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近空间高超声速弹箭气动数值模拟

梁晓龙，　冯金富，　杨啸天，　刘　安
（空军工程大学　工程学院， 陕西　西安　７１００３８）

摘　要：针对近空间高超声速飞行弹箭气动力、气动热问题，采用 Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）湍流模
型和热完全气体模型，运用时间相关有限体积方法及 ＡＵＳＭ ＋

格式对三维非定常可压缩流体

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程进行了数值模拟。 再现了超高速条件下弹箭周围的复杂流动现象，得到热
流分布规律，为进一步近空间超高速弹箭研究奠定了基础。 计算结果表明阻力系数随着攻角的
变化显著变大；弹箭尾翼气动加热很严重，弹箭尾翼变大时气动加热量明显增大，在设计弹箭时
应引起足够重视。
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近空间是指高于普通航空器飞行空间，而低于轨道飞行器运行空间的区域。 国际上一般将距地面 ２０
ｋｍ－１００ ｋｍ的空域视为近空间 ，近空间超高速武器的大量运用将对未来战争产生深刻的影响［１］ 。 仿真与
验证是近空间装备及其体系研究的重要手段［２］ ，通过建立近空间装备的气动模型、动力学与运动学模型以
及作战模型，进行近空间装备及其体系作战的仿真，分析各种参数对近空间装备内部各个系统的影响，评估
近空间装备体系的整体作战效能，为近空间装备体系的发展和近空间装备平台的关键技术发展提供依
据

［３］ 。
本文利用无反应的热完全气体模型及 ＳＡ 湍流模型［４］对近空间高超声速弹箭气动参数进行了计算模

拟，研究表明，无反应的热完全气体模型可以用来模拟高超声速流场的气动加热，文献［５］中采用热完全气
体模拟球锥体的绕流流场，计算得到的驻点热流与实验值仅相差 ２％。 而 ＳＡ湍流模型“可以比较准确地模
拟除分离区以外物面的热流分布”［５］ ，因此，本文采用的热完全气体模型＋ＳＡ湍流模型的方法是可行的。

１　数学与物理方程

本文选定如下的计算模型和假设：
１）连续介质假设。 当飞行高度在 ８０ ｋｍ 以下时，连续假设成立，因此可以采用连续介质的 Ｎａｖｉｅｒ －

Ｓｔｏｋｅｓ方程。
２）采用热完全气体、冻结流模型。 即考虑气体比热随温度的变化，但不考虑气体组分的化学反应、电

离。
３）空间离散采用有限体积方法，ＡＵＳＭ ＋

格式计算通量，显式多步时间推进，湍流模型采用一方程 Ｓｐａｌａｒｔ
－Ａｌｌｍａｒａｓ模型。
1畅1　 控制方程

定义如下无量纲量：

倡 收稿日期：２００８ －１ ２ －２２
　基金项目：国家“８６３”计划资助项目（２００７ＡＡＸＸ２７；２００７ＡＡＸＸ１０）
　作 者简介：梁晓龙（１９８１ －），男，江苏 徐州人，博士生，主要从事武器控制系统，数据融合 等研究；Ｅ－ｍａｉｌ ：ｘｉａｏｌｏｎｇ．ｌｉａｎｇ＠ｈｏｔｍａｉｌ．ｃｏｍ

冯金富（１９６４ －） ，男， 江苏泰 兴人，教授，博士生导师，主要从事武器控制系统，数据融 合等研究畅



（x，y，z） ＝（珓x，珓y，珓z）／珘L，（u，v，w） ＝（珘u，珓v，珘w）／珘a∞，ρ＝珓ρ／珓ρ∞，p＝珓p／珓ρ∞珘a２
∞，T＝珘T／珘T∞，μ＝珘μ／珘μ∞，t ＝珓t珘a∞ ／珘L，e＝

珓e／珓ρ∞珘a２
∞ 。 式中带“ ～”者为有量纲量，珓p∞、珓ρ∞、珘a∞、珘T∞、珘μ∞分别为来流的压力、密度、声速、温度和动力粘性系

数，珘L为物体特征长度。 在惯性坐标系（x，y，z，t）中，对完全气体、忽略质量力下的三维非定常 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ
方程

［６］
引入上述无量纲量后可写成如下形式：

抄U
抄t ＋

抄（E＋Ev）
抄x ＋

抄（F＋Fv）
抄y ＋

抄（G＋Gv）
抄z ＝０ （１）

式中：U为守恒变量；E、F、G为无粘通量；Ev、Fv、Gv 为粘性通量。 各参数具体形式见文献［７］，其中，λ满足
Ｓｔｏｋｅｓ假设：３λ＋２μ＝０，μ为粘性系数：

μ＝μl ＋μt （２）
式中：μl 为层流粘性系数，由 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式决定：

μl ＝T
３
２ （１ ＋c）／（T＋c ），c＝１１０畅４K／珘T∞ （３）

μt 为湍流粘性系数，由 ＳＡ湍流模型通过求解一方程的湍流输运方程而得到：
μt ＝ρν^fν１ （４）

ｄν^
ｄt ＝bｐｒｏｄ（S，珓ν，d） －bｄｅｓｔ（珓ν，d） ＋bｔｒiｐ（dT） ＋１

σ［楚（（ν＋珓ν）楚珓ν） ＋cb２ （楚珓ν）２］ （５）

无量纲的气体状态方程：p＝１
γρT，温度梯度：抄T抄x ＝

T
p
抄p
抄x －

T
ρ
抄ρ
抄x，空气的定压比热为：

Cp ＝a０ ＋a１T＋a２T２ ＋a３T３ ＋a４T４ （６）
式中： T为温度 （Ｋ），方程的系数 a０ ＝９０８畅９２３ ５７４ １７，a１ ＝０畅３２７ ３８３ ５８５ ９８，a２ ＝－１畅０３１ ４９４ ３７６ ３４Ｅ－４，a ３

＝１畅５１４ ３４３ ４３５ ９６Ｅ－８，a ４ ＝－８畅１５５ ３６３ １０１ ５Ｅ－１３。
方程中的其他无量纲参数为：Ｒｅ＝珓ρ∞珘a∞珘L／珘μ∞，Pr＝珘μ∞Cp／珓k∞ ＝０畅７２。

1畅2　湍流模型
ＳＡ湍流模型［７］属于涡粘性模型，这类模型的前提是 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假设，即认为局部雷诺应力张量通过湍

流运动粘性系数 vt 与平均速度梯度成正比：

－uiuj ＝vt
抄珔ui
抄yj ＋

抄珔uj
抄yi （７）

ＳＡ模型的核心思想是引入中间变量珓v，通过求解珓v的输运方程获得湍流运动粘性系数 vt。 珓v的输运方程
为：

ｄ珓v
ｄ t ＝bｐｒｏｄ（S，珓v，d） －bｄｅｓｔ（ 珓v，d） ＋b ｔｒｉｐ（dT） ＋１

σ［楚· （（v＋珓v）楚珓v） ＋cb２ （楚珓v）２］ （８）

式中：右边前两项分别为湍流粘性的生成项和解体项，bｔｒiｐ为自定义的源项，例如可用来定义强制转捩点的位
置；d为到壁面的距离；dT 为从转捩点算起的距离；右边最后是耗散项，σ 和 cb ２分别为湍流普朗特数和校正

常数。 求得珓v后，湍流运动粘性系数 vt 由湿润函数 fv１获得：

vt ＝珓vfv１ 珋v
v 　，　fv１ （χ） ＝χ３ ／（χ３ ＋C３

v１）

1畅3　ＡＵＳＭ ＋
格式

ＡＵＳＭ格式［７ －８］是 ２０ 世纪 ９０ 年代初发展起来的，在十余年的发展过程中又陆续涌现了 ＡＵＳＭＤＶ、
ＡＵＳＭ、ＡＵＳＭＰＷ，ＡＵＳＭＰＷ［９ －１２］等改型。 这类格式兼有 ＦＶＳ和 ＦＤＳ 的特点，具有数值耗散小、对激波和接
触间断的分辨率高、无需熵修正、计算量小等特点。
在 ＡＵＳＭ类格式中，首先将无粘通量分解为对流项和压力项两部分，以一维无粘通量为例：

F＝F（ c） ＋P （９）
式中 F（ c） ＝MaΨ，Ψ＝（ρ，ρu，ρh） Ｔ，P＝（０，p，０） Ｔ。
可以看到，对流项仅包含量马赫数 M， 当地声速 a以及相应的流动特征通量，压力项仅包含了压力。
定义界面上的数值通量为：

F１／２ ＝M１／２a１／２Ψ１／２ ，P１／２ ＝［０，p１／２，０］ Ｔ （１０）
对流项中的Ψ１／２ 采用迎风一阶外推：

Ψ１／２ ＝
ΨL　　M１／２≥０
ΨR　　M１／２ ＜０

（１１）
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界面马赫数和界面压力的定义为：
M１／２ ＝M ＋

L ＋M －
R ，　M ±

L／R ＝M ±
β（ML／R） （１２） p１／２ ＝P ＋

L pL ＋P －
R pR，　P ±

L／R ＝P ±
α（ML／R） （１３）

式中 ML，R ＝uL，R ／a１／２ 。 界面声速 a１／２以及 M ±
β、P ±

α的定义为：
a１／２ ＝ｍｉｎ（珘aL，珘aR），　珘a＝a倡２ ／ｍａｘ（a倡，｜u｜） （１４）

M ±
β ＝

１／２（M±｜M｜） 　　　　　　｜M｜≥１
±１／４（M±１）２ ±β（M２ －１）２　　｜M｜＜１

（１５）

P ±
α ＝

１／２（１ ±ｓｉｇｎ（M）） 　　　　　　　　　｜M｜≥１
１／４（M±１）２（２碢M） ±αM（M２ －１）２　　｜M｜＜１

（１６）

式中：临界声速 a倡 ＝ ２（γ－１）／（γ＋１）h；参数α＝３／１６，β＝１／８。

２　计算弹形与网格

本文计算了 ２ 种验证弹形，外形为球头－圆锥－圆柱体，并通过尾翼来稳定，计算模型见图 １、图 ２。 弹
形 １弹头部长 Ln ＝１０９ ｍｍ，圆柱部长 Lc ＝４３７畅５ ｍｍ，弹尾部长 Lb ＝１４０ ｍｍ，弹径 D ＝３５ ｍｍ，弹尾锥角β＝
２５°；弹形 ２弹头部长 Ln ＝１５５ ｍｍ，圆柱部长 Lc ＝３６５ ｍｍ，弹尾部长 Lb ＝１８０ ｍｍ，弹径为 D＝５１ ｍｍ，弹尾锥
角β＝２５°。

图 １　计算外形 １
Ｆｉｇ畅１　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｆｏｒｍ １

图 ２　计算外形 ２
Ｆｉｇ畅１　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｆｏｒｍ ２

　　对于弹丸而言，沿弹休母线常常是一条非光滑的曲线，曲线的斜率是不连续的，这种斜率的不连续往往
会引起流动参数的剧烈变化（如出现激波、分离等），因此数值模拟时在这些地方需要用较精细的网格对方
程进行离散，以期获得理想的物理解。 另外，为了便于处理物面边界条件，希望网格具有贴体正交性质就要
求靠近壁面的网格要足够密，以捕捉粘性边界。 我们采用了非结构网格生成了弹体及计算域网格见图 ３、图
４。 考虑到弹箭的对称性，仅计算了一半的区域，弹形 １网格数为 １５０万，弹形 ２网格数为 １７９万。

图 ３　表面网格
Ｆｉｇ畅３　Ｓｕｒｆａｃｅ ｇｒｉｄ

图 ４　计算域及对称面网格
Ｆｉｇ畅４　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ ｓｙｍｍｅｔｒｙ ｇｒｉｄ
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３　算例及结果分析

算例计算的条件为：飞行高度：６０ ｋｍ，来流密度：０畅０００ ３０５ ９ ｋｇ／ｍ３ ，来流静压：２２畅４６１ Ｐａ，来流静温：
２５５畅８ Ｋ，雷诺数：６畅５７ ×１０４（参考长度为弹长），来流速度：５ ０００ ｍ／ｓ，来流马赫数：１５畅６，攻角：０°－１５°。

由于飞行马赫数很高，激波紧贴在物面附近，激波层很薄，在弹体头部及尾翼前部，由于激波的存在，这
些地方的压力很高，热流密度也很大。 由于有攻角，驻点位于弹体头部偏下的位置，弹体的迎风面承受着很
高的压力和热流密度；气流作用于尾翼上以后，在迎风的翼面上产生了很大的压力，这会大大增加整个弹的
俯仰力矩。
图 ５、图 ６分别给出了 １５°攻角时的马赫数云图、弹体表面热流密度分布图。 可以看出，“Ｘ”形布局中，

下部的两个弹翼与来流的夹角较小，因而其表面的压力、热流密度都很大。
计算结果表明随着攻角的增大，升力、阻力、升阻比、俯仰力矩均迅速增大，在攻角 １５°时，升阻比达到了

１畅０２，对气动热而言，弹形 １随着攻角的增大，驻点热流略有下降，但全弹的总热流（“全弹”仅指所计算的半
个弹体，下同）却迅速增加，１５°攻角时的总热流约为 ０°时的 ２畅５倍。 在 １５°攻角时，弹翼上的总热流为 ２ ３４２
Ｗ，占全弹总热流的 ２６畅６％；弹形 ２随着攻角的增大，最大热流密度减小，而总的加热量迅速升高，１５°时加热
量为 ０°时的 ２畅１ 倍。 由于“Ｘ”形的尾翼布局，下方的 ２ 个尾翼受到的气动加热很严重，再加上此外形的尾翼
面积较大，在 １５°时尾翼所受的加热量达到了 ５ ３３７ Ｗ，占全弹的 ４０％，见图 ７、图 ８。

图 ５　马赫数云图
Ｆｉｇ畅５　Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｃｌｏｕｄ

图 ６　表面热流密度
Ｆｉｇ畅６　Ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｃｌｏｕｄ

图 ７　阻力系数
Ｆｉｇ畅７　Ｄｒａｇ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图 ８　最大热流密度
Ｆｉｇ畅８　Ｍａｘｉｍｕｍ ｈｅａｔ ｆｌｕｘ

４　结论

采用 ＳＡ模型与二阶迎风差分格式结合，可以比较准确地模拟除分离区以外物面的热流分布，近似模拟
分离区的热流分布规律。 该方法效率较高，且能达到一定的精度要求，对于工程设计以及作为实验的辅助手
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段是可取的。 无反应的热力完全气体模型模拟高超声速流场的气动加热，计算结果接近实际流动的气动加
热能够反映实际流动的物理化学特性，同时表明弹丸的气动加热是亟需解决的问题。 计算结果给出了高超
声速弹箭周围流场的分布情况，为进一步研究近空间超高速弹箭气动物理特性奠定了基础。
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