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　　摘　要：为研究翼身组合弹箭马格努斯特性及产生机理，采用完全时间相关的非定常 ＮＳ方程，对带翼弹箭
在高速旋转状态下的绕流场进行数值模拟，得到马格努斯力和力矩系数随攻角变化的规律，所得结果与阿诺德工

程发展中心（ＡＥＤＣ）试验及陆军研究实验室（ＡＲＬ）计算结果吻合很好。分析表明压力差是产生马格努斯力的主
因，切应力产生的马格努斯力只占压力产生马格努斯力的１％；弹身马格努斯力除α＝４０°外皆为负，舵马格努斯力
始终为正；α＝５°～３０°每个舵的马格努斯力不是正弦变化规律，但合力呈现正弦变化规律。
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０　引　言

当炮弹自转并存在一定攻角时，弹体附近流场

相对于攻角平面不对称而产生垂直于攻角平面的力

及力矩，称为马格努斯力和马格努斯力矩［１］，通常

又称为面外力和面外力矩。马格努斯力会影响弹丸

的航向动稳定性，降低打靶精度。国外对马格努斯

效应研究较早，１９７６年 Ｌｅｒｏｙ［２］在阿诺德工程发展
中心（Ａｒｎｏｌｄｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｃｅｎｔｅｒ，
ＡＥＤＣ）研究了马赫数 Ｍａ＝０．２～２．５，攻角 α＝０～
９０°的舵身组合外形旋转气动特性，发现在攻角 α＞
２０°、Ｍａ≤１．５时滚转阻尼和马格努斯特性随旋转速

率呈现非线性。１９８０年 Ｓｔｕｒｅｋ等［３］使用抛物化的

ＮａｖｉｏｒＳｔｏｋｅｓ方程（ＰａｒａｂｏｌｉｚｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，ＰＮＳ）
及无黏＋边界层修正方法研究了１０°攻角下细长旋
成体的马格努斯效应，指出船尾所占马格努斯力比

重最大，无黏＋边界层修正结果优于层流计算结果。
１９８５年Ｎｉｅｔｕｂｉｃｚ等［４］使用非定常、薄层假设的 ＮＳ
方程模拟了跨声速旋转弹丸的气动特性，指出边界

层偏移造成的压力不对称是马格努斯力的主要来

源。１９９８年 Ｐｅｃｈｉｅｒ等［５］使用 ＦＬＵ３Ｍ代码研究了
几何参数和来流攻角对旋转弹丸 ＳＣＯＢＴ气动特性
的影响，发现法向力对旋转并不敏感。２００７年
ＤｅＳｐｉｒｉｏ等［６］运用商业软件 ＣＦＤ＋＋对 Ｍ９１０旋转



弹丸绕流流场进行了数值模拟，发现在亚、跨声速条

件下采用完全非定常雷诺平均／大涡模拟（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ
ａｖｅｒａｇｅＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ／Ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＲＡＮＳ／
ＬＥＳ）方法得到的马格努斯力矩与试验值符合较好。
２０１２年Ｖｉｓｈａｌ［７］使用ＣＦＤ＋＋对翼－身标模开展了
时间相关的非定常 ＲＡＮＳ计算，与试验对比发现在
Ｍａ＝２．４９时滚转力矩、侧向力和偏航力矩随滚转速
度增大呈线性增加趋势。

在国内，２００１年周凤岐等［８］提出了一种主动控

制弹体内部活动质量块的运动来克服旋转弹螺旋运

动的方法，并通过计算证明了方法的有效性和可行

性。２００５年薛帮猛等［９］使用 ＮＳ方程对长度为 ６
倍口径的ＳＯＣＢＴ弹丸进行计算，发现尾部形状对马
格努斯力有较大影响，马格努斯力距与转速成线性

关系。２０１０年任天荣等［１０］使用双自由度陀螺线性

扰动方程分析了线性气动阻尼对旋转导弹的影响，

指出旋转导弹锥形运动的幅度随弹体气动静稳定性

而增加。２０１１年王旭刚等［１１］基于复角模型研究了

弹头偏转对导弹飞行稳定性的影响，指出合理的选

择气动和结构参数，可保证偏头导弹绕纵轴逆时针

旋转运动的稳定性。２０１３年雷娟棉等［１２］使用 ＮＳ
方程＋滑移网格技术计算了弹丸高速状态下的绕流
场，发现船尾处边界层最厚，旋转产生压力和切向力

畸变，船尾两侧压力差对马格努斯力起主要作用。

国内、外使用数值模拟［３－６，９，１２］和 理 论 建

模［８，１０－１１］手段对旋转弹丸进行了广泛研究，而真实

飞行的导弹多是带翼外形，文献［２］对翼身组合外
形进行了试验研究，但是没有分析全弹马格努斯特

性及产生机理，文献［７］计算了翼身组合外形马格
努斯力随转速变化规律，但是没有研究全弹以及舵

面马格努斯效应产生机理。为此，本文采用完全时

间相关的非定常ＮＳ方程，对带翼弹箭开展计算，从
气动特性和流场结构方面对翼身组合外形马格努斯

效应产生的机理进行研究。

１　数值方法

１．１　控制方程
积分形式的三维可压缩ＮＳ方程为：

ｔ∫ΩＱｄＶ＋∫Ω（Ｆ^－Ｇ^）·ｎ^ｄＳ＝０ （１）

式中：Ω是任意形状的控制体，ｄＳ是控制体上的微

元面积，ｎ^是微元面的外法向单位矢量：

ｎ^＝ｎｘｉ^＋ｎｙｊ^＋ｎｚｋ^ （２）

式中：Ｑ为守恒变量，Ｆ＝Ｆ^·ｎ^、Ｇ＝Ｇ^·ｎ^分别为无
黏通量、黏性通量，当网格存运动时，黏性通量的表达

式不变，无黏通量的表达式与网格不动时略有差别：

Ｆ＝

ρＵ
ρＵｕ＋ｎｘｐ

ρＵｖ＋ｎｙｐ

ρＵｗ＋ｎｚｐ

ρＵＨ＋Ｕｇ















ｐ

（３）

式中：ｐ为压力，Ｈ为总焓，Ｕ为逆变速度，Ｕｇ为微
元面的法向运动速度。

Ｕ＝ｕｎｘ＋ｖｎｙ＋ｗｎｚ－Ｕｇ （４）
Ｕｇ ＝ｕｇｎｘ＋ｖｇｎｙ＋ｗｇｎｚ （５）

式中：ｕｇ、ｖｇ和ｗｇ是微元面在直角坐标系内３个方
向的运动速度。湍流模型为 ｋ－ω剪切应力输运
（Ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ，ＳＳＴ）［１３］两方程湍流模型：

　 
ｔ
（ρｋ）＋ｘｉ

（ρｕｉｋ）＝

ｘｉ
（μ＋σｋμｔ）

ｋ
ｘ( )
ｉ
＋

Ｐｋ－ρβｋｋω （６）

　 
ｔ
（ρω）＋ｘｉ

（ρｕｉω）＝

ｘｉ
（μ＋σωμｔ）

ω
ｘ( )
ｉ
＋

Ｐω－ρβωω
２＋
２ρ（１－Ｆ１）σω２

ω
ｋ
ｘｉ
ω
ｘｉ
（７）

１．２　数值求解方法
计算采用格心格式的结构有限体积法，无黏通

量采用Ｒｏｅ［１４］格式计算，黏性通量采用二阶中心差
分离散，非定常计算采用双时间步法［１５］，物理时间

层采用二阶向后差分离散，伪时间层采用上下对称

高斯 －赛德尔（ＬｏｗｕｐｐｅｒｓｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ，
ＬＵＳＧＳ）隐式时间推进。根据刚体运动的位移与姿
态，由静止网格通过刚性转动获得刚性运动网格，保

证了动网格品质且严格满足几何守恒律。刚性动网

格适合于复杂外形，但对边界条件提出了新的要求，

边界条件与不动时的差别体现在两类：１）基于黎曼
条件的远场边界条件；２）壁面边界条件，壁面无滑
移要求壁面网格上的流体速度和网格运动速度相

同。对高速旋转的壁面，需要引入旋转产生的加速

度：
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ρａｗａｌｌ·ｎ^＝－
ｐ
ｎｗａｌｌ

（８）

式中：ａｗａｌｌ为壁面的加速度矢量。
１．３　计算模型及状态

计算模型美国空军改进的翼－身导弹标模（Ａｉｒ
ｆｏｒｃｅｍｏｄｉｆｉｅｄｂａｓｉｃＦｉｎｎｅｒｍｉｓｓｉｌｅ，ＡＦＦ），详细参数
见图１，由弧形段、圆柱段和尾翼（舵）组成，舵采用
前缘后掠角为５３．１３°的梯形翼，绕弹身呈“十”字形
分布，其中直径ｄ＝４５．７２ｍｍ，长细比为１０。

图１　ＡＦＦ外形图

Ｆｉｇ．１　ＡＦＦｍｏｄｅｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ
　

计算状态如表１所示，来流马赫数 Ｍａ＝２．４９，
Ｒｅ／ｍ＝５．６１×１０６，计算了７个不同的攻角 α。弹
体旋转速度Ω ＝７７１．６ｒａｄ／ｓ（７３６８ｒ／ｍｉｎ），此时无

量纲旋转速度Ω＝０．０３，Ω定义为Ω＝Ω
ｄ
２Ｖ∞

，Ｖ∞为

来流速度。一个计算周期采用１４４０个物理时间步，
即Δｔ＝５．６５５×１０－６ｓ。气动力和力矩计算的参考
点位于质心（５ｄ，０，０），参考面积为弹体的最大横截
面积，参考长度为弹体直径。

表１　ＡＦＦ计算条件

Ｔａｂｌｅ１　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆＡＦＦ

Ｍａ Ｒｅ／（１０６ｍ－１） 温度／Ｋ α／（°）

２．４９ ５．６１ ３１１．１ －５，０，５，１０，２０，３０，４０

１．４　旋转周期及角度定义
图２给出了旋转过程中的周期定义，从弹体底

部向前看，逆时针旋转为正，静态后视图中周向角

θ＝０°对应的舵为舵１（图中黑色填充），逆时针排列

依次为舵２、舵３、舵４。以舵１为例，在旋转初始时
刻ｔ＝０Ｔ（Ｔ为周期）舵１对应θ＝０°位置，舵的左侧
为旋转前进方向，我们称为前进侧，右侧称为后退

侧。周向角θ＝０°～９０°及２７０°～３６０°对应背风区，
周向角θ＝９０°～２７０°对应迎风区。

图２　旋转过程中的周期定义（后视图）
Ｆｉｇ．２　Ｐｅｒｉｏｄｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｒｏｔａｔｉｏｎ（ｂａｃｋｖｉｅｗ）

　

１．５　网格及无关性验证
本文采用三套疏密不同的全模网格来考察网格

收敛性：１）粗网格６１１万，流向×法向×周向约为（下
同）２００×１５０×２００；２）中等网格９７２万：２５０×１５０×
２５０；３）密网格１２５５万：２５０×２００×２５０，法向第一层网
格间距均为５×１０－６ｍ，保证壁面ｙ＋≤１。图３给出
了中等规模网格壁面分布，左侧为翼－身连接处、右
侧为弹体底部。网格采用标准多块结构对接形式，在

曲率变化较大位置进行了加密以保证流动的精细捕

捉，网格上游边界距头部１０Ｌ，下游距后缘３０Ｌ，远场
边界距中心线２０Ｌ（Ｌ为全弹长度）。

图３　ＡＦＦ计算网格示意
Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｓｆｏｒＡＦＦ

　

使用三套网格对表１中攻角α＝５°的工况进行
对比计算，图４为一个转动周期三套网格侧向力系
数变化曲线。由图４可知，随着网格加密，侧向力系
数幅值差异减小，中等网格与粗网格幅值最大相差

２７．４％，密网格与中等网格幅值最大相差３．２％，我
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们认为密网格满足收敛性标准，后续计算选用密

网格。

图４　不同网格侧向力系数对比
Ｆｉｇ．４　Ｓｉｄｅｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ

　

２　计算结果与分析

２．１　全弹马格努斯力和力矩系数
图５给出了攻角 α＝－５°～４０°全弹马格努斯

特性随攻角变化规律，并与 ＡＥＤＣ试验［２］及美国陆

军研究实验室（Ａｒｍｙｒｅｓｅａｒｃｈｌａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＡＲＬ）计算
结果［７］进行了对比。由图５可知，侧向力矩 ＣＭＹ随
攻角增加是减小趋势，侧向力 ＣＺ随攻角增加先减
小后增大，在α＝１４°附近出现拐点，拐点附近的计
算值比试验值略小。总体而言，全弹侧向气动特性

与试验及文献计算结果吻合很好，校验了本文所用

数值模拟方法的可靠性。

２．２　部件马格努斯力和力矩系数
表２给出攻角α＝５°～４０°一个周期内的弹身、

舵、全弹侧向力系数，同时给出了侧向力无黏（Ｃｚｉｎｖ）
和黏性（Ｃｚｖｉｓ）分量的贡献，无黏分量是指通过物面
压力积分得到的侧向力、黏性分量是指通过物面摩

擦应力积分得到的侧向力。由表２可知：１）全弹侧
向力主要由无黏项贡献，即压力差是产生侧向力的

主因；黏性摩擦力对侧向力的贡献为正值，但量值很

小，只占无黏部分的１％。２）弹身侧向力除 α＝４０°
外皆为负，舵侧向力始终为正。攻角 α≤１０°时弹身
侧向力比重略大，全弹侧向力为负；α≥２０°后随舵所
占比重急速增大，全弹侧向力为正，α＝４０°时弹身侧
向力只占舵的１％。

图６给出了α＝５°一个周期内弹身、舵、全弹侧
向力系数变化曲线，可知一个旋转周期内有四个小

周期，每个小周期内的侧向力系数变化都类似正弦

图５　马格努斯力和力矩系数随攻角变化规律
Ｆｉｇ．５　Ｍａｇｎｕｓｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖｅｒｓｕｓａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

　

表２　不同攻角下各部件侧向力系数均值
Ｔａｂｌｅ２　Ａｖｅｒａｇｅｓｉｄｅｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｕｒｉｎｇａ

ｐｅｒｉｏｄｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

部件 攻角／（°）
无黏侧向力

系数（Ｃｚｉｎｖ）
黏性侧向力

系数（Ｃｚｖｉｓ）
总的侧向力

系数（Ｃｚ）

弹身

５ －１．４１×１０－２ ３．０１×１０－４ －１．３８×１０－２

１０ －３．３０×１０－２ ３．０６×１０－４ －３．２６×１０－２

２０ －３．２４×１０－２ ８．５３×１０－４ －３．１６×１０－２

３０ －１．３２×１０－２ １．５３×１０－３ －１．１６×１０－２

４０ ５．８９×１０－４ ２．０７×１０－３ ２．６６×１０－３

舵

５ １．０５×１０－２ ３．５５×１０－４ １．０９×１０－２

１０ ２．１７×１０－２ １．９９×１０－４ ２．１９×１０－２

２０ ４．８５×１０－２ ９．９２×１０－５ ４．８６×１０－２

３０ ８．７０×１０－２ １．１８×１０－４ ８．７１×１０－２

４０ １．２５×１０－１ １．４０×１０－４ １．２５×１０－１

全弹

５ －３．５５×１０－３ ６．５６×１０－４ －２．８９×１０－３

１０ －１．１３×１０－２ ５．０５×１０－４ －１．０８×１０－２

２０ １．６１×１０－２ ９．５２×１０－４ １．７０×１０－２

３０ ７．３８×１０－２ １．６５×１０－３ ７．５５×１０－２

４０ １．２６×１０－１ ２．２１×１０－３ １．２８×１０－１

曲线。以舵为例，在０～１／４Ｔ侧向力系数先增大，当
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转到θ＝２２．５°（Ｔ／１６）时达到峰值，然后减小，在θ＝
６７．５°（３Ｔ／１６）达到波谷，然后再次增大。

图６　部件侧向力随时间变化规律（α＝５°）
Ｆｉｇ．６　Ｓｉｄｅｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｕｒｉｎｇａｐｅｒｉｏｄ（α＝５°）

　

２．３　舵马格努斯效应产生机理分析
图７给出了攻角α＝５°时一个周期内各舵侧向

力变化规律，可知一个周期内波峰、波谷各出现两

次，出现位置对应旋转弹后视图为“×”型。波峰对
应旋转角分别为θ＝１３５°、３２５°，波谷对应旋转角分
别为θ＝４５°、２２５°。

以舵１为例（图７中黑实线），对一个周期内
的变化规律进行分析。图 ８给出了不同时刻的
表面压力及极限流线分布，上为前进侧，下为后

退侧。由图７可知，ｔ＝０Ｔ时刻舵前进侧压力 ＞
后退侧，因此侧向力为负；旋转到 θ＝４５°（１／
８Ｔ），舵前进侧压力增大，后退侧压力减小，两侧
压差变大，体现在图 ７中为侧向力负值变大；旋
转到 θ＝９０°（１／４Ｔ），虽然两侧压差进一步加大，
但由于此时舵面在水平位置，侧向分量很小，体

现在图 ７中为侧向力约为 ０；继续旋转到 θ＝
１３５°（３／８Ｔ），两侧压差比 １／４Ｔ略有减小，但前
进侧依然占优，加上此时站位的影响，侧向力变

号为正；旋转到 θ＝１８０°（１／２Ｔ），前进侧压力继
续减小，后退侧压力增加，两侧压差进一步减小，

体现在图７中为侧向力比３／８Ｔ要小；旋转到 θ＝
２２５°（５／８Ｔ），前进侧压力小于后退侧，侧向力变
号为负；旋转到 θ＝２７０°（３／４Ｔ），前进侧压力进
一步减小，两侧压差继续增大，但侧向力分量很

小约为０；旋转到 θ＝３２５°（７／８Ｔ），此时前进侧压
力略有增加、后退侧略有减小，两侧压差减小，侧

向力变号为正。

把一个周期内舵侧向力、侧向力斜率符号变化

绘于表３，可知一个周期内侧向力斜率出现４次变
号，侧向力值也出现４次变号。

图７　各舵侧向力随时间变化规律（α＝５°）
Ｆｉｇ．７　Ｓｉｄｅｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｓ（α＝５°）

　

表３　一个周期内符号变化规律（舵１）
Ｔａｂｌｅ３　Ｓｉｄｅｆｏｒｃｅｃｈａｎｇｅｉｎｓｉｇｎｄｕｒｉｎｇａｐｅｒｉｏｄ（ｒｕｄｄｅｒ１）

时间／Ｔ ０ １／８ １／４ ３／８ １／２ ５／８ ３／４ ７／８

侧向力符号 － － ０ ＋ ＋ － ０ ＋

侧向力斜率符号 － ０ ＋ ０ － ０ ＋ ０

　　由图７可知，任一舵的侧向力系数在０～１／４Ｔ
乃至０～Ｔ都不再符合正弦规律，而图６中舵的合侧
向力变化类似正弦规律，并且在θ＝２２．５°（Ｔ／１６）时
达到峰值、在θ＝６７．５°（３／１６Ｔ）时达到谷值。为此，
我们借用数学工具对其进行更深入的分析，以舵１
为例，把其在一个周期内的侧向力系数进行傅里叶

级数拟合，得到如下的关系式：

Ｃｚ１（ｔ）＝ａ０＋ａ１ｃｏｓ（２πｔ）＋ｂ１ｓｉｎ（２πｔ）＋
ａ２ｃｏｓ（４πｔ）＋ｂ２ｓｉｎ（４πｔ）＋ａ３ｃｏｓ（６πｔ）＋
ｂ３ｓｉｎ（６πｔ）＋ａ４ｃｏｓ（８πｔ）＋ｂ４ｓｉｎ（８πｔ）

（９）
其中，ａ０、ａ１、ａ２、ａ３、ａ４、ｂ１、ｂ２、ｂ３、ｂ４为拟合系数，

分布见表４，把上面的函数向右平移０．２５Ｔ便得到舵
２的侧向力系数曲线，移０．５Ｔ、０．７５Ｔ便得到舵３、４的
变化曲线。我们把一个周期内的舵１、舵２、舵３、舵４
曲线进行叠加得到全舵的侧向力系数变化曲线：

Ｃｚ（ｔ）＝ａ５＋ａ６ｃｏｓ（８πｔ）＋ｂ６ｓｉｎ（８πｔ）（１０）
其中，系数 ａ５＝１．０５３×１０

－３，ａ６＝－５．３７２×
１０－４，ｂ６＝６．５８１×１０

－３。

由此可知，全舵侧向力系数变化规律是以１／４Ｔ
（９０°）为周期的类正弦曲线，这是由于舵的分布形
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图８　舵１表面压力及摩擦线分布
（α＝５°，上为前进侧，下为后退侧）

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｎｄｌｉｍｉｔｉｎｇｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｏｆｒｕｄｄｅｒ１
（α＝５°，ｕｐｓｉｄｅｉｓｆｏｒｗａｒｄ，ｕｎｄｅｒｓｉｄｅｉｓｂａｃｋｗａｒｄ）

　

式为绕弹身等 ９０°间隔分布。为检验这种类正弦
变化规律是否只是攻角α＝５°时的特例，对其他攻

角进行了同样分析，发现此规律在攻角－５°～３０°都
是存在的，只是系数 ａ０～ａ４、ｂ１～ｂ４不同（见表４）。
对于侧向力这种类正弦变化规律，是否适用于其他

布局导弹，得到的解析表达式如何加速旋转弹箭的

设计，还需做进一步研究。

２．４　沿周向弹体表面压力及空间流场分布
图９为不同ｘ截面的站位示意；图１０给出了ｔ＝

０Ｔ、α＝５°典型站位 ｘ截面处的压力分布。由图１０
可知，在无旋转条件下，弹体左右两侧压力分布（实

线）完全对称，而当引入旋转运动后，旋转使压力产生

畸变，弹体左右两侧的压力分布不再对称。当攻角

α＝５°时，背风区弹体左侧压力小于右侧，体现在图
中为点划线在θ＝０°～９０°包裹面积比θ＝２７０°～３６０°
要小；迎风区弹体左侧（θ＝９０°～１８０°）压力大于右侧
（θ＝１８０°～２７０°），并且迎风区的压力量值大，占主导
影响，所以全弹侧向力为负，这也就解释了图５中 α
＝５°时ＣＺ＜０。
图１１给出了ｔ＝１／８Ｔ、α＝５°典型站位ｘ截面空

间压力云图和流线分布。由图１１可知，弹身左右两
侧压力、流线分布均不再对称。ｘ／ｄ＝８弹身截面只
在背风区左侧有一个分离涡，右侧没有分离涡；ｘ／
ｄ＝９．５舵 －身组合截面背风区左、右两侧分别有两
个、一个分离涡，迎风区右侧有一个较小的分离涡。

旋转使弹体表面气流产生环流，正向旋转时弹体左

侧环流与来流方向相反，两者相互阻碍使得气流更

脱体，更易分离，右侧环流与来流方向相同，使气流

更贴体不易分离。弹身和舵的相互干扰使流场非常

复杂，左右两侧无明显规律。

表４　舵１侧向力拟合系数随攻角分布
Ｔａｂｌｅ４　Ｆｉｔｔｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖｅｒｓｕｓａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｏｆｒｕｄｄｅｒ１

系数攻角 ａ０×１０－３ ａ１×１０－２ ｂ１×１０－３ ａ２×１０－３ ｂ２×１０－２ ａ３×１０－５ ｂ３×１０－３ ａ４×１０－４ ｂ４×１０－３

５° ２．６３２ －３．３５７ ４．７５２ １．８９３ －５．０９９ －６．６５１ ６．７５７ －１．３４４ １．６４５

１０° ５．４０８ －３．２７６ ２９．５８ ５．５５３ －７．７８８ －１１０．９ ３５．３４ －１２．２２ １３．８

２０° １２．１１ －４．０４９ ６５．７６ １１．５３ －１２．８３ －２１７．１ ７６．３２ －２５．８３ ２４．６

３０° ２１．７９ －５．１０１ ９４．９３ ２２．８ －２２．４ －１００．４ １０５．８ －１２．３１ １７．３６

图９　不同ｘ截面站位示意
Ｆｉｇ．９　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｘｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ

　

３　结　论

本文采用完全时间相关的非定常 Ｎ－Ｓ方程，
对超声速带翼旋转弹箭开展计算，从气动特性和流

场结构方面对马格努斯效应产生的机理进行了研

究，通过数据分析得出以下结论：
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图１０　不同站位ｘ截面的压力分布
Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐｕｔｅｄｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

　

图１１　不同站位ｘ截面的空间压力云图及流线分布
Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎｅａｒｔｈｅｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

　

　　１）压力差是产生马格努斯力的主因，黏性产生
的马格努斯力只占无黏部分的１％。
２）弹身马格努斯力除α＝４０°外皆为负，舵马格

努斯力始终为正；攻角 α≤１０°全弹马格努斯力为
负，α≥２０°后舵所占比重急速增大，全弹马格努斯力
为正，α＝４０°弹身马格努斯力只占舵的１％。
３）α＝５°～３０°每个舵的马格努斯力不是正弦变

化规律，但合力呈现正弦变化规律。
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