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摘 � � � 要: 对一种轴对称形式的高超声速飞行器全流道开展了风洞实验和数值模拟研究, 分析了不同来流

总压、飞行攻角全流道的流场结构和气动力特性. 研究结果表明: ( 1)一定范围内雷诺数的变化对全流道的流

动结构和模型的气动力特性无显著影响, 因此所获得的风洞实验结果有望通过某种形式推广到飞行状态下

使用; ( 2)飞行攻角对全流道的流动结构和升力系数有着显著影响, 但阻力系数的影响并不明显; ( 3)研究范围

内来流马赫数的变化对全流道的流动结构有着一定影响, 但研究范围内,阻力系数随马赫数的变化幅度较小;

( 4)由于轴对称流道的浸润面积较大, 研究范围内该类飞行器的摩擦阻力在全机阻力中占据了较大的比重, 设

计状态下达全机气动力的 62% ; ( 5)与实验结果的对照表明, 所采用的数值模拟方法具有较高的精度.
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Abstract: Using the combined experiments and computat ional f luid dynamics ( CFD) , a

study w as carried out to invest ig ate the aerodynamic characterist ics and the full flow path of

an ax isymmetric hypersonic vehicle. Results indicate: ( 1) Over the tested r ange the Reynold

number bring s no obvious influence on the f low pat tern and the aerodynamics char acter ist ic

of the hypersonic vehicle. ( 2) Despite the fact that the drag coeff icient is not sensit ive to the

change of the angle of at tack, the lif t coeff icient and the flow st ructure of the ful l flow path is

highly af fected. ( 3) With the increase of the free st ream M ach number, the drag coef f icient

fluctuates slightly though changes can be found in the full f low path. ( 4) Over the tested

flight conditions the frict ion drag of the axisymmetric hypersonic v ehicle occupies a signif i�
cant proport ion o f the total aerodynam ic drag and at the design condit ion the proport ion rea�
ches 62%. ( 5) The exper imental results prove the reliabilit ies of the CFD.
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� � 轴对称外形以其结构简单,便于制造、携带和

发射等优点成为工程设计部门广泛采用的一种高

超声速飞行器总体布局形式. 从上个世纪 60年代

开始, 美国的 HRE 计划、HyFly 计划、俄罗斯 CI�
AM 与美国 NASA 的合作研究计划等均对轴对

称形式的高超声速飞行器(或发动机流道)开展了

大量的研究工作.从公开的文献报导来看,推进系

统的部件设计及性能研究是关注的焦点,如进气

道的设计及性能改进、进气道的变几何方案研究、

燃烧室设计及性能研究、飞行器前缘钝化对内流

道性能的影响
[ 1�11]
等. 而少有文献对轴对称形式

的全流道特征进行分析,更不用说研究流道特征

对飞行器气动力特性的影响. 事实上,推进系统各

部件的流道之间存在强烈的耦合作用, 并对飞行

器的气动力特性有着显著的影响
[ 12�14]

. 因此,深入

探讨轴对称流道的流动特征及对飞行器气动力的

影响规律,无论是对推进系统还是对飞行器的安

全、高效工作均有重要的工程实用意义.

结合一种轴对称形式的高超声速飞行器全流

道,本文开展了风洞实验及数值模拟研究,分析了

其流道特征及气动力特性,研究中还考虑了飞行

攻角、来流马赫数、雷诺数等的影响.

1 � 研究对象及研究方法

1. 1 � 实验模型
所研究的轴对称内流道实验模型总长为 453

mm, 最大直径为 130 mm, 采用尾部支撑方式,可

分车次分别进行测力或测压实验. 图 1 给出了模

型的结构示意图, 进气道的波系封口马赫数为

7� 0, 其外唇罩前缘到前锥体顶点的距离为 237

mm, 一级、二级和三级外压缩角 (即锥体各级压

缩面的折角)分别为 9�, 3�, 5�. 进气道的喉道高度

图 1� 轴对称内流道示意图

F ig. 1� Sketch of the experimental model

H 0 为 7 mm ,其后的等截面隔离段长 4H 0 . 燃烧

室主要由等直段、1度扩张的膨胀段和凹腔等部

件组成,暂未考虑燃料喷射支板.喷管内膨胀段的

扩张角为 17�. 此外, 出于结构安装的需要, 在内

流道中还布置了两排共 8个 �4 mm 的支撑,其导

致的内流道最大堵塞比为 5� 0% . 图 2 所示为模

型在风洞中的实物照片.

图 2� 实验模型在风洞中的照片

F ig. 2� Photog raph of the exper imenta l model

为了监视通道内的流态建立情况,在模型唇

罩的内壁面上布置了 21个静压测点,其周向位置

位于模型的下方,与对称面沿周向错开 16�.

定义如下特征点: O- 飞行器前体最前点, A

- 内流道进口, B- 内流道隔离段进口, C- 凹腔

的前缘点, D - 凹腔的后缘点, E- 喷管内膨胀段

进口, F- 喷管内膨胀段出口(图 1) , 以便于在下

文中进行结果描述.

1. 2 � 实验条件

本文的全部实验工作是在南京航空航天大学

的高超声速风洞( NHW)上完成的. NHW 为一座

下吹- 真空抽吸暂冲式高马赫数风洞, 主要由洞

体部分、高压气源、真空系统、测试系统和控制系

统组成. 实验段喷管的出口直径为 500 mm,名义

实验马赫数范围为 6� 0~ 8� 0,模拟飞行高度为 27

~ 59 km,有效实验时间大于 10 s.在本文的研究

中,实验参数的变化范围为: 来流马赫数 7� 0, 攻
角 0�~ 4�,来流总压 500~ 2 000 kPa.

1. 3 � 数值方法

数值模拟在本文中被用来获取更多的流场细

节, 以对实验结果进行解释及必要的补充. 采用

MacCo rmack 等人提出的有限体积法对雷诺平均

后的三维 N�S 方程进行离散并求解. 其中, 无粘
对流通量项采用基于 MUSCL 插值的 Roe 格式

进行裂解,粘性通量项采用二阶中心差分格式进

行离散. 时间推进使用了 LU�SGS 隐式方法. 湍
流模型选用了可实现的 k��模型, 并在近壁区使
用了壁面函数法进行处理.

研究中所用到的边界条件类型有:压力远场

边界、压力出口边界、压力进口和等温固壁边界

等.各边界条件参数依据实验状态给定.

在进行网格生成时, 选择直径为 500 mm ,长
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为 1 000 mm 的圆柱形作为计算域, 并采用以六

面体为主的单元类型进行填充. 整个计算域被分

成 47个子区域,各个子区域相互对接构成复杂的

流场空间,网格单元总数约为 200万.图 3给出了

该飞行器固壁面和对称面的网格分布情况,可以

看出,在内流道以及壁面附近等流动参数梯度较

大的区域,网格单元均布置得较为细密.

图 3� 模型固壁表面和对称面的网格分布

Fig. 3 � Grids of the wall and symmetry plane

2 � 结果分析

2. 1 � 设计状态下的流场结构

图 4给出了设计状态下( Ma0 = 7� 0,  = 0�)

模型进口波系的纹影照片,此时来流总压为 1 000

kPa. 可以看出, 进气道的口部波系清晰稳定, 三

道外压缩激波在唇罩前缘准确汇聚, 且前锥体压

缩面上无可察觉的分离包及诱导激波存在,表明

此时进气道处于起动工作状态.

图 4 � Ma0= 7� 0, = 0�时的进口波系(实验结果)

F ig. 4� Schlieren photo g raph o f the shock system at

the ent rance o f the inlet ( Experimental r esults)

图 5给出了设计状态下实验获得的唇罩内壁

面静压分布规律.可以看出,在唇罩内型面的折转

处以及凹腔的下游附近存在两处显著的压强高

峰,两高峰之间则为一分布相对平坦的压强低谷,

其具体成因将在下文中依据仿真结果分析给出.

图 5中还对比给出了仿真获得的沿程静压分布,

不难发现,无论是从趋势还是从数值来讲其与实

验数据均符合较好, 因此所采用的仿真方法是可

信的,可作为进一步分析的有力工具.

图 5 � Ma0= 7� 0, = 0�时唇罩的壁面静压分布

Fig . 5 � Static pressur e dist ribution o f the cow l

at design operation

图 6 � 设计状态下流道对称面上的流动图谱

(仿真结果)

Fig . 6 � F low structure on the symmetry plane at

design oper ation ( Computational r esult s)

图 6所示为设计点状态下仿真获得的静压测

量点所在剖面的流动图谱,该图清晰地展示了零

攻角下全流道的流动情况.可以看出,与唇罩前缘

等直径的马赫 7级自由流管, 在飞行器流道中经

历了先减速增压,后加速膨胀的复杂过程.由于尾

喷管出口的气流马赫数要远低于自由流马赫数

( 7� 0) ,且流动方向呈发散趋势, 因而自由流在经
历飞行器流道后其轴向动量受到了显著的削减,

给模型带来了较大的气动阻力. 表 1 列出了设计

状态下模型的阻力系数,仿真和实验结果吻合良

好,均表明此时模型的阻力系数在 0� 2以上. 此
外,仿真结果显示,由于轴对称流道的浸润面积较

大,该类飞行器的摩擦阻力在全机阻力中占据了

较大的比重,达 62%.

表 1 � Ma0= 7� 0,  = 0�时模型的气动特性

Table 1� Aerodynamic characteristics of the model

at design operation

总阻力系数 摩阻(比例) / % 波阻(比例) / %

计算 0. 229 62 38

实验 0. 215       
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� � 由图 6可对内流道的流动情况作进一步分

析,并对图 5中的沿程静压分布给出解释.不难看

出,气流进入内流道后在进气道唇罩内侧撞击形

成强的斜激波, 同时受唇罩弯曲内型面不断发出

的弱压缩波的影响, 进口段的沿程静压大幅度升

高并在 B 点达到峰值. 在 B 点后,由于流动受到

了肩部强膨胀波的干扰,压缩后的气流又重新加

速,故壁面静压显著下降. 随后, 唇罩前缘压缩波

的反射波在唇罩内壁上再次入射, 使得壁面静压

又明显上升. 当气流经过 C 点后, 在凹腔剪切层

前缘诱导激波、激波在剪切层的反射膨胀波等的

影响下, C�D 区域间的沿程静压呈小幅波动. 在凹

腔的下游附近, 受凹腔末端斜面导致的强激波以

及随后膨胀波的影响, 沿程静压急剧上升达到峰

值后又快速下降. 最后, 在喷管内膨胀段, 由于其

入口有斜激波、膨胀波的入射,因而壁面压强也略

有波动,但整体仍呈下降趋势直至出口( F 点) .

2. 2 � 来流总压的影响

在开展进一步的规律研究之前,首先对来流

总压的影响进行了实验研究. 研究中的来流总压

范围为 500~ 2 000 kPa,所对应的单位雷诺数范

围为 3 ! 106 / m~ 1� 2 ! 107 / m .图7和图8分别给

出了 Ma0= 7� 0,  = 0�时,来流总压对唇罩壁面静
压分布以及模型阻力系数的影响. 两图表明, 不同

来流总压下唇罩壁面沿程静压分布重合较好, 且

飞行器阻力系数无明显变化, 故不难推测研究范

围内来流总压(或雷诺数)对全流道的流动结构无

显著影响. 为此, 下文中均统一选择来流总压

1 000 kPa进行实验研究,而不再考虑雷诺数的影响.

图 7� 不同总压下唇罩固壁面的沿程静压分布

(实验结果)

Fig . 7 � Static pressur e dist ribution of t he cow l at

differ ent f ree stream tot al pressur e

( Experiemental results)

2. 3 � 飞行攻角的影响

图 9给出了 Ma0= 7,  = 4�时进口波系的实

验纹影照片.由该图可以看出, 4�攻角时前体的流

图 8� 不同总压下模型的阻力系数(实验结果)

Fig . 8 � Drag coefficient v ersus fr ee str eam

total pressur e

( Experimental results)

动表现出显著的不对称性,前锥体上方的边界层

显著增厚,且外压缩波系远离外唇罩前缘,有显著

的溢流存在,而下方的外压缩波系则提前交于进

口前方, 有强的滑流层进入内通道. 显然, 攻角带

来的上述流动结构的变化,均不利于发动机的高

效、稳定工作.

图 9 � Ma0= 7, = 4�时的进口波系

F ig. 9� Shock system at the entr ance o f Ma0= 7, = 4�

图 10 � Ma0= 7� 0, = 4�时前体流动情况

(马赫数分布图谱)

Fig. 10 � Flow structur e o f the forebody at

Ma0= 7� 0, = 4�

( Mach number contourplo t)

图10给出了仿真结果以对攻角下前锥体的流

动作进一步分析. 可以看出,攻角的存在使得前锥

体的压缩波系表现出明显的不对称, 下方波系向锥

体表面靠拢而上方则刚好相反,因此头道激波的波

面与唇罩前缘发生交叉,使得外压波系仅在某一周
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向位置(交叉点)贴口.另外,攻角状态下气流受压

缩强度沿周向分布的不均匀性还导致了显著的横

截面压强梯度(下方压强高, 上方低) , 并驱动前锥

体下方的边界层低能气流不断往上方堆积,因而使

得前锥体上表面附近的边界层显著增厚.

图 11和图 12分别给出了攻角状态下对称面

的等马赫数图谱以及上方、下方唇罩壁面的静压

分布,据此可以分析攻角对内通道流态以及模型

尾部喷流的影响.仔细观察两图不难看出,攻角状

态下通道内凹腔前始终有下方的静压比上方高,

边界层气流在通道内进一步向上方堆积,故使得

锥体上方肩部下游附近的激波/边界层干扰加强,

且上方凹腔的剪切层外凸,而下方凹腔的剪切层

内凹.另一方面,攻角的存在还改变了尾喷流的外

流环境,使得尾喷口附近下方的外流压强升高,上

方的外流压强降低, 因而影响了尾喷流的外部膨

胀特征,使得尾喷流的边界显著向上偏转.

图 11� Ma0= 7� 0, = 4�时全流道流动图谱

Fig . 11� Mach number contour plot o f the full flow

path at Ma0= 7� 0, = 4�

图 12 � Ma0= 7� 0, = 4�时唇罩内壁面的静压分布

F ig . 12� Static pressure distribution o f the cowl

at Ma0= 7� 0, = 4�

图 13所示为 Ma0= 7� 0,  = 4�时飞行器气动
力特性随攻角的变化曲线. 可以看出, 研究范围

内,该类飞行器的摩擦阻力系数均大于压差阻力

系数.另外, 随着攻角的增加, 模型的摩擦阻力系

数、压差阻力系数以及总阻力系数均无明显变化,

而升阻比则急剧上升.

2. 4 � 飞行马赫数的影响

借助数值模拟手段, 本文还研究了来流马赫

图 13 � 飞行器气动力特性随攻角的变化曲线

F ig. 13 � Aerodynamics cha racteristics v ersus

ang le o f attack

数对轴对称流道的流动特征及气动力特性的影

响.图 14和图 15 分别对比给出了 Ma0 = 6� 0和
8� 0时, 静压测量点所在剖面的马赫数分布图谱
和压比分布图谱.显然,马赫数的变化改变了口部

波系的贴口情况, 在低于设计马赫数时( Ma0 =

6� 0)导致了显著的进口溢流, 而在高于设计马赫
数时(Ma0= 8� 0)则使得三道外压缩激波在进口

图 14� Ma0= 6� 0 和 8� 0 时纵剖面的马赫数分布图谱

F ig . 14 � Mach number contour plot on the symmetr y

plane at different free stream Mach number

图 15 � Ma0= 6� 0 和 8� 0 时纵剖面的压比分布图谱

F ig . 15 � Static pressure contour plo t on the symmetr y

plane at different free stream Mach number

附近提前交汇,并合并成一道强波在唇罩内壁入

射,其反射波在中心体的肩部诱导了显著的边界

层分离. 另一方面外,对于内通道流动而言,随着

来流马赫数的增加, 通道内入射激波、反射激波的
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斜角逐步减小,其入射点、反射点也不断后移,但

总的来说其内部流动结构并无显著变化.图 16中

的沿程静压曲线也证实了这一点. 由该图可以看

出,不同马赫数下唇罩内壁的静压曲线形状相似,

但随着来流马赫数的增加其值整体向上平移, 在

前后两个压强峰附近, 其上升幅度尤为显著. 另

外,内通道压强随着来流马赫数的增加而增加这

一趋势还使得高马赫数下尾部喷流流管的扩张变

得更加明显(图 14) .

图 16 � 不同自由流马赫数下唇罩内壁的静压分布

F ig . 16� Static pressure distribution o f the cowl

at differ ent fr ee st ream Mach number

图 17 � 飞行器各阻力系数随来流马赫数的变化

F ig . 17� Aerodynamics character istics versus free

str eam Mach number

图 17给出了飞行器的波阻系数、摩阻系数以

及总阻力系数随马赫数的变化曲线.可以看出,对

于所研究的轴对称流道而言, 研究范围内阻力系

数随马赫数的变化幅度较小, 2� 0 的马赫数跨度
仅导致了 0� 02不到的总阻力系数变化,且始终有
摩擦阻力系数大于波阻系数.

3 � 结 � 论

对一种轴对称形式的高超声速飞行器全流道

开展了风洞实验和数值仿真研究, 获得了来流总

压、飞行攻角以及来流马赫数对全流道流动特征

以及飞行器气动力特性的影响规律, 主要结论如

下:

( 1) 一定范围内, 雷诺数的变化对全流道的

流动结构和模型的气动力特性无显著影响;

( 2) 飞行攻角对全流道的流动结构和升力系

数有着显著影响, 而给阻力系数带来的变化并不

明显;

( 3) 研究范围内来流马赫数的变化对全流道

的流动结构有着一定影响,但研究范围内,阻力系

数随马赫数的变化幅度较小;

( 4) 由于轴对称流道的浸润面积较大, 研究

范围内该类飞行器的摩擦阻力在全机阻力中均占

据了较大的比重, 设计状态达全机气动力的

62% .

( 5) 与实验结果的对照表明,所采用的数值

模拟方法具有较高的精度.
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