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摘　要：为研究扭曲尾翼对飞行器气动特性的影响，引入扭曲率与平均攻角来表示尾翼的几何特征，通
过求解旋转坐标系下的定常状态Ｎ－Ｓ方程，对十字型布局扭曲尾翼飞行器气动特性进行了数值仿真。结果
表明：扭曲尾翼可以增加飞行器的滚转力矩和平衡转速，其平衡转速与扭曲率呈正比关系；随着扭曲率的增

大，扭曲尾翼飞行器未转动时的阻力系数增大、平衡转速时阻力系数减小；在临界扭曲率以内，随着扭曲率的

增加，飞行器平衡转速时翼面压力分布得到了有效改善，研究结果对于飞行器的气动构型设计及其飞行稳定

性分析具有参考价值。
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　　小型飞行器具有智能化程度高、灵活性强等
特点，在战争中应用越来越广泛［１］。航空炸弹、

掠飞导弹等小型飞行器可以边飞行、边高速旋转，

敏感器对前侧方进行区域探测扫描，一旦探测到

装甲目标，可从上方将其击毁［２］。研究表明，掠

飞飞行器允许存在一定的瞄准、散布和误差范

围，相较于普通炮弹扫描系统能够将杀伤效费比

提高一倍，根据此原理美军 １２０ｍｍ主战火炮
ＸＭ９４３末敏弹已定型［３］。飞行器为了满足稳态

扫描的战技要求，不遗漏扫描目标，要求其飞行速

度与转速在数值上必须满足一定的匹配关系［４］。

由于尾翼设计可赋予飞行器特定的转速，所以能

否利用尾翼结构实现飞行器的高速旋转对于飞行

器实现战技目标的意义较大。

常见赋予飞行器滚转速度的尾翼有斜置翼、

斜切翼、卷弧翼、栅格翼等，可提高飞行器的稳定

性，减小射击散布，但在使飞行器高速旋转上表现

不佳［５－７］。文献［８－１０］提出螺旋桨的桨叶是一
种沿径向扭曲的高速转动的机翼，可为直升机等

提供升力，并重点研究螺旋桨叶拉力或推力及减

噪等特性，但应用螺旋桨赋予飞行器高转速的方

法未见有研究。文献［１１－１２］运用数值计算方
法进行翼面、翼身组合体气动仿真，得到气动特

性变化规律，证明数值计算方法的准确性。

参考螺旋桨桨叶结构特点，为提升飞行器的

滚转特性，提出扭曲尾翼翼型，并给出表达扭曲尾

翼的几何特征量。通过计算旋转坐标系下的Ｎ－
Ｓ方程对不同扭曲尾翼飞行器模型气动特性进行
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仿真，得到扭曲尾翼对飞行器平衡转速的提升机

理，给出飞行器平衡转速、气动特性随尾翼结构

的变化规律，并通过与飞行器平衡转速的理论计

算值相比较，进一步验证了数值模拟的正确性。

１　飞行器扭曲尾翼几何结构

图１为十字型布局的扭曲尾翼飞行器。扭曲
尾翼的几何结构特点为随着翼展的延伸，尾翼处

的安装角逐渐增大，整体呈现扭曲的特征。

图１　扭曲尾翼十字形布局飞行器模型
Ｆｉｇ．１　Ｃｒｕｃｉｆｏｒｍｌａｙｏｕｔｔｗｉｓｔｆｉｎｖｅｈｉｃｌｅｍｏｄｅｌ

图２为扭曲翼的几何模型，取上翼面后缘所
对应的中心点为坐标原点，弹体中心轴线为ｘ轴，
翼面后缘为ｙ轴建立坐标系。

图２　扭曲尾翼几何模型
Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｏｆｔｗｉｓｔｅｄｆｉｎ

引入扭曲率Ｋ（ｙ）和平均攻角εｍ表示尾翼的
几何特征，定义如下：扭曲率 Ｋ（ｙ）表征沿翼展延
伸方向尾翼面的扭曲程度，将安装角 δ（ｙ）对翼展
ｙ求偏导，得到扭曲率为

Ｋ（ｙ）＝δ（ｙ）／ｙ （１）
平均攻角εｍ的正弦值等于扭曲尾翼在 ＹＯＺ

平面上的投影面积与尾翼侧表面积的比值，是扭

曲尾翼与斜置平板尾翼相对比的重要参考量，即

εｍ＝ａｒｃｓｉｎ（Ｓ１／Ｓｗ） （２）
其中：Ｓ１为尾翼面在垂直于弹轴平面上的投影面
积，Ｓｗ为翼面的侧表面积。

２　数值仿真方法

数值仿真方法能有效模拟气体的流动，更直

观反应改变尾翼尺寸影响飞行器气动特性的

机理。

２．１　旋转坐标系模型

旋转坐标系通过赋予流体绕轴的转动，可对

模型的定转速强迫转动有效模拟［１３］。此方法将

非定常运动转化为定常计算，避免了非定常计算

所需的网格数目多、计算机资源大、计算时间长

等缺点。通过以下关系将速度从静止坐标系转化

为旋转坐标系：

ｖｒ＝ｖ－ｕｒ （３）
式（３）中ｖｒ为相对速度，ｖ为绝对速度，ｕｒ为牵连
速度。通过旋转坐标系求解模型不同转速条件下

的滚转力矩系数，插值得出滚转力矩系数为零时

的转速，即为模型的平衡转速。

２．２　控制方程

计算采取旋转坐标系下雷诺平均 Ｎ－Ｓ
方程：


ｔΩＷｄΩ＋ｓＦｎｄｓ＝

１
ＲｅｓＦｖｎｄｓ （４）

式中：Ω为三维控制体，Ｗ为守恒变量，Ｆ为对流
通量，Ｆｖ是粘性通量，ｎ是控制体边界曲面的外
法线方向。该方程增加了离心力和科里奥利力的

影响，将问题转化为定常流动问题。

采用有限体积法对空间进行离散，采取基于密

度的隐式耦合算法，由于旋转坐标系将非定常流动

转为定常流，故时间项采用定常方法，离散格式采

用二阶迎风通量差分分离格式。湍流模型采用具

有更高可信度和精度的ＲＮＧｋ－ε模型，在壁面附
近区域用标准壁面函数，其优点是可以保持雷诺数

应力与真实湍流一致，对旋流、带方向压强梯度的

边界层流和分离流的模拟结果更符合真实情况，湍

流脉动动能ｋ与湍流耗散率ε均采用具有更高精
度的二阶格式，为加速运算的收敛，先采取一阶格

式运算，收敛后改用二阶格式继续运算。

远场入口边界采用压力远场，设置来流值，远

场周向边界采用自由流条件，避免流场在边界反

射影响到内部流场。弹体边界采用无滑移边界条

件，壁面采用运动方式，运动为旋转方法，旋转轴

为弹轴，壁面与内部运动区相关联。

２．３　网格划分

网格划分采用六面体全结构化网格，为得到

准确的翼面气动力特性，使用 Ｏ型拓扑结构对弹
体周围加密。弹体直径为 Ｄ，则远场区域径向为
２４Ｄ，前方远场为２８Ｄ，后方远场３６Ｄ。划分网格
数目为１３０万。网格划分如图３所示。

·０２·
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图３　流体区域网格划分
Ｆｉｇ．３　Ｆｌｕｉｄｄｏｍａｉｎｍｅｓｈ

２．４　算法验证

通过旋转坐标系对弹体赋予一定转速，可采用

定常方法对弹体滚转阻尼力矩系数Ｃ１ｐ进行有效模
拟。模型选取美国阿诺德工程发展中心风洞实验

的标准模型ＢａｓｉｃＦｉｎｎｅｒＭｏｄｅｌ，模型代号ＢＦＭ，模
型尺寸弹身直径Ｄ为１０ｍｍ，弹长为１０Ｄ，锥形头部
角度２０°，翼展３Ｄ，弦长为Ｄ，翼宽０．０８Ｄ，质心距离
弹头部６．１Ｄ，滚转角速度１８８．５ｒａｄ／ｓ，求解滚转力
矩系数，进行算法的有效性验证。将仿真数据与风

洞实验数据相比较，采用 Ｊｅｎｋｅ的风洞实验 Ｍａ＝
２．５的数据，和 Ｒｗｇａｎ得到的 Ｍａ＝４．１实验数
据［１４－１５］。计算结果如图４所示。

图４　数值仿真结果验证
Ｆｉｇ．４　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

结果表明：随着攻角的增大，滚转阻尼力矩系

数增大；在Ｍａ＝２．５时数值计算结果与实验值拟
合较好，相对误差在攻角为零时最大为７．２％；在
Ｍａ＝４．１时仿真结果能准确地表达出滚转阻尼
力矩系数随攻角的变化趋势。验证计算流体力学

（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）算法求解弹
丸滚转特性可行性，其中在马赫数较小时有更高

准确度。

３　计算结果分析

已知：尾翼翼展为２．８２Ｄ，宽度为０．３６Ｄ，平
均攻角为 １３°，来流速度 Ｍａ为 １．５，攻角 δ为
０°，远场温度为３００Ｋ，不同模型的扭曲率如表１

所示。

表１　不同模型扭曲率
Ｔａｂ．１　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓｏｆｔｗｉｓｔｒａｔｅ

模型 Ｆ１ Ｆ２ Ｆ３ Ｆ４ Ｆ５

扭曲率

（°）／ｍｍ
０ ０．０２８ ０．０５５ ０．０８３ ０．１１０

　　表１为保持模型尾翼的平均攻角１３°不变的
条件，随着模型序号的增加，尾翼的扭曲率依次增

大，这样可研究在平均攻角保持不变的条件下，尾

翼扭曲率对模型气动特性影响。另外模型 Ｆ６为
偏置角度为１５°扭曲率为０的平板尾翼模型，Ｆ６
的平衡转速与Ｆ５相近，可研究在平衡转速相近的
条件时扭曲尾翼引起的模型气动特性变化。

３．１　气动特性

３．１．１　阻力系数
图５为飞行器在一定条件时，阻力系数Ｃｄ随

尾翼扭曲率的变化规律。由图可知：初始时刻飞

行器转速为零时，阻力系数随着扭曲率的增加而

增大；飞行器在自由飞行状态达到平衡转速时，阻

力系数随扭曲率的增加而减小，但变化不大；平板

尾翼模型Ｆ６与扭曲尾翼 Ｆ５平衡转速接近，模型
Ｆ６的阻力系数明显大于模型 Ｆ５，这说明平均攻
角为１３°的扭曲尾翼可以达到平均攻角为１５°的
平板尾翼的转速效果。

图５　阻力系数随Ｋ的变化关系
Ｆｉｇ．５　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄＫ

这是由于攻角较小时，翼面的阻力系数、升

力系数与翼面攻角呈线性关系，而随着攻角的增

加，翼面在临界攻角时出现失速现象，阻力系数急

剧增加，气动特性不再呈线性关系［１６］。飞行器为

转速零时，扭曲尾翼扭曲率的增大，引起翼梢处的

安装角过大，导致失速现象明显，而使翼面阻力系

数急剧增大；飞行器达到平衡转速时，扭曲尾翼的

实际攻角很小，位于失速攻角内，所以飞行器阻力

系数变化不大。

·１２·
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３．１．２　滚转力矩系数
图６为不同扭曲尾翼飞行器初始滚转力矩系

数ＣＩ随扭曲率的变化曲线，由图可知随着扭曲率
的增加滚转力矩系数增大，但增加幅度减小，呈现

非线性关系。这是由于尾翼的扭曲率增大，使翼

面靠近翼梢处的安装角增加，翼面上升力外移，在

相同的平均攻角条件下能提供更大的滚转力矩；

但随着扭曲率继续增加，尾翼的翼梢处超过临界

攻角，升力系数与攻角不再呈线性关系，所以滚转

力矩系数增幅减缓，不再呈现线性关系。

图６　ω＝０ｒａｄ／ｓ滚转力矩系数随扭曲率的变化曲线
Ｆｉｇ．６　 Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｏｆｒｏｌｌｉｎｇｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｗｉｓｔｒａｔｅｗｈｅｎω＝０

３．２　平衡转速

通过旋转坐标系赋予模型不同转速，求解滚

转力矩系数，当滚转力矩系数为零时的转速，即为

模型的平衡转速。

图７为Ｍａ＝１．５时赋予模型Ｆ１顺时针的转
速，在不同滚转速度时尾翼处截面的等压线图。

从弹尾向弹头方向看，尾翼左翼面为迎风面，右侧

为背风面。图７（ａ）为飞行器转速为０时等压线
图，尾翼迎风面处为高压区，压力沿翼面分布均

匀，在较远处存在压强突变面；尾翼背风面为低压

区，可知此时飞行器滚转力矩最大。图７（ｂ）是转
速为８０ｒａｄ／ｓ时等压线图，翼面两侧仍存在较大
压力差，但迎风面上压强峰值在减小，而背风面压

强逐渐增大，与图７（ａ）比较，压强突变面消失。
图７（ｃ）为转速提升至１６０ｒａｄ／ｓ时等压线图，与图
７（ａ）对比发现，由于转速的提升，高压区出现在
背风面，紧邻翼面两侧压强差不大，此时尾翼大致

处于静平衡状态。这种现象存在是由于尾翼面的

实际攻角决定的。飞行器转速为零时尾翼面的攻

角即为安装角，此时翼面攻角较大，气流流过时产

生较大压力差；而随着转速的提升，尾翼面产生的

诱导攻角不断增加，诱导攻角与翼面安装角相抵消

导致实际攻角减小，所以翼面两侧压力分布改变。

图８为模型Ｆ５赋予顺时针转速时尾翼处截
面等压线图。由图可知压强变化规律大体与图７
相似，都是随着转速的提升，迎风面处压强减小背

风面压强不断增加，但仍有不同点如下：①转速为
零时，模型Ｆ５临近翼面处压强沿翼展分布差别很
大，而模型Ｆ１分布较均匀，随着转速的提升模型
Ｆ５贴近翼面处压强沿翼展分布趋于均匀，而模型
Ｆ１相反；②相同转速时，模型Ｆ５在翼梢迎风面附
近的压强始终大于模型Ｆ１，在翼根附近区域模型
Ｆ５压强小于模型 Ｆ１；③相同速度时，模型 Ｆ５底
部压强大于模型 Ｆ１。这是由于扭曲翼面安装角
沿翼展分布改变，且扭曲率越高，安装角分布沿翼

展的差异越大。而由转速产生的诱导攻角分布不

变，因此不同模型的诱导攻角与安装角抵消后的

实际攻角改变，所以气流流过翼面时压强分布也

随着改变，由图也就直观解释了扭曲率增大会引

起飞行器滚转力矩系数的增加。

　　图９为赋予模型相应转速时，得到的滚转力
矩系数。由图中可得：滚转力矩系数与转速近似

为线性关系，随着飞行器的转速的提升而减小；在

改变模型的扭曲率时，这种线性关系仍然存在；当

转速在一定值时，滚转力矩系数减小到零，这个转

速值即为飞行器的平衡转速。这是因为随着飞行

器转速的提升，飞行器圆柱部摩擦阻尼力矩和尾

翼处滚转阻尼力矩逐渐增大抵消掉扭曲尾翼安装

角引起的滚转力矩，最终模型达到滚转力矩系数

为零的平衡状态。

对图９曲线进行插值，可得到飞行器的平衡
转速。为检验插值所得结果的正确性，将插值

结果赋予模型进行数值模拟验证。当 Ｆ１转速
为１４５ｒａｄ／ｓ和 Ｆ５转速为１６７ｒａｄ／ｓ时，所得飞行
器滚转力矩系数分别为０．０００３与 －０．０００５，结
果接近为零。验证插值结果即为飞行器平衡

转速。

根据飞行器受力分析，建立四自由度刚体运

动方程，运用理论计算方法可得到弹道诸元随时

间的变化关系，可求解出转速的变化规律［１７］。图

１０为ＣＦＤ插值所得平衡转速与理论计算值对比，
并对结果进行线性拟合。由图可知，平衡转速时

数值仿真结果与理论计算结果相差不大，最大误

差在扭曲率为０．１１０３°／ｍｍ时，误差为２．８％，理
论计算值与数值计算值吻合性较好，验证了数值

仿真方法的正确性。

扭曲尾翼飞行器平衡转速与翼面的扭曲率呈

线性关系，当扭曲率为零时，扭曲尾翼即为平

板翼。

·２２·
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（ａ）ω＝０ｒａｄ／ｓ　　　　　　　　　　 （ｂ）ω＝８０ｒａｄ／ｓ　　　　　　　　　　（ｃ）ω＝１６０ｒａｄ／ｓ
图７　模型 Ｆ１平板尾翼处截面等压线图
Ｆｉｇ．７　 ＭｏｄｅｌｓＦ１ｆｌａｔｔａｉｌｓｅｃｔｉｏｎＩｓｏｂａｒｃｈａｒｔ

（ａ）ω＝０ｒａｄ／ｓ　　　　　　　　　 （ｂ）ω＝８０ｒａｄ／ｓ　　　　　　　　　　（ｃ）ω＝１６０ｒａｄ／ｓ
图８　模型Ｆ５扭曲尾翼处截面等压线图

Ｆｉｇ．８　 ＭｏｄｅｌＦ５ｔｗｉｓｔｅｄｔａｉｌｓｅｃｔｉｏｎｉｓｏｂａｒｃｈａｒｔ

图９　滚转力矩系数 Ｃ１随转速的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｏｆｒｏｌｌｉｎｇｍｏｍｅｎｔ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔＣ１ｗｉｔｈｓｐｅｅｄ

３．３　翼面压力分布

不同扭曲率的扭曲尾翼飞行器在平衡转速时

翼面压力分布如图１１所示，其中左侧为翼面迎风
面，右侧为翼面的背风面。由图１１（ａ）可知，平衡
状态下扭曲率为零的模型 Ｆ１在同一面上沿翼展
方向受力很不均匀，压力呈梯度分布，迎风面在翼

梢处的压强小于背风面、翼根处压强大于背风

面，翼面根部、梢部呈现相反的受力；由图１１（ｂ）
可知，模型Ｆ５翼面迎风面、背风面沿翼展压强呈
现均匀分布，且翼面两侧压强几乎相同，只是迎风

面压力略大于背风面，翼面上压力始终指向背风

图１０　Ｍａ＝１．５时平衡转速随扭率的变化曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｏｆｂａｌａｎｃｉｎｇｓｐｅｅｄｗｉｔｈ

ｔｗｉｓｔｒａｔｅｗｈｅｎＭａ＝１．５

面。这证明随着扭曲率的增加，扭曲尾翼能有效

改善翼面在平衡转速时的压力分布，压力变化同

时改变了尾翼翼面的力矩分布，减小在平衡转速

飞行时尾翼的弹性变形。

４　结论

通过对扭曲尾翼飞行器的数值仿真，得到结

论如下：

１）将飞行器平衡转速的数值仿真结果与理
论计算值对比分析，两者吻合性较好，进一步验证

·３２·
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（ａ）Ｋ＝０°／ｍｍ

（ｂ）Ｋ＝０．１１０３°／ｍｍ
图１１　不同模型平衡转速时翼面两侧等压线图
Ｆｉｇ．１１　Ｉｓｏｂａｒｇｒａｐｈｏｆｗｉｎｇｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｉｎ

ｂａｌａｎｃｉｎｇｓｐｅｅｄｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌ

了数值仿真方法的正确性，同时表明飞行器的平

衡转速与扭曲翼的扭曲率呈线性关系。

２）对不同模型研究结果表明扭曲尾翼对飞
行器气动特性的影响为：转速为零时，尾翼扭曲率

的增加可以提升飞行器初始滚转力矩、增加初始

阻力系数；平衡转速时，尾翼扭曲率的增加减小阻

力系数；在达到相同平衡转速的模型中，扭曲尾翼

模型阻力系数明显小于平板尾翼模型。

３）扭曲尾翼在临界扭曲率以内，随着扭曲率
的增加，可以有效改善翼面的压力分布，减小在飞

行状态时翼面的弹性变形，有利于飞行器的稳定

飞行。
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