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摘　要 : 对弹射救生系统这种几何外形复杂、不规则非流线型钝体 ,以 Jameson有限体积法为基础发展了一

套基于高质量混合网格的 Euler方程解算器 ,在 Euler方程解算器基础上 ,采用 S2A湍流模型发展了一套同样

基于混合网格的 N2S方程解算器 ,初步建立了适合弹射救生系统这类几何外形复杂物体的数值模拟技术平

台 ,并采用多种加速收敛措施和合适的耗散项模型使得所发展的解算器在软件实现上鲁棒性很强。通过选取

合适的计算起始迎角 ,对弹射救生系统成功地进行了大迎角和大侧滑角绕流计算 ,获得了与风洞试验比较吻

合的计算结果 ,并且可以清楚地观察流场中马赫数分布、弹射救生系统各部位压力分布等流场细节 ,对弹射救

生系统空气动力特性分析具有重要的指导意义。该计算平台可作为风洞试验的合理补充、加强和完善。
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Abstract : Based on Jameson’s finite volume method , an Euler equation solver with high precision hybrid grid is

developed to calculate the aerodynamic characteristics of ejection escape system with complex , non2regular and

non2st reamline shape. An N2S equation solver with S2A turbulence model based on Euler equation solver is also

developed in the paper. Several speeding convergence measures make the solution more reliable. The computa2
tion result for ejection seat system at large angle of attack is in good accordance with the wind tunnel test re2
sult . It can help to analyze the aerodynamic characteristics of ejection seat system by Mach number dist ribu2
tion , pressure dist ribution and so on. The numerical simulation can be the reasonable complement of wind tun2
nel test .
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equation

　　自从第一架飞机上天以来 ,飞机失事后对其

乘员的救生问题就一直成为困扰航空界的一大难

题 ,因为飞机在高空中飞行 ,失事就意味着其乘员

的全部死亡 ,历史上很多名人都死于飞机失事。

这种情况在降落伞出现后得到了改善 ,因为人们

可以通过跳伞来离开故障飞机 ,但是很多情况下

空难发生时人们根本没有时间来跳伞 ,这种情况

在对战斗机驾驶员尤其普遍 ,而且随着战斗机速

度的大幅度提高 ,空难留给驾驶员的反应时间也

越来越少 ,降落伞在这种情况下无能为力 ,而弹射

救生系统应运而生 ,成为解决这个问题的关键。

顾名思义 ,飞机弹射救生系统是一种用弹射动力将

飞行员与座椅一起弹射离开失事飞机的救生装置 ,

它的出现较好地解决了飞机在高速飞行时飞行员

无法救生的问题 ,有力地保障了在飞行事故或在空

战中飞行员的生命安全 ,几乎是现代高速战斗机救

生系统的惟一选择。但是 ,长期以来 ,飞机弹射救

生系统性能的改进明显滞后于飞机性能的提高[1 ]。

提高弹射救生系统的空气动力性能一直是设计师

们孜孜以求而又未尽人意的问题。由于飞机弹射

救生系统几何外形的复杂性以及实际工作的特殊

性 ,其空气动力特性是非常复杂的 ,无论实验还是

数值模拟对其进行研究时都面临很大的困难。

目前国内这方面的研究开展得非常少。在美

国 ,1994年以前几乎没有相关的研究 ,主要是硬

件和算法等都不具备模拟弹射救生系统的基本条

件。1994年以后 ,美国的 Habchi 和 Hufford 等

人开展了弹射救生系统数值模拟方面的探索和研

究 ,大部分的研究结果都是 20 世纪 90年代后期

开始发表的[2 ,3 ]。
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在弹射救生系统数值模拟方面 ,主要有以下

难点 :模型的外形太过复杂 ,使得网格的生成非常

困难 ;姿态角度范围太大 (迎角 0°～360°,侧滑角

0°～ - 90°) ,大大超过常规飞行器设计中 CFD处

理的角度范围 ;背风尾流区域几乎达到全流场的

一半 ,对尾流区能否实现比较准确的模拟 ,是该数

值模拟研究成功与否的关键。

上述特点使得弹射救生系统的数值模拟与

常规飞行器流场的数值模拟之间在网格生成、

控制方程、湍流模型、差分格式以及计算结果后

处理等方面都存在诸多差别。本文主要目的就

是要通过采用一系列的方法 ,建立飞机弹射救

生系统数值模拟的手段 ,实现对飞机弹射救生

系统的数值模拟 ,为飞机弹射救生系统的研制

服务。

在连续介质假设下 , Navier2Stokes方程 (简

称 N2S方程)被认为是目前描述流体各种流动

现象最好的数学模型。因此 ,求解全 N2S方程

也是数值模拟流动的最终目标。近几年发展起

来的直接数值模拟 (Direct Numerical Simulation ,

DNS) ,理论上讲可以通过求解全 N2S方程而模

拟所有湍流现象。但由于其本身对网格的密度

要求非常高 ,在目前计算机条件下 ,其计算量大

得令人无法接受 ,求解象飞机弹射救生系统这

样大雷诺数、复杂的工程实际问题更是不切实

际。目前 ,直接数值模拟只能对简单的、小雷诺

数流动问题做一些机理性的研究。雷诺平均 N2
S 方 程 ( Reynolds2Averaged Navier2Stokes ,

RANS)是对全 N2S方程的一种简化 ,用它求解

湍流问题时需要附加半经验的湍流模型。目

前 ,采用雷诺平均 N2S方程来求解复杂工程绕

流问题是最佳选择 ,其计算量比直接数值模拟

要少得多。而精度比 Euler方程高 ,可以满足工

程需要。在此之前 ,人们发展了许多 Euler方程

求解程序。Euler 方程尽管在模拟旋涡、分离等

现象时精度不是很高 ,但是其方法比较成熟 ,求

解稳定且速度快。因此 ,设法将 Euler方程解算

器与 N2S方程解算器结合起来发展混合解算器

对飞机弹射救生系统进行模拟 ,既能快速稳定

收敛又能获得高精度解。

1　数值计算

(1) 几何模型与网格

计算所采用的模型基本上跟某风洞试验所用

的模型是一样的 ,图 1 所示的是通过 CAD 软件

U G建立的三维计算用几何模型 ,共分为 3部分 :

座椅、假人以及出舱稳定装置。

图 1　计算用三维几何模型

Fig1 1　3D geomet ry model for calculation

实际模型中假人与座椅之间有一些小的缝

隙 ,这些小的缝隙对流场总特性影响不大但影响

网格的生成 ,为了减少总网格量并提高网格质量 ,

计算模型对这些小的缝隙略微做了简化 ,使网格

生成更加容易。

对飞机弹射救生系统进行 360°范围迎角计

算 ,为了一次性生成所有计算状态都可用的计算

网格 ,计算域取为球形 ,球心在模型的中心 ,半径

为参考长度的 7倍 (如图 2所示) 。

图 2　外边界网格分布

Fig1 2　Dist ribution of t he out side grids

即近似认为在计算域外边界上扰动可以忽略

不计。采用非结构网格生成技术 ,在上述计算域

中生成非结构化的混合网格。采用的主要方法是

阵面推进法 ,即网格和节点同时生成的非结构网

格生成方法[4 ] ,它是由边界向区域内部进行的 ,没

有边界破坏问题 ,边界附近的网格质量较高。在
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网格的生成过程中兼顾了网格数量、分布规律以

及网格单元扭曲率等因素 ,即网格分布合理、过渡

缓和、单元扭曲率小 ,而且网格数量足以满足计算

精度的要求和计算机能力的约束。针对飞机弹射

救生系统模型生成了四面体、五面体的混合非结

构网格 ,在模型较规则的面上生成四边形网格 ,不

规则区域生成了三角形网格 ,向空间生成的三维

网格是四面体和金字塔形五面体 ,这样生成比较

简单 ,网格质量高。半模网格单元数为 65万。图

2给出了外边界网格分布 ,图 3 给出了模型表面

与对称面以及部分放大位置上的网格分布 ,总的

来说网格质量是比较令人满意的。

图 3　弹射救生系统表面及对称面网络图

Fig1 3　Meshes on model surface and symmet ry plane

(2) 控制方程与数值方法

以三维可压流 RANS 方程组为控制方程。

计算中采用 Spalart2Allmaras (S2A)湍流模型。

积分形式的 N2S方程为

9
9 t∫∫∫ΩQdV +∫∫9ΩF (Q) ·ndS =∫∫9ΩG (Q) ·ndS

式中 :Ω为控制体 ; 9Ω为控制体单元的边界 ; Q为

守恒变量 ; F ( Q)为无黏通量 ; G( Q)为黏性通量。

应用到控制体上可得[5 ]

Ωk
dQk

dt
+∑

m

i = 1
F(Qki ) ·Ski - Dk = 1

Re∑
m

i = 1
G(Qki ) ·Ski

式中 : Ski为表面有向面积 ,求和是对单元的 m 个

表面进行 ; Dk 为附加的耗散项 ;在经典中心格式

中 ,Qki是由面 S k 左右两个网格单元格心处的流

动参数进行线性插值得到的 ,即

Qki = 1
2

(QkL + QkR )

这里下标 L ,R分别代表在面 Sk 左右两个网格单

元上进行的插值[ 6 ]。

最终得到半离散化的方程为

Ωk
d
d t

Q k + R HSk = 0

推进格式采用多步 Runge2Kutta推进格式 ,为提高

解的稳定性附加 2阶和 4阶融合的自适应耗散[3 ]。

N2S方程采用的湍流模型是一方程的 Spal2
art2Allmaras模型[ 7 ]。该模型中 ,湍流黏性系数

可以定义为

μT =ρυ
　　

f v1

其中 :

f v1 =
χ3

χ3
+ C3

v1

, 　χ =
υ　

υ , 　Cv1 = 711

式中 :υ
　

为计算湍流黏性系数的工作变量 ,它满足

下面的传输方程

Dυ
　

D t
= Cb1 [1 - f t2 ] Sυ

　
+

1
σ[

Δ·( (υ+υ
　

) Δυ　
) + Cb2 ( Δυ　

) 2 ] -

[ Cw1 f w -
Cb1

К2
f t2 ][
υ　

d
]2 + f t1ΔU2

式中 : Cw1 , Cv1 , Cb2等为经验常数。与流动控制方

程类似 ,上述传输方程的求解也采用中心有限体

积格式进行离散 ,用点隐式方法进行时间推进。

解方程所需的边界条件如下 :壁面边界上υ
　

= 0 ;

自由流处υ
　

= 0。初始条件可将υ
　

取定为任意一个

很小于的正值 ,如υ
　

= 0101。

对于弹射救生系统绕流计算 ,主要有远场、物

面以及对称边界条件。远场采用无反射边界条

件 ;在物面上 , Euler 方程采用法向无穿透条件 ,

N2S方程采用无滑移边界。为了减少计算量 ,当

流场完全对称时采用对称边界只计算一半 ,对称

面边界上所有物理量沿对称面法向梯度为零且沿

对称面法向速度为零。为了加速收敛 ,采取多种

有效加速收敛措施 ,一是采用当地时间步长 ,二是

残值光顺 ,三是焓阻尼。

(3) 计算过程

由于外形复杂、网格数量比较大、计算速度

慢、参数调节过程周期长等原因 ,采用 N2S方程

模拟像飞机弹射救生系统这样实际工程问题比较

困难。网格质量高 ,算法稳定是很好模拟飞机弹

射救生系统的重要前提 ,但在计算这样的工程问

题时还要采取一些措施。

由于本文采用了非结构网格 ,所以采取了一

些措施以改进边界层流动的模拟 ,准确模拟边
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界层流动的关键在于壁面附近法方向上的网格

要足够密 ,而通常的四面体网格很难做到这一

点。为此 ,在生成模型的表面网格后 ,沿着模型

的面法线方向向空间“拉伸”生成了 4 层尺寸很

小的三棱柱和四面体网格 (座椅背部部分区

域) ,这样就能够保证壁面附近法向网格足够

密 ,同时又能保证网格的质量。计算结果表明 y

+很小 ,说明这样处理是可行的 ,能够比较准确

地模拟附面层流动。

如果用 N2S方程解算器直接求解这个工程

问题 ,由于有很大的气流分离导致很难收敛 ,尽

管把 Courant调得很小也会经常出现发散情况 ,

即使不发散收敛速度也很慢。众所周知 ,如果

初解比较好的情况下 ,非线性方程迭代过程容

易收敛 ,而且其收敛速度快。另外 ,无黏流 Euler

方程计算容易收敛且总计算量很小。在这 2 个

前提下 ,本文将发展的 Euler 方程计算器与 N2S

方程解算器整合成 1 个混合型解算器。其具体

计算过程是这样的 :首先采用远场物理量初始

化流场 ,用 Euler方程计算 ,不考虑黏性 ,计算容

易收敛 ,而且计算量小 ,在现在的计算机条件下

调节周期很短。当残差达到控制的某个精度

时 ,解算器会自动切换到 N2S方程。这时 Euler

方程的无黏物理量直接赋给 N2S方程中对应网

格点的对应物理量 ,无法直接导出的有黏物理

量采用远场值 ,即 Euler方程计算得到的近似收

敛解作为 N2S方程的初解 ,这个初解是比较理

想的。然后 N2S方程开始计算直到收敛 ,最终

得到的收敛解是 N2S计算得到的值。由于采用

的 Euler方程解算器与 N2S方程解算器所采用

的方法一样 ,都是格心式有限体积法 ,而且推进

格式也基本一致 ,加速收敛措施以及所选取的

耗散项也基本一致 ,因此 ,混合解算器编写程序

时比较简单清晰 ,而且从 Euler 方程切换到 N2S

方程时是比较容易的 ,也不会出现算法不稳定

问题。总的来说 ,这种混合解算器在计算复杂

问题时容易收敛且总计算时间短。实践也确实

证明了这一点 ,图 4 为马赫数 M a∞ = 01 6 ,迎角

α= 270°时最大残差收敛历程。

在迭代 2 400步以前是采用 Euler方程解算器

计算的过程 ,2 400步时切换到 N2S方程解算器 ,残

差上跳 ,但是跳动幅度并没有超过 Euler方程计算

时的最大值 ,然后残差又迅速下降 ,而且在大约

4 200步时残差降到 5×1024。如果单独用 N2S方

程解算器对其求解就很难达到这样的效果。

图 4　最大残差收敛历程

Fig1 4　Convergence history of max residual

另外 ,也可以发现如果气流沿 y 轴负向 (即

迎角是 270°,见图 1)流动 ,由于比较平直的座椅

背部与气流平行 ,相对来说容易求解。因此 ,计算

时将 270°作为起始计算迎角 ,即首先计算 270°迎

角工况并得到收敛的解 ,然后将 270°计算得到的

解分别作为 260°和 280°迎角计算时的初始值 ,这

样容易计算 260°和 280°迎角的工况 ,因为 260°和

280°迎角的流场与 270°流场的特性差别不大 ,因

此 270°迎角的解作为 260°和 280°迎角的初解时

是一个不错的初解 ,因而易收敛。对于飞机弹射

救生系统大范围迎角计算时选择 1个合适的起始

计算迎角是很有意义的 ,而且可以大大缩短整个

计算周期。

2　数值模拟结果与分析

采用所发展的混合型流场解算器和上述处

理方法对飞机弹射救生系统进行了大范围迎角

绕流数值模拟计算。图 5～图 7 给出了部分数

值模拟结果的静压分布图和马赫数分布图形 ,

从图中可以看出 ,对于人椅系统这种非流线型

外形 ,其流场的典型特点是存在大范围的尾迹

流区 ,这与理论分析和常识是符合的。对称面

上流场中的气流膨胀并不剧烈 ,在所有迎角下 ,

气流膨胀都没有超过马赫数 01 8 ,对称面流场中

不存在可以造成局部压力和温度急剧增加的激

波结构 ,这对飞行员的身体承受是很有利的 (下

面的结果显示 ,横向流动还是有可能膨胀至超

声速) 。但是 ,当来流马赫数超过为 01 9 时 ,在

座椅顶端产生了局部低超声速区 ;而来流马赫

数到 11 2时 ,在座椅顶端产生了局部超声速区 ,

且在人椅系统正对来流方向形成脱体激波 ;在

来流马赫数为 01 6 时 ,尽管在对称面上流场中

气流膨胀未超过马赫数 01 8 ,但在人体两侧气流

已膨胀至低超声速 ;当来流马赫数增至 01 9 和

187



© 1994-2010 China Academic Journal Electronic Publishing House. All rights reserved.    http://www.cnki.net

　　　　　　 航　空　学　报 第 27卷

11 2时 ,人体两侧以及两小腿外侧气流已膨胀至

超声速。这对飞行员是非常不利的 ,在应急弹

射救生时 ,必须对飞行员的两臂、两小腿采取保

护措施 ,否则 ,飞行员的肢体将受到强烈的高速

气流吹袭而受伤。

图 5　模型表面静压等值线图

Fig1 5　Contours of pressure on model surface

图 6　纵向对称面在迎角 20°和 120°的静压等值线图

Fig16　Contours of pressure atα= 20°,120°in symmet ry plane

　　在 0°≤α≤80°范围 ,随着迎角增大 ,背风面与

迎风面的压力差明显增强 ,即在此迎角范围内 ,出

舱稳定装置贡献的是正升力 ,而在其余迎角下背

风面与迎风面基本上不存在压力差 ,即出舱稳定

装置失去作用。

图 7　模型纵向对称面在不同迎角下的马赫数等值线图

Fig1 7　Contours of Mach number in symmet ry plane

at different angle of attack

为了验证计算结果的可靠性 ,将计算 CA、CN

以及 Cm 与实验值进行了对比。图 8给出了计算

状态 M a∞ = 016 ,β= 0°,α= 0°～360°时的一组数

据对比曲线。

图 8　计算与实验结果对比

Fig1 8　Comparison calculation result s wit h

experiment result s

总的来说 ,计算与实验吻合较好 ,尤其是 CA

和 C N 计算与实验不管是变化趋势还是具体数值

都吻合较好 ,而力矩系数 Cm 计算与实验相对差

距略大一些 ,原因是计算模型略有简化 (假人与座
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椅之间的小缝隙被简化掉了) ,而力矩系数对几何

模型的准确性更加敏感。因此 ,要对力矩系数计

算得很好首先要求模型非常准确 ,其次是表面网

格较密并且贴体以便准确模拟几何模型 ,而且网

格向空间生长时变化要较缓。这些改进将在后续

工作中开展 ,以获得更加准确的结果。另外 ,通过

计算也可对假人任意位置所受的压力进行积分来

观察假人身体某个部位所受的力是否超出了飞行

员所能承受的情况 ,以便作进一步的改型优化设

计。而且计算得到流场中所有位置的所有物理量

结果可以保存 ,在任何需要的时候可以从中提取

所需要的数据 ,以便作进一步分析。而这些工作

是实验方法所不能很好完成的 ,这也可以说明计

算与实验是相互补充的研究手段 ,两者紧密结合

可以对问题研究得更加深入。

3　结　论

(1)实际模拟计算表明 ,文中所发展的解算器

以及所采取的各种措施是可行的 ,有效地模拟了

全姿态角范围内的弹射救生系统绕流场 ,获得了

可靠的计算结果。

(2)基于初解的意义而发展的 2 种处理方法

对计算飞机弹射救生系统这样复杂的绕流计算是

非常有效的 ,可将这种处理方式应用到类似流场

的数值模拟中。
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