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再人飞行器高超声速三维粘性流场的数值模拟
‘

柳 军 瞿章华

(国防科技大学航天技术系 长沙 4 1 00 7 3)

摘 要 用数值方法研究大钝头倒锥体再入飞行器高超声速完全气体有攻角绕流的流

场特性
。

控制方程为完全气体三维 N av ie r一 S tok es 方程
,

数值方法采用激波捕捉的 N N D 隐

式算法
,

计算区域为含底部的全流场
。

文中给出了流场特性和气动力系数
,

并与实验结果进

行了对比
。
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这些方法的特点在于其数值模拟方法能适应物

理量梯度大的要求
,

激波现象被 自然地反映在数值结果里
。

激波捕捉技术的应用使超声
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速绕流的数值研究得到了更深入的发展
。 一

‘
_

本文采用激波捕捉技术
,

对大钝头倒锥体再入飞行器的高超声速有攻角绕流粘性流

场
,

进行数值模拟
,

求解了完全气体三维 N av ier
一

Stok es 方程
,

得到了包含近尾部流动及

旋涡
、

分离等现象的全流场特性
,

给出了气动力
一

系数尹与卖验数据柑跄; 乖文结果是可

信的
。
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1 控制方程

在笛卡尔坐标系中
,

采用完全气体的三维 N av ier
一

st o k es

角绕流流场
。

其无量纲形式为
‘
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”

改了
,

aE
,

a尸
.

aG 1 la E
, .

aF
, .

a G
,

}
花万 十 气二 十 石竺 十 石丁 二 下犷 ! 二犷一 十 ; 犷

一

十 下穿一 l

哪 。二〔 。少 璐 八
‘
、。工 。夕 0 2 ,

(1)

式中 U
、

E
、

瓦 分别为

(2 )l
||习

q+r切

0知气

T

厂lt
t

于l

||
JI.Ise

Lu

一一
E

�jleseseseseseseseseseseseses

PU

脚
2 + P

Pu v

PU 切
u (E + P)

r 1 3

+ v r , : +

PUPV卿E

其中
,

班
’ , , .

1
, , , . , 、

.

。 , , ,

q
二

二一 左 石二 ; 乙 一 e 十 二丁P L“
“

十 v’ 十 w
一

八 P 一 P八 1
LJ优 乙

u 、 v 、

w 是对应于 x
、

y
、 z
方向的速度

,

〔司为应力张量
,

p 是气体密度
,

p 是 压力
,

T 是

温度
,

E 是总能
,

k 为热传导系数
,

气体的粘性系数 产 用苏士南公式[61 计算得到
,

F
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式
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G
,

与 E
、

E
,

也用类似方法得到
。

网格和边界条件

计算区域包含头部脱体弓形激波及底部近尾迹流场
,

网格 由代数方法生成
,
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图 1 计算网格 图 2 表面压力分布曲线



是 71 x 41 x 1 9
。

泞方向沿物面
,

在头部对称轴线附近
、

肩部过渡弧处及后身部圆弧连接段

鸳嘿薰漱戮:::::翼算默默几·

面为计算区曦内边界
,

壁面处采用无滑移和等壁温条件 ; 头部和底部对称轴线上物理量

采用相邻点值取周向平均得到
。
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图 2 是沿各子午线

表 面压力分布曲线
,

子

午角 中一 18 00 子 午线位

于对称面下部
,

甲一 0o 子

午线位于上部
。

从图中可

看到头部迎风区压力较

大
,

背风区压力较小
,

在

图 3 等 压线图 图 4 等马赫线图



肩部过渡区压力迅速降低
,

而在倒锥面上和底部压力变化平缓
,

底部压力接近于零
。

图 2 还给

出攻角 15
。

和 20
。

算例对比
,

可看到由于攻角的变化造成最大压力值位耸的移动
。

图 3 是攻角 15
。

时 0 一” 对称子午面上的等压线
。

从图中可以看出脱体激波的位置
,

其

激波厚度约占 2一 3 个 网格
,

说明本文采用的激波捕捉技术对高马赫数是成功的‘图中结

果表明
,

由于有攻角时激波形状存在明显的不对称性
,

下表面的激波脱体距离比上表面明

显要小
。

计算中由于攻角的不同和造成驻点位置改变
,

20
。

攻角时驻点显著下氛
一

图 4 是 。~ 二对称子午面上的等马赫线图
。

驻点区
:

由于气流被滞止
,
马赫数为零 ; 身

部区附近
,

由于气流膨胀加速温度降低而形成高马赫数 ;后身部
:

速度较大而贫度相对较

低
,

气流恢复到高超声速状态
。
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表 1 给出了各算例的气动力系数
,

并与实验数据〔, 〕作对 比
。

结果表明
,

本文得到的大

钝头倒锥体的气动力系数与实验值接近
。
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表 1 气动力系数
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通过本文 的数值计算和分析
,

可得如下结论
:

(l) 采用隐式 N N D 格式数值模拟高超声速大钝头倒锥体完全气体流场的定常解
,

可

以很好地反映出流动的物理特征
,

捕捉到的脱体激波约占 2一 3 个网格
。

-

(2) 在攻角为 1 5
。

和 20
。 ,

叼
C。

一 10 和 20 的情况下
,

大钝头倒锥体的后体上表面和底

部存在局部分离现象
,

但分离 区不大
。

-

(3) 采用完全气体模型所得到的大钝头倒锥体的升力系数
、

阻力系数与实验值很接

近
,

力矩系数的差别也不大
。

这说明采用完全气体假设计算气动力是可行的
。

一

(4) 比较 M
二 一 10 和 M一 20 的结果可知

,

气动力系数变化很小
。

这与高超声速马赫

数无关原理一致
。
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