
第 24卷 第 6期
2009年 6月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 24 No . 6
J un. 2009

文章编号 :100028055 (2009) 0621351206

一体化高超声速飞行器气动特性数值仿真
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摘 　　　要 : 采用二维耦合隐式N2S(Navier2Stokes) 方程和标准 k2ε湍流模型对具有哈克外形头部的一体化
高超声速飞行器在进气道关闭、发动机通流以及发动机点火状态下的升力特性、阻力特性、俯仰力矩特性以

及升阻比特性进行了数值模拟 ,考察了机身头部长细比对其气动性能的影响 ,结果发现 ,在第一种定义方式

下的飞行器构型气动性能改良程度明显高于第二种定义方式 ,同时 ,随着机身头部长细比的增加 ,一体化高

超声速飞行器的气动性能得到明显提高 ,可以满足飞行器巡航时的气动要求.
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Abstract : Two2dimension coupled implicit Naviers2Stokes equations and standard k2ε
viscid models were int roduced to simulate t he lif t characteristic , drag characteristic , pitching

moment characteristic and lif t2to2drag ratio characteristic of integrated hypersonic vehicle

wit h Hark head configuration working under t he conditions of inlet closed , inlet open but

unfired and inlet open and fired. The influence of head slenderness ratio on the aerodynamic

performance was discussed. It is concluded that the improvement degree of aerodynamic

performance designed wit h the first met hod is greater than t hat designed with t he second

one , meanwhile , with t he increasing of head slenderness ratio , t he aerodynamic performance

of integrated hypersonic vehicle becomes bet ter in evidence , it can satisfy t he aerodynamic

requirement of cruising vehicles.
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　　国家安全、航空航天和人们对太空开发与宇

宙探测的需求 ,使新一代空天飞行器相关的高超

声速飞行技术成为新世纪国际竞争的热点.高超

声速飞行具有广阔的军民两用前景 ,高超声速飞

行技术的突破 ,将对科学技术和国民经济的发展、

综合国力的提升、国际战略格局的转化、军事力量

的对比产生重大和深远的影响.

而以超燃冲压发动机为动力系统的高超声速

飞行器 ,采用机身与发动机一体化布局 ,其气动布

局类似于美国的 X243A验证机 ,即将推进系统布
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置在机身的下方 ,利用前机身作为进气道的压缩

面 ,后机身作为一个自由膨胀面.机身 / 发动机一

体化设计技术包括机身 / 进气道一体化[1 ]、机身 /

尾喷管一体化[224 ] 以及燃烧室构型研究[5 ] ,这类

飞行器设计的主要难点就是在巡航飞行时 ,飞行

器能具备足够大的升阻比.如何在现有发动机型

号基础上 ,通过改变飞行器外形来突破升阻比屏

障 ,成为各国研究者日益关注的问题.罗金玲等[6 ]

研究了一体化高超声速飞行器各部件的升力、阻

力以及升阻比特性 ,并根据航程的需求 ,分析了高

超声速飞行器对升阻比的要求.鉴于膨胀型机身

上表面对高超声速飞行器升阻比的贡献[7 ] ,程养

民[8 ] 对各种常见外形的高超声速导弹气动特性

进行了工程计算 ,并形成了数据库.

本文在飞行器机身 / 发动机一体化设计的基

础上 ,引进哈克外形头部 ,通过改变机身构型来研

究机身头部长细比对分别处于进气道关闭、发动

机通流以及发动机点火工作状态下一体化高超声

速飞行器的阻力特性、升力特性、俯仰力矩特性以

及升阻比特性的影响.

1　物理模型和计算方法

111　物理模型

一体化高超声速飞行器的发动机采用 5楔角

混压式进气道 ,其中外压段为 3个楔角 ,内压段为

2个楔角 ,如图 1所示.由飞行器任务确定的设计

条件是飞行高度 25km ,设计马赫数为 610 ,设计

攻角为 0°1

图 1　一体化高超声速飞行器示意图

Fig. 1　Schematic of integrated hypersonic vehicle

飞行器机身采用哈克形头部 ,分别应用两种

方式计算长细比 ,第一种方式定义机身的头部在

进气道唇口附近 ,在此定义下计算了长细比为 3 ,

4和 5三个状态 ;第二种方式定义机身头部的长度

就是机身的总长度 ,在此定义下计算了长细比为

10和 12两个状态.

长细比定义为[9 ]

λtb =
L tb

Dmax
(1)

其中λtb 是飞行器机身头部长细比 ,L tb 是飞行器

机身头部总长度 ,Dmax 是飞行器头部母线和机身

连接处直径.

哈克形头部曲线方程如下所示[9 ] ,图 2 给出

了在不同长细比下飞行器机身上表面的型面.

R
R max

=
x
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3
4
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图 2　机身上表面型面示意图

Fi g . 2　Schematic of the u p per surf ace of ai rf rame

以发动机隔离段高度为基准 ,且设其为单位

长度 ,则在第一种长细比计算方式下的机身头部

长度为 24132 ,在第二种长细比计算方式下的机

身头部长度为 77198 . 以飞行器机身前缘为坐标

原点 ,则其质心位于 (33103 , - 1147) 处.

112　计算方法

采用二维耦合隐式 N2S(Navier2Stokes) 方程

和标准 k2ε湍流模型对采用哈克形头部的一体化
高超声速飞行器在进气道关闭、发动机通流以及

发动机点火三种工作状态的内外流场进行了数值

仿真研究 ,探索了机身头部长细比对飞行器升力

特性、阻力特性、俯仰力矩特性以及升阻比特性的

影响 ,离散方式采用二阶迎风格式.采用 Gridgen

软件生成结构网格如图 3所示 ,由于篇幅有限 ,只

对发动机点火状态的网格进行示意 ,该网格在机

身壁面附近及激波转折角处加密.

图 3　网格示意图

Fig. 3　Sketch map of gridding

边界条件的设置以及具体的二维耦合隐式
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N2S(Navier2Stokes) 方程和标准 k2ε湍流模型参
阅文献[ 3 ] .

2　计算结果与讨论

在设计状态下 ,由于粘性的影响 ,导致进气道

外压段的三道斜激波汇交于外罩唇口前缘外 ,如

图 4所示.可见 ,在对飞行器进行设计时 ,如果考

虑实际情况下粘性的负面影响 ,应该使进气道的

设计马赫数高于其工作马赫数 ,这样才能使得进

气道外压段的三道斜激波汇交于外罩唇口前缘 ,

而内压段两道斜激波汇交于上壁转折角 ,保证推

进系统进气道足够大的总压恢复系数.

图 4　一体化高超声速飞行器内外流场压力轮廓图

Fig. 4　Pressure contours of integrated hypersonic vehicle

211　长细比对飞行器阻力特性的影响

在三种不同的工作状态下 ,进气道关闭时的

阻力系数明显高于其他两种工作状态下的阻力系

数 ,如图 5所示 ,主要是由于当进气道关闭时 ,作

用在机身前体下表面的水平分力明显增加 ,约占

总阻力的 9116 % ;而进气道关闭时的粘性阻力系

数明显低于其他两种工作状态下的粘性阻力系

数 ,如图 6所示 ,主要是当进气道开启后 ,作用在

发动机内部下表面的粘性阻力明显增强 ,约占总

粘性阻力的 35 %左右.

随着机身头部构型长细比的增加 ,作用在飞

行器上的阻力不断减小 ,且以第一种方式设计的

飞行器构型阻力系数下降趋势更加明显 ,如表 1

所示.随着机身头部构型长细比的增加 ,作用在飞

行器上的粘性阻力在发动机通流和发动机点火状

态下不断减小 ,其趋势与阻力的下降趋势一致.而

在进气道关闭状态下 ,粘性几乎不会在发动机内

通道产生负面影响 ,所以粘性阻力在此状态下相

对较小 ,且变化不是很明显.

粘性阻力在总阻力中所占比重在发动机点火

状态下最大 ,随长细比的变化趋势也最明显 ,在机

身头部长细比为 5 的高超声速飞行器中 ,粘性阻

力在总阻力中所占比重高达 60 % ;在发动机通流

状态下次之 ,粘性阻力在总阻力中所占比重在
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表 1　三种不同工作状态下飞行器阻力特性

Table 1　Drag characteristics of vehicle on three different working conditions

工作状态
阻力系数下降率 / %

第一种方式 第二种方式

粘性阻力在总阻力中所占比重上升率 / %

第一种方式 第二种方式

进气道关闭 1313 016 519 612

发动机通流 3710 610 5214 514

发动机点火 6210 717 12218 715

30 %左右 ,在进气道点火状态下最小 ,随长细比

的变化趋势也最弱 ,粘性阻力在总阻力中所占比

重不超过 5 % ,如图 7和表 1所示.

图 7　粘性阻力在总阻力中所占比重随长细比的

变化趋势

Fig. 7　Variable t rend of <D with the increasing of

slenderness ratio

212　长细比对飞行器升力特性的影响

随着机身头部构型长细比的增加 ,作用在飞

行器上的升力不断增加 ,如图 8所示 ,且以第一种

图 8　升力系数随长细比的变化趋势

Fig. 8　Variable t rend of lif t coefficient with the

increasing of slenderness ratio

方式设计的飞行器构型升力系数上升趋势更加明

显 ,如表 2 所示. 随着机身头部构型长细比的增

加 ,作用在飞行器上的粘性升力不断减小 ,如图 9

所示 ,且以第一种方式设计的飞行器构型升力系

数下降趋势更加明显.

表 2　三种不同工作状态下飞行器升力特性

Table 2　Lift characteristics of vehicle on three different

working conditions

工作状态
升力系数上升率 / %

第一种方式 第二种方式

进气道关闭 5012 6175

发动机通流 - 10816 - 29717

发动机点火 - 167115 2614

图 9　粘性升力系数随长细比的变化趋势

Fig. 9　Variable t rend of viscous lif t coefficent

with the increasing of slenderness ratio

在发动机通流和发动机点火状态下 ,随着长

细比的增加 ,作用在飞行器上的升力逐渐由负升

力变为正升力 ,表 2 中升力系数上升率为负表明
了这种变化趋势.可见 ,为了给飞行器飞行提供足

够的升力 ,机身构型长细比越高 ,其效果越好 ,且

在第一种方式下设计的飞行器机身头部构型更加

理想.
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粘性对飞行器升力性能的负面影响较小 ,而

且随着长细比的增加 ,其不断减小.因此 ,在足够

大的长细比下 ,粘性对飞行器升力的负面影响几

乎可以忽略不计.由于升力系数随着长细比不断

增加 ,而阻力系数随着长细比不断减小 ,因此随着

长细比的增加 ,在三种不同的工作状态下 ,飞行器

的升阻比亦不断增加 ,其中尤以发动机点火工作

状态下变化更加明显 ,在长细比为 5时 ,其升阻比

高达 9 ,可以满足飞行器巡航时的性能要求 ,如图

10所示.

图 10　升阻比随长细比的变化趋势

Fig. 10　Variable t rend of lif t2to2drag ratio with the

increasing of slenderness ratio

313　长细比对飞行器俯仰力矩特性的影响

在三种不同的工作状态下 ,随着机身头部构

型长细比的增加 ,飞行器的俯仰力矩系数不断减

小 ,且由发动机点火工作状态下的低头力矩逐渐

图 11　俯仰力矩系数随长细比的变化趋势

Fig. 11　Variable t rend of pitching moment coefficient

with the increasing of slenderness ratio

过渡到进气道关闭状态时的抬头力矩 ,如图 11所

示.从进气道关闭时的抬头力矩过渡到发动机点

火时的低头力矩 ,有利于配平进气道关闭时机身

前体以及进气道产生较大的抬头力矩.且在第一

种方式下设计的飞行器构型俯仰力矩变化趋势更

加明显 ,俯仰力矩越小 ,越有利于飞行器姿态的

控制.

图 12　粘性俯仰力矩系数随长细比的变化趋势

Fig. 12　Variable t rend of viscous pitching moment

coefficient with the increasing of slenderness ratio

而飞行器的粘性俯仰力矩系数则随着机身头

部构型长细比的增加不断增加 ,同时也可以看到 ,

粘性俯仰力矩系数在飞行器第一种设计方式下的

变化趋势更加明显 ,如图 12 所示 ,且粘性俯仰力

矩的存在不利于飞行器的控制.

3　结 　论

采用数值模拟方法对具有哈克外形头部的一

体化高超声速飞行器的气动特性进行了系统研

究 ,研究发现 :

1) 定义机身的头部在进气道唇口附近时设

计的一体化高超声速飞行器气动特性较定义机身

头部的长度就是机身的总长度时设计的一体化高

超声速飞行器气动特性要好 ;

2) 随着机身头部长细比的增加 ,哈克外形头

部压缩激波逐渐减弱 ,使头部高压区逐渐向后移

动 ,并且表面最高压强逐渐降低 ,因此阻力系数、

负升力系数以及俯仰力矩系数均单调递减.

因此 ,在机身 / 发动机一体化设计基础上 ,对

飞行器机身上表面进行改型时 ,并不是膨胀角度

越大越好 ,应对其各方面性能进行综合考虑 ,首先

满足高超声速飞行器构型对主要气动 2推进性能
的要求.
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