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摘要:出于飞行安全的目的,开展了强源场干扰下飞行物气动特性的三维数值模拟工作.建立了三

维力学模型,采用验证过的数值方法求解其控制方程组,给出飞行物承受强源场干扰的流场演化,
计算得出飞行物气动特性的实时变化.模拟与计算结果表明,强源场的干扰效应一方面依赖于飞行

物受扰动前的巡航速度,另一方面受制于强源场演化状态.
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0 引言

雷电是影响飞行安全的要素之一[1].雷电能诱

发气动冲击波[2],这对飞行物的气动特性会产生干

扰.这种冲击波可类比于炸药冲击波,后者的研究工

作由来已久.1961年,Smyrl利用三维力学模型,采
用解析和数值计算的手段,研究了冲击波迎头撞击

亚/超音速飞行物(翼型)所产生的气动力学效应[3];
1967年Aronson和Merritt利用激波风洞实验,拍
摄到爆炸波撞击超音速钝头体头激波的流动图

片[4];20世纪80年代后,中国科学技术大学近代力

学系的科研团队将运动激波对飞行物气动干扰问题

提炼成“激波-激波”、“激波-旋涡”相互作用的学科

专题,通过风洞-激波管实验和解析途径进行实验与

理论研究[5-9];在20世纪90年代,苏联/俄罗斯学者

们对超音速飞行物受来流干扰的气动特征作了长期

的理论分析和数值模拟研究,如,Goloviznin利用数

值模拟,计算了半无限长的细长锥头体受超音速来

流二维圆形、压强均匀分布的强源场冲击波干扰的

流场与气动特征[10].1997年 Watanabe等采用二维

数值模拟手段,研究了飞行物以超音速和亚音速穿

越平面的爆炸激波层过程中的流场构型与气动力特

征[11].之后,江娟等采用数值模拟的手段,把文献

[11]的研究工作推进到三维[12-15].2006年任丹萍通

过力学建模,采用解析与数值结合的手段,计算出爆

炸冲击波对导弹的力学毁伤效应[16].
在前人研究工作的基础上,本文尝试通过数值

模拟的手段,刻画雷电强源场干扰超音速飞行物绕

流流场的实时演化,给出两种计算参数(飞行速度和

强源场演化状态)对气动力计算结果的影响,为我们

对该领域的深入研究提供参考.

1 力学建模

1.1 坐标系的选取

基于如下3条假设:①本文关注的时间段内,飞
行物位移的改变相对于地球的直径为无穷小量;②
飞行物在被强源场干扰的过程中保持匀速直线运动

状态;③飞行物在被干扰过程中没有变形.于是,本
文以建立在飞行物的质心上平动惯性系cxyz为参

考,来描述绕流空气场与来袭强源场的运动[17],如
图1所示.
1.2 空气模型与强源场模型的建立

空气模型取为遵循傅里叶热传导定律的量热完

图1 飞行物质心的平动惯性系下绕流空气场

与来袭强源场的运动示意图

Fig.1 Schematicdiagramofthemovementoftheincoming
strongsourcefieldandairflowaroundtheflightobject
intheinertiacoordinatesbasedonthemasscentre

全气体(caloricperfectgas),相关热力学量取自海

拔20km的高空.强源场模型假定为具有高压、高
密度特征的空气场,数据来自文献[17],分布如图2
所示.强源场的运动速度假定等同于飞行物的逆向

速度.

图2 强源场的热力学量的分布

Fig.2 Thedistributionofthermodynamic

variablesoverthestrongsourcefield
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1.3 飞行物的几何建模

三维飞行物外形为“尖锥-圆柱”组合旋成体;圆
柱长3250mm,直径178mm;圆柱顶部与一尖锥外

形的锥台共面相接;锥斜边边长401.762mm,锥尖

导圆半径1.784mm,如图3所示.

图3 三维飞行物的几何建模示意图

Fig.3 Schematicdiagramofgeometricmodelfor3Dflyingobject

1.4 控制体的选取

以飞行物为中心,向外延展到飞行物特征尺寸

的10倍以上的有限空气场,取为控制体,如图4
所示.

图4 控制体选取的示意图

Fig.4 Schematicdiagramofthecontrolvolumeforcomputation

2 控制方程与定解条件

控制方程选用 Euler坐标下、积分形式的

Navier-Stokes方程组.在方程组中不考虑化学反应

和体积力项;热力学状态方程取为Clapeyron方

程;应力-应变本构关系取为牛顿流体本构关系,其

中,动力学第一、二黏性系数满足Stokes假设;动力

学第一黏性系数与温度遵循Sutherland关系式;热
传导满足傅里叶热传导定律,导热系数由普朗特数

(设定为0.72)、动力学第一黏性系数和定压比热容

确定.
控制方程的定解条件分为边界条件和初始条

件.边界条件的取法是:飞行物壁面处设定为运动学

的无滑移固壁(non-slip)条件与传热学的绝热壁

(adiabaticwall)条件;人为截取的流场外边界处设

定为基于黎曼不变量的远场条件.初始条件的取法

是:首先,计算出飞行物没有遇到强源场的定常绕流

流场(下文简称为“定常初态”);而后,在飞行物的上

游某片区域,通过指定压强、密度分布,被设置为强

源场(下文简称为“非定常态”).

3 数值求解

基于有限体积方法的求解工序主要有3步:①
控制体区域的网格生成;②时间导数与空间网格单

元界面流通量的插值表达;③离散表达定解条件,即
在初始流场强源区上分布初始条件与在控制区域的

边界上设定边界条件.具体实现如下:①网格生成采

用多块、结构对接(composite)的Euler网格,如图5
所示,其中,壁面法向第1层网格尺寸确保y+在1
的量级;②时间导数采用“双层时间步法”(dual-
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图5 三维飞行物的网格生成示意图

Fig.5 Schematicdiagramofmeshgenerationfor3Dflyingobject
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timesteppingmethod)[18],其中,外层(物理时间演

化层)采用1阶后向Euler格式[19],内层(数值迭代

层)采用上/下对称逐次超松弛迭代法(LU-SSOR)
格式[20-21];空间网格单元界面的无粘流通量,采用

基于Godunov思想的Riemann解法器的若干插值

格式(如,AUSM、HLLE、Roe);空间网格单元界面

的黏性 流 通 量,采 用 基 于 移 位 控 制 体(shifted
controlvolume)的插值格式;③初始强源场的球形

区域的核(圆心周围半径约为3.3m的球形区域)
上,密度、压强均匀分布,分布值取为强源场与其直

接相邻区域的值(压强约为4994Pa,密度约为0.
0827kg/m3)(图5(b)),其余区域,采用同心球壳逐

层嵌套(图5(c)),每层球壳区域具有均值分布的密

度、压强值,分布值取为被稀疏化后的密度、压强分

布值(限于篇幅,恕不赘述).固壁和远场边界条件采

用虚拟网格技术(ghostcellmethod)实现[22-23].

以上数值方法,都集成实现为基于“消息传递”
(messagepassinginterface)的 并 行 程 序 SAED
(simulationofAeroDynamics)[24-25].对数值解给出

的海量数据,采用专业后处理软件TeraVap进行流

场伪彩色绘制.

4 程序验证

通过飞行物定常绕流工况的计算,一方面,显示

流场特征结构,另一方面,算出特征参数的数值,以
对SAED程序做验证.计算条件是:攻角(angleof
attack)为10°,侧滑角(sideslipangle)为0°,来流马

赫数4.61,海拔20km,层流模型.
流场特征结构的显示包括:①飞行物背部旋涡

对(attachedvortexpair).SAED算出的结果如图6
所示,与文献[26]定性吻合.②飞行物背部壁面边界

层特征的速度型线.

图6 飞行物背部旋涡对的显示

Fig.6 Thedisplayoftheattachedvortexpairaroundtheflyer

  SAED算出的结果如图7所示,与文献[40]定
性吻合.

图7 飞行物背部背部壁面边界层特征的速度型线

Fig.7 Thedisplayofthevelocityprofile
onthewalloftheflyer

特征参数包括:①尖锥头部斜激波倾角.SAED
算出的三维流场,通过TeraVap的压强伪彩色渲染

(图8)识别出的倾角,定量上与二维解析值,具有可

比性(表1);②尖锥驻点温度.算出的驻点温度很接

近解析值(1140K)(图9);③绝热壁面温度.算出

的壁面温度与二维平板壁面温度解析值,具有可比

性(图10).
以上结果表明,SAED程序针对本文所研究的

问题,可以给出“定性正确、定量合理”的结果.

图8 用压强伪彩色渲染的尖锥头部附近的流场

Fig.8 Theflowfieldofthetopzone
pesudocolorredendedbypressure

图9 由SAED计算得到的尖锥顶部驻点温度值

Fig.9 ThestagnationtemperaturebySAED
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图10 由SAED计算得到的壁面温度值与二维平板

壁面温度值的比值随7处取值位置的变化曲线

Fig.10 TheadibaticwalltemperaturebySAED
overtwo-dimensionalflatplateat7positions

表1 尖锥头部激波倾角的二维解析公式和三维数值计算对照

Tab.1 Slipangleoftheobliqueshockwave(analyticv.s.present)

来流

马赫数

半斜激波角(上、下壁面的均值)

三维钝尖锥柱”
头激波倾角计算值/(°)

二维平面斜激波

倾角理论值/(°)

4.61 28.03581 23.18895499

4.00 29.52786 25.06111902

3.00 35.38032 30.22214665

2.00 41.69359 42.77502322

5 结果讨论

在已经收敛的流场(图11(a)~(c))中的局部

区域添加初始强源场的压强、密度分布(图11(d)~

(f)),以此作为初始状态(0时刻),开展非定常计算

(0~0.05s).流场结构演化和飞行物所受气动力变化

如图12和13所示,这里以气动升力系数CZ 为例

(图13(a)),对两者的关联阐述如下:

图11 非定常计算的初始状态

Fig.11 Theinitialstateforunsteadycomputation

  ①0~0.005s区间,从强源场向外膨胀发出的

第1道冲击波与飞行物相遇,波后压强升高,且冲击

波位于飞行物的下壁面以下,对飞行物产生抬升效

应,于是CZ 显著升高(1stshockwave);
②0.005~0.018s区间,飞行物进入第1道冲

击波后的稀疏波区,此区域的压强较低,于是CZ 显

著下降;
③0.018~0.023s区间,强源场区域,内向聚缩

的冲击波汇聚成高压区,遇到飞行物,对其产生第2
次抬升效应,于是CZ 再次升高(2ndshockwave);
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图12 强源场干扰飞行物的流场压强的演化

Fig.12 Theevolutionofthepressurefielddisturbedbythestrongsource

图13 飞行物所受气动力变化

Fig.13 Aeroforceatdifferenttimeoftheflyer
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④0.023~0.027s区间,飞行物遭遇内向聚缩

的冲击波后的稀疏波区,于是CZ 再次下降;
⑤0.027~0.040s区间,飞行物追上强源场向

外膨胀发出的第1道冲击波,于是CZ 第3次升高

(3rdshockwave),由于此时,第1道冲击波已经向

外膨胀了一段时间,强度不及刚开始的0~0.005s
区间的,因此,此次CZ 升高的峰值也不及第一次;

⑥0.040s之后,飞行物飞离出强源场,CZ 趋于

初始值.
本文中,气动力、力矩系数的定义可参考文

献[28],其中,参考面积取为0.6141m2,参考长度

取为3.6500m(飞行器的纵向尺度),力矩的参考点

取为(25.6000,0.0000,0.0000)(飞行器的质心位

置).由于攻角较小(10°),气动力矩的来源主要是气

动升力(图13中,升力系数CZ 的量级高于阻力系

数CX),从图13可见,气动俯仰力矩随时间变化的

规律与气动升力随时间变化规律,有着很强的关联

性.所以,以上CZ 随时间变化的结果分析,同样适

用于气动力矩系数CM 的分析.因气动力矩较气动

力难算准确,本文没有给出对气动力矩随时间变化

的更精细的结果分析,今后将进行进一步研究.
考察时间格式(外层)、空间格式(无粘通量项)

精度对计算结果的影响.计算结果表明,2阶精度的

后向差分(backwarddifferentiation)时间格式[29]与

1阶精度的后向Euler时间格式基本一致,但在气

动力系数的峰值领域存在明显的差异(图14);3阶

精度的AUSM+格式与2阶精度的AUSM+格式

也是同样的情况,具体如图15所示.

图14 1阶时间精度格式与2阶时间精度格式算得气动力随时间演化的差异

Fig14 Thedifferencebetweenthe1-ordertemporaryschemeandthe2-orderonefortheaero-forceevolutioncurve

  考察飞行物尖锥头部绕流流场4点位置的压强

(图16).首先,给出强源场干扰前此4点位置的压

强定常值(下文简称为定常值,见表2);其次,给出

强源场干扰过程中4处位置的压强时变曲线(图
17);而后,给出仅有强源场发展(即将强源场干扰飞

行物算例中飞行物固壁所封闭的区域,用网格填充,
从而变成流场的一部分,进而开展强源场发展的计

算)同样4处位置的压强时变曲线(图18);最后,用

仅有强源场所产生的压强值线性叠加上飞行物以马

赫数4.61飞行产生的压强值(表2),与强源场干扰

飞行物的情况(前文所计算的情况)对比(图19),结
果表明,强源场冲击波与飞行物头激波的独立发展

形成的高压(图19中的红色线的2处峰值)之和,与
强源场干扰飞行物情况形成的高压不等同,这意味

着非线性叠加效应显现.
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图15 2阶空间精度与3阶空间精度格式算得气动力随时间演化的差异

Fig.15 Thedifferencebetweenthetwo-orderspacialschemeandthethree-orderonefortheaero-forceevolutioncurve

图16 飞行物尖锥头部绕流流场压强的4处考察点

Fig.16 Thefourreferencepointsforpressure
aroundthetopfieldzone

表2 未干扰前尖锥头部绕流流场的4处位置的压强定常值

Tab.2 Thepressureoffourpositionsbehind
shockwavewithoutdisturbance

位置 干扰前的压强定常值/Pa

E 29839.5

F 29552.8

G 7344.6

H 7386.6

图17 强源场干扰下尖锥头部绕流流场的4处压强时变曲线

Fig.17 Thepressure-timecurvesforthefourreferencepoints

图18 仅有强源场的4处压强时变曲线

Fig.18 Thepressure-timecurvesforthefourreference
pointsforstrongsourcefieldonly

  考察飞行速度对强源场干扰效应的影响(简称

为飞行速度效应).选用3种飞行速度(飞行马赫数

分别为0.01,2.00和4.61),以气动阻、升力和俯仰

力矩值的增益为评价标准.所谓“气动阻力值的增

益”即飞行物遭遇强源场后的气动阻力值减去遭遇

强源场前(t0时刻,t0=1.0E-4s)的气动阻力值(表
3),同理有气动升力值的增益与气动俯仰力矩值的

增益.计算结果(图20)表明,飞行速度越高(马赫数

越大),气动阻、升力值及俯仰力矩值的增益越显著.
文献[30]指出,活动爆炸源的能量要比固定爆炸源

大为增加.在本文中,飞行马赫数4.61、2.00情况与

0.01情况,前二者被认为是“活动爆炸源”,后者可

视为是“固定爆炸源”,这样,前二者的气动阻、升力

与俯仰力矩增益显著于后者,也就顺理成章了.为
此,我们补充计算仅有强源场情况(同上文),结果表

明,飞行马赫数4.61时的峰值压强显著大于马赫数

0.01时的,如图21所示,这与文献[30]定性一致.
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图19 4处压强时变曲线.强源场线性叠加“定常值”(黑色虚线),与强源场干扰飞行物工况(红色实线)的对比

Fig.19 Thepressure-timecurvesforthefourreferencepoints

图20 气动阻力、升力和俯仰力矩增益随时间的变化图

Fig.20 Aerodragincrementatdifferenttime

表3 遭遇强源场前(t0 时刻)的气动阻、升力和俯仰力矩值

Tab.3 Aerodrag,aeroliftandaeromoment
fortwodifferentMachnumberatt0

飞行马赫数

0.01 2.00 4.61

气动阻力值/N 0.064 235.612 948.570
气动升力值/N 0.066 440.570 2988.136

气动俯仰力矩值/N 0.018 270.983 1235.975

  从图20可以看出,飞行马赫数2.00时的气动

阻力增益在约0.034s之后反而大于马赫数4.61
的,约0.035s之后,马赫数2.00时的计算数据没

有提供;从图21可以看出,飞行马赫数2.00时点E
处的压强最大值反而大于马赫数4.61的,以上现象

都可用“强源场内向收缩效应”进行解答.
强源场演化(图12)具有2重属性,即,一方面

向外扩张,另一方面向内收缩.外向扩张效应,上文
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已有论述(图13);内向收缩效应,在此给予初步阐述.
设飞行物受干扰前飞行速度为马赫数2.00,重复上文

的强源场干扰飞行物的计算,结果(图22与23)表明,
在马赫数2.00的情况下,强源场的内向收缩所形成

的高压区恰好与飞行物迎头相碰(图22中,时间

t≈0.035s之后),使得气动阻力系数、升力系数和

俯仰力矩系数(图23)获得显著提升,甚至高于飞行

物遭遇强源场发出第1道外向冲击波的对应值(图

23中,时间t∈[0.006,0.007]).这一显著的高值,
使得计算在约0.035s之后难以收敛,这就是图20
中约0.035s之后没有马赫数2.00时的计算数据

的原因.为了确保计算的可信度,同种工况下仅有强

源场的计算结果(图24)也一并给出.此时,仅有强

源场,飞行器头激波没有参与点E的压强增高机

制,故而,计算在约0.035s之后还能收敛.

图21 仅有强源场下点E处的压强随时间的变化图

Fig.21 PressurevalueatPointEfordifferenttimewhenstrongsourcefieldonly

图22 强源场干扰飞行物(飞行马赫数为2.00)的流场压强的演化

Fig.22 Theevolutionofthepressurefielddisturbedbythestrongsource
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图23 飞行物所受气动力系数变化

Fig.23 Aeroforceatdifferenttimeoftheflyer

图24 仅有强源场下E点处的压强随时间的变化图

Fig.24 PressurevalueatPointEfordifferenttimewhenstrongsourcefieldonly

6 结论

我们在前人工作基础之上开展了强源场干扰下

飞行物气动特性的三维数值模拟研究,建立了三维

力学模型,对其控制方程组,采用验证过的气动程序

SEAD进行求解,给出飞行物承受强源场干扰的流

场演化,计算得出飞行物气动力学特性的实时变化.
模拟与计算结果给出如下3点建议:

(Ⅰ)数值模拟方面:相对于1阶精度后向欧拉

时间格式,2阶后向差分格式算得气动力(矩)实时

演化,基本一致,但不包括极大值的领域;同样的差

异也体现于AUSM+空间格式的3阶精度与2阶

精度.
(Ⅱ)实验模拟方面:地面静止模型实验结果最

好能考虑飞行物遭遇强源场干扰前的气动环境,因
为干扰前的气动环境与强源场非线性叠加,进而产

生干扰效果.
(Ⅲ)实际飞行方面:当飞行途中遭遇雷电时,一

方面,飞行速度可以适当降低,以减小雷电的气动干

扰效应,因为强源场的干扰效应正相关于飞行物的

巡航速度;另一方面,要绕开强源场内向收缩效应所

形成的高压区.
对于后续研究内容,展望如下:
(Ⅰ)稳定分析:在假设飞行物受强源场干扰过

程中,由于干扰时间短,可如本文假定飞行物保持质

心平动速度和飞行姿态,从而得出期间的气动力时

变曲线,结合飞行物刚体动力学的Newton-Euler方

程组,基于李雅普诺夫稳定性理论,利用包戈留包夫

方法,对飞行物经历强源场干扰域过程进行稳定性

判断.
(Ⅱ)精细建模:飞行物的形变,对其气动布局乃

至落点偏航有不可忽略的影响,因而,在今后的飞行
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物固体力学建模时,可改用弹/塑性体模型.
(Ⅲ)提升技术:将时空精度提升至同阶,例如,

都取为2阶,以捕获气动载荷峰值领域的特征;将层

流模型发展到湍流模型,以更贴近实际;将固定网格

发展到动网格;尝试Uintah[59]开源程序,以满足弹

塑体模型的精细需求.

致谢 本文的相关工作由本所诸位专家与同事

共同完成,在此向他们一并表示感谢!
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