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摘　要 : 通过求解三维可压缩 N2S方程组 ,对尖锥/圆柱组合体模型在超音速绕流中的侧向喷流干扰流场进

行了模拟 ,数值方法采用有限体积法 ,差分格式采用 NND格式。分析了干扰流场的结构 ,研究了干扰效应对

气动性能的影响 ,得到来流 M a∞ = 313和 415时力放大因子和干扰力矩系数随攻角变化的规律 ,计算结果与

实验一致。
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Abstract : The flow field of lateral jet interaction with an external supersonic flow is simulated for ogive/ cylinder

configuration by solving the 32D ,compressible N2S equations. The finite volume method based on the NND scheme is

adopted to deal with the governing equations. The field structure is obtained and the interaction effects on aerody2
namic character are studied. The regulations about effects of angles2of2attack on the factor of amplification and the

moment coefficient of interaction at M a∞ = 313 and 415 are performed. The CFD results agree well with the exper2
iment .
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　　飞行器反作用控制系统 ( RCS)的关键问题是

对侧向喷流和外场绕流干扰现象进行研究。喷流

控制除喷流直接作用的力和力矩外 ,主要通过干

扰改变外绕流场的结构 ,使飞行器的气动性能发

生变化 ,从而获得附加的控制力和力矩 ,以达到快

速调整飞行姿态的目的。从 20世纪 60年代中期

开始 ,美国等西方国家对侧向喷流控制技术进行

了大量基础性的实验研究和理论分析[1 ,2 ] ,产生

了许多很有价值的实验数据和相关技术。在数值

研究方面已经涉及到从欧拉方程的计算[3 ]到 N2S

方程的计算[4 ]。在近期的研究资料中 ,Srivastava

等人的研究成果[5 ,6 ]值得一提 ,他们对导弹侧喷

进行了较深入系统的试验研究和 CFD计算。目

前 ,国内对喷流干扰流场的研究尚处于起步阶段。

张涵信等人对二维干扰流场进行了数值模拟 ,得

到了干扰流场的波系结构[7 ] ;王江锋等人采用有

限元方法求解二维欧拉方程 ,得到喷流轨迹和喷

流横截面变化等结果[8 ] ;庞勇等人通过求解三维

N2S方程研究了高超音速来流中干扰流场的波系

结构 ,并分析相关因素对气动力的影响[9 ]。

侧向喷流干扰流场具有复杂的波系结构 ,处

于喷流同侧的流场将出现分离激波、弓形激波、马

赫盘、膨胀波等复杂的流动现象 ,同时由于气动控

制面的存在 ,模型后体流场的结构将发生变化 ,激

波结构对气动性能的影响将占主导地位。

来流和喷流诸参数、喷流位置、以及气动控制

面位置等对干扰效应都会产生影响。模拟如此复

杂的流场 ,通常的办法是改变其中一个参数而固定

其余参数 ,研究其规律。本文讨论来流攻角对干扰

效应的影响 ,特点是应用数值计算来研究侧向喷流

干扰流场的机理 ,包括复杂的波系结构 ,流动分离

现象 ,高压区和低压区的分布等等 ,并分析压力平

台效应 ,环绕效应对模型气动性能的影响 ,得到干

扰力放大效果和压力中心平移效果随来流攻角变

化的结果 ,计算结果和风洞实验值吻合的很好。

1　数值方法

(1)控制方程

三维可压缩 N2S方程组在笛卡尔坐标系下

的守恒形式可写为

9U
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+
9E
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+
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+
9G
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=
9Ev

9x
+

9Fv

9y
+

9Gv

9z
　(1)

其中 : U 为守恒变量 ; E , F , G为对流项 ; Ev , Fv ,

Gv为粘性项 ,粘性系数由 Sutherland公式确定。

(2)数值方法
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有限体积的基本思想是将计算域划分为若干

个单元体 ,每个单元体用Ω( i , j , k)表示。将方

程 (1)在每个单元体上离散 ,则有

V i , j , k
d U i , j , k

d t
= - R i , j , k + Rv i , j , k (2)

式中 : U i , j , k =
1

V i , j , k∫∫∫Ω U d x d yd z 是变量 U 在

Ω( i , j , k) 上的平均量 ; V i , j , k 是Ω( i , j , k) 的体

积 ; - R i , j , k为离散后的对流项 ; Rv i , j , k为离散后

的粘性项。

采用 Roe 平均矢通量分裂修正的 NND 格

式[10 ]对 - R i , j , k进行离散 ;为了保证格式的精度

及保持格式的一致性 ,粘性项 Rv i , j , k利用梯度及

散度的积分表达式进行离散[11 ]。

(3)边界条件

①来流边界　使用自由来流参数 ;

②出口边界　对于超音速流动 ,只需把全部

气动参数外推 ;

③壁面边界　无滑移绝热壁条件 ;

④喷流边界　使用喷流出口参数。

2　模型和计算网格

为了便于同实验结果作比较 ,选用 Brandeis

等[12 ]的风洞实验模型进行计算 ,这是在尾部安装

了 4个气动控制面的圆柱/尖锥合成体模型。图

1给出了模型和计算网格示意图。

图 1　模型及计算网格示意图 (120×30×44)

　　Fig11　The sketch map of the model and calculational grid

(120×30×44)

模型总长为 290mm ,圆柱部分直径为 50mm。

喷口安置在距头部顶点 125mm处 ,直径为 5mm。

尾部气动控制面底边长 70mm ,宽 25mm ,前尖角

为 45°。

计算网格在轴向、壁面法向和半周向分别取

120、30和 44 个网格点 ,在壁面边界层上使用幂

函数加密的方法布置法向网格。由于喷流附近流

场出现复杂的流动现象 ,因此对网格进行了局部

加密 ,同时在靠近尾部气动控制面区域 ,采用插值

的办法 ,调整周向网格分布 ,以保证在气动控制面

上布置足够多的网格点。

为方便下文的叙述 ,这里规定抬头攻角为正

攻角 ,低头攻角为负攻角 , x 轴为模型对称轴 ,对

称面为 z = 0平面 , 喷流设在模型对称面位置的

上表面。

3　计算结果和分析

(1)计算条件

表 1给出了由风洞实验得到的计算条件。
表 1　计算条件

Table 1　The calculational conditions

Mat p t/ Pa T t/ K Maj p j/ Pa T j/ K

3. 3 10290 96. 6 1 2046007 255

4. 5 5586 60. 6 1 2046007 255

其中 : M a、p、T 分别表示马赫数、静止压强、静止

温度 ,下标 t 和 j分别表示来流参数和喷流参数。

通常 ,喷流干扰的效果可通过力放大因子 K

和干扰力矩系数 KM来量化的 ,即

K = ( Fj ,on - Fj ,off) / Fj (3)

KM = ( M j ,on - M j ,off) / ( ( Fj ,on - Fj ,off) L ) 　(4)

其中 :下标 j ,on、j ,off 分别表示有喷流作用时和

没有喷流作用的情况 , Fj ,on包括喷流直接产生的

推力 , Fj ,off是当没有喷流作用时超音速来流对模

型的气动力在 y轴的分量 , Fj表示喷流直接产生

的推力。式 (3)反映了干扰效应对喷流推力的放

大效果。式 (4)中 L 为参考尺寸。取模型底部圆

柱截面直径 d ,力矩参考中心选在喷口位置 ,这样

喷流的直接推力对该点的力矩为 0。式 (4)反映

了喷流对主流场的干扰引起的压力中心变化情

况 ,本文取低头力矩方向和 Fj方向为力矩和力的

正向 ,因此 KM增加表明干扰效应导致压力中心

前移。

定义相对误差计算式为

e K % =
KEXP - KCFD

KEXP
×100 % (5)

e KM
% =

( KM) EXP - ( KM) CFD

( KM) EXP
×100 % (6)

其中 :下标 K和 KM分别表示力放大因子和干扰

力矩系数 ,下标 CFD和 EXP分别表示数值计算

结果和实验结果。

(2)流场结构

图 2是来流 M a∞ = 415、α = 0°时对称面上
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压力等值线。当超音速来流绕过模型时 ,在模型

头部产生斜激波 ,喷流对来流的干扰导致边界层

分离 ,主分离区使来流向外偏转形成分离激波 ,喷

流又迫使主流产生一个弓形激波。主流经过分离

激波和弓形激波后 ,主分离区内压力升高 ,使喷流

的滑移边界受压而向下游弯曲 ,从而产生膨胀波。

喷流的高压气体在喷口附近因过度膨胀产生一个

悬挂于流场中的马赫盘。在喷口下游 ,由于边界

层分离 ,也产生一个分离区 ,这个区域是低压区。

图 2　压力等值线 (对称面 , M a ∞ = 4 . 5 ,α = 0°)

　　Fig12　Pressure contours(symmetry location ,

M a∞ = 415 ,α = 0°)

图 3给出了来流 M a∞ = 4 . 5、α = 0°时喷口

附近速度矢量图 ,从中可以清楚地看到喷流上游

主分离区 ,还能观察到由于喷流的作用在喷口前

缘和主分离区之间产生的二次分离现象。

图 3　喷口附近速度矢量图 (α = 0°)

Fig13　Velocity vectors around jet (α = 0°)

图 4为壁面压力分布图 ,从中可以看出喷口

上游存在一个高压区 ,喷流下游存在一个低压区 ,

这种效应称为压力平台效应。压力平台效应导致

压力中心前移 ,如果高压区对模型推力的贡献大

于低压区压力降低的亏欠 ,则干扰效应将获得喷

流推力放大的效果。高压区和低压区分别对应于

喷口上游主分离区和下游分离区 ,喷口上游主分

离区外缘类似于抛物线形状 ,环绕在喷口周围向

下游流场延伸 ,只有当它不超过 90°子午面才对

喷流推力的放大效果有贡献 (90°子午面就是图 4

中 xz 平面) 。当分离区超出这个面 ,模型另一侧

壁面压力的增加反而会造成喷流推力放大效果的

减小 ,这种效应称为环绕效应 ,环绕效应将产生一

个附加的低头力矩 ,使模型攻角产生减小的趋势。

图 4　壁面压力分布 (α = 0°)

Fig14　Surface pressure distribution (α = 0°)

对模型气动性能 ,特别是对侧喷干扰效应的

影响最有意义的是喷流同侧壁面的高压区、低压

区分布情况 ,以及无喷流侧压力改变情况。通过

对称面位置壁面压力曲线可以更直观的了解压力

分布情况 ,下面将通过对称面位置壁面压力曲线

来观察高压区、低压区的分布。

图 5给出来流 M a∞ = 4 . 5、α = 0°时对称面

位置上、下壁面压力曲线 ,作为比较 ,用虚线表示

没有喷流作用时的同侧压力曲线 ,图 5 (a)为模型

图 5　壁面压力曲线 (α = 0°,对称面位置)

Fig15　Surface pressure curves (α = 0°,symmetry location)
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上表面压力曲线 ,从中可以观察到压力平台效应 ,

这与从图 4中观察到的压力分布情况一致。图 5

(b)给出了没有喷流作用一侧的压力曲线 ,从中可

以观察到模型尾部壁面压力有所升高 ,但环绕效

应不太明显。

(3)攻角对干扰效应的影响

使用本文的方法对来流 M a∞ = 4. 5在不同

攻角下的干扰流场进行了模拟 ,攻角变化范围从

- 10°～20°,每隔 5°攻角取为一种计算状况。 K

和 KM的计算结果和实验值列在表 2 中 ,二者相

对误差不超过 5 %。
表 2　K和 KM的 CFD结果和实验值( Ma ∞= 4. 5)

　　Table 2　Comparisons of K and KM between CFD and

experiment( Ma ∞= 4. 5)

α
K

CFD 实验值 e K

KM

CFD 实验值 e KM

- 10 0. 787 0. 76 3. 55 1. 064 1. 10 3. 27

- 5 0. 981 0. 96 2. 19 0. 517 0. 50 3. 4

0 1. 057 1. 04 1. 63 0. 193 0. 20 3. 5

5 1. 143 1. 12 2. 05 0. 096 0. 10 4

10 1. 267 1. 24 2. 18 0. 008 0. 01 2

15 1. 298 1. 28 1. 41 - 0. 052 - 0. 05 4

20 1. 324 1. 36 2. 65 - 0. 095 - 0. 10 5

图 6和图 7分别给出了来流 M a∞ = 4 . 5 ,α

分别为 10°和 - 10°时对称面位置上下壁面压力曲

线。对图 6和图 5进行比较可以看出 ,当来流攻

图 6　壁面压力曲线 (α = 10°,对称面位置)

Fig16　Surface pressure curves (α = 10°,Symmetry location)

图 7　壁面压力曲线 (α = - 10°,对称面位置)

Fig17　Surface pressure curves (α = - 10°,symmetry location)

角为正的时候 ,喷流处于背风面 ,干扰效应降低 ,

导致上表面有喷流一侧低压区的范围以及压力减

小幅度都要比 0°攻角时小的多 ,甚至在模型尾部

出现了明显的高压区 ,而且环绕效应得到很大的

抑止 ,因此在正攻角来流中 ,干扰效应将会得到较

大的力放大因子 ,但是减弱了压力中心前移趋势。

对比图 7和图 5可知 ,当攻角为负时 ,喷流处于迎

风面 ,干扰效应增强 ,使分离激波加强 ,主分离区

压力大大升高 ,喷流下游流场压力大大降低 ,同时

环绕效应非常明显 ,从而大幅度降低了力放大因

子 ,但干扰力矩系数得到显著增加。

图 8 和图 9 分别给出了来流 M a∞ = 313、

415时 K和 KM 随着攻角变化的计算曲线 ,从这

两个图可以看出 , K随着攻角的增加而增大 , KM

随着攻角的增加而减小。

图 8　压力放大因子

Fig18　Factors of pressure amplification
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图 9　干扰力矩系数

Fig19　Moment coefficients of interaction

4　结　论

应用有限体积法求解三维可压缩 N2S方程

组 ,对尾部带有气动控制面的尖锥/圆柱型绕流的

侧向喷流干扰流场进行了数值模拟 ,研究了干扰

效应的机理 ,得到了干扰流场复杂的波系结构 ,分

析了压力平台效应、环绕效应等干扰特性对模型

气动性能的影响。计算表明 ,在超音速来流中 ,当

其它来流和喷流参数相同时 ,仅增大攻角将导致

放大因子的增加 ,同时干扰力矩系数减小 ;在较小

的正攻角状态下 (0°<α< 10°) ,放大因子和干扰

力矩系数随攻角变化曲线几乎呈线性 ;在负攻角

时 ,环绕效应非常显著 ,从而干扰力矩系数随着攻

角绝对值增大而大幅度增加 ;计算结果与风度实

验数据相吻合。由于干扰效应还依赖于其它来

流、喷流条件 ,因此需要对侧向喷流干扰现象展开

更深入的研究。
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