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探空火箭减阻杆气动特性分析
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摘 要：为了研究减阻杆对探空火箭气动力特性，通过采用SST两方程湍流模型、有限体积法求解N-S方程，对探空火箭高

速流场进行数值模拟。计算结果显示，减阻杆能有效减小火箭阻力。亚跨声速（Ma0.8~1.2）最大减阻 25%；高超声速（≥
Ma6）阶段，最大减阻量35%，减阻效果随迎角增大而降低，到12°迎角时减阻量为12%。压跨声速及高超声速全箭升阻比增

量随马赫数增大均增加，高超声速阶段升阻比增大18%。同时采用工程方法结合数值预示结果，评估减阻杆带来的气动热

影响，结果显示，气动支杆的存在使得端头的平均热流密度下降了51%，并与飞行试验结果进行对比分析。计算得到热流结

果与飞行实测热流结果相当，热环境预示比较准确，对于高超声速阶段的飞行器被动热防护技术研究具有良好的指导价值。
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近半个世纪，高超声速流动机理及控制方面较低速流

动领域取得的进展较少[1]，高超声速流动控制主要集中在

减阻防热控制方面，控制方法为在钝头体头部安装减阻杆

进行流场重构，减小气动阻力[2]。

减阻杆属于被动流动控制，通过前伸支杆外推钝头体

头部弓形激波，转换为强度较弱的锥形斜激波，在头部形成

低压回流区，减小激波阻力，降低表面热流。减阻杆以其显

著的减阻和降热效果，在国外导弹上已经实现工程应用。

美国飞行速度 Ma24 的三叉戟Ⅱ型弹道导弹（UGM-133

Trident-II，1990年服役）采用伸缩式尖针状减阻杆[3]。导弹

出水发动机点火不久，加速度触发伸出减阻杆，到位后锁

定，这种设计便于导弹头部在保证装填空间的前提下，同时

兼顾高速飞行时的低阻特性，导弹在高超声速情况下减阻

达52%，同时导弹射程增加了550km[4]。

由于减阻杆外形为针状结构，尖针杆会带来防热和流

场不稳定问题[5-6]，本文研究了“球形头+圆锥”减阻杆构型

下[7]，探空火箭在高超声速下的气动力特性与气动热特性。

通过仿真手段对比分析了气动力减阻效果，同时采用工程

算法及飞行试验对减阻杆带来的降热效果进行评估，为后

续工程应用提供设计依据。

1 计算方法
1.1 气动力计算方法

气动力仿真计算选用商业软件，采用SST湍流模型，控

制方程为：
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SST模型的边界条件为：
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1.2 气动热计算方法

超声速气流绕物体流动时在流场中会出现强压缩波

（激波）。气流通过激波时，其压强、温度和密度均突然升
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高，速度突然下降。由于激波厚度与分子自由程相同量级，

因此计算时忽略激波厚度，认为气流通过激波时参数是突

跃式变化。

当绝热指数 k一定时，激波前后密度比、压强比、温度比

只决定于来流的法向马赫数，随着来流马赫数的增大，激波

迅速增强。在来流马赫数一定时，激波角越接近90°，激波越

强。因此在同样来流马赫数下，正激波总是比斜激波强。

为保证计算余量，工程计算中取最恶劣工况，因此假设

气流方向与波面垂直，以下计算为正激波后参数。

正激波后密度：

ρ1 = ρ (k + 1)Ma2
2 + (k - 1)Ma2 （4）

由完全气体状态方程，正激波后温度：

T1 = T
(1 + k - 12 Ma2 )( 2k

k - 1 Ma2 - 1)
(k + 1)2
2(k - 1) Ma2

（5）

由完全气体状态方程，正激波后压力为：

p1 = p 2k
k + 1 Ma2 -

k - 1
k + 1 （6）

正激波后总压：
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速度梯度：

V = 1
R
( 2( p*1 - p)

ρ1
)0.5 （8）

滞止焓：

h* = h + 12 v2 =
k

k - 1 RgT1 +
1
2 v2 （9）

恢复焓：

h = cp ⋅ T1 = k
k - 1 RgT1 （10）

冷壁热流：

q = 0.763C
n × ( ρ1 μV )0.5 × (h* - h)

1000 （11）

2 探空火箭外形
火箭采用轴对称气动布局，任务飞行器采用“球头+圆

锥”气动外形，球头前端布置减阻杆；控制舱、发动机及尾段

为柱段形式；空气舵和燃气舵共轴布置，均采用X形布局。

火箭气动布局如图1所示。

根据目前对减阻杆的气动布局特性研究，减阻杆采用

“端头帽+细长杆”布局[8]，设计参数主要有减阻杆长度、端

头直径及减阻杆直径，如图2所示。

根据图3减阻降热的计算结果，优化设计，选取减阻杆

长度为锥段球头直径的两倍，端头帽为球头直径的 0.3倍，

减阻杆直径为球头直径的0.1倍[9]。

根据火箭几何参数，减阻杆端头半径45mm；圆柱长度

555mm，直径 30mm；减阻杆后部的锥段前缘半径 150mm，

半锥角12°，如图4所示。

图3 不同减阻杆流场

Fig.3 Different flow field pressure/mach number contour of

the drag-reduction spike

图1 火箭气动外形

Fig.1 Shape of the rocket

图2 减阻杆外形

Fig.2 Shape of the drag-reduction spike
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3 减阻杆气动特性结果分析
3.1 减阻杆气动力分析

气动力计算网格采用混合网格，为准确模拟边界层内

黏性对气动力的影响，采用Octree八叉树法构建空间四面

体网格，在壁面沿法向生成9层棱柱形网格，头部及尾段采

用密度盒加密，总网格量1145万。

此种网格划分方法、网格量已经在OS-X0，OS-X1两

个型号飞行试验中进行验证，数据准确可靠，如图5所示。

图5 带减阻杆火箭计算网格

Fig.5 Computation grid of rocket with drag-reduction spike

仿真计算设置压力远场边界条件，选择理想气体介质，

计算马赫数从Ma0.6开始到发动机关机点Ma6，典型马赫

数状态流场的马赫数和压力云图[10-11]如图6和图7所示。

支杆顶部聚集起高压区，有效降低了端头附近的压力，

从而降低了端头阻力。

对减阻杆的减阻效果进行评估，亚跨声速（Ma0.8~1.2）

最大减阻 25%；高超声速（Ma6）阶段，最大减阻量 35%，减

阻效果随迎角增大而降低，到12°迎角时减阻量为12%。压

心位置飞行全程变化量在1%以内，马赫数6小迎角状态压

心前移3%，减阻杆对纵向压心的影响如图8所示。亚跨声

速及高超声速全箭升阻比增量随马赫数增大均增加，高超

声速阶段升阻比增大18%[12-14]，如图9所示。

3.2 减阻杆气动热分析

根据工程算法，采用减阻杆后，支杆及端头的热流密度

随时间的变化曲线如图 10所示。支杆顶点最大热流密度

1738kW/m2，端头最大热流密度952kW/m2。

减阻杆的存在使得端头的平均热流密度下降了 51%，
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图8 不同马赫数下全箭压心

Fig.8 Center of pressure variation with Mach

图6 不同马赫数下流场压力分布

Fig.6 Flow field pressure contour variation with Mach

图4 减阻杆结构

Fig.4 Structure of the drag-reduction spike

图7 火箭头部压力分布

Fig.7 Flow field pressure contour of the rocket
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对于高超声速阶段的飞行器被动热防护技术研究而言，首

飞通过热流传感器获得的相关数据，对比数值预示结果，将

具有良好的指导价值[15]。

飞行试验中，热流传感器布置如图11所示。热流传感

器采用 JCR4-4-6型传感器，参数值范围 0~800kW/m2，采样

频率40Hz，测量误差±5%。

根据传感器位置布局，飞行试验测得100s内高热流段

柱段热流。图 12 为理论计算与测量热流对比图，由图可

见，工程计算热流与测量热流一致性较好。从对比图中可

以看出，工程计算热流与实测热流相当，热环境预示较

准确[16-20]。

4 结论
通过分析，得出以下结论：

（1）本文通过仿真手段对比分析了减阻杆的减阻效果，

通过工程算法分析了减阻杆的降热效果。

（2）通过仿真手段计算结果得到减阻杆的减阻效果在

高超声速阶段最大减阻量35%。

图10 全弹对称面上热流密度变化趋势(Z=0)

Fig.10 The heat flux variation through symmetry plane（Z=0）

图9 不同马赫数下全箭阻力系数

Fig.9 Total drag coefficients variation with Mach

图11 传感器布置

Fig.11 Arrangement of sensors on the rocket
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（3）通过工程算法计算得到不同部位的热流与飞行试

验测得热流数据规律一致，相差最大为21.7%。
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Analysis of Aerodynamic Characteristics Using Spikes of Sounding Rocket

Chang Yaoyu*，Liu Fan，Zhang Jiaqi
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Abstract: In order to study the aerodynamic of sounding rocket with drag-reduction spike, the Navier-Stokes

equations are solved by finite volume method based on the k-ω SST turbulent flow model. On this basis, the flow field

of the hypersonic projectile is simulated. The calculation results show that the spike can effectively reduce the drag of

sounding rocket. The study shows the maximum drag reduction of sub-sonic speed is 25%, and the maximum drag

reduction of hypersonic phase is 35%. The drag reduction effect decreases with the increase of the angle of attack,

and the drag reduction amount is 12% when the angle of attack is 12 degrees. The calculation results show there is a

positive correlation between drag ratio and Mach number. Specifically, the drag ratio increases by 18% in hypersonic

phase. At the same time, the engineering method is used to evaluate the aerothermal effect by the drag reduction

spike, and compared with the flight test results. The theoretical value of heat flow is equivalent to the measured value

of heat flow in the flight test, and the thermal circumstance prediction is comparatively accurate.
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