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摘 要：地面对动态滑行状态下双轨火箭橇的气动特性有较大影响。。本文采用尺度自适应（SAS）方法和动网格方法结合的

策略对Ma 2的双轨火箭橇进行数值模拟，研究了地面导致的流场变化、气动力及其时域和频域特性。结果表明，激波和压

缩波在地面设施的反射会导致双轨火箭橇下表面出现6处额外的高压区，其中4处的形状和强度会随反射位置发生变化；地

面导致升力时均值提升了9.6倍；气动力呈现明显的同频周期性振荡，升力振荡幅值为时均值的28.6%，阻力振荡较小。为

双轨火箭橇的减阻减振工作提供参考依据。
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火箭橇是一种大型、高精度的地面试验设备，被广泛用

于试验件在高速度、大过载状态下的动态性能测试[1]。火

箭橇试验可以采用全尺寸外形进行动态测试，也便于控制

试验条件，兼具风洞试验和飞行试验的优点[2-3]。除了常见

的空气动力学试验外，火箭橇还能进行导弹制导、阻力伞试

验、弹射救生和雨水侵蚀等试验[4-5]。作为一种试验范围

广、宽速域的重要地面试验手段，火箭橇在国防武器和高新

民用装备的研制中发挥着重要作用，受到世界各国的重视。

目前除了火箭橇试验水平最高的美国外，英国、俄罗斯、印

度、日本等国也在大力发展自己的火箭橇试验系统[6-7]。

按照轨道数，火箭橇一般可以分为单轨火箭橇和双轨

火箭橇，根据轨道间距，双轨火箭橇又可以分为窄距双轨和

宽距双轨。其中，单轨火箭橇成本低、运行速度峰值大，缺

点是负载小，稳定性较差；宽距双轨火箭橇稳定性好、负载

高，可以进行全尺寸试验，但速度较低；窄距双轨兼具前两

者优点，目前创造世界最高速度记录的火箭橇便是窄距双

轨火箭橇[8]。火箭橇试验系统一般由滑车、钢轨、扣件、滑

靴、火箭发动机、数据采集系统等组成，滑车中有效载荷一

般被固定在车体之上。由于滑车部分通过滑靴与轨道相

连，轨道具有不平顺度，并且滑靴与轨道间具有空隙，火箭

橇的结构振动难以避免。Hooser 等[9]指出火箭橇的振动环

境受多种因素影响，其中最重要的因素是滑块与轨道间隙

的大小、火箭橇的运行速度、轨道的刚度和对齐精度。2006

年美国霍洛曼空军基地（HHSTT）的工程师使用传统的弹

簧、阻尼器，以及弹簧刚度和阻尼比的特定组合来实现低振

动目标[10]。后来，泡沫等隔振材料也被运用到火箭橇的减

振设计中，并取得了良好的效果[11]。随着计算机水平的提

高，通过数值仿真等手段研究火箭橇的振动问题成本更低

且更高效[12]。此外，为了避免火箭橇的橇轨碰撞，磁悬浮技

术被运用到火箭橇领域中。在 2008 年 HHSTT 的一次测试

中，磁悬浮火箭橇在初始重量为 495kg 情况下，达到了

673km/h 的峰值速度[13]。随着技术提升，磁悬浮火箭橇的速

度提高到 3000m/s[14]。

随着火箭橇试验速度的逐渐提高，激波干扰、气动激励

等火箭橇空气动力学问题也日益严重。火箭橇空气动力学

的前期研究主要依靠对正激波、斜激波、普朗特-迈耶和冲
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击理论等相关基本方程的分析和一些经验方法[15]，对于基

本方程的分析有利于更加深入地了解问题的物理性质，但

对专业知识的要求较高，并且适用范围有限。与之相比，计

算流体力学（CFD）的运用能够较为全面地捕捉几何构型的

流场细节，并且适用范围更加广泛。近年来通过 CFD 方法

研究火箭橇空气动力学的研究逐渐变多，并且开发出可以

快速预测火箭橇空气动力学结果的集成工程级气动分析

工具[16]。

21 世纪初，HHSTT 的专家便指出火箭橇在超声速和高

超声速测试中，各部件会受到地面反射激波和压缩波的影

响，这可能导致严重的热负荷和结构负荷，并且提出了研究

超声速火箭橇空气动力学加热、激波冲击和激波间相互作

用的必要性[17]。Lofthouse 等[18]也关注了火箭橇各结构产生

的高压区，指出了复杂的激波、压缩波反射和其他流动结构

相互作用产生的高温高压可能会损伤火箭橇的结构，降低

火箭橇的性能。虽然关于火箭橇气动问题的研究正逐渐变

多，但对火箭橇地面效应下气动问题的研究仍然不足，这直

接导致了 HHSTT 试验中的轨道断裂[19]。目前研究者大多

采用数值风洞方法对火箭橇气动问题进行研究，而这种方

法无法对真实的地面环境进行全尺寸建模。邹伟红[20]通过

数值模拟研究了单轨及双轨火箭橇在亚声速、跨声速和超

声速条件下火箭橇的气动特征；张立乾等[21]分析了马赫数

在 0.6~2.0 范围的气动特性及存在俯仰、偏航情况下的气动

特性变化；杨东等[22]建立了无地面约束、有地面无轨、有地

面有轨三种边界下的仿真模型，对该三种边界下 Ma 5 的高

超声速火箭橇进行了流动机理研究。结果表明，地面边界

使得火箭橇整体升力相比无地面工况提高了 217%，有地面

有轨火箭橇升力较之无轨无地面状态提高了 270%。该研

究表明地面效应对超声速火箭橇的气动特性具有明显影

响，但这些研究并未考虑轨道、扣件、水槽等地面设施的影

响。Krupovage 等[23]将稳态风洞稳态测试力与火箭橇试验

准稳态测试力进行比较，得出 1.5<Ma<1.8 工况下风洞试验

阻力系数比火箭橇小，但不超过 20%。此次研究表明，在简

化地面环境下研究火箭橇的气动特性具有较大的误差。

综上，常见的风洞试验和数值风洞方法并不适用于动

态运行状态下的火箭橇研究，并且针对双轨火箭橇的研究

较少。本文以往的工作采用基于铺层算法的动网格方法对

单轨火箭橇的气动特性进行研究，数值模拟结果的振动频

率与试验数据吻合良好[24-26]。本文采用相同的数值模拟方

法对全尺寸双轨火箭橇试验平台进行数值仿真研究，以探

究地面对动态滑行状态下双轨火箭橇的气动特性影响，为

后续双轨火箭橇的外形改进提供研究基础。

1 数值计算方法
1.1 控制方程组

超声速火箭橇流场的控制方程为三维可压缩 Navier-

Stokes 方程，笛卡儿坐标系下的连续性方程、动量方程和能

量守恒方程为

∂ρ
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式中，ρ、ui、p 和 E 分别为流体的密度、速度分量、静压和总

能；τij 为分子黏性应力；τT
ij 为湍流黏性应力；qi 为分子热通

量项；qT
i 湍流热通量项。

1.2 湍流模型

本文采用的基于 SST 两方程湍流模型的 SAS 方法是一

种改进的 URANS 方法，可以动态调整解析尺度，适合在不

稳定流动中解析湍流。这里建立的 SST-SAS 模型为
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为了实现 SAS 的计算，需要在涡量密度方程（5）中添加

SAS 源项 QSAS
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式中，ζ2 =3.51，σϕ =2/3 ，C=2，κ = 0.41；L为湍流尺度长度[26]。

1.3 计算方法

火箭橇沿轨道的滑行过程可以看作单自由度的平移过

程，本文采用指定运动函数的动网格方法[24]对火箭橇的动

态滑行过程进行模拟。采用基于铺层算法的动网格方法对

火箭橇的滑行过程进行模拟，需要将计算域的网格划分为

运动网格和静止区域两部分，指定高度的结构网格分别在
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移动区域的前端和后端合并和分裂。

式(1)~式(3)采用有限体积方法进行求解。为了捕捉超

声速火箭橇流场中的激波等强间断结构，采用二阶精度的

Roe 通量差分裂格式对黏性项和对流项进行离散。为了保

证时间的二阶精度，时间推进采用子迭代技术。在当前模

拟中，火箭橇流场中的固壁设置为无滑移无穿透的绝热壁，

其他边界设置为压力远场边界条件。

1.4 计算模型

本文研究的双轨火箭橇计算模型如图 1 所示，有效载荷

通过 4 个支撑件与车体连接，轨道通过竖直和横向扣件固定

于地面，同类型扣件周期分布于地面。本文采用动网格方

法，为了提高计算精度并简化计算，计算模型忽略了用于连

接轨道和车体的滑靴。在一些气动试验中，有效载荷为一尖

拱旋成体（如导弹[27]），在一些非气动试验中，为减小阻力，有

效载荷被置于一旋成体内部，故本文的有效载荷选取典型的

旋成体外形。有效载荷长度为 L=3.523m，直径为 D=0.2m，

中心线高度为 0.867m。同类扣件间距为 1.25m，双轨间距为

1.529m。火箭橇流场的数值模拟采用长方体计算域，如图 2

所示，计算域的长宽高分别为 28.75m、14.3m 和 7.82m。

为了对比分析地面对双轨火箭橇气动特性的影响，本

文还对双轨火箭橇的无限空间绕流工况进行研究，该工况

下的计算域同样为长方形计算域，长宽高分别为 43.56m、

32.16m 和 33.73m。

2 计算结果分析与讨论
2.1 计算细节

为了便于讨论，本文将火箭橇自由空间绕流工况记为

Case1，火箭橇在轨运行工况记为 Case2。两种模型均采用

混合网格，火箭橇附近采用非结构网格，其余部分均采用结

构网格。沿火箭橇壁面法向对边界层内的网格进行局部加

密 ，第 一 层 网 格 高 度 为 8×10-6m，边 界 层 设 置 为 25 层 。

Case1 采用数值吹风方法，网格总数约为 1240 万。Case2 采

用基于铺层算法的动网格方法，计算域被划分为静止区域

和运动区域，如图 2 所示，静止区域网格总数约为 1403 万，

运动区域网格数约为 2266 万。在运动区域前端和后端，网

格以 0.015m 的尺度合并和分裂。所有模拟的时间步长均

为 2×10-6s，环境温度为 300K，来流（滑行）Ma 均取为 2，来流

（滑行）迎角均为 0。

2.2 地面对火箭橇流场特征的影响

为了对比分析地面对双轨火箭橇流场的影响，图 3 给

出了双轨火箭橇在自由空间与地面运行时的静压分布和火

箭橇表面极限流线分布图，图中红色虚线为动网格边界。

与具有卵形头部的单轨火箭橇[25-26]相比，双轨火箭橇流场

中主要激波源于空气在车体前端的压缩，锥形头部产生的

弓形激波较弱。除此之外，双轨火箭橇后部（A 区域）也会

产生压缩波，出现了明显的高压区。与单独的旋成体不

同[28]，由于滑车的存在，双轨火箭橇尾部产生的 Prandtl-

Meyer 膨胀波并不对称。双轨火箭橇表面的高压区为车体

前端、前支撑件前端和 A 区域，这为双轨火箭橇的减阻修型

提供了参考。从双轨火箭橇表面压力分布和流线分布可以

看出，Case1 和 Case2 中的火箭橇在车体以上部分空气流动

和压力分布几乎一致。在车体下方，由于 Case2 中的激波

在地面设施发生了反射，流场中出现了明显的高压区。

为了进一步研究双轨火箭橇车体产生的激波在地面设

施的反射情况，图 4 给出了激波在不同地面设施位置发生

反射时的静压分布。可以看出，车体上方的流场结构并未

与单轨火箭橇[26]一样在不同时刻发生明显变化，车体下方

的流场结构变化明显。在激波未遭遇扣件的 t0 时刻，激波

图 1　双轨火箭橇试验平台计算模型

Fig.1　Calculation model of double-track rocket sled test platform

图 2　双轨火箭橇计算域及动网格边界

Fig.2　Calculation domain of double-track rocket sled and

dynamic mesh boundary                             
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在地面发生规则反射。在 t0+0.0006s 时刻，激波撞向横向扣

件，激波反射增强。在 t0+0.0012s 时刻，激波在竖直扣件前

方发生反射，此时的反射激波也较强。由于车体的特殊构

造，车体尾部也会产生压缩波，该压缩波也会随着火箭橇与

扣件的相对位置变化而呈现非定常反射特征。

为了直观展示反射激波和压缩波对双轨火箭橇的影

响，图 5 给出了火箭橇下表面的压力系数分布云图。可以

看出，当不存在任何地面设施时，火箭橇底部除车体前端外

并未出现明显的高压区。当火箭橇在轨运行时，火箭橇底

部除车体前端外出现了 6 个明显的高压区。其中，高压区

A1 和 A2 为车体前端激波与两条轨道碰撞反射至火箭橇下

表面所致；高压区 B 源自地面和扣件处的前端激波反射作

用；高压区 C 源属于前端激波与水槽处碰撞反射至车体尾部

的结果，呈现片状分布；高压区 D1 和 D2 则是来源于车体尾

部的压缩波与两条轨道碰撞的反射作用。从图 5 还可以看

出，当激波与不同几何构型物体发生碰撞时，反射激波（或压

缩波）的影响范围有很大区别。当激波与凹面物体（如水槽）

发生碰撞时，激波在凹面物体内部发生多方向反射，形成复

杂的压缩波系，进而使得作用于火箭橇下表面的高压区范围

较大。当激波与凸面物体（如轨道、扣件）或平面物体发生碰

撞时，仅发生单方向反射，进而使得作用于火箭橇下表面的

高压区范围较小。高压区域 A1 和 A2 的形状和压力大小并

未随着时间不同而变化，说明激波在轨道的反射是定常的。

区域 B、D1 和 D2 的变化分别是激波和压缩波在扣件和地面

不同位置反射导致的。高压区域 C 随着不同时刻而变化是

由于来自水槽的反射激波在向上传播的过程中受到了来自

扣件的反射激波的影响。不同时刻火箭橇底部的压力变化

会进一步导致火箭橇气动力的波动。

图 3　压力分布和火箭橇表面极限流线分布

Fig.3　Pressure distribution of flow field and limiting streamline

   distribution on rocket sled surface

图 4　Case2 工况扣件中心截面静压分布

Fig.4　Pressure distribution of fastener center section in Case2

condition                                                            
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2.3 地面对火箭橇气动力特征的影响

为了定量分析地面对双轨火箭橇气动力的影响，表 1 给

出了 Case1 和 Case2 中火箭橇升力和阻力的时均值。与在自

由空间中的单独旋成体[26]不同，Case1 中的双轨火箭橇存在

升力，升力值为-8.84kN（负号表示火箭橇受到竖直方向的下

压力）。负升力源于全尺寸的双轨火箭橇上下表面空气流动

状态的不同而形成的压强差。Case2 的火箭橇升力时均值约

为 Case1 的 10.6 倍，这说明地面对双轨火箭橇的升力影响极

大，在对火箭橇的升力的研究中不可忽略。与单轨旋成体类

似[26]，两种工况下的火箭橇阻力时均值相近，这说明地面对

火箭橇阻力的影响很小。在后续单独对火箭橇阻力时均值

进行研究时，为简化计算，地面可以忽略。

以火箭橇运行状态下的监测点压力变化表示火箭橇表

面的局部受力情况。图 6 为火箭橇表面监测点 P1~P8 的压

力信号，其中 P1、P2 位于有效载荷下表面，如图 3(b)所示，

P3~P8 位于车体下表面，如图 5(b)所示。整体上看，P1~P8

的压力均呈现明显的周期性振荡。各监测点压力振荡周期

相同，皆等于激波掠过相邻同类扣件的时间 T（T=L/v，其中，

L 为同类周期间距，v 为火箭橇运行速度），这说明监测点压

力的周期性振荡源于激波在扣件处的周期性反射。P1、P2

和 P7 的压强均在一个大气压 p∞以下波动，这说明该三点所

在位置一直处于低压区。P6 压力信号在一个大气压 p∞上

下波动，说明在火箭橇运行过程中，该点所在位置存在高压

和低压的交替变化。

为进一步探究双轨火箭橇的压力振荡的频域特征，采

用功率谱密度（PSD）对压力信号进行分析。图 7 为 P1~P8

压力信号的 PSD 分析曲线，图中给出了各监测点压力信号

的主要能量频率。可以看出，不同位置监测点压力信号的

主要能量频率 f1、f2 和 f3 相同，频率间存在关系：f2=2f1、f3=3f1

和 f3=f1+f2，在之前单轨火箭橇研究中发现的倍频谐声现

象[24，26]同样存在。

为了分析火箭橇在动态运行过程中整体的受力特征，

图 8 给出了火箭橇瞬时升阻力变化分布图。可以看出，升

阻力信号呈现明显的周期性波动，波动周期同样等于火箭

橇掠过两个相邻同类扣件的时间。与局部压力信号不同，

双轨火箭橇的升阻力曲线在一个周期内仅有一个峰值，这

图 5　火箭橇下表面的压力系数分布

Fig.5　Pressure coefficient distribution on the lower surface

    of rocket sled

表1 双轨超声速火箭橇的气动力时均值

Table1 The aerodynamic time-average of double-track 

supersonic rocket sled                        

工况

Case1

Case2

升力/kN

-8.84

84.99

阻力/kN

150.33

139.17
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说明虽然地面反射激波等对火箭橇局部压力影响较为复

杂，但对火箭橇整体而言，一个扣件周期只造成一次升力波

动。地面导致的阻力波动幅值为 2.15kN，为时均阻力值的

1.5%，再次说明，在单独研究火箭橇阻力值时，地面环境可

以 忽 略 。 升 力 波 动 幅 值 为 24.28kN，为 时 均 升 力 值 的

28.6%，升力的大幅振荡是火箭橇气动致振的主要原因。

Lamb[19]的研究指出，即使火箭橇在很短的时间内与轨

道发生共振，都会导致试验失败甚至轨道断裂。对于气动致

振的研究不足直接导致了 HHSTT 在 SM-2 导弹和 PAC-3 导

图 6　双轨火箭橇各监测点压力信号

Fig.6　Pressure signals at monitoring points on the

double-track rocket sled                  

图 7　压力信号的功率谱密度分析

Fig.7　Power spectral density analysis on the pressure signals
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弹试验中的轨道断裂。所以，对火箭橇气动力振荡的频率进

行研究是必要的。采用 PSD 方法对火箭橇升阻力信号进行

处理，得到的结果如图 9 所示。升阻力的能量频率分别为 f1=

544.5Hz，f2=1087.5Hz 和 f3=1632.9Hz。升阻力的能量频率与

监测点压力能量频率相同，这说明运行状态下的火箭橇升阻

力振荡频率仅与周期性扣件有关。在进行双轨火箭橇设计

时应注意同类扣件间距、火箭橇运行速度与轨道固有频率的

关系，避免发生共振。

3 结论
本文采用 SAS 和基于铺层算法的动网格方法相结合的

策略对运行速度为 Ma 2 的双轨超声速火箭橇滑行状态进

行数值模拟，并将其数值结果与双轨火箭橇的无限空间绕

流结果进行对比分析。经过对双轨火箭橇的流场特征和气

动力的分析研究，得到以下结论：

(1) 车体前端产生的激波和尾部产生的压缩波会在地

面设施处发生反射，导致双轨火箭橇下表面出现 6 处高压

区，其中 4 处高压区的形状和强度会随时间发生变化。

(2) 地面带给了双轨火箭橇 9.6 倍的升力时均值提升，

而对双轨火箭橇阻力时均值的影响较小，可以忽略。

(3) 监测点压力信号和升阻力信号均呈现明显的周期

性振荡，振荡周期仅与火箭橇运行速度和同类扣件间距有

关；升力振荡幅值为升力时均值的 28.6%，阻力振荡可忽

略。
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Effect of Ground on Aerodynamic Performance of a Double-track Supersonic 
Rocket-sled
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1. Key Laboratory of Aircraft Environment Control and Life Support， MIIT， Nanjing University of Aeronautics and 
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2. AVIC Aerospace Life-Support Industries， Co.，Ltd.， Xiangyang 441003， China

3. Aviation Key Laboratory of Science and Technology on Life-Support Technology， Xiangyang 441003， China

Abstract: The aerodynamic characteristics of the rocket sled are significantly influenced by the ground as the rocket 

sled moves along the track. To analyze the flow field and force characteristics of the double-track rocket sled, 

changes in the flow field, time-averaged force and their characteristics in both time and frequency domain are 

investigated using scale adaptive simulation (SAS) and the dynamic mesh method at a Ma 2. The results show that 

the reflection of shock waves and compression waves on the ground facilities could lead to 6 extra high-pressure 

areas on the lower surface of the double-track rocket sled, and 4 of them could change with different reflection 

positions. The ground environment causes the time-average lift to increase by 9.6 times. The pressure signal and 

instantaneous aerodynamic force indicate strict periodic oscillation at the same frequency, the amplitude of the lift 

oscillation is 28.6% of the lift showing a lower drag oscillation. The present findings would contribute to the drag and 

vibration reduction of the double-track rocket sled.
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