间的新型曲折型啮合结构,进而构建一种新型高密封型齿轮爪式转子,有效解决了爪式转子间的气体泄

漏问题。 同时,建立新型齿轮爪式转子的几何模型,推导其截面型线方程。 在工作过程中,对具有复杂

几何边界的爪式氢气循环泵的内部气体的非定常流动进行数值模拟,对比分析了传统泵和新型泵工作

腔内部的压力分布和瞬态流动特征;搭建了爪式氢气循环泵性能实验平台,验证了数值模拟结果的准确

性。 结果表明,相比于传统爪式转子,在压缩和排气过程中新型齿轮爪式转子间气体泄漏速度减小了

31. 42%和 33. 09% ,容积效率提高了 10. 92% 。

(图文提供:潘诗洋,任纯吉,王君,赵鑫,辛远杰,王增丽,崔冬. 中国石油大学(华东) 新能源学院)
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