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摘要 通过三维 N 一S 方程的数值求解, 研究了支杆一钝头体结构在 100 攻角 对二 = 6.0 飞行条件下的流场结

构和特点, 指出其气动力特性恶化的原因, 提出采用 /军刺 0挡板改善流场和气动力特性, 并通过对比两种不

同挡板作用下的流场和气动力特性变化分析其作用机理, 发现 /军刺0 挡板结构分割流场抑制三维效应形成的

周向流动, 迎风面形成稳定的回流区和剪切层结构, 将迎风面锥激波推离轴线, 降低钝头体肩部流动结构相互

作用强度, 并在一定程度上缓解背风面流动干扰, 明显改善支杆一钝头体带攻角飞行时的气动力特性.
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引 言

长时间 ! 远距离高超声速飞行要求飞行器设计

兼顾减阻和防热两个方面 , 被动防热形式在不同程

度上增加了结构重量和飞行阻力, 不利于长时间飞

行. 目前, 研究者更倾向于采用主动的流场重构方式

达到减阻和防热 目的, 其中代表性的做法有逆向射

流 !集中能量释放和支杆一钝头体. 逆向射流 卜3]在

飞行召昌头部设置与飞行方向一致的射流, 零攻角条

件下其减阻和降热效果显著 阶6}.但带攻角飞行时,

射流与来流形成夹角, 势必影响流场重构效果, 降低

减阻和防热效果, 在部分工况下甚至可能无法正常

工作. 集中能量释放 卜 -"}则通过激光聚焦 !放电等
高能形式在飞行器前方产生局部爆炸, 诱导高速径

向流动形成密度较低 ! 温度相对不高的来流形式 ,

减阻效果甚至高达 96 % 巨1], 但这种方式提高了系统

设计和集成的难度 , 极大地依赖于激光等技术的储

备, 目前仅停留于概念探索阶段.

支杆一钝头体进行流场重构的研究开始于上世

纪中叶 [-2一-4}, 结果表明支杆可以明显降低钝头体上

的热流和压力分布 , 具备减阻和防热装置的特征 ,

零攻角下典型流场如图 1 所示 115}.其优点在于结构

简单 !效果显著 , 零攻角下可实现减阻 30 % ~ 60 % ,

并明显降低整体气动加热. 但是, 这种方式应对带

攻角飞行时也存在缺陷: M en ez eS 等 [l0 ]通过实验

20 10一12一13 收到第 1 稿, 2 01 1一DZ一27 收到修改稿.

l) 国家自然科学基金资助项目 (90916025) .

2) E 一m ail: h an gu ilai@ im eeh .a e.en

研究发现其带攻角飞行时减阻性能明显下降, 甚至

可能转变为阻力元件 , 同时钝头体上的热流也明显

增加; M en ez es 等 睁7)指出支杆一钝头体带攻角飞

行时会形成非定常脉动, 导致轴向力和法向力大幅

波动, 对飞行和控制极为不利. K ob ay as hi 等 口0}

设计了弹簧连接的支杆 一圆盘 一钝头体结构 , 如图

2(a) 所示, 通过圆盘在流场中形成多个回流区, 在马

赫数较低 (M < 3. 0) 时取得了较好的效果, 但对于

高超声速流动而言弹簧连接会引起结构振动 , 并且

在大攻角情形下可能导致背风面形成大面积分离,

不利于控制和稳定. T hurm an 1-0]和 sehu xein(20]则

提出通过改变支杆的方向来控制飞行器的气动力 /

热特性, 并取得了一定的效果, 如图 2(b)所示; 但

在实际的高超声速飞行过程中,支杆的调节和控制使

图 1 零攻角下支杆一钝头体流场纹影

F ig .1 S eh lie re n p h o to g ra p h o f fl o w fi e ld a ro u n d a sP ik e d b lu n t

b o d y a t z e ro a n g le o f a t ta e k
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sta b illze r d isk sP Tin g

(a) 弹簧连接的支杆一圆盘一钝头体结构

(a) Spike 一plato blunt body eonneeted by springs

(b) 支杆转动后的流场纹影

(b) Sehlieren photograph offlow field w ith a pivo ting spike

图 2 支杆一钝头体的两种改进形式

F ig Z T w o fo rm s o f m o d ifi e a t io n to sP ik ed b lu n t b o d ie s

得飞行器设计更加复杂, 并且需要一套快速的控制

系统, 其可行性尚待进一步论证. Ji an g 等 降-]和韩

桂来 阵}提出采用支杆和侧向射流重构流场 , 降低

钝头体肩部激波相互作用强度和表面压力分布.

零攻角飞行时, 回流区作用是支杆一钝头体实现

减阻和防热的关键机理之一 四 . 本文借鉴支杆一钝

头体的回流区的作用特点, 提出采用 /军刺 0挡板作

用流场 , 在迎风面形成稳定的回流区, 避免强度过高

的激波 / 激波 ! 激波 / 边界层相互作用形式, 同时

降低流动在背风面流动相互干扰 , 以改善支杆一钝头

体在带攻角飞行条件下的气动力特性 , 增强流场稳

定性适应飞行条件和控制要求. 论文通过求解三维

N一S 方程对带攻角飞行流场进行模拟 , 研究了支杆-

钝头体带攻角飞行时的流场特征 , 并采用两种不同

尾部结构的 /军刺 0挡板对流场进行作用, 在流场模

拟的基础上通过气动力特性的对比, 指出 /军刺 0挡

板结构的作用机理.

采用热完全气体模型和理想气体状态方程 , 其热力

学参数直接从标准大气层表获得; 控制方程中不包

含扩散效应, 勃性系数根据 Suthe rl and 公式计算,

并取 尸: = 0.72 .数值模拟采用有限差分方法进行,

可以保证精度和稳定性 , 无勃对流项采用二阶精度

D c D 格式 阳]离散, 豁性项离散则采用二阶中心差

分格式, 时间推进采用显式格式 , 并应用局部时间

步长法加速收敛.计算程序己经经过多次的考核 , 在

气动力特性计算方面效果较好, 对于圆球绕流的计

算 瞬l显示其气动阻力系数在 0.871 3~ 0.891 0 , 而实

验结果 阵}则分布于 0.87 ~ 0.90 , 两者的吻合程度表

明计算程序具有较高的可信度. 本文的研究未采用

层流的控制方程 , 未进行湍流模型等方面的处理,

但在零攻角二维轴对称情形的数值研究表明, 采用

湍流模型 (两方程模型)后, 湍流耗散使得回流区更

加稳定 , 支杆一钝头体结构的减阻性能略有提高.

模型基本几何尺寸和参数标识如图 3(a) 所示,

其中 刃D = 0.1, Rt /D = 0.2, L /D = 1.0. 来流马赫

数取为 几丁沉二 6. 0 , 攻角 a = 100 , 以 D 为特征长度

对应的雷诺数为 R 000 一2.26 x lo /.计算域采用正交

化网格, 并在固壁边界附近局部加密, 尽量降低对计

算过程和准确性的影响. 三维 N 一S 方程的计算量较

大 , 本文通过区域分解并应用 M PI 非阻塞式通信实

现计算程序并行化 , 整个计算域约包括 lx 10 7 个网

格点, 如图 3(b)所示. 尽管本文采用了 1了 量级的

网格, 但是鉴于气动热模拟对于网格尺度的要求 ,

本文暂时未进行气动热影响方面的讨论 , 壁面边界

设置为绝热壁面条件. /军刺 0挡板设置于迎风面对

称分布, 夹角为 12 00 ,其外缘为支杆头部和钝头体肩

部的公切线, 但在挡板与钝头体相接位置采用两种

构造形式: 一种是挡板尾部与钝头体完全连接, 称

1 模型与方法

本文求解三维 N一S 方程对支杆一钝头体带攻角

飞行进行模拟, 突出流场的主要形式和特征. 由于未

考虑真实气体效应 , 流场介质可以看作单一组元 ,

(a) 外形和尺寸标识

(a) C onfiguration and dim ension syll2bols

图 3 支杆一钝头体结构及 /军刺 0 挡板结构

F ig .3 C o n fi g u r a tio n o f sp ik e d b lu n t b o d y a n d b a y o n e t sh a p e d

P la t es str u et u r e
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导致迎风面气流 /泄漏 0至背风面, 势必影响迎风面

回流区的形成. 流场对称面上数值纹影及其与零攻

角情形对比如图 4(b) 和 4(c) 所示: 迎风面锥激波

与钝头体肩部激波作用位置明显偏向轴线, 激波 /

激波 !激波 /边界层的作用强度较高, 与E dne y 提出

(b)三维计算域网格划分

(b) G rid generation of3D eom putationaldom ain

(a) R G B 着色三维流线 (红色一 ,绿色 ) ", 黑色 ) w)

(a) 3一D stream line w ith R G B eolor (red一 , green~ ,

blaek~ )

(c) 尾部封闭挡板

(e) Plates w ith elosed tail

(d) 尾部不封闭挡板

(d) p lates w ith unelosed tail

图3 支杆一钝头体结构及 /军刺0挡板结构 (续)

(b) 带攻角飞行流场纹影

(b) Sehlieren photograph of flow field w ith angle ofat tac k

F 19 忍 C o n fi g u r a tio n o f sp ik ed b lu n t b o d y a n d b 叮 o n et sh a p e d

plates strueture (eontinued)

为尾部封闭形式; 另一种是挡板尾部设为断面 , 与

钝头体存有空隙, 称为尾部不封闭形式, 分别如图

3(c) 和 3(d)所示. 本文通过 3 种不同外形的流场和

气动力特性的对比, 分析 /军刺 0挡板的作用机理.

2 结果与分析

2.1 支杆一钝头体带攻角飞行流场

带攻角飞行时, 支杆一钝头体流场呈现明显的

三维绕流特征, 流场中出现显著的周向流动趋势,

如图 4(a) 中的 R G B 三维流线所示 , 代表流线所在

位置的 3 个空间方向所对应的流动速度. 流线图表

明支杆附近的流场具有细长体绕流特征, 压力差异

(c) 零攻角飞行流场纹影

(e) Sehlieren phot吧raph of月ow field w ith zero angle ofat taek

图 4 带攻角支杆一钝头体流场及其与零攻角情形对比

F ig 滩 F lo w fi e ld o f sP ike d b lu n t b o d y w ith a n g le o f at t ac k

a n d c o m p a r iso n to th at w ith z e ro a n g le o f at ta ek
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的W 型作用形式类似; 迎风面未能形成规则的回流

区和剪切层, 钝头体肩部激波不可简单定性为再附

激波, 而是由于钝头体本身的高超声速绕流形成的

弓形激波, 同时与锥激波结构相互作用形成复杂的

局部流动; 背风面流场也未能观察到再附激波 ! 回

流区等. 局部特征差异使零攻角和带攻角条件下的

流场有本质区别, 带攻角时的流场类似于细长体绕

流及其与钝头体绕流的相互作用. 这在很大程度上

阻碍了支杆发挥流场重构功能, 而究其根源则在于

三维流动中的周向流动, 势必会进一步影响支杆一钝

头体的减阻性能.

与零攻角情形下的回流区结构形式类似, 如图 6 和

图4(c) 所示. 相对于未设置挡板的情形, /军刺0挡

板分割流场 , 抑制周向流动 , 将迎风面激波 / 激波

作用位置推离轴线, 形成一定体积的稳定回流区,

流场结构相互作用强度降低, 背风面流动相互干扰

得到缓解, 如图 6 和图 4(b)所示.

2.2 尾部封闭 /军刺 0 挡板作用流场

尾部封闭 /军刺 0挡板可以避免迎风面气流泄漏

及背风面流场的干扰 , 在迎风面形成稳定的回流区

结构 , 但由于回流区内压力相对较高, 部分气流在

挡板尾缘受压力驱动向下游运动, 并具有较强的流

向涡量, 分别如图 5(a) 和 5(b)所示. 对称面上的数

值纹影显示, 迎风面形成了稳定的回流区, 其结构 图6 尾部封闭 /军刺0挡板作用下支杆一钝头体流场对称面上

数值纹影

F ig .6 N u m e r ie a l se h lie re n p h o t o g r a P h o n sy m m e trie p la n e o f

月o w 五eld a ro u n d sp ike d b lu n t b o d y w it h ta il一e lo se d b a y o n e t

sh a p e d p la te

(a)仰视图

(a) Bottom view

(b) 右前视图

2.3 尾部不封闭 /军刺0 挡板作用流场

尾部不封闭 /军刺 0 挡板与钝头体肩部存在一

定的间隙, 流场中的三维流线分布形式表明: 受 /军

刺 0挡板影响, 周向流动在一定程度上被抑制 , 迎风

面形成了明显的回流区结构; 但另一方面 , 由于挡

板尾部不封闭, 部分气流由迎风面进入背风面 , 并

对流场形成一定的干扰, 如图 7(a) 和 7(b)所示. 相

对于尾部封闭 /军刺 0挡板, 数值纹影显示流场中同

样形成了明显剪切层和回流区结构 , 但回流区体积

略小, 激波 / 激波相互作用位置偏向轴线, 因此作

用强度也相应有所提高; 由于挡板不封闭, 迎风面

部分气流直接由挡板尾部进入背风面 , 对背风面流

场形成了一定的干扰, 但强度较低 , 流场仍然较为

规则 , 如图 6 和图 8 所示.

(b) R ight anterior view

图 5 尾部封闭 /军刺0挡板作用下支杆一钝头体流场 R G B 三维

流线 橄色一 ,绿色一 , 黑色 ~ )

F ig .5 R G B e o lo re d 3一D s tre a m lin e o f sP ike d b lu n t b o d y w it h

tail一elosed bay52net shaped vlate (red ) ", green ) ",

blac k ) ! )

2. 4 气动力特性

在三维流场模拟的基础上, 本文对支杆一钝头体

及其在两种 /军刺 0挡板作用下的气动力特性进行了

计算, 包括轴向力系数 几 ,法向力系数 汤 ,俯仰力

矩系数 -M ,阻力系数 C d,升力系数 Cl ,压力中心 xc p

和升阻比l/d, 其中C M 的积分过程以零点 (0, 0 ,0) 为
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(a) 仰视图

(a) B ottom view 图 8 尾部不封闭 /军刺0挡板作用下支杆一钝头体流场对称面上

数值纹影

F 19 .8 N u m e rie a l se h lie re n p h o to g r a p h o n s y m m e tr ie p la n e o f

fi ow fi eld aro un d sp iked blun t bo dy w ith taii一u nelosed bayo net

sh ap ed P late

(b)右前视图

(b) R ight anterior view

图 7 尾部不封闭 /军刺 0挡板结构作用下支杆一钝头体流场的三维

R G B 流线 (红色 ) u , 绿色 ) ", 黑色 ) 二

F ig .7 R G B eolored 3一D strea m line o f sP ike d b lu nt b od y w ith

tail一unelos ed bayonet shaped plate (red~ , green) ",

blaek ) 二)

矩心 !以使得飞行器抬头 (顺时针方向)为正, 如表 1

所示.对于支杆一钝头体而言,零攻角时伪 = 0.3133 ,

而带攻角飞行时则 伪 = 0.77 84 , 结合之前的分析可

知, 支杆一钝头体带攻角飞行时无法形成回流区, 迎

风面形成较强的流动相互作用, 而在背风面形成高

超声速绕流和周向流动的相互干扰, 气动力特性恶

化.

3 种外形的气动力特性统计表明, 尾部不封闭和

封闭的 /军刺 0挡板作用下: 仇 分别降低了17 .8% 和

25 .6% ;汤 略有增加, 变化幅度分别为 4.4% 和5.4%;

表 1 10 / 攻角下不同外形支杆一钝头体气动力特性比较

Ta b le 1 C o m p ariso n s am on g d iffe rent sp ik ed b o d ies at 1 00 a n g le o f atta ek

C as e s 几 C N 几 CI l/ d C M

w it h o u t

P lat e s

P lat e s

u n d es ed

P lat e s

e lo s e d

0 .7 3 0 0 0 .3 4 2 1 0 .7 7 8 4 0 .2 1 0 1 0 .2 7 0 0 一0 4 0 5 3 1 .1 8 4 8

0 .6 0 0 3 0 .3 5 7 0 0 .6 5 3 2 0 .2 4 7 4 0 3 7 8 7 一0 .3 9 4 3 1 .1 0 3 9

0 .5 4 3 3 0 .3 6 0 6 0 .5 9 7 7 0 .2 6 0 8 0 .4 3 6 3 一0 ,3 9 0 4 1 0 8 2 7

伪 和 Cl 则有较大变化, 几 分别降低了 16 .1% 和

23 .2% , Cl 则分别增加了 17 .8% 和 24 .1% ,对应的 l/d

分别增加了 40 .3% 和 61 .6% ;同时, -M 变化幅度有

限, 仅为 2. 7% 和 3. 7% ,且压力中心 xc p 基本不变 ,

有利于飞行器的控制. 因此, /军刺 0挡板作用下,

支杆一钝头体的气动力特性可以明显改善, 阻力大幅

降低, 升力明显提高, 同时保证俯仰力矩变化不大,

压力中心位置基本不变; 尾部封闭的 /军刺0挡板的

作用更为突出, 需要作进一步讨论.

2.5 /军刺 0 挡板作用机理
带攻角飞行时, 周向流动使支杆 一钝头体迎风

面无法形成回流区, 减阻性能大幅下降; 本文采用

/军刺 0挡板作用流场, 改善其气动力特性.流场的初

步研究表明, /军刺 0挡板可以明显抑制周向流动,

在迎风面成功形成稳定回流区; 气动力特性分析表

明, 挡板作用流场可以明显提高气动力性能. 为了
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分析 /军刺0挡板的作用机理, 本文进一步对比3 种

外形的4 条对应的母线上的压力分布, 其标记方式 4刀

如图 9 所示.

对于 3 种不同外形 , 4 个对应位置母线上的压 亡

力分布如图 10 所示. 0 = 0o 对应迎风面对称面位

置, 0 = 60 "则对应挡板内侧, 二者的压力分布可以 10

大致表征迎风面的流动情况. 在 0 二0o 时, /军刺0

挡板作用下钝头体肩部的压力峰值位置明显后移,

如图 10 (a) 所示.这表明迎风面形成了一定体积的回

流区, 将激波 / 激波相互作用位置推离轴线, 而且

封闭的 /军刺 0挡板使压力峰值下降了约 40 % , 迎风
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面流动相互作用明显减弱. 在 0 = 600 的母线上 ,

/军刺 0挡板使钝头体上压力分布相对均匀, 与未设

置挡板的情形有量级差别, 如图 10 (b)所示. 因此 ,
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支杆一钝头体带攻角飞行时, 周向流动影响迎风面回

流区的形成, 导致锥激波和钝头体肩部激波形成高

强度的相互作用; /军刺0挡板分割流场抑制了周向

流动, 在迎风面形成稳定的回流区 , 明显降低激波

相互作用强度.

0 = 90 / 的母线上的压力分布大致对应于飞行器

侧面的流动情况: 3 种外形对应的分布形式类似,

压力峰值位置也相互接近 , /军刺 0挡板显著降低了

压力峰值 , 降幅分别达到 30 % 和 55 % , 其机理在于

挡板抑制周向流动趋势 , 而其后部形成的绕流降低

了侧面的流动结构作用强度. 0 = 180 "时, 支杆-

钝头体上出现两个局部压力峰值 , 而在挡板作用下

其分布则较为均匀, 流场结构相互干扰程度降低;

但由于压力值相对较低, 对总体的气动力影响较为

有限.

结合流场结构分析和气动力特性的对比发现,

/军刺 0 挡板分割流场 限制周向流动 , 显著降低

支杆 一钝头体带攻角飞行时三维效应的影响 ,

在迎风面形成稳定的回流区和剪切层 , 降低流场

结构的相互作用强度; 同时背风面的流动及其相

互干扰在一定程度上得到缓解. 尾部封闭的 /军

刺0挡板可以进一步扩大迎风面回流区, 降低钝头

肩部的流动作用强度; 气动力特性对比则进一步

验证了这一观点 , /军刺 0 挡板可以明显改善支

杆一钝头体带攻角飞行时的气动力特性 , 适应带攻

角飞行条件, 其机理仍然归结为回流区的作用.

流动过程的影响也需要在以后的工作中作更进一步

的研究和探讨.

本文提出采用 /军刺0挡板作用流场, 改善气动

力特性, 但是支杆和挡板的气动防热问题在此未作

讨论.实际上, 关于支杆的防热, Ji an g等降-}和韩桂

来 阵}提出无烧蚀自适应减阻防热的概念并开展了

相关基础研究, 利用冷却液吸收钝头体上气动热,

形成侧向射流重点防护支杆头部 , 维持支杆重构流

场功能达到减阻和防热目的; 但对于 /军刺 0挡板的

防热问题仍需作更多的探索.
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