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数值模拟类升力体外形高超声速粘性绕流
*
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  摘  要: 采用空间二阶精度的交替方向隐式分解的 NND格式求解完全气体假定下的非定常薄层近似

Navier-Stokes方程, 并采用抛物化的椭圆型方程生成复杂带翼外形的空间网格。最后给出了类升力体外形在

M ] = 810, A= 20b 下的流场计算结果。
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Numerical Simulation of Hypersonic Viscous Flows Over Liftbody- Type Vehicle
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Abstract: Using alternating direction implicit NND scheme, the TLNS equations were solved under the assumption of perfect gas,

and the space grids of complex wing- shape were generated by solving parabolic partial differential equations. Finally, the numerical sim-

ulation results of liftbody-type were shown under the conditions: M ] = 810, A = 20b.
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20世纪 90年代, 美国为了降低发射成本至 2000美元/千克, 扩大其在世界航天发射市场的商业

份额, 从较早垂直起降的 /三角快帆 (Delta Clipper) DC-X、DC-XA0 飞行试验, 到目前水平降落的大

型亚轨道飞行器 X-34、X-33缩比验证机试验, 开展了一系列有关单级入轨可重复使用运载器 ( RLV)

的发展计划。该计划涉及: 气动塞式发动机、金属防热、超燃冲压技术和升力体构架等一系列新技

术、新概念研究。俄罗斯、日本、西欧甚至印度也各自制定了相应的RLV发展计划。

升力体构架是一种具有较高升阻比和较强机动能力的气动外形。本文研究类升力体外形的高超声

速绕流特性, 根据物面曲率变化自适应分布物面网格, 采用求解抛物化的椭圆型方程沿体轴逐个剖面

生成数值网格。数值计算采用薄层近似的TLNS方程, 计算方法为ADI ( alternat ing direction implicit ) 形

式的隐式NND (Non-oscillation, Non- free-parameter, Dissipative) 格式。

1  控制方程及差分算法

111  控制方程

完全气体下非定常三维可压缩流动无量纲守恒形式的薄层近似N-S方程为
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式中, �Q = Q/ J , �E = ( NtQ+ NxE + NyF+ NzG) / J , �F = ( GtQ+ GxE + GyF+ GzG) / J , �G = (FtQ+ FxE

+ FyF + FzG) / J .
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�S 为粘性通量, J 为坐标变化的 Jacobian行列式。

1. 2  差分算法

控制方程的离散采用张涵信的NND格式。除个别点外, 该格式在空间上具有二阶精度。定常流

场计算中, 为提高收敛效率采用左端线化处理的 ADI形式的隐式 NND格式
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式中, 粘性项采用中心差分离散。DN�E、DG�F、DF�G 的离散形式见文献 [ 1]。

1. 3  初、边值条件
初场按来流条件及壁面边界条件线性赋值。边界条件分为如下几种情况。

壁面边界: 提无滑移条件 u= v = w= 0, 法向压力零梯度条件
5Q
5 n= 0及等温壁条件 T= Tw。

外边界条件: 对超音速情况, 进口给定来流条件, 出口按零梯度处理。

对称边界条件: 由流场左右对称性质处理。

2  计算网格

一般来说, 升力体外型是指升阻比大于 112的一类外型。这类外型往往具有带上反角的机翼。通

常的代数方法很难适应这类外型, 因此, 本文采用求解抛物化椭圆型方程的方法沿体轴逐剖面生成网

格[ 2, 3]
, 该方法保留了椭圆型方程解析性好的特点, 同时又可以推进求解, 不须迭代。此外, 在复杂

外形网格生成时, 物面网格点的分布往往也是一个重要而又麻烦的问题, 本文根据物面曲率变化情

况, 自适应分布物面网格点, 使得在曲率半径小的地方网格密一些, 曲率半径大的地方网格稀一些。

图1、2为本文所计算外形的物面及空间网格。从图中可见网格具有良好的正交性、光滑性和均匀性。

图 1  二维计算网格

Fig11  2- d computational grid

图 2  三维计算网格

Fig12  3-d computat ional grid

3  结果及分析

球头网格采用代数方法生成, 网格节点数为 35 @ 35。计算条件为 M ] = 710, Re= 210 @ 106
, Tw

= 300K, T ] = 57K。表面压力分布计算结果与Lynbimov[ 4]的比较见图 3, 两者结果吻合。

类升力体外形的计算网格数为 65 @ 51 @ 51, 计算条件为 M ] = 8, A= 20b, Re= 2 @ 106
, Tw =

300K, T ] = 67K。

图4、5分别为 20b攻角时的压力、马赫等值线图, 从图中可看到机翼翼尖的悬挂激波。由于攻角
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较大, 迎风面主激波已与翼尖上的悬挂激波相交。背风区在攻角较大时由于横向流动的作用产生横向

激波, 这可由等马赫线清楚看到。

图6为迎风面、背风面与侧面 (沿翼尖) 压力沿 X轴分布。由于翼尖激波作用, 翼面压力升高,

在主激波与翼尖相交点之后, 压力和密度均有所下降。

综上可见, 本文对升力体外型的计算结果可清楚模拟流场内的复杂波系, 流场变化定性分析与物

理规律一致。

图 3  球头表面压力分布

Fig13  Pressure distribut ion along sphere surface

图 4  压力等值线

Fig14 Pressure contour

图 5  马赫等值线

Fig15  Mach contour

图 6  类升力体表面拥压力分布

Fig16  Pressure distribut ion along l iftbody surface
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