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高超声速滑翔飞行器气动性能的数值模拟研究
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摘　要：由于具有高的升阻比，乘波构型被认为是高超声速滑翔飞行器的重点参考外形。考虑到高超声
速条件下严重的气动加热问题，乘波构型的尖锐前缘需要进行钝化处理，其表面流动特征及气动性能也随之

发生变化。基于参考弹道，本文分析了高超声速滑翔飞行器沿飞行轨迹的表面流场特征，并对其在典型飞行

工况下的气动性能开展了数值模拟研究。结果表明：对于采用乘波布局设计的高超声速滑翔飞行器，其驻点

流动存在三维效应，不能简单视为球头或圆柱绕流；钝化可以缓和严峻的受热形势，同时对其气动力性能造

成影响：在２ｃｍ钝化半径条件下，其升阻比下降１２．３４％；高超声速滑翔飞行器的表面受热存在明显的分区特
征，不同区域可采用不同的防热处理方法。
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　　高超声速滑翔飞行器具有飞行速度快、突防
能力强等特点，已经成为航空航天领域的研究热

点。其表面流动特征及气动性能的准确预测是指

导飞行器总体设计的基础，也是决定高超声速滑

翔飞行器能否走向工程应用的关键［１－２］。

由于具有高的升阻比，乘波构型被认为是高

超声速滑翔飞行器可采用的重要参考外形之一。

为了获得良好的气动力性能，乘波构型的前缘通

常被设计得十分尖锐。考虑到防热需求，需要对

其前缘进行钝化处理，飞行器的表面流场特征和

气动性能随之发生变化。考虑高超声速滑翔弹道

特点，其飞行过程涉及的稀薄气体效应、边界层转

捩等现象需要引起关注。

在高超声速流动特征分析方面，文献［３－４］
对稀薄气体流动分区的准则进行了讨论；文献

［５－７］对滑移流区和自由分子流区气动性能的
工程估算方法和ＤＳＭＣ数值模拟方法等进行了深
入探讨；文献［８－１２］对平板、后掠圆柱及尖锥等
构型在高超声速流场中的转捩现象开展了风洞实

验和飞行试验研究，并对高超声速流场的转捩准

则进行了不断修正。在气动性能分析方面，文献

［１３－１７］采用工程估算、数值模拟等研究方法，
证实了乘波构型在高超声速条件下的高升阻比特

点。为缓和尖前缘乘波构型的严峻气动加热形

势，文献［１８］提出了人工钝化前缘的新概念，并
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采用数值模拟方法证实了其防热的有效性。

１　基本布局设计

参考文献［１９］的方法，设计得到具有尖锐前
缘的乘波构型，其设计马赫数为１０，圆锥半锥角为
１２°，设计长度为３．５ｍ，扩张角为４５°。基于防热考
虑，采用 ＤｅｔｒａＫｅｍｐＲｉｄｄｅｌｌ公式［２０］计算得到其

驻点钝化尺度约为２ｃｍ。以２ｃｍ半径对尖前缘乘
波构型进行钝化修形，得到图１所示高超声速滑翔
飞行器的基本布局，其总长度约为３．３２ｍ。

图１　高超声速滑翔飞行器基本布局
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｅｖｅｈｉｃｌｅ

２　沿滑翔弹道的流场特征分析

由于具有良好的气动性能，采用乘波构型作

为基本布局的高超声速滑翔飞行器的弹道与传统

高超声速飞行器有很大差异。图２给出了高超声
速滑翔飞行器的一条参考弹道。基于参考弹道和

图１所示的基本布局，本文首先对高超声速滑翔
飞行器的典型流动特征开展初步研究。

图２　飞行高度和速度随时间的变化曲线
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｈｅｉｇｈｔａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｉｅｄｗｉｔｈｔｉｍｅ

２．１　稀薄气体效应

由图２可知，高超声速滑翔飞行器的典型弹
道包括从地面到１６５ｋｍ之间的所有区域。对于
高空部分，空气极为稀薄，连续流假设不再适用，

飞行器的气动性能表现出新的特点。为确定各高

度下流动的控制机理及飞行器物面的边界条件，

需要首先对其稀薄气体效应开展分析。判定采用

的相似参数为克努森数［３］：

Ｋｎ＝１．２６×槡γ×
Ｍ∞
Ｒｅ∞

×Ｌ
δ

（１）

式中，γ为比热比；Ｍ∞、Ｒｅ∞为来流马赫数和
来流雷诺数；Ｌ为飞行器特征尺寸；δ为边界层厚
度。如果克努森数大于 ０．０１，稀薄气体效应需要
被考虑。

如图３所示，当高度超过６８ｋｍ时，克努森数
总大于０．０１，连续流假设不再适用，稀薄气体效
应需要被考虑。同时注意到，当高度超过 ６８ｋｍ
时，大气密度已经小于１．１×１０－４ｋｇ／ｍ３，飞行器
在该区域所受的气动加热比连续流区缓和。

图３　克努森数沿参考弹道的变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｋｎｎｕｍｂｅｒｖａｒｉｅｄａｌｏｎｇｔｈｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

２．２　边界层转捩分析

结合高超声速滑翔飞行器布局和弹道的特

点，本文选择的转捩判据如下［８－１２］：

当Ｍａｅ＜６时，采用：
ｌｇＲｅｔｒ＝６．４２１ｅｘｐ１．２０９×１０

－４Ｍａ２．６４１( )ｅ （２）
当Ｍａｅ≥６时，采用：

Ｒｅｔｒ＝６４００×（Ｍａｅ）
３．６６ （３）

式中，Ｒｅｔｒ为转捩雷诺数，Ｍａｅ为边界层外缘
马赫数。当飞行器当地雷诺数超过转捩雷诺数

时，认为边界层内的流动发生转捩。

分析表明：在高超声速飞行时，上表面的当地

雷诺数总小于转捩雷诺数；除弹道每个跳跃周期

的波谷附近外，在大部分高超声速飞行时段，下表

面的当地雷诺数也小于其转捩雷诺数。因此，在

高超声速滑翔飞行器总体设计阶段，首先假定其

表面流动状态为层流。

３　数值模拟方法

选择控制方程为三维 Ｎ－Ｓ方程的守恒形
式。在求解过程中，对流项采用 ＡＵＳＭ格式进行

·３２·
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离散［２０－２２］，粘性项采用中心差分格式进行离散，

时间离散采用 ＬＵＳＧＳ隐式迭代方法。壁面条件
包括无滑移、法向压力梯度为０等条件；入口采用
压力远场条件；出口参数采用外推方法得到。在

网格划分时，参考文献［２３］中的研究结论。本文
以高超声速圆柱绕流问题为算例，结合文献［２２］
提供的实验数据，对上述算法的有效性进行验证，

其计算条件如表１所示：
表１　验证算例的计算条件

Ｔａｂ．１　Ｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｖｅｒｉｆｉｅｄｃａｓｅ

Ｒ（ｍ） Ｔｗ（Ｋ） Ｐ∞（Ｐａ） Ｔ∞（Ｋ） Ｍａ∞

０．０３８ ２９４．４ ８２．９５ ５２ １６．３４

　　算例的计算网格如图４所示，网格数量为８０
×８１。数值模拟得到的表面压力分布如图４的右
图所示。图中，Ｓ为物面各点距离驻点的弧长，Ｒ
为圆柱半径。图５为数值模拟方法得到的压力沿
驻点线的分布；图６为表面热流密度数值仿真结
果与实验值的对比。

图４　验证算例的计算网格及表面压力分布
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎ

ｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｆｏｒｔｈｅｖｅｒｉｆｉｅｄｃａｓｅ

图５　算例表面压力沿驻点线分布的仿真结果
Ｆｉｇ．５Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｓｔａｇｎａｔｉｏｎｌｉｎｅ
ｆｏｒｔｈｅｖｅｒｉｆｉｅｄｃａｓｅｂａｓｅｄｏｎｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄ

由图５和图６可知，仿真得到的驻点压力与
来流压力的比值为３４３．２６５，基于理论计算得到
的值为３４４．２３３，两者仅相差０．２８％；根据 Ｂｉｌｌｉｇ
公式［２４］得到的激波脱体距离为０．３９２８Ｒ，仿真结
果与该值基本吻合。实验测得的驻点热流密度约

为６．０×１０５Ｗ／ｍ２，仿真得到的结果为５．９４×１０５

Ｗ／ｍ２，且两方法所得的柱面热流分布趋势基本吻
合。考虑到在高超声速圆柱算例气动性能仿真中

具有的较高精度，本文采用该算法对高超声速滑

翔飞行器流场进行数值模拟分析。

图６　算例热流密度分布仿真与实验结果的对比
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

ｆｏｒｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｖｅｒｉｆｉｅｄｃａｓｅ

４　结果与讨论

４．１　计算条件

仿真的来流条件为：飞行高度４０ｋｍ，马赫数１０，
攻角２°。首先针对钝前缘高超声速滑翔飞行器数
值仿真问题开展网格收敛性分析。采用逐渐加密

的三套网格，得到的压力和热流密度系数沿高超声

速滑翔飞行器前缘中心线的分布如图７、图８所示。

图７　ＨＧＶ表面压力沿前缘线的分布
Ｆｉｇ．７　ＰｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｆＨＧＶ
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图８　ＨＧＶ热流密度系数沿前缘线的分布
Ｆｉｇ．８　ＨｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｆＨＧＶ

在三套网格下，数值仿真得到的飞行器前缘

压力分布基本吻合；热流密度则随网格加密略有

增加。当网格加密到一定程度时，飞行器前缘热

流密度的分布趋于收敛。根据以上分析，得到高

超声速滑翔飞行器数值仿真的计算网格如图 ９
所示。

图９　ＨＧＶ的计算网格
Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｏｆＨＧＶ

４．２　气动力性能

表２给出了高超声速滑翔飞行器气动力系数
的详细数据。基于钝前缘乘波构型设计的高超声

速滑翔飞行器的升力几乎全部来自下表面，其受

到的阻力包括压差阻力和粘性阻力两个部分。压

差阻力占到阻力总和的８９７８％，前缘和下表面
分别贡献了其中的１３５９％、７６２２％。粘性阻力
占到阻力总和的１０２２％，前缘、上表面和下表面
分别贡献了其中的１９９％、２３８％和５８５％。采
用相同算法得到修形前尖前缘构型的气动力系数

如表３所示。对比可知，钝化前缘对气动力性能
的影响主要表现为压差阻力的增大。同时，由于

前缘处出现的气体泄露，上下表面压力差对升力

系数的贡献也有所下降，由 ００４６８６９减至
００４３３２３。钝化修形使得飞行器的升阻比下降了
１２３４％，从修形前的３３６８０降为２９５２４。

表２　钝前缘构型的气动力系数（Ｓ＝８２４４１ｍ２）
Ｔａｂ．２　Ｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｂｌｕｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

升力系数 压差阻力系数 粘性阻力系数

前　缘 ００００８８０ ０００２０３５ ００００２９８

上表面 －０００７７９２ －００００００４ ００００３５６

下表面 ００５１１１５ ００１１４１１ ００００８７６

共　计 ００４４２０３ ００１３４４２ ０００１５３０

表３　尖前缘构型的气动力系数（Ｓ＝８６７８９ｍ２）
Ｔａｂ．３　Ｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｓｈａｒｐｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

升力系数 压差阻力系数 粘性阻力系数

前　缘 ０ ０ ０

上表面 －０００７４９６ －００００００３ ００００４７９

下表面 ００５４３６５ ００１２１０２ ０００１３３８

共　计 ００４６８６９ ００１２０９９ ０００１８１７

　　图１０给出了高超声速滑翔飞行器鼻区的压

图１０　鼻区附近的压力分布图
Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎｅａｒｔｈｅｎｏｓｅｒｅｇｉｏｎ

力分布云图。在高超声速滑翔飞行器头部区域出

现一道强烈的弓形激波，激波后方物面的压力陡

增；同时，上下表面之间的流动相互连通，高压气

体在前缘处由下表面向上表面泄漏。这些现象的

存在，使得高超声速滑翔飞行器受到的波阻增大，

升力减小，整体的气动力性能将会下降。

图１１给出了高超声速滑翔飞行器驻点线上
的压力分布。ＣＦＤ计算得到的飞行器驻点压力
为来 流 压 力 的 １２８３３倍，与 理 论 分 析 值
（１２９２２）非常接近。根据 Ｂｉｌｌｉｇ公式，在相同来
流下，球 头 －锥 构 型 的 激 波 脱 体 距 离 为
０１４７７１Ｒ，圆柱头 －楔构型的激波脱体距离为
０４０４４５Ｒ。高超声速滑翔飞行器头部激波脱体
距离的ＣＦＤ结果处于两者之间。分析认为：采用
乘波构型作为基本布局的高超声速滑翔飞行器，

其驻点区域的流动存在三维效应，不能视为相同

·５２·
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钝化尺寸的球头或圆柱绕流，该区域的流动特征

和影响机理有待更深入的研究。

图１１　高超声速滑翔飞行器驻点线上的压力分布
Ｆｉｇ．１１　ＰｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｓｔａｇｎａｔｉｏｎｌｉｎｅｏｆＨＧＶ

虽然钝化修形使高超声速滑翔飞行器沿前缘

各处均出现泄露，但其下表面压力仍远远高于上

表面（图１２）。因此，两者间的较大压差使得高超
声速滑翔飞行器仍具有较好的升力性能。

图１２　高超声速滑翔飞行器底部剖面压力分布
Ｆｉｇ．１２　ＰｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｔｈｅｂｏｔｔｏｍｏｆＨＧＶ

４．３　气动热性能

图１３、图１４分别给出了高超声速滑翔飞行
器表面热流和辐射平衡温度的分布情况。高超声

速滑翔飞行器表面气动加热存在明显的分区特

征：从热流密度看，表面及绝大部分前缘的热流密

度则在３０×１０５Ｗ／ｍ２以下，高热流值仅出现在
驻点附近的鼻区。从辐射平衡温度看，绝大部分

前缘的温度在 １５００Ｋ左右，下表面的温度在
１０５０Ｋ左右，上表面的温度则在 ６００Ｋ～７５０Ｋ之
间，高温区同样集中在驻点附近的鼻区区域。

针对受热形势严峻的鼻区，图１５、图１６分别
给出了其热流密度和温度分布的放大图。鼻区受

图１３　高超声速滑翔飞行器表面热流分布
Ｆｉｇ．１３　ＨｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆＨＧＶ

图１４　高超声速滑翔飞行器表面辐射平衡温度分布
Ｆｉｇ．１４　ＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆＨＧＶ

热呈现出以下特点：高热流区和高温区都出现在

靠近驻点的前缘上，其对上下表面受热的影响很

小；高超声速滑翔飞行器鼻区的严峻加热形势在

前缘的很小范围内迅速衰减到很低水平。高超声

速滑翔飞行器驻点处的热流密度约为１０×１０６

Ｗ／ｍ２，温度在 ２１５０Ｋ左右。在到驻点的距离为
飞行器总长 ２０％的前缘位置，其热流密度约为
２０×１０５Ｗ／ｍ２左右，温度为１５００Ｋ左右，受热形
势已经远弱于驻点。

图１５　高超声速滑翔飞行器鼻区的热流密度分布
Ｆｉｇ．１５　ＨｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｔｈｅｎｏｓｅｒｅｇｉｏｎｏｆＨＧＶ

图１６　高超声速滑翔飞行器鼻区的温度分布
Ｆｉｇ．１６　ＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｔｈｅｎｏｓｅｒｅｇｉｏｎｏｆＨＧＶ

·６２·
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５　结　论

（１）开展高超声速滑翔飞行器气动性能分析
时，当飞行弹道超过一定高度后，连续流假设不再

成立，稀薄气体效应需要被考虑；从防热角度看，

这些区域的大气通常非常稀薄，气动加热形势不

如连续流区严峻。此外，在高超声速滑翔飞行器

总体设计阶段，其表面流动可先假定为层流。

（２）对于以乘波构型为基本布局的高超声速
滑翔飞行器，经过钝化修形后，其升阻比性能有所

下降：以钝化半径取００２ｍ为例，下降幅度约为
１２３４％。此外，其驻点区域的流动存在三维效应。

（３）对于以乘波构型作为基本布局的高超声
速滑翔飞行器，其表面受热存在明显的分区特征，

不同区域可采用不同的热防护方法。高热流区和

高温区都集中在驻点附近的鼻区。
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