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高超声速乘波飞行器气动实验研究
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摘　要: 以绕楔锥高超声速流场为基础, 用流线追踪法生成了一种高超声速飞行器气动概念构形, 初步探索

了高超声速飞行器机身ö推进系统一体化气动构形设计方法, 开展了高超声速测压实验。结果表明: 该类构形飞行

器在高超声速飞行时, 可以产生较高的升阻比, 前体的预压缩效果明显, 是以吸气式冲压发动机为动力的有前途

的飞行器构形。
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0　引言

乘波外形飞行器是钱学森先生早在 60 年代提

出的水漂式飞行概念的一种气动布局。到 1981年,

美国马利兰大学R asm u ssen 教授提出圆锥流场生

成乘波体[1 ]以来,历经理论和实验研究,在高超声速

飞行范围内,已被公认为是最好的外形。它可以在高

超声速飞行时达到最高的升阻比,可以作为单级入

轨或双级入轨的航天运载器第一级载机、穿越大气

层的可重复使用的高超声速飞行器、高超声速导弹、

高超声速侦察机及高超声速战略飞机。如美国X243

计划是已经用于飞行验证的实验计划[2 ] ,它是以吸

气式超燃冲压发动机为动力的乘波飞行器。

乘波机是激波完全贴附在飞行器前缘的一种特

殊类型的飞行器 (M ∞> 4) ,整个激波面置于升力面

的下方,波后的高压完全作用在升力面的下表面上,

与上表面的低压区没有压力沟通。与常规的飞行器

外形相比,乘波机具有很高的升阻比。

以吸气式发动机为动力的高超声速飞行器,需

要在满足设计目标的条件下,各个系统采用一体化

设计。前机身必须具有将来流的马赫数压缩三分之

一以上的功能,还要为进气系统提供压缩后的均匀

来流; 后机身的下表面要承担发动机排气系统的膨

胀功能。同时发动机的推进系统不仅仅提供克服飞

行器的阻力的功能,而且一部分动力要为飞行器提

供升力,因此,只有具有能地面模拟推力系统工作状

态的气动研究,才能“真实”评价该飞行器的气动特

性。

本文应用楔锥流场生成了乘波前体的飞行器,

下表面用流线追踪法生成,上表面取压力等于来流

压力的表面。与常用的圆锥流场生成的乘波体相比,

本文介绍的乘波体能为进气道提供均匀的平行的预

压缩来流,并通过实验和数值计算对它的气动特性

进行了研究,初步探索了高超声速飞行器气动布局

设计方法。在高超声速风洞中进行了气动实验,实验

研究的结果可以用于检验数值模拟的可靠性。

1　实验研究

111　实验模型设计

本文用NND 格式的有限体积 Eu ler 方程程序

求解了楔锥流场,通过对该流场流线追踪生成了下

表面乘波体,用等于来流压力的流线生成上表面,建

立了乘波前体的基本布局; 根据冲压发动机进气道

预压缩要求,采用了三级预压缩平板和波阻较小的

斜菱形翼布局,建立了完整的乘波飞行器构形,开展

了高超声速乘波外形气动构形设计,并依据该乘波

机的外形数据设计了实验模型。为满足实验部件可

置换性及加工性能的需求,实验模型设计为 7件,包

括主机身、机盖、水平控制翼 (两个)、垂直尾翼 (两

个)和发动机盖。作为首次研究,由于模型尺寸的限

制 (480 mm×205 mm×82 mm ) , 内通道不可能详

细模拟,本次实验发动机内通道简化为等面积的矩



形通道,见图 1。

图 1 (a)

图 1 (b)

112　实验设备

本次实验研究工作是在北京空气动力学研究所

的 FD 207常规高超声速风洞中完成的。该风洞实验

段口径 015 m ,以高压空气为介质,出口马赫数M a=

5～ 8,实验段内M a 均匀性 ∃M öM < 1% , 配有彩色

与黑白纹影系统拍照和录像,记录流场中波系的变化

以及高速数据采集系统,攻角范围: - 10°～ 20°。

113　实验结果及简要分析

本次实验的目标为验证乘波前体的激波结构,

获得进气道入口所需的流场参数,并为数值计算提

供检验数据。我们进行了马赫数为 5,攻角Α= - 8°、

- 4°、0°、4°、6°、8°、10°, 41个测压点的实验。在实验

中我们拍摄了流场的纹影图像,为研究乘波机复杂

的激波和激波边界层干扰提供实验数据。

数值模拟应用了我们发展的NND 格式有限体

积N 2S 方程程序进行了计算[2 ] , 特别是, 本文应用

了积分形式梯度和散度表示式将传统的有限差分格

式离散粘性项改为用积分形式逼近粘性项,保证了

通量守恒和克服了格式对网格的依赖性。对这样复

杂的全机外形,在流向、周向和法向分别采了 120×

50×70个网格。显然,对于这样复杂的全机外形,推

进系统内通道 (含高温化学反应)与全机一体化计

算,在我们现有计算机条件下,是不现实的。有鉴于

此, 我们借鉴亚跨声速飞机 (如苏 27)研究的方法,

在进气道入口和出口流场采用了一阶外插。

图 2 给出了 3 个攻角对称面的上、下机身表面

压力的实验测量结果。下机身前五个压力测量实验

点分别分布在三个前机身压缩面上,在攻角 Α= 0°,

8°, 10°范围内, 通过三个压缩面的作用将来流压力

系数分别提高到Cp = 0128, 0152, 0168,它表明前机

身的预压缩作用。图 2 (a)、(b)、(c)中,连线代表计

算值,离散点代表实验值,前体机身的计算状态与实

验状态一致,图中给出了前机身上、下表面实验结果

和数值模拟结果的对比,最大相差在 5%以内。第 6、

7 两点是在发动机通道上壁面对称线上,其它点分

布在后体的对称轴上,说明了后体的膨胀过程以及

随攻角的变化规律。

图 3 表示机身侧面上、下表面的流向压力系数

分布,攻角分别为- 8°, - 4°, 0°, 4°, 10°。随着攻角从

- 8°增加到 10°,下表面压力由低于上表面压力增加

到高于上表面压力, 在 10°攻角时, 上、下表面压力

系数Cp 相差可达 0114,说明该升力体可以产生很

大的升力。

图 2 (a) 图 2 (b) 图 2 (c)
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图 3 (a) 图 3 (b) 图 3 (c)

图 3 (d) 图 3 (e)

　　图 4 给出了实验模型在M = 5、攻角为 0°、4°、

10°的纹影图像。可以看出明显的头激波,第一、第二

及第三压缩面的三个激波和它们与边界层的相互作

用,也说明激波的位置随着攻角的变化规律,图中还

明显地显示了发动机尾喷口气流的膨胀过程。

表 1列出了 z = z öL = 01158翼剖面的实验数

据,给出了一种适应于高超声速气动特性的菱形翼

面的压力分布, 位置 x 表示测压点距翼后缘的距

离。依据表中数据以二维翼形积分,以翼面展长为单

位 10度攻角时该二维翼形剖面的升力和阻力系数

分别为 010211和 010045。

图 4 (a)

图 4 (b) 图 4 (c)
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表 1　10°攻角的翼面压力实验结果

上翼面 下翼面

位置 x = x öL 0. 007 0. 028 0. 089 0. 146 0. 0279 0. 075 0. 135 0. 148

Cp - 0. 042 - 0. 043 - 0. 042 - 0. 037 0. 024 0. 043 0. 110 0. 101

　　机体ö推进系统一体化设计技术是设计以吸气
式冲压发动机为动力的飞行器的关键技术之一。它

要求前体能提供满足发动机压力和温度要求的均匀

气流,即要求前体在有限长度范围内提供足够的预

压缩性能,以使碳氢燃料在 2 m 左右长度的发动机

内完全燃烧。本文采用了三级预压缩平板,将压力系

数提高到 0168,三道激波交于进气道入口的肩部,

再通过进气道唇口平板的斜激波进入进气道。前体

预压缩性能的好坏将决定能否在有限长度的燃烧室

内有效燃烧。

图 5　进气口平均密流比

图 6　进气口平均马赫数

评估前机身的预压缩效果时,进气道入口的面

平均马赫数和面密流比是反映前机身预压缩效果的

重要参数,面密流比为 (Θu) öΘ∞u∞,反映了自由来流

管被压缩的倍数。根据经过与实验数值对比证明可

靠的三维N 2S 方程计算数据,图 5 给出了攻角 Α=

0°、6°、10°的密流比,说明在预压缩过程中动压转换

为静压的过程,在 10°攻角时密流比可达 412。图 6

给出进气道入口面平均马赫数随攻角的变化,可以

看出,在设计马赫数为 5时,该构形飞行器的前机身

可以把来流压缩到 218到 315。

2　结论

作为乘波构形飞行器的先期实验研究,我们完

成了该飞行器气动外形设计,首次在高超声速风洞

中进行了实验研究。实验结果和数值模拟结果表明:

该类构形飞行器在高超声速飞行时,可以产生较高

的升阻比,前体的预压缩效果明显。这类飞行器是以

吸气式冲压发动机为动力的有前途的飞行器构形,

所得的实验结果可以为一体化数值计算校正对比提

供实验依据。

参考文献:

[ 1 ] 　 Rasm ussen M. H yperson ic F low , 1st ed. , W iley2In ter2

science, N ew Yo rk, 1994, pp. 1002136

[ 2 ]　M cC lin ton C R , D ho lland S, et al. H yper2X w ind tunnel p ro2

gram , A IAA 9820553

[ 3 ]　王发民,沈月阳,姚文秀. 高超声速升力体气动力气动热计算.

空气动力学学报, 2001, 19 (4)

[ 4 ]　张坤元,余少志. 乘波体预压缩性能实验研究.《空气动力学学

报》, 1999, 17 (1)

作者简介:姚文秀 (19642) ,中国科学院力学

所,副研究员,空气动力学专业; 研究方向:

高超声速气动布局研究。

(下转第 90页)

58第 6期 姚文秀等:高超声速乘波飞行器气动实验研究



Com puta tion and ana lys is of an adaptive a irfo il

FU Hong2yan, ZHU Zi2qiang, YU R i2x in, L IU H ang
( Institu te of F lu id M echan ics, Beijing U niversity of A eronau tics and A stronau tics, Beijing 100083)

Abstract: T he deflect ion angles of a simp lified adap tive airfo il’s con tro l su rfaces are calcu la ted at differen t con2
dit ions of M a and Α. In the calcu la t ion computational grid is generated by an algebraic m ethod and 2D comp ressib le

Euler equations are so lved by a fin ite2vo lum e m ethod. T he inviscid flux term s are discrit ized by using V an2leer’s

schem e. Imp licit t im e in tegrat ion and a m ult igrid accelerat ion techn ique are used. A n op tim ization m ethod is used to

ob tain deflect ion angle of con tro l su rface and the aerodynam ic efficiency of airfo il is calcu la ted. T he aerodynam ic ef2
ficiency is compared w ith b i2objective op tim ization airfo il’s, to iden tify the advan tage of adap tive airfo il. N um erical

resu lts of symm etric arc airfo il and NA CA 65A 006 airfo il show that aerodynam ic efficiency of adap tive airfo il is bet2
ter than that of b i2objective op tim ization airfo il.

Key words: A dap tive airfo il; M ult i2objective op tim ization; Eu ler equation
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An aerodynam ic exper im en t research of the hyperson ic waver ider veh icle

YAO W en2x iu, L E IM ai2fang, YAN G Yao2dong, W AN G Fa2m in
(L abo rato ry of H igh T emperatu re Gas D ynam ics, Institu te of M echan ics,

Ch inese A cadem ics of Science, Beijing 100080)

Abstract: T he w averider shape to be used as a fo rebody on a airfram eöengine in tegrated hyperson ic veh icle is

generated by a hyperson ic flow round a w edge2cone body. T he low er surface of the w averider is created by tra iling

the stream line surface from the in let p lane un til it in tersects to the con ic shock. Being an basic research, the design

techn ique of airfram eöengine in tegrat ion bas been concerned. T he surface p ressure experim ent has been done in a

hyperson ic w ind tunnel. T he resu lts of experim ent and computation show that the rat io of lift to drag (L öD =

315) is good and the p re2comp ressive ab ility of the fo redody can satisfy the requ irem ent of the in let, So the configu2
ra t ion p resen ted has a good fu tu re fo r scram jet engine veh icle.

Key words: W averider; D ynam ic configurat ion; A erodynam ic experim ent; P re2comp ressive perfo rm ance
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