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文章编号：０２５８－１８２５（２０１４）０１－０１０１－０８

高超声速滑翔乘波飞行器多物理效应研究

韩汉桥，张陈安，王发民
（中国科学院力学研究所 高温气体动力学国家重点实验室，北京　１００１９０）

摘　要：高超声速滑翔飞行器在高空、高马赫数飞行 时 所 面 临 的 多 物 理 效 应 对 其 气 动 性 能 会 产 生 较 大 的 影 响。本

文利用锥导乘波体进行工程化设计，生成了一种 高 超 声 速 远 程 滑 翔 乘 波 飞 行 器，采 用 计 算 流 体 动 力 学（ＣＦＤ）方 法

数值模拟了该飞行器在高空、高马赫数飞行状态下的流动，分析了高空多物理效应（主要关注粘性干扰效应和真实

气体效应）对飞行器气动性能的影响，并通过比较分析得到了不同气动力系数对不同物理效应的敏感程度，可以为

高超声速滑翔飞行器的设计及气动性能评估提供参考。
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０　引　言

　　钱学森于１９４８年在美国火箭学会年会上提出了

著名的钱学森弹道，它是一种飞行器再入后进行高超

声速滑翔的弹道［１］。自钱学森弹道提出以来，高超声

速滑翔的概念受到世界上几个航空航天大国的重视。
近年 来，随 着 临 近 空 间 高 超 声 速 滑 翔 飞 行 器（如

ＣＡＶ、ＨＴＶ－１、ＨＴＶ－２等）概 念 的 提 出，这 类 采 用 高

超声速滑翔来实现远程机动、快速响应及到达、有效

突防等目标的飞行器受到了更加广泛的关注。

　　高 超 声 速 滑 翔 飞 行 器 在 高 空（Ｈ＝４５ｋｍ～
７５ｋｍ）以高马赫数（Ｍ∞ ＝１５～２５）滑翔时，这一飞行

区间的来流密度较低，具有较高的马赫数和总焓，飞

行器所面临的高空多物理效应（主要是粘性干扰效应

和真实气体效应）对其气动性能会产生较大的影响。
国内外学者针对平板等简单外形和轨道飞行器的多

物理效应问题进行了大量的研究。由于实验条件的

限制，目前风洞实验还无法进行大规模的高空高马赫

数下粘性干扰效应和真实气体效应方面的研究，对其

研究主要采 用ＣＦＤ方 法。Ｍａｕｓ［２－３］等 人 在１９８３年

采用ＣＦＤ方法研究了粘性干扰效应、真实气体效应

等对航天飞机气动性能的影响，并结合地面风洞实验

的结 果 外 推 出 飞 行 条 件 的 结 果。Ａｎｄｅｒｓｏｎ［４］等 人

１９９１年研究了平板的非平衡化学反应效应对粘性干

扰的影响，指出有限速率化学反应能够减小高超声速

粘性干扰效应。庄逢甘等［５－６］上世纪８０年 代 后 期 对

美国航天飞机面临的空气动力学问题进行了一系列

初步研究，包括粘性干扰效应和真实气体效应等。近

年来程晓 丽［７］、龚 安 龙［８］、叶 友 达［９－１０］等 针 对 高 超 声

速轨道飞行器也进行了真实气体效应和粘性干扰效

应对飞行器气动特性影响的研究。其结果表明，对于

航天飞机这种轨道飞行器，粘性干扰效应使轴向力系

数增加，升阻比减小，并导致俯仰力矩系数减小（低头

力矩）；真实气体效应也会使轴向力系数增加，升阻比

减小，但使俯仰力矩系数增大（抬头力矩），压心位置前

移。以上这些研究的结论是针对简单模型或美国航天

飞机得到的，而对于其它类型的高超声速飞行器，由于

构型和飞行条件的差别，这些物理效应产生的影响不

完全相同，前面的研究结果只能提供部分参考。

　　本文首先设计了一种工程实用化的乘波布局高

超声速滑翔飞行器，对其有效性进行了验证。以该飞

行器为对象，采 用 求 解 完 全 气 体 Ｎ－Ｓ方 程 和 平 衡 气

体Ｎ－Ｓ方程的方法研究了粘性干扰效应和真实气体

效应对其气动性能的影响，并综合考虑了多种物理效
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应的影响规律，分析了不同的气动参数对不同物理效

应的敏感程度，可以为高超声速滑翔飞行器的设计和

气动评估提供参考。

１　飞行器外形有效性验证

　　首先采用文献［１１］中的方法生成一个锥导乘波

体，然后结合热防护、有效体积和飞行器的气动操纵

舵面这些因素进行工程化设计，最终设计出来的高超

声速滑翔乘 波 飞 行 器 如 图１所 示，飞 行 器 的 总 长 为

５ｍ，以该长度作为参考长度。

图１　高超声速滑翔乘波飞行器外形

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｇｌｉｄｉｎｇ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

　　针对该飞行器首 先 选 取 高 度 Ｈ＝４０ｋｍ，马 赫 数

Ｍ∞＝２０的状态进行数值模拟，分别计算了迎角０°、２°、

３°、４°、６°等工况。图２给出了计算所得的升阻比随迎

角变化的曲线，可以看出在迎角２°～３°之间升阻比达

到最大，并且计算所得的升阻比均在３．５以上，可以满

足高超声速远程滑翔的需要。在后面对多物理效应的

研究中，均取迎角３°作为典型工况进行数值计算。

图２　不同迎角时的升阻比曲线

Ｆｉｇ．２　Ｌｉｆｔ－ｔｏ－ｄｒａｇ　ｒａｔｉｏ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

２　数值计算方法

　　在笛卡尔坐标下三维无源非定常Ｎ－Ｓ方程组的

守恒积分形式为：

　　 ｔ
Ｖ

ＱｄＶ＋
Ｖ

Ｆ·ｄＳ＝０ （１）

式中，Ｑ＝（ρ，ρｕ，ρｖ，ρｗ，ρｅ）
Ｔ，Ｆ＝ＦＣ－ＦＶ，ＦＣ 表 示

对流矢通量，ＦＶ 为粘性矢通量。对于完全气体，需补

充的状态方程为：

　　
ｐ＝ρＲＴ
ｈ＝Ｃｐ｛ Ｔ

（２）

对于平衡气体，状态方程以及输运特性的计算公式不

同于完全气体的状 态 方 程，其 中 热 力 学 属 性 由Ｔａｎ－
ｎｅｈｉｌｌ［１２］提 供 的 平 衡 气 体 热 力 学 属 性 的 拟 合 曲 线 求

得。计 算 过 程 中 空 间 离 散 采 用 Ｈａｒｔｅｎ－Ｙｅｅ二 阶

ＴＶＤ格式［１３］，时间离散采用隐式ＬＵ－ＳＧＳ方法［１４］。

　　在飞行高度较高（如 Ｈ＝７０ｋｍ）时，飞行器头部

和前缘附近局部存在一定的稀薄气体效应，但其对整

体气动力影响较小，故依旧采用Ｎ－Ｓ方程计算，壁面

边界条件仍采用无滑移条件做近似处理。

３　高空多物理效应研究

３．１　粘性干扰效应

　　高超声 速 飞 行 器 在 高 空 飞 行 时，将 面 临 高 马 赫

数、低雷诺数的飞行环境，此时激波非常贴体，而边界

层比较厚，相应的位移厚度也较大，会使边界层外的

无粘流动发生很大改变，这一改变反过来又会影响边

界层的增长，这种边界层与外部无粘流动之间的相互

作用就称之为粘性干扰［１５］。

　　为了更直观地表示粘性干扰效应对高超声速气

动力的影响，可以选择一个粘性干扰参数作为粘性干

扰效应强弱的度量。本文采用了在航天飞机上应用

比较成功的第三粘性干扰参数珚Ｖ′!。

　　珚Ｖ′! ＝Ｍ! Ｃ′槡 !

Ｒｅ槡 !

（３）

Ｃ′! ＝μ′Ｔ!

μ!Ｔ′
（４）

式中Ｔ′为参考温度，μ′为参考温度Ｔ′时的空气粘性系

数。Ｔ′／Ｔ! 为边界层内的参考温度与来流温度之比：

　　Ｔ′Ｔ!
＝０．４６８＋０．５３２ＴｗＴ!

＋０．１９５（γ－１２
）Ｍ２!

（５）
根据Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ粘性系数公式：

　　μ′
μ!
＝ Ｔ′
Ｔ（ ）!

３
２ Ｔ! ＋１１０．４
Ｔ′＋１１０　．（ ）４ （６）

可得：

　　Ｃ′! ＝μ′Ｔ!

μ!Ｔ′＝
Ｔ′
Ｔ（ ）!

０．５　Ｔ! ＋１１０．４
Ｔ′＋１１０　．（ ）４ （７）

　　针对所设计的乘波布局滑翔飞行器，选取五个状

态点进 行 计 算，飞 行 高 度 分 别 为：Ｈ＝３２ｋｍ、４０ｋｍ、

５０ｋｍ、６０ｋｍ、７０ｋｍ，其 中 马 赫 数 均 为２０，迎 角 均 为
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３°，粘性干扰参数随着 高 度 增 加 而 增 大，粘 性 干 扰 效

应随之增强。图３给出了所设计的高超声速滑翔飞

行器的气动参 数 随 粘 性 干 扰 参 数 的 变 化，图３（ａ）和

（ｂ）分别是轴向力系数ＣＡ 和俯仰力矩 系 数Ｃｍ 随 粘

性干扰参数的变化，图３（ｃ）和（ｄ）分别是轴向力系数

的粘性干扰增量ΔＣＡ 和俯仰力矩系数的粘性干扰增

量ΔＣｍ 随粘性干扰 参 数 的 变 化，计 算 时 把 粘 性 效 应

分成了诱导 压 力 和 剪 切 效 应 两 项，粘 性 干 扰 增 量 由

珚Ｖ′! 时的 总 气 动 系 数 减 去珚Ｖ′!＝０时 的 无 粘 值 得 到。
从图中可以看出：粘性干扰效应的增强使该飞行器的

轴向力系数增加，其中诱导压力产生的轴向力受粘性

干扰效应的影响很小，轴向力的增加主要是因为剪切

效应增强，摩阻增加；俯仰力矩系数也随着粘性干扰

效应的增强而增大，俯仰力矩系数的粘性干扰增量为

正值，即产生抬头力矩，使静稳定性减弱。其中对俯

仰力矩系数影响较大的是诱导压力，剪切效应对俯仰

力矩系数的影响尽管也随着粘性干扰效应的增强而

增强，但相对诱导压力的影响来说比较小。而对于航

天飞机这种轨道飞行器，俯仰力矩系数的粘性干扰增

量为负值［２］，这是由于对不同类型的构型，粘性干扰

效应作用的区域和强度不同。

　（ａ）轴向力系数

　（ｂ）俯仰力矩系数

　（ｃ）轴向力系数粘性干扰增量

　（ｄ）俯仰力矩系数粘性干扰增量

图３　气动参数随粘性干扰参数的变化

Ｆｉｇ．３　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｖｉｓｃｏｕｓ

ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

　　图４给 出 了 高 度３２ｋｍ、５０ｋｍ和７０ｋｍ（单 位 长

　　　　　　　　（ａ）Ｈ＝３２ｋｍ　　　　　　　　　　　（ｂ）Ｈ＝５０ｋｍ　　　　　　　　　　 （ｃ）Ｈ＝７０ｋｍ
图４　不同高度时的马赫数云图

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｔｔｉｔｕｄｅｓ
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度雷诺数分别为：５．５３×１０６　ｍ－１、３．９８×１０５　ｍ－１、３．４２
×１０４　ｍ－１）时计算得到的马赫数云图。在马赫数不变

时，高度越 高，雷 诺 数 越 低，边 界 层 的 厚 度（δ∝Ｍ２!／

Ｒｅｘ，槡 !）越大。从 图 中 可 以 看 出，随 着 高 度 的 增 加，
边界层的厚度快速增加，与边界层外的无粘流场形成

强烈的相互干扰，激波形状发生了改变，变得越来越

脱体，粘性干扰效应的作用增强。图５为不同高度时

迎风面和背风面中轴线上的无量纲压力分布。随着

高度的增加，物面的无量纲压力升高，由于迎风面距

头部较近的区域（０＜ｘ／ｌ＜０．３）处于较强的粘性干扰

区，压力增加较多，尽管背风面也处于较强的粘性干

扰区，但在距头部较近的区域粘性干扰引起的压力增

量比迎风面小，这是造成俯仰力矩系数粘性干扰增量

为正值，产生抬头力矩的原因。

图５　不同高度时迎风面和背风面中轴线上的无量纲压力分布

Ｆｉｇ．５　Ｗｉｎｄｗａｒｄ　ａｎｄ　ｌｅｅｗａｒｄ　ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｔｔｉｔｕｄｅｓ

３．２　真实气体效应

　　真实气体效应指的是高超声速气流经过激波压

缩或者粘性阻滞而减速时，部分有向运动的动能转化

为分子随机运动的动能，引起气体温度升高，随着飞

行速度的增加，这种温升使得气体逐渐偏离完全气体

模式，相继出现分子的振动能激发、离解、原子的电离

及电子激发和光辐射等一系列复杂物理化学现象，以
及由此产生的对流场结构和飞行器性能的影响［１６］。

　　高超声速乘波布局滑翔飞行器，相比航天飞机这

种轨道飞行 器 来 说 属 于 细 长 体，并 且 飞 行 时 迎 角 较

小，空气因激波强烈压缩而引起较强化学反应的区域

仅仅集中在头部附近和前缘的局部。边界层内因粘

性引起温度上升而产生的化学反应也会改变飞行器

表面的压力分布，进而影响飞行器的气动特性。

　　高空高超声速飞行器周围流场中往往既有粘性

干扰效应，也有真实气体效应，这种耦合作用给飞行

器气动性能带来的影响值得研究。

　　本文针对所设计的高超声速滑翔飞行器分别采

用平衡气体 模 型 和 完 全 气 体 模 型 进 行 了 计 算 分 析。
图６给出了高度Ｈ＝６０ｋｍ，迎角３°时不同马赫数下

采用完全气体模型和平衡气体模 型 计 算 所 得 的ｘ＝
ｌ／２截面处的压力云图比较，通过压力分布可以看出

真实气体效应使得激波后的压力降低，激波位置更靠

近物面，并且随着马赫数的增加，真实气体效应增强，
这种差别更加明显。

（ａ）Ｍ∞＝１５　　　　　　　　　　　　　 （ｂ）Ｍ∞＝２０　　　　　　　　　　　　　（ｃ）Ｍ∞＝２５
图６　高度６０ｋｍ时不同马赫数下完全气体和平衡气体的压力云图对比

Ｆｉｇ．６　Ｒｅａｌ－ｇａｓ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

　　真实气体效应引起的流场变化必然会对飞行器

气动性能产生影响。图７给出了采用完全气体模型

和平衡气体模型计算所得的气动参数比较。图７（ａ）
是轴向力系数随马赫数的变化，采用平衡气体模型计

算所得的轴向力较大，主要是因为边界层中化学反应

吸收了大量的热量，使边界层内温度降低，减小了边

界层的厚度，从而使摩阻增加。

　　图７（ｂ）是法向力系 数 随 马 赫 数 的 变 化，可 以 看

出随着马赫数的增大，采用平衡气体模型计算得到的

法向力系数相比完全气体得到的值越来越小。为了

进一步了解真实气体效应对飞行器气动参数的影响

规律，图８给出了物面中心线上的无量纲压力分布，
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真实气体效应使迎风面和背风面的整体压力都有所

降低，并且随着马赫数增大，真实气体效应增强，这种

压力减小越明显，这与粘性干扰效应的作用相反，印

证了真实气体效应会减弱粘性干扰效应的结论。对

于背风面，几 乎 整 个 区 域 都 处 在 较 强 的 粘 性 干 扰 区

内，采用平衡气体模型计算得到的背风面压力在整个

区域内都低于完全气体的结果；对于迎风面，随着马

赫数的增大，一方面边界层增厚，强粘性干扰区域范

围增大，另一方面激波压缩增强，且边界层中的温度

上升，化学反应增强，使下表面压力受化学反应影响

而降低的区域有所增大。在迎风面和背风面真实气

体效应及粘性干扰效应的共同作用下，随着马赫数的

　（ａ）轴向力系数

　（ｂ）法向力系数

　（ｃ）俯仰力矩系数

图７　真实气体效应对气动参数的影响

Ｆｉｇ．７　Ｒｅａｌ－ｇａｓ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｎ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

　（ａ）迎风面

　（ｂ）背风面

图８　物面中心线上的无量纲压力分布

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ

增大，迎风面压力的降低比背风面压力的降低要多，

从而采用平衡气体模型得到的法向力系数相比完全

气体得到的值越来越小。

　　图７（ｃ）是俯仰力矩系数随马赫数的变化，计 算

结果表明真实气体效应降低了俯仰力矩，即产生低头

力矩，这与航天飞机的结论［２］相反。结合图８分析可

知：边界层中因粘性耗散而产生的真实气体效应使其

厚度减小，边界层诱导压力减小，并且迎风面靠近头

部的强粘性干扰区的压力比后部弱粘性干扰区的压

力降低得多，这种压力分布的改变正是产生低头力矩

的原因。而航天飞机的构型与本文设计的高超声速

乘波布局滑翔飞行器差别较大，由于航天飞机头部钝

度较大，且大迎角飞行，迎风面因强激波压缩空气而

产生的真实气体效应占很大一部分，真实气体效应对

压力分布的影响规律将有所不同，这就造成俯仰力矩

系数变化规律的不同。

３．３　多物理效应的综合考虑

　　本文针对所设计的高超声速乘波布局滑翔飞行

器，在高度Ｈ＝６０ｋｍ，来流马赫数Ｍ∞＝１５、２０、２５的

情况下，分别采用平衡气体模型Ｎ－Ｓ方程、完全气体

欧拉方程、完全气体Ｎ－Ｓ方程进行了数值模拟，通过
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三种方程计算得到的气动参数的比较分析来揭示高

超声速多物理效应对乘波布局高超声速滑翔飞行器

气动性能的影响。

　　图９给出了数值计算得到的多物理效应对轴向

力系数、升阻比、俯仰力矩系数以及纵向压心位置的

影响，以Ｍ∞＝１５的完全气体模型计算结果作为比较

的参考基准值，其中纵向压心位置为纵向压心与质心

之间的距离，压心在质心之后为正。这里多物理效应

主要指马赫数效应、粘性效应和真实气体效应，其中

粘性效应包含了粘性干扰效应。从图９（ａ）中可以发

现影响轴向力系数的三种物理效应中，马赫数效应使

飞行器轴向力系数减小，粘性效应使得轴向力系数增

大，真实气体效应也使得轴向力系数有所增大，且粘

性效应较其它效应的影响要大。从图９（ｂ）中可以看

出，马赫数增加使升阻比略有降低，真实气体效应也

使升阻比有所降低，粘性效应使升阻比下降较大。图

９（ｃ）给出了俯仰力矩系数的变化，完全气体模型的计

算结果中俯仰力矩系数随着马赫数的增加而增加，另
外两种气体模型计算得到的俯仰力矩系数受马赫数

的影响较小。如前面所分析的，真实气体效应使得俯

仰力矩系数减小，而粘性效应使得俯仰力矩系数增加

较多。图９（ｄ）给 出 了 纵 向 压 心 位 置 的 变 化 规 律，可

以发现完全气体模型的计算结果中纵向压心随着马

赫数的增加而前移，而另外两种气体模型计算得到的

纵向压心位置受马赫数的影响较小。真实气体效应

使纵向压心后移，粘性效应使纵向压心后移较多。

　　由此可见，不同的气动力系数对不同物理效应的

敏感程度是不一样的，在进行飞行器设计时，可以根

据物理效应对设计的目标气动力系数的影响程度，重
点关注某一个或某两个物理效应的影响来设计飞行

器。如在生成乘波飞行器时，升阻比是一个很重要的

指标，从图９中可以看出对升阻比影响最大的是粘性

　（ａ）轴向力系数

　（ｂ）升阻比

　（ｃ）俯仰力矩系数

　（ｄ）纵向压心位置

图９　多物理效应对气动参数的影响

Ｆｉｇ．９　Ｍｕｌｔｉ－ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｎ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

效应，而马赫数效应和真实气体效应对升阻比的影响

不大，因此可以重点关注粘性效应对生成乘波飞行器

的影响。

４　结　论

　　本文设计了一种高超声速远程滑翔乘波飞行器，
利用数值方法研究了高空多物理效应对其气动性能

的影响。结果表明：

　　（１）该飞行器的轴向力和俯仰力 矩 系 数 都 随 着

粘性干扰效应的增强而增大，俯仰力矩系数随粘性干
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扰效应的变化规律与航天飞机这类轨道飞行器不同，
主要是由于对不同类型的构型，粘性干扰效应作用的

区域和强度不同。

　　（２）本文设计的这类飞行器的真 实 气 体 效 应 主

要集中在边界层内，它使边界层变薄，物面压力减小，
与粘性干扰效应的影响相反，这说明真实气体效应在

一定程度上减弱了粘性干扰效应。对轴向力的影响

与粘性干扰效应相同，都使其增大；对俯仰力矩系数

的影响是使其减小，产生低头力矩，这与航天飞机的

结果相反，主要是构型不同和产生真实气体效应的原

因不同所致。

　　（３）综合比较了马赫数效应、粘性效应和真实气

体效应对气动参数的影响，分析了不同的气动力系数

对不同物理效应的敏感程度，可以为高超声速滑翔飞

行器的设计及气动评估提供参考。
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