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摘要  本文采用自主开发的数值软件 SPACER 对典型气动布局在高超声速飞行时的气动力性能进行了

数值评估。评估的气动布局包括类乘波体（仿 X-51A）、翼身融合体（仿 ISR）、传统升力体（仿

X-33）和轴对称锥形体（仿 Fasthawk 导弹）。由于升力体范围较广，我们还对一种相对扁平的升力

体模型进行了数值评估。评估结果表明：类乘波体具有较大的升阻比和较小的阻力，是目前最具潜

力的高超声速气动布局；翼身融合体和传统升力体作为高超声速气动布局还需一定的改进和进一步

的研究，如扁平升力体的气动性能可得到大幅提升；轴对称锥形体以其总阻力小，也具有一定优

势。 

关键词  SPACER，高超声速，气动布局，数值评估

引    言 

高超声速技术是目前航空航天研究的热

点。随着飞行马赫数的增大，飞行器的波阻和

摩阻迅速增加，升阻比明显降低。对于常规气

动布局，Kuchemann[1]给出了高超声速飞行器

最大升阻比与马赫数的经验关系式为 

max
4(Ma 3)( / )

Ma
L D +

=  (1) 

可以看出，在飞行速度从亚声速到高超声速过

渡过程中，飞行器的升阻比迅速减小，从而形

成所谓的高超声速升阻比屏障。为了突破升阻

比屏障，获得更好的高超声速气动性能，人们

开始对各种气动布局进行研究和评估。 
从国内外现有的气动布局模式看，可用于

高超声速飞行器的气动布局主要包括以下五

类：理论乘波体、类乘波体、翼身融合体、升

力体和轴对称锥形体。理论乘波体具有比较完

备的构造理论[2-3]，例如圆锥生成法[4]、椭圆锥

生成法[3]、锥形流生成法[5]、楔锥生成法[6]、相

切锥生成法 [7]、幂率生成法 [8]等。特别是

Anderson 等[5,9]首先在乘波体设计中考虑了粘性

影响，并通过大量计算认为理论乘波体最大升

阻比与马赫数的近似关系为： 

max
6(Ma 2)( / )

Ma
L D +

=  (2) 

理论乘波体虽然可以得到较高的升阻比，但设

计过程中没有考虑热防护、有效容积、推进系

统和操作稳定性等问题，直接使用理论乘波体

作为飞行器外形不切实际。在理论乘波体布局

概念基础上，人们根据实际飞行需要对理论乘

波体进行适当修改，形成了类乘波体，例如美

国的 X-43A[10]和 X-51A[11]。大量的实验和数值

研究表明[12-16]，类乘波体在考虑气动热（前缘

钝化）、有效容积、进气道和操稳控制（增加

尾舵）时，最大升阻比明显下降，但也可以达

到 2 以上，而且类乘波体能够与吸气式超燃冲

压发动机较好匹配。翼身融合体和升力体在热

防护和有效容积等方面有一定优势，也是高超

声速气动布局的研究热点，例如 X-34[17]和 ISR 
(Intelligence, Surveillance and Reconnaissance)[18]

是典型的翼身融合体，X-33[19]是典型的升力

体。此外，轴对称锥形体以其总阻力小、容积

率大、热防护和控制技术相对成熟，成为最具

潜力的高超声速导弹气动布局外形之一[20]，例

如美国的 Fasthawk 导弹[21]就是采用轴对称锥形

体。 
本文将通过数值模拟，对类乘波体、翼身

融合体、升力体和轴对称锥形体四种气动布局

进行统一的评估。这里的统一是指飞行器具有

同样的特征长度（1m）和飞行环境（来流马赫

数 6，雷诺数 107）。数值平台的核心计算软件

为我们自主开发的 SPACER（Software Package 
Applying Cfd in Engineering Research）软件。

评估的具体外形为仿 X-51A（类乘波体）、仿
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ISR（翼身融合体）、仿 X-33（升力体）和仿

Fasthawk（轴对称锥形体）飞行器。此外，我

们还对一种相对扁平的升力体模型进行了数值

评估和讨论。本文评估的重点是各种气动布局

的气动力性能，其他性能的评估更多是借助已

有文献数据和结论。 

1 数值模型 

1.1 控制方程 

高超声速流动涉及激波、边界层、湍流、

化学反应等复杂的物理化学现象，在数值计算

中模拟所有现象难度很大。对于不同气动布局

的综合比较，我们忽略化学反应、高温气体效

应、壁面粗糙度等因素，以三维 Navier-Stokes
（NS）方程为控制方程，辅助以工程湍流模型

（BL 模型），作为我们的数值模型。 
本文采用的三维 NS 方程具体形式如下： 

y vyx vx vzz

t x y z x y z
∂ ∂∂ ∂ ∂∂∂

+ + + = + +
∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂

F FF F FFQ  (3) 

其中 Q 为守恒向量，Fx、Fy和 Fz分别为 x、y
和 z 方向的对流通量，Fvx、Fvy 和 Fvz 分别为

x、y 和 z 方向的粘性通量。气体状态方程采用

理想气体状态方程 
p RTρ=  (4) 

其中 p为压力，ρ为密度，R为气体常数，T为
温度。 
1.2 SPACER 软件 

为了实现气动布局的评估，我们建立了一

套功能完整、性能可靠的高超声速数值模拟平

台。图 1 给出了数值平台的结构示意图，完整

的数值模拟过程可分为前处理、SPACER 软件

求解和后处理三个部分。对于科学计算来说，

求解器是数值平台的核心部分，求解器的成功

与否直接决定数值平台的准确性和可靠性。这

里主要介绍我们开发的 SPACER 核心求解软

件。 
SPACER 软件的核心算法是有限体积算法

（Finite Volume Method，简称 FVM）[22]。经

过几十年的发展，FVM 已经成为最为成熟的

CFD 算法之一。大量的计算实践表明，有限体

积法适用面较广、解题能力较强、通用性较

好；与其它数值计算方法相比，FVM 得到的离

散方程具有能更好地保持原微分方程的守恒

性、各项物理意义明确、方程形式规范等优

点。目前，主要的计算流体力学商用软件，如

FLUENT、 STARCD、 FASTRAN、 FLOW3D
等都采用 FVM 作为核心算法。 

 
图 1 数值平台结构示意图 

有限体积法求解的是积分形式的 NS 方

程，即 

c v
V V V

dv dv dv
t
∂

+ ∇ = ∇
∂ ∫ ∫ ∫Q F F  (5) 

其中 ( )/ , / , /x y z∇ = ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ，Fc = (Fx, Fy, 
Fz)，Fv = (Fvx, Fvy, Fvz)，V为积分体积，dv为体

积微元。 
利用 Gauss 定理，方程(5)变为： 

c v
V S S

dv d d
t
∂

+ =
∂ ∫ ∫ ∫Q F s F s  (6) 

S 为积分体积 V 的边界，ds=nds 为体积微元的

表面，其中 n 为表面的法向量，ds 为表面面

积。 
对于显式格式，积分形式的 NS 方程(6)在

控制体单元上可离散为： 
1

1 1

( ) ( )
n n nb nb

n n
c v

i i

v d d
t

+

= =

−
Δ + =

Δ ∑ ∑Q Q F s F s  (7) 

其中上标 n和 n+1 分别表示第 n和 n+1 时刻；

Δt = tn+1 - tn为时间步长；Δv为控制体单元的体

积；nb为控制体边界数目。 
对于隐式格式，积分形式的 NS 方程(6)可

离散为： 
1

1 1

1 1

( ) ( )
n n nb nb

n n
c v

i i

v d d
t

+
+ +

= =

−
Δ + =

Δ ∑ ∑Q Q F s F s  (8) 

无论采用显式格式还是采用隐式格式，为

了求解离散后的方程，都需要求解网格边界上

物理通量。粘性通量一般采用中心差分格式即

可满足二阶精度，对流通量则需要根据流动特

点来选取合适的求解方法。20 世纪 80 年代发

展 起 来 的 矢 通 量 分 裂 格 式 （ Flux Vector 
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Splitting，简称 FVS），通量差分格式（Flux 
Difference Splitting，简称 FDS）以及 AUSM 类

方法是目前主要的对流通量求解方法。为了提

高计算精度，通常采用 MUSCL 概念通量限制

器来重建流场。本文的计算采用 minmod 限制

器和 Roe 的 FDS 格式求解通量。 
SPACER 以三维 NS 方程(3)为基本求解方

程，并可根据需要加入适当的物理和化学反应

模型，目前已经加入部分工程湍流模型，并考

虑了真实气体效应。SPACER 的源代码为

FORTRAN90 程序，可在 Windows 操作系统下

编译运行。在 Linux（Unix）环境下，SPACER
采用 Makefile 自动化编译，大大提高了软件开

发的效率。SPACER 通过调用 MPI 函数实现并

行。SPACER 的求解框架可简单分为以下四个

部分：1）定义计算需要的变量；2）变量初始

化，具体包括分配内存，赋初值，计算网格的

几何参数、热力学参数和其他参数；3）时间

循环计算，这部分是计算的主体，主要过程为

“计算时间步长 求解 NS 方程 更新变量

求解残差”；4）判断计算是否结束，如果结

束输出需要的数据。 
一个完整的数值平台不仅需要准确的求解

软件，还需要相应的前后处理作为支持。本文

的数值平台的前处理主要包括外形建模、网格

生成、数据准备三个部分。对于较为复杂的飞

行器外形，必须借助专用的 CAD 软件进行建

模。我们采用 CATIA 软件建模。对于需要考

虑边界层的高超声速流动，贴体结构网格具有

一定优势。我们采用 GRIDGEN 来生成计算流

场的网格。 
1.3 飞行器模型 

从目前的研究结果来看，高超声速飞行器

最有可能采取的气动布局包括类乘波体、翼身

融合体、升力体和轴对称锥形体。研究较为深

入的理论乘波体由于没有考虑气动热、有效容

积和操稳特性等十分重要的问题，在实际工程

中只起借鉴作用，例如类乘波体可视为理论乘

波体在工程应用中的产物。本文分别以 X-
51A、ISR、X-33 和 Fasthawk 飞行器作为类乘

波体、翼身融合体、升力体和轴对称锥形体的

代表。飞行器模型建立过程中，以四种气动布

局的主要特征为主，而忽略掉某些次要因素。

在后面的讨论中，提到的具体飞行器模型均是

指仿制模型，而不是参考的原始飞行器。四种

飞行器模型的尺寸比例分别约为： 

X-51A X-51A X-51A

ISR ISR ISR

X-33 X-33 X-33

Fasthawk Fasthawk Fasthawk

: : 1: 0.13 : 0.13
: : 1: 0.7 : 0.1
: : 1: 0.7 : 0.2

: : 1: 0.12 : 0.12

l w h
l w h
l w h
l w h

=⎧
⎪ =⎪
⎨ =⎪
⎪ =⎩

 (9) 

图 2 是使用 CATIA 得到的仿 Fasthawk 导弹外

形。图 3 是使用 GRIDGEN 生成的仿 X-51A 飞

行器的计算网格示意图。飞行器的具体外形可

参考后文的图 8 ~ 10 及相关文献（X-51A[11]，

ISR[18]，X-33[19,23]和 Fasthawk[21,24]）。 

 
图 2 CATIA 得到的仿 Fasthawk 导弹外形 

 
图 3 GRIDGEN 生成的仿 X-51A 计算网格示意图 

2 数值评估 

为了对各种气动布局进行统一数值评估，

本文计算的飞行器特征长度和飞行环境均相

同。我们取飞行器长度作为飞行器的特征尺寸

（计算时飞行器长度均取为 1 m）。飞行环境

以雷诺数 Re、马赫数 Ma 和声速 a作为特征参

数。本文计算中 Re = 1.0×107，Ma = 6.0，声速

a = 300 m/s，来流气体为空气，其它来流参数

均可根据上述数据推得。飞行器壁面采用等温

壁面（Twall = 300 K）。 
升阻比是衡量气动布局最为关键的参数之

一。图 4 给出了不同飞行攻角下 X-51A、
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ISR、X-33 和 Fasthawk 四种模型的升阻比（这

里零攻角的定义有一定的随意性）。总体来

看，X-51A 在 7° ~ 10°攻角时达到最大升阻

比，约为 2.1；ISR、X-33 和 Fasthawk 在 20°左
右攻角时达到最大升阻比，分别约为 1.6、1.2
和 1.6。 

Anderson 等的[5,9,25-26]大量研究表明，理论

乘波体的最大升阻比可近似表示为马赫数的函

数（见公式(2)），对于本文的计算条件 Ma = 
6，理论乘波体的最大升阻比约为 8。由于没有

考虑气动热防护、操稳特性和发动机安装等问

题，这一数值在工程上不具备借鉴价值。党雷

宁[27]和 Gillum 等[12]研究表明，前缘钝化对升

阻比有较大影响，钝化半径为 0.6 ~ 4.0 cm情况

下，飞行器升阻比下降到 4 左右。Courtis 等[13]

对容积率的研究也表明，乘波体的升阻比随容

积率的增大而下降；但适当提高有效容积时，

设计得到的乘波体仍可保持较高的最大升阻比

（略大于 4）。Zhang 等[14]的研究考虑了尾舵

对气动性能的影响（未考虑进气道），实验和

数值结果表明最大升阻比略小于 4。Holland 等
[15]对类乘波体 X-43A 外形进行了实验研究，攻

角在 8° ~ 10°时，升阻比达到最大值 2.4。文献

数据和本文的评估结果均表明，类乘波体在综

合考虑各方面因素后仍能保持较好的气动性

能，最大升阻比达到 2 以上。目前，类乘波体

X-43A 和 X-51A 均已成功地进行了飞行试验，

是目前最具潜力的高超声速气动布局。 
翼身融合体目前主要应用于超声速战斗

机，例如 F-22[28-30]，且相关技术比较成熟。人

们也试图采用翼身融合体作为高超声速飞行器

的气动布局，其中比较有名的是 X-34，人们对

其进行了大量的评估 [31-33]。Brauckmann[33]对

X-34 的气动性能进行了较为全面的实验研究，

他的研究表明，Ma = 6 时，在 16° ~ 20°攻角附

近达到最大值，约为 2.51。本文评估的 ISR 飞

行器未见相关评估结果。X-34 虽然具有较高的

升阻比，但它采用的是火箭发动机。而且翼身

融合体外形设计比较复杂，不易与超燃冲压发

动机匹配。 
X-33 是典型的升力体外形。Murphy 等[19]

的实验和数值评估表明，Ma = 6 时，在 20°攻
角左右产生最大升阻比，约为 1.2，这一数据

与本文计算结果能够较好吻合。王发民等[34]的

计算的 30°攻角升阻比为 1.06（Ma = 27），本

文的计算结果为 1.1。可以看出，尽管 X-33 也

采用火箭发动机，但其气动力性能并不高，这

主要是因为 X-33 更多地考虑了气动热防护和

有效容积等方面的性能，其外形类似一个钝头

体。 
轴对称锥形体的气动评估结果相对较少，

孙姝等[20]和林胜[35]得到的 2°和 4°攻角下的升

阻比分别为 0.32 和 0.52。对于大攻角的气动性

能未见报道。本文的评估结果表明，Fasthawk
的升阻比随攻角增加会迅速增加，最高达到

1.6 左右。可见，在气动力性能上 Fasthawk 不

弱于 ISR 和 X-33。 

 
图 4 不同攻角下四种模型的升阻比 

气动布局的优劣不能以升阻比为唯一的衡

量标准。对于以吸气式高超声速飞行器，目前

研究表明，超燃冲压发动机的推力裕度不足。

因此，减小阻力也是高超声速气动布局研究的

关键问题之一。图 5 给出了不同攻角下四种模

型的升力系数和阻力系数。本文的升力系数和

阻力系数分别定义如下： 

2

2

0.5

0.5

L

D

LC
u A
DC
u A

ρ

ρ

∞ ∞

∞ ∞

⎧ =⎪⎪
⎨
⎪ =
⎪⎩

 (10) 

其中 L为升力，D为阻力，ρ∞为来流密度，u∞
为来流速度，A为地面投影面积。 

图 5(a)表明，随着攻角的增加，四种飞行

器的升力系数基本呈线性增加。而图 5(b)表
明，随着攻角增加，四种飞行器的阻力系数开

始时缓慢增加，后来由于迎风面积增大而迅速
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增加。这也是升阻比随攻角增加而先增后降的

原因。目前所计算的攻角范围内，X-51A 的升

力系数最大，同时在小攻角时的阻力系数也比

较小。这也是类乘波体具有较高升阻比的主要

原因。 

 
(a) 升力系数 

 
(b) 阻力系数 

图 5 不同攻角下四种模型的升力系数和阻力系数 

图 6 给出了不同攻角下四种模型的升力和

阻力。对于相同长度的飞行器，在大攻角时 X-
51A 和 Fasthawk 的升力较小，但其阻力也始终

低于 ISR 和 X-33。因此，在目前超燃冲压发动

机推力不足的情况下，X-51A 和 Fasthawk 有一

定优势。 
高超声速流动具有强粘性的特点，飞行器

表面的摩擦力作用不可忽略。为了进一步分析

各种气动布局的气动力性能，图 7 给出了压力

提供的升力与总升力的比值（压升比值）和摩

擦阻力与总阻力的比值（摩阻比值）。从图

7(a)可以看出，升力主要由压力提供，摩擦力

基本上不提供正升力；特别是随着攻角的增

加，摩擦力对升力的影响逐渐减小。事实上， 

 
(a) 升力 

 
(b) 阻力 

图 6 不同攻角下四种模型的升力和阻力 

 
(a) 压升比值 

 
(b) 摩阻比值 

图 7 不同攻角下四种模型的压升比值和摩阻比值 
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在本文所有的数值算例中，摩擦力提供的升力

在 6 ~ -100 N 的范围内，而压力提供的升力，

随着攻角增大会迅速增加，最大达到 19000N
（X-33，α = 30°）。图 7(b)的结果表明，ISR
和 X-33 的摩阻比值较小，即大部分阻力是来

自于波阻。这主要是由于 X-33 的头部前缘钝

化半径较大，在 X-33 头部形成脱体激波（如

图 8(c)所示）。气流穿过飞行器头部的脱体激

波后压力升高幅度很大，而且钝化半径大使得

压力较大的迎风面积也比较大（如图 9(c)所
示）。ISR 头部钝化半径虽然比较小，但其机

翼钝化半径较大，在机翼迎风面产生加大的压

力（如图 8(b)和图 9(b)所示）。X-51A 和

Fasthawk 头部钝化半径相对较小，飞行器前缘

激波更多体现为斜激波的性质（如图 8(a)和图

8(d)所示），因此飞行器表面压力相对较小

（如图 9(c)和图 9(d)所示）。从图 9 可以看

出，ISR 和 X-33 飞行器迎风面上的高压分布区

域较多，而 X-51A 和 Fasthawk 大部分区域的

压力小于 3×104 Pa。尽管 Fasthawk 的内流道

压力较大（大于 2×105 Pa），但其内部两壁面

影响基本抵消，因此并未形成很大的波阻。 
图 10 给出了 0°攻角下，四种飞行器外壁面

飞行方向剪切应力分布。总体来看，X-51A 和

Fasthawk 的外壁面剪切应力相对较小，而且 X-
51A 和 Fasthawk 的表面积要比 ISR 和 X-33
小，因此 X-51A 和 Fasthawk 的外壁面摩阻较

小。图 11 给出了同攻角下四种模型的波阻和摩

阻。从图 11 可以看出，随着攻角变化，波阻会

迅速增加，而摩阻相对而言变化不大。在 0°攻
角时，摩阻最小的为 ISR，而不是 X-51A 和

Fasthawk，这一点与图 10 的外壁面分析似乎有

所矛盾。但是在本文的数值模拟中，X-51A 和

Fasthawk 均考虑了发动机流道，也就是内流道

对摩阻也有一定贡献。以 Fasthawk 为例，图

12 给出了内流道和外壁面的飞行方向剪切应力

分布图。比较可以发现，内流道的剪切应力要

远高于外流道，因此 Fasthawk 的内流道产生了

远大于壁面的摩擦阻力。这也是 X-51A 和

Fasthawk 摩阻比值较大的主要原因（如图 7(b)
所示）。 

 
(a) X-51A 

 
(b) ISR 

 
(c) X-33 

 
(d) Fasthawk 

图 8 飞行器表面压力分布和侧剖面压力等值线分布 
（α = 0°） 

轴对称锥形体由于内流道摩阻大，大大限

制了其在高超声速领域中的应用。本文采用冷

流道时的摩阻最大占到总阻力的 51%。孙姝等
[20]和林胜 [35]的研究结果（含内凹腔结构）表

明，在 Ma = 6 ~ 8 范围内，摩阻占到总阻力的

60%以上。美国 NASA 和俄罗斯 CTAM 的评估
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认为[36]，由于浸润面积大，摩擦阻力较大，轴

对称锥形体最多只能考虑在高超声速导弹方面

使用[37]。 

 
(a) X-51A 

 
(b) ISR 

 
(c) X-33 

 
(d) Fasthawk 

图 9 飞行器迎风面的压力分布（α = 0°） 

综合上述分析结果，可以看出：1）以 X-
51A 为代表的类乘波体具有相对优越的气动力

性能（升阻比和升力系数较高，阻力系数较

小）。在根据设计需要（例如考虑气动热和有

效容积情况）对外形进行适当修改时，仍能保 

 
(a) X-51A 

 
(b) ISR 

 
(c) X-33 

 
(d) Fasthawk 

图 10 飞行器壁面飞行方向剪切应力分布（α = 0°） 

持较高的升阻比（达到 2 以上）。而且类乘波

体能够与吸气式超燃冲压发动机较好匹配。上

述优势使得类乘波体成为最具潜力的高超声速

气动布局。2）以 ISR 为代表的翼身融合体和

以 X-33 为代表的传统升力体在热防护、有效

容积和操稳特性等方面具有较强优势。但采用

的钝化外形也大大增加了波阻，在 0° ~ 30°攻
角范围内，波阻均占到总阻力 80%以上。此外

翼身融合体和升力体的三维外形设计也不宜与

吸气式超燃冲压发动机匹配。因此翼身融合体

和升力体若应用于高超声速飞行器，需要进一

步改进和研究。3）以 Fasthawk 为代表的轴对

称锥形体由于浸润面积太大，导致摩阻较大，

因此大部分研究认为轴对称锥形体在高超声速

飞行器中处于劣势。从我们的分析结果来看，

轴对称锥形体确实有一些劣势，例如随着攻角
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增加升阻比增长较慢，摩阻所占比值较大。但

是数值结果也表明，轴对称锥形体的总阻力不

大。在目前超燃冲压发动机推力裕度不足的情

况下，轴对称锥形体具有一定的开发优势。 

 
(a) 波阻 

 
(b) 摩阻 

图 11 不同攻角下四种模型的波阻和摩阻 

 
图 12 Fasthawk 内流道与外壁面飞行方向剪切应力比较

（α = 0°） 

4 升力体二次评估 

传统升力体（例如航天飞机和 X-33 等）

在航天领域取得了巨大成果，其钝化外形与烧

蚀热防护技术有效地解决了飞行器高马赫数

（Ma > 10）再入时的气动热问题，并且升力体

具有比较理想的有效容积。但上节的数值评估

表明，传统升力体的气动力性能欠佳（以 X-33
为例，最大升阻比约为 1.2），而且传统升力

体大多采用火箭发动机，其三维外形设计很难

与吸气式超燃冲压发动机匹配。因此，升力体

作为高超声速飞行器的气动布局有待进一步改

进。 
目前各国主要发展的吸气式高超声速飞行

器对气动热峰值要求比航天器低，但对气动力

性能提出了更高的要求。本节将分析在降低升

力体气动热防护和有效容积等要求而允许外形

相对扁平后，气动力性能会有多大范围的提

升，以便评估升力体作为高超声速飞行器气动

布局的可行性和改进方向。 
本节采用的扁平升力体模型如图 13 所示，

模型尺寸比例为： 
lifting-body lifting-body lifting-body: : 1: 0.6 : 0.15l w h =  (11) 

模型下表面为平面，上表面为光滑曲面。头部

钝化半径为 5 mm。模拟得到的数值结果将与

X-51A 和 X-33 的数值结果比较。 

 
图 13 扁平升力体模型 

图 14 给出了不同攻角下的扁平升力体模

型、X-51A 和 X-33 的升阻比、升力系数和阻

力系数。从图 14(a)可以看出，在攻角 α = 10°
左右时，扁平升力体模型的升阻比达到最大，

约为 2.9，高于之前评估的四种模型。扁平升

力体模型的升力系数也近似随攻角线性增加，

且量值与 X-33 的升力系数相当，而阻力系数

却远远小于 X-33，甚至比 X-51A 还低。因此

可以将扁平升力体升阻比较高的原因归结于阻

力系数的降低。 

如前所述，除了提高升阻比，降低阻力也是目

前高超声速气动布局研究的主要目的之一。图

15 给出了不同攻角下三种模型的升力和阻力。

可以看出，扁平升力体模型的升力随攻角变化

很快，在 α > 5°后升力体模型的升力超过 X-
51A。前面的评估结果表明，升力主要由压力

提供，而且在攻角增加时，飞行器下表面压力



 

- 9 - 

会迅速增加。升力体模型的地面投影面积比 X-
51A 大，因此其升力高于 X-51A，这与 X-33 具

有最大升力（如图 15(a)所示）的原因是一致

的。图 15(b)表明扁平升力体模型的阻力远远低

于 X-33，与 X-51A 相当。图 16 给出了 10°攻

角时升力体的表面压力分布和流场压力等值线

分布，可以看出，大攻角时升力体模型具有一

定乘波特点。 

 
(a) 升阻比 

 
(b) 升力系数 

 
(c) 阻力系数 

图 14 不同攻角下的升阻比、升力系数和阻力系数 

本文扁平升力体模型的宽度和高度均比 X-
33 模型略有缩小（模型尺寸比例见公式(9)和公

式(11)），但比乘波体大很多，也就是说扁平

升力体模型具有更大的有效容积。虽然本节评

估的扁平升力体模型并未考虑机翼和发动机等

因素，但初步评估结果表明，传统升力体（例

如 X-33）在牺牲部分有效容积和热防护性能

（缩小曲率半径）时，其气动性能会得到大幅

度提升。因此使用升力体作为高超声速气动布

局拥有一定的发展空间，有必要作进一步的研

究。 

 
(a) 升力 

 
(b) 阻力 

图 15 不同攻角下的升力和阻力 

 
图 16 扁平升力体表面的压力分布和流场内的压力等值

线分布（α = 10°） 
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5 结论 

本文使用自主开发的数值软件 SPACER，
对典型气动布局在高超声速飞行时的气动力性

能进行了数值评估。评估的气动布局包括类乘

波体、翼身融合体、升力体和轴对称锥形体，

具体外形分别采用仿 X-51A、仿 ISR、仿 X-33
和仿 Fasthawk 飞行器。通过对飞行器的升阻

比、阻力、飞行器表面和流场压力等的比较和

讨论，我们可以得到以下结论： 
1. SPACER 软件具有功能完整、性能可靠等优

点，可广泛用于高超声速的数值模拟和数值

评估。 
2. 类乘波体拥有较好的气动性能，且可以借助

理论乘波体的构造方法进行设计，是优势较

为明显的高超声速气动布局。 
3. 翼身融合体和传统升力体的气动性能不如类

乘波体。但对扁平升力体模型的初步评估结

果表明，适当改变升力体的外形，其气动性

能会有大幅度提升。因此，升力体或许包括

翼身融合体作为高超声速气动布局需要进一

步研究。 
4. 轴对称锥形体的气动性能也不如类乘波体，

而且摩阻所占比重大。但轴对称锥形体的总

阻力与类乘波体相当，是具有一定优势的高

超声速气动布局。 
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NUMERICAL EVALUATION OF TYPICAL HYPERSONIC CONFIGURATIONS 
ON AREODYNAMICS DURING HYPERSONIC FLIGHT 

WANG Gang1     ZHU Huiyu1     SUN Quanhua1,2     FAN Jing1,2 
(1 Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, CAS, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China) 

 (2  Hypersonic Research Center CAS, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China） 

Abstract  The aerodynamics of typical hypersonic configurations during hypersonic flight was evaluated 
numerically using our in-house software SPACER. The configurations included quasi-waverider (like X-51A), 
blended-wing-body (ISR), traditional lifting-body (X-33) and axisymmetric cone (Fasthawk). A flat lifting-body 
model was also studied in this paper. It is shown that: the quasi-waverider has good lift-to-drag ratio and 
relatively small drag, which is the most potential hypersonic configuration among studied; the blended-wing-
body and lifting-body need improvement to have better performance that could be achieved by flatting the 
lifting-body, for instance; the axisymmetric cone configuration also has potential to be a good hypersonic 
vehicle due to its small drag. 

Key words  SPACER, hypersonics, aerodynamic configuration, numerical evaluation 


