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栅格翼高超音速气动力及气动热特性研究
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摘要:本文采取有效的多块结构网格生成策略,对栅格翼导弹生成了高质量的贴体结构网格,并采用数值模拟的

方法对高超音速栅格翼导弹气动力及气动热特性进行计算与分析。重点对比了3种不同翼剖面对高超音速气

动力及热特性的影响。计算结果表明:对于统一的栅格翼外形,平板翼剖面力及热特性最差;圆弧头部翼剖面驻

点热流密度最小;楔形+圆弧头部翼剖面阻力最小。
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Abstract:Anefficientmeshingstrategyisdevelopedtogenerateahighqualitypoint-to-pointmulti-block
structuredgridforagridfinmissile,andtheN-Sequationsaresolvednumericallyusingthefinitevol-
umemethodonthehereingeneratedmulti-blockstructuredgrid.Withthesestrategiesthehypersonic
flowaroundagridfinmissileissimulated,andthreedifferentgridfinairfoilshapesareadoptedtoana-
lyzetheaerodynamicforceandaerodynamicheating.Thecalculationresultsshowthatplatairfoilshape
gridfinistheworstforthecharacteristicsofaerodynamicforceandaerodynamicheating.Thearcairfoil
shape(R=1mm)gridfinisthebestforthecharacteristicsofaerodynamicheating,andthewedge-arc
airfoilshape(R=0.5mm)hasthesmallestdrag.
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  栅格翼是一种非常规的气动稳定和控制舵面,
它是由许多具有型面或平面壁板连接起来的空间

多升力面系统。最早由前苏联科学家于20世纪

40年代开展了系统的理论和实验研究工作。鉴于

栅格翼在亚、跨、超声速流中的独特气动特性,俄罗

斯、美国、德国等国积极开展栅格翼的研制工作,并
且在卫星、火箭和导弹上得到了成功的应用。

近些年世界范围内的高超音速技术取得了显

著进展,引发了研究者对高超音速飞行器应用前景

和相关技术发展的极大关注。然而,目前关于栅格

翼的研究大都集中于亚、跨、超音速范围内[1-9],在
高超音速方面的研究较为少见。进入高超音速飞

行后,气动加热问题逐渐凸显,栅格翼的气动外形

设计中必须要考虑防热问题,尤其是前缘要钝化处

理以降低驻点区的热流密度,防止栅格翼被烧蚀变

形。而这与气动力的设计要求产生矛盾,钝化的前

缘会引起阻力的急剧增大,同时,钝化前缘会改变

栅格框内的激波形态,从而影响到栅格翼的气动力

及热特性[10-15]。
本文主要研究高超音速条件下栅格翼翼剖面



对气动力及气动热特性的影响,探讨栅格翼在高超

音速导弹上的应用能力。文中采用一种行之有效

的分块结构网格生成方法[9],针对栅格翼导弹生成

高质量的贴体结构网格,以此为基础开展不同翼剖

面的栅格翼导弹高超音速流场的数值模拟与气动

力及气动热特性分析。

1 数值计算方法

对于三维非定常可压缩黏性流动,一般曲线坐

标系下的N-S方程可写作

∂Q
∂t+∂F-F( )V

∂ξ
+∂G-G( )V

∂η
+∂H-H( )V

∂ζ
=0

式中:Q表示守恒变量矢量;F,G和H 表示无粘矢

通量,Fν,Gν 和Hν 表示黏性矢通量。N-S方程组

求解中空间无黏通量采用ROE的通量差分分裂

方法离散,黏性通量采用二阶中心差分格式离散,
时间方向采用隐式LU-SGS方法推进求解。采用

的湍流模型为两方程的k-ε涡黏性湍流模型。
边界条件如下:
(1)超音速远场边界条件中,入流边界所有参

数为自由来流值,出流边界所有参数由内流场外插

得到。
(2)对称面按对称条件处理;
(3)物面采用无滑移、等温壁、零压力梯度边界

条件。

2 计算模型及结构化网格生成

数值计算模型为弹体+“+”字布局的4片蜂

窝式栅格翼,如图1(a)所示。图1(c)给出了栅格

翼表面结构网格示意图,图1(b,d)给出了栅格翼

弦向及展向剖面的空间网格示意图。栅格翼主要

尺寸参数见表1,相对间距为0.6,保证了在钝化翼

图1 数值计算模型

Fig.1 Numericalcalculationmodel

前缘的情况下,高超音速飞行速度(Ma=6)大于第

三临界马赫数,栅格翼前缘斜激波不会落在在相邻

栅格壁上形成激波干涉。
表1 蜂窝式栅格翼主要尺寸参数

Tab.1 Mainparametersofalveolategridfin
mm

翼展 翼高 弦长 间距 相对间距 厚度

530 530 120 72 0.6 2

  本文采用多块对接网格的思想[9],将栅格翼这

种复杂的升力面系统切分成单独的栅格单元,然后

分别在不同栅格单元内生成结构化网格,栅格单元

内采用O型网格拓扑,其他流场区域内采用 H型

网格拓扑。由于众多的栅格单元和细密的网格尺

度,文中半模型栅格翼导弹结构网格单元数达到

2600万。

3 计算结果与分析

在统一的栅格翼基本外形和网格拓扑上,文中

对平板、圆弧头部(R=1mm)和楔形+圆弧头部

(R=0.5mm)3种翼剖面(如图2所示)的栅格翼

导弹生成了多块结构化网格,并进行了高超音速

(Ma=6,H=30km)条件下流场的数值模拟与分

析,研究翼剖面的变化对气动力及气动热特性的影

响。

图2 栅格翼翼剖面示意图

Fig.2 Profilesofgridfin

图3给出了3种翼剖面下轴向力系数随攻角

变化曲线。从图中可以看出,轴向力的变化比较

大,相对于平板翼剖面,圆弧头部(R=1mm)翼剖

面零升阻力降低20%,楔形+圆弧(R=0.5mm)
翼剖面零升阻力降低34%。由此可见,高超音速

下翼剖面形状对阻力的影响非常大。图4给出了

3种翼剖面下法向力系数及纵向压心系数随攻角

变化曲线。从图中可以看出,3种翼剖面的法向力

曲线重合在一起,翼剖面的改变对全弹的法向力几

乎没有影响;各翼剖面下纵向压心系数随攻角增大

而后移(纵向静稳定度随攻角增大而增大),相对于

平板和圆弧头部(R=1mm)翼剖面,楔形+圆弧

(R=0.5mm)翼剖面下纵向静稳定度略有降低

(纵向压心系数前移1%)。图5给出了不同翼剖

面的纵向压心系数随攻角变化图。图6给出了3
种翼剖面下表面热流密度沿着厚度方向的变化曲
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图3 不同翼剖面的轴向力系数随攻角变化

Fig.3 Axialforcecoefficientfordifferentgridfinpro-
files

图4 不同翼剖面的法向力系数随攻角变化

Fig.4 Normalforcecoefficientfordifferentgridfin

profiles

图5 不同翼剖面的纵向压心系数随攻角变化

Fig.5 Longitudinalpressurecentercoefficientfordif-
ferentgridfinprofiles

图6 不同翼剖面的表面热流密度沿厚度方向变化曲线

Fig.6 Surfaceheatfluxfordifferentgridfinprofiles

线(q表示热流密度,C 表示翼剖面厚度)。从图中

可以看出,由于栅格翼前缘钝度小,驻点区域气动

加热较为严重。平板翼剖面表面热流密度在平板

头部呈 U型分布,峰值热流密度近5MW/m2,头

部中间区域热流密度为2MW/m2;圆弧头部(R=
1mm)翼剖面驻点热流密度为3MW/m2;楔形+
圆弧 (R=0.5mm)翼 剖 面 驻 点 热 流 密 度 为

4.2MW/m2。
综合3种翼剖面的计算结果,翼剖面的变化对

法向力及纵向静稳定度的影响较小;平板翼剖面不

仅阻力最大,驻点热流密度也最大;楔形+圆弧头

部(R=0.5mm)翼剖面阻力最小,但驻点热流密

度较圆弧头部(R=1mm)翼剖面大。在具体工程

实践中,不仅要考虑气动力及热特性,还要综合考

虑材料、工艺、重量和热防护等因素,进行优化设

计。

4 结束语

本文采用一种行之有效的分块结构网格生成

方法,针对栅格翼导弹这种复杂外形生成了高质

量的贴体结构网格。并采用CFD方法对高超音速

栅格翼导弹进行了数值模拟研究,分析了不同栅格

翼翼剖面的气动力及热特性。研究结果表明:翼剖

面的变化对高超音速栅格翼导弹的法向力和纵向

静稳定度影响较小,对阻力和驻点热流密度有显著

影响。楔形+圆弧(R=0.5mm)剖面阻力最小,
相比于平板头部阻力降低34%;圆弧(R=1mm)
头部剖面驻点热流密度最小,相比于平板剖面驻点

热流 密 度 降 低38%,相 比 于 楔 形+圆 弧(R=
0.5mm)剖面驻点热流密度降低30%。
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