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　　摘　　　要:通过与实验结果的比较验证 Fluent软件可以用于超音速流动中侧

向喷流干扰特性数值研究.使用 Fluent软件对超音速流动中不同喷流压力和攻角下

侧向喷流干扰特性进行的数值研究表明 ,超音速流动中 ,随喷流压力和负攻角增大 ,

喷流前的高压区明显增大 ,喷流的控制效果更好.喷流包裹作用的影响范围在 90°弹

面内.喷流压力增大 ,喷流包裹作用加强 ,影响范围增大.
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Numerical simulation on lateral jet interaction in supersonic flows
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Abstract:It was validated that Fluent can be used in numerical simulation on lateral jet interaction by compar-

ing with the experimental results.Using Fluent , the lateral jet characteristics at different jet pressures and different

angles of attack in supersonic flows is numerically investigated.The results indicate that in supersonic flows , with

increasing of jet pressures , the high pressure region before lateral jet enlarged , and the wraparound effect strength-

ened.In the cases of angles of attack , comparing to windward side jet , the high pressure region before the leeward

side jet enlarged , the jet wraparound effect in the region of leeward side moved forward , and the control of leeward

side jet was more effective.The affected regions of wraparound effect is confined in regions from 0°to 90°on missile

surface.
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　　高机动性和快速响应能力是先进拦截导弹的

重要性能指标 ,侧向喷流干扰控制是导弹常规气

动控制外的一种有效控制方法 ,同常规的气动舵

面控制方式相比 ,采用侧向喷流进行导弹姿态 、轨

道控制有独特的优点 ,能提高导弹的快速反应能

力 ,减小导弹的气动控制面 ,减轻导弹重量 ,减小

阻力 ,简化防热设计 ,并有利于导弹的隐身设计.

对导弹侧向喷流干扰特性的研究始于 20世

纪60年代中期
[ 1 , 2]
,到了 80年代末期 ,随着风洞

实验技术 、测试技术和计算机技术的进步以及

CFD(Computational Fluid Dynamics)的日益成熟 ,对

侧向喷流控制机理的研究更加活跃 ,开展了大量

的研究工作 ,取得一定的进展
[ 3 ～ 9]

.但是 ,侧向喷

流与外部流动的干扰流场非常复杂 ,包含有激波 

边界层干扰 、激波 激波干扰 、分离流动和旋涡等

复杂流动现象 ,并且这一复杂的干扰流场受到多

种影响的因素 ,如喷流位置 、喷流数量 、喷流压力 、

攻角 、来流马赫数等的影响 ,由于侧向喷流与外部

流动的干扰流场决定着侧向喷流的控制特性 ,因

此 ,弄清干扰流场的流动结构并研究其影响因素
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对新型拦截导弹的设计和研制具有十分重要的意

义.

本文使用 Fluent软件对超音速流动中的几种

实验工况进行数值模拟 ,通过模拟结果与实验结

果的比较 ,验证 Fluent 用于侧向喷流干扰特性研

究的能力及准确性 ,探讨 Fluent软件作为参数优

化和细致研究工具的可能性.使用 Fluent软件数

值研究了超音速流动(Ma =4)中 ,不同喷流压力

和攻角条件下侧向喷流的干扰特性 ,总结了数值

研究结果.

1　模型 、计算网格和计算技术
1.1　模型

模型为锥-截锥模型 ,头锥长为 117.8 mm ,截

锥长 L=383.2 mm ,头锥角为 30°,喷嘴位于弹体

中部 , 出口直径为 4 mm ,离头锥顶部的距离为

271.5 mm.图 1是截锥展开图 ,并定义有喷嘴出口

的轴向线为 0°测压线 ,其余的依次为 45°线 、90°

线 、135°线和 180°线 ,实验时每条测压线上布置数

量不等的测压点.数据处理时 ,取轴向方向为 X ,

截锥的起点为 X =0 ,用截锥长度 L 对X 进行无

量纲化.

实验在中国科学院力学研究所 GJF 风洞中进

行 ,选取的对比实验工况是 Ma =4 , 喷流压力

P j=10MPa ,攻角分别为 α=0°, +5°和-10°,定义

迎风侧喷流时 α为正 ,背风侧喷流时 α为负.

图 1　截锥展开图及测压线定义

1.2　计算网格

计算网格使用 Gambit生成.由于侧向喷流与

外部流动的干扰流场非常复杂 ,包含有多种激波

结构 ,因此根据对干扰流场中激波位置和模型结

构的分析 ,生成网格时进行了局部加密 ,如喷流位

置 、贴体位置等都进行了网格加密.为了更好的控

制网格质量 ,满足计算精度的需要 ,计算网格采用

的是以六面体网格为主的混合网格.由于模型是

轴对称体 ,因此计算时使用半体网格.生成的计算

网格见图 2 ,网格数为 30×50×210.

图 2　计算网格

1.3　计算技术

数值模拟使用的是 Fluent 软件 ,采用层流模

型 ,外边界条件给定为自由流压力远场条件 ,根据

风洞实验工况设置来流静压 、静温 、马赫数 ,喷流

使用压力进口边界条件 ,给定总压 、静压 、总温 ,来

流和喷流气体均使用空气和真实气体模型 ,壁面

条件使用绝热壁面.计算开始时 ,将整个流场预设

为来流参数 ,为了让计算收敛 ,首先使用无粘流进

行迭代 ,然后再使用层流模型.计算中首先使用小

库朗数迭代使其不发散 ,然后再使用大库朗数加

速收敛.

2　实验验证

本节主要讨论 Fluent软件用于侧向喷流干扰

特性数值研究的实验验证.

2.1　Ma=4 , P j=10MPa , α=0°

图3中给出了实验纹影照片(图3a)与数值模

拟的轴对称面以及导弹表面密度云图(图 3b),密

度云图中各种激波位置与纹影照片吻合得较好 ,

而且密度云图中显示出了轴对称面内喷流前后的

流动变化情况 ,这对了解侧向喷流干扰流场的细

节很有帮助.图 3c表明 0°线上数值模拟的静压值

P 与实验结果吻合得比较好 ,选择 0°线是因为干

扰流场中 0°线上的流动情况最复杂 ,包含喷流前

高压分离区 、喷流 、喷流后低压区和再压缩区等复

杂流动 ,比较结果可以说明 Fluent软件数值模拟

复杂流动的能力.图 3说明这种工况下 Fluent软

件能够比较好地模拟侧向喷流的干扰流场.

2.2　Ma=4 , P j=10MPa , α=+5°,迎风侧喷流

图4a 给出了 α为+5°,迎风侧喷流时数值模

拟的 0°线上 P 值与实验结果 ,通过比较表明计算

值与实验结果吻合得比较好 ,数值模拟结果比较

准确地反应出了当地流场的基本特性 ,要注意的

是数值模拟结果中喷流前高压区的范围比实验值

的要小.
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a　实验纹影照片

b　导弹表面密度云图

c　0°线上的 P值与实验结果

图 3　实验与数值模拟结果的比较

(Ma=4 , P j=10MPa , α==0°)

2.3　Ma=4 , P j=10MPa , α=-10°,背风侧喷流

图4b给出了 α为-10°,背风侧喷流时数值

模拟的 0°线上 P 值与实验结果 ,对比表明数值模

拟的 0°线上 P值与实验结果吻合得比较好 ,尤其

比较准确地模拟出了喷流前的高压区 ,要注意的

是数值模拟的喷流后低压区和再压缩区的压力值

比实验值要小.

3种工况的比较表明了 Fluent软件比较好地

模拟了侧向喷流干扰流场的主要特征 ,验证了

Fluent软件用于数值研究侧向喷流干扰特性的能

力和准确性 ,说明 Fluent 软件可以作为侧向喷流

干扰流场研究的重要辅助工具.要注意的是 ,在正

攻角即迎风侧喷流时 ,数值模拟的喷流前高压区

的影响范围比实验结果要小 ,而在负攻角即背风

侧喷流时 ,模拟的喷流后低压区和再压缩区的压

力值比实验值要低.

a　迎风喷流(α=+5°)

b　背风喷流(α=-10°)

图 4　实验与数值模拟结果的比较(Ma=4 , P j=10MPa)

3　侧向喷流干扰特性的数值研究

侧向喷流与外部流场的干扰流场中有 3个重

要区域决定着侧向喷流的干扰特性 ,包括:①喷流

前高压区.②喷流诱导的尾迹在喷流后形成的低

压区.③喷流绕弹面的包裹作用区域.这 3个区域

直接与侧向喷流的干扰特性有关 ,如何提高喷流

前的高压区域 ,降低喷流后诱导的尾迹 ,改善喷流

包裹作用造成的表面压力不均匀性是开展侧向喷

流干扰特性研究的目标 ,也是探讨和分析侧向喷

流干扰特性以及各种因素影响规律重要依据.

本节使用 Fluent软件数值研究了超音速流动

(Ma=4)中不同 P j 和 α下侧向喷流的干扰特性 ,

其中 P j 分别为 0 MPa(无喷流), 5 MPa , 10 MPa ,

15MPa , α分别为+10°, +5°,0°, -5°, -10°,定义

迎风侧喷流时 α为正 ,背风侧喷流时 α为负.

3.1　不同 P j时侧向喷流的干扰特性

图5是超音速流动中 ,不同 P j 下 ,轴对称面

和导弹表面的密度云图 ,表明了喷流与外部流动

干扰流场中主要流动结构随 P j 的变化情况.随

P j 增大 ,喷流突起高度增大 ,喷流弓形激波的激

波角增大 , 与来流弓形激波逐渐靠近 ,到 P j =

15MPa时(图 5d),两个弓形激波几乎相交.随 P j

增大 ,喷流后形成低压区的增大明显 ,在轴向方向

影响范围有所增大 ,低压区后的再压缩区在垂直

于导弹表面的方向上向外扩展.可见 , P j 不同 ,侧
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a　Pj=0MPa

b　P j=5MPa

c　P j=10MPa

d　P j=15MPa

图 5　不同 P j 下轴对称面的密度云图(Ma=4 , α=0°)

向喷流干扰流场的流动结构变化.

图6分别是超音速流动中 ,不同 P j 下弹体表

面0°线 、45°线 、90°线上 P 值轴向分布 ,其中 ,0°线

静压分布用于分析喷流前高压区 、喷流后低压区

及再压缩区的变化情况 , 45°线 、90°线 P 值分布用

于分析弹面上喷流包裹作用的影响范围.由图 6a

可见 ,随 P j 增大 ,喷流前高压区的压力值明显增

大 ,影响范围向前扩展 ,喷流后低压区则向后扩

展 ,影响范围也有所增大 ,比较喷流前 、后的压力

变化情况 ,喷流前高压区的压力增大更加明显 ,由

于喷流前高压区对侧向喷流的控制效果起有益的

影响 ,而喷流后的低压区则起相反的作用 ,因此 ,

随 P j 的增大 ,喷流的控制效果更好.

a　0°线

b　45°线

c　90°线

图 6　不同 P j 下弹体表面上的 P 值轴向分布

(Ma=4 , α=0°)

图6b和图 6c表明了侧向喷流包裹作用的影

响范围.由图 6b可见 ,导弹表面 45°线上压力分布

有一个明显的凸起部分 ,这是喷流包裹作用的影

响造成的 ,说明喷流包裹作用影响到了 45°线.随

P j 的增大 , 45°线上压力分布的凸起部分压力值

增大 ,且向前扩展 ,说明随 P j 增大 ,喷流的包裹作

用加强 ,影响范围扩大.图 6c中几种 P j 下 90°线

上的压力分布几乎相同 ,没有出现压力值明显变

化部分 ,说明侧向喷流的包裹作用没有影响到90°

线 ,即在超音速流动中 ,喷流包裹作用的影响范围
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在90°弹面以内.

3.2　不同 α下侧向喷流的干扰特性

图7是超音速流动中 ,不同 α下 ,轴对称面和

导弹表面的密度云图 ,其中正攻角为迎风侧喷流 ,

负攻角为背风侧喷流.比较图 7a ,图 7b ,图 7c ,在

正攻角即迎风侧喷流时 ,由于来流弓形激波的激

波角减小 ,激波后压力增大 ,造成喷流突起高度减

小 ,喷流弓形激波激波角减小 ,并与来流弓形激波

合并为更强的激波 ,来流弓形激波后的高压力影

响到喷流前的高压区 ,使得其影响范围减小 ,喷流

后的低压区也减小 ,但压力值却增大 ,这一趋势随

正攻角的增大更加明显.

比较图7c ,图 7d ,图 7e ,在负攻角即背风侧喷

流时 ,来流弓形激波的激波角增大 ,激波后压力减

小 ,导致侧向喷流的突起高度增大 ,并向前倾斜 ,

造成喷流前高压区明显增大 ,喷流后的低压区也

增大 ,但压力值却减小 ,且低压区后的再压缩区域

垂直于弹面向外扩展 ,喷流与外部流动的干扰流

场变化较大 ,这一趋势随着负攻角的增大也更加

明显.

图8是超音速流动中 ,不同 α下弹面上不同

位置处P 的轴向分布.

图8a是不同 α下 0°线上的压力分布 ,对正攻

角即迎风侧喷流情况 ,随正攻角增大 ,喷流前的高

压区减小 ,喷流后的低压区减小 ,但相对压力值却

明显增大 ,喷流的控制效果减弱.对负攻角即背风

侧喷流情况 ,随着负攻角的增大 ,喷流前高压区的

范围明显向前扩展 ,最大压力值逐渐减小 ,喷流后

低压区逐渐向后扩展 ,范围有所增大 ,相对压力值

减小 ,喷流的控制效果好.

图8a 的结果表明 ,背风侧喷流比迎风侧喷流

的控制效果要好 ,随正攻角的增大 ,喷流的控制效

果减弱 ,随负攻角的增大 ,喷流的控制效果更好.

图8b和图 8c可以分析不同 α下侧向喷流包

裹作用的影响范围.

在不同攻角下 ,45°线上压力分布曲线都出现

了局部压力增大的区域 ,这就是喷流包裹作用造

成 ,说明喷流的包裹作用影响到了 45°线处 ,随 α

由正向负逐渐变化 ,喷流包裹作用的影响范围逐

渐前移 ,压力增大值逐渐减小 ,表明随负攻角的增

大 ,喷流包裹作用的影响范围前移 ,影响程度减

弱.

图8c中 90°线的压力分布中观察不到压力值

明显变化的部分 ,说明喷流包裹作用没有影响到

90°线.可见超音速流动中 ,在实验工况下 ,喷流包

a　α=10°

b　α=+5°

c　α=0°

d　α=-5°

e　α=-10°

图 7　不同α下轴对称面的密度云图

(Ma =4 , P j=10MPa)
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c　90°线

图 8　不同α下弹体表面上的P 值轴向分布

(Ma =4 , P j=10MPa)

b　45°线

a　0°线

裹作用的影响范围在 90°弹面以内.

4　结　论

通过与风洞实验结果的对比 ,验证了 Fluent

软件用于超音速流动中侧向喷流干扰特性数值研

究的能力和准确性.使用 Fluent软件数值研究了

超音速流动中不同喷流压力和不同攻角下侧向喷

流的干扰特性 ,结果表明:

1)Fluent软件能够用于超音速流动中侧向喷

流干扰特性的数值研究 ,作为实验研究的重要补

充技术 ,能够得到有益的结果.

2)超音速流动中 ,背风侧喷流比迎风侧喷流

的控制效果要好 ,随正攻角的增大 ,喷流的控制效

果减弱 ,随负攻角的增大 ,喷流的控制效果加强.

3)超音速流动中 ,随喷流压力的增大 ,喷流

包裹作用加强 ,影响范围扩大.随负攻角的增大 ,

喷流包裹作用减弱 ,影响范围前移.喷流包裹作用

的影响范围都在90°弹面以内.
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