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摘要 高超声速飞行中
,

随着马赫数的升高
,

波阻和摩阻增加
,

就会形成升阻比
“

屏障
” ,

而乘波飞行器构型是

克服这一升阻比屏障的有效方法 本文提出了一种变楔角楔 椭圆锥乘波体构型方法
,

并基于前体 进气道

一体化设计思想
,

生成了高超声速乘波飞行器构型 经数值计算与实验验证
,

与传统锥形流场生成的乘波体相

比
,

该方法生成的乘波体不仅具存高升阻比
,

而且能为发动机提供所需的高温高压均匀来流

关键词 乘波飞行器
,

变楔角楔 椭圆锥乘波体
,

气动力
,

升阻比

引 言

乘波飞行器是利用其 自身产生的激波
,

提高其

整体气动性能的飞行器 飞行器设计中
,

尽量使激波

附着在前缘上
,

波后 的高压气体完全作用在飞行器

下表面上
,

如果没有流体从下表面泄漏到上表面
,

就可以获得较高的升阻比
,

从而大大提高飞行器的

气动性能

年首次提出从 已知流场构造主维高超声速

飞行器的想法
,

用平面斜激波形成流场

构造出一种具有
“ ”

型横截面的高超声速飞行器 美

国马里兰大学 等人 同 发表了由锥形流动

生成乘波体的论文 值得一提的是
,

与 。 的

二维
“ ”

设计相 比
,

由圆锥流场生成的乘波体容积

率大得多
,

且具有较高的升阻比 年
,

由

赞助
,

在马里兰大学举行 了乘波体国际会议
,

会上

等人 图 提出了用相切锥生成乘波体的方

法 其特点是通过使用多个锥体来设计激波模式
,

这

使得人们可以根据飞行器的需要来设计复杂构型
,

从而使乘波飞行器具有向实用性发展的可能

由于乘波飞行器的优 良气动特性和潜在的巨大

应用前景
,

近年来
,

根据不同的工程需要
,

更加接近

实用的乘波布局研究不断出现
,

其中突出的是

等人 ’ 提出的 和 二 两类豁性乘波体布

局设计和气动特性实验
,

其研究结果 已经作为美国

空军 计划验证机造型的基础
,

并实施了飞行

验证
’

等 将乘波体设计与冲压发动机所

需的进气道压缩性能一体化设计结合在一起
,

即乘

波前体下表面与进气道预压缩性能一体化设计
,

并

一 一 收到第 稿
, 一 一 收到修改稿

把依据发动机性能进行反向设计的思路引入乘波设

计中来

在乘波飞行器设计中
,

如何构造满足要求的激

波结构是问题的关键 本文提出了一种变楔角楔 椭

圆锥乘波体的构型方法
,

与传统锥形乘波体不同
,

此

方法是根据冲压发动机所需的高温高压均匀来流
,

通过前体楔锥形面的优化设计
,

得到 个预压缩面

的压缩角和长度等几何参数
,

以此为基础设计二维

楔锥
,

并与椭圆锥相切以生成三维流场 以进气道

唇 口所需型面为基准
,

在该流场的三维激波组合中
“

刻
”

出乘波体下壁面
,

从而实现以发动机进气道性

能为 目标的乘波体反向设计 生成的乘波体不仅具

有高的升阻比
,

而且能提供发动机所需的均匀来流

数学模型

通常情况下
,

乘波体都是通过具有精确解析解

的流场得到的
,

如平面楔形流动
,

圆锥流动和
“ ”

翼型流动或一些比较容易计算的流场如轴对称流场

等 但是当进行发动机
一

气动构型一体化设计时
,

采用这些简单的构型来生成乘波前体尽管能得到较

高的升阻比
,

但很难得到满足发动机入 口所需的预

压缩均匀来流 作者选用数值求解三维气动方程的

方法来得到构造乘波体的非轴对称流场

三维
一

方程的积分形式如下

谁︷

、‘、了少

几下

产

沪
。厂

一一

厂
而 太

户 “ 少
·

” 一

不 了了
忑

户
·

八

笋
厂

十大
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, 丁 才
口 艺

·
一

萝二
’

“

厂

了中了
乘波飞行器布局

前体预压缩性能优化设计

以冲压发动机所需的高温高压均匀来流为 目标

函数
,

以下型面分别为特征线曲面
,

平板和二级平板

为优化变量
,

应用单纯形加速法
,

进行了优化设计 定义为模型
, , ,

图 给出了

前体型面 由图 的压力系数曲线可以看出
,

在有

限的长度内两级压缩可以得到较高的预压缩性能

以此为基础作者选择第一压缩角和第二压缩角分别

为
一 , 一 , 一 , 一

个变量
,

进行了压缩角

优化设计 图 说明了
一

组合压缩效果最好
,

且

总压损失也小

一二而
几

尹
「

、

下 一 万肛 川 拼‘

为控制体 口 的边界曲面
, 二二 为微元单位面积

上的应力
,

为应变张量 其中 二 俪 十 二

本文应用有限体积法进行空间离散
,

特别是
,

在方程戮性项的离散中
,

采用面元积分的形式
,

确

保了离散中的通量守恒
,

避免了边界层网格造成的

奇异性

设 。 为积分面外法 向单位矢量
, 。 二 。扛

万
二

则

·

。 。
·

。 ‘ 。
·

。
·

二 无

几二
·

舰 踢
·

刀 二 ·

叨

对于六面体体积单元梯度的离散形式为 图 前体型面示意图

一
︸︸叻 艺功, ‘二‘ 艺沪‘ , 、

艺沪, ‘二

散度的近似式

一 一

一 。 一

一 ▲一

刘
、, 气

耳丁 夕 气

一
‘ 一

击艺
锐 , ‘· ·‘场· ‘昌

·

对于能量方程
,

勃性应力单位时间对单元所做

的功为

口
,

二
·

。
·

川子
二

·

「
一

几
’

。

一门

才

”

宾
图 压力系数

进入该六面体单元的热量为

一

一

诊

享沙 川 , 一 。

几
对川

对于数值计算格式
,

作者采用 了张涵信院士的

格式
,

它具有无 自由参数
,

激波分辨率高的

优点
,

在应用过程中确保了通量守恒
,

在时间项的

离散上采用一阶隐式格式
,

且可以有下面的误差估

计
,

如果 任 ‘ 厅
,

则

矶 一 咧 、 三 一 ,

酬
, 。

这里
‘

表示 空间
,

且
图 压力系数

,

一笋
“ 召
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通过优化得到一个变楔角楔锥 楔锥的压缩面总

长 为
,

两个预压缩面分别是
, ,

压缩角分别是 和
,

另外还有一个附加压缩

面
,

长度为
,

压缩角度为 为了得到较大

的容积率
,

在楔锥两侧用对数率椭圆锥与之相切
,

如图 所示 椭圆锥以楔锥上下面距离为长轴
,

对数率为短轴 以绕该生成体的流场为基本流场
,

生成所需的乘波体

毅蕊芝

图

宁

对称面的激波形状

得到上述基本流场以后
,

引导边的形状将惟一

地决定乘波飞行器下表面的形状
,

为了使进气道获

得最大流量预压缩气流
,

进气道唇 口选在两个激波

交线的位置 同时
,

曲线选用头激波在该处的型面

流线跟踪从发动机进气道唇 口一直到上游与激波相

交处 流线方程为

, 艺

锐 刃

夕

图 带有生成体和激波的楔 椭圆锥前视图

罗

乘波体气动布局

在生成乘波体的流场计算中
,

如图 所示
,

在

轴向
、

周向和径向分别取了 个网格 设

计条件为马赫数
,

攻角为
,

高度为

图 给出了变楔角楔 椭圆锥的表面压力分布
,

图 给出了流场轴对称面的激波形状

二 , , 二 分别为轴线方向
、

周向和径向的速度 每一位

置的速度通过一个对该轴平面上周围网格点的二维

三次差值得到 乘波体的上表面通常被处理为 自由

来流表面
,

本文中上表面通过跟踪流线直到乘波体

底部 的前缘曲线来确定
,

这个面上的压力为 自由来

流压力 二 所得的乘波体如图 所示

图 乘波飞行器视图
, ,

入

图 楔 椭圆锥流场计算网格

一 ,

图 楔 椭圆锥流场压力等值线

一 ,

结果与分析

乘波前体气动特性

三维湍流计算中
,

为了较好地计算壁面摩阻和

热流
,

必须满足这样一个条件 即离开壁面的第 个

网格点的 犷 必须小于
,

且在 犷 的区域内

必须有相当多的网格点来模拟出近壁区迅速变化的

速度分布和压力分布 对于这些复杂的问题
,

在现

有计算机条件下
,

几乎是不可能计算的

而 户 和 夕 都是壁面摩擦力 几 的函数 在数

值计算中较好地求得 几 是正确反映壁面对流场影
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响的一个重要因素
,

本文应用了如下迭代
,

设离开

壁面的第 个网格点的速度为 二 ,

距离为 军 ,

依

据混合长度理论
, 二 应满足

淤
一

去
二

刹
图 石 处截面压力分布

尤

下黑井 一
李、 阮

⋯
匹匹

丫 二 凡 户叨

上式是一个非线性代数方程
,

仅有一个未知量 肠 在

计算中
,

当 三
,

取 几 几 拼 二
,

应

用迭代法求解

计算网格在长
、

宽
、

高 个方向上的个数为
,

且在壁面和头部进行了加密处理 计

算条件均为来流马赫数为
,

攻角为
,

密度

为
·

只 一 ,

压力为
,

温度为

只 为来流动压
,

参考面积 为 “

图 为所得飞行器前体壁面压力等值线图
,

高

压区主要集中在 处
,

低压区主要在上表面 这

一点和乘波体的设计原理相符合 图 显示了对称

平面上的斜激波结构 第 道激波与第 道激波的

交点位于距头部 的地方
,

满足进气道唇 口条

件 图 为靠近前体尾部的截面压力等值线图
,

由

图中可以看出此处压力分布均匀
,

能为后面的进气

道提供均匀来流

数值验证说明
,

没有压力从下表面泄漏到上表

面
,

基本流场和乘波体流线的计算精度是满足要求

的

表 是乘波体流场和绕生成体基本流场的两个

截面压力比较
,

可以看出两种流场对称面波后压力

变化在 以内
,

说明乘波体正好乘在激波上

表 两种流场对称面波后压力值比较 尸 只

表 为计算所得的两级压缩和附加压缩板压缩

的乘波前体构型 的升阻比分析 可以看到对于本文

验证机采用 的两级压缩的乘波前体
,

在满足前体预

压缩性能要求的情况下
,

升阻比能达到
,

有着良

好的气动特性

图 乘波体表面压力分布

表 两级压缩和带附加压缩的乘波前体构型气动力

一 石 一 五

一

考虑到防热的需求
,

在外形设计中取前缘厚度

直径
,

与尖前缘相比
,

升阻比损失
,

体
积率 昌一 。

·

。
,

带附力日压缩的前提应在可以接

图 乘波体对称面压力分布

一 ,

受的范围内

一个乘波布局验证机气动特性

以上面构造的乘波体为前体
,

设计了一个以冲

压发动机为动力的高超声速飞行器验证机
,

以验证

该乘波体的工程应用可行性 验证机长度为
,
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宽度为
,

选用高超声速翼型双垂尾布局
,

翼根

长为
,

翼展为
,

前缘半径为 垂尾

根部长
,

高度为
,

发动机长度为
,

后体下形面用特征线法设计
,

长度为
,

前体长

度为
,

如图 所示

图 高超声速飞行器验证机

计算程序和来流条件与上面的乘波体的计算程

序和条件一致 对于包括内通道的复杂的整机计算
,

需要解决发动机内通道与机身一体化计算和分区网

格应用技术两个问题 作者采用通量的形式实现各

区域间的信息交换 如计算某个子区域 的边界面

通量时
,

在与其相邻的子区域 内设一些与之对应

的虚拟点
,

这些虚拟点的参数取其所在单元的中心

点的值加权平均
,

即设子区域 某单元对应于相邻

单元的 伽
, , , 乞 , , ,

乞
,

了
, ,

乞
, , ,

⋯
,

其交界面的面积分别为 、, 凡十 ,

匀
, ,

⋯
,

则虚

拟点的值取 , 、 、 、 ,外 , 叹

。、 、 、解 这样保证了交界面的通量平

衡

在 内通道 的计算借鉴 了亚跨实验中的通透方

法
,

即将内通道简化为一个与进气道入 口等截面的

管道 计算所得主要气动特性在表 中给出
,

可以看

出压心位置靠发动机中部偏后
,

比较容易实现飞行

器的稳定性配平 来流经过前体的两级压缩和附加

压缩后具有较高的总压恢复系数和密流比
,

与文献

的优化计算结果比较一致 图 验证机表面压

力分布 图 说明验证机前体和机翼处为高压区
,

对升力有较大贡献 进气道唇 口处压力均匀 图

显示了轴对称面的激波系结构
,

道激波交于进气

道唇 口位置
,

符合设计要求

表 前体预压缩性能和验证机气动特性

工

一一一一

巳‘

一
曰一 一一 一‘习一一一一一 一一一一 一一曰

一一一‘一

二

柏叫叭

一 一 一 一一一
一

一
气

图 计算与实验的前体下表面轴对称线压力系数图

, 图 轴对称面压力分布

坷

业业夕
‘

了尸尸耀耀

图 验证机表面压力分布

饰

不 同来流马赫数下乘波验证机的气动力参数列

入表 中
,

可以看出在邻近设计工况范围内
、 升阻比是比较高的

,

而在 二 时
,

由于

激波角较大的原因
,

乘波前体前缘没有附着在激波

上
,

有下表面的高压气体泄漏到上表面
,

导致升阻

比减小

不 同攻角下乘波验证机的气动力参数列入表

中
,

在 。 的情况下
,

随着攻角的增加
,

上下表
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表 。 ,

不同来流马赫数条件下乘波飞行器气动力性能

。

喃 几 一“ 铭 火 一“

表
,

不同攻角条件下乘波飞行器气动力性能

压 」

战

一 一

面压力交换减少
,

升阻 比 能比较快地增加

在 的情况下
,

由于此时上下表面压力交换很

少
,

随着攻角的增加
,

升阻比 增加不多
,

基本

上没有变化

作者在中国科学院力学研究所 风洞中对模

型进行了实验验证 在相同来流条件下
,

图 给出

了计算与实验前体的下表面轴对称线的压力系数
,

从图中可以看出
,

计算结果与实验是相一致的
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