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一体化高超声速飞行器攻角特性的数值研究
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摘要 : � 采用二维耦合隐式 NS方程和标准 k��湍流模型,对采用 Hark形头部的一体化高超声速飞

行器在进气道关闭、发动机通流和发动机点火工况下的攻角特性进行了数值仿真研究�� 探索了可

变攻角情况下,飞行器各部件对飞行器整体气动�推进性能的贡献程度�� 结果表明, 在 3 种不同的

工作状态下, 飞行器都是纵向静稳定的, 足够大的升阻比可以满足飞行器飞行要求 ,同时 ,对发动

机型面及机身上壁面的改进有利于进一步满足飞行器对气动�推进性能的要求��
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引 � � 言

国家安全、航空航天以及人们对太空开发和宇宙探测的需求,使得与新一代空天飞行器相

关的高超声速飞行技术成为新世纪国际竞争的焦点�� 高超声速飞行具有广阔的军民两用前
景,高超声速飞行技术的突破,将对科学技术和国民经济的发展、综合国力的提升、国际战略格

局的转化、军事力量的对比产生重大和深远的影响��
在以吸气式超燃冲压发动机为动力的高超声速飞行器设计过程中, 机身�推进系统一体化

是其关键技术之一�� 机身�推进系统一体化一般包括前体�进气道一体化[ 1�4]
、燃烧室构型优

化[ 5�6]以及后体�尾喷管一体化[ 7�8] �� 经过一体化设计的高超声速飞行器,其前体作为进气道的

预压缩面, 气流经前体初步压缩后由进气道流入发动机, 后体是使气流进一步膨胀的�外喷

管�, 经发动机燃烧后的高温燃气作用在飞行器后体下表面上,进一步产生推力并对飞行器气

动性能产生重大影响[ 9�15] ��
本文在高超声速飞行器机身�推进系统一体化设计的基础上,采用部件分析和数值仿真的

方法对处于进气道关闭、发动机通流以及发动机点火工况下的高超声速飞行器攻角特性进行

了系统地研究, 分析了各部件对飞行器整体气动�推进性能的影响��
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1 � 物理模型和计算方法

1. 1 � 物理模型

一体化高超声速飞行器的推进系统采用 5楔角混压式进气道,其中外压段为 3楔角, 内压

段为 2楔角,如图 1所示�� 由飞行器任务确定的设计条件是飞行高度 25 km, 设计 Mach数为

6�0,设计攻角为 0. 0���

飞行器机身采用 Hark形头部
[ 16]

, 且头部长细比为 5, 机身上壁面与前体之间采用半径为

2 mm 的圆弧段过渡,定义机身的头部位于进气道唇口附近, 以发动机隔离段高度为基准, 且设

其为单位长度, 则机身头部长度为 24. 32 �� 以飞行器机身前缘为坐标原点, 则其质心位于

( 33�03, - 1. 47)处��

图 1� 飞行器受力表面轮廓图

1. 2 � 计算方法

� � 图 2 � 网格示意图

采用二维耦合隐式 NS方程和标准 k��湍流
模型,对采用Hark形头部的一体化高超声速飞行

器在进气道关闭、发动机通流以及发动机点火 3

种工作状态下的内外流场,进行了数值仿真研究,

探索了当飞行攻角在- 8�~ 8�之间变化时, 一体化

高超声速飞行器气动�推进性能的变化趋势以及
其纵向静稳定性�� 离散方式采用二阶迎风格式,

采用软件 Gridgen生成结构网格, 该网格在机身壁面附近及激波转折角处加密,如图2所示��
连续方程

� � ���t +
�
�x i

( �ui ) = Sm; ( 1)

动量守恒方程

� � �� t ( �u i ) +
�
�xj ( �u iuj ) = -

�p
�x i

+
��ij
�xj + �gi + F i ; ( 2)

能量守恒方程

� � �� t ( �E ) +
�
�xi ( ui ( �E + p ) ) =

�
�xi

keff
�T
�xi - �j � hj �Jj � + uj ( �ij ) eff + Sh ; ( 3)

其中 Sm是从散布的二级相加入到连续相中的质量以及自定义的源项, p 是静压, �g i和F i分别

代表 i 方向上的重力体积力和外部体积力, Fi 还包括其他的模型相关源项��
标准 k��湍流模型方程如下:

� � �� t ( �k ) +
�
�x i

( �ku i ) =
�
�xj

�+
�t
�k
�k
�xj

+ Gk + Gb - ��- YM + Sk , ( 4)

� � �� t ( ��) +
�
�x i

( ��u i ) =
�
�xj

�+
�t
��
��
�xj

+ C1�
�
k
( Gk + C3�G b) -
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� � � � C2��
�
2

k
+ S�, ( 5)

其中 Gk 是由层流速度梯度而产生的湍流动能, Gb 是由浮力产生的湍流动能, YM 是在可压缩

湍流中,过渡扩散产生的波动, C1�, C2�和C3�是常量, �k 和 ��分别是 k 方程和 �方程的湍流

Prandtl数��
湍流速度 �t 由式( 6)计算得到��

� � �t = �C�
k
2

�
, ( 6)

其中 C�为常量��
计算步骤具体如下:

1) 在当前解的基础上更新流体属性(如果刚刚开始计算则用初始解来更新) ;

2) 同时求解连续性、动量、能量和组分输运方程;

3) 在适当的地方,用前面更新的其它变量的数值解出如湍流和辐射等标量;

4) 当包含相间耦合时,用离散相轨迹计算来更新连续相的源项;

5) 检查设计的方程收敛性��
当飞行器工作在发动机点火工况时,在边界条件的设置中考虑了实际发动机点火性能,即

把喷管出口作为质量流入边界条件,并把实际发动机喷管出口流量的试验结果转化为二维数

值仿真条件下的边界设置,如表1所示,以此来考察一体化高超声速飞行器在发动机点火时的

气动�推进性能��
表 1 计算边界条件

进气道状态
压力远场自由边界条件

P � / kPa M � T � / K

喷管出口边界条件

m�e / ( kg /s) P e / kPa T0 / K

进气道关闭 2. 511 6. 0 221. 65 � � �

发动机通流 2. 511 6. 0 221. 65 � � �

发动机点火 2. 511 6. 0 221. 65 17. 62 25 3 000

2 � 计算结果与讨论

由飞行条件可知飞行器的飞行动压为 63. 3 kPa,设其参考长度和参考面积均为1�� 图 3是

处于 3种不同工作状态下的一体化高超声速飞行器在 0�攻角情况下的静压轮廓图��
2. 1 � 进气道关闭时飞行器攻角特性分析

在进气道关闭状态下,随着攻角的增大, 飞行器的阻力系数和升力系数增大,而俯仰力矩

系数减小,如图 4~ 6所示��

� ( a) 进气道关闭

进气道关闭时, 外罩的阻力最大,约占飞行器

总阻力的 61. 8%~ 79. 0%,且随着攻角的增大,外

罩对飞行器阻力的贡献越来越大; 其次是前体和

机身上壁面,且随着攻角的增大,作用在前体的阻

力在总阻力中所占比重越来越大, 从 9. 3%增加

到18. 2% ,作用在机身上壁面的阻力在总阻力中

所占比重越来越小, 从 27. 6%下降到 2. 4% ;而其

他5个受力表面所产生的阻力在总阻力中所占比
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( b) 发动机通流 ( c) 发动机点火

图 3 � 一体化高超声速飞行器静压轮廓图

重均不超过 1. 5% ,在对飞行器进行改型设计时,几乎可以不予考虑�� 产生这种变化的根本原
因在于作用在飞行器各受力表面的力在水平方向上的分量,随着飞行攻角的改变而变化��

图 4 � 飞行器各受力表面的阻力系数 图 5� 飞行器各受力表面的升力系数

随攻角的变化趋势 随攻角的变化趋势

� 图 6 � 飞行器各受力表面的俯仰力矩

系数随攻角的变化趋势

进气道关闭时, 对飞行器升力性能影响最大

的是外罩、前体、外罩下壁面以及机身上壁面, 其

次是尾喷管上壁面,其余 3个受力表面影响很小,

不足总升力的 0. 1% �� 随着攻角的增大, 作用在

外罩、前体、外罩下壁面以及尾喷管上壁面的升力

由负升力变成正升力, 作用在机身上壁面的升力

则由正升力变成负升力, 但飞行器的总升力呈现

逐渐变大的趋势, 且升力系数由- 0. 39 增大到

1�02��
进气道关闭时, 对飞行器俯仰力矩性能影响

最大的是外罩、前体、外罩下壁面以及机身上壁

面, 其次是尾喷管上壁面,其余 3个受力表面影响

很小, 不足总俯仰力矩的 0. 8% �� 在飞行攻角的
变化过程中, 作用在外罩和前体上的力对飞行器
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质心产生正力矩,而作用在外罩下壁面、机身上壁面以及尾喷管上壁面的力对飞行器质心产生

负力矩�� 由于在整个攻角变化过程中, 随着攻角的不断增加,作用在飞行器上的俯仰力矩不断

减小,可知在进气道关闭阶段,飞行器是处于纵向静稳定状态��
2. 2 � 发动机通流时飞行器攻角特性分析

在发动机通流状态下,随着攻角的增大, 飞行器的阻力系数和升力系数增大,而俯仰力矩

系数减小,如图 7~ 9所示��

图 7 � 飞行器各受力表面的阻力系数 图 8� 飞行器各受力表面的升力系数

随攻角的变化趋势 随攻角的变化趋势

� 图 9 � 飞行器各受力表面的俯仰力矩

系数随攻角的变化趋势

在这种工作状态下, 对飞行器阻力性能影响

最大的是前体、机身上壁面以及外罩,其次是发动

机上壁面、发动机下壁面和尾喷管上壁面,其他 3

个表面所产生的阻力在总阻力中所占比重较小,

不超过 4% �� 在飞行攻角的变化过程中, 前体、外

罩和机身上壁面产生正阻力, 而发动机上壁面、发

动机下壁面以及尾喷管上壁面产生负阻力, 且随

着攻角的增大, 作用在前体和外罩上的阻力不断

增加,而作用在发动机上壁面、发动机下壁面和机

身上壁面的阻力不断减小, 作用在尾喷管上壁面

的阻力先减小后增大��
除了机头和机尾对飞行器升力性能影响很小

外,在总升力中所占比重均不超过 0. 1% ,其余受

力表面对飞行器升力贡献都较大, 且随着攻角的

增大,作用在前体、发动机上壁面、外罩、外罩下壁面和尾喷管上壁面的升力均由负升力逐渐变

为正升力,而作用在发动机下壁面和机身上壁面的升力均由正升力逐渐变为负升力��
由飞行器各表面受力情况以及飞行器质心所在位置可以得知,在所有受力表面中,只有作

用在机头和机尾上的力产生的俯仰力矩最小, 且均不超过 3% �� 随着攻角的增大,作用在前

体、发动机下表面和外罩上的力产生的俯仰力矩比重由负变正, 而作用在发动机上壁面、外罩

下壁面、尾喷管上壁面和机身上壁面的力所产生的俯仰力矩比重由正变负,且总的俯仰力矩系
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数逐渐下降,从 0. 034变为- 0. 127,可见在发动机通流状态,飞行器是纵向静稳定的��
2. 3 � 发动机点火时飞行器攻角特性分析

在发动机点火状态下时, 随着攻角的增大,飞行器的阻力系数和升力系数增大, 而俯仰力

矩系数减小,如图 10~ 12所示��

图 10� 飞行器各受力表面的阻力系数 图 11 � 飞行器各受力表面的升力系数

随攻角的变化趋势 随攻角的变化趋势

图 12 � 飞行器各受力表面的俯仰力矩

系数随攻角的变化趋势

在这种工作状态下, 各部件对飞行器整体阻

力特性贡献比较均匀, 其中前体、外罩、尾喷管上

壁面以及机身上壁面对飞行器阻力性能影响最

大, 发动机上壁面和发动机下壁面的影响次之,其

余 3个表面在总阻力中所占比重最小,均不超过

8% �� 且随着攻角的增大,作用在前体和外罩上的

阻力在总阻力中所占比重越来越大,而作用在机

身上壁面、尾喷管上壁面、发动机上壁面以及发动

机下壁面的阻力在总阻力中所占比重越来越小��
发动机上壁面、发动机下壁面以及机身上壁

面对飞行器升力性能影响最大, 前体、外罩下壁

面、尾喷管上壁面以及外罩的影响次之,机头和机

尾的影响最小, 均不足 1% �� 随着攻角的增大,作

用在发动机上壁面、前体、外罩以及机身上壁面的

升力在总升力中所占比重越来越大,而作用在发动机下壁面上的升力在总升力中所占比重却

越来越小�� 同时,作用在前体、外罩、外罩下壁面、发动机上壁面以及尾喷管上壁面的升力比重

由负变为正,而作用在机头、发动机下壁面、机身上壁面以及机尾上的升力比重由正变为负��
发动机点火时, 发动机上壁面、尾喷管上壁面,前体以及发动机下壁面对飞行器俯仰力矩

性能影响最大, 其次是外罩、外罩下壁面和机身上壁面,机头和机尾的影响最小,均不超过总俯

仰力矩系数的 1% �� 其实这点从以上飞行器部件受力情况就可以分析出来�� 同时, 作用在发

动机上壁面和尾喷管上壁面的力对飞行器俯仰力矩特性产生正贡献,而前体和发动机下壁面

上的力对飞行器俯仰力矩特性产生负贡献�� 随着攻角的增大,飞行器的俯仰力矩越来越小,可

730 黄 � � � 伟 � � � 王 � � 振 � � 国



见,在发动机点火状态下,飞行器是纵向静稳定的��

3 � 结 � � 论

对进气道关闭、发动机通流以及发动机点火状态下的一体化高超声速飞行器攻角特性进

行了数值仿真研究, 并采用部件分析法对飞行器各受力表面对整体气动�推进特性的影响进行
了探索��

1) 在进气道关闭、发动机通流以及发动机点火状态下, 具有 Hark形头部的一体化高超声

速飞行器都是纵向静稳定的;

2) 在进气道关闭、发动机通流以及发动机点火状态下, 随着攻角的增大,飞行器的阻力系

数和升力系数增大, 而俯仰力矩系数减小;

3) 在进气道关闭、发动机通流以及发动机点火状态下, 随着攻角的增大,飞行器的升阻比

越来越大,而且在发动机点火状态下变化幅度最大( - 8. 5~ 7. 2) ,在发动机通流状态下变化幅

度次之( - 7. 9~ 4. 6) , 在进气道关闭时变化幅度最小( - 2. 2~ 2. 1) , 足以满足高超声速飞行器

的飞行要求;

4) 在3种工作状态下,作用在前体、外罩、机身上壁面上的力均对飞行器气动�推进性能影
响很大, 当进气道打开后, 作用在发动机上下壁面上的力开始对飞行器的气动�推进性能产生
重大影响,这对下一步飞行器的改型工作具有重要的指导意义��
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Numerical Study of Attack Angle Characteristics

for Integrated Hypersonic Vehicle

HUANGWei, � WANG Zhen�guo
( In stitut e of Aerospace &Ma ter ial En gin eer ing , Nati on al Un iv er sity of Def ense Techn ology ,

Chan gsha 410073, P . R . China )

Abstract: Two� dimension coupled implicit NS equations and standard k�epsilon viscous models were

used to simulate the angle of attack characteristics of integrated hypersonic vehicle with hark head

configuration under three kinds of working conditions, i. e. inlet cut�off, engine through�flow, engine

ignition. The influence of each component on the aero� propulsive performance of vehicle was dis�

cussed. It is concluded that the longitudinal static stability of vehicle is good; it has enough lift�to�

drag ratio to satisfy the flying requirement of the vehicle. At the same time, it is very important to

change the configurations of engine and upper surface of airframe to improve the aero�propulsion of

the vehicle.

Key words: integrated hypersonic vehicle; properties of attack angle; component analysis; computer

simulation; Hark head configuration; aero�propulsive performance
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