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典型气动布局高超声速飞行的气动力数值评估

朱辉玉，王　刚，孙泉华，樊　菁
（中国科学院力学研究所 高温气体动力学国家重点实验室（筹），北京１００１９０）

摘　要：采用自主开发的数值软件ＳＰＡＣＥＲ对典型气动布局在Ｍａ＝６．０（Ｒｅ＝１×１０７）高超声速巡航时的 气 动 力

性能进行了数值评估。评估的气动布局包括类乘 波 体（仿Ｘ－５１Ａ）、翼 身 融 合 体（仿ＩＳＲ）、传 统 升 力 体（仿Ｘ－３３）和

轴对称锥形体（仿Ｆａｓｔｈａｗｋ导弹）。由于升力体范围 较 广，还 对 一 种 相 对 扁 平 的 升 力 体 模 型 进 行 了 数 值 评 估。评

估结果表明：在考察条件下，类乘波体具有较大的升 阻 比 和 较 小 的 阻 力，是 很 有 潜 力 的 高 超 声 速 巡 航 气 动 布 局；翼

身融合体和传统升力体需一定的改进和进一步的研究，如 扁 平 升 力 体 的 气 动 性 能 可 得 到 大 幅 提 升；轴 对 称 锥 形 体

以其总阻力小，也具有一定优势。
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０　引　言

　　从航天飞机到超声速导弹，高超声速飞行器的发

展已有相当长的历史。由于飞行器的使用目的不同，
气动外形有所差别，气动性能也各有千秋。目前世界

上各航空航天大国都在积极发展高超声速巡航飞行

器，其气动外形从Ｘ－４３到Ｘ－５１Ａ并不完全一致。分

析和评估传统外形的高超声速飞行器在同一巡航条

件下的气动力性能，对于发展高超声速巡航飞行器的

气动外形应该是有益的。

　　对于常规气动布局，Ｋｕｃｈｅｍａｎｎ［１］给出了高超声

速飞行器最大升阻比与马赫数的经验关系式为：

（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ＝４（Ｍａ＋３）／Ｍａ （１）

形成所谓的高超声速升阻比屏障。突破升阻比屏障

的一个 有 效 途 径 是 发 展 乘 波 体 气 动 布 局［２－３］。Ａｎ－
ｄｅｒｓｏｎ等［４－５］发现经粘性优化乘波体的最大升阻比与

马赫数有如下近似关系：

（Ｌ／Ｄ）ｍａｘ＝６（Ｍａ＋２）／Ｍａ （２）

显然，理论乘波体的升阻比有所提高。但由于设计过

程中没有考虑热防护、有效容积、推进系统和操作稳

定性等问题，工程实际中需要对理论乘波体进行适当

修改，形成了类乘波体（例如美国的Ｘ－５１Ａ［６］）的气动

布局。大量的实验和数值研究表明［７－１１］，类乘波体在

考虑气动热（前缘钝化）、有效容积、进气道和操稳控

制（增加尾舵）约束时，最大升阻比会明显下降，但也

可以达到２以上。另一方面，常规气动布局由于各自

任务的需求，在一些性能如热防护和有效容积方面很

有优势，有的气 动 布 局（如Ｘ－３４）在 一 定 条 件 下 的 升

阻比甚至能达到２．５［１２－１４］。这样对于常规气动布局，

如翼身融合体（ＩＳＲ［１５］）、翼身组合体（Ｘ－３４［１６］）、升力

体（Ｘ－３３［１７］）等，如能利用原有优点，根据巡航特点进

行优化，应该可以成为高超声速巡航飞行器的有效气

动布局。此外，轴对称锥形体具有容积率大、热防护

和控制技术 相 对 成 熟 等 优 点［１８］，也 是 有 一 定 潜 力 的

高超声速飞行器气动布局（例如美国的Ｆａｓｔｈａｗｋ导

弹［１９］就是采用轴对称锥形体布局）。

　　本文采用数值模拟，对类乘波体、翼身融合体、升
力体和轴对称锥形体典型气动布局的气动性能进行

统一的评估。这里的统一是指飞行器具有相同的几

何长度和飞行环境。数值平台的核心计算软件为自

主 开 发 的ＳＰＡＣＥＲ（Ｓｏｆｔｗａｒｅ　Ｐａｃｋａｇｅ　Ａｐｐｌｙｉｎｇ　ＣＦＤ
ｉｎ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ）软 件。评 估 的 具 体 外 形 为

仿Ｘ－５１Ａ、仿ＩＳＲ、仿 Ｘ－３３和 仿Ｆａｓｔｈａｗｋ飞 行 器。

此外，本文还对一种相对扁平的升力体模型进行数值
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评估和讨论。本文评估时不考虑发动机的工作状态，
评估的重 点 是 各 种 气 动 布 局 在 考 察 条 件 下（Ｍａ＝
６．０，Ｒｅ＝１×１０７）的升阻比、阻力和升力特性。其它

性能如飞行器的压心和力矩等没有在文中讨论。

１　 数值模型

１．１　控制方程

　　高超声速流动涉及激波、边界层、湍流、化学反应

等复杂的物理化学现象，在数值计算中模拟所有现象

难度很大。本文忽略化学反应、高温气体效应、壁面

粗糙度等因素，以三维Ｎ－Ｓ方程为控制方程，采用工

程湍流模型（ＢＬ模 型）描 述 湍 流。其 中 三 维 Ｎ－Ｓ方

程具体形式如下：

Ｑ
ｔ＋

Ｆｘ
ｘ ＋

Ｆｙ
ｙ ＋

Ｆｚ
ｚ ＝

Ｆｖｘ
ｘ ＋Ｆｖｙｙ ＋Ｆｖｚｚ

（３）

这里Ｑ为守恒向量，Ｆｘ、Ｆｙ 和Ｆｚ 分别为ｘ、ｙ和ｚ方

向的对流通量，Ｆｖｘ、Ｆｖｙ和Ｆｖｚ分别为ｘ、ｙ和ｚ方向的

粘性通量。气体状态方程采用理想气体状态方程：

ｐ＝ρＲＴ （４）
其中ｐ为压力，ρ为密度，Ｒ为气体常数，Ｔ为温度。

１．２　ＳＰＡＣＥＲ软件

　　本文采用自主开发的高超声速数值平台进行气

动布局的评估。图１为数值平台的结构示意图，完整

的数 值 模 拟 过 程 可 分 为 前 处 理、ＳＰＡＣＥＲ求 解 和 后

处理三个部分。这里主要介绍ＳＰＡＣＥＲ求解器。

图１　数值平台结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｐｌａｔｆｏｒｍ

　　ＳＰＡＣＥＲ 求 解 器 的 核 心 算 法 是 有 限 体 积 算

法［２０］。有限体积法 求 解 的 是 积 分 形 式 的 Ｎ－Ｓ方 程。
利用Ｇａｕｓｓ定理，可获得积分形式的Ｎ－Ｓ方程：


ｔ∫

Ｖ

Ｑｄｖ＋∮
Ｓ

Ｆｃ·ｄｓ＝∮
Ｓ

Ｆｖ·ｄｓ （５）

其中：Ｆｃ＝（Ｆｘ，Ｆｙ，Ｆｚ），Ｆｖ＝（Ｆｖ　ｘ，Ｆｖ　ｙ，Ｆｖ　ｚ），Ｖ 为

积分体积，ｄｖ为体 积 微 元，Ｓ为 积 分 体 积Ｖ 的 边 界，

ｄｓ＝ｎｄｓ为 体 积 微 元 的 表 面，这 里ｎ为 表 面 的 法 向

量，ｄｓ为表 面 面 积。本 文 采 用 点 隐 式 格 式 离 散 控 制

方程。对流通量采用Ｒｏｅ的ＦＤＳ格式和ｍｉｎｍｏｄ限

制器求解，粘性通量采用中心差分格式。

　　对于较 为 复 杂 的 飞 行 器 外 形，必 须 借 助 专 用 的

ＣＡＤ软件 进 行 建 模。本 文 采 用ＣＡＴＩＡ软 件 建 模。
对于需要考虑边界层的高超声速流动，贴体结构网格

具有一定优势。本文采用ＧＲＩＤＧＥＮ来生成计算流

场的网格。

１．３　飞行器模型

　　本 文 分 别 以 Ｘ－５１Ａ、ＩＳＲ、Ｘ－３３和Ｆａｓｔｈａｗｋ飞

行器作为类乘波体、翼身融合体、升力体和轴对称锥

形体的代表。飞行器外形在建立过程中，以四种气动

布局的主要特征为主，忽略某些次要因素。此后讨论

提到的飞行器模型均是指仿制模型，而不是参考的原

始飞行器。四种飞行器模型的尺寸比例分别约为：

ｌＸ－５１Ａ∶ｗＸ－５１Ａ∶ｈＸ－５１Ａ ＝１∶０．１３∶０．１３
ｌＩＳＲ∶ｗＩＳＲ∶ｈＩＳＲ ＝１∶０．７∶０．１
ｌＸ－３３∶ｗＸ－３３∶ｈＸ－３３ ＝１∶０．７∶０．２
ｌＦａｓｔｈａｗｋ∶ｗＦａｓｔｈａｗｋ∶ｈＦａｓｔｈａｗｋ＝１∶０．１２∶０．

烅

烄

烆 １２

（６）

其中ｌ飞 行 器、ｗ飞 行 器 和ｈ飞 行 器 分 别 表 示 飞 行 器 的 长 度、
宽度和高度。飞 行 器 的 具 体 外 形 可 参 考 后 文 的 图５
和图６及 相 关 文 献（Ｘ－５１Ａ［６］，ＩＳＲ［１５］，Ｘ－３３［１７，２１］和

Ｆａｓｔｈａｗｋ［１９，２２］）。

２　数值评估

　　为了对各种气动布局进行统一数值评估，四个飞

行器长度均取为１ｍ，来流条件为：Ｒｅ＝１×１０７，Ｍａ
＝６．０，声速ａ＝３００ｍ／ｓ，来流气体为空气，其它来流

参数可由上述数据推得。飞行器壁面采用等温壁条

件（Ｔｗａｌｌ＝３００Ｋ）。

　　升阻比 是 衡 量 气 动 布 局 最 为 关 键 的 参 数 之 一。
图２为四种飞行器在不同飞行攻角下的升阻比结果。
可以看出，在７°～１０°攻角时，Ｘ－５１Ａ（类乘波体）的升

阻比达到最大值，约为２．１。但根据式（２），理论乘波

体在Ｍａ＝６．０时的最大升阻比约为８。相关文献的

研究结果表明，本文的计算是合理的。理论乘波体在

考虑边缘钝化［２３］或 者 有 效 容 积［８］时，升 阻 比 会 降 低

一半左右，若同时考虑推进系统和操稳系统，升阻比

会进一步下降。Ｈｏｌｌａｎｄ等［１０］对Ｘ－４３模型（Ｘ－４３有

时不归为类乘波体，但气动外形上比较接近Ｘ－５１Ａ）
的实验研究表明，在８°～１０°攻角时，升阻比达到最

大值，约为２．４。美国２０１０年进行的Ｘ－５１Ａ的飞行

试验结果也预示它的升阻比在２～３之间。

　　从图２还可以出，ＩＳＲ（翼身融合体）、Ｘ－３３（升力

体）和Ｆａｓｔｈａｗｋ（轴对称锥形体）的升阻比均在２０°攻
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角附近达到最大值，分 别 约 为１．６、１．２和１．６。ＩＳＲ
飞行器气动 力 评 估 目 前 未 见 报 道，因 此 本 文 不 做 验

证。Ｘ－３３的研究较 多［１７，２４］，其 中 Ｍｕｒｐｈｙ等［１７］的 实

验和数值评估表明，Ｍａ＝６．０时，Ｘ－３３在２０°攻角左

右达到最大升 阻 比，约 为１．２，与 本 文 结 果 一 致。轴

对称锥形体的气动评估结果相对较少。孙姝等［１８］和

林胜［２５］对２°和４°攻角下，轴对称锥形体的气动性能

进行了评估，但外形与本文有所差别，大攻角下的气

动性能未见公开报道。

图２　不同攻角下四种模型的升阻比

Ｆｉｇ．２　Ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｌｉｆｔ　ｔｏ　ｄｒａｇ　ｏｆ　ｆｏｕｒ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ
ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

　　气动布局的优劣不能以升阻比为唯一的衡量标

准。阻力的 大 小 对 于 发 动 机 推 力 的 需 求 密 切 相 关。
特别对于吸气式高超声速飞行器，目前研究表明超燃

冲压发动机的推力裕度不足。图３为计算所得的不

同攻角条件下四种飞行器模型的升力系数、阻力系数

和总阻力。其中升力系数和阻力系数分别定义如下：

ＣＬ ＝ Ｌ
０．５ρ∞ｕ

２
∞Ａ

ＣＤ ＝ Ｄ
０．５ρ∞ｕ

２
∞

烅

烄

烆 Ａ

（７）

Ｌ为升力，Ｄ为阻力，ρ∞ 为来流密度，ｕ∞ 为来流速度，

Ａ为飞行器地面投影面积。

　　图３（ａ）表明，随着攻角的增加，四种飞行器的升

力系数近似呈线性 增 加。而 图３（ｂ）表 明，随 着 攻 角

增加，四种飞行器的阻力系数开始时缓慢增加，后来

由于迎风面积增大而迅速增加。这也是升阻比随攻

角增加而先增后降的原因。在所计算的攻角范围内，

Ｘ－５１Ａ的升力系 数 最 大，同 时 在 小 攻 角 时 的 阻 力 系

数也比较小。图３（ｃ）表明，Ｘ－５１Ａ和Ｆａｓｔｈａｗｋ的总

阻力较小，在推力不足的情况下有一定优势。

　　为了进一步分析四种布局的阻力特性，图４给出

了不同攻角下的波阻和摩阻，图５给出了飞行器表面

和流场中的压力分布，图６给出了飞行器表面的剪切

应力分布。从图４（ａ）可以看出，在小攻角条件下，波

阻随攻角变化不大，在攻角大于５°后，波阻随攻角迅

速增加，这主 要 是 由 于 迎 风 面 积 随 攻 角 的 增 大 而 增

大，而迎风区的压力一般比背风区要大得多。从图４
还可以看出，Ｘ－３３的波阻远大于其他三种飞行器，这

一方面是因为Ｘ－３３的迎风面积最大，另一方面是由

于Ｘ－３３头部前缘钝化半径大，形成脱体激波（如图５
（ｃ）所示），气流穿过脱体激波后压力升高明显。ＩＳＲ
头部钝化半径虽然比较小，但其机翼钝化半径较大，
因此在机翼迎风面产生较大的波阻（如图５（ｂ））。Ｘ－
５１Ａ和Ｆａｓｔｈａｗｋ的钝化半径较小，脱体激波更多体

现为斜激波性质（如图５（ａ）和图５（ｄ）所示），因此飞

行器表面压力较小，受到的波阻也最小。

（ａ）升力系数

（ｂ）阻力系数

（ｃ）阻力

图３　不同攻角下四种模型的气动参数

Ｆｉｇ．３　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ　ｏｆ　ｆｏｕｒ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ
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　　从图４（ｂ）可以看出，摩 阻 随 飞 行 攻 角 的 影 响 相

对较小。这是因为摩擦力是切向速度在法向的梯度，
对迎风面和 背 风 面 这 种 区 域 性 的 影 响 较 小。Ｘ－５１Ａ
和Ｆａｓｔｈａｗｋ的外壁面剪切应力相对较小，而且它们

的表面积要比ＩＳＲ和Ｘ－３３小，因此Ｘ－５１Ａ和Ｆａｓｔ－
ｈａｗｋ的 外 壁 面 摩 阻 较 小。但 由 于 Ｘ－５１Ａ 和Ｆａｓｔ－
ｈａｗｋ在模拟时考虑了发动机流道，它们还具有内流

道摩阻。特别是Ｆａｓｔｈａｗｋ的内流道表面积较大，而

且内流道的剪切应力要 远 高 于 外 流 道（图６（ｄ）），因

此Ｆａｓｔｈａｗｋ的内 流 道 摩 阻 大 于 外 壁 面 的 摩 阻。综

合内外流道的剪切力大小和表面积尺寸，Ｘ－３３的 摩

阻最大，Ｆａｓｔｈａｗｋ和Ｘ－５１Ａ的 摩 阻 次 之，而ＩＳＲ的

摩阻最小。另外Ｘ－５１Ａ的 摩 阻 在 攻 角２０°时 突 然 变

小，具体原因尚不清楚，但这种变化对总阻力的影响

不大，不会改变目前的定性讨论。

（ａ）波阻

（ｂ）摩阻

图４　不同攻角下四种模型的波阻和摩阻

Ｆｉｇ．４　Ｗａｖｅ　ｄｒａｇ　ａｎｄ　ｓｋｉｎ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｏｕｒ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ
　　图７比较了压升比值（压力提供的升力与总升力

的比值）和摩阻比值（摩擦阻力与总阻力的比值）随飞

行攻角的变 化。从 图７（ａ）可 以 看 出，升 力 主 要 由 压

力提供，摩擦力对升力的影响基本是负的；特别是随

着攻角的增加，摩擦力对升力的影响不超过５％。图

７（ｂ）表明，摩阻比值会随着攻角增加而减小，即大攻

角下的阻力主要来自于波阻。另外还可以看出，ＩＳＲ

和Ｘ－３３的摩阻比值较小（阻力主要来自于波阻），而

Ｘ－５１Ａ和Ｆａｓｔｈａｗｋ在小攻角时的摩阻比重较大（达

到５０％以上）。

（ａ）Ｘ－５１Ａ

（ｂ）ＩＳＲ

（ｃ）Ｘ－３３

（ｄ）Ｆａｓｔｈａｗｋ
图５　飞行器表面和流场中的压力分布（α＝０°）

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅｓ　ａｎｄ　ｉｎ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ（α＝０°）

（ａ）Ｘ－５１Ａ
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（ｂ）ＩＳＲ

（ｃ）Ｘ－３３

（ｄ）Ｆａｓｔｈａｗｋ（内外壁面）

图６　飞行器壁面飞行方向剪切应力分布（α＝０°）

Ｆｉｇ．６　Ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅｓ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｌｉｇｈｔ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（α＝０°）

（ａ）压升比值

（ｂ）摩阻比值

图７　不同攻角下四种模型的压升比值和摩阻比值

Ｆｉｇ．７　Ｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｏ　ｌｉｆｔ　ａｎｄ　ｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ｔｏ　ｄｒａｇ
ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｆｏｕｒ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

　　综合上述分 析 结 果，可 以 看 出，在 Ｍａ＝６．０（Ｒｅ
＝１×１０７）条件下：１）以Ｘ－５１Ａ为代表的类乘波体上

下表面压差大，横向流动小，具有相对优越的气动力

性能（升阻比和升力系数较高，阻力系数较小）。在考

虑气动热和有效容积情况下，仍能保持较高的升阻比

（达到２以上）。因此，类乘波体是较有潜力的高超声

速巡航气动布局。２）以ＩＳＲ为代表的翼身融合体和

以Ｘ－３３为代表的传统升力体在热防护、有效容积和

操稳特性等方面具有较强优势，但采用的钝化外形也

大大增加了波阻（在０°～３０°攻角范围内，波阻均占到

总阻力８０％以上），降低了飞行器的气动力性能。因此

翼身融合体和升力体若应用于高超声速巡航飞行器，
需要进一步改进和研究。３）以Ｆａｓｔｈａｗｋ为代表的轴

对称锥形体由于浸润面积太大，导致摩阻较大，因此部

分研究认为轴对称锥形体在高超声速飞行器中处于劣

势［２６］，最多只 能 考 虑 在 高 超 声 速 导 弹 方 面 使 用［２７］。
从本文的数值结果来看，轴对称锥形体虽然摩阻所占

比值较大，但总阻力并不大，在推力裕度不足的情况

下，轴对称锥形体具有一定的开发优势。

３　升力体二次评估

　　传统升力体（例如航天飞机和Ｘ－３３等）在航天领

域取得了巨大成果，其钝化外形有效地解决了飞行器

高马赫数（Ｍａ＞１０）再入时的气动热问题，并且升力

体具有比较理想的有效容积。但由于设计任务的差

别，在目前考察条件下（Ｍａ＝６．０巡航），传统升力体

的气动力性能欠佳。实际上，升力体作为主要由机身

产生升力的气动构型，外形上可塑性很强。升力体作

为高超声速巡航飞行器的气动布局有待进一步改进。

　　本节在降低升力体气动热防护和有效容积等要

求后，考察较为扁平的升力体的气动力性能变化，以

便评估升力体作为高超声速巡航飞行器的可行性和

改进方向。采用的扁平升力体模型如图８所示，模型

尺寸比例为：

ｌｌｉｆｔｉｎｇ－ｂｏｄｙ∶ｗｌｉｆｔｉｎｇ－ｂｏｄｙ∶ｈｌｉｆｔｉｎｇ－ｂｏｄｙ＝１∶０．６∶０．１５
（８）

模型下表面为平面，上表面为光滑曲面。头部钝化半

径为５ｍｍ。

　　图９给出了不同攻角下扁平升力体模型、Ｘ－５１Ａ
和Ｘ－３３的升阻比、升力系数、阻力系数和总阻力。从

图９（ａ）可以看 出，在 攻 角１０°左 右 时，扁 平 升 力 体 模

型的升阻比达到最大，约为２．９，高于之前评估的 四

种模型。扁平升力体模型的升力系数也近似随攻角
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线性增加（图９（ｂ）），且 量 值 与 Ｘ－３３的 升 力 系 数 相

当，而阻力系数却远远小于Ｘ－３３，甚至比Ｘ－５１Ａ还低

（图９（ｃ））。此 外，由 于 扁 平 升 力 体 模 型 的 地 面 投 影

面积比Ｘ－５１Ａ的大，其总阻力在低于１０°攻角时与Ｘ－
５１Ａ相当，但远远低于Ｘ－３３（图９（ｄ））。图１０为１０°攻

角时升力体的表面压力分布和流场压力等值线分布，
可以看出，大攻角时升力体模型具有一定乘波特点。

图８　扁平升力体模型

Ｆｉｇ．８　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｆｌａｔｔｅｄ　ｌｉｆｔｉｎｇ　ｂｏｄｙ

（ａ）升阻比

（ｂ）升力系数

（ｃ）阻力系数

（ｄ）总阻力

图９　不同攻角下的升阻比、升力系数和阻力系数

Ｆｉｇ．９　Ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｌｉｆｔ　ｔｏ　ｄｒａｇ，ｌｉｆｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ　ａｎｄ　ｄｒａｇ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

图１０　扁平升力体表面的压力分布和流场内的

压力等值线分布（α＝１０°）
Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅｓ　ａｎｄ　ｉｎ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

　　扁平升力体模型的宽度和高度均比Ｘ－３３模型略

有缩小，但比乘波体大很多（具有更大的有效容积）。
虽然本节评估的扁平升力体模型并未考虑机翼和发

动机等因素，但初步评估结果表明，传统升力体（例如

Ｘ－３３）在牺牲部分有效容积和热防护性能（缩小曲率

半径）时，其升阻比性能会得到大幅度提升。因此使

用升力体作为高超声速气动布局拥有很大的发展空

间［２８］，有必要作进一步的研究。

４　结　论

　　本 文 使 用 自 主 开 发 的 数 值 软 件ＳＰＡＣＥＲ，对 典

型气动布局在Ｍａ＝６．０（Ｒｅ＝１×１０７）巡航时的气动

力性能进行了数值评估。评估的气动布局包括类乘

波体、翼身融合体、升力体和轴对称锥形体，具体外形

分别模仿了Ｘ－５１Ａ、ＩＳＲ、Ｘ－３３和Ｆａｓｔｈａｗｋ飞行器。
通过对飞行器的升阻比、阻力、飞行器表面和流场压

力等的比较和讨论，可以得到以下结论：

　　（１）ＳＰＡＣＥＲ软件具有功能完整、性能可靠等优

点，可广泛用 于 高 超 声 速 流 动 的 数 值 模 拟 和 数 值 评

估。

　　（２）在Ｍａ＝６．０时，类 乘 波 体 拥 有 较 好 的 升 阻

比和低阻力性能，且可以借助理论乘波体的构造方法
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进行设计，是 优 势 较 为 明 显 的 高 超 声 速 巡 航 气 动 布

局。

　　（３）翼身融合体和传统升力体在 考 察 条 件 下 的

气动力性能不如类乘波体。但对扁平升力体模型的

初步评估结果表明，适当改变升力体的外形，其气动

力性能会有大幅度提升。因此，升力体（或许包括翼

身融合体）作为高超声速巡航气动布局需要进一步研

究。

　　（４）轴对称锥形体的升阻比不如类乘波体高，而

且摩阻所占比重大。但轴对称锥形体的总阻力与类

乘波体相当，是具有一定优势的高超声速巡航气动布

局。

　　以上评估结果侧重于各种气动布局的气动力比

较。在实际应用中，气动布局设计还必须考虑飞行器

的气动热、有效容积、以及操稳特性等因素。在现阶

段，如何同时在小攻角条件下获得大升阻比和小阻力

对于发动机性能要求和续航能力尤为重要。
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