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摘　要：采用数值计算方法研究了超高速弹丸的气动流场特性，重点分析了弹丸再入段的气动流场特
性。利用风洞试验数据验证了Ｓ－Ａ和ｋ－ωＳＳＴ湍流模型的预测精度，计算结果表明，在法向力预测上，两种
湍流模型的预测精度较高，均在 ２％以内。在轴向力预测上，Ｓ－Ａ湍流模型的预测精度较高，误差约为
４６％。当弹丸以大攻角再入时，弹丸横流效应较为明显，迎风面由于激波作用使得弹丸表面压力急剧增大，
而背风面形成脱落的大尺度流向涡结构，导致压力减小，其中，迎风面的压力增大对弹丸气动系数影响更大。

大攻角下的弹丸气动阻力和升力系数呈现明显的非线性，阻力系数明显增大，而且弹丸的静稳定裕度也急剧

降低，使得弹丸的收敛特性变差，这是引起弹丸再入段速度衰减的主要原因。
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　　电磁发射超高速弹丸是指利用电磁能技术发
射一体化弹丸至超高速状态，其具有初速高（可

达６Ｍａ以上）、射程远（可达２００ｋｍ以上）、威力
大以及发射能量精确可调等优势，是一种先进的

动能杀伤武器［１－３］。作为大空域飞行的超高速弹

丸，其气动减阻以及飞行稳定特性是关键，值得深

入研究。随着计算流体力学的发展，采用数值方

法计算超高速弹丸的气动力及力矩逐渐被国内外

学者普遍接受，成为研究弹丸气动特性的重要

手段［４－９］。

相对于传统的低速弹丸，超高速弹丸的飞行

空域和速域范围较大，几乎覆盖了大气层的不同

层段，涉及稠密大气层减阻、稀薄气体效应以及黏

性干扰效应等气动现象，使得超高速弹丸气动力、

力矩以及压心变化较大，存在大空域气动减阻、气

动热防护和飞行稳定性等诸多问题。近年来，国

内南京理工大学等［９－１０］单位开展了超高速弹丸

的气动特性研究，重点分析了弹丸的气动力和气

动热特性，但缺乏对弹丸再入飞行段大攻角下的

气动特性分析。其他研究单位也较少涉及这一方

面的研究。

本文以电磁发射超高速弹丸为研究对象，采
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用雷诺平均数值方法计算了超高速弹丸的三维气

动流场，并通过风洞试验数据验证了数值计算精

度。重点分析了超高速弹丸再入段大攻角下的气

动特性，得到了弹丸的非线性气动参数，为超高速

弹丸再入段飞行稳定性研究提供了气动数据，也

为弹丸外形设计提供了参考。

１　数值仿真方法

１．１　控制方程

不考虑体积力，采用 Ｆａｖｒｅ平均定常张量形
式的Ｎ－Ｓ方程为：
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式中：ρ、ｕｉ、Ｈ是气体密度、速度和总焓；热流 ｑｉ＝

－κＴｘｉ
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δｉｊ，黏性系数 μ

根据Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式求解；比热比 γ和热导率 κ
视为常数。对上述控制方程进行联立耦合求解，

其中，雷诺应力项通过湍流模型进行封闭。

１．２　湍流模型

对于弹丸的外部流场计算，最为常用的湍流

模型是Ｓ－Ａ（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）单方程模型，详细
的模型说明可见文献［１１］。但是Ｓ－Ａ湍流模型
在预测分离流方面误差较大，石磊等［１２］对比分析

了Ｓ－Ａ和ｋ－ωＳＳＴ湍流模型在预测高速旋转
弹丸气动特性的精度，指出 ＳＳＴ湍流模型在可压
缩分离流预测方面优于 Ｓ－Ａ模型。ＳＳＴ湍流模
型适合用于高速流动和由于逆压梯度造成的分流

流动［１３］，并得到了广泛的应用［９，１４］，有关 ｋ－ω
ＳＳＴ湍流模型的详细说明可见文献［１５］。本文拟
采用这两种湍流模型计算超高速弹丸的三维流

场，并将计算结果与风洞试验进行对比，同时，采

用ｋ－ωＳＳＴ湍流模型计算超高速弹丸再入段大
攻角下的气动流场。

１．３　计算模型及网格

为减小气动阻力，采用无翼式布局，流线型外

形，见图１。以弹丸总长Ｌ为特征长度，弹丸长细
比约为７，尾翼呈“×”型结构，翼厚度为２ｍｍ，斜
置安装于弹丸底部。由于尾翼斜置的原因，使得

弹丸并不完全对称，因此，建立了三维全弹模型，

同时考虑超声速来流，前场流场区域为０５倍弹
长，后场区域为３倍弹长，径向为１５倍弹长。采
用ＩＣＥＭＣＦＤ软件进行网格划分，在弹丸和尾翼
壁面处进行网格加密处理，保证壁面 ｙ＋值位于
３０～３５之间，网格过渡比为１２，如图１所示。

（ａ）计算模型及对称面网格
（ａ）Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｇｒｉｄｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

（ｂ）三维网格结构
（ｂ）Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｇｒｉｄ

　　（ｃ）尾部剖面网格
（ｃ）Ｔａｉｌｓｅｃｔｉｏｎｇｒｉｄ

图１　计算模型及网格示意图
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｇｒｉｄｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

利用有限体积法、基于隐式方法数值求解定

常的Ｎ－Ｓ方程，空间上采用二阶迎风格式进行
离散，采用ＡＵＳＭ＋通量分裂格式，弹丸和弹翼表
面采用无滑移的绝热壁面条件，在来流入口、出口

以及周向边界上均采用压力远场边界条件。整个

计算工况见表 １。基准工况的大气压力为
１０１３２５Ｐａ，温度为２８８１５Ｋ，再入工况可取１２ｋｍ
海拔高度的大气参数，大气压力为１９３９９Ｐａ，温
度为２１６６５Ｋ。

表１　计算工况
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｃａｓｅｓ

计算工况 马赫数 攻角范围／（°） 湍流模型

基准工况 ４ ０～１５
Ｓ－Ａ湍流模型
ＳＳＴ湍流模型

再入工况 ２ ３～３０ ＳＳＴ湍流模型

２　计算结果分析

２．１　数值验证

２．１．１　网格无关性验证
为验证计算网格无关性，在现有模型基础上

·３９·
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划分了３套不同数量的网格，网格加密方式相同，
在弹体壁面附近进行网格加密，粗网格数量为

１６０万，最小网格尺寸为００５ｍｍ，最大网格尺寸
为４ｍｍ；适中网格数量为２６０万，最小网格尺寸
为００２ｍｍ，最大网格尺寸为１５ｍｍ；精细网格
数量为３３０万，最小网格尺寸为００１ｍｍ，最大网
格尺寸为１ｍｍ。数值计算结果可见表２，升力系
数的相对误差较小。俯仰力矩系数的相对误差从

２１０万加密到３３０万时计算结果相差００６％，这
说明网格影响趋于收敛，本文选用适中网格数量

满足计算要求。

表２　网格无关性数值验证
Ｔａｂ．２　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ

项目
法向力系数Ｃｎ 俯仰力矩系数Ｃｍ

Ｓ－Ａ ＳＳＴ Ｓ－Ａ ＳＳＴ

粗网格 ０．３７３２ ０．３７３２ ０．０４８７０ ０．０４８４９

适中网格 ０．３７３０ ０．３７３０ ０．０４８８８ ０．０４８８８

精细网格 ０．３７３１ ０．３７３０ ０．０４８９１ ０．０４８８９

相对误差 ≤０．０５％ ＜０．０６％

２．１．２　数值结果试验验证
采用风洞试验数据验证数值仿真结果，

图２～４显示了数值计算和风洞试验的对比结果，
分别对比了高马赫数下 Ｓ－Ａ和ｋ－ωＳＳＴ湍流模
型的预测精度。可看出，法向力系数和俯仰力矩

系数吻合较好，最大误差为１８％。同时两种湍
流模型的预测精度相当。相对于 Ｓ－Ａ湍流模
型，ｋ－ωＳＳＴ湍流模型的最大误差为１７％，略高
于Ｓ－Ａ模型的预测精度，这是因为法向力系数
与俯仰力矩系数主要由气体压差产生，黏性项贡

献较小，而两种湍流模型对压力项预测精度较高，

所以误差较小。

针对轴向力系数，两种湍流模型的预测精

度较低，尤其是ｋ－ωＳＳＴ湍流模型，最大误差达
到 １４％，而 Ｓ－Ａ湍流模型的最大误差为
４７％。这是由于相对于法向力系数，轴向力系
数的黏性项贡献较大，而湍流涡黏模型在预测

湍流黏性项方面的误差较大，使得计算结果偏

差较大。而Ｓ－Ａ模型在计算外流场方面具有优
势，因此得到了广泛的应用。但 ｋ－ωＳＳＴ模型
在计算分离流方面更具有优势［１２－１５］。因此，本

文在基准工况下采用 Ｓ－Ａ模型；在再入工况
下，由于弹丸攻角较大，会产生分离流，采用 ｋ－

图２　轴向力系数随攻角变化曲线（Ｍａ＝４）
Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆａｘｉａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ（Ｍａ＝４）

ωＳＳＴ湍流模型进行计算。

图３　法向力系数随攻角变化曲线（Ｍａ＝４）
Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ（Ｍａ＝４）

２．２　基准工况气动分析

采用 Ｓ－Ａ湍流模型的计算结果分析了弹
丸气动流场特性。图 ５显示了攻角 ３°工况下，
不同截面的流场压力分布云图。图 ５（ａ）表示
０°截面，即弹体的铅垂面，图 ５（ｂ）表示 ４５°截
面，即绕弹中心轴旋转４５°的截面。来流在弹体
头部以及弹翼前缘形成脱体激波，但由于弹丸

钝角较小，脱体激波距离较小。激波向周围空

间延伸，且强度逐渐降低。针对高马赫数来流

工况，来流激波角较小，使得激波后的气流贴近

物体壁面。气流经过弹丸底部先膨胀后压缩，

即底部流场除了由于高速气流引射作用形成的

低压回流区外，还会形成再压缩波或激波，流场

总压进一步损失。

·４９·



　第１期 冯军红，等：电磁发射超高速弹丸气动特性数值分析

图４　俯仰力矩系数随攻角变化曲线（Ｍａ＝４）
Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ（Ｍａ＝４）

（ａ）０°截面
（ａ）０°ｓｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）４５°截面
（ｂ）４５°ｓｅｃｔｉｏｎ

图５　不同截面的流场压力分布云图（基准工况）
Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｓ

（ｂａｓｅｃａｓｅ）

对于超高速弹丸，气动阻力主要由三部分组成，即

摩擦阻力、波系阻力以及底部阻力。从图５中可
清楚看出波系阻力和底部阻力的产生机理。波系

阻力主要是由于气流经过激波后总压损失，而底

部阻力是由于弹丸底部低压造成的。图６显示了
不同攻角下升力系数和阻力系数的变化曲线。升

力系数随攻角接近于线性增长，而阻力系数随攻

角的增长规律呈非线性。

图７显示了弹丸压心系数和升阻比随攻角的
变化曲线。随攻角的逐渐增大，弹丸的压心系数逐

图６　升力系数和阻力系数随攻角变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｌｉｆｔａｎｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图７　压心系数和升阻比随攻角变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｅｎｔｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄ

ｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

渐变小，说明弹丸的静稳定裕度降低，在大攻角下，

弹丸的稳定性变差，不利于弹丸姿态收敛。此外，

升阻比随攻角先增大后减小，从图６也可看出，升
力系数和阻力系数增长趋势不同，在大攻角下，阻

力系数增长更快，而升力系数相对较慢，导致升阻

比增长逐渐变小，存在极值，针对本文研究的弹丸，

在Ｍａ＝４工况下，攻角在１２°左右，升阻比达到最
大值。这是因为在大攻角下，气体流动分离导致诱

导阻力急剧增大，使得总阻力增大，最终导致升阻

比达到极值，这也符合升阻比变化规律。

２．３　再入工况气动分析

重点分析了再入工况下弹丸在大攻角下的气

动特性。图８显示了攻角２５°下，不同截面的流
场压力分布云图（图８（ａ）和图８（ｂ）的截面定义
与图５相同）。大攻角下，气体横向效应比较明
显，弹丸迎风面这一侧的激波强度较大，激波后的

·５９·
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静压急剧增大，而弹丸的背风面由于气流的分离

作用使得压力逐渐减小。相对于低攻角工况，流

场的波系结构对弹丸的影响比重较大，使得弹丸

的气动阻力和升力均增大。

（ａ）０°截面
（ａ）０°ｓｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）４５°截面
（ｂ）４５°ｓｅｃｔｉｏｎ

图８　不同截面的流场压力分布云图（再入工况）
Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｓ

（ｒｅｅｎｔｒｙｃａｓｅ）

图９对比了攻角３°和攻角２５°两种工况下的
底部流场结构。在小攻角下，弹丸来流边界层未

发生分离现象，底部回流区相对对称，而在大攻角

下，由于弹丸背风面的边界层分离与再附作用，使

得来流较为复杂，回流区呈现更为复杂的形态，存

在滑移线，形成剪切层。这些流场形态均会影响

弹丸的气动特性和飞行稳定性。

（ａ）３°攻角
（ａ）３°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

由于弹丸在大攻角下横流效应明显，这里详

细分析了流向截面的压力分布和流向涡结构分

布。图１０显示了靠近弹丸尾部流向截面的压力

（ｂ）２５°攻角
（ｂ）２５°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图９　弹丸底部流场速度分布云图
Ｆｉｇ．９　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｔｔｈｅ

ｂａｓｅｏｆｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ

图１０　流向截面的压力分布云图（再入工况）
Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｓｅｃｔｉｏｎ

（ｒｅｅｎｔｒｙｃａｓｅ）

分布云图，可明显看出经过激波后的流场压力突

增，类似于乘波结构，而在弹丸的背风面，由于分

离作用弹丸表面压力较小，使得弹丸上下压差较

大，形成气动升力。图１１对比了不同攻角下的流
向涡结构，重点分析横流绕过弹丸表面后，在背风

面的气流形态，可看出，在小攻角下，气体横向流

速较小，基本贴体流动；而在大攻角下，横向气流

绕过弹体后形成脱落涡结构及一对清晰的流向

涡，流向涡导致弹丸背风面形成低压回流区，使得

压力降低。由此可知，大攻角下弹丸的迎风面气

动流场类似于乘波结构，弹丸的背风面流场类似

于低压脱落涡结构。这两种流场机理均对弹丸的

气动特性存在影响。

为进一步分析这两种机理对弹丸气动特性的

影响效果，分析了弹丸表面的压力系数变化规律，

如图１２所示。气流经过弹丸头部后，由于激波作
用，压力系数急剧降低，随后流经迎风面的气流压

力系数逐渐减小，而背风面的气流压力系数变化

较小，在靠近尾翼处，由于尾翼的影响，使得压力

系数产生突变。对比不同攻角的压力系数变化，

可看出，随攻角的增大，迎风面的压力系数变化较

大，而背风面的压力系数变化相对较小，这说明迎

·６９·
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（ａ）３°攻角
（ａ）３°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

（ｂ）２５°攻角
（ｂ）２５°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图１１　不同攻角流向截面的流向涡分布云图
Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｏｒｔｅｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｓｅｃｔｉｏｎｓ

图１２　弹丸表面压力系数流向变化曲线
Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｏｎｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓｕｒｆａｃｅ

风面的波系结构、流场特性对弹丸的气动特性影

响更为显著。

图１３显示了再入工况下（Ｍａ＝２）弹丸阻力
系数和压心系数随攻角变化曲线。随着弹丸攻角

的增大，阻力系数迅速增大，尤其是攻角大于１５°

后，弹丸的阻力系数增长较快，这说明了大攻角下

阻力系数的非线性特性。同时，弹丸的压心系数

也逐渐减小，当攻角大于１５°后，由于弹丸压心系
数的前移，使得静稳定裕度降低了４５％，这说明
再入工况下，弹丸的再入攻角较大，使得弹丸气动

阻力迅速增大，静稳定裕度急剧降低，弹丸的姿态

收敛较慢，从而使弹丸再入段的速度衰减较大。

图１３　阻力系数和压心系数随攻角变化曲线
（再入工况）

Ｆｉｇ．１３　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｅｎｔｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｃｈａｎｇｅｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ（ｒｅｅｎｔｒｙｃａｓｅ）

弹丸的阻力系数是攻角的偶函数，略去四阶

以上微分项，可写为：

ＣＤ＝ＣＤ０＋
２ＣＤ
２α２

α２ （４）

式中，ＣＤ０是弹丸零升阻力，
２ＣＤ
２α２

α２是阻力系数随

攻角变化的二阶项。这里分析大攻角下阻力二阶

项对阻力系数的贡献率，采用一阶差分进行简单

评估，计算公式为：

ΔＣＤ
２

Δα２
＝
ΔＣＤｊ－ΔＣＤ（ｊ－１）
Δαｊ－Δαｊ－１

（５）

式中，ΔＣＤ＝（ＣＤｊ－ＣＤ（ｊ－１））／（αｊ－αｊ－１），Δα＝αｊ－
αｊ－１。计算结果见表３。初步评估在大攻角工况
下，弹丸的阻力二阶项是小攻角的２倍，这说明在
大攻角下，阻力系数二阶项或诱导阻力是弹丸气

动阻力的主要组成部分。

弹丸升力系数是攻角的奇函数，略去高阶项，

可得：

ＣＬ＝ＣαＬα （６）
可采用一阶差分格式评估弹丸气动升力的非

线性特性。计算公式为：

ΔＣＬ
Δα
＝
ＣＬｊ－ＣＬ（ｊ－１）
αｊ－αｊ－１

（７）

计算结果可见表 ３。在小攻角工况下，

·７９·
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ΔＣＬ／Δα的值较小，且基本相同，这说明升力系数
随攻角的线性变化特性；在大攻角下，ΔＣＬ／Δα的
值是小攻角的２倍，这说明一阶线性近似误差较
大，而且随着攻角的逐渐增大，ΔＣＬ／Δα值逐渐增
大，这说明大攻角下弹丸升力系数的非线性特性，

高阶项的比重逐渐增大，需要引入更高阶量才能

更为准确地计算气动参数。

表３　气动系数与攻角的差分量
Ｔａｂ．３　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｎｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

工况 ΔＣＤ
２／Δα２ ΔＣＬ／Δα

小攻角工况 ０．００３０５ ０．０６７

大攻角工况 ０．００６２２ ０．１３７

３　结论

采用数值计算方法研究了超高速弹丸的气动

流场特性。利用风洞试验数据对比了两种湍流模

型对超高速弹丸气动数据的预测能力，计算结果

表明两种湍流模型在计算法向力和俯仰力矩系数

等方面的预测精度较高，可达到２％以内，而在阻
力系数预测方面，精度较差，Ｓ－Ａ湍流模型的预
测精度达到４６％，而ｋ－ωＳＳＴ湍流模型的预测
精度达到１４％，这说明 Ｓ－Ａ湍流模型在预测弹
丸外流场特性方面具有较高的精度，这与先前的

研究结果一致。

分析了弹丸的底部和横向流场分布特性。相

对于小攻角的气动流场，大攻角的弹丸底部流场

更为复杂，回流区存在滑移线等非定常流场结构。

大攻角下的弹丸横流效应更为明显，使得高速流

场在弹丸背风面形成对称的脱落流向涡，这些流

向涡导致弹丸背风面的压力降低。在迎风面，激

波效应较为明显，激波后压力急剧增大，类似于乘

波结构，而迎风面的压力变化对弹丸的气动阻力

和升力特性贡献作用更大。

最后，分析了弹丸气动非线性特性，在大攻角

下，弹丸的气动升力和阻力系数呈现明显的非线

性特性，阻力系数明显增大，而且弹丸的静稳定裕

度也急剧降低，使得弹丸的收敛特性变差，这是引

起弹丸再入段速度衰减的主要原因。
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