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６种典型飞行器的ＲＡＮＳ计算及
大分离区域的ＤＥＳ分析
王保国，郭洪福，孙　拓，安　二，关朝斌

（北京理工大学 宇航学院 高速气动热与人机工程中心，北京１０００８１）

摘　　　要：提出了一种将ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）与ＤＥＳ（ｄｅｔａｃｈｅｄ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）相结

合计算流场的工程新算法，并用于第一代载人飞船 Ｍｅｒｃｕｒｙ、第二代载人飞船Ｇｅｍｉｎｉ、人类第一枚成功到达火

星上空的Ｆｉｒｅ－Ⅱ探测器、具有丰富风洞实验数据（来流 Ｍａｃｈ数从０．５０变到２．８６）的巡航导弹、高升阻比的

Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ（乘波体）以及具有大容积效率与高升阻比的ＣＡＶ（ｃｏｍｍｏｎ　ａｅｒｏ　ｖｅｈｉｃｌｅ）等６种国际上著名飞行器

的绕流计算．在流场计算中，采用分区技术，即首先对全流场采用ＲＡＮＳ计算，然后对分离较大或者分离较严

重的那些区域采用ＤＥＳ分析技术．文中所完成的６个典型算例总共６３个工况的数值计算表明：仅在分离较

大的区域采用ＤＥＳ分析技术，虽然从严格意义上讲这样的处理并非真正意义上的ＤＥＳ，但这样近似处理后所

得到的流场数值结果（其中包括气动力和气动热）与相关实验数据较为贴近，并且流场的计算效率较全场进行

ＤＥＳ计算时要高得多．
关　键　词：ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）；ＤＥＳ（ｄｅｔａｃｈｅｄ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）；Ｍｅｒｃｕｒｙ飞船；

Ｇｅｍｉｎｉ飞船；Ｆｉｒｅ－Ⅱ火星探测器；Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ；ＣＡＶ（ｃｏｍｍｏｎ　ａｅｒｏ　ｖｅｈｉｃｌｅ）

中图分类号：Ｖ２１１．３　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１２－０１－０９；修订日期：２０１２－０２－２０
基金项目：国家自然科学基金（５０３７６００４）；高等学校博士学科点专项基金（２００３０００７０２８）

作者简介：王保国（１９４７－），男，山东临清人，教授、博士生导师，博士，研究领域：计算流体力学、高超声速气动热力学、叶轮机械气
动热力学、飞行器热防护、叶轮机械优化设计．

ＲＡＮＳ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ＤＥＳ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｍａｓｓｉｖｅｌｙ　ｓｅｐａｒａｔｅｄ　ｆｌｏｗｓ
ｆｏｒ　ｓｉｘ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｖｅｈｉｃｌｅｓ

ＷＡＮＧ　Ｂａｏ－ｇｕｏ，ＧＵＯ　Ｈｏｎｇ－ｆｕ，ＳＵＮ　Ｔｕｏ，ＡＮ　Ｅｒ，ＧＵＡＮ　Ｃｈａｏ－ｂｉｎ
（Ａｅｒｏｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ　ａｎｄ　Ｍａｎ－Ｍａｃｈｉｎｅ－Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ，

Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ　ｏｆ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１０００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａ　ｎｅｗ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｉｎ　ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ｃｏｍｂｉｎｉｎｇ　ＲＡＮＳ
（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）ｗｉｔｈ　ＤＥＳ （ｄｅｔａｃｈｅｄ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）ｗａｓ　ｐｒｏｐｏｓｅｄ，

ａｎｄ　ｗａｓ　ａｐｐｌｉｅｄ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｉｘ　ｋｉｎｄｓ　ｏｆ　ｖｅｈｉｃｌｅｓ，ｓｕｃｈ　ａｓ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｇｅｎｅｒａ－
ｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍａｎｎｅｄ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　Ｍｅｒｃｕｒｙ，ｔｈｅ　ｓｅｃｏｎｄ　ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍａｎｎｅｄ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　Ｇｅｍｉｎｉ，ｔｈｅ
ｆｉｒｓｔ　ｐｒｏｂｅ　ｏｆ　ｈｕｍａｎ　ｔｈａｔ　ｒｅａｃｈｅｄ　ｏｖｅｒ　Ｍａｒｓ，ｃｒｕｉｓｅ　ｍｉｓｓｉｌｅｓ　ｔｈａｔ　ｐｏｓｓｅｓ　ｌａｒｇｅ　ｑｕａｎｔｉｔｙ　ｏｆ　ｅｘ－
ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ （ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｉｎｃｏｍｉｎｇ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｆｒｏｍ　０．５０ｔｏ　２．８６），Ｗａｖｅｒｉｄｅｒｓ　ｗｉｔｈ
ｌａｒｇｅ　ｖｏｌｕｍｅ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，ＣＡＶ （ｃｏｍｍｏｎ　ａｅｒｏ　ｖｅｈｉｃｌｅ）ｗｉｔｈ　ｈｉｇｈ　ｌｉｆｔ－ｄｒａｇ　ｒａｔｉｏ，ｅｔｃ．Ｄｕｒｉｎｇ
ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ，ｔｈｅ　ｄｉｖｉｄｅｄ－ｚｏｎｅ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　ｗａｓ　ａｄｏｐｔｅｄ，ｗｈｉｃｈ　ｍｅａｎｓ　ｅｍｐｌｏｙｉｎｇ
ｔｈｅ　ＲＡＮＳ　ｍｅｔｈｏｄ　ｄｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ，ｂｕｔ　ｅｍｐｌｏｙｉｎｇ　ｔｈｅ　ＤＥＳ　ａ－
ｎａｌｙｓｉｓ　ｍｅｔｈｏｄ　ｏｎｌｙ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｚｏｎｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｅｄ　ｂｙ　ｌａｒｇｅ－ｓｃａｌｅ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｏｒ　ｓｅｖｅｒｅ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ．
Ｔｈｅ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　６３ｃａｓｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｘ　ｋｉｎｄｓ　ｏｆ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｖｅｈｉｃｌｅｓ　ｆｉｎｉｓｈｅｄ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｐａｐｅｒ
ｓｕｇｇｅｓｔｓ：ａｌｔｈｏｕｇｈ　ｅｍｐｌｏｙｉｎｇ　ｔｈｅ　ＤＥＳ　ｍｅｔｈｏｄ　ｏｎｌｙ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｓｅｖｅｒｅｌｙ　ｓｅｐａｒａｔｅｄ　ｚｏｎｅ　ｉｓ　ｎｏｔ

DOI:10.13224/j.cnki.jasp.2012.03.001



航　空　动　力　学　报 第２７卷

ＤＥＳ　ｅｘａｃｔｌｙ，ｔｈｅ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ（ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｆｏｒｃｅ　ａｎｄ　ａｅｒｏ　ｔｈｅｒ－
ｍａｌ）ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｉｎ　ｔｈｉｓ　ｗａｙ　ａｇｒｅｅ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ　ｗｅｌｌ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｅｆｆｉ－
ｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｉｓ　ｈｉｇｈｅｒ　ｔｈａｎ　ｔｈａｔ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｗａｙ　ａｐｐｌｙｉｎｇ　ＤＥＳ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ
ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ： ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）；

ＤＥＳ（ｄｅｔａｃｈｅｄ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）；Ｍｅｒｃｕｒｙ　ｃａｐｓｕｌｅ；Ｇｅｍｉｎｉ　ｃａｐｓｕｌｅ；

Ｆｉｒｅ－Ⅱｐｒｏｂｅ；Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ；ＣＡＶ（ｃｏｍｍｏｎ　ａｅｒｏ　ｖｅｈｉｃｌｅ）

　　在现代航空航天高新技术领域中，无论是绕
飞行器的外部流动问题，或者是航空发动机内部
的流动，流场的涡系结构越来越复杂［１－２］，对计算
这类流场所采用的数值方法的要求也越来越高．
从２０世纪６０年代开始，计算流体力学进入了第
一阶段，即线性计算流体力学阶段，其表现形式是
面元法的应用．面元法计算量小、使用方便，成为

２０世纪６０年代中期到８０年代初期现代飞机设
计中不可缺少的一种有效设计工具．２０世纪７０
年代初期，以Ｍｕｒｍａｎ　＆Ｃｏｌｅ提出的小扰动速度
势方程的混合差分法、求解全位势方程的Ｊａｍｅ－
ｓｏｎ旋转差分格式以及求解原始变量Ｅｕｌｅｒ方程
组的时间推进法（例如 ＭａｃＣｏｒｍａｃｋ格式、Ｄｅｎ－
ｔｏｎ格式等）为代表，它们标志着计算流体力学进
入到非线性无黏流的阶段，并且开辟了计算跨声
速流场的新领域［３－４］．２０世纪７０－８０年代间，全
位势方法（或Ｅｕｌｅｒ方程组）加上边界层的耦合方
法已成为飞机设计中计算设计状态时的一种经

济、准确、有效的方法，是计算流场中只有微弱激
波时的很好的模型．以美国Ｂｏｅｉｎｇ公司为例，每
年几乎２　０００次地使用全位势加边界层的耦合方
法去解决飞机设计中出现的大量问题．２０世纪８０
年代以后，在黏性项的处理和Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程
组的求解方面，出现了以Ｊａｍｅｓｏｎ为代表的有限
体积法和以 ＭａｃＣｏｒｍａｃｋ为代表的多步显隐格
式，这标志着计算流体力学进入了求解 Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ方程的的初级阶段．在这个阶段中，计算
流体力学的各类方法都发展的很快，例如以

Ｈａｒｔｅｎ为代表的ＴＶＤ（ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｄｉｍｉｎｉｓｈ－
ｉｎｇ）格式［５］、ＷＥＮＯ（ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ　ｎｏｎ－
ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）格式［６－７］以及基于小波奇异分析的流
场计算方法［８］等．以ＭａｃＣｏｒｍａｃｋ的格式为例，仅
在１９６９年至１９８４年这短短的１５年间，Ｍａｃ－
Ｃｏｒｍａｃｋ本人就曾先后４次（即１９６９，１９７２，１９８０
年和１９８４年）对他的显隐格式进行了改进．２０世
纪８０年代时，虽然计算流体力学在定常流动方面
涌现出许多成功的算法，但在非定常流动领域却

仍处于探索性的过程中．１９９１年Ｊａｍｅｓｏｎ提出了
双时间步（ｄｕａｌ－ｔｉｍｅ－ｓｔｅｐ）方法［９］，这标志着计算
流体进入了求解非定常 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程组的
初期探索阶段．另外，我们课题组也成功的将这一
方法推广于非结构网格下非定常流场的数值计

算［１０］．
尽管计算流体力学在２０世纪８０年代以来已

获得了飞速的发展，但随着航空航天技术的高度
发展，计算流体力学在某些领域中仍然显得十分
薄弱，尤其是在高超声速飞行器气动力与气动热
的计算上．在一些高超声速流场的计算中，常会出
现在同一个计算工况下仅仅由于网格疏密、湍流
模式以及差分格式所取精度的不同，就造成算出
的热流分布有量级的差别．正是由于计算出的热
流精度不高才使得飞行器的热防护设计带来了很

大的困难．另外，随着航天技术的发展，空中变轨
技术也提到了日程，变轨控制技术迫切需要流体
力学工作者准确地给出飞行器气动力与气动热的

分布．高超声速再入飞行器，常采用大钝头体的气
动结构与布局．因此这里的流场常常处于高温、高
速、热力学非平衡与化学反应非平衡的状态，那里
的空气已成了分子、原子、离子和电子组成的多组
元化学气体的混合物；再加上再入飞行器的壁面
条件（即催化壁条件与非催化壁条件，不同的壁面
条件对壁面附近气体组分的分布影响也很大）十
分复杂，它们要比叶轮机械叶片表面的壁面条件
复杂的多，因此导致了流场的计算十分困难［１１－１３］．
此外，在高超声速流动下，这时流场的特性可能包
含流动的转捩（尤其是转捩位置的确定）、湍流、激
波与激波间的干扰、激波与湍流的相互作用（尤其
是流动分离导致的激波与边界层间的干扰）、流动
的分离与再附等复杂现象，显然这些内容涉及了
流体力学的许多前沿领域．这里必须指出的是：目
前国际上对于可压缩湍流的研究还处在起步阶

段［１４－１６］，虽然湍流的ＤＮＳ（ｄｉｒｅｃｔ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕ－
ｌａｔｉｏｎ）和大涡模拟（ｌａｒｇｅ　ｅｄｄｙ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，简称

ＬＥＳ）方法已用于可压缩湍流的研究之中，但当前

２８４
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所研究的对象一是形状十分简单，二是来流

Ｍａｃｈ数较低，与高超声速飞行器的飞行 Ｍａｃｈ数
（例如 Ｍａ∞ ＝２９）相比还相差甚远，三是来流

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ数也较低．另外，如要进行ＬＥＳ计算，在
时间与空间离散上还需要使用高阶精度的数值格

式，以确保格式的数值耗散不会淹没物理亚格子
黏性．因此将 ＤＮＳ或 ＬＥＳ真正的 用于工程计
算、去计算一个绕高超声速飞行器的复杂流动，不

是近１０年能够实现的事［１７］．此外，这里还要说明

的是：ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ａｖｅｒａｇｅｄ　Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）

方法可以很好地给出边界层内的流动结构，但是
在流场内存在大分离区域，尤其是在当地湍动能
生成与耗散存在较大差异时，采用ＲＡＮＳ的方法
常会抹杀了流场的许多细节，这时难以准确地预
测出大尺度分离流动；ＤＥＳ方法可以较好地模拟
大尺度分离的湍流大涡结构，而且ＤＥＳ方法对附
着的边界层可通过湍流模型的长度尺度自动切换

为ＲＡＮＳ模拟，从而有效地解决了采用ＬＥＳ方
法时所出现的高Ｒｅｙｎｏｌｄｓ数壁面湍流（即为保证
能够正确地分辨近壁区的湍流拟序结构及其演化

过程，所需要的巨大计算量）问题所带来的困惑．
换句话说，ＤＥＳ方法在网格密度足够时进行着

ＬＥＳ计算（即在这个区域，亚格子应力模型发挥
作用），在网格相对不够细密时进行着ＲＡＮＳ模
拟（即在这个区域，Ｒｅｙｎｏｌｄｓ应力模型发挥作
用），它大大降低了边界层内需要布置的网格数
量，同时还可以保留较多的流场细节；在适当选取
的时间与空间分辨率下，获得了较详细的涡系结
构以及涡量场等物理量随时间的演化过程．然而，

对于大多数高超声速再入问题，如全场选用ＤＥＳ
方法计算仍然会感到有耗机时过多、需要占用的
计算机资源较高的困难．面对上述这些客观现实
与 ＤＥＳ的特点，本文提出 了一种将 ＲＡＮＳ与

ＤＥＳ相结合去计算高超声速流场数值方法的框
架（即首先对飞行器进行全流场的ＲＡＮＳ数值计
算，获得初步的流场结构；然后对大分离区域（如
有必要的话）采用ＤＥＳ分析技术，以便捕捉到较
准确的湍流大涡结构及其涡系演化过程），并用于

Ｍｅｒｃｕｒｙ，Ｇｅｍｉｎｉ，Ｆｉｒｅ－Ⅱ，Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ以及 ＣＡＶ
（ｃｏｍｍｏｎ　ａｅｒｏ　ｖｅｈｉｃｌｅ）等国际上著名６种飞行器
的流场分析，完成了６３工况的数值计算，所得流
场的数值结果（其中包括气动力与气动热）与相应
实验数据较为贴近 ，因此这是一种在流场工程计
算与流场分析中值得推荐的快速方法．

１　ＲＡＮＳ与ＬＥＳ间的分辨尺度

为简便起见，这里给出直角笛卡尔坐标系下
没有考虑体积力时的Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程组，即


ｔρ＋


ｘｊ
（ρｕｊ）＝０ （１ａ）


ｔ
（ρｕｉ）＋


ｘｊ
（ρｕｉｕｊ）＝－


ｘｉｐ＋


ｘｊ
τｉｊ

（１ｂ）


ｔ
ｅ＊ ＋ ｘｊ

（ｕｊｅ＊）＝

－ ｘｊ
（ｐｕｊ）＋ ｘｊ

（ｕｉτｉｊ）－ ｘｊ
ｑｊ （１ｃ）

式中τｉｊ 为黏性应力张量的分量，ｅ＊ 为广义内能，

ｑｊ为热流分量，ρ与ｕｊ分别为密度与速度分量．对
方程组（１）式做时间统计平均并注意引入密度加
权的Ｆａｖｒｅ平均，于是可得到ＲＡＮＳ方程组，并
且方程组出现了Ｒｅｙｎｏｌｄｓ应力张量项；对方程组
（１）式进行空间滤波，将大尺度的涡直接数值求解
而小尺度的湍流脉动则通过亚格模型进行模化处

理，于是得到ＬＥＳ下Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程组（在本
文中简称ＬＥＳ方程组），并且方程组出现了亚格
子应力张量项．因此，Ｒｅｙｎｏｌｄｓ应力张量项和亚
格子应力张量项的封闭问题便成了求解 ＲＡＮＳ
方程组和求解ＬＥＳ方程组时的关键技术．
１９９７年美国Ｂｏｅｉｎｇ公司的Ｓｐａｌａｒｔ　Ｐ　Ｒ团队
提出了ＤＥＳ的思想框架［１８］，这种ＤＥＳ方法是一
种使用单一湍流模型的三维非定常数值方法，其
湍流模型在网格密度足够的区域时，发挥亚格子
应力模型的作用，进行ＬＥＳ计算（即相当于求解

ＬＥＳ方程组）；而在网格不够细密的区域时，发挥

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ应力模型的作用，进行ＲＡＮＳ计算（即
相当于求解ＲＡＮＳ方程组）．ＤＥＳ方法的核心思
想就是用统一的涡黏输运方程（本文仍采用Ｓｐａｌ－
ａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ的涡黏模型）获得ν＊ 值进而得到νｔ，
而ＲＡＮＳ与ＬＥＳ之间的分辨尺度定义为ｌｄｅｓ，表
达式为

ｌｄｅｓ＝ｆｄ（１＋ｆｅ）ｌＲＡＮＳ＋（１－ｆｄ）ｌｌｅｓ （２）
式中ｌＲＡＮＳ 与ｌｌｅｓ 分别代表ＲＡＮＳ的尺度与ＬＥＳ
的尺度；符号ｆｄ与ｆ的定义同文献［１９］．显然，按
式（２）定义出的分辨尺度对解决边界层内对数律
的不匹配问题是十分有益的．值得注意的是，这里
给出的式（２）借鉴了文献［１９］的结果，它反映了

Ｓｐａｌａｒｔ团队在２００８年的工作．在ＤＥＳ方法的框
架下，ν＊ 满足Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ模式，其输运方
程为

３８４
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ｄ（ρν＊）
ｄｔ ＝ｃｂ１ρｓ１ν＊ －ｃｗ１ｆｗρ

ν＊
ｌ（ ）ｄｅｓ

２

＋

ρ
σ
｛

Δ

·［（ν＋ν＊）

Δ

ν＊］＋ｃｂ２（

Δ

ν＊）２｝ （３）

式中　ｓ１ ＝ｆυ３ ２ΩｉｊΩｉ槡 ｊ ＋ ν＊
ｋ２１（ｌｄｅｓ）２ｆυ２

　 （４ａ）

γ＝ ν＊
ｓ１ｋ２１（ｌｄｅｓ）２

（４ｂ）

ｇ＝γ＋ｃｗ２（γ６－γ），　ｆｗ ＝ｇ
１＋ｃ６ｗ３
ｇ６＋ｃ６（ ）ｗ３

１／６

（４ｃ）

Ωｉｊ ＝ １２
ｕｉ
ｘｊ

－ｕｊｘ（ ）ｉ （４ｄ）

式中其他符号同文献［１２］．另外，要注意到νｔ 与

ν＊ 的关系为

νｔ＝ｆｖ１ν＊ （５）

ｆｖ１ ＝ χ
３

χ
３＋ｃ３ｖ１

，　χ
３ ≡ν

＊

ν
（６）

这里ν为流体的分子运动黏性系数．

２　ＤＥＳ方法的程序实现

在已有的ＲＡＮＳ源程序的基础上完成ＤＥＳ
程序的编制并不困难，这里仅给出程序实现中的
一些要点．采用 ＤＥＳ方法时，使用的方程应从

ＬＥＳ方程组出发，时间离散采用双时间步（ｄｕａｌ
ｔｉｍｅ　ｓｔｅｐ）的隐式时间离散法［１０］、空间离散大体
上与文献［１０］相同，也是采用有限体积法，但这里
采用的是结构网格．黏性项的计算仍然沿用原来
的方法处理［２０］，而无黏对流项的计算与文献［１０］
略有不同．令Ｆｄｅｓ代表方程离散后单元体表面的
无黏对流通量，其表达式为

Ｆｄｅｓ＝ｆｄｅｓＦＲＡＮＳ＋（１－ｆｄｅｓ）Ｆｌｅｓ （７）

ｆｄｅｓ＝ｆｄ
（１＋ｆｅ）
１＋ｆｅｆｄ

（８）

在式（７）与式（８）中，ＦＲＡＮＳ与Ｆｌｅｓ分别代表ＲＡＮＳ
的通量与ＬＥＳ的通量；符号ｆｄ 与ｆｅ的含义与式
（２）相同．另外，在本文程序的修订中，采用了文献
［２１－２２］的建议即在ＬＥＳ的计算中采用了高阶中
心型格式．

３　ＲＡＮＳ与ＤＥＳ相结合的工程算法

这里提出了一种将ＲＡＮＳ与ＤＥＳ相结合的
工程算法，该算法的基本思想是：首先对飞行器流
场进行ＲＡＮＳ方法的数值计算，以得到初步的流
场结构；然后再对那些大分离或者凭实践经验认
为可能出现严重分离的区域采用ＤＥＳ方法计算，

以便捕捉到较为准确细致的涡系结构，可以得到
旋涡拉伸、卷曲以及演化的过程，获得在时间平均
意义下的速度剖面与实验测量值间的对比，得到
较为准确的飞行器壁面气动力与气动热分布．显
然，这种算法应当属于分区算法的一种，采用这种
方法后可以使分区更加合理一些，计算量更小一
些，更利于工程上的快速计算．

４　典型算例及分析

４．１　ＮＡＳＡ　Ｌａｎｇｌｅｙ巡航导弹多工况流场的计算

ＮＡＳＡ　Ｌａｎｇｌｅｙ（兰利）巡航导弹外形如图１
所示，它由弹体、弹翼和尾翼组成．弹长１０９．８６
ｃｍ，弹径１２．７０ｃｍ，弹翼、水平尾翼 以及垂直尾翼
都采用ＮＡＣＡ　６５Ａ００６翼型，弹翼后掠角为５８°；
本文计算了来流 Ｍａｃｈ数分别为０．８，１．２，２．０，

２．５，攻角α分别为０°，４°，６°，８°与１０°，共计２０个
工况的ＲＡＮＳ计算．图２与图３分别给出了不同

图１　巡航导弹外形及表面网格分布

Ｆｉｇ．１　Ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｒｕｉｓｅ　ｍｉｓｓｉｌｅ　ａｎｄ　ｇｒｉｄ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图２　不同攻角下升力系数随马赫数的变化图

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｉｆｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｗｉｔｈ　Ｍａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｔｔａｃｋ　ａｎｇｌｅｓ

４８４
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图３　不同攻角下阻力系数随马赫数的变化图

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｗｉｔｈ　Ｍａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｔｔａｃｋ　ａｎｇｌｅｓ

攻角下升力系数Ｃｌ阻力系数Ｃｄ 随 Ｍａｃｈ数的变
化曲线．
由图２可以看出，当 Ｍａｃｈ数为超声速流动

时，升力系数随着 Ｍａｃｈ数的增大而变小．由图３
可以看出，对于超声速流动，随着 Ｍａｃｈ数增加，

阻力系数在渐渐变小．文献［２３］中详细地给出了
多种工况下巡航导弹表面的压强等值线的分布

图，而本文图４仅给出了 Ｍａｃｈ数为２．０、攻角为

８°时导弹表面压强等值线的分布曲线．由这些图
可以看出，当攻角为０°时压强最大点为导弹头部
的驻点处；当来流攻角逐渐大于０°时，驻点渐渐
下移，而且高压区在上表面的分布区域逐渐减小，
而在下表面的高压区渐渐变大．表１给出了４种

图４　Ｍａ＝２．０，α＝８°时，导弹表面压强等值线分布

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｉｓｓｉｌｅ，ａｔ　Ｍａ＝２．０ａｎｄα＝８°

表１　风洞实验值与本文计算值的比较

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｖａｌｕｅｓ　ｗｉｔｈ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ

Ｍａ α＝０° α＝４° α＝６° α＝８° α＝１０°

０．８

Ｃｌ

Ｃｄ

实验 ０　 ０．２２０　 ０．３７０　 ０．５２０　 ０．６１０

计算 －０．００４　 ０．２２２　 ０．３５７　 ０．４６４　 ０．５７０

实验 ０．０２０　 ０．０３０　 ０．０５０　 ０．０７９　 ０．１１０

计算 ０．０２４　 ０．０３６　 ０．０５６　 ０．０８０　 ０．１３

１．２

Ｃｌ

Ｃｄ

实验 ０　 ０．２４０　 ０．３６０　 ０．５００　 ０．６１０

计算 －０．００９　 ０．２３６　 ０．３６３　 ０．４９２　 ０．６０４

实验 ０．０４７　 ０．０６１　 ０．０８１　 ０．１１２　 ０．１５１

计算 ０．０５１　 ０．０６５　 ０．０８６　 ０．１１７　 ０．１５６

２．０

Ｃｌ

Ｃｄ

实验 －０．０２０　 ０．１７０　 ０．２６０　 ０．３４０　 ０．４３０

计算 －０．０１３　 ０．１６４　 ０．２５０　 ０．３３３　 ０．４２４

实验 ０．０５１　 ０．０６３　 ０．０７６　 ０．０９８　 ０．１２５

计算 ０．０５１　 ０．０６２　 ０．０７７　 ０．０９７　 ０．１２５

２．５

Ｃｌ

Ｃｄ

实验 －０．０１０　 ０．１４０　 ０．２１０　 ０．２８０　 ０．３５０

计算 －０．００９　 ０．１３２　 ０．２０１　 ０．２６９　 ０．３３６

实验 ０．０４７　 ０．０５７　 ０．０６８　 ０．０８７　 ０．１０７

计算 ０．０４８　 ０．０５７　 ０．０６９　 ０．０８６　 ０．１０８

５８４
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Ｍａｃｈ数（即０．８，１．２，２．０，２．５）和５个攻角（即

０°，４°，６°，８°，１０°）时采用我们课题组自己编制的

ＲＡＮＳ源程序算出的结果与文献［２４］的风洞实
验值相比较，可以看到在上述２０个工况下两者
符合的相当好，从而显示了所编ＲＡＮＳ源程序的
可靠性．

４．２　Ｍｅｒｃｕｒｙ与Ｇｅｍｉｎｉ两代载人飞船流场的
计算与分析

　　Ｍｅｒｃｕｒｙ飞船是美国第一代载人飞船，Ｍｅｒ－
ｃｕｒｙ飞船计划始于１９５８年１０月、结束于１９６３年

５月，历时４年８个月，总共进行了２５次飞行试
验，其中６次为载人飞行试验，图５给出了 Ｍｅｒ－
ｃｕｒｙ飞船的外形示意图［２５］．在本文的流场计算
中，共进行了３种工况（即①Ｍａ∞＝６．９，α＝５°；②
Ｍａ∞＝５．３４，α＝５°；③Ｍａ∞＝３．２８，α＝２°）的流场
计算，３种工况的飞行高度都为２０ｋｍ．
图６与图７分别给出了来流Ｍａ∞＝５．３４、攻

图５　Ｍｅｒｃｕｒｙ飞船的外形示意

Ｆｉｇ．５　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　Ｍｅｒｃｕｒｙ

图６　绕飞船周围的压强等值线图（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ（ｕｎｉｔ：Ｐａ）

角α＝５°时绕飞船周围与沿飞船表面的压强等值
线的分布；图８与图９分别给出了 Ｍａ∞ ＝６．９，

α＝５°时绕飞船周围与沿飞船表面温度等值线的
分布；图１０给出了 Ｍａ∞ ＝３．２８时全场等 Ｍａｃｈ
数线的分布；文献［２６］给出了上述３种工况下压
强、温度与 Ｍａｃｈ数等值线分布的９张图．从上述
这些图中可以看出在飞行器头部和尾部温度较

高，而且头部的脱体激波很强、那里的等 Ｍａｃｈ数
线与压强等值线都比较密集．

图７　沿飞船表面的压强等值线图（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ（ｕｎｉｔ：Ｐａ）

图８　绕飞船周围的温度等值线图（单位：Ｋ）

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ（ｕｎｉｔ：Ｋ）

Ｇｅｍｉｎｉ飞船是美国第二代载人飞船，Ｇｅｍｉｎｉ
飞船始于１９６１年１１月，结束于１９６６年１１月，历
时５年，总共进行了１２次飞行试验，其中２次无
人飞行、１０次载人飞行（从１９６５年３月到１９６６
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图９　沿飞船表面温度等值线图（单位：Ｋ）

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ

ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ（ｕｎｉｔ：Ｋ）

图１０　Ｍａ＝３．２８，α＝２°时全场等 Ｍａｃｈ数线的分布

Ｆｉｇ．１０　Ｉｓｏｌｉｎｅ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ　ｆｌｏｗ
ｆｉｅｌｄ，ａｔ　Ｍａ＝３．２８，α＝２°

年１１月，Ｇｅｍｉｎｉ飞船共进行了１０次载人飞行，

为以后的Ａｐｏｌｌｏ飞船进行载人登月飞行做好了
准备）．另外，１９６６年３月１６日发射的 Ｇｅｍｉｎｉ　８
号飞船与Ａｇｅｎａ火箭实现了两个航天器的首次
空间对接．以后又陆续发射了 Ｇｅｍｉｎｉ　９号、１０
号、１１号和１２号四艘飞船，它们也都与无人航天
器成功对接．图１１给出了Ｇｅｍｉｎｉ飞船的外形示

意图［２７］．在本文的流场计算中，共进行了３种来

流 Ｍａｃｈ数（即３．１５，４．４４和７．０）以及两个攻角
（即０°与－１０°）总共６种工况的计算，文献［２６］分
别给出了上述工况下温度、压强和 Ｍａｃｈ数等值
线分布图以及全场流线的分布，这里因篇幅所
限仅给出了５张图，即图１２至图１６分别给出了

图１１　Ｇｅｍｉｎｉ飞船的外形示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　Ｇｅｍｉｎｉ

图１２　绕飞船周围的压强等值线图（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ（ｕｎｉｔ：Ｐａ）

图１３　沿飞船表面压强等值线图（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ

ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ（ｕｎｉｔ：Ｐａ）
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Ｇｅｍｉｎｉ飞船绕流的全场压强、温度与 Ｍａｃｈ数的
等值线分布图．这些结果为飞行器的气动力与气
动热计算准备了基础数据、为飞船的气动设计奠
定了基础．

图１４　绕飞船周围的温度等值线图（单位：Ｋ）

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｒｏｕｎｄ

ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ（ｕｎｉｔ：Ｋ）

图１５　沿飞船表面温度等值线图（单位：Ｋ）

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
（ｕｎｉｔ：Ｋ）

４．３　两种高升阻比的 Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ与ＣＡＶ流场计算

１９５９年Ｎｏｎｗｅｉｌｅｒ首次提出从已知流场构

造三维高超声速飞行器外形的方法，提出了

Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ（乘波体）的概念．１９８１年 Ｒａｓｍｕｓｓｅｎ

图１６　Ｇｅｍｉｎｉ飞船绕流的等 Ｍａｃｈ数线分布图

Ｆｉｇ．１６　Ｉｓｏｌｉｎｅ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ

ａｒｏｕｎｄ　ｔｈｅ　ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　Ｇｅｍｉｎｉ

提出了由锥形流动生成乘波体（简称锥导乘波
体）；１９８７年Ａｎｄｅｒｓｏｎ将黏性效应引入乘波体的
优化过程中；１９９０年Ｓｏｂｉｅｃｚｋｙ提出了ＯＣ（ｏｓｃｕ－
ｌａｔｉｎｇ　ｃｏｎｅ，吻切锥）理论；从１９９３年开始乘波体

的气动布局设计进入了工程应用阶段；１９９７年

Ｇｉｌｌｕｍ和Ｌｅｗｉｓ进行了 Ｍａｃｈ数分别为１０．０，

１４．０和１６．５的乘波体风洞实验；１９９８年前后

Ｃｏｃｋｒｅｌｌ和Ｓｔｒｏｈｍｅｙｅｒ等人进行了乘波体在设
计条件下的稳定性问题研究；２００１年Ｌｏｂｉａ将乘
波体的黏性效应、容积效率以及载荷效率引入到
乘波体的优化设计过程中，因此乘波体已成为近
年来国际上航天飞行器以及高速远程巡航导弹的

候选外形．２０１０年４月２２日由Ｂｏｅｉｎｇ公司建造
的高超声速新型ＣＡＶ／ＳＭＶ（ｓｐａｃｅ　ｍａｎｅｕｖｅｒ　ｖｅ－
ｈｉｃｌｅ）类的飞行器 Ｘ－３７Ｂ成功发射，这标志着这
种高超声速飞行器可以具备“机动变轨与躲避”的
功能，可以作为一种非常安全的通用空天平台，固
守住太空战略制高点．Ｘ－３７Ｂ在气动布局、自动
化、新材料以及隐形设计等方面十分成功、集成了
当代最优秀的技术成果．２０１０年５月２６日高超
声速Ｘ－５１Ａ验证机首飞成功，该试验飞行的原计
划是由Ｂ－５２Ｈ 轰炸机携带 Ｘ－５１Ａ升空后，在大
约１５ｋｍ 高空，飞行 Ｍａｃｈ数为０．８时投放 Ｘ－
５１Ａ验证机．Ｘ－５１Ａ首先点燃助推器，持续工作

３０ｓ将Ｘ－５１Ａ加速到 Ｍａｃｈ数在４．６～４．８左右，

然后助推器分离，Ｘ－５１Ａ借惯性滑行数秒后，超
燃冲压发动机依次点燃乙烯和燃油，达到热平衡
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后便仅用ＪＰ－７碳氢燃料作动力实现不断加速，历
经３００ｓ左右使 Ｘ－５１Ａ 的最终飞行速度达到

Ｍａｃｈ数６．５；在燃料耗尽后，Ｘ－５１Ａ验证机将无
动力滑行５００ｓ，随后坠入太平洋．整个Ｘ－５１Ａ的
实际试验过程进展得也相当顺利，虽然超燃冲压
发动机ＳＪＸ６１－２（由ＰＷＲ公司专门研制）由于发
动机舱后部温度高于设计值而仅工作了１４０ｓ（原
计划为３００ｓ），飞行速度仅达 Ｍａｃｈ数为５．０（原
计划为６．５）左右，但这次试验成功地完成了超燃
冲压发动机研制中的一些关键技术：先点燃乙烯，
过渡到乙烯与ＪＰ－７燃料的混合燃烧，达到ＪＰ－７
的燃烧条件后，仅使用ＪＰ－７碳氢燃料燃烧，并持
续了１４０ｓ等等，因此试验方认为：这次Ｘ－５１Ａ的
试验仍然是很成功的．Ｘ－５１验证机的机身长４．２６
ｍ，采用镍合金制造，空载约６３５ｋｇ，在总体布局
上采用了楔形头部、乘波体机身、腹部进气道与控
制面，头部采用钨合金材料（外部覆盖了二氧化硅
隔热层），Ｘ－５１飞行时产生激波，看似飞行在激波
顶上，而且压缩的空气被引入到矩形发动机进气
道中，因此属于楔形乘波体结构，看上去是介于航
天飞机和未来巡航导弹的构型之间，它是发展临
近空间吸气式高超声速飞行器的首选外形之一．
另外，Ｂｏｅｉｎｇ公司还在着手考虑Ｘ－５１Ｂ至Ｘ－５１Ｈ
等一系列发展型号的研究工作，而且还考虑持久
冲压发动机（ｒｏｂｕｓｔ　ｓｃｒａｍｊｅｔ）计划，并打算在Ｘ－
５１Ｂ上使用热喉道冲压发动机、继续使用碳氢燃
料，但结构会更简单了而且能够使验证机持续保
持 Ｍａｃｈ数在５．０的水平上高超声速飞行．文献
［２６］生成了一种楔形乘波体，并进行了 Ｍａｃｈ为

４，６和７时总共７个工况的流场计算，这里仅讨
论来流 Ｍａｃｈ数为７．０时的情况．图１７为本文计
算时所选 用的 Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ外形，计算工况为２０
ｋｍ高空飞行、来流 Ｍａｃｈ数为７．０，来流攻角为

０°；图１８至图２０分别给出了乘波体相应截面处
周围流场的流线、等 Ｍａｃｈ数线和压强等值线的
分布．从这些图中可以看出，高压气流都集中在下
表面，这说明这里乘波体的设计是成功的．

ＣＡＶ（ｃｏｍｍｏｎ　ａｅｒｏ　ｖｅｈｉｃｌｅ）又称通用航空
航天飞行器，是一种高超声速再入机动滑翔的飞
行器，其中美国Ｆａｌｃｏｎ计划中提出 的ＣＡＶ以及

ＨｙＴｅｃｈ计划的巡航 Ｍａｃｈ数为７．０～８．０，射程
为１３９０ｋｍ的弹用飞行器为这类飞行器的典型代
表，它们是目前国际上高度重视的一类飞行器．本
文选用了文献［２６］构造的一种ＣＡＶ外形，图２１
给出了本文计算所选取的ＣＡＶ外形以及计算时

图１７　Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ外形图

Ｆｉｇ．１７　Ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

图１８　乘波体对称面上的流线图

Ｆｉｇ．１８　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ

ｏｆ　ｔｈｅ　Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

图１９　乘波体尾部截面周围流场的等 Ｍａｃｈ数线分布

Ｆｉｇ．１９　Ｉｓｏｌｉｎｅ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｎ

ｔｈｅ　ａｆｔｅｒｂｏｄｙ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

所划分的网格图（其中图２１（ａ）为轴测图、图２１
（ｂ）为正视图）．
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图２０　乘波体尾部截面周围流场的压强等值线分布
（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．２０　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ
ａｆｔｅｒｂｏｄｙ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

（ｕｎｉｔ：Ｐａ）

图２１　ＣＡＶ的外形及计算时的网格的划分

Ｆｉｇ．２１　Ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ＣＡＶ　ａｎｄ　ｇｒｉｄ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

图２２至图２５分别给出ＣＡＶ相应的截面上
周围流场压强等值线的分布图，这里计算的工况
是：来流 Ｍａｃｈ数为６．０，飞行高度为２０ｋｍ，图２２
与图２５的来流攻角α都为－１０°，图２３与图２４
的来流攻角分别为０°与１０°，更多数值结果可参

图２２　ＣＡＶ对称截面上流场压强等值线的分布
（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．２２　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ

ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ＣＡＶ（ｕｎｉｔ：Ｐａ）

图２３　ＣＡＶ尾部截面处流场压强等值线的分布
（α＝０°）（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．２３　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ａｆｔｅｒｂｏｄｙ
ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ＣＡＶ，ａｔα＝０°

（ｕｎｉｔ：Ｐａ）

阅文献［２６］．

４．４　Ｆｉｒｅ－Ⅱ火星探测器流场的计算以及局部
区域的ＤＥＳ分析

　　Ｆｉｒｅ－Ⅱ探测器于１９６４年１２月２８日发射，

１９６５年７月１４日到达火星（Ｍａｒｓ）上空９　８００ｋｍ
处成为第一枚成功访问火星的航天器．而Ｖｉｋｉｎｇ
是世界上第一个在火星着陆的探测器．１９７５年８

０９４
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图２４　ＣＡＶ尾部截面处流场压强等值线的分布
（α＝１０°）（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．２４　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ａｆｔｅｒｂｏｄｙ
ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ＣＡＶ，ａｔα＝１０°

（ｕｎｉｔ：Ｐａ）

图２５　ＣＡＶ尾部截面处流场压强等值线的分布
（α＝－１０°）（单位：Ｐａ）

Ｆｉｇ．２５　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ａｆｔｅｒｂｏｄｙ
ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ＣＡＶ，ａｔα＝－１０°

（ｕｎｉｔ：Ｐａ）

月２０日与９月９日，Ｖｉｋｉｎｇ　１号和Ｖｉｋｉｎｇ　２号探
测器发射，两个探测器分别于１９７６年７月２０日
和１９７６年９月３日在火星表面成功着陆并进行
了大量的探测工作．更有趣的是，Ｎｅａｒ探测器与
爱神星（Ｅｒｏｓ）在２０００年２月１４日情人节之际的

幽会．１９９６年２月１７日Ｎｅａｒ探测器由ＤｅｌｔａⅡ
号火箭发射升空，１９９９年１月１０日进入绕爱神
星运行的轨道，２０００年２月１４日Ｎｅａｒ探测器以
相对爱神星的速度约为１ｍ／ｓ的相对速度飞行，
从而使爱神星得以利用其微弱的引力将 Ｎｅａｒ探
测器拉进了围绕它运行的轨道，形成了情人节之
时探测器与爱神星间幽会的壮观景象．２００１年２
月１２日Ｎｅａｒ探测器以１．６ｍ／ｓ的速度成功地降
落在爱神星表面上．对于金星（Ｖｅｎｕｓ），１９６２年８
月２７日发射了 Ｍａｒｉｎｅｒ　２号探测器，于同年１２
月１４日到达金星上空３５００ｋｍ处，首次测量了金
星的大气温度；Ｍａｇｅｌｌａｎ金星探测器１９８９年５
月４日由Ａｔｌａｎｔｉｓ号航天飞机送入地球低轨道，
然后再用一枚固体火箭推入飞向金星的轨道，

１９９０年８月１０日进入距金星最近点３１０ｋｍ的椭
圆轨道，１９９０年９月１５日 Ｍａｇｅｌｌａｎ探测器首次
获得第一张完整的金星地图，一直到１９９４年１０
月１２日该探测器在金星轨道工作了４年２个月
零２天，绕金星１５　０１８圈，对９９％的金星地貌全
景进行了测绘．对于木星（Ｊｕｐｉｔｅｒ），Ｇａｌｉｌｅｏ木星
探测器是世界上第一个木星专用的探测器，它于

１９８９年１０月１８日发射，１９９５年１２月７日到达
木星轨道并绕木星飞行．另外，２０１１年８月５日

Ｊｕｎｏ（朱诺）号木星探测器发射升空．该探测器经

５年长达３２亿ｋｍ的飞行，将于２０１６年７月抵达
木星轨道并在木星上空５　０００ｋｍ的高度飞行．我
们课题组对 Ｖｉｋｉｎｇ，Ｍａｒｓ　Ｍｉｃｒｏｐｒｏｂｅ与 Ｇａｌｉｌｅｏ
等国际著名探测器的绕流问题进行过大量的数值

计算，并发表了多篇学术论文［２８－２９］．因此，人类对
火星、金星、木星等星球的探索是非常执 着
的［１２，３０］．图２６给出了Ｆｉｒｅ－Ⅱ的外形及主要尺寸［３１］，

图２６　Ｆｉｒｅ－Ⅱ探测器的外形

Ｆｉｇ．２６　Ｓｈａｐｅ　ｏｆ　ｐｒｏｂｅ　Ｆｉｒｅ－Ⅱ

１９４
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文献［２６］计算了来流Ｍａｃｈ数分别为５．０，６．０，７．
０，来流攻角为０°，－１０°与１０°，总共９种工况时的
流场，文献［３２］计算了３５ｋｍ高空处、来流速度为

４　９５０ｍ／ｓ，来流 Ｍａｃｈ数为１６并且攻角为０°时的
流场．本文主要在文献［３２］的基础上，进一步完善
来流 Ｍａｃｈ数为１６．０时流场的计算，并给出较为
贴近飞行数据的壁面热流分布．在 Ｍａ∞ ＝１６的
计算工况时，这里主要考虑５组元（即Ｎ２，Ｏ２，Ｎ，

Ｏ和ＮＯ）１７种化学基元化学反应，即

Ｎ２＋ 幑幐Ｍ　 ２Ｎ＋Ｍ

Ｏ２＋ 幑幐Ｍ　 ２Ｏ＋Ｍ

ＮＯ＋ 幑幐Ｍ　 Ｎ＋Ｏ＋Ｍ

Ｎ２＋ 幑幐Ｏ　＋ 幑幐ＮＯ＋Ｎ

ＮＯ　

＋ 幑幐

＋ 幑幐Ｏ　

＋ 幑幐

Ｏ２＋

烅

烄

烆 Ｎ

（９）

式中Ｍ 为反应碰撞单元；化学反应速率遵循Ａｒ－
ｒｈｅｎｉｕｓ模型．对于考虑热力学非平衡与化学非平
衡的Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程组，文献［３３］做过详细讨
论并完成了大量算例．这里主要对文献［３３］的源
程序进行修改、引进Ｓ－Ａ湍流模型（即本文中的
式（３））并引入式（２）所定义的分辨尺度ｌｄｅｓ，使原
来的ＲＡＮＳ源程序变为ＤＥＳ源程序．换句话说，
是使编制的ＤＥＳ在程序上实现ＲＡＮＳ与ＬＥＳ之
间的组合（即在执行 ＲＡＮＳ时湍流模式采用了

Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ湍流模型；在执行ＬＥＳ时采用
了Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｉ亚格子应力模型；这里还特别注
意了ＬＥＳ需要采用高阶精度的时间与空间离散
格式，以确保格式的数值耗散不会淹没物理的亚
格子黏性；而 ＲＡＮＳ和ＬＥＳ之间的切换是借助
于分辨尺度ｌｄｅｓ来实现的）．还必须要特别指出的
是：这里发展ＤＥＳ程序的目的并不是用于全场的
数值计算，而仅仅是用于局部区域（即严重大分离
区域）的进一步计算与分析．为此，在对Ｆｉｒｅ－Ⅱ探
测器进行了 ＲＡＮＳ计算后，再对图２７所示的

ＡＢ１Ｂ２Ｂ３Ｂ４Ｄ区域进行ＤＥＳ的计算与分析，这个
区域涡系十分复杂，而且有较大的回流现象．因篇
幅所限，这里不准备给出在上述区域中进行ＤＥＳ
计算的详细过程（计算过程将另文发表），仅给出
计算出的沿壁面Ａｃｄｅ热流分布以及计算出的

μｔ／μ∞ 的曲线如图２８与图２９所示．
在Ｆｉｒｅ－Ⅱ的后体区域（即含物面ｃｄｅ以及ｄｅ

面以后的尾流区）中，计算出的μｔ／μｌ 值在２５～
３７０的范围内变化（注意图２９竖坐标给出的是

μｔ／μ∞ 而不是μｔ／μｌ），这里μｔ为计算出的当地湍
流黏性系数，μｌ为当地的分子黏性系数．显然，在

图２７　用于ＤＥＳ分析的区域示意图

Ｆｉｇ．２７　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｒｅｇｉｏｎ　ｕｓｅｄ　ｔｏ　ｃａｒｒｙ　ｏｕｔ

ＤＥＳ　ａｎａｌｙｓｉｓ

图２８　沿壁面Ａｃｄｅ的热流分布

Ｆｉｇ．２８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｒａｔｅ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ｗａｌｌ　Ａｃｄｅ

图２９　沿尾部对称轴方向上的μｔ／μ∞ 分布

Ｆｉｇ．２９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆμｔ／μ∞ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ

ａｘｉｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｆｔｅｒｂｏｄｙ

这个区域中如果只考虑层流的黏性系数而不考虑

湍流的黏性系数时，会使流场计算（尤其是壁面区
域的换热计算）产生较大的误差．图３０给出了采

２９４
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用ＲＡＮＳ计算时沿壁面ａｂＡ的热流分布曲线．另
外，与飞行数据［３１］比较后可以发现：对局部区域
采用ＤＥＳ计算与分析后所得到的壁面热流分布
（如图２８所示，图中的方块为飞行数据，实线为本
文计算结果）与飞行数据较为贴近，它比 ＲＡＮＳ
的计算结果要好一些．

图３０　沿壁面ａｂＡ的热流

Ｆｉｇ．３０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ　ｒａｔｅ　ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ　ｗａｌｌ　ａｂＡ

５　结　论

１）提出了一种将ＲＡＮＳ与ＤＥＳ相结合的流
场计算工程算法．该算法的核心思想是：首先进行
全场的ＲＡＮＳ计算，而后对严重大分离的局部区
域采用ＤＥＳ分析技术．这样的处理虽然并非真正
意义上的ＤＥＳ，但这样近似后所得到的数值结果
贴近了实验值；另外在计算的时间上它要比全场
的ＬＥＳ以及全场的ＤＥＳ大大节省了时间，符合
工程快速计算的特点．
２）完成了６个国际上著名的飞行器６３个工
况的流场计算，大量的计算结果表明：飞行器的许
多工况采用ＲＡＮＳ计算可以得到工程上的满意
结果．另外，文献［３３］中的大量算例也都显示：使
用ＲＡＮＳ程序可以得到工程上满意的气动力分
布；计算出的气动热与实验数据或飞行数据相比
虽有误差，但仍然能有效的指导飞行器的热防护
设计．鉴于上述情况，本文认为：在通常高马赫数
高超声速来流的情况下，考虑热化学非平衡的

ＲＡＮＳ计算是可以给出工程上所需要的气动力
与气动热的结果．仅在飞行 Ｍａｃｈ数很高，流场中
大分离严重时，需要细致地考虑热力学与化学非
平衡的影响，并且还要求准确地计算飞行器壁面
热流分布的情况下，才在局部大分离的那些区域

中采用ＤＥＳ分析技术．
在卞荫贵教授和吴仲华教授的直接指导下，

我们进行了长达３５年气动热力学外流与内流数
值方法的研究，深感学无止境、自强不息做学问的
道理．以外流高速气动热力学研究为例，在卞荫贵
先生长达２７年的精心培养与直接指导下，我们渐
渐懂得了 Ａｅｒｏｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ一词的含义．在
经过２０多年的知识储备之后，一丝不苟、矢志耕
耘、厚积薄发［１２］，近１０年来我们课题组对１８种
国际著名航天器与探测器进行了２４２个典型飞行
工况的数值计算，其中２３１个工况已在相关国际、
国内学术会议上发表，许多数值结果发表在近几
年的《航空动力学报》及由龙升照教授与加拿大

Ｄｈｉｌｌｏｎ　Ｂ　Ｓ教授（他是安全、质量及工程可靠性
领域世界著名专家与教授）任主编、由美国Ｓｃｉｅｎ－
ｔｉｆｉｃ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｐｕｂｌｉｓｈｉｎｇ出版的近几年《人－机－
环境系统工程大会论文集》中．归纳与总结本文以
及文献［１２－１３，２８，３３］的工作，对高超声速再入飞
行问题可以初步给出一个整体计算框架［１２］：①高
超声速飞行器再入时通常要穿过稀薄区，过渡区
与连续流区，存在着“小 Ｋｎｕｄｓｅｎ数特征区”，因
此采用ＤＳＭＣ方法、求解 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程以
及ＤＳＭＣ／Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ组合方法可以完成再入
飞行整个过程各个流区的数值计算．②在ＤＳＭＣ
方程的研究中，开展模拟内能松弛、热力学非平衡
以及化学反应非平衡现象的研究是必要的．③在
求解Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程的研究中，开展多组分、
考虑非平衡态气体的振动以及热化学非平衡态效

应的守恒积分型 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ基本方程组的高
分辨率、高效率、高精度算法是必要的；对于某些
飞行工况，考虑辐射以及弱电离气体的影响也是
需要的；对于流场中存在严重大分离的区域，采用
本文全场ＲＡＮＳ计算与局部ＤＥＳ分析相结合的
技术也是非常必要的；对于湍流模型，我们课题组
常使用 Ｂａｌｄｗｉｎ－Ｌｏｍａｘ零方程模式和 Ｓｐａｌａｒｔ－
Ａｌｌｍａｒａｓ一方程模式；对于转捩模型，我们多使
用Ａｂｕ－Ｇｈａｎｎａｍ　＆Ｓｈａｗ（即ＡＧＳ）模型和Ｍｅｎ－
ｔｅｒ　＆Ｌａｎｇｔｒｙ（即 Ｍ－Ｌ）模型．目前已有一些用于
高超声速流动的新模型（例如文献［３４］等），但应
当指出的是：可压缩流的转捩模型，目前仍是一个
需要进一步研究与完善的课题．转捩位置对于非
定常分离流的特性有着很大的影响，因此对非定
常流计算时转捩问题更应该考虑．④在ＤＳＭＣ与

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ组合方法的研究中，针对再入飞行
过程中存在的“小Ｋｎｕｄｓｅｎ数特征区”，在该区可
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以用局部的 Ｋｎｇｌ（即ｔｈｅ　ｇｒａｄｉｅｎｔ－ｌｅｎｇｔｈ　Ｋｎｕｄ－
ｓｅｎ　ｎｕｍｂｅｒ）作为当地流场计算选用ＤＳＭＣ模型
或者Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ模型的依据．⑤在数值方法的
研究中，在非结构网格与结构网格的框架下，发展
ＷＥＮＯ（ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ　ｎｏｎ－ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）［６］、
小波奇异分析［８］以及Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ间断Ｇａｌｅｒｋｉｎ
方法［１２］都是必要的；在开展非定常计算中，显式
多步Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ法［２］以及Ｊａｍｅｓｏｎ的隐式双时
间步方法［９－１０］都是值得推荐的优秀方法．⑥高超
声速热防护是高速再入飞行的关键问题之一，开
展流固耦合是准确提供飞行器壁面热流分布与温

度分布的关键，因此发展气固耦合算法（其中包括
强耦合与弱耦合（英文常写为ｃｏｎｊｕｇａｔｅ　ｈｅａｔ
ｔｒａｎｓｆｅｒ以及ｃｏｕｐｌｅｄ　ｈｅａｔ　ｔｒａｎｓｆｅｒ）方法）是十分
必要的［１２］．⑦文献［１２，２８］建议的用｜Ｔ－Ｔｖ｜／Ｔ
描述流场的热力学非平衡，用Ｄａｍｋｈｌｅｒ数描述
化学反应非平衡，用沿壁面的Ｓｔａｎｔｏｎ数或壁面
热流系数Ｃｈ描述壁面的传热效果的办法是刻画
流场非平衡现象的无量纲特征参数，值得推广．
显然，上述七个方面落实与丰富了卞荫贵先

生倡导的气动热力学（即 Ａｅｒｏｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ）
领域［３５－３６］关于高超声速再入飞行问题的具体内容

与深刻含义．另外，对于" 小Ｋｎｕｄｓｅｎ数特征区" ，
发展广义Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方程的直接数值解法也是一
项很有意义的创新性工作，在这方面我们团队已
与美国 Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ大学Ａｇａｒｗａｌ　Ｒ　Ｋ教授合作
开展了许多探索性的研究并用ＦＯＲＴＲＡＮ语言
进行了广义Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方程直接数值求解源程序
的编写工作，已取得了可喜的进展，并发表了多篇
重要的学术论文．广义 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ 方程又称

Ｗａｎｇ　Ｃｈａｎｇ－Ｕｈｌｅｎｂｅｃｋ方程，这个方程可以考
虑分子内部量子数以及简并度，可以考虑弹性与
非弹性碰撞，可以考虑粒子间的化学反应，也可以
考虑气体的离解与电离方面的问题，因此上它与

ＢＧＫ（即以Ｂｈａｔｎａｇａｒ，Ｇｒｏｓｓ和 Ｋｒｏｏｋ三人名字
所命名）方程相比，可以更多的反映“小 Ｋｎｕｄｓｅｎ
数特征区”物理过程的相关信息，更加贴近稀薄气
体过渡区流动的真实过程；另外，它与微机电系统
（ｍｉｃｒｏ　ｅｌｅｃｔｒｏ　ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｓｙｓｔｅｍ，ＭＥＭＳ）和纳
米机电系统（ｎａｎｏ　ｅｌｅｃｔｒｏ　ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｓｙｓｔｅｍ，

ＮＥＭＳ）中常用的格子Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方程相比更富
有挑战性．对于气动热力学中的其他问题，因篇幅
所限这里不再讨论．
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