
基于微气泡的巡飞弹翼展气动特性仿真与分析

邵伟平, 孙林, 郝永平, 裴乙橦, 姬曼

引用本文:
邵伟平,  孙林,  郝永平,  等.  基于微气泡的巡飞弹翼展气动特性仿真与分析[J].  兵器装备工程学报,
2020, 41(2): 1-5.

您可能感兴趣的其他文章

1. 串置前掠翼模型亚音速升阻特性仿真

引用本文: 马震宇, 何中义, 韩鹏凯, 等. 串置前掠翼模型亚音速升阻特性仿真[J].兵器装备工程学报,
2019, 40(1): 51-56.

2. 弧形滤毒罐气动特性3D数值模拟研究

引用本文: 司芳芳, 叶平伟, 皇甫喜乐, 等. 弧形滤毒罐气动特性3D数值模拟研究[J].兵器装备工程学报
, 2019, 40(1): 28-33.

3. 强地效环境下有翼火箭橇侧翼气动特性研究

引用本文: 张传侠, 吕水燕, 谢波涛, 等. 强地效环境下有翼火箭橇侧翼气动特性研究[J].兵器装备工程
学报, 2018, 39(9): 89-92.

4. 非对称变弹翼高速导弹气动特性计算与分析

引用本文: 李通, 闫鹏, 蒋瑞民, 等. 非对称变弹翼高速导弹气动特性计算与分析[J].兵器装备工程学报,
2017, 38(6): 51-56.

5. 鸭舵式火箭弹的气动特性及控制能力分析

引用本文: 王朋飞, 周前进. 鸭舵式火箭弹的气动特性及控制能力分析[J].兵器装备工程学报, 2017,
38(11): 41-44.

http://scbg.qks.cqut.edu.cn/
https://doi.org/10.11809/bqzbgcxb2019.01.011
https://doi.org/10.11809/bqzbgcxb2019.01.006
https://doi.org/10.11809/bqzbgcxb2019.01.006
https://doi.org/10.11809/bqzbgcxb2018.09.019
https://doi.org/10.11809/scbgxb2017.06.011
https://doi.org/10.11809/scbgxb2017.11.009


书书书

第４１卷　第２期 兵 器 装 备 工 程 学 报 ２０２０年２


月

　　收稿日期：２０１９－０５－２６；修回日期：２０１９－０７－０９
基金项目：国家“８６３”计划项目（２０１５ＡＡ０４２７０１）；辽宁省教育厅科学技术研究项目（ＬＧ２０１６０６）
作者简介：邵伟平（１９６８—），女，博士，教授，主要从事机械设计及理论研究。

【装备理论与装备技术】 ｄｏｉ：１０．１１８０９／ｂｑｚｂｇｃｘｂ２０２０．０２．００１

基于微气泡的巡飞弹翼展气动特性仿真与分析

邵伟平，孙　林，郝永平，裴乙?，姬　曼
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摘要：对在巡飞弹翼展上安装微气泡的巡飞弹进行了气动特性的仿真研究，构建了微气泡阵列巡飞弹的三维模型；

利用Ｆｌｕｅｎｔ仿真研究了微气泡型巡飞弹飞行的气动特性规律，通过分析翼面截面压力云图与压力分布曲线，达到了
利用微气泡致动器来分离气流提高升力、减小阻力、增大失速攻角的目的。
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　　微致动器（Ｍｉｃｒｏａｃｔｕａｔｏｒ）是一类能够产生和执行动作的

微机械元件或装置的总称，又被称为微执行机构或微驱动机

构。在微机械系统的研究中，微致动器是非常重要的一部

分，它的主要作用是通过一些物理原理将其他形式的能量转

化为机械能，并能使整个微机械系统正常运行。目前，微致

动器主要广泛应用于国防、医学、生物、航空航天等领域。

美国加州大学洛杉矶分校的研究人员率先提出微气泡

致动器的想法，并将其安装在机翼表面上，并结合三角翼周

围气流流动的特点，利用微气泡致动器来控制和操纵翼面上

的边界层，从而能够进一步来实现对三角翼飞行器动态转矩

控制，并初步取得较理想的实验结果［１］。在我国，陆鹏举教

授和吕宗行教授讨论和研究了采用微模拟技术制作的微气

泡致动器对弹体气动力的影响控制。微气泡致动器根据弹

性体的几何形状附着在弹性体的表面上，以高压气源作为动



力来源，在预定情况下为微泡充气，并做了相关实验，并得出

结论：当微气泡致动器同时位于强涡流区和弱涡流区并处于

工作状态时，可以在适当条件下削弱由气流引起的侧向偏

移；当微气泡致动器只在强涡流区工作时，气泡鼓起会对气

流边界层产生影响，并导致边界层上的分离涡提前分离；当

微气泡致动器只在弱涡流区工作时，气泡鼓起会使气泡区域

形成剪切层，并产生较大的剪切力，加大弱涡流区的涡流

强度［２］。

本研究将气泡型微致动器安装在巡飞弹机翼上表面，当

不需要微气泡工作时，气泡不鼓起且与机翼上表面平齐；当

需要微气泡工作时，巡飞弹内部气缸给气泡充气，使其鼓起

变形，从而达到对气流产生影响并干扰打破机翼上表面原有

边界层的作用。

１　模型建立及计算网格的生成

数值模拟分析方法是一种不用具体的函数表达式而是

用多个点的数值表示函数的方法，利用科学计算机来求解建

立的数学模型的近似解。将数值模拟分析方法与ＣＦＤ（Ｃｏｍ

ｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ———计算流体力学）相结合，解决各

种离散化的数学模型，同时模拟分析处于复杂环境中的流体

力学问题［３］。

通过对巡飞弹特性及外形的精确选择，可以对巡飞弹基

本形态（状态１）进行建模，为研究气泡对巡飞弹的影响，本

研究将在巡飞弹的基本形态的基础上，选取翼面上表面气泡

完全鼓起为状态２；选取右侧翼面上表面气泡完全鼓起，但左

侧翼面气泡未鼓起为状态３，如图１所示。

图１　翼型状态

　　对模型进行网格的划分是计算流体力学的第一步，网格

质量通常决定了模拟的效果或收敛速度，直接涉及气动数值

模拟的仿真精度。本研究网格采用非结构化网格，为尽量使

仿真结果误差较小，采用的是密度较大的网格，压力进口边

界与压力出口边界都是无穷远，且无滑移壁面［４］。通过使用

Ｇａｍｂｉｔ软件，首先对巡飞弹流体域进行网格划分，然后划分

整个流场的计算域，并将其划分为多个子区域，同时需要确

定每个子区域的节点，这样可以将巡飞弹的计算域变为多

层，使得网格的质量得到提高，如图２所示。在网格分布设

置方面需要以巡飞弹为中心网格以一定的比值由密集变为

稀疏，可以提高巡飞弹所受的升力、阻力以及力矩值的精度。

图２　流体计算域及网格生成示意图

　　Ｆｌｕｅｎｔ是目前国际上比较流行的商用ＣＦＤ软件包，凡是

和流体热传递和化学反应等有关的工业均可使用，并广泛应

用于航空航天、汽车设计、涡轮机设计等方向，所以采用

Ｆｌｕｅｎｔ进行模拟仿真，并进行相关参数设置：在设置求解器的

时候选择密度基隐式计算函数方法，可以加快收敛速度，同

时选取适合非结构化网格的ＧｒｅｅｎＧａｕｓｅＮｏｄｅＢａｓｅｄ计算方

法［５］。并选取适用于空气动力学的湍流模型———ＳｐａｌａｒＡｌｌ

ｍａｒａｓ模型为湍流模型。控制器的松弛系数为０．３，库朗数为

２，通量方法为ＲｏｅＦｄｓ，迎风格式为二阶迎风式。

２　气动特性结果分析

２．１　阻力系数对比分析

状态１为巡飞弹基本飞行状态；状态２为微气泡全鼓起

状态；状态３是右侧微气泡全鼓起，左侧气泡未鼓起。

首先分析侧滑角为０°时不同马赫数下不同状态的阻力

系数，得到阻力系数随攻角的变化曲线如图３所示［６］。在同

一马赫数下，巡飞弹的阻力系数的分布图大致以０°攻角相

对称。

　　由图３（ａ）可知，当Ｍａ＝０．７时，巡飞弹的阻力系数先是

随攻角的增加而减小，然后随攻角的增加而增大。在攻角为

－４°～１２°之间时，状态 １的阻力系数要比其余两种大

１１７％～２２．８％，且状态３的阻力系数最小；当攻角为８°和

大于１２°时，３种状态的阻力系数几乎持平。

由图３（ｂ）当Ｍａ＝０．９时，在负攻角段，飞行器的阻力系

数先是随攻角的增加而减小，到达正攻角阶段随攻角的增加

而增大。当巡飞弹飞行攻角为负时，状态１的阻力系数最

小，而当攻角为正时，状态１的阻力系数反而比其他两种状

态大，最大可比状态２高２３％；状态３的阻力系数始终处于

状态１和状态２之间。

由图３（ｃ）当Ｍａ＝１．５时，在状态１、２、３情况下，飞行器

的阻力系数先随攻角的增加而减少。在攻角小于４°时，状态

１的阻力系数最小，能比状态３低 １５％左右；当攻角大于４°

时，三种状态的阻力系数几乎一致。
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由图３（ｄ）当Ｍａ＝３．０时，依旧状态１的阻力系数最小，

状态２的阻力系数最大；也就是说明就阻力系数这一项来

说，巡飞弹在超音速情况下飞行时，气泡不但不能减小阻力

系数，反而增加１２％～３０％。

图３　状态１、２、３在不同马赫数下的阻力系数曲线

２．２　升力系数对比分析

侧滑角为０°时不同马赫数下不同状态的升力系数随攻

角的变化曲线如图４所示。以下对不同马赫数下的升力系

数变化规律逐一分析。

　　由图４（ａ）可知，当Ｍａ＝０．７时，升力系数随攻角的增加

而上升。当攻角小于０°时各个状态升力系数相差不大；当攻

角大于０°时，状态３的升力系数最大，而状态１的升力系数

最小，当攻角为 ８°时，状态 ３所提高的升力系数最大，

为２７％。

由图４（ｂ）可知，当 Ｍａ＝０．９时，气泡未鼓起到自然态

（状态１）时的升力系数先随攻角的增大而升高，到攻角为

１２°时随攻角增加而降低，则当攻角达到１２°左右时，该状态

达到失速，１２°攻角也就被称为失速攻角；而气泡鼓起到自然

态（状态２、３）时的升力系数在攻角为２０°内一直是随攻角的

增加而升高，且状态３的升力系数在任何状态下都比其他两

种状态高［７］。

由图４（ｃ）可知，当 Ｍａ＝１．５时，气泡未鼓起到自然态

（状态１）时先随攻角的增加而上升，当攻角达到１２°时随攻

角的增加而降低，此攻角为失速攻角。而气泡鼓起到自然态

（状态２、３）时，升力系数一直是随攻角的增加而升高，在仿

真攻角内，并未达到失速状态，表明气泡可以调整翼面绕流，

从而提高了此飞行器的失速攻角。此外，状态２、状态３在同

一攻角下的升力系数几乎相等。

由图４（ｄ）可知，当Ｍａ＝３．０时，各个状态的升力系数随

攻角的增加而上升，状态１和状态２的升力系数相差不大，

状态３的升力系数在攻角大于８°时与状态１、２相差不大，但

当攻角小于８°时，状态３的升力系数要比其他两种状态大。

图４　不同马赫数下的升力系数曲线

２．３　升阻比对比分析

侧滑角为０°时不同马赫数下不同状态的升阻比随攻角

的变化曲线如图５所示。以下对不同马赫数下的升阻比变

化规律逐一分析［８］。

图５　不同马赫数下的升阻比曲线

　　当Ｍａ＝０．７和０．９时，升阻比的变化趋势大体上相似，

且都是先随攻角的增加而增加，达到一定攻角后逐渐降低。

当Ｍａ＝０．７时，状态 １的升阻比要比其他两种状态小；当

Ｍａ＝０．９时，状态１的升阻比在攻角小于１２°时要比其他两

种状态大，而当攻角超过１２°之后，状态１的阻力系数反而要

小于另外两种状态；当 Ｍａ＝１．５时，状态１的升阻比先随攻

角的增大而增大，但达到一定攻角时随攻角的增大而减小，

而状态２、３的升阻比一直随攻角的增加而升高；当Ｍａ＝３．０

时，各个状态的升阻比均随攻角的增加而升高。
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３　巡飞弹翼面截面压力分布云图及分布
曲线

３．１　不同状态下的飞行器翼面截面压力分布

图６为状态１、２、３在 α＝０°、β＝０°、０．９Ｍａ条件下的飞

行器翼面截面压力分布云图及压力分布曲线。

由图６可知，在马赫数、攻角、侧滑角相同的情况下，机

翼上气泡鼓起到自然态（状态２、３）时的压力差要大于气泡

未鼓起到自然态（状态１）。状态１情况下，机翼上下表面压

力相差不大；状态２和状态３情况下，机翼下表面的压力要

远高于上表面的压力。在状态２、３的云图上可知，机翼上表

面气泡后面会产生一个低压区。

３．２　不同马赫下的飞行器翼面截面压力分布

图７为状态２在α＝０°、β＝０°不同马赫条件下的飞行器

翼面截面压力分布云图及压力分布曲线。

由图７可知，在相同状态、同一侧滑角、同一攻角的情况

下，１．５马赫的压力要远大于０．９马赫下的压力，但是上下翼

面的压力差相差不多，在机翼上表面气泡后面会产生一个低

压区［９］。在１．５马赫下机翼前缘会产生较大压力的激波，但

在０．９马赫下机翼前缘会产生很大面积的高压区。

图６　不同状态下飞行器翼面截面压力分布云图及压力分布曲线
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图７　不同马赫下飞行器翼面截面压力分布云图及压力分布曲线

４　结论

对３种基于气泡的巡飞弹翼展的气动特性仿真，绘制出

不同状态气动特性系数的变化曲线，得知各状态的气动特性

变化趋势虽大致相同，当气泡完全鼓起到自然状态时，由阻

力系数变化曲线可知，当速度为０．９Ｍａ，攻角为１２°时，阻力

系数可降低 ２３％；由升力系数变化曲线可知，当攻角大于

１２°时，气泡型巡飞弹的升力系数比普通型巡飞弹高；由云图

可知，气泡的鼓起能延缓气流分离泡的分离时间，在一定程

度上提高巡飞弹的失速攻角。
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