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摘　 要：流动控制方案是在弹身尾部弹翼之间排布一定数量的微型突起物，突起物的干扰造成了弹翼

上压力分布的变化，从而改变作用于弹箭上的气动力和力矩，实现弹箭飞行姿态的改变，针对弹箭尺

寸小和飞行速度高的特点，极有可能成为超声速飞行弹箭的一种快速有效控制手段。 采用数值求解

三维定常雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程和 ｋ⁃ε 两方程湍流模型的 ＣＦＤ 方法，首先分析了超声速状态下

孤立突起物的绕流场结构，细致揭示了孤立突起物产生的激波 ／ 激波干扰、激波 ／ 边界层干扰等流场结

构；其次针对孤立突起物与单个弹翼的组合体构型，揭示出突起物对弹翼的干扰流场结构，分析了突

起物的形状与安装位置对弹翼绕流场及气动力的影响规律；最后针对 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭模型，研究了

多个突起物组合的俯仰与滚转方向控制的气动布局方案。 研究结果表明：在超声速状态下，突起物对

弹翼的干扰主要来源于 ３ 个方面：突起物前面形成的分离流动所产生的分离激波干扰区，绕突起物产

生的三维弓形激波干扰区，以及突起物尾迹干扰区。 其中，三维弓形激波干扰区域最大，干扰强度大。
最后给出了基于突起物控制的俯仰与滚转方向气动布局方案，在 Ｍａ＝ ２．５ 的状态下，比较了不同数量

突起物方案的气动特性。 单个突起物的存在，使得全弹的阻力增加约 ４．８％，随着突起物数量的增加，
产生的控制力矩基本线性增加。 通过合理布置微型突起物的安装位置，可以使得弹箭尾部弹翼上压

力快速改变，突起物安装要尽量增大弹翼上的高压区，与此同时尽量减小低压区的干扰，从而实现超

声速飞行弹箭姿态的快速控制。
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　 　 高速、高机动飞行的弹箭一般有 ２ 种控制方法，
分别为主动控制（直接力）与被动控制方法（气动

力）。 主动控制的直接力［１⁃２］ 产生方式主要有 ２ 种：
①采用推力矢量控制［３］；②采用侧喷技术的直接力

控制［４］。 推力矢量控制技术可有效解决弹道初始

段的快速转弯问题，但响应慢、精度较低。 侧喷控制

技术通过侧向喷流与主流的相互作用，喷流可以有

效地控制流场结构的改变，从而影响物面附近的气

动特性，然而需要安装微小型发动机来产生高速喷

流，增加了飞行器结构的复杂性。
被动控制方式主要通过空气动力控制，这种控

制法必须确保在合适的铰链力矩下有较好的效率，
其空气动力性能依赖于控制面，如：尾翼控制、鸭翼

控制和弹翼控制等。 尾翼控制主要是尾翼面产生了

负升力，使导弹附加了一个与预计飞行方向相反的

运动，并且反应较慢。 弹翼控制的缺点主要是铰链

力矩过大，控制舵机放在后部，这对外形较小的弹箭

并不适用。 鸭翼控制的好处是，铰链力矩相对较小，
气动特性线性度较好，采用鸭舵操控方法不仅会带

来阻力的大幅度增加，在一定的攻角与马赫数的条

件下，鸭翼拖出的波系结构会对后面的尾翼产生较

为严重的干扰［５］，并且鸭翼面临着烧蚀等问题，从
而影响操控效率；特别是弹箭发射时过载较大，必须

采用可伸缩的鸭舵［６⁃７］，由于弹箭头部空间较小，使
得安装也较为困难。

近年来，Ｄｙｋｅｓ 等［８］ 最先提出了采用微型突起

物作为小型高速飞行弹箭的控制方案。 这种控制思

路是在高速飞行弹箭尾部弹翼附近排布微型突起物
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（ｍｉｃｒｏｆｌａｐ，ｍｉｃｒｏｓｐｏｉｌｅｒ），在这些突起部件附近存在

强烈的三维黏性效应以及激波 ／激波、激波 ／边界层

相互作用，利用产生的激波 ／膨胀波系对弹翼与弹体

绕流形成干扰，改变弹体和弹翼的压力分布，实现对

弹体飞行姿态的控制。
Ｄｙｋｅｓ 等［９］研究了采用突起物对弹箭方向控制

的可行性方案，针对 Ａｒｍｙ⁃Ｎａｖｙ 的超声速弹箭，详尽

地研究了弹翼、突起物之间的干扰特性，分析了采用

突起物进行偏航与滚转控制的可行性方案，给出了

这些 控 制 方 案 下 气 动 力 与 力 矩 的 变 化 规 律。
Ｓｃｈｅｕｅｒｍａｎｎ 等［１０］针对 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 炮弹，在炮弹尾

部翼面之间布置突起物，通过 ＣＦＤ 数值计算与风洞

试验，研究了突起物对弹箭的气动力与力矩特性影

响规律。 Ｓａｈｕ 等［１１］针对 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭×形布局

俯仰控制方案，在弹体尾部两片弹翼之间排布了 ４
个突起物，详细地研究了不同马赫数与攻角下，突起

物对全弹气动特性的影响规律，在亚声速与跨声速

的状态下，突起物的排布对弹箭的气动特性影响较

弱，在超声速的状态下，突起物产生的波系对弹翼的

干扰较强，故引起弹箭气动特性变化较大。 然而，目
前较少有关于突起物与弹翼之间的干扰流场结构以

及突起物相对于弹身的安装位置对弹翼气动特性影

响规律的研究。
本文通过数值求解定常 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程，计

算分析了孤立突起物和单个弹翼与孤立突起物干扰

流场结构，以理清突起物绕流场结构及其对弹翼绕

流场的影响，然后分析比较了突起物相对弹翼的安

装位置对弹翼气动特性的影响规律。 最后，针对

Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭模型，建立采用突起物控制超声速

炮弹飞行方向的可行性布局方案，分别为俯仰方向

与滚转方向的控制方案。 试图为新一代高速末制导

弹箭设计提供有价值的参考。

１　 研究方案

所有计算的条件为马赫数 ２．５，攻角 ０°，高度 ０
ｋｍ，标准大气。

为了有效地利用突起物产生的激波 ／膨胀波系，
对弹翼形成有效干涉，需要深刻揭示突起物对弹翼

绕流场的干涉规律，将依次开展以下研究：
１） 孤立突起物绕流场研究

突起物为一个矩形立方体，并垂直竖立放置于

平板上。 计算域入口设置在突起物前 ２８０ ｍｍ 处，

使得突起物放置处的湍流边界层厚度约为 ５ ｍｍ。
按照 Ｓｅｙｄｎｅｙ 等［１２］的研究结果，当突起物的高度 Ｈ
与当地边界层的厚度相当或者更小时，突起物对边

界层的影响要小很多，固选择突起物高度为 ４． ５
ｍｍ，突起物的高宽厚为 ４．５ ｍｍ×３ ｍｍ×０．５ ｍｍ。

２）单个弹翼与孤立突起物组合体绕流场研究

为了较为细致地分析突起物的形状和安装位置

对弹翼绕流场的干涉规律，在弹翼一侧排布突起物。
弹翼选择为 Ｂａｓｉｃ Ｆｉｎｎｅｒ 模型的弹翼，其剖面形状为

对称的三角形翼型，竖直安装在平板上，在弹翼的一

侧安装孤立突起物。 突起物相对应的弹翼位置由

Ｌｘ 和 Ｌｚ 确定，如图 １ 所示。

图 １　 突起物相对于弹翼流向与展向的安装位置

对于固定的突起物安装位置（Ｌｘ ＝ １０ ｍｍ，Ｌｚ ＝ ５
ｍｍ），研究突起物的几何形状对弹翼气动特性影响

的规律。 突起物的截面形状分别为矩形、正方形、圆
形。 三者的高度都为 ４．５ ｍｍ，宽度（直径）为 ３ ｍｍ。
对于固定的突起物几何形状（矩形立方体，高宽厚

为 ４．５ ｍｍ×３ ｍｍ×０．５ ｍｍ），研究突起物相对于弹翼

的安装位置对弹翼气动特性的影响规律，总共有 ５
种位置，详细的安装位置见表 １。

表 １　 不同安装位置下的几何参数

组合名称 Ｌｘ ／ ｍｍ Ｌｚ ／ ｍｍ
Ｌ５，５ ５ ５
Ｌ１０，５ １０ ５

Ｌ１５，３，Ｌ１５，５，Ｌ１５，７ １５ ３，５，７

３） 俯仰与滚转布局方案及气动特性研究

把之前研究分析的结果应用于弹箭气动布局设

计，具体是把不同数量的突起物排布到 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ
弹箭模型（×形布局）上，研究采用突起物布局控制

弹箭飞行的方案。 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭模型参数根据

文献［１３］生成，弹箭的几何尺寸如图 ２ 所示。
拟定 ４ 种典型的俯仰方向控制方案和 ２ 种滚转

·５４３·
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控制方案。 对俯仰布局方案，把不同数量的突起物

（１ 个，２ 个，４ 个和 ６ 个）排布在×形上面 ２ 个弹翼之

间并关于纵向截面对称排布（图 ３）。

图 ２　 Ｂａｓｉｃ Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭几何示意图

图 ３　 ４ 种方案的模型示意图

１ 个突起物布置到 ２ 片弹翼中间、２ 个突起物为

１ 排，４ 个突起物分为 ２ 排（前后 ２ 排没有遮挡），６
个突起物分为 ３ 排（前中后 ３ 排没有遮挡，并且后一

排突起物是为了消除前排突起物的产生的低压干扰

区）。 确定突起物排布的 ２ 个参数为每排突起物距

离弹翼前缘的距离，以及每排突起物之间的夹角。
表 ２ 为 ４ 种俯仰方向控制方案的几何参数详细

说明。
表 ２　 不同俯仰控制方案的几何参数

构型（突起物个数）
离弹翼前缘的

距离 ／ ｍｍ
突起物之间的

夹角 ／ （°）
方案 １（１） １５ ———
方案 ２（２） ８ ６０
方案 ３（４） ８，２０ ６０，４０
方案 ４（６） ８，１６，２４ ６０，４０，２０

从表中可以看出，方案 １ 安装了一个突起物，突
起物距离弹翼前缘 １５ ｍｍ；方案 ２ 安装了 ２ 个突起

物，突起物距离弹翼前缘 ８ ｍｍ，２ 个突起物的夹角

为 ６０°；方案 ３ 安装了 ４ 个突起物，分为 ２ 排，２ 排突

起物距离弹翼前缘分别为 ８ ｍｍ，１２ ｍｍ，２ 排突起物

的夹角分别为 ６０°，４０°；方案 ４ 安装了 ６ 个突起物，
分为 ３ 排，３ 排突起物距离弹翼前缘分别为 ８ ｍｍ，
１６ ｍｍ，２４ｍｍ，２ 排突起物的夹角为 ６０°，４０°，２０°。

对滚转控制方案，把相同数量的突起物（１ 个和

２ 个）排布到对角的 ２ 个象限里（见图 ４）。 表 ３ 给

出了 ２ 种滚转方向控制方案的几何参数详细说明，
从表中可以看出，方案 ５ 在对角的象限里各安装了

１ 个突起物，突起物距离弹翼前缘 ８ ｍｍ，突起物与

就近弹翼之间的夹角为 ２０°；方案 ６ 在对角的象限

里各安装了 ２ 个突起物，突起物距离弹翼前缘 ８
ｍｍ，２０ ｍｍ，２ 个突起物与就近弹翼之间的夹角分别

为 １５°，３０°。

图 ４　 滚转控制方案 ５

表 ３　 不同滚转控制方案的几何参数

构型（突起物个数）
离弹翼前缘的

距离 ／ ｍｍ
突起物与弹翼之间

的夹角 ／ （°）
方案 ５（２） ８ ２０
方案 ６（４） ８，２０ １５，３０

图 ５ 为弹箭滚转控制方案 ６ （排布 ４ 个突起

物），４ 个突起物分别位于对角 ２ 个象限内，每个象

限里排布 ２ 个突起物，２ 个突起物距离弹翼前缘的

距离分别为 ８ ｍｍ，１６ ｍｍ，突起物与就近弹翼的夹

角为 １５°，３０°。

图 ５　 滚转控制方案 ６

·６４３·
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２　 数值模拟方法

采用 ＣＦＤ＋＋软件，利用有限体积法求解定常的

Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ，数值求解的时间推进采用隐式格式，
空间离散采用二阶 ＴＶＤ 格式，湍流模型采用 ｋ⁃ε 两

方程模型。 采用矩形计算域，计算网格为多块结构

网格，在固体壁面附近适当加密，并确保第 １ 层网格

的 Ｙ＋＜１。 各个研究方案对应的网格数目见表 ４。
表 ４　 不同几何构型网格量比较

模型 方案 网格数

孤立突起物 １００ 万

单个弹翼 ２２０ 万

单个弹翼与突起

物的组合体
２８０ 万

俯仰控制方案

方案 １ １ ０５０ 万

方案 ２ １ １００ 万

方案 ３ １ ２００ 万

方案 ４ １ ３００ 万

滚转控制方案
方案 ５ １ １２０ 万

方案 ６ １ ２４０ 万

图 ６ 为方案 ４ 构型弹翼附近表面结构网格示意

图，网格量约为 １ ３００ 万。 计算域外边界设为远场

边界条件，物面为绝热壁条件。 从物面处的网格分

布来看，网格分布点合理，网格过渡均匀。

图 ６　 弹箭与加装 ６ 个突起物表面网格示意图

３　 计算结果与分析

在进行突起物布局研究之前，先对原始 Ｂａｓｉｃ⁃
Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭模型进行了计算，图 ７ 和图 ８ 分别给出

了计算的法向力系数斜率和轴向力系数与实验数据

的比较。

图 ７　 法向力系数斜率随　 　 图 ８　 轴向力系数随马

马赫数的变化曲线 赫数的变化曲线

３．１　 孤立突起物绕流场结构

为了详尽揭示突起物形状、尺度和排布对弹翼

绕流场的干涉规律，首先要研究孤立突起物绕流场

结构［１４］。
图 ９ 给出了平板上一个矩形立方体突起物纵向

对称面流线图谱以及 ２ 个横截面和 ３ 个高度截面的

静压云图。

图 ９　 孤立突起物绕流场压力云图

图 １０ 给出了平板上突起物周围的极限流线图

谱。 从图中可以看出，当超声速来流流向突起物时，
不仅在突起物的底部前面发生了流动分离，形成了

马蹄涡，还形成了 ２ 个激波：分离激波与弓形激波。
马蹄涡是因剪切来流遇到阻碍而产生，弓形激波是

因超声速气流受到阻碍变向而产生，而分离激波是

由于马蹄涡对超声速来流的阻碍变向而产生。 可以

预测，突起物的宽度越大，马蹄涡的尺度和强度越

大；突起物的截面积（宽×高）越大，弓形激波的强度

和尺度越大。 分离激波与马蹄涡相互干涉。 马蹄涡

的尺度越大，分离激波的强度越大；反之，分离激波

的强度又会使马蹄涡的尺度和强大增加。 从图中还
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可以看出，诱导的分离激波强度较弓形激波弱，且影

响范围在突起物邻近，而弓形激波不仅强度较大，且
影响范围也较大。 ２ 个激波的干扰范围可以伸展到

约 ３～４ 倍突起物尺度的区域。 气流穿过激波将使

静压突增。

图 １０　 突起物下面平板上的表面极限流线

此外，由图 １０ 可见，马蹄涡分离线的影响范围

大约为 １２ ｍｍ，影响范围可以扩展到突起物宽度约

４ 倍距离处。
３．２　 单个弹翼与孤立突起物组合体

在分析突起物对弹翼的干扰规律之前，首先给

出了单个弹翼的绕流结构研究，为了深刻地揭示突

起物形状和尺度对突起物与弹翼绕流场的干涉规

律，排除相位、弹体曲率和相邻弹翼等的影响，把
Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭的单个弹翼与孤立突起物布置到

平板上。
３．２．１　 突起物对弹翼绕流场的干涉

当 １ 个突起物放置在弹翼附近时，突起物所诱

发的激波系和分离旋涡将会对弹翼绕流场产生强的

干涉。 图 １１ 给出了单个翼与单个突起物（表 １ 中的

Ｌ１５，５）组合体的平板板面与翼面上的压力云图与表

面极限流线， 从图中可以看出，由于突起物的干扰，
造成了弹翼上出现了分离线，分离线下方的压强显

著增加。 弹翼后缘处受到突起物尾迹区的干扰，弹
翼后缘处的压力减小。

图 １２ 为突起物干扰下弹翼上的高压区分布图，
从图中可以看出，突起物存在形成的分离激波会对

弹翼产生干扰，突起物形成的三维弓形激波亦会对

弹翼形成干扰，这 ２ 种因素是弹翼上形成高压干扰

区的主要影响因素。

图 １１　 弹翼上的压力云图与表面极限流线

图 １２　 突起物干扰下弹翼与空间切面处的压力云图

图 １３ 为 ４ 个典型切面处的压力云图，突起物的

高度 Ｈ＝ ４．５ ｍｍ，从切面图 １３ａ）可以看出，此时弹翼

主要受到分离激波的干扰，同时受到突起物尾迹区

的干扰，形成了低压区。 从图 １３ｂ）可以看出，此截

面接近于突起物的总高处，此时弹翼主要受到分离

激波的与弓形激波的干扰，分离激波的干扰区域较

大，但是强度较弱；弓形激波的干扰区域较小，但是

干扰强度高。 从图 １３ｃ）可以看出，此截面接近于突

起物的总高 ２ 倍，此时弹翼主要受到弓形激波的干

扰，干扰较强；此截面处不受尾迹区的干扰。 从图

１３ｄ）可以看出，此截面接近于突起物的总高 ４ 倍，
此时弹翼主要受到弓形激波较弱的干扰，突起物的

干扰范围扩展到此高度处。
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图 １３　 ４ 个典型切面处的压力云图与流线

３．２．２　 不同形状突起物对弹翼干扰规律

图 １４ 为 ３ 种不同形状干扰下弹翼上的压力云

图，从图中可以看出，截面形状为矩形与正方形的时

候，弹翼上高压区的面积与分布区域基本一致，最大

的区别是弹翼上低压区的变化，矩形突起物产生的

低压区的面积较大，方形突起物产生的低压区较前

者面积有所减小。 圆形突起物前面分离激波干扰区

域与强度与前面的基本相同，脱体激波对弹翼干扰

强度减小，影响区域亦变小。 同时低压区的分布区

域略有增加，低压区压强减小。

图 １４　 不同形状突起物干扰时弹翼上的压力云图

表 ５ 为不同形状的突起物干扰下弹翼与突起上

的气动力，通过表中数据对比可知，截面形状为正方

形时，弹翼上产生的侧向力绝对值最大，弹翼上的阻

力与突起物自身的阻力基本相同。 圆形突起物产生

的侧向力绝对值最小，圆形突起物自身产生的阻力

亦最小。

表 ５　 突起物的厚度变化对气动力的影响规律

构型
弹翼上的

阻力 ／ Ｎ
弹翼上的

侧向力 ／ Ｎ
突起物产

生阻力 ／ Ｎ
无突起物 １１．４１ ０．０１

矩形 １１．９８ －９．０１ ６．１３
正方形 １２．０２ －１０．０９ ６．１４
圆形 １１．９６ －８．２３ ５．２９

对以上 ３ 个典型突起物（截面形状分别为矩

形、正方形、圆形）干扰下弹翼的压力云图及弹翼上

与突起物上的气动力进行了分析，截面形状为矩形

的突起物对弹翼的干扰，产生的侧向力较大，并且弹

翼自身的阻力增大不明显。 突起物自身产生的阻力

也比较小，最重要的是自身产生的侧向力较小，并且

所占的空间小，是较为理想的突起物截面形状。 下

面就以截面形状为矩形的突起物为基本构型，开展

突起物的相对安装位置对弹翼气动特性的影响规律

研究。
３．２．３　 突起物的相对位置对弹翼的影响规律

本小节分析了突起物相对于弹翼的安装位置对

弹翼流场结构与气动特性影响规律。 图 １５ 为 Ｌ５，５，
Ｌ１０，５，Ｌ１５，５ ３ 个构型下突起物对弹翼影响的压力云

图，通过图中对比可知，图 １５ａ）为 Ｌ５，５下突起物对弹

翼的干扰压力云图，由于突起物位置比较靠前，弹翼

上的高压区面积比较小，干扰形成的低压区面积也

较大；随着突起物向后移动，高压区面积逐渐增加，
低压区面积逐渐减小。 距离弹翼前缘距离为 １５ ｍｍ
时，高压区面积最大，低压区面积最小。

图 １５　 突起物沿着流向 ３ 个典型安装位置的压力云图

表 ６ 为不同安装位置的突起物对气动特性的影

响规律，相对于 Ｌ５，５下的突起物，另外 ２ 个构型的阻

力分别减小 ０．３ Ｎ，０．２４ Ｎ；侧向力的绝对值增加量

分别为 １．２ Ｎ，１．８ Ｎ，侧向力绝对值逐渐增加，增加

量也较为剧烈，这是由于图 １５ 中压力分布改变所
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致，高压区逐渐增大，低压区逐渐减小所致。 突起物

自身产生的阻力分别减小 ０．０２ Ｎ，增加 ０．２６ Ｎ，随着

突起物位置的向后移动，突起物自身产生的阻力增

加量变化不大。
表 ６　 突起物沿着流向的 ３ 个典型安装位置时的气动力

构型
弹翼上的

阻力 ／ Ｎ
弹翼上的

侧向力 ／ Ｎ
突起物产生

的阻力 ／ Ｎ
Ｌ５，５ １２．２２ －７．２１ ５．８７

Ｌ１０，５ １１．９２ －８．４１ ５．８５

Ｌ１５，５ １１．９８ －９．０１ ６．１３

图 １６ 为 Ｌ１５，３，Ｌ１５，５，Ｌ１５，７下突起物对弹翼上压力

云图影响规律，通过图中对比可知，图 １６ａ）为 Ｌ１５，３

时突起物对弹翼的干扰压力云图，由于突起物位置

比较靠近弹翼，弹翼上的高压区面积较大，干扰形成

的低压区面积也较大；随着突起物向外移动，高压区

面积逐渐减小，低压区面积逐渐减小。

图 １６　 突起物沿着展向的 ３ 个典型安装位置

表 ７ 为不同安装位置的突起物对气动特性的影

响规律，相对于距离弹翼 ３ ｍｍ 的突起物，另外 ２ 个

构型的阻力分别减小 ０．１２ Ｎ，０．１７ Ｎ；侧向力的绝对

值增加量分别为 ０．３５ Ｎ，０．４３ Ｎ，侧向力绝对值略有

增加，增加量也较为平缓，这是由于图 １６ 中压力分

布改变所致，高压区面积逐渐增加，低压区面积逐渐

缩小所致。 突起物自身产生的阻力分别减小 ０．３７
Ｎ，０．５４ Ｎ，随着突起物位置的向外移动，突起物自身

产生的阻力略有减小。
表 ７　 突起物沿着展向的 ３ 个典型安装位置

构型
弹翼上的

阻力 ／ Ｎ
弹翼上的

侧向力 ／ Ｎ
突起物产生

的阻力 ／ Ｎ
Ｌ１５，３ １１．８６ －８．６６ ６．５０

Ｌ１５，５ １１．９８ －９．０１ ６．１３

Ｌ１５，７ １２．０３ －９．０９ ５．９６

　 　 综上所述，突起物沿着展向安装位置对弹翼气

动力的影响较弱，弹翼上的阻力基本不变，弹翼上的

侧向力绝对值小幅度增加，突起物自身的阻力略有

减小，突起物展向的安装位置变化对气动力的影响

较小，是突起物设计中一个不太关键的影响参数。
３．３　 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 突起物方向控制布局方案

本文针对 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭弹体尺寸小和飞行

速度高的特点，使用突起物装置对弹箭进行方向控

制，具体是利用突起物对弹体与弹翼绕流场所产生

的扰动，改变弹翼和弹体上的压力分布，主要改变弹

翼上的压力，最终实现对弹体飞行姿态的控制。 这

里给出了突起物的数量与排布对弹箭气动特性的影

响规律，归纳总结其影响特性，为突起物气动布局方

案设计奠定基础。
针对 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭，滚转角为 ４５°，此时弹

翼为×形布局。 研究分析俯仰控制方案时，把突起

物布置到弹箭的一个象限里。 分析滚转控制方案

时，把突起物布置到顶角的 ２ 个象限里。 本文拟定

给出了 ４ 种典型的俯仰方向控制方案，以及 ２ 种滚

转控制方案。 下边分别给出了弹箭俯仰与滚转气动

控制方案。
３．３．１　 弹箭俯仰方向控制方案

从表 ２ 可以看出，把 １ 个、２ 个、４ 个、６ 个突起

物布置到 １ 个象限内，形成了俯仰控制方案 １、方案

２、方案 ３、方案 ４。 下边研究分析不同数量的突起物

及其排布对弹箭气动特性的影响规律。
表 ８ 为有无突起物构型下全弹的气动力对比，

相对于无突起物构型，从方案 １ 到方案 ４，全弹的法

向力分别减小 １３．４８ Ｎ，２７．３２ Ｎ，４２．０５ Ｎ，５４．１７ Ｎ，
全弹的俯仰力矩分别增加 １．７６，３．２９，５．１３，６．６８，全
弹的轴向力分别增加 ６．８７，１１．１６，１５．５，２１．１４，１ 个

突起增加到 ２ 个突起物，全弹的法向力与俯仰力矩

线性增加；２ 个增加到 ４ 个，４ 个增加到 ６ 个，线性度

逐渐下降。
表 ８　 不同俯仰控制方案下全弹的气动力对比

（Ｍａ＝２．５，α＝０°）

构型
全弹的法

向力 ／ Ｎ
全弹的俯仰

力矩 ／ （Ｎ·ｍ）
全弹的轴向力

（变化量） ／ Ｎ
无突起物 ０．０ ０．０ １４０．６８
方案 １ －１３．４８ －１．７６ １４７．５５（６．８７）
方案 ２ －２７．３２ －３．２９ １５１．８４（１１．１６）
方案 ３ －４２．０５ －５．１３ １５６．１８（１５．５０）
方案 ４ －５４．１７ －６．６８ １６１．８２（２１．１４）
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图 １７ａ）为方案 １ 下弹翼附近压力云图，通过图

中对比可知，只有弹翼前缘处存在高压区，弹翼上的

高压区面积较小。 图 １７ｂ）为方案 ２ 下突起物干扰

时弹翼上的压力云图，突起物的存在使得弹翼上产

生了面积较大的高压区与低压区，低压区的存在使

得弹翼上的压力减小，为了进一步减小低压区的干

扰，在第一排突起物的后边加装突起物。 图 １７ｃ）为
方案 ３ 弹翼与弹身上的压力云图，在第一排突起物

的后边加装第二排突起物，可以进一步减弱第一排

产生的低压区，但是自身亦会产生一定范围内的高

低压区。 图 １７ｄ）为方案 ４ 下弹翼附近的压力云图，
相对于布局 ３，在第二排突起物的后边加装第三排

突起物，可以进一步减弱第二排产生的低压区，由于

第三排 ２ 个突起物之间的夹角只有 ２０°，自身产生

的干扰不会在弹翼上产生低压区。

图 １７　 不同俯仰方案下弹翼附近处的压力云图

综上所述，方案 ４ 下全弹的阻力增加 ２１ Ｎ 左

右，阻力增加量约为 １５％；全弹的法向力减小约 ５４
Ｎ 左右，相对于原始构型，方案 ４ 气动力改变较大，
阻力增加较为明显。 不同数量的突起物布局方案，
会产生数量不同的控制力矩，考虑布局方案选择时，
尽可能选择少量突起物的布局方案，在达到操控目

的时，尽可能减小阻力。
３．３．２　 弹箭滚转方向控制方案

从表 ３ 可以看出，把 ２ 个、４ 个突起物布置到对

角的 ２ 个象限内，形成了滚转控制方案 ５、方案 ６。
下边研究分析不同数量的突起物及其排布对弹箭气

动特性的影响规律。
表 ９ 为 ２ 种滚转方案下全弹的气动力对比，相

对于无突起物构型，滚转控制方案 ５ 和滚转控制方

案 ６，全弹的滚转力矩分别增加 ０．２９ Ｎ·ｍ，０．５３ Ｎ
·ｍ，全弹的轴向力分别增加 １１．２０ Ｎ，２０．５９ Ｎ（增加

量为 ８． ５％， １４． ６％）， 弹 箭 的 滚 转 转 动 惯 量 为

１．９２５ ２６×１０－４ Ｎ·ｍ２，方案 ５ 滚转方向的角加速度

为１ ５０６ ｒａｄ ／ ｓ２，方案 ６ 滚转方向的角加速度为 ２ ７５３
ｒａｄ ／ ｓ２。

表 ９　 不同数量的突起物构型下全弹的气动力对比

（Ｍａ＝２．５，α＝０°）

构型
全弹的滚转力矩

／ （Ｎ·ｍ）
全弹的轴向力

（变化量） ／ Ｎ
无突起物 ０．０ １４０．６８
方案 ５ ０．２９ １５１．８８（１１．２０）
方案 ６ ０．５３ １６１．２７（２０．５９）

图 １８ａ）为滚转方案 ５ 下弹翼附近压力云图，由
图可知，靠近突起物的就近弹翼中间存在高压区，弹
翼尾部存在低压干扰区。 图 １８ｂ）为滚转方案 ６ 下 ２
个突起物干扰时弹翼上的压力云图，为了进一步减

小第一个突起物产生的低压区干扰，在第一个突起

物的后边加装 １ 个突起物，第二排突起物的存在，使
得低压区域面积显著减小，使得弹翼一侧的高压区

面积进一步增加，唯一的不足是后排突起物对较远

一侧弹翼略有干扰。

图 １８　 不同滚转方案下弹翼附近处的压力云图

４　 结　 论

本文针对 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭带突起物构型，深入

研究了突起物对翼面气动特性的影响规律，并对突

·１５３·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３７ 卷

起物－翼面－弹身之间流动特性与流动机理进行了

机理性分析。 研究结果表明：
１） 在超声速状态下，突起物对弹箭气动特性的

干扰较为明显，这是由于突起物绕流产生的激波干

扰结构，弹翼主要受到了突起物前体产生的分离激

波，三维弓形激波，以及突起物尾迹区的干扰。 其

中，三维弓形激波的干扰范围广，干扰强度最大。
２） 突起物的相对安装位置对弹翼的气动特性

有较大影响，其中沿着展向位置对弹翼影响较弱，这
是因为展向位置变化时，高压区与低压区面积同时

增加或同时减小。 沿着流向的安装位置对弹翼的气

动特性影响较大，这是因为沿着流向不同的安装位

置下，弹翼上的高压与低压区的分布面积不同所致。
３） 在马赫数 ２．５ 状态下，排布 １ 个突起物，到

排布 ２ 个突起物，使得轴向力线性增加，但是排布 ６
个突起物后，线性增加速度减缓。 使得轴向力系数

增加约 ４．８％～１５．１％。 针对 Ｂａｓｉｃ⁃Ｆｉｎｎｅｒ 弹箭，建立

了进行俯仰方向控制的气动布局案。 针对俯仰控制

方案，给出了 ４ 种气动布局，针对滚转控制方案，给
出了 ２ 种气动布局方案。

文中的研究结果可为采用突起物气动布局设计

方案提供定性与定量的参考价值。
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