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跨音速大迎角绕流的 Euler 方程数值模拟1)

鄂 　秦 　 杨国伟 　 李 　 杰
(西北工业大学空气动力研究所, 西安 710072)

摘要　采用保角变换与代数方法相结合, 生成全场统一的贴体、正交O 2H 型网格. 采用

有限体积法求解 Euler 方程, 模拟具有歼击机外形的全机及翼身组合体大迎角跨音速绕

流. 计算表明, 法向力系数、气动中心位置及压力分布的计算结果与实验结果吻合良好.
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引　 言

飞行器跨音速大迎角绕流流场的数值模拟, 一直是计算流体力学的一个重要和比较困

难的研究领域. 该领域研究的迅速发展必将为高性能飞行器的研制提供有力的数值模拟和

分析的手段.

计算实践表明, 对复杂流场的数值模拟, 不仅需要有准确、可靠、高效的流场计算方

法, 而且还需要仔细构造高质量的网格才有可能最终获得高质量的流场计算结果. 本文用

有限体积法求解 Eu ler 方程, 采用保角变换与代数方法相结合, 生成具有歼击机外形全场统

一的贴体、正交网格, 保证了流场计算的精度与效率. 计算实践表明, 应用本方法求解 Eu ler

方程, 可获得比较准确的全机气动特性.

1　网格生成

对具有大后掠角机翼的歼击机外形, 网格拓扑结构采用O 2H 型比较适合, 即对垂直于

机体轴的截面逐一生成O 型网格. 对机体轴向网格的光滑性及分布的合理性通过代数方法

进行控制. 由于全机各截面外形, 特别是包含机身、腹鳍、平尾、垂尾的截面外形变得十

分复杂, 如何用保角变换方法, 生成这些复杂截面的贴体、正交网格即成为技术的关键. 本

文采用如下步骤生成贴体、正交、可控网格.

对横截面的边角点反复应用 Karm an2T refftz 变换

Z 1 - 1
Z 1 + 1

=
Z - h
Z + h 1

Σ

(1)

其中 h 是 Z 平面边角点的复数坐标, h 1是其共轭复数, Σ为边角外角. 一般按 Σ由大到小的

顺序做变换, 则可将 Z 平面上含多个边角点的封闭曲线变换到 Z 1平面上近似椭圆的光滑曲

线.

再将 Z 1平面上的近似椭圆作变换

Z 1 =
A 2 - B 2

2
Z 2 +

1
Z 2

(2)



变换到 Z 2平面上的近似圆, 近似圆的半径为 Θ= [ (A + B ) ö(A - B ) ]1ö2, 其中A , B 为

近似椭圆的长、短轴. 最后利用 T heodo rson 变换

Z 2 = Z 3exp 6
∞

n= 0
C nöZ n

3 (3)

C n 为待定系统. (3) 式可展开成 Fou rier 级数并通过迭代求解. 计算表明, 此迭代计算收敛

很快, 相对误差可达10- 5, 此变换可将 Z 2平面上的近似圆变换到 Z 3平面上的真正的圆. 在

该圆外容易划分径向、周向网格, 反变换回去就得到了要生成的贴体正交网格. 为了在物

理空间有更为合理的网格分布, 应用文献 [1, 2 ] 的方法, 构造拟合函数对网格生成进行

控制. 图1给出采用本方法生成的NA SA TM X23310标模全机表面及部分空间网格、图2给

出五个典型截面的贴体正交网格. 同样也生成了NA SA TND 2712翼身组合体网格 (图3).

图1　NA SA TM X23310全机表面及部分空间网格

F ig11　NA SA TM X23310 aircraft surface and component spatial m esh

2　数值方法

1) 有限体积法方案及时间推进

三维非定常 Eu ler 方程, 空间离散后可写为如下形式

d
d t

(V i, j , kW i, j , k ) + D i, j , k = 0 (4)

其中V i, j , k为体积单元, W i, j , k为解向量, Q i, j , k为相应体积单元上的通量, 为保证数值稳定及

捕获激波, 需加入人工耗散, (4) 式变为

d
d t

(V i, j , k ) + Q i, j , k - D i, j , k = 0 (5)

其中D i, j , k为人工耗散项, 上式还可为

dW
d t

+ R (W ) = 0 (6)
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(a) 机身部分　　　　　 (b) 机身2机翼部分 　　　　 (c) 机身2机翼尾迹部分

(a) body component 　　 (b) w ing2body component 　　 (c) w ing2body w ake component

(d) 机身2平尾2垂尾部　　　　　　　 (e) 平尾2垂尾尾迹部分

(d) body2ho rizon tal tail2ventical tail component　　 (e) ho rizon tal tail2vertical tail w ake component

图2　飞机典型截面网格

F ig12　T yp ical cro ss2sectional m esh of aircraft

图3　NA CA TND 2712翼身组合体

F ig13　NA CA TND 2712 w ing2body configuration

其中R (W ) =
1

V i, j , k
(Q i, j , k - D i, j , k ) 称为残值. (6) 式可采用多步格式求解, 通常用四步

格式, 本文选用三步格式

W
(0) = W n

W
(1) = W

(0) - Α1∃ tR (W (0) )

W
(2) = W

(0) - Α2∃ tR (W (1) )

L (W (3) - W
(0) ) = - Α1∃ tR (W (2) )

W
(n+ 1) = W

(2)

(7)
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其中, Α1= Α2=
1
2

, Α3= 1, L 为三维隐式光滑算子

L = (1 - Ε1∆2
1) (1 - Ε1∆2

1) (1 - Εk ∆2
k ) (8)

其中, ∆2为二阶中心差分算子, Ε为光滑系数. 与四步标准格式相比, 三步格式在每个时间

步可少一次迭代及少一次残值光滑, 且由稳定性分析可看出所采用的三步格式比四步格式

有较好的高频特性[ 5 ]. 计算实践表明, 所采用的三步格式比四步格式节省机时. (5) 式中的

人工耗散由二阶及四阶人工粘性项组成, 二阶人工粘性项主要是为了捕获激波, 并抑制激

波前后的数值波动, 四阶粘性项主要是为消除全场数值解的振荡.

2) 加速收敛的其它措施

除采用隐式残值光滑技术外, 还采用了当地时间步长、焓阻尼修正等加速收敛的措施,

收到了比较好的效果.

3) 物面及远场边界条件

在远场边界, 应用特征线理论, 构造无反射边界条件. 在物面边界, 应用法向通量为

零的条件, 即在物面只需求出物面压力 P n , P n 可由场内外插得到.

3　算 　例

算例采用具有45°后掠角三角翼NA SA TM X23310全机标模[ 3 ]. 全场计算网格点数为

81×65×23= 121095. 计算状态: M ∞= 019, Α= 2°, 1615°, 29°, 39°. 图4, 图5分别给出法

向力系数CN = FN öqA r、气动力中心X acöd 随迎角 Α的变化曲线及与实验[ 3 ]的对比. 其中 d

= 6160 cm , 为机身底部直径, A r 为机身底部面积, FN 为法向力, X ac为从机身底部至气动

中心的距离, q 为自由流速压, 从图中可看出, 计算结果与实验吻合良好. 图6给出M ∞= 018,

Α= 29°时全机表面等马赫数线图.

由于文献 [ 3 ] 仅提供了测力结果, 为进行压力分布计算与实验的比较, 采用了

NA SA TND 2712翼身组合体标模, 计算马赫数M ∞= 018, 迎角 Α= 1917°, 2319°. 图7 (a) ,

图7 (b) 分别给出 Α= 1917°及2319°时机翼上D 截面 (图3) 计算压力分布与实验结果[ 4 ]的比

较, 可看出吻合是很好的.

图4　CN 2Α曲线 (M ∞= 019)

F ig14　CN 2Αcurve (M ∞= 019)

图5　X ac2Α曲线 (M ∞= 0. 9)

F ig15　X ac2Αcurve (M ∞= 0. 9)

本文提供了一个可用于全机跨音速大迎角绕流的 Eu ler 方程数值解方法. 应用本方法

所计算的跨音速大迎角全机及翼身组合体的总体气动特性及压力分布与实验结果吻合良

好. 采用本方法, 计算稳定、可靠、计算效率高. 对本算例达到收敛约需迭代400步, 在586

微机上对全机绕流的计算约需6小时.
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图6　飞机上表面等M 数图

F ig16　 Isom ach contours on upper surface of aircraft

图7　机翼一截面的实验与计算压力分布

F ig17　Computed and experim ental surface p ressure distribu tions fo r a w ing cro ss2section
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NUM ER ICAL SOL UT ION OF THE EUL ER EQUAT IONS FOR

THE TRANSON IC FLOW ABOUT THE COM PL ETE

A IRCRAFT AT H IGH ANGL ES OF ATTACK

E Q in 　Yang Guow ei　 L i J ie
(N orthw estern P oly techn ica l U niversity , Institu te of A erody nam ics, 710072, Ch ina)

Abstract　 In th is paper, the confo rm al m app ing techn ique com b ined w ith the a lgeb ra ic

m ethod is u sed, the un ified body fit ted o rthono rm al O 2H m esh is genera ted. T he Eu ler

equat ion s are so lved by fin ite vo lum e m ethod, the tran son ic flow abou t the figh ter2like

a ircraft and w ing2body configu ra t ion a t h igh angles of a t tack can be sim u la ted. T he resu lts

of the com pu ta t ion s show good agreem en t w ith experim en ta l no rm al fo rce coefficien ts,

aerodynam ic cen ter po sit ion and su rface p ressu re d ist ribu t ion s.

Key words　h igh angles of a t tack, t ran son ic flow , m esh genera t ion
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