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摘　　　要：为发展一种兼具乘波体高升阻比和升力体高容积率的气动设计与预测方法，开展了３个方面的

研究工作。基于升力体和乘波体融合设计理念，提出了一种大容积率、高升阻比的乘波前体的扩容设计方法。

对扩容设计的乘波前体进行了数值模拟，获得了典型设计参数对前体容积率、升阻比等气动性能参数的影响

规律。基于本征正交分解理论和径向基函数建立了高超声速乘波前体流场结构和气动性能参数的快速预测

模型，并对扩容设计的乘波前体流场开展了快速预测研究。研究表明：相比于未扩容之前，高度为５、１０ｍｍ

时，容积增加８．００％和１５．００％；基于本征正交分解理论的快速预测方法可精确、快速地获得不同几何设计参

数下乘波前体的流场，预测误差不高于２．００％。
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　　在高超声速环境下，飞行器面临严重的气动

阻力和气动热问题，随着新的任务需求，复杂气动

布局飞行器前体设计时面临新的问题，因此设计

满足高超声速环境的优良气动布局十分必要。

目前，高超声速前体设计主要有升力体和乘

波体等方案。升力体布局设计灵活、容易获得较

高的容积率而得到大量研究。国际上，美国开展

了一系列高超声速飞行器升力体构型的设计和试

验，研究了不同气动布局、气动热、材料和控制等

关键技术，对以 ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＶｅｈｉｃｌｅ

２（ＨＴＶ２）飞行器
［１］为代表的升力体构型开展了

多次飞行试验。国内方面，唐伟等［２］设计了升力

体构型，并进一步研究了采用该布局飞行器的气

动效率和操纵效率，表明升力体构型相比传统气

动构型飞行器具有很大的优势。冯毅等［３］基于二

次曲线和类型函数设计了类Ｘ３３飞行器，并对该

构型的气动特性进行了研究。刘深深等［４］通过

ＨＴＶ２飞行器改型设计，研究对比了两者横侧向

稳定性。

相对于普通升力构型，乘波体具有更高的升

阻比优势［５］，成为高超声速前体设计的理想构型

之一。乘波体主要有楔导和锥导乘波体［６９］两种，

乘波体的设计有正向设计和反向设计两种，正向

设计首先给定基准流场生成体，进一步获得基准

流场以及前体激波位置等；反向设计首先给定激

波形状，从激波形状开始反向求解，进一步获得基

准流场，反向设计有密切理论［１０１３］等。王发民

等［１４］设计了宽速域乘波体，研究了乘波构型在宽

速域条件下的气动特性。许少华等［１５］采用正交

试验设计的方法研究了锥导乘波体的设计参数的

敏感性。李永洲等［１６］提出了乘波体前后缘型线

同时可控的设计方法，并通过数值模拟研究了该

方法所设计乘波体压缩面流场的均匀性。

大量学者针对乘波体构型进行了研究，证明

了其作为高超声速飞行器前体的优势，但是乘波

体低容积率成为制约其工程应用的主要原因。为

了增大乘波体的容积率，本文基于升力体和乘波

体融合设计理念，研究了一种高超声速乘波前体

的扩容快速设计方法。由于冯卡门曲线具有减小

空气阻力和载荷的作用，本文将冯卡门曲线应用

于乘波前体上表面以增大前体的容积率，而在前

体上表面展向则采用升力体函数进行型面融合

设计。

另一方面，在早期的研究过程中发现，对于这

种融合构型的三维复杂前体，通过计算流体力学

（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）方法获取前

体性能时往往需要进行复杂的三维网格划分、数

值模拟、以及后处理等环节，计算耗时长、需要人

工干预多，设计、计算过程中需要设计人员对前体

设计方法有非常专业的理解和认识，这种基于三

维ＣＦＤ的前体设计及性能分析难以自动化、快速

化进行。迫切需要一种可针对不同设计参数下对

乘波前体的性能和流场结构进行精确、快速预测

的方法。

本征正交分解理论（ｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）
［１７１９］是一种经典的数学方法，

可以在保证流场结构信息精度的前提下，将冗余

信息忽略，从而大幅度降低计算问题的自由度，从

而减小模型预测的时间。该方法目前已经大量被

应用于湍流结构、人脸修复、大规模集成电路故障

检测等领域。因此，在前面研究的基础上，进一步

引入ＰＯＤ方法构建了快速预测ＲＯＭ 模型（ｒｅ

ｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌ，ＲＯＭ），对乘波前体在几何尺

寸改变的前提下进行了流场的快速预测研究，探

究了所构建的ＲＯＭ模型针对高超声速条件下变

几何外形乘波前体流场的预测能力。

１　乘波体扩容设计方法

为了开展乘波前体扩容设计，对乘波体和升

力体进行气动融合设计。给定来流马赫数和激波

角在吻切面外锥流内部通过求解ＴａｙｌｏｒＭａｃｃｏｌｌ

方程组［２０］

ｄ狏ｒ
ｄθ
＝狏θ （１）

ｄ狏θ
ｄθ
＝－狏ｒ＋犮

２狏ｒ＋狏θｃｏｔθ

狏２θ－犮
２

（２）

　　获得基准流场，其中犮为当地声速。式（１）和

式（２）采用４阶ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ法进行数值求解。

首先采用吻切锥方法获得乘波体下表面，给

定进气道入口型线（ｉｎｌｅｔｃａｐｔｕｒｅｃｕｒｖｅ，ＩＣＣ）和

乘波体前缘型线沿自由来流投影曲线（ｆｏｒｅｂｏｄｙ

ｃａｐｔｕｒｅｔｕｂｅ，ＦＣＴ），如图１，将ＩＣＣ曲线离散，在

点犃通过锥形激波半径和锥形激波角获得该点

处吻切锥圆心犗１，半径犃犗１ 和ＦＣＴ交点为点犈，

在吻切面内，点犈沿来流向前投影与锥形激波面

交点即为前体前缘点犉，进一步从前体前缘点向

后流线追踪获得对应的流线。对ＩＣＣ曲线每一

点均采用上述方法即可获得所有下表面流线，所

有流线构成了乘波体下表面。

图１中ＩＣＣ曲线采用二次曲线设计

５６５
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图１　乘波体设计示意图

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｓｉｇｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ

犳（）狓 ＝犮１狓
２
＋犮２ （３）

其中犮１、犮２ 为系数，图１中 犕犪０ 表示自由来流马

赫数。

其次通过冯卡门曲线和类型函数完成乘波前

体上表面的扩容设计。如图２，平面犗犃１犆１ 为

ＩＣＣ曲线点犃位置的吻切面，直线犗犆１ 为吻切锥

中心线。图中点犆为扩容设计的乘波前体上表

面出口型线（ｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅｅｘｉｔｃｕｒｖｅ，ＵＳＥＣ）与

半径犃犗１ 的交点，点犇 为乘波体下表面和半径

犃犗１ 交点。图中红色曲线犉犆为乘波体上表面，

红色曲线犉犇为乘波体下表面。

图２　ＩＣＣ曲线Ａ点处的吻切面

Ｆｉｇ．２　Ｓｕｒｆａｃｅｏｆｏｓｃｕｌａｔｉｎｇｃｏｎｅａｔｐｏｉｎｔ犃

ｏｆＩＣＣｃｕｒｖｅ

乘波体采用扩容设计时，上表面出口型线

ＵＳＥＣ采用类型函数
［２１２２］

狔
犎
＝

狕
２犠

＋（ ）０．５
狀

０．５－
狕
２（ ）犠

狀

２２狀 （４）

式中犎 为高度，如图２中犈、犆两点距离，犠 为乘

波前体出口宽度，狀为扩容参数。

乘波体上表面沿流向采用冯卡门曲线

狔
犎
＝
１

槡π
·

ａｒｃｃｏｓ１－
２狓（ ）犔 －０．５ｓｉｎ２ａｒｃｃｏｓ１－

２狓（ ）［ ］｛ ｝槡 犔

（５）

式中犔为乘波体长度。

在乘波体的扩容设计过程中，为了保持下表

面乘波特性，下表面采用了给定激波形状的吻切

锥方法设计，为了进一步增加前体容积率和减小

气动阻力，上表面流向采用冯卡门曲线设计，上表

面出口型线采用类型函数进行参数化设计。

２　数值模拟方法

数值模拟采用三维、非结构网格、有限体积法

进行求解，湍流模型使用ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ

（ＳＳＴ）犽ω 模型，其中有黏通量采用２阶迎风、

Ｒｏｅ格式离散。分子黏度采用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式

计算。

由于计算域和流动具有对称性，对所有模型

采用一半网格计算，计算域网格如图３，网格总数

为２４０万，对模型近壁面进行加密，第１层网格设

置为０．００００１ｍ，网格增长率为１．２，当残差下降

５个数量级时可认为计算达到收敛状态。

图３　三维计算域网格

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｇｒｉｄｓ

边界条件方面，采用绝热无滑移壁面边界条

件，设置压力远场和压力出口边界条件。文献

［２３２４］针对乘波体构型进行了数值研究，本文所

采用的数值计算方法与其相同，此处不再进行

校核。

乘波前体的设计点工况参数如表１。表中

犎０ 表示飞行高度，狆０ 表示自由来流压力，犜０ 表

示自由来流温度，ρ０ 表示自由来流密度。

表１　设计点来流工况参数

犜犪犫犾犲１　犉犾狅狑犮狅狀犱犻狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犱犲狊犻犵狀狆狅犻狀狋

犎０／ｋｍ 犕犪０ 狆０／Ｐａ 犜０／Ｋ ρ０／（ｋｇ／ｍ
３）

２５ ６ ２５４９ ２２１．６ ０．０４００８

３　快速预测方法

研究过程中发现，乘波前体结构复杂、网格量

６６５
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大，采用计算流体力学方法进行流场和性能计算

时非常耗时，在飞行器概念设计阶段很不方便。

为此，发展了一种基于ＣＦＤ大数据的快速预测方

法，并编制了相关程序。

设计流程如图４。

图４　快速预测构建流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｆａｓｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

１）首先根据不同的设计参数，获得乘波前体

几何构型。

２）采用ＣＦＤ数值模拟构建样本数据集。

３）利用本征正交方法对所构建的样本数据

进行模态分解与重构，获得彼此正交的降维表达。

ＰＯＤ方法是将场量犉狀（狓）采用正交基犼犻（狓）

表示

犉狀（狓）＝∑
狀

犻＝１

犺犻犼犻（狓） （６）

其中犼犻（狓）为场量犉
狀（狓）在降维空间的基函数，狀

为基函数数目，犺犻为犼犻（狓）的相关系数。

正交基φ
犻在降维空间的投影误差最小，因此

该正交基称为最优正交基，采用该方式可以将场

量内任一样本投影到正交基函数犼犻（狓）上，包含

场量的大部分信息，从而实现降阶的作用。

将ＰＯＤ应用于流场预测时，首先获得犕 个

流场样本信息｛犝犼｝犕犼＝１，通过求解方程组

犼犻＝∑
犕

犼＝１

犪犻犼犝
犼 （７）

１

犕∑
犕

犽＝１

〈犝犼，犝犽〉犪犻犽 ＝λ犻犪
犻
犼

犼＝１，…，犕 （８）

其中犪犻犼为系数，λ犻为特征值，基函数犼犻 按照特征

值大小进行排序。

求得最优正交基函数后，流场中的任一样本

都可以使用基函数犼犻表示。

对样本流场求解特征值λ犻，将对应的特征值

按照能量降维排序，前犽个特征值之和与所有特

征值之和的比值表示前犽阶基模态

犞（犽）＝
∑
犽

犻＝１

λ犻

∑
犖

犻＝１

λ犻

（９）

　　犞（犽）表示包含的能量信息，犞（犽）越接近于

１，表示包含能量越高，越接近原数据集。由于基

模态是按照能量进行排序，因此前几阶模态已经

包含了大部分流场信息，将后面模态舍弃，采用包

含流场大部分信息的基模态代替流场信息，对流

场进行重构，从而在保证精度的前提下实现流场

降阶重构。

４）针对新设计参数下不同几何构型前体的

流场结构和气动性能参数，采用所构建的 ＲＯＭ

模型进行流场预测，本文采用设计参数犎 和狀。

将径向基函数（ｒａｄｉａｌｂａｓｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ）

插值方法应用于流场预测和构建ＰＯＤ基系数函

数关系式，径向基函数采用高斯函数

犳（狓）＝∑
犿

犽＝１
ζ犽φ（狓－狓犽 ２） （１０）

｛Φ
犽｝犖犽＝１φ（狉）＝ｅｘｐ －

狉２

２（ ）σ犖 （１１）

式中ζ犽、σ为系数。

为了定量化分析ＲＯＭ对前体流场预测的准

确性，定义了预测误差

犈＝
∑
犕

犻＝１

（狌ＣＦＤ犻 －狌
ＲＯＭ
犻 ）２

∑
犕

犻＝１

（狌ＣＦＤ犻 ）
槡

２

（１２）

式中狌ＣＦＤ犻 为数值模拟结果，狌ＲＯＭ犻 为降阶模型预测

结果。

４　结果分析

利用乘波体和升力体融合设计方式对乘波体

进行了扩容设计，在此基础上开展了以下两方面

的研究：

１）不同设计参数对乘波前体流场结构及气

动性能的影响

在进行参数化研究时，固定乘波前体下表面，

改变上表面设计参数，研究了参数犎 和狀对乘波

体气动性能的影响。

为了便于比较，在分析典型设计参数对扩容

乘波体性能影响时，本文将未扩容的、上表面采用

自由流面的乘波体作为基准乘波体，即 犎＝０

ｍｍ，表２给出了基准乘波体升阻比犔／犇 和容积

７６５
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比犞／犞０，其中犞０ 为基准乘波体的容积。

表２　基准乘波体性能参数

犜犪犫犾犲２　犘犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狊狋犪狀犱犪狉犱狑犪狏犲狉犻犱犲狉

参数 数值

犎／ｍｍ ０

犔／犇 ５．４８

犞／犞０ １

　　２）不同设计参数下，乘波前体流场结构和性

能的快速预测研究

采用ＲＯＭ针对扩容设计的乘波前体流场进

行预测时，选用参数犎，对其进行均匀取样，取值

范围为犎＝０～４０ｍｍ，每隔５ｍｍ取１个样本点，

共计８个样本点，预测点为犎＝２２．５ｍｍ。

４１　乘波体扩容参数化

４．１．１　展向参数狀对前体气动性能的影响

图５给出了乘波前体上表面随展向控制参数

狀的变化规律。保持乘波前体上表面高度恒定，

可以看出随着参数狀的减小，展向曲线越高，乘波

前体的容积增大，气动阻力增加。

图５　上表面展向设计参数狀对乘波体形状的影响

（犎＝１５ｍｍ）

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒ狀ｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒ

ｓｕｒｆａｃｅａｌｏｎｇｔｈｅｓｐａｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｎｔｈｅ

ｓｈａｐｅｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ（犎＝１５ｍｍ）

图６给出了犎＝１５ｍｍ时乘波前体上表面压

力分布随扩容参数狀的变化规律，其中压力以自

由来流压力狆０ 无量纲处理。可以看出，高压区主

要集中在乘波前体的边缘部分，越靠近乘波前体

尾部，压力越低，主要是因为流向采用了冯卡门曲

线设计，冯卡门曲线在起始段斜率变化较大，在靠

近乘波前体尾部时，冯卡门曲线斜率逐渐减小，上

表面越平缓。

通过乘波前体上表面压力分布对比，可以看

出随着狀的增加，前缘位置均为高压区，高压区范

图６　乘波体上表面压力分布（犎＝１５ｍｍ）

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ（犎＝１５ｍｍ）

围分布基本相同，乘波前体上表面前缘位置高压

区对扩容参数狀的变化并不是很敏感，而在靠近

乘波前体尾部时，扩容参数狀越大，压力较低的区

域明显增大并且前移。上表面低压区的扩大有利

８６５
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于乘波前体升阻比的增加。

图７给出了乘波前体容积比和升阻比随指数

狀的变化规律，其中前体容积采用未扩容基准乘

波体的容积犞０ 无量纲处理。可以看出，相对于

基准乘波体，不同狀取值条件下乘波体容积均得

到了有效提升，狀＝１，３，５时，容积分别提升了

３２．００％、２５．００％和２１．００％。然而，容积的增加

会导致升阻比减小，狀＝１，３，５时，升阻比分别降

低了２６．４６％、１７．７０％和１４．２３％。

图７　犔／犇和犞／犞０ 随参数狀的变化规律

（犎＝１５ｍｍ）

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｌａｗｏｆ犔／犇ａｎｄ犞／犞０ｗｉｔｈ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ狀（犎＝１５ｍｍ）

４．１．２　流向参数犎 对前体气动性能的影响

图８为乘波前体上表面沿流向随着高度 犎

的变化规律，保持展向控制参数狀恒定，随着高度

犎 的增加，乘波前体上表面越高，相应的乘波前

体的容积增加。

图８　犎 对乘波体上表面形状的影响（狀＝４）

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ犎ｏｎｔｈｅｓｈａｐｅｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ（狀＝４）

图９给出了狀＝４时不同高度犎 的乘波体上

沿程截面压力分布。可以看出采用该方法设计的

乘波体，具有良好的乘波效果，激波形状同理论设

计的ＩＣＣ曲线形状符合。

由于上表面采用了冯卡门曲线和类型函数进

行扩容设计，乘波体边缘位置产生了弱激波，而在

上表面后半段形成了膨胀波，这是因为冯卡门曲

线的斜率在初始位置比较大，因此所设计的几何

构型在边缘位置有着较大气流转折角，使得该处

压力成为最大值，而在靠后位置，上表面沿流向变

得平缓，逐渐产生膨胀波。可以看出，下表面压力

远大于上表面，并且下表面压力分布较为均匀，只

有中心位置产生了较高的压力，而上表面压力从

前缘到出口截面总体趋势依次减小。

图９　沿程截面压力分布（狀＝４）

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｓ

ａｌｏｎｇｆｌｏｗｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（狀＝４）

图１０为犎＝１０，２０，３０ｍｍ时上表面压力分

布对比图。可以看出，在乘波前体的边缘位置产

生了高压区，随着高度 犎 增大，边缘位置高压区

明显扩大，该高压区对 犎 变化敏感，与扩容参数

狀刚好相反，随着高度 犎 的增加，低压区开始减

小，并且在乘波前体上表面沿展向高压区增大更

加明显，压力等值线变得不再光滑。

图１１给出了乘波前体容积比和升阻比随高

度犎 的变化规律，其中犞０ 为未扩容设计乘波体容

９６５
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图１０　乘波体上表面压力分布（狀＝４）

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅ

ｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ（狀＝４）

图１１　犔／犇和犞／犞０ 随参数犎 的变化规律（狀＝４）

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｌａｗｏｆ犔／犇ａｎｄ犞／犞０ｗｉｔｈ

ｐａｒａｍｅｔｅｒ犎 （狀＝４）

积。可以看出，相对于基准乘波体，不同犎 取值条

件下的乘波体容积均得到了有效提升，犎＝１０，２０，

３０ｍｍ 时，容积分别提升了８．００％、３１．００％和

４６．００％。然而随着高度增加，气动阻力同样增

加，造成升阻比下降，犎＝１０，２０，３０ｍｍ时，升阻

比分别下降１０．０４％、２１．５３％和３３．５８％。

４２　扩容乘波体流场快速预测

图１２给出了ＲＯＭ 针对前体流场马赫数预

测的能量图。由于能量对应重构流场特征值占

比，可以看出能量随着总基模态数的增加而增加，

ＰＯＤ方法１阶基模态能量占流场的９８．８７％，前

两阶模态能量占流场的９９．８０％，ＰＯＤ方法１阶

基模态占据了流场中的大部分能量，能够保留流

场大部分信息的前提下实现对流场的降阶处理，

因此本文采用ＰＯＤ方法１阶基模态对扩容乘波

体流场进行预测。

图１２　乘波体马赫数流场预测能量图

（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

Ｆｉｇ．１２　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｎｅｒｇｙｆｏｒＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

ｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

图１３给出了犎＝２２．５ｍｍ、狀＝４几何构型上

表面压力分布的１阶基模态预测云图和数值模拟

的结果对比。可以看出，ＲＯＭ 的预测结果已经

十分准确，图中乘波体上表面ＲＯＭ 预测结果压

力等值线的分布和ＣＦＤ结果基本一致，预测误差

主要在乘波前体上表面前部压力梯度变化比较大

的位置以及两侧压力波动较大的区域，而上表面

尾部低压区的预测与ＣＦＤ结果相符，降阶模型的

预测误差为２．００％，因此采用ＲＯＭ 针对乘波体

表面压力分布预测准确。

图１４给出了乘波前体上表面温度的１阶基

模态预测云图和数值模拟结果的对比，图中温度

以自由来流温度犜０ 进行无量纲处理。可以看出

ＲＯＭ预测结果和数值模拟的结果基本重合，乘

波体上表面ＲＯＭ预测结果的温度等值线分布范

围和ＣＦＤ结果相同，仅在靠近对称面位置产生了

较小区别，降阶模型的预测误差为２．００％，因此

ＲＯＭ针对乘波体表面温度场的预测可靠。

图１５给出了乘波体出口截面上密度场ＲＯＭ

预测结果和ＣＦＤ数值结果对比。图中实线表示

ＣＦＤ数值结果，虚线表示 ＲＯＭ 预测结果，密度

以自由来流密度ρ０ 进行无量纲处理。可以看出
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两者基本重合。１阶基模态的预测结果仅在下表

面中间部分存在较小误差。ＲＯＭ 预测结果密度

场的分布和数值模拟结果基本相同，降阶模型的

图１３　乘波体上表面压力分布ＲＯＭ预测结果和

ＣＦＤ结果对比（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

Ｆｉｇ．１３　ＰｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＯＭｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄ

ＣＦＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ

（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

图１４　乘波体上表面温度分布ＲＯＭ预测结果和

ＣＦＤ结果对比（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

Ｆｉｇ．１４　ＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＯＭｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ａｎｄＣＦＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｗａｖｅｒｉｄｅｒ（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

图１５　乘波体出口截面密度分布ＲＯＭ预测结果和

ＣＦＤ结果对比（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

Ｆｉｇ．１５　ＤｅｎｓｉｔｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＯＭｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄ

ＣＦＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｅｘｉｔｓｅｃｔｉｏｎｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ

（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

预测误差为０．２６％，因此采用ＲＯＭ 针对乘波体

密度场的预测结果可靠。

图１６给出了乘波体出口截面马赫数分布

ＲＯＭ 预测结果和 ＣＦＤ数值模拟结果的对比。

图中实线表示ＣＦＤ数值结果，虚线表示ＲＯＭ 预

测结果。可以看出预测结果和数值模拟结果基本

重合，降阶模型的预测误差为０．８３％，因此采用

ＲＯＭ针对乘波体流场马赫数预测的结果可靠。

图１６　乘波体出口截面马赫数分布ＲＯＭ预测结果和

ＣＦＤ结果对比（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

Ｆｉｇ．１６　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＯＭｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ａｎｄＣＦＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｅｘｉｔｓｅｃｔｉｏｎｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ

（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

图１７给出了乘波体对称面处马赫数分布

ＲＯＭ预测结果和数值模拟结果对比。图中实线

表示ＣＦＤ数值结果，虚线表示ＲＯＭ 预测结果。

可以看出两者分布基本相同，仅在上表面存在较

小误差，降阶模型的预测误差为０．１６％，ＲＯＭ 预

测结果可靠。

图１７　乘波体对称面马赫数ＲＯＭ预测结果和

ＣＦＤ结果对比（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

Ｆｉｇ．１７　ＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＯＭｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ａｎｄＣＦＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｙｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｗａｖｅｒｉｄｅｒ（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

图１８给出了乘波体对称面压力分布 ＲＯＭ

预测结果和ＣＦＤ数值结果对比。图中实线表示

ＣＦＤ数值模拟结果，虚线表示 ＲＯＭ 预测结果。

可以看出ＲＯＭ预测结果压力等值线分布和ＣＦＤ
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图１８　乘波体对称截面压力分布ＲＯＭ预测结果和

ＣＦＤ结果对比（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

Ｆｉｇ．１８　ＰｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰＯＤｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄ

ＣＦＤｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｙｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｗａｖｅｒｉｄｅｒ（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

数值结果基本重合，两者仅在下表面处存在较小

误差，降阶模型的预测误差为０．７７％，ＲＯＭ预测

结果可靠。

为了定量说明采用ＲＯＭ针对前体流场预测

的准确性，图１９给出了犎＝２２．５ｍｍ、狀＝４时，扩

容乘波体上表面在流向不同站位狓沿展向压力

分布的数值模拟结果和ＲＯＭ预测结果，图１９中

可以看出，不同站位ＣＦＤ结果和ＲＯＭ预测结果

压力分布几乎完全重合，采用 ＲＯＭ 预测结果

准确。

图１９　乘波体上表面不同站位沿展向压力分布ＲＯＭ

预测结果和ＣＦＤ结果对比（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

Ｆｉｇ．１９　ＰｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＯＭｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄ

ＣＦＤｒｅｓｕｌｔｓａｌｏｎｇｔｈｅｓｐａｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｔａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆｗａｖｅｒｉｄｅｒ

（犎＝２２．５ｍｍ，狀＝４）

表３给出了所使用的计算机配置，表４给出

了犎＝２２．５ｍｍ预测点针对乘波体ＣＦＤ数值模

拟和ＲＯＭ预测所需的时间。采用ＣＦＤ仿真计

算时需要耗费１９．７ｈ，而使用ＲＯＭ 对流场预测

时仅需３０ｓ就能够得到结果，因此使用ＲＯＭ 针

对乘波体流场降阶处理，能够大幅降低时间成本，

提高设计效率。ＲＯＭ 在针对变几何构型预测

时，有着较高的预测精度。

表３　计算机配置

犜犪犫犾犲３　犆狅犿狆狌狋犲狉狊狆犲犮犻犳犻犮犪狋犻狅狀狊

参数 数值及详情

处理器 Ｉｎｔｅｒ（Ｒ）Ｃｏｒｅ（ＴＭ）ｉ７４７９０３．６０ＧＨｚ

操作系统 Ｗｉｎｄｏｗｓ２００７

内存 １６Ｇ

编译器 ＭａｔｌａｂＲ２０１６ｂ

表４　犚犗犕预测和犆犉犇数值模拟时间

（犕犪＝６，犎＝２２５犿犿）

犜犪犫犾犲４　犜犻犿犲狅犳犚犗犕狆狉犲犱犻犮狋犻狅狀犪狀犱犆犉犇狀狌犿犲狉犻犮犪犾

狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀（犕犪＝６，犎＝２２５犿犿）

参数 数值

ＣＦＤ数值模拟耗时／ｈ １９．７

ＲＯＭ 降阶预测耗时／ｓ ３０

５　结　论

本文提出了一种乘波体扩容设计方法，并构

建了乘波体流场快速预测降阶模型。数值研究表

明，这种扩容设计方法能有效提升乘波体容积，同

时，基于ＰＯＤ的快速预测方法能准确可靠地预测

前体流场。具体结论如下：

１）采用冯卡门曲线对乘波体上表面进行扩

容设计时，能够显著提升乘波体容积率，在扩容参

数狀恒定时，相比于上表面为自由流面乘波体，

犎＝５ｍｍ，容积增加８％；犎＝１０ｍｍ时，容积增

加１５％。

２）基于ＰＯＤ方法的快速预测降阶模型能够

快速、有效地进行三维流场预测，预测误差保持在

２．００％以下。在相同条件下，传统ＣＦＤ方法获取

流场耗时１９．７ｈ，采用ＰＯＤ方法预测时仅需３０ｓ。

需要说明的是，在扩容设计中，为了获得高升

阻比需要尽量避免在上表面产生高压区；然而，有

时为了全弹道稳定性的需要，负攻角时上表面需

要产生高压区。实际设计过程中需要根据具体设

计要求进行权衡。
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