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高速自旋飞行体的气动加热特性

张　俊１，许　哲１，贾广臣１，刘荣忠２，郭　锐２

（１．上海海洋大学 工程学院，上海２０１３０６；

２．南京理工大学 机械工程学院，南京２１００９４）

摘　　　要：一种典型的弹箭类高速自旋飞行体为例，选取目标在超声速、跨声速、亚声速飞行状态下的弹道

计算数据作为来流条件，结合滑移网格和多坐标系法，采用基于密度的耦合隐式算法、ＲｏｅＦＤＳ（ｆｌｕｘｄｉｆｆｅｒ

ｅｎｃｅｓｐｌｉｔｔｉｎｇ）通量格式和ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ）犽ω湍流模型，对飞行体的外流场进行了热流模拟研究。

重点分析了目标在高速自旋飞行条件下的壁面压力、温度、气流密度、热流率、湍流动能等变化规律，并与不考

虑飞行体高速自旋的流场进行了对比研究。研究结果表明：在高速自旋飞行条件下，飞行体表面的流线相互

干扰，贴壁气流对飞行体产生的扰动更加剧烈，飞行体尾部的气流集聚效应明显，湍流发展与演化过程更加复

杂，飞行体壁面的气流速度、压力、温度、热流率均高于无转速飞行情况，尤其在超声速飞行条件下的差异

显著。
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　　开展高速有旋流动的基础理论和数值研究不

仅对流体力学的学科发展有重要意义，且具有十

分广泛的应用价值［１３］。对弹箭类飞行体而言，高

速自旋是其实现稳定飞行的一种方式，掌握其飞

行过程中的气动加热特性既是武器实验靶场中的

弹体坐标、着靶位置、姿态及偏航等实验数据测量

的关键，也是外防热结构设计与隐身、红外成像仿

真及对抗评估技术的理论依据［４７］。

在飞行体气动特性的理论建模和数值研究

中［８１１］，关于目标在高速进动、自旋及俯仰耦合

运动条件下的气动加热研究较少。Ｍａｈｕｌｉｋａｒ

等［１２］建立了飞行器表面的热流分析模型，考虑

了后机身内部排气管以及外部气流的对流和辐

射耦合换热，得出飞行器外部热流对蒙皮冷却

或加热作用主要由飞行马赫数和飞行高度决定

的结论，但没有考虑高速自旋的影响。Ｓｉｌｔｏｎ
［１３］

在不考虑飞行体高速自旋的条件下，针对不同

飞行马赫数和攻角条件下的飞行弹箭外流场进

行了数值模拟，其阻力系数、升力系数与实验值

和半经验公式的计算值符合较好，但是，马格努

斯力和力矩与实验值偏差较大。Ｓｐｉｒｉｔｏ
［１４］对

Ｍ９１０旋转飞行弹箭的绕流流场进行了数值模

拟研究，获得亚声速和跨声速条件下，采用雷诺

平均和大涡模拟混合湍流模型计算的气动数据

与实验值符合最好。刘周等［１５］建立了自旋弹丸

翼身组合体模型的空气动力学模型，研究了弹

箭绝热壁面在不同飞行速度和攻角条件下的温

度场分布，但没有讨论高转速的影响。冈敦殿

等［１６］基于 ＮＰＬＳ（纳米粒子的平面激光散射技

术）开展了来流边界层为层流的平板上三个不

同高度圆台突起物的绕流流场研究，获得了超

声速圆台绕流精细流场结构，观察到突起物后

方尾迹区域边界层发展的过程，但是在ＮＰＬＳ图

像中均可看到自相似的结构。陈东阳［１７］采用非

定常雷诺平均ＮＳ（Ｎａｖｉｅｒｓｔｏｋｅｓ）方程对高速自

旋ＳＯＣＢＴ弹丸进行数值模拟，弹丸的侧向气动

力和力矩在小攻角范围与实验数据吻合较好，

而在大攻角范围存在较大差异，通过采用 ＤＥＳ

（延迟分离涡法），其模拟结果得到了明显改善。

马杰等［１８］基于ＣＦＤ稳态方法研究了高速有旋

流场在不同来流条件下的气动效应对飞行体表

面压力分布的影响，而对于不同来流条件对飞

行体表面温度分布的影响有待进一步研究。郑

京良［１９］针对高速飞行器的气动加热环境进行实

验研究，其原理是通过热辐射传递给飞行器表

面的热流等于气动加热传递给飞行器的热流，

以进行瞬态热环境模拟和结构热响应分析。文

献［２０２１］主要针对飞行弹丸的气动加热和温度

场进行研究，关于考虑高速自旋的数值计算方

法有待进一步研究。

综上所述，国内外针对高速自旋飞行体的气

动力特性开展了大量研究，但对于飞行体在高速

自旋飞行条件下的气动加热研究很少，尤其是高

转速对气动加热的影响机理尚不明确。基于此，

本文以一种高速自旋弹箭飞行目标为研究对象，

选取目标在超声速、跨声速、亚声速飞行状态下的

弹道数据作为来流条件，结合滑移网格和多坐标

系法，对高速飞行体附近的有旋绕流流场进行了

热流模拟研究，得到了飞行体在自旋飞行条件下

的表面压力、温度、热流率及湍流动能等变化规

律，并与不考虑高速自旋的情况进行了对比分析，

发现了高转速对飞行体表面的气动加热存在较大

影响的研究结果。

图１　结构模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｍｏｄｅｌ

１　飞行体结构模型及弹道数据

以一种典型的高速自旋弹箭飞行体为研究对

象，图１为飞行体的结构示意图。圆柱部直径

犱＝１５５ｍｍ，锥型部长犔１＝４００ｍｍ，圆柱部长

犔２＝５００ｍｍ，飞行体质量犿＝４６．５ｋｇ，赤道转动

惯量犐ｅ＝１．８１４ｋｇ·ｍ
２，极转动惯量犐ｐ＝０．１６３

ｋｇ·ｍ
２，初始速度狏０＝１０３０ｍ／ｓ，发射角θ＝４５°，

膛线缠度η＝２１，初始自转角速度ω０＝１９８８．２

５４１２
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ｒａｄ／ｓ。飞行体的运动规律采取六自由度刚体弹

道模型进行描述，其建模过程和动力学方程组参

见文献［１０］。发射位置取标准海平面大气参数，采

用四阶五级ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ法求解，计算的飞行时间

狋＝８０ｓ。取超声速、跨声速、亚声速飞行状态下的

部分外弹道计算数据作为来流条件，如表１所示。

表１　六自由度弹道模型的计算数据

犜犪犫犾犲１　犆犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀犱犪狋狌犿狅犳狊犻狓犱犲犵狉犲犲狅犳犳狉犲犲犱狅犿狋狉犪犼犲犮狋狅狉狔犿狅犱犲犾

飞行时间

狋／ｓ

飞行高度

狔／ｍ

飞行速度

狏／（ｍ／ｓ）

自转角速度

ω／（ｒａｄ／ｓ）

来流气温

犜∞／Ｋ

来流压力

狆∞／Ｐａ

飞行马赫数

犕犪

０ ０ １０３０．０ １９８８．２ ２８８．１５ １０１３２５ ３．０１２

２．０ １３３６．５ ８７５．３ １６７４．５ ２７９．４６ ８６２６６ ２．５９９

６．０ ３４６０．７ ６８９．７ １３２２．６ ２６５．６５ ６６０９６ ２．１００

１０．５ ５１０９．６ ５７８．１ １１２９．６ ２５４．９４ ５３２３３ １．７９７

２０．０ ７９２４．３ ４２０．０ ８８９．７ ２３６．６４ ３５９９１ １．３５５

３０．５ ９４３３．１ ３３４．５ ７６９．１ ２２６．８ ２８８１３ １．１００

４０．２ ９７８０．７ ２９６．６ ６９５．７ ２２４．６ ２７３３５ ０．９８２

８０．０ ２７３３．１ ３５０．３ ３８８．６ ２７０．４ ７２５２２ １．０５７

２　数值计算模型

２１　控制方程与湍流模型

多坐标系法作为一种模拟有旋流动问题的数

值计算方法，其计算结果是非定常解对计算时间

的平均值，其原理是通过旋转坐标系，在飞行体壁

面附近的流场区域施加绕轴线旋转的角速度矢

量，而在该区域之外的流场区域则不设置角速度。

相关研究表明：这种方法能够有效模拟飞行体在

高速进动、自旋及俯仰耦合运动条件下的复杂绕

流现象和飞行体的强迫自旋效应，同时具有计算

规模小、收敛快等优点。

在飞行体旋转坐标系下，流场的控制方程组

采用柱坐标法进行描述。三维非定常可压缩流动

的控制方程组表示为

ρ

狋
＋!·（ρ狌）＝０



狋
（ρ狌）＋!·（ρ狌狌）＋

　ρ（２ω×狌＋ω×ω×狉）＝－!狆＋!·τ＋犉ｍ



狋
（ρ犈ｒ）＋!·（ρ狌犎ｒ）＝ !·（λ!犜＋τ·狌）＋犛

烅

烄

烆 ｈ

（１）

式中动量方程中包括两个附加加速度项，即科氏

加速度ω×狌和向心加速度ω×ω×狉；狆、犉ｍ、τ分

别表示压力、质量力和黏性应力；ρ、λ、狉分别表示

流体密度、热导率和飞行体半径；狌为飞行体旋转

坐标系下的速度，狏是惯性系下的速度，ω为自转

角速度矢量；犛ｈ 表示源项，犈ｒ 表示相对内能，犎ｒ

表示相对总焓。

狌＝狏＋ω×狉 （２）

　　能量方程包含相对内能犈ｒ和相对总焓犎ｒ

犈ｒ＝犲－
狆

ρ
＋
１

２
（狌２－狏

２） （３）

犎ｒ＝犈ｒ＋
狆

ρ
（４）

式中犲为内能。

采用ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｅｓｔｒａｎｓｆｅｒ）犽ω湍流模

型，该湍流模型不需要使用容易失真的黏性衰减函

数，特别适用于描述高速流动贴壁边界层区域内的

复杂流动现象，其计算模型可表示为

φ３ ＝犳φ１＋（１－犳）φ２ （５）

式中φ１ 表示标准犽ω 两方程湍流模型；φ２ 表示

变形后的犽ε两方程湍流模型；犳表示模式函数。

２２　滑移网格与计算方法

飞行体的外流场网格采取滑移网格划分方

法，设置两个流场计算区域，即飞行体高速自旋产

生的贴壁绕流区域和外部区域。两区域的交界面

不需要节点重合，计算中通过ｉｎｔｅｒｆａｃｅ进行交界

面处理。通过赋予飞行体附近区域的网格绕轴旋

转，设置旋转角速度的数值和方向，即可模拟飞行

体的强迫自旋效应。对绕流区域流动变化剧烈的

部位进行局部网格细化，在贴近壁面的区域添加

边界层网格，网格总数约为３２０万。
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采取基于密度的耦合隐式算法和 ＲｏｅＦＤＳ

（ｆｌｕｘｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｐｌｉｔｔｉｎｇ）通量格式，这种计算方

法能有效提高数值计算效率和收敛精度［２］。湍流

动能及湍流耗散率均采用ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｕｐｗｉｎｄ

格式。流场入口、出口及周向均采用ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｆａｒｆｉｅｌｄ边界条件。

３　数值模拟与结果分析

３１　飞行体有旋和无旋的流场对比分析

取表１的六自由度弹道计算数据作为来流条

件，对飞行体的外流场进行ＣＦＤ数值模拟。图２

为飞行马赫数为３．０１２时，飞行体有旋和无旋条

件下的贴壁区域流线图。对比分析得出：在不考

虑高速自旋时，飞行体壁面附近的流线基本上不

发生偏转，而在考虑转速时，流线存在明显的旋转

绕流现象，气流对飞行体产生的扰动将更加剧烈，

飞行体有旋比无旋时的流动特性更加复杂；在同

一飞行马赫数下，飞行体有旋情况下的绕流速度

明显高于无旋情况，这种截然不同的绕流差别必

然会对飞行体的气动加热产生影响。

图３和图４给出了飞行体无旋和有旋条件

图２　犕犪＝３．０１２时的贴壁区域流线对比图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｎｅａｒｔｈｅｗａｌｌ

ａｔ犕犪＝３．０１２

图３　飞行体壁面的温度对比图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｏｆｆｌｉｇｈｔｂｏｄｙ

图４　飞行体壁面的湍流动能对比图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｌｌｔｕｒｂｕｌｅｎｔｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙ

ｏｆｆｌｉｇｈｔｂｏｄｙ

下，飞行体表面的温度场和湍流动能变化趋势。

计算结果表明：考虑高速自旋时，飞行体壁面的湍

流动能明显高于无旋情况，湍流发展与演化过程

更加复杂，尤其是对飞行体尾部产生的扰动更加

明显，气流物性的数据变化幅度相对较大；在飞行

体锥型部与圆柱部的交界处，湍流动能产生突跃

变化；考虑转速时的飞行体壁面温度高于无旋情

况，飞行马赫数越高，影响越明显，但主要体现在

飞行体的圆柱部，而对锥型部的影响较小，这是由

于相对飞行体直径而言，弹头的曲率半径小，对气

流的扰动范围较小的缘故。

图５给出了飞行体无旋和有旋两种情况下、

不同飞行马赫数下的壁面热流率变化趋势。计算

结果表明：随着飞行马赫数增大，飞行体壁面热流

率的变化幅度越来越大。在飞行体超声速飞行条

７４１２
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图５　飞行体壁面热流率的对比图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｌｌｈｅａｔｆｌｕｘｅｓｏｆｆｌｉｇｈｔｂｏｄｙ

件下，弹头部和锥型部的壁面热流变化幅度明显

高于飞行体圆柱部，而在跨声速和亚声速条件下，

飞行体壁面热流率的变化幅度不大。此外，考虑飞

行体旋转时的壁面热流率明显高于飞行体无旋情

况，尤其在超声速飞行条件下的差别显著，进一步

说明飞行体无旋和有旋两种飞行状况存在较大差

异，因此，高速自旋的影响不可忽略。由此可见，对

于以高速自旋维持稳定的飞行体而言，其表面产生

的气动加热是由持续的高速进动、自旋及俯仰耦合

运动所决定的，仅考虑飞行速度对流场环境和气动

加热特性的影响，与实际情况存在较大差别。

３２　飞行体自旋条件下的热流特性分析

图６为不同飞行马赫数下的流场压力分布云

图，图７为不同飞行马赫数下的壁面压力变化

规律。

图８为不同飞行马赫数下的飞行体壁面温度

分布云图，图９为不同飞行马赫数下壁面温度变

化趋势。

对比分析可知：弹头部、锥型部与圆柱部交接

处的气流物性数据变化幅度最大，飞行马赫数越

图６　不同飞行马赫数下的压力分布云图

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

高，飞行体壁面的峰值压力和压力变化梯度越大，

飞行体壁面的气流密度与其表面压力的变化趋势

相近。在超声速飞行条件下，弹头部将出现明显

的强激波，飞行马赫数越高，激波角越小；根据空

气动力学相关理论，气流经过激波时受到了突跃

式压缩作用，气流具有熵增加，做功能力下降的特

点，且激波越强，熵增越大，而气流经过激波后的

物性数据在瞬间和极短距离内将产生剧烈变化，

这种过程必然是一个不可逆的耗散过程，因此经

过激波后的气流流动速度下降，而相应的气流温

８４１２



　第１０期 张　俊等：高速自旋飞行体的气动加热特性

图７　飞行体自旋条件下的壁面压力变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｆｌｉｇｈｔｂｏｄｙ

ｕｎｄｅｒｓｐｉｎｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图８　不同飞行马赫数下的飞行体温度分布云图

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｆｌｉｇｈｔｂｏｄｙａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

度和压力则均升高。

图１０给出了飞行体自旋条件下的壁面气流

密度变化趋势。图１１给出了飞行体自旋条件下

的壁面湍流动能变化规律。

计算结果表明：在飞行体尾部出现了一个连

续的膨胀波扇形区域［２１］，这是由于飞行体壁面的

高速气流产生偏转后，相当于增大了气流通道，而

增大超声速气流的通道截面，必然会使气流进一

步加速流动，因此，每一道膨胀波都不可能出现彼

此相交的情况。在超声速流场中，气流并不能遍

布于整个流场区域，气流数据的变化主要体现在

图９　飞行体自旋条件下的壁面温度变化

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｆｌｉｇｈｔｂｏｄｙ

ｕｎｄｅｒｓｐｉｎｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图１０　飞行体自旋条件下的壁面气流密度变化

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｗａｌｌａｉｒｆｌｏｗｄｅｎｓｉｔｙｏｆｆｌｉｇｈｔ

ｂｏｄｙｕｎｄｅｒｓｐｉｎｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图１１　飞行体自旋条件下的贴壁湍流动能变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｗａｌｌｔｕｒｂｕｌｅｎｔｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙｏｆ

ｆｌｉｇｈｔｂｏｄｙｕｎｄｅｒｓｐｉｎｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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马赫锥以内，而在马赫锥以外，气流的物性参数均

不产生明显变化，飞行马赫数越高，受到超声速干

扰的流场范围越小。在亚声速流场中，贴壁绕流

流场中不存在明显的强压缩激波，只出现了弱压

缩波，在这种情况下，由于飞行体壁面对气流所造

成的扰动能够逆流传播，从而会影响到前方的气

流，使其流线产生偏转，所以整个流场中的气流物

性参数都产生了相应的变化；由于气流高速绕流

过程中的流线相互干扰，在飞行体的尾部出现了

明显的气流集聚效应，造成飞行体壁面的湍流动

能增大；飞行体的尾部和底部的温度均高于无自

旋飞行情况，随着飞行马赫数增加，飞行体表面的

温度呈非线性增加趋势；飞行体的头部和底部的

温度变化幅度最大，其表面的湍流产生和演变过

程越复杂，而锥型部和圆柱部的温度变化较小，因

此其表面的湍流动能变化幅度也相对较小。

４　结　论

１）在飞行体超声速飞行条件下，壁面气流数

据的变化主要体现在马赫锥范围内，飞行马赫数

越高，激波角越小，激波越强，熵增越大；飞行马赫

数越高，飞行体壁面的压力梯度和峰值压力越大，

气流密度与飞行体表面压力的变化趋势相近；在

飞行体尾部的流场区域内，形成了一个连续的膨

胀波扇形区域，该区域对飞行体尾部的流动环境

有较大影响；在飞行体亚声速飞行条件下，不产生

明显的强压缩激波，只存在弱压缩波，整个流场的

气流物性参数都将产生相应变化。

２）在飞行体自旋飞行条件下，高速气流对飞

行体产生的扰动更加剧烈，飞行体贴壁绕流的湍

流发展与演化过程更加复杂，壁面的绕流流线相

互干扰，尾部出现了明显的气流集聚效应，尾部和

底部的温度明显高于无自旋情况；在同一飞行马

赫数下，壁面附近的气流速度、压力、温度、热流率

均高于无自旋情况，尤其在超声速情况下的差异

显著。综合以上分析得出，对于以高速自旋维持

稳定的超声速飞行体而言，转速对气动换热存在

较大影响，需进一步深入研究。
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