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摘 要:针对栅格舵 (翼)技术的主要缺点———跨声速壅塞和阻力高的问题。以简化栅格为研

究对象,采用数值分析方法开展了P型和V型局部后掠对气动特性的影响研究,并开展了不同

后掠角对气动特性的影响研究。研究发现,局部后掠方式能够弱化或消除亚声速背风区的分离

问题,减小跨声速区激波与边界层干扰,解决栅格舵固有的跨声速壅塞和阻力大的问题。局部

后掠对栅格减阻有显著效果,尤其是高超声速段,同时能够增加单位浸润面积的法向力,从而

提高栅格舵的操纵效率。
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Abstract:Toovercomethemainflawofgridfintechnology,i.e,transonicchockedflowandhigh
drag,thelocallysweptgridfinsareexploredinthispaper.Takingthesimpliedgeometryofgrid
finastheresearchobject,aerodynamiccharacteristicsofpeaktypeandvalleytypelocallyswept
gridfinsarestudied,andeffectsofdifferentsweptanglesarecompared.Theresultshowsthatlo-
callysweptmannercanweakenandevenremovetheseparatedbackflowatsubsonic,reduceshock
wave/boundarylayerintercationattransonictosolvetransonicchockedflowandhighdragprob-
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perunitwettedareatoimprovetheaerodynamiccontrolefficiency.
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0 引言

栅格舵 (翼)1 技术起源于航空早期采用的多翼

面升力系统。20世纪40年代末,苏联开展亚声速

条件下工作的可折叠栅格舵的空气动力学研究,为

栅格舵奠定了基础[1]。栅格舵在许多方面表现出优

于传统单面翼的特征,例如更高的抗失速性能,在

体积比较小的情况下得到较大的栅格舵总面积,便

于折叠安装等,其铰链力矩通常也较小,因而舵面

驱动机构的功率可以很小;最大刚度面与最大气动

载荷作用面相重合。这些优点使得栅格舵技术逐步

应用于多个型号任务。除了联盟号飞船以外,在苏

联的空空导弹 (例如R-77)、洲际弹道导弹 (例如

SS-20)获得应用。20世纪80年后,栅格舵技术引

起西方国家的重视[2],应用在多个型号上。在20世

纪90年代,CZ-2F逃逸飞行器在我国工程项目上首

次应用栅格翼技术[3],如图1所示。

图1 CZ-2F逃逸飞行器应用栅格翼作为稳定翼面

Fig.1 Thegridfinswereadoptedasstabilization

deviceforabortvehicleofCZ-2F

但是栅格舵有两个显著缺点———跨声速壅塞

和阻力高,成为工程应用的重要障碍。再入回收

应用情况下,阻力高不是一个突出问题,但是跨

声速壅塞导致舵面效率急剧下降,对飞行控制有

着较大危害。因此,跨声速壅塞是再入工况使用

下需要解决的关键性问题[4-6]。这两个问题既有联

系也有区别,不过目前的研究工作重点较多在于

减阻问题,对于跨声速壅塞问题研究不多。
经过多年的研究,栅格舵后 (前)掠设计成

为克服固有缺陷的主要解决方案。目前发展出3种

类型的后掠方式:一 体 后 掠、分 体 后 掠 和 局 部

后掠。

1993年,Washington等[7-8]首次提出了栅格

舵后掠的思想,具体是舵面整体后 (前)掠型,
如图2所示。研究显示整体后掠使阻力有较大增

加,但是会削弱法向力,适合于阻力减速的固定

翼应用场合。典型代表是美国 NASA的猎户座逃

逸飞行器 (图3)[9]。

图2 栅格舵整体后掠技术示意图

Fig.2 Thessketchofwholesweepbackward

technologyforgridfin

图3 猎户座逃逸飞行器采用整体后掠栅格翼设计

Fig.3 Thewholesweepbackwardgridfinstabilization

oftheOrionlaunchabortvehicle

分体后掠的思想是将栅格舵从转轴中线分成

两部分,各自以转轴为轴线向后转动一个角度,
从而与来流形成后掠角,外形如图4所示。但是研

究表明,分体后掠效果不及格栅前缘半径锐化对

跨声速阻力的影响[10-11]。
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1在不同文献中,称为栅格舵或栅格翼,一般而言,固定不动控制面

称为翼,可转动控制面称为舵;栅格舵 (翼)可应用于上述两种情

况。后续为行文方便,在泛指情况下,统称为栅格舵,在明确的应

用场合,分别称为栅格舵或栅格翼。
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(a)平直型       (b)分体后掠型

图4 分体后掠栅格舵比较

Fig.4 Thepartialsweepbackgridfin

  德国宇航中心的Guyot等[12]受战斗机三角翼

重叠方式形成簇,在每个局部的顶端都会形成一

个局部后掠的启发 (图5),在2007年提出了栅格

舵的局部后掠形式 (LocallySweptback),如图5
(b)所示。

(a)典型战斗机外形    (b)三角翼叠放产生  
采用的三角翼       局部后掠外形 

图5 战斗机三角翼叠放簇形式

Fig.5 Typicaljetfighterconfigurationemployingdeltawings

局部后掠的形式比较复杂,分为P 型和V 型,
如图6所示。P 型后掠是最前端顶点出现在栅格

舵格栅的交点处,从交点处后掠 (图6 (a))。V
型后掠正好相反,最前端顶点在格栅的中点处,P
型后掠的结构强度和刚度优于V 型后掠。

根据目前国内外的研究工作,可以得到如下

结论:一体后掠适合于增大阻力和增加稳定的固

定翼应用场合,分体后掠目前还看不出优势,局

部后掠方式适合于巡航飞行或是再入控制工况。
局部后掠的典型代表是SpaceX公司最新的Faclon
火箭一子级回收项目方案 (P型)[13],如图7所

示。本文研究重点放在局部后掠方式。

Guyot等[12]通过试验研究了55°后掠外形 Ma
=4~6范围特性,结果显示波阻下降了30%~

(a)P 型后掠         (b)V 型后掠

图6 局部后掠方式比较

Fig.6 Definitionofthememberintersection-typesfor

locallysweptgridfin

图7 局部后掠型栅格舵的代表———Falcon火箭子级

再入控制舵面

Fig.7 Typicalsweptgridfin—gridfinofFalconrocket

40%,升阻比提高了25%~35%。升阻比上 V型

略优于P型。Wang等[10]选取单个格子为研究对

象,开展了后掠角为30°的局部后掠在跨声速特性

的阻力特性比较。结果显示阻力下降并不显著,
在超声速后仅能下降10%,亚声速和跨声速段不

足5%。邓帆等[14]研究了后掠角为55°的栅格舵在

Ma=1.5~4.5超声速段的减阻效果,最大能够获

得47%的减阻效果。在Ma=2.5附近能够获得最

大的升力提升,超过 Ma=2.5后,后掠效应的增

升能力下降。
目前公开文献对局部后掠技术的研究还不充

分,且研究重点放在减阻上,对跨声速壅塞问题

的关注较少,对后掠角度变化等关键设计参数的

影响还缺乏研究。本文以局部后掠型栅格舵为对

象,采用数值仿真分析方法开展局部后掠形式的

减阻特性和法向力气动特性的研究工作,并研究

后掠角度变化对气动特性的影响。

1 计算方法和工况

1.1 数值分析方法

采用可压缩流黏性Navier-Stokes气体动力学

方程组作为流动控制方程

∂
∂t∫Ω

QdV+∫∂Ω
F·̂ndS=∫∂Ω

G·̂ndS

本文采用了八叉树结构的笛卡儿网格整体求

61
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



第2期 局部后掠型栅格舵的气动特性研究

解,网格生成快速,质量高,加密容易。采用Roe
的Riemann近似解算器计算无黏通量,为了外插

得到的交接面上的值不超出邻近单元的值,以保

证格式的非线性稳定性,采用Barth限制器。黏性

通量的计算需要使用交接面处的值和梯度。交接

面上的值使用左右单元中心处值的算术平均。梯

度的计算使用 Holmes和Connell的方法,时间推

进采用LU-SGS方法,该方法最早由Jameson和

Yoon提出并已经推广到非结构网格的计算。湍流

模型采用 MenterSST两方程剪切应力输运模式。

1.2 数值方法的验证

选取一带栅格舵一子级的试验外形作为典型

算例,对本项目采用的数值模拟方法进行校核,
其外形与计算网格参见文献 [15]。计算的来流条

件Ma=0.7~4.0,并对全部攻角进行了对比。图

8为攻角10°数值计算结果与试验数据的比较。轴

向力系数的偏差最大约9%,除跨声速点外,法向

力系数偏差均低于9%,两者趋势完全一致,证明

本文采用的方法结果可信。

图8 计算结果与试验数据比较

Fig.8 Thenumericalresultcomparedwithexperimentdata

1.3 计算工况

分析对象的计算状态如表1所示。状态覆盖亚

声速、跨声速和超声速状态。计算结果的参考面

积为1m2,参考长度为0.2m,参考点为坐标原

点位置。

表1 计算状态

Tab.1 Theconditionofcomputationcase

马赫数 攻角/(°)

0.7,0.95,1.2,25,10,15

2 局部后掠栅格舵气动特性研究

2.1 不同后掠外形对气动特性的影响分析

2.1.1 外形介绍

为了分析方便,将栅格舵简化为4个栅格单元

作为分析对象,如图9所示。栅格边与来流保持

45°关系,保持栅格舵惯用的X型。基本外形命名

为SG-0。

图9 经典平直栅格外形 (SG-0)

Fig.9 Thetypicalflatgridfinconfiguration (SG-0)

图10为P型后掠栅格舵外形,前缘顶点出现在

栅格交点上,后掠角为45°。弦长增加到0.231m,
浸润面积保持与基准外形相同,命名为SG-1。

图10 P型后掠的栅格外形 (SG-1)

Fig.10 ThePeaktypegridfinconfiguration(SG-1)
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图11为V型后掠栅格舵外形,顶点出现在栅

格前缘的中心点处,尾端为栅格的交点处,后掠

角同为45°。为保证与基准栅格外形有相同的升力

面积,弦长增加到0.231m。

图11 V型后掠的栅格外形 (SG-2)

Fig.11 TheValleytypegridfinconfiguration(SG-2)

2.1.2 气动特性分析

图12和图13提供了上述3种方案的轴向力系

数和法向力系数比较。从图中可以看到,两种后

掠方案均能改善栅格的轴向力和法向力特性。相

比于无后掠的基准外形 (SG-0),轴向力系数在亚

跨声速段降低10%~20%,在超声速段降幅超过

30%。超声速段的后掠减阻效果优于亚跨声速段。

P型和V型后掠方案的轴向力减小幅度基本相当。

(a)Ma=0.7

(b)Ma=0.95

(c)Ma=1.2

(d)Ma=2

图12 不同后掠方案栅格轴向力系数比较

Fig.12 Theaxisforcecoefficientcomparisionofthe

differentgridfinconfigurations

(a)Ma=0.7

(b)Ma=0.95
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(c)Ma=1.2

(d)Ma=2

图13 不同后掠方案栅格法向力系数比较

Fig.13 Thenormalforcecoefficientcomparision

ofthedifferentgridfinconfigurations

亚跨声速段法向力系数最大增幅不到10%,
而超声速段法向力系数增加可达到20%,攻角越

大法向力的增加越明显。法向力是舵面操纵能力

的来源,法向力的增加,意味着后掠可以提高栅

格舵的操纵能力。另外一个是法向力随攻角的斜

率,代表了舵面操纵效率,从图13中可以看到,

V型后掠的梯度高于P型后掠,说明 V型后掠操

纵效率会高些。

2.2 后掠角对气动性能的影响分析

2.2.1 外形介绍

以V型后掠方案SG-2为对象,开展不同后掠

角度对栅格气动力性能的影响研究。在已有0°和

45°结果基础上,增加了后掠角30°和60°的两个外

形,各自弦长进行了相应调整,升力面浸润面积

保持不变。

2.2.2 气动特性分析

图14为后掠角度变化对轴向力系数的影响。
计算结果表明,随着后掠角的增大,轴向力系数

单调下降。后掠角为30°时候,亚声速和跨声速区

(a)Ma=0.7

(b)Ma=0.95

(c)Ma=1.2

(d)Ma=2

图14 后掠角对轴向力系数的影响比较

Fig.14 Thesweepbackwardangleeffectonaxis

forcecoefficient
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域轴向力降幅相对较小,超声速有显著下降。后

掠角增大到45°之后,随着后掠角的增加,轴向力

有显著下降趋势,攻角的影响不明显。
另外一个特点,后掠角效应在亚声速和超声

速段优于跨声速段。以后掠角60°为例,在跨声速

段的 Ma=0.95,轴 向 力 只 下 降 了22%;而 在

Ma=0.7,下降了30%;在超声速段的Ma=2.0,
轴向力下降超过一半,达到51%,作用效果显著。

图15为后掠角度变化对法向力系数的影响。
后掠效应对法向力系数的影响没有对轴向力系数

显著,但除 Ma=1.2工况难以分辨影响外,其他

工况均有体现。较为明显的规律是,后掠角的影

响与攻角大小相关,攻角越大,后掠角的影响越

显著;后掠角超过45°以后,法向力不再随后掠角

的增大而增大。以攻角15°为例,Ma=2.0时,最

大法向力出现在后掠角45°,较0°后掠工况法向力

提高了14%,不过后掠60°法向力与后掠45°相差

非常小。跨声速Ma=0.95工况下,最大法向力出

现在后掠角45°,较0°后掠工况法向力提高了9%。
上述分析表明,栅格舵采用后掠后,确实能够提

升栅格产生的法向力,这意味着在相同浸润面积

条件下,能够产生更高效的操纵能力。

(a)Ma=0.7

(b)Ma=0.95

(c)Ma=1.2

(d)Ma=2

图15 后掠角对法向力系数的影响比较

Fig.15 Thesweepbackwardangleofeffecton

normalforcecoefficient

流场流线和压力分布可以帮助理解后掠对栅

格舵内部流动的影响。在此选取了攻角为10°状态

的Z=0的纵向对称面作为分析的剖面。Ma=0.7
的压力分布如图16所示。首先注意到0°后掠角时,
栅格舵背风区域发生了比较严重的分离问题。原

因在于考虑高超声速防热要求,栅格舵端头半径

较大,亚声速下攻角增大容易诱导流动分离。分

离涡出现后,流动有效截面积减小,在最窄区域

诱发局部激波,造成无后掠栅格阻力较大。
采用后掠后可以显著减小分离泡。当后掠角

进一步增大,背风壁面流动分离消失,流动为附

体。这表明后掠在亚声速范围可以有效抑制分离

现象的发生,减弱分离激波,壅塞现象大幅缓解。
图17提供了 Ma=1.2的流场压力分布和流

线,该马赫数位于第二临界马赫数附近,脱体激

波逐步从栅格出口推动到入口,此时栅格仍然处

于壅塞状态。从图17 (a)中0°后掠角的流场可以

看到,栅格每个格片前缘脱体激波相互干扰,出
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现严重的溢流情况,升阻特性较差。随着后掠角

的增加,前缘脱体激波相互干扰的强度和范围减

小,而栅格内的压力值更大、马赫数更小,流动

壅塞也得到缓解。

(a)后掠角0°

(b)后掠角30°

(c)后掠角45°

图16 压力分布和流线 (Ma=0.7)

Fig.16 Thepressuredistributionand

streamline(Ma=0.7)

(a)后掠角0°

(b)后掠角30°

(c)后掠角45°

图17 压力分布和流线 (Ma=1.2)

Fig.17 Thepressuredistributionandstreamline(Ma=1.2)
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  为了更加深入地探索后掠特性在马赫数之间

的差异性,图18提供了轴向力系数和法向力系数

不同攻角下沿马赫数变化的比较,图18 (a) (b)
(c)为轴向力系数,图18 (d)(e)(f)为法向力

系数。从图中比较可以看出,后掠角度对轴向力

系数的影响在各个马赫数下比较均匀,且后掠角

越大,轴向力下降越多。除了 Ma=2以外,后掠

角能够导致法向力系数增加,在跨声速和超声速

段更为显著,极大值出现在后掠45°处。

(a)α=5°

(b)α=5°

(c)α=10°

(d)α=10°

(e)α=15°

(f)α=15°

图18 不同后掠角栅格气动力性能比较 (随马赫数变化曲线)

Fig.18 Thecomparsiononaerodynamiccharacteristicof

differentsweepbackwardangles,withvariousMachnumber

3 结论

针对栅格舵技术的重要缺点———跨声速壅塞

和阻力高的问题,以简化栅格为研究对象,通过

数值仿真,开展了P型和V型局部后掠对气动特

性的影响研究,并开展了不同后掠角对气动特性

的影响研究。获得如下结论:

22
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



第2期 局部后掠型栅格舵的气动特性研究

1)局部后掠技术能够较大幅度减少栅格轴向

力系数,并增加法向力系数,提升舵面的配平和

操纵能力。因此在相同条件下,采用后掠技术后,
能够减小栅格舵的结构质量。通过流场分析能够

发现,局部后掠弱化了亚声速背风区的分离问题,
减小跨声速区激波与边界层干扰问题,从而改善

了跨声速壅塞和阻力大的问题。

2)后掠角度对栅格舵的气动特性有明显的影

响,是重要的设计参数,后掠角的增加能够更加

有效抑制背风分离问题,减弱跨声速区激波边界

层干扰问题,后掠角度越大,减阻效果越好,增

大后掠角能够一定提升法向力,极大值一般出现

在45°后掠。
后续计划开展大攻角条件下,后掠角对法向

力特性的影响,研究栅格尺寸对后掠效应的关系,
为工程设计优选后掠角设计提供理论基础。
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