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钝化前缘乘波布局及其一体化构型气动特性
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摘　　　要：以最大升阻比为优化目标，在锥型流场中优化设计出乘波布局，并考虑高超声速飞行器的防热

需求，对乘波布局进行钝化设计，利用数值模拟和风洞实验两种手段，研究钝化前缘乘波布局的气动特性．结

果表明：在一定钝化半径内，随着钝化半径的增加，乘波构型的升力特性变化仅为２％，但阻力特性增加近３
倍，升阻比降低了将近５０％．尽管如此，为了钝化乘波布局，仍维持了较高的升阻比，升阻比为３左右．同时，

以二维顶压式进气道为基础，在多级楔锥组合体流场中，设计出满足超燃发动机进气要求的乘波前体／进气

道一体化构型，并进行前缘钝化设计．针对一体化构型进行了数值验证，结果表明：此类一体化构型升阻比大

于２．６，同时发动机总压恢系复数保持在４０％左右，满足进气道的要求．
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　　高超声速巡航飞行器是当前研究讨论的热
点［１－２］．按照高超声速巡航的要求，此类飞行器应
具有细长体的气动布局以保证尽量高的升阻比，
同时要求飞行器机体与冲压发动机耦合设计［３］，
飞行器前体既要保持高升阻比的良好气动性能，
又要作为发动机进气道的一部分，为发动机提供
满足入口条件的均匀流场［４］．
乘波布局［５－８］依赖其尖前缘的附体激波，将高

压气体限制在构型的下表面，保证了高升阻比特
性．同时，运用流线追踪技术生成的乘波构型，避
免了下表面流场的横向流动，可以为冲压发动机
提供均匀流场，有利于冲压发动机工作［９－１１］．但拥
有尖前缘的乘波布局在高超声速飞行时面临着严

峻的气动加热问题［１２］，为了满足防热需求必须对
乘波布局前缘进行钝化设计，因此形成了乘波构
型所需附体激波与防热设计导致脱体激波的矛

盾．为了解决这一矛盾，本文利用数值模拟和风洞
实验２种手段，研究了钝化半径对乘波布局气动性
能的影响，提出了钝化半径变化范围，对钝化乘波
布局在设计和非设计状态下的气动特性进行验证．
国内外已对高超声进气道进行了充分研

究［１３－１５］．经研究发现，二维进气道中采用多级压
缩的方式可以获得较好的总压恢复性能和质量捕

获性能［１６－１７］．本文以二维３级压缩进气道为基础，
在多级楔锥组合体流场中设计出乘波前体与进气

道的一体化构型，并进行钝化设计，利用数值模拟
手段研究其气动性能和进气道性能．

１　钝化乘波构型的气动分析

１．１　乘波构型的优化设计及数值验证

本文以飞行马赫数 Ｍａ＝６，飞行高度 Ｈ＝
３０ｋｍ为设计状态，在半锥角θｃ＝７°的锥型流场
中，利用单纯型加速法，以最大升阻比为优化目
标，在流场中优化出一条前缘线，从前缘线出发利
用流线追踪技术生成乘波构型下表面，乘波构型
的上表面为自由来流流面．图１所示为利用上述
方法生成的乘波构型．图２所示为数值计算后的
流场压力云图，计算方法采用有限体积法求解欧
拉方程，空间离散采用２阶迎风格式，从云图上可
以看出流场中的高压气体被抑制在飞行器的下壁

面，达到了设计要求，保证了乘波构型的高升阻比
特性．

图１　尖前缘乘波布局
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图２　尖前缘乘波布局流场压力分布
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１．２　乘波构型的钝化设计及数值研究

本文采取的钝化方式为保持乘波构型下壁面

不变，将上壁面向上移动一段距离，上下壁面采用
圆弧过渡．采用此种钝化方式的原因是为尽量保
证原有前缘的位置不变，钝化后的乘波构型如图

３所示．

图３　钝前缘乘波布局

Ｆｉｇ．３　Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ｗｉｔｈ　ｂｌｕｎｔ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

选取钝化半径Ｒ和乘波构型的长度Ｌ 的比
值Ｒ／Ｌ 作为无量纲参数开展研究．针对本文算

０８３
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例，乘波构型的长度Ｌ＝１００ｃｍ，分别进行了半径

Ｒ＝３，４，５ｃｍ的前缘钝化，即Ｒ／Ｌ＝０．０３，０．０４，

０．０５．计算结果如图４所示，从压力云图上可以看
出，由于前缘的钝化导致在乘波体驻点区域及前
缘出现弓形激波，由于弓形激波的影响，使得下表
面的高压气体溢流到上表面．尽管有溢流出现，绝
大部分气体仍被限制在下表面．随着钝化半径的
增加（图５（ａ），图５（ｂ）所示），升力系数Ｃｌ从３．３８
增加到３．４２，增加了１％，可忽略不计，认为升力
系数几乎没有变化．阻力系数Ｃｄ 从０．５７增加到

１．２４，增加了１．３５倍，说明由于钝化造成弓形激
波的存在，给乘波构型带来了新的激波阻力．图５
中ｌ／ｄ为升阻比．

图４　钝化乘波布局压力分布云图
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１．３　不同飞行条件钝化乘波构型气动分析

本文选取钝化半径Ｒ／Ｌ＝０．０３的乘波构型，
对其进行了设计状态和非设计状态的数值模拟，

并首次利用风洞实验．重点考察钝化乘波构型在
宽工作范围内的气动性能．其中，计算条件在飞行
走廊内选取，共选取３个状态点：Ｈ＝２８ｋｍ，

Ｍａ＝５；Ｈ＝３０ｋｍ，Ｍａ＝６和Ｈ＝３２ｋｍ，Ｍａ＝７；
每个状态攻角变化范围α＝－２°～６°．计算方法采
用有限体积法，空间离散采用２阶迎风格式，湍流
模式采用ｋ－ωｓｈｅａｒ－ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ（ＳＳＴ）模型．
本文对乘波构型进行了风洞测力实验，在中

国空气动力研究院的暂冲、吹引式高超声速风洞
中进行，采用ＦＤ－０７风洞１０＃六分量天平．实验状
态为Ｍａ＝５～７，攻角α＝０°，±１°～±４°，５°～８°．
图６给出了乘波构型在不同马赫数下，升力

系数 Ｃｌ、阻力系数 Ｃｄ 及升阻比ｌ／ｄ 随攻角
（ＡＯＡ）的变化趋势．
从升力系数曲线（图６（ａ））看出，３个状态下

图５　钝化半径的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒａｄｉｕｓ　ｏｆ　ｂｌｕｎｔ　ｌｅａｄｉｎｇ

升力系数随攻角几乎呈线性增加，显示出乘波构
型特有的高升力优势．随着飞行高度和飞行马赫
数的增加，升力线的斜率变小，这是因为随高度增
加，空气密度降低，导致升力增加缓慢．
从阻力系数曲线（图６（ｂ））看出，３个状态下

阻力系数随攻角增加而非线性上升，这是由于随
着攻角的增加，乘波构型前脱体激波强度增加导
致激波阻力的非线性增长．随着飞行高度和马赫
数的增加阻力系数有所减少．
从升阻比曲线（图６（ｃ））看出，在设计和非设

计状态下升阻比随攻角的变化趋势一致，升阻比
随攻角的变化先上升后略有下降．最大升阻比出
现在２°．三种状态的最大升阻比分别为３．９０，

３．９４，３．９０．说明本文设计的乘波构型在设计和非
设计条件中均保持高升阻比的良好气动效率．
本文比较了数值计算和风洞实验的结果，从

图６中可看出：

１）升力系数的计算值和实验值结果符合较
好，３种状态升力斜率误差分别为６．５％，５．９％，

７．４％．
２）阻力系数的计算值和实验值变化趋势一

１８３



航　空　动　力　学　报 第２８卷

致，但实验值大于计算值．原因在于本文计算条件
利用的是给定高度的大气参数，而实际风洞参数
与给定高度的大气参数差别较大，导致来流雷诺
数以及边界层状态的不同，从而造成实验值大于
计算值．３种状态中计算值与实验值之间的误差
分别为９．８％，８．２％，６．８％．
３）升阻比的计算值和实验值变化趋势一致，
但数值上有所差别，这主要是由于阻力系数差别
大造成的．３种状态中两者的误差分别为１０．１％，

９．８％，９．５％．

图６　攻角的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

２　钝化乘波前体／进气道一体化
构型气动特性

２．１　进气道前缘钝化研究

本文以最大总压恢复为优化目标，优化设计
了一种二维顶压式进气道．对第１级压缩面前缘
进行不同半径的优化，以钝化半径Ｒ和进气道高
度Ｈｉｎｌｅｔ的比值Ｒ／Ｈｉｎｌｅｔ作为无量纲参数．针对本
文算例，Ｒ／Ｈｉｎｌｅｔ＝０．００５，０．０１０，０．０３０．计算结果
当Ｒ／Ｈｉｎｌｅｔ＝０时，进气道流场中波系结构清晰，３
道激波交于进气道唇口，满足设计要求（图７所
示）．随着钝化半径的增加，由于前缘弓形激波的
影响，导致激波与边界层相互干扰，同时弓形激波
后的熵层与边界层相互作用，使得边界层变得越
来越厚，最终导致流场的波系结构模糊（图８所
示）．从图９中定量分析看，随着钝化半径的增加
进气道总压恢复性能有所下降，在 Ｒ／Ｈｉｎｌｅｔ＝

图７　尖前缘进气道密度分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｅｎｓｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｓｈａｒｐ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｉｎｌｅｔ

图８　钝前缘进气道密度分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｅｎｓｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｂｌｕｎｔ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｉｎｌｅｔ

图９　钝前缘进气道总压恢复

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ａｔ　ｂｌｕｎｔ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｉｎｌｅｔ

２８３
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０．０１０时，最大总压恢复系数略高于Ｒ／Ｈｉｎｌｅｔ＝
０．００５时的情况，可能是由于激波反射与边界层干
扰的程度不同，造成总压恢复系数上出现反常，但
两者的总压恢复系数差别不大，Ｒ／Ｈｉｎｌｅｔ＝０．０１０
时，最大总压恢复系数为４３．２％，而Ｒ／Ｈｉｎｌｅｔ＝
０．００５时，最大总压恢复系数为４１．５％．特别是在

Ｒ／Ｈｉｎｌｅｔ＞０．０３时，总压恢复性能急剧下降，为了
保证进气道的总压恢复本文确定进气道的钝化方

式为Ｒ／Ｈｉｎｌｅｔ＝０．０２．

２．２　乘波前体／进气道一体化设计

本文以二维进气道为基础，设计出多级楔锥
组合体（如图１０所示），其中组合体的楔形部分的
楔角与长度和进气道一致，在多级楔锥组合体流
场中设计乘波构型，以求此类乘波构型保证高升
阻比的同时也满足进气道的要求，实现乘波前体
与进气道的一体化设计．本文按照２．１节提出的
钝化限制，对一体化构型进行了钝化设计，并对钝
化后的一体化构型进行数值模拟．图１１是一体化
构型的下壁面压力等值线图，从图中可看出，下壁
面流线均匀，几乎没有横向流动，表明此构型可为
发动机提供较均匀的来流条件．图１２是一体化构
型某位置横截面压力分布云图，从图中可以看出，
绝大部分高压气体被抑制在构型的下壁面，由于
前缘钝化的缘故，在前缘出现了少量气体溢流到
构型上壁面．表１给出了一体化构型在不同飞行
条件下的升阻比特性．从表中看出此类乘波构型

图１０　楔锥组合体

Ｆｉｇ．１０　Ｗｅｄｇｅ－ｃｏｎｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图１１　组合前体下壁面流线图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｅａｍ　ｌｉｎｅ　ｏｆ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ／ｉｎｌｅｔ

ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

仍然保持了高升阻比特性．图１３是对称面压力分
布，从图中可以看出三级压缩波系明显，并且汇集
在进气道唇口，满足进气道设计要求．经过以上分
析，本文在多级楔锥组合体流场中设计出的一体
化乘波构型，具有传统乘波构型的高升阻比效率，
同时，在飞行器下表面横向流动少，流场均匀，能
够满足发动机的进气要求．

图１２　ｘ＝２．０ｍ处横截面压力分布

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｘ＝２．０ｍ

图１３　对称面压力分布

Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｐｌａｎｅ

表１　一体化构型各状态升阻比性能

Ｔａｂｌｅ　１　ｌ／ｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｏｆ　ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｍａ＝４　 Ｍａ＝５　 Ｍａ＝６

α＝０° ２．６２　 ２．８６　 ３．０６

α＝６° ２．９８　 ３．２１　 ３．４８

３　结　论

本文利用数值模拟和风洞实验２种手段，研
究了钝化乘波构型在设计状态和非设计状态下的

气动性能，研究发现钝化乘波构型仍然具有高升
阻比效率，升阻比在３以上．本文针对二维进气
道，进行前缘钝化研究，并在以二维进气道为基础
的楔锥组合体流场中，利用流线追踪技术设计出

３８３
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了乘波前体与进气道一体化构型，研究发现：这类
构型在设计和非设计条件下升阻比大于２．６，进
气道的总压恢复系数在４０％左右，可以满足进气
道的设计要求．
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