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基于欧拉方程的高超声速飞行器的壁面流线

生成计算

韩 � 东, 方 � 磊
(南京航空航天大学 能源与动力学院, 南京 210016)

摘 � � � 要: 提出了一种新的利用表面流函数法计算高超声速飞行器表面流线分布的方法. 首先提出了表

面流函数的概念,并通过理论推导, 得到了表面流函数与表面流线的关系; 然后运用结构化网格求解三维 Eu�

ler方程, 计算得到高超声速钝头体的边界层外缘外部无粘流场气流参数;最后利用无粘流场气流参数和表面

流函数的方法计算了高超声速飞行器的精确表面流线分布. 结果表明, 在无攻角和攻角小于 20�的情况下均

可以得到较好的壁面流线分布.高精度的表面流线的得到,为利用边界层内粘性主导区域的积分方程等方法

进一步精确预测高超声速飞行器表面的气动加热奠定了基础.
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Study and numerical calculation wall streamline distributions for

hypersonic vehicle according to Euler equation
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Abstract: A new method fo r calculating the w all st reamline distr ibutions on hypersonic

vehicles w as presented. F irst ly surface st ream funct ion w as put forw ard, and the relat ion�
ship betw een surface funct ion w ith surface str eamline w as obtained. Secondly the boundar y

layer edge condit ions w ere determined by 3�D CFD method and so lved by 3�D Euler equtions.

And f inally, the w all st reamline dist ribut ions w ere computed based on the st ream funct ion

theory and f low parameters. T he calculated results indicate that the predict ion and the nu�
mer ical simulat ion proposed are w orkable at smal l ang le and w ithout ang le of at tack. It w ill

play an impo rtant ro le in exact ly predict ing the heat ing rates on hypersonic vehicles.
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� � 高超声速飞行器在高马赫数飞行中,由于高

速气流的总焓很高, 在壁面附近滞止及与壁面强

烈摩擦, 温度很高.高温空气不断向壁面传热,导

致飞行器外形烧蚀、结构强度和刚度等发生改变,

从而严重影响飞行器的飞行安全. 必须准确预测

高超声速飞行器的气动热环境, 才能相应采取适

当的热防护措施,保证飞行安全.因此高超声速气

动热问题是高超声速飞行器发展的关键技术问题

之一[ 1] .对于飞行器表面热流的预测,在设计的初

始阶段计算机数值仿真和工程估算都是必要而有



� 第 12 期 韩 � 东等: 基于欧拉方程的高超声速飞行器的壁面流线生成计算

效的手段.目前,随着计算流体力学和数值传热学

的发展, 已经有通过求解 N�S方程及其近似形式
来预测高超声速飞行器热环境的 CFD 程序, 如

NASA Lang ley 研究中心的 LAURA
[ 2]
, 但是这

种方法通常比较复杂而且对计算机要求很高. 直

接采用数值方法求解物面热流受网格雷诺数影响

较大,如果要精确求解物面热流,物面网格雷诺数

要小于 2才能满足要求,计算量很大. 因此,为了

适应高超声速飞行器概念研究和初步设计的需

要,发展一些简单而高效的气动加热预测方法,是

具有相当的现实意义的. 国内国防科大的范晓

樯[ 3]和西北工业大学的吕丽丽 [ 4�5]等曾在此方面

做过一些尝试, 通过求解三维 Euler 方程确定飞

行器的边界层外缘参数,在理论与经验公式的基

础上,利用局部相似性解的方法计算了钝锥和钝

双锥外形有攻角再入的表面热流, 取得了初步的

研究成果.

本文主要是在三维 Euler 方程求解飞行器的

边界层外缘参数的基础上,研究采用表面流函数

生成壁面流线的方法, 在此基础上计算生成飞行

器表面流线分布, 为下一步进行高精度飞行器表

面热流计算打下基础.

1 � 边界层外缘参数的数值计算

1. 1 � 计算模型

� � 本文进行数值计算的几何模型 [ 6]如下图 1所

示,计算所用的网格具体尺寸为:钝头体球冠部分

的曲率半径为 43. 18mm ,圆柱部分高为 116. 84

mm, 圆柱底部半径为 20. 32mm,圆柱后圆台部分

高为 30. 48mm, 半径为 33. 02mm.钝体壁面网格

如图 2所示.计算域网格均为四边形及六面体的

结构化网格,网格单元数量 110万.

图 1� 高超声速试验用模型

F ig. 1� Sketch o f hypersonic test model

图 2� 钝体的壁面网格

Fig . 2 � Wall mesh of blunt body

1. 2 � 边界条件

� � 入口边界条件设为压力远场条件,来流 p  =

373 Pa, T  = 413K, Ma  = 6, 工作介质空气作

为理想气体处理;出口边界取压力出口边界条件,

温度取 300K;物面设为固壁边界条件.

1. 3 � 数值模拟结果及分析

� � 0�, 10�, 20�, 30�攻角下的 x= 0截面的压力分

布图如图 3至图 5 所示, 从图中可以看出, 在高

Ma数的情况下, 在钝体头部曲率半径加大, 激波

较强,接近正激波.激波向两侧延伸,形成明显的

弓形激波.从计算结果可以看出,在不同的攻角情

况下,压力分布都存在着明显的区别.当飞行器以

有攻角状态飞行时, 迎风面的压力、温度和密度都

比背风面的高得多, 往往会导致热流成倍增加;迎

风面流线的发散现象,附面层变薄,进一步使迎风

面热环境恶化.因此精确计算其流场得出高精度

的表面流线对准确预测其热环境具有重要意义.

图 3� 0�攻角下的 x = 0 截面的压力分布图

Fig. 3� P ressur e cont our of at tack angle 0�

of x= 0 section
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图 4� 10�攻角下的 x= 0截面的压力分布图

Fig . 4 � P ressure contour of attack angle 10�

of x= 0 section

图 5� 20�攻角下的 x= 0截面的压力分布图

Fig . 5 � P ressure contour of attack angle 20�

of x= 0 section

2 � 表面流函数生成流线的方法

� � 流线的切线方向就是当地速度的方向.在两

条流线之间建立四边形表面单元, 由一个速度流

入边 L i (在该边上速度法向分量指向单元内部) ,

一个速度流出边 Lo (在该边上速度法向分量指向

单元外部) ,和两个由流线构成的侧边 L s1和 L s2 ,

其上速度的法向分量为 0. 设各边在该单元切平

面内的法矢量为 m, 长度微元为 dL ,则有

!
L
s1

V∀ mdL = !
L
s2

V ∀mdL = 0

#V ∀mdL = !L
i

V ∀mdL + !L
o

V ∀mdL

定义表面流函数

�= !V ∀mdL

设物面法向量为 n,去除物面法向的分量,定

义速度在切平面内的散度

� ∀ V = ( �- n ∀ �) ∀V

则有

#V ∀mdL = �A � ∀ VdS

即沿单元边界表面流函数的闭合路径积分等于单

元内切平面内散度的面积分.如果该积分等于 0,

即表明流入和流出的表面流函数相等, 若不等于

零,其值等于流入表面流函数和流出表面流函数

的差量, 该差量等于单元内切平面内散度的面

积分.

在上述流线间的单元内, 流入边和流出边的

表面流函数代数和(等于流入表面流函数和流出

表面流函数的差量)也等于单元内切平面内散度

的面积分.在一个小邻域内,近似认为切平面内散

度为常数,如果有多个相邻的流线间单元,则这些

流线间单元的流入边和流出边表面流函数差量与

单元的面积成正比. 因此当单元较大,内部流动较

复杂,或单元内有多条流线通过时,都可以通过比

较流入和流出表面流函数来确定流线的方式来获

得流线在单元边界上的交点.

3 � 钝体表面流线的生成计算

� � 假设有空间四边形单元, 见图 6所示, 1, 2, 3,

4分别为其顶点, 顶点间有向线段以两点标号记,

前一点为起点,后一点为终点. 1, 2, 3, 4这四个顶

点按顺时针或逆时针排列均可.

图 6� 空间单元示意图

F ig . 6 � Sketch of dimensional unit

该单元的法向为

n = 24 ∃ 13

12边上的速度为 v (以 12边为公共边的两单

元速度的矢量平均值, 如果得到的是两节点的速

度,则为两节点速度矢量的平均值) , 12边的表面

流函数等于

�12 = v ∃ 12 ∀ n
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�12 > 0则12为流入边, �12 < 0则12为流出边.

在这个单元中,如果经过一个顶点的两条边

上的表面流函数符号不同,则这个顶点就是流出

边与流入边的交接点.一个单元中,交接点的个数

为偶数.驻点所在单元(没有流入边,只有流出边)

其交接点个数为 0, 其他单元一般交接点个数为

2,少数鞍点类型的单元(流出边与流入边相互交

替出现)其交接点数为 4.如果这个交接点为一个

流入边的起点和一个流出边的终点, 则称之为第

一类交接点;否则称为第二类交接点.在一个网格

单元中,第一类交接点和第二类交接点个数总是

相等的,并且交替出现.

现假设空间网格单元为交接点个数为 2的情

形:将流入边和流出边的表面流函数分别累加,设

1, 3两点是交接点,则有

�i = �12 + �23

�o = �34 + �41

�i 为流入边的表面流函数之和; �o 为流出边的表

面流函数之和.

a, b 分别为两个流出边上的点,则

�b = v 34 ∃ 3b∀ n

�a = �34 + v 41 ∃ 4a∀ n

3. 1 � 预估流出点

� � 设 A 为通过该单元的某流线的流入点,其对

应的流出点 a的表面流函数为

�a = 1-
�A
�i

�o

如果

1-
�A
�i

<
�34
�o

则 a点在 34边上, 否则 a点在 41边上.

3. 2 � 对预估流出点进行修正

� � 流入边与流出边的表面流函数不相等,其变

化的程度应该与与其分割单元的面积成正比. 因

此可以按其分割单元的面积比例进行修正.先按

一阶方法得到预估的流出点 a, A a两点的连线将

单元分成两部分, 其中一部分为三角形或四边形

(有可能是空间四边形) .三角形可以看作是有一

边长度等于 0的特殊四边形, 这样三角形和四边

形就可以用统一的方法处理了. 四边形的面积等

于其两条对角线叉乘取其模的一半. 如四边形

1234的面积就是

S1234 = n / 2

求出其中一部分的面积, 从总面积中减去这

部分面积就得到另一部分的面积. 设包含第二交

接点的那一部分面积为 Sa ,则修正的流出点表面

流函数为

�*a = �a - �i + �o + �i Sa

S 1234

4 � 流线处理技术

� � 在不同的网格模型和不同的来流条件下, 在

实际处理中可能出现的一些问题以及较为可行的

解决方案.

4. 1 � 伪驻点单元问题

� � 在计算流程之中,首先应找到驻点单元.驻点

单元是流线的起始单元,从这个单元的某一边的

起点开始积分一周得到该单元总的流出表面流函

数,然后根据所需要的初始流线数目,将总的表面

流函数等分,相应的表面流函数的等分点就是这

些流线离开驻点单元的流出点, 也就是对应相邻

单元的流入点.驻点单元的求取准则:单元中所有

的边都是流出边的单元就是驻点单元.

在通过对不同的网格模型和不同的来流条件

的模型计算中,出现了%伪驻点&单元问题,即出现

了多个网格单元的所有边都是流出边. 这种现象

是不符合物理原理的.对于简单流场,驻点单元应

该只有一个,因此,这些单元只是真正驻点单元的

候选者.如果有多个这样的单元,可能是存在一个

流速很低的死水区, 需要具体分析才能确定.用以

下的判断准则进行筛选:考虑用每条边两个顶点

的速度分别代替边上的平均速度, 检验其流函数,

只要有一边用其某一个顶点的速度判断其流函数

是流入边的, 它就是伪驻点单元,应该被剔除掉.

对于经过第一个步骤筛选所剩下的单元,可以比

较两个单元在这边上的表面流函数, 负值较大的

为真流入边,较小的为伪流入边,相应的单元为伪

驻点单元,将其剔除出候选列表.依次处理这些候

选驻点单元后,如果只剩下一个单元,即为真的驻

点单元.

4. 2 � 流函数连续累加的问题

� � 在计算中需要考虑到流出边的流函数是连续

累加的.如果一阶方法预估的流出点的流函数大

于第一条边的流函数, 就按照默认的顺序将两条

边的流函数相加, 如果小于预估的流出点的流函

数,则可以确定流出点就在第二条边,按照二阶方

法进行修正;如果仍然大于预估的流出点的流函

数,则流出边应在第三条边.总之,始终要考虑流

函数是连续累加的.
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5 � 钝头体表面流线及相关结果

� � 使用上述的表面流函数生成流线的方法, 可

以得到来流马赫数为 6时,不同攻角状态下钝头

体的流线,如图 7至图 9所示.从图中可以看出,

在 0�, 10�, 20�攻角状态下均可以得到较好的结

果.不同攻角下的钝头体的流线有所不同. 在 0�

攻角下流线的起始点是位于钝体头部中心的驻点

单元,在 10�攻角和 20�攻角下驻点单元发生了转

移,从中心移到了边缘. 随着攻角的增大, 偏移的

距离也增大.

图 7� 0�攻角表面流线

F ig . 7� Surface str eamline of attack angle 0�

图 8 � 攻角表面流线

F ig. 8� Surface streamline of attack ang le 10�

为了验证上述方法的正确性和准确性, 本文

基于本文计算所得到的流线结合文献[ 7]中的方

法求解钝双锥飞行器表面的气动热情况.图 10是

攻角为 0�时沿迎风面子午线的热流分布与相应

实验结果
[ 8]
的比较.图中,横坐标表示轴向距离与

模型全长的比值,纵坐标为归一化热流,即当地热

流与驻点热流的比值. 计算结果与实验值吻合较

好,个别点存在一些误差. 因此, 可以认为本文采

用的飞行器壁面流线生成方法是可行的,能够较

为准确的得到高超声速钝体的壁面流线,为进一

步计算气动热打下基础, 满足工程设计的需要.

图 9 � 20�攻角表面流线

F ig. 9� Surface streamline of attack ang le 20�

图 10�  = 0�钝双锥迎风面子午线热流分布

Fig. 10 �  = 0�mer idional heating dist ributions of

blunt bicone on w indw ard

6 � 结 � 论

� � 通过理论推导研究,提出的基于欧拉方程的

高超声速飞行器的壁面流线生成计算方法,得到

了表面流函数与表面流线的关系, 并提出了在生

成流线过程中碰到的伪驻点单元、流函数连续累

加等问题解决办法. 该壁面流线生成计算方法在

飞行器的壁面流线生成上取得了较好的结果, 获

得了高超声速飞行器的精确表面流线分布.在无

攻角和攻角小于 20�的情况下均可以得到较好的
结果.为利用边界层内粘性主导区域的积分方程

等方法进一步精确预测高超声速飞行器表面的气
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动加热奠定了基础.
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