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一种求解飞行器廓线间断处超音速复杂流场的方法
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　　摘　要　用有限体积法求解三维完全气体的 Nav ier-Stokes 方程, 并将通量守恒的分区

计算方法和 B-L 湍流模型修正结合在一起, 捕捉到了间断处的分离涡、激波、膨胀波等流场

信息。
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Abstract　Finite-Volume method w as used to solve the three-dimensional Nav ier-

Stokes equat ions of ideal g as, and combine flux conservat ive patched method and B-L

turbulence model correct ion to study this problem , capturing f luid field informat ions

such as separat ion vor tex , shock w ave, expansion w ave.

Key words　discont inuous prof ile lines of v ehicles, separat ion vo rtex , shock w ave,
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飞行器上廓线的间断, 如导弹的底部、飞机机翼机身相接处、弹体上的上凸和下凹等,

是随处可见的。飞行器超音速飞行时,在这些间断附近将出现膨胀波、压缩激波、分离涡、

再附激波、激波—边界层干扰等复杂的三维流动现象。如何细致地模拟这些现象是 CFD

发展的重点也是难点。说它重要,是因为由此得到的数据为飞行器设计提供了一定的依

据;说它困难,是因为流场复杂, 对计算方法和网格划分等要求严格。
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1　网格生成与划分

在计算流体力学领域, 很多有识之士都十分重视网格问题,告诫人们不要在网格上冒

险。张涵信院士将 CFD领域非常精辟地概括为5M 1A 模型,其中就包括网格。一般来说,

数值计算要求网格具有:

图 1　二维间断处网格划分及分区示意

( 1)正交性,尤其是与物面的正交性;

( 2)光滑性,即网格间距变化平缓; ( 3)物理

量变化剧烈区域加密; ( 4)网格贴体; ( 5)没

有过多的尖点和严重的扭曲; ( 6)网络线沿

流向的走向基本与流线一致。下面以二维

为例进行分析。

对于简单的二维四边值问题, 容易满

足上述条件。假设气体流过图 1那样的空

腔,廓线在E、F、G、H 处间断。如仍按四边

值处理,即将 A -E-F-G-H -B 做为一条边,

A D、DC、BC 为另三条边,则无论如何划分

网格, 它都有如下缺点: ( 1)网格与物面严重不正交; ( 2)网格不光滑, 尖点多,扭曲厉害;

( 3)网格走向与流线严重不一致。这严重地影响了计算的精度及效率[ 1] [ 2]。如按

“Patched”分区思想 [ 3] , 将计算域分成 3 个独立的四边值问题, 即 A D-A E-DP-EP、FP-

FG-PQ-GQ 和 H Q-H B-QC-BC, 则上述问题得解。剩下的事情就是如何在共同的边界

PE 和 QH 上交换流场信息。三维时处理方法类似。

2　控制方程与差分格式

三维无量纲化后守恒形式的 Navier-Stokes 方程为:

5U
5t +

5E
5N+

5F
5G +

5G
5F=

5EV

5N +
5FV

5G +
5GV

5F ( 1)

在求解域V 上对( 1)积分, 并运用Gauss散度定理, 得

∫V

5U
5t dV = - ∮S

P õ dS = - ∮S
( P1 - P2 ) õ dS ( 2)

其中 P1 = Ei + Fj + Gk, P2 = EV i + FVj + CVk.

　　式( 2)中∮S
P2 õ dS 为粘性项,一般用显式中心差分求解;解无粘项∮S

P1 õ dS 的方法

很多, 大致分为迎风型和中心差分型。这里采用 SLIP 中心差分+ 隐式 LU - SGS 方法
[ 4]

求解。

3　间断处分区原理

为简单起见, 仍限于讨论二维问题。图1中有一后台阶和一前台阶, 比较典型,下面就

以它为例进行分析。

( 1)首先将计算域分成 3个区, 即 3个独立的四边值问题,每个区按需要生成各自独
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立的网格; ( 2)计算 1区,并将 1区在 EP 边界上的流通量(质量、动量及能量)插值到 2区

FP 边界的 EP 段上去, 作为 2 区的入口条件; ( 3) FE 和 GH 段按固壁处理计算 2区, 然

后将 2区在 EP 边界上的独立变量插值到 1区的 EP 边界上去, 作为 1区下一步计算的

一个边界条件; ( 4)将 2区在 HQ 边界上的流通量插值到 3区的 HQ 边界上去,作为 3区

的入口条件; ( 5)计算 3区,并将 3区在 HQ 边界上的独立变量插值到 2 区 GQ 边界的

H Q段上去, 作为 2区下一步计算的一个边界条件,并转( 2)步。如此各区相互交换流场信

息,往复迭代求解,直到收敛。

图 2　M∞= 2. 5, A= 5°时的压力等值线

4　湍流模型

Baldw in-Lomax 代数湍流模型
[ 5]简单,计算量小,因而工程计算多采用它。但 B-L 模

型的一般形式只适合边界层流动,在间断处往往有较大分离, 内层模型失效。为此,在分离

区只取外层模型, 即 Lt= LOt .但由此带来的问题是, 湍流粘性系数在区域交界处不连续,导

致计算振荡, 无法收敛,因而有必要修正湍流粘性系数。本文用下式修正,效果良好:

LCt - LTE
Lt - LTE = 1 - exp -

$V
KDTE ( 3)

参看图 1, 因 2区有分离,湍流粘性须修正。VTE为间断处 x 向坐标; LT E为在 1区的 EP 处

未经修正的湍流粘性系数; Lt 为按外层模型 Lt= LOt 计算出的 2区湍流粘性系数; $V= ûV
- VTEû; DTE为 EP 处的边界层厚度; K为修正因子,一般取 50—70; LCt 为 Lt 的修正值,代表

分离区实际的湍流粘性系数。

5　典型算例

参照某飞行器(为一旋成体)部分外形,计算了一个具有四处间断的超音速流场。全流

场共用五个三维六边值问题划分网格, 得到五个区;采用湍流粘性系数修正方法, 保证湍

流粘性系数在全流场连续。捕捉到了激波, 膨胀波,分离涡等异常丰富的流汤信息,且物理

量在区域交界处连续。图 2为 M ∞= 2. 5, A= 5°时的压力等值线图;图 3为 M ∞= 3. 5, A=
10°时的压力等值线图;图 4为 M ∞= 3. 5, A= 10°时的流线图。
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图 3　M∞= 3. 5, A= 10°时的压力等值线

图 4　M∞= 3. 5, A= 10°时的流线
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