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考虑高空粘性干扰效应的乘波体气动性能工程
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摘 要: 粘性干扰效应是飞行器在高空、高马赫数飞行状态下所面临的诸多重要物理效应之一，对飞行器在

这一区段飞行时的气动性能有着极其重要的影响。本文基于粘性干扰理论，结合参考温度方法提出了一种能够考

虑粘性干扰效应的高超声速乘波体气动性能的工程预测方法，克服了传统工程预测方法不能计及粘性干扰效应的

不足。文中对该方法的合理性进行了理论分析，并在飞行高度 30 ～ 70km，飞行马赫数 15 ～ 20 范围内，通过本文提

出的方法与传统工程方法以及计算流体力学( CFD) 方法计算结果的比较，验证了本文所提出的方法的有效性。
关键词: 乘波飞行器; 高超声速; 粘性干扰; 气动特性

中图分类号: V211． 5 文献标识码: A 文章编号: 1000-1328( 2011) 06-1217-07
DOI: 10． 3873 / j． issn． 1000-1328． 2011． 06． 002

An Engineering Prediction Method for Aerodynamic Performance
of Waverider with Hypersonic Viscous Interaction
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Abstract: As one of the important physical effects of hypersonic vehicles at high altitude and high Mach number states，
hypersonic viscous interaction can have great influence on aerodynamic characteristics of these vehicles． Based on the
hypersonic viscous interaction theory and the reference temperature method，a new hypersonic viscous interaction effect
considered engineering prediction method for aerodynamic characteristics of the hypersonic waverider is presented in this
paper，to overcome shortcomings of some traditional method． At altitudes from 30 km to 70 km and Mach numbers from 15
to 20，through a comparison between the aerodynamic performances predicted by the proposed method，the traditional
method the and CFD method，the validation of the proposed method is verified．
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0 引 言

乘波布局自 1986 年 Bowcutt［1］在乘波体的性能

分析中首次引入粘性效应并进行粘性优化分析以

来，其工程化应用研究一直备受关注。由于考虑到

吸气式超燃冲压发动机的工作范围，大多数乘波飞

行器方面的研究主要针对中低空 ( H≤15km) 、中等

高超声速 ( M ≤15 ) 条件下的气动问题［2 － 3］。近年

来，随着高空滑翔类高超声速飞行器( 如 CAV、HTV
－1、HTV － 2 等) 概念的提出，在连续流区高空、高

马赫数飞行状态下，能够长时间可控飞行的高升阻

比乘波布局飞行器设计相关的问题逐渐成为近空间

高空滑翔类飞行器研制过程中所面临的重要工程科

学问题［4 － 5］。乘波飞行器设计和研制中必须首先解

决的问题就是如何快速准确的预测气动性能，以利

于飞行器的优化设计，因此近空间高空滑翔类乘波



布局飞行器设计所面临的首要问题便是如何快速准

确预测乘波体在连续流区高空、高马赫数飞行状态

下飞行的气动性能。
众所周知，飞行器在这一区段飞行时，所面临的

飞行环境较中低空 ( H ≤15km) 、中等高超声速( M
≤ 15) 条件下要恶劣得多，将面临粘性干扰、真实

气体效应等诸多重要物理效应的影响［6］。国内龚

安龙［7］、程晓丽［8］、叶友达［9］等人针对航天飞机以

及 国 外 Chang［10］ 和 McLaughlin［11］、Lewis［12 － 13］、
Minucci［14］等人针对乘波体所开展的粘性干扰效应

和真实气体效应影响方面的研究均已表明: 这一飞

行区段所面临的诸多重要物理效应对高超声速飞行

器的气动性能有重要影响。因此，在设计这一区段

内飞行的乘波飞行器的过程中，需要研究新的能够

包含高空多物理效应影响的气动性能快速预测方

法。作为新的气动性能快速预测方法研究的第一

步，本文只关注粘性干扰效应的影响。
目前普遍采用的高超声速乘波飞行器气动性能

的传统工程预方法是 1986 年 Bowcutt 在文献［1］中

给出的方法。该方法只考虑了粘性对飞行器摩阻的

影响，没有考虑高空、高马赫数、低雷诺数状态下快

速增长的边界层对边界层外流动形成干扰所引起物

面压力和摩阻的改变，从而不能用于考虑连续流区

高空粘性干扰效应的乘波体气动性能的准确预测。
另外，尽管 CFD 数值计算技术已取得了巨大进展，

可以相对准确的预测飞行器的气动性能，但是由于

其计算量巨大，难以快速获得飞行器研制和优化设

计所需的大量气动性能数据。Chang 和 Anderson 在

文献［10］和［11］中研究了一种不需要利用参考温

度方法的考虑连续流区高空粘性干扰效应的乘波体

气动性能工程预测方法，将该方法和传统方法对高

空、高马赫数飞行状态下乘波体气动性能预测得到

的结果进行了比较，并指出两种方法得到的结果有

较大差别，高空粘性干扰效应使得乘波体的升阻比

下降，利用传统方法预测得到的乘波体的升阻比偏

高。尽管所得到的结论与航天飞机的粘性干扰效应

研究中得到结论定性上相符，但是该方法在定量上

的可靠性还没有进行实验或数值方面的验证。而国

内外其它有关考虑高空粘性干扰效应的高超声速飞

行器气 动 性 能 快 速 预 测 方 法 方 面 的 研 究 还 未 见

报道。

基于此，结合美国航天飞机的粘性干扰效应问

题研究指出采用参考温度比直接利用壁温更为合

理［20］的结论，本文提出一种基于强粘性干扰理论，

结合参考温度方法的能够考虑连续流区高空粘性干

扰效应的乘波体的气动性能工程预测新方法，并对

本文所给出的方法的合理性进行了证明，利用计算

流体力学技术对本文给出的气动性能预测方法进行

了验证。最后，还对本文给出的方法进行了初步应

用，给出了高超声速飞行器设计过程中需要考虑粘

性干扰效应的区域。论文研究工作着眼于我国未来

开展近空间高空滑翔类高超声速飞行器研制的技术

需求，对未来我国此类飞行器的研制具有一定参考

意义和应用价值。

1 考虑高空粘性干扰效应的乘波体气动特性工程

预测方法的理论分析

针对尖头平板前缘区域的粘性干扰问题，国外

开展了系统的理论和实验研究［15］，形成了比较成熟

的理论［6，16 － 17］。为了借鉴尖头平板前缘区域粘性

干扰效应的研究思路，作出如下假设:

( 1) 乘波体为细长体，且周围的流动为层流;

( 2) 沿着乘波体物面附近的流线具有小的流向

曲率;

( 3) 乘波体物面附近的流动具有小的横向梯度。
对于近空间高空飞行，假设( 1 ) 的合理性毋庸

置疑，另外此前对于乘波体的诸多研究表明: 乘波体

下表面是流线追踪形成的，其流场几乎是均匀流场，

物面附近流线的流向曲率很小［10］，理论上讲没有横

向流动，假设( 2 ) 和( 3 ) 亦是合理的。结合( 1 ) 和

( 2) 可知: 物面上各处沿流动方向的切线斜率 τ( x)

 1。因此乘波体物面上各处沿流动方向的局部切

平面上可以采用平板的粘性干扰理论。基于假设

( 3) ，乘波体的气动性能可以采用片条理论沿物面

流线积分压力和摩阻得到。
图 1、图 2 和图 3 中物面上压力分别表示为 pw1、

pw2、pw3，显然在图 2 所示的斜劈无粘扰流模型中有

pw2 = P1。乘波体物面上沿流动方向切线斜率为 τ 附

近的局部切平面上的粘性干扰问题，可以简化为图

1 中所示倾角为 τ 的斜劈模型上表面的粘性干扰问

题，即由 M∞ 和 p∞ 求 pw1 的问题。在由无粘流场生成

乘波体的过程中已得到无粘流场中乘波体物面流线
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图 1 粘性干扰模型 1

Fig． 1 Viscous interaction sketch 1

图 2 斜劈无粘扰流模型

Fig． 2 Sketch of inviscous flow around wedge

上的压力和马赫数，即知道局部倾角为 τ 的切平面

上无粘扰流时切平面上的压力和马赫数，也即模型

中斜劈表面的压力 p1 和马赫数 M1 已知。而图1 中所

示的粘性干扰模型无法利用这些信息，因此我们采

用图3所示的以图2中无粘模型得到的压力 p1，马赫

数 M1 作为来流条件的 0° 倾角平板的粘性干扰模型

来计算，并基于前面的假设和结论，结合强粘性干扰

理论证明: 在 τ( x)  1 时，pw1 ≈ pw3。
根据切劈法，在高超声速条件时，倾角为 θ的物

面上的压力 pw 和来流的压力 p∞ 满足:

pw

p∞
= 1． 0 + γ( γ + 1． 0)

4． 0 K2 +

γK ( γ + 1． 0
4 K) 2 + 1．槡 0 ( 1)

根据强粘性干扰理论［6］，在图 1 所示的模型中，

物面的压力为:

pw1

p∞
≈ γ( γ + 1． 0)

2． 0 K2
1

( 2)

式中: K1 = M∞ θ1 ( x) ( 1 + τ
θ1 ( x)

) ，其 中
dδ*1
dx =

θ1 ( x) 表示图 1 所示模型中的边界层位移厚度沿来

流方向的变化率。

图 3 粘性干扰模型 3

Fig． 3 Viscous interaction sketch 3

在图 3 所示的模型中，物面的压力为:

pw3

p1
≈ γ( γ + 1． 0)

2． 0 K2
3 ( 3)

式中: K3 = M1θ2 ( x) ，其中 θ2 ( x) =
dδ*2
dx 表示图 3 所

示模型中的边界层位移厚度沿来流方向的变化率。
根据 White［17］给出的边界层位移厚度公式有:

dδ*x
dx = ξ

M无穷

1． 0

槡p
+ χ
2． 0p

3
2

dp
d( )χ ( 4)

式中: p =
pw

p∞

ξ = γ( γ － 1． 0) (
Tw

Tad
+ 1． 0) χ

χ =
M3

∞

Rex，槡 ∞

C槡 w

Cw = ( T
*

T∞
)

1
2
T∞ + 110． 4
T* + 110． 4

( 5)

下标为 ∞ 和w的量分别表示来流和物面处的量; Tad

表示 绝 热 壁 温，T* 表 示 参 考 温 度。本 文 根 据

Young［18］和 Anderson［19］的建议，( 5 ) 中参考温度的

计算公式为:

T*

T∞
= 1． 28 + 0． 023M2

∞ + 0． 58(
Tw

T∞
－ 1． 0) ( 6)

在图 1 和图 3 的模型中，在 M∞  1 时结合式

( 4) 、( 5) 以及式( 6) 可以得到:

θ1
2 ( x)

θ2
2 ( x)

≈
M2

∞

M2
1

ρ1
ρ∞

pw3

pw1

p∞
p1

( 7)

进一步，利用图 2 所示的模型中 τ( x)  1 并结

合斜激波理论［6］得到:

θ1
2 ( x)

θ2
2 ( x)

≈
pw3

pw1
( 8)

又根据式( 2) 和式( 3) ，结合θ1( x) τ可以得到:
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θ22 ( x)

θ21 ( x)
≈

pw3

pw1
( 9)

由( 8) 和( 9) 可知在强干扰区域有 pw3 ≈ pw1 ; 对

于弱干扰区域的情况，显然有 pw1 ≈ pw3，结论自然成

立; 因此在 τ( x)  1 时，pw1 ≈ pw3。
从上述证明过程可以看出本文所提出的考虑连

续流区高空粘性干扰效应的乘波体气动性能工程预

测方法的计算步骤为:

1) 由无粘流场生成乘波体的过程中已知的无

粘流场 信 息 得 到 无 粘 流 场 中 乘 波 体 物 面 的 压 力

pI ( x) 、马赫数 MI ( x) 、温度 TI ( x) ;

2) 根据公式 ( 5) 、( 6) 计算物面边界层中的粘

性干扰参数 χ，ξ;

3) 联立( 1) 和( 4) 得到关于
dp
dχ 的常微分方程，

结合初值条件: χ = 0． 0，p = 1． 0，逆着来流方向向上

游沿流线采用隐式龙格库塔方法积分该微分方程得

p( x) =
pw ( x)
pI ( x)

( 为了提高强干扰区域分辨率，需要

在强干扰区域布置足够多的网格点) ;

4) 根据公式

pw ( x) = p( x) pI ( x) ( 10)

以及 White［16］给出的粘性干扰摩阻系数计算公式

CfVI = Cfv p( x槡 ) ( 11)

计算考虑粘性干扰效应后物面的压力和摩阻系数分

布，沿物面积分得到考虑粘性干扰效应后乘波体的

气动性能。其中计算 Cfv = 0． 664
Rex，槡 ∞

C槡 w 采用式( 6)

所给出的参考温度。

2 预测方法的数值验证

这里我们采用 CFD 技术对所提出的气动性能

预测方法进行了验证，并指出了传统( 未计及粘性

干扰效应) 的气动性能工程预测方法的不足。从高

度 H = 30km 到 H = 70km，以飞行马赫数为 15 和 20
设计了一系列乘波体，分别采用传统( 未考虑粘性

干扰效应) 的气动性能工程预测方法和本文提出的

考虑粘性干扰效应的气动性能工程预测方法来对这

些乘波体的气动进行预测，同时还采用计算流体力

学技术进行了计算( 所有计算均采用层流模型) ，计

算结果如表 1( 乘波体长度 L = 60． 0m，计算采用绝

热壁面边界条件) 。

表 1 方法验证计算结果

Table 1 The computational results for verification of the method

飞行高度 /km 马赫数 ( L /D) V ( L /D) VI ( L /D) CF Err1 Err2 Err3

30 15 8． 10 7． 97 7． 66 1． 63% 5． 74% 4． 05%
30 20 8． 47 8． 30 7． 84 1． 98% 8． 04% 5． 87%
45 15 7． 08 6． 69 6． 59 5． 87% 7． 44% 1． 52%
45 20 7． 43 6． 92 6． 67 7． 31% 11． 39% 3． 75%
60 15 5． 50 4． 70 4． 88 17． 06% 12． 70% 3． 69%
60 20 5． 82 4． 79 4． 78 21． 65% 21． 76% 0． 21%
70 15 4． 09 3． 03 3． 12 35． 05% 31． 09% 2． 88%
70 20 4． 36 3． 01 3． 18 44． 60% 37． 11% 5． 35%

备注: 表中的符号说明如下

( L /D) V ———传统( 未计及粘性干扰效应) 的气动性能工程预测方法得到的升阻比;

( L /D) VI ———本文提出的气动性能工程预测方法得到的升阻比;

( L /D) CF ———CFD 技术计算得到的乘波体的升阻比;

Err1———传统方法同本文提出的方法的计算结果之间的误差，Err1 = | ( L /D) VI － ( L /D) V | / ( L /D) VI × 100% ;

Err2———传统方法同 CFD 的计算结果之间的误差，Err2 = | ( L /D) CF － ( L /D) V | / ( L /D) CF × 100% ;

Err3———本文提出的方法同 CFD 的计算结果之间的误差，Err3 = | ( L /D) CF － ( L /D) VI | / ( L /D) CF × 100%。

从表 1 的中可以看出，本文给出的考虑高空粘

性干扰效应的气动性能预测方法与 CFD 计算得到

的升阻比结果吻合很好，从 30km 到 70km，M = 15
和 M = 20 的状态下最大误差均在 6%以内。因此，

本文所提出的气动性能工程预测方法可以很好的预

测乘波体在高空、高马赫数飞行状态下的气动性能。
而在中低空、中等高超声速条件下应用较好的传统

气动性能工程预测方法在这个高度和马赫数范围内
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得到的结果与 CFD 计算结果比较误差均在 5% 以

上，在 H = 70km，M = 20 时，最大误差甚至达到了

37%，证实了传统气动性能工程预测方法不能够用

于乘波体在高空、高马赫数飞行状态下的气动性能

预测的论断。并且还可以发现随着飞行高度和飞行

马赫数的增加，本文提出的气动性能预测方法与传

统的气动性能工程预测方法差别增加，这说明粘性

干扰的影响在加强; 从 H ＞ 45km，M≥ 20 开始，两

种预测方法的差别开始大于 5%，这表明在 H ＞
45km，M≥ 20 以后，粘性干扰效应对飞行器气动性

能的影响不能忽略，在设计高空、高马赫数飞行的高

超声速乘波飞行器时，需要考虑粘性干扰效应对飞

行器气动性能造成的影响。需要指出的是，这里给

出的是乘波体长度 L = 60m 的结果，两种预测方法

结 果 差 别 大 于 5% 对 应 的 粘 性 干 扰 参 数 V ≈
0． 0023( 以飞行器长度作为特征长度) ，如果乘波体

长度 L 小于 60m，在相同的马赫数下，所对应的需要

考虑粘性干扰效应的高度应该更低。
另外，从 CFD 结果可以看出，在 H ＞ 45km，M

≥ 20 以后，CFD 计算得到的 L /D 随着飞行高度和

马赫数 增 大 下 降 速 度 明 显 加 快，也 证 明 了 H ＞
45km，M≥20 以后粘性干扰效应对飞行器气动性能

的影响变得重要起来。

图 4 乘波体上表面压力和来流压力的比较曲线

Fig． 4 Curves of pressure on up surface and free flow

为了从流场结构上进一步了解粘性干扰效应的

影响，图 4 分别给出了 H = 45km，M = 15; H =
45km，M = 20; H = 60km，M = 20; H = 70km，M =

20 四种工况下数值计算结果中乘波体上表面压力

和来流压力的比较曲线。图 4 中，PCFD 和 Pe分别表

示乘波体上表面与对称面交线上的压力以及来流的
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压力。从图 4( a) 可以看出，H = 45km，M = 15 时乘

波体上表面的压力与来流的压力的差别不大，而图

4( b) 至图 4( d) 中可以发现乘波体上表面的压力与

来流的压力的差别随着飞行高度和飞行马赫数的增

大而逐渐变得显著。
各图中的压力云图还给出了流场结构的变化，

从云图中，可以发现在H = 45km，M = 15时，上表面

的边界层只是在前缘附近很小的区域诱导出了很弱

的激波，上表面大部分区域几乎维持在来流的压

力; 图 4( b) 至图 4 ( d) 中可以发现上表面的边界层

都已经诱导出了清晰的激波，而且可以发现随着飞

行高度的增大，激波结构越来越清晰，激波强度逐渐

增强，使得乘波体上表面的压力大大高于来流压力

的区域随着飞行高度的增大而逐渐增大，说明粘性

干扰效应对乘波体气动性能的影响在增强。另外，

在图 4( a) 至图 4( d) 中，以 χ ＞ 3． 0 作为强干扰区的

判据［10］，给出了对应工况下乘波体上表面强干扰区

域的范围，如图中竖直虚线所示，其中在H = 45km，

M = 15 时，上表面 x ＜ 0． 8m 为强干扰区域; 在 H =
45km，M = 20 时，上表面 x ＜ 2． 59m 为强干扰区域;

在 H = 60km，M = 20 时，上表面 x ＜ 16． 41m 为强干

扰区域; 在H = 70km，M = 20时，上表面 x ＜ 61． 23m
为强干扰区域。由此也可以得出: 对于 60m 长的绝

热壁面乘波体，在 H ＞ 45km，M≥ 20 以后，粘性干

扰效应对飞行器气动性能的影响不能忽略，在设计

高空高马赫数飞行的乘波飞行器时，需要考虑粘性

干扰效应对飞行器气动性能造成的影响。这个结论

正好同表 1 中两种工程预测方法从 H ＞ 45km，M≥
20 开始差别逐渐增大相符。

值得指出的是，限于篇幅，这里仅给出了升阻比

的预测结果，事实上，对于俯仰力矩和压心位置而

言，同传统方法预测得到的俯仰力矩系数和压心位

置比较，初步研究表明: 粘性干扰效应使得乘波体产

生一个较小的附加低头力矩，压心略微向后移动。

3 预测方法在乘波体粘性干扰优化中的应用

乘波体在高空、高马赫数飞行状态下，粘性干扰

效应对其气动性能会产生重要影响，在近空间高空

滑翔飞行器的研究中必须考虑粘性干扰效应的影

响。作为本文给出的考虑高空粘性干扰效应的气动

性能预测方法的一个初步应用，结合高超声速飞行

器飞行走廊，图 5 给出了对于 60m 长的飞行器飞行

走廊［2］，以及对于 60m 长的乘波体在
Tw

Tad
= 1

3 时，

需要考虑粘性干扰效应的马赫数和高度的临界曲线

( 图 5 中的 VIW 和 Chang 曲线) 。该临界曲线，以传

统的乘波体气动性能工程预测方法和本文提出的考

虑粘性干扰效应的气动性能工程预测方法分别作为

乘波体气动性能预测方法来开展优化设计得到的最

大升阻比差别大于 5%，作为需要考虑粘性干扰效

应的判据［4］。在图中，位于 Chang 曲线右上方的区

域是需要考虑粘性干扰效应的区域。图中深色阴影

区域为结合高超声速飞行器飞行走廊得到的飞行器

设计过程中需要考虑粘性干扰效应的区域。
图 5 中 实 线 是 Chang［10］ 给 出 的 结 果，虚 线

( VIW) 是采用本文的方法计算得到的结果，可以看

出两条曲线总体上比较接近，局部存在一些差别。
本文和 Chang 均采用的是 Simplex 方法，这种方法优

化收敛的结果与初始单纯型有关，本文和 Chang 所

采用的初始前缘线不同可能是造成二者局部存在差

别的主要原因。

图 5 粘性干扰影响区域

Fig． 5 The effective region of hypersonic viscous interaction

4 结 论

本文针对乘波体高空、高马赫数飞行状态下的

气动性能评估问题，给出了一种考虑连续流区高空

粘性干扰效应的乘波体的气动性能工程预测方法，

并利用计算流体力学技术对该方法进行了验证，最

后利用该方法给出了粘性干扰效应影响的大致区

域，得到如下结论:

( 1) 本文提出的考虑粘性干扰效应的乘波体气
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动性能工程预测方法对于预测高空、高马赫数飞行

的乘波体在设计状态下的气动性能时具有较好的可

靠性和准确度，可以作为连续流区高空、高马赫数飞

行状态下乘波体的优化设计过程中气动性能的预估

方法。
( 2) 对于乘波飞行器的设计而言，是否需要考

虑高空粘性干扰效应，存在一个与设计马赫数对应

的临界高度。
( 3) 粘性干扰效应对乘波体气动性能的影响，

随着飞行高度和飞行马赫数的增大逐渐增强。在高

空、高马赫数时，粘性干扰效应使得乘波体的升阻比

比中低空 ( H≤ 50km) 、中等高超声速( M≤ 15) 环

境下乘波体的升阻比下降迅速。初步的研究结果表

明: 粘性干扰效应使得乘波体产生附加低头力矩，压

心向后移动。
需要指出的是，本文作为研究连续流区高空、高

马赫数飞行状态下乘波飞行器所面临的诸多重要物

理效应的初步，只考虑了粘性干扰效应的影响。在

实际飞行过程中，真实气体效应对乘波体气动性能

的影响也可能比较重要，在后续的研究中将会进一

步考虑真实气体效应的影响。
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