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分析计算航天飞机气动系数
的边界元局部方法

吕甘雨 沈青
中国科学院力学研究所 北京
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摘 要 空间运载
一

具设计阶段为分析比较不同外形高超音速各流动领域的性能
,

广泛应用局

部方法
。

在其原始形式 卜 形状函数计算繁复
,

并限 于简单几何外形组成的轴对称体
。

用边界

兀局部方法进行形状函数计算
,

可免去原局部方法面积分的繁复和藉助表格的局限
。

对 一

轨道飞行器外形进行计算得到 了形状呐数
,

并根据实验数据确定领域系数
。

由此计算出 飞行器

的法向力
、

轴向力和俯仰力矩系数
,

计算结果 与实验数据相符
。
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引 言

随着航天 忆机的发展以及空天 匕机和轨道转换器的设想
,

使过渡领域的气动力和气动

热的实验研究和理论计算提 几日程
。

在新空间运载 「具设计阶段
,

分析比较不同构形在不

同领域的性能仅由实验来完成是不现实的
。

这不仅是基 于费用的考虑
,

而 山
几
现有设置

年 月 日收到
,

年 月 日 日收到修改稿
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仁动系数的边界 ‘局部方法

并不能完全模拟 飞行条件
。

直接模拟蒙特卡洛 方法川约在 巧 年前进人用 于典

型工程问题阶段
,

但用于型号方案与气动方案的计算还受算机条件限制
。

这样
,

基于局部

假设的气动计算半经验方法 局部方法 就得到了广泛应用
。

局部方法的基本假设是物体表面元的动量通量除依赖 于流动参数
, ,

兀

外
,

只依赖于表面元的局部入射角
。

简单凸 面物体的高超音速绕流
,

在 自由分子流

一 和连续介质极限 一 ,

因修正牛顿公式与实验比较满意相符 范围内上述

假设完全满足
。

局部方法作为两个极限间的内插法而获得成功
。

实现局部假设在实践中通过两种途径
。

第一种
,

形状函数法 ,
,

是将气动力系数表

达为领域系数与形状函数之积的多项式
,

并对球
、

锥
、

柱等简单典型轴对称形状算出形状

函数 表面几何参数沿表面的积分
,

它是攻角的函数
。

其解析形式繁复
,

不利解析研究

且物形限于轴对称体
。

第二种方法
,

阻力系数函数关系法
,

源于文献 关于牛顿碰撞理

论中
, 二

与 , 及
、

与攻角存在函数关系的证明 , 试 对局部假设也证明了类

似关系
。

该方法仅稍稍简化形状函数计算
,

但对解析分析是方便的
。

文献【 中提出用边

界有限元进行形状函数计算
,

免去了第一种方法需藉助表格和繁复的积分运算 且可用于

航天飞机类型的飞行器
。

藉助边界元的局部方法

由局部方法的基本假设
,

即物体表面元的动量通量仅由局部入射角决定
,

在局部坐标

系 图 内
,

物体面元 外法线为 所受的动量通量 在法向和切向的分量展开为完

备
、

正交函数系 一 ,

、一
,

,
· ·

⋯ 用 。二 。立 无量纲化
,

取展开式前两项

时有

图 局部方法中的当地坐标系
一

幻
,

全局坐标系 ,
’

与速度坐标系 , , 习

一 一 , 。 , 丁 一 。

其 中 口 为来流方向与表面元外法线方向之间的夹角
。

在全局坐标系
, ‘ ’

是平面
,

内与 方向垂直的坐标 中 的分量可以写为
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一 口 又。 兄 口 元 口
, 尸

‘

一 口, 口 拼。 拼 口

其中又

几

拜、称为领域系数
, ‘

且

、、
,︸一 护

。 ‘ 。 尸 一 ,

元 一 。 一 下 。 尸 万

户。 二

容易得到

尸 。 一 ‘ 。 , 只 二 户 二 尸 一 万

在速度坐标系中 , 艺 上的分量与尸
, ·

的关系

尸 一 尸 口 尸 一 尸

,

表面元

,

为表面元
一

单位外法线在

上的力 △

轴上的投影
。

由 式和 式很容易求得作用在

、 一 艺 气△凡
在

, ,

轴上的分量为
△

、 一 艺 气 △凡尸 △ 一 召
,

△
乍 几

其中
口 口 △ △

、 一

一
‘

口 口

一

口 , 口

为 质心相对于求矩中心的矢径
,

则作用在 △ 上的力相对该中心的力矩为

招△勿

△ 二 △

其在
, 少,

轴 上的分量为

、、△再了
一 、

气“
、‘ 军 △几了少 王

, △ 万
十 艺 。 △ 军

△再了 一 艺
、 △ 冥

其中

次
’

卫产

一 少

艺 召
巴

,

一

口 、。 △
,

△ 写一 口 口, △

△人了岁
一

日 口 △
,

冥 口

一
、 ‘

口 一

这里
, ,

为 在速度坐标中的分量
,

气 为 在 轴 上的投影
。

由局部方法的基本假设
,

领域系数 礼
, 、对于各表面元保持不变

,

力和力矩的计算

归结为对
丫 , △‘

, △凡
, △ 丫

,

△ 男
, △ 军

,

△ 军的求和
。

将物体表面划分为

三角形网格并以这些三角形表面元近似原表面后
,

上述量亩简单地与结点坐标建立关系
。

为此只需求出以结点坐标表示的
, ,

日, 。

若三角形表面元的三个结点坐标 , ,

已知
,

且结点
, ,

相对外法线

逆时针排列
。

令
、一 , 一

则三角形面元的外法线方向
,

面积 △ 和质心坐标 可表示为
, , , 二
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显然
一

计算作用在 △ 上的力和力矩时
,

当 , 毛 时
, 一

利用下面的判据
△ 二

这样由给定的三角形单元的三个结点的坐标 , , ,

可算出 ,

等量各单元的贡献求和 并用整个物形的特征面积 和特征长度

无量纲的各阶形状函数

, △ 和 。 口 将 、

。无量纲化
,

即可得到

凡 一 △凡
,

凡 一 万△凡
,

凡 一 艺 △凡

军
一 。 军 、

。 。 ,

哭
一
男 、 乙

。

,’ 军
一豁 摺

。乙 。

冥
一 艺△ 义 、

。五 。 ,

军
一 艺△ 军 、

。

由 式和 式
,

气动力和力矩系数可由这些形状函数简单地表示为

、吐、‘,

、﹄、曰
门且了、

、、二 万
二 , ,

又 二、 ,

又

, 一
三

,

“走 , , 一 、

三
,

“ 、 , 二

一
三

,

“
军

万
妙
无

,

三“ 军
, 一
勇

,“无 叉 三
“ 、

军
在文献【 中用上述方法计算了截球

,

圆锥和圆柱的物形函数
。

表明当沿周向取

个结点时
,

有限边界元法与求面积分的方法 得到的结果已十分接近 相对误差约为
,

对于实际应用精度已足够了
。

上述结果是 数为无穷情况下得到的
。

当 数为有限时
,

文献【
,

给出修正

公式
。

积分形式的修正函数可以按照前述方法很容易地写成有限边界元方法的表达形式
。

算 例

局部方法在复杂外形上实现最终归结为外形表面三角形单元的划分
。

对于象航天飞机

这样的复杂外形可先分成几大块
,

在每块内再细分单元
,

以保证一定计算精度
。 一

型轨道飞行器 的主要参数为 翼展
,

机身长
,

总面积 投影面积
,

平均气动弦长
。

将飞行器分为头部
、

机身
、

机翼和襟翼四部分 图
。

由于整个飞行器平面对称
,

又不考虑侧滑
,

在计算中只需考虑一半
。

图 中给出头部和机身沿 轴相邻两个剖面
。

沿 向等距均分
,

给出表面结点坐标

将如此形成的表面四边形分成两个三角形做为基本单元
。

向划分每次加密一倍
,

控制两

次计算相对误差小于定值时为最终表面划分
。 一 机翼为三角翼

,

其形状通过给出表

面离散点坐标确定
。

沿 向机翼分为若干段
,

其上给定表面若干点的
,

坐标值
。

采用

向平行推进法 , 使形成不太长的三角形网格
。

襟翼形状简单可简化为梯形
。

文献〔 给 出了 一 型轨道飞行器的气动力系数 攻 角
。

一
“ ,

高程

一 一 这种情况 数处于过渡领域靠近 自由分子流领域的半边
。

由

文献【 提供的气动力系数和边界元局部法得到的形状函数
,

用最小二乘法拟合出一组领

域系数 图
。

其结果在趋势上与文献汇就简单形状给出的系数一致
。

当高度不断增加

时
,

这些系数趋向于 自由分子流极限的常数
。
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机翼
机“ “ ‘句‘

逻乡

乡公

图 ’
一

型轨道

利用这纽领城系数
,

复算 了
’ 一

型

轨道飞行器的气动力系数和俯仰力矩系数

图
。

在拟合这组领域系数时
,

未用到

俯仰力矩系数
,

但由复算结果发现不仅气

动力系数 图
,

与实验非常符

合 而且气动力矩系数 图 。 与实

验 也相当符合
,

除 去个别点外
,

相对误差

保持在 以下
、、

吃行器的计算分区 及剖面
厂

尸尸尹一—
一

”一

一
一 卜 工 一 , 目

。

一
‘

一
举 卜 甲一

‘飞 了 马

图 领域系数 、。
, ’

公
‘飞

碗
, 。 的拟合结果

几 一⋯产—
。

。·

、

奋一
一一一

一
。

德

汾行熬六户憔扮
’‘

丁
图 气动系数与高程 的关系 司法白力系数 轴向力系数‘ 俯仰力矩系数

应该指出
,

文献【 包含的轨道飞行器的气动系数是飞行前实验给出的预期值
。

飞行

实测表明
,

风洞实验气动系数预期慎阁与实测数据有
一

定差距
,

一般归结为由非平衡效应

引起
。

所以这里给出的领域系数及气动系数只是风洞实验条件下的结果
,

但这对说明方法
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没有影响
。

当然只有根据飞行实测值才能得到分析飞行条件下气动系数有用的结果
。

结 论

由上所述
,

藉助边界元的局部方法估算在过渡领域
、

高 数
、

大攻角情况下航天

飞机的气动系数是完全可行的
。

通过算例表明
,

至少在 数 一
,

数 一 范

围内能保证良好的精度
。

在有限 数情况下
,

可利用文献【
,

中的修正
。

通过拟合得到的领域系数可计算该流动条件下不同外形的飞行器的气动系数
,

这是局

部方法做为估算工具优点之所在
。

边界元局部法为研制新空间运载工具常用的计算与实验

方法提供了一个有力的补充
。

同时
,

藉助该方法可初步估算新外形气动中心位置
,

这将降

低实验费用
。

为确定领域系数基本实验是必须的
。

由于在 自由分子流和连续介质极限领域用牛顿公式进行的气动系数计算满足局部方法

的假设
,

这里发展的计算方法和计算程序
,

完全可用于上述领域的气动计算
。

目前的程序

适用于剖面为多段圆弧给定的头部与机身的外形 为适合于其它方法给定的外形
,

改动程

序是比较容易的
。
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