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平衡气体对乘波体气动力热特性影响

曾卫刚，李维东，王发民
（中国科学院力学研究所，北京　１００１９０）

摘　要：针对乘波体在高空以高马赫数飞行时的特点，给出了一种考虑高温平衡气体效应的乘波体设计方法，并

通过数值模拟的方法研究了高空高马赫数飞行条件下高温平衡气体对乘波体气动特性的影响。研究结果表明，相

对于完全气体，平衡气体对乘波体的气动力特性影响不大，但对乘波体的前缘驻点区和下表面的热流及辐射平衡

温度有较大的影响。另外在乘波体较为适宜的飞行攻角范围内，攻角的增大不会显著改变平衡气体效应对乘波体

气动力特性的影响，也不会显著改变平衡气体效应对乘波体前缘驻点区的热流与辐射平衡温度的影响，但却会在

一定程度上减小平衡气体效应对乘波体下表面的气动热及辐射平衡温度的影响区域。
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０　引　言

　　传统的再入飞行器大都采用大钝头低升阻比构
型，高温气体效应会对其气动特性产生较大的影响，
国内外学者对此做了较多的分析研究［１－５］。对于新型
的近空间飞行器（如：ＨＴＶ１，ＨＴＶ２），其采用的是细
长体高升阻比的乘波体布局，高空高马赫数飞行条件
下高温气体效应对其气动特性的影响是十分重要的

工程科学问题。但是以往高温气体效应的研究对象
多集中在再入飞行器，而关于高温气体效应对乘波体
气动特性影响的研究并不多见。１９９５年Ｉｎｇｅｒ　Ｇ
Ｒ［６－７］就化学非平衡条件下，壁面催化对乘波体驻点
区及上下表面中轴线的气动热特性影响做了较为详

细的理论分析。２００５年Ｓｔａｒｋｅｙ　Ｒ　Ｐ［８］以乘波体作
为再入飞行器构型，对乘波体在壁面完全催化条件下
的壁面热流及辐射平衡温度进行了初步研究。上述
研究探讨的是高温气体效应对乘波体气动特性的影

响，而关于考虑高温气体效应的乘波体设计，Ａｎｄｅｒ－
ｓｏｎ等人［９］在１９９２年做了初步研究，其研究结果表
明在马赫数不超过５０的情形下，无粘流场中的平衡
气体效应对乘波体气动优化设计影响不大。

　　本文的工作就是：针对乘波体在高空以高马赫飞
行的特点，给出了一种能考虑高温平衡气体效应的乘

波体设计方法；并通过数值模拟的方法研究了高温平
衡气体效应对乘波体气动力特性的影响及高温平衡

气体效应对乘波体关键热防护部位的气动热特性和

辐射平衡温度的影响。

１　考虑平衡气体效应的乘波体设计方法

１．１　平衡气体锥形绕流的乘波体生成方法

　　对于新型的在高空以高马赫数飞行的乘波体构
型飞行器，其飞行过程中要面临着高温真实气体效应
等气动问题，本文针对乘波体飞行器的这一特点给出
了考虑平衡气体效应的锥导乘波体设计方法。

　　平衡气体锥形绕流激波后的流动亦属于轴对称
等熵流动，其控制方程可以描述为：
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　　求得平衡气体锥形绕流的流场后，我们便可通过
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流线追踪得到如图１所示长度固定为１０ｍ的考虑平
衡气体效应的锥导乘波体。

图１　平衡气体锥导乘波体示意图
Ｆｉｇ．１　Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ｄｅｒｉｖｅｄ　ｆｒｏｍ　ｃｈｅｍｉｃａｌ

ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ　ｃｏｎｉｃａｌ　ｆｌｏｗ

１．２　乘波体钝化方式

　　这里我们采用加材料的方式用圆弧对锥导乘波
体进行钝化，图２给出的本文所设计的钝前缘锥导乘
波体构型示意图。

图２　钝前缘乘波体示意图
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ｗｉｔｈ　ｂｌｕｎｔ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ

２　数值计算方法及计算程序验证

２．１　数值计算方法

　　在笛卡尔坐标系下三维无源非定常Ｎ－Ｓ方程组
的守恒积分形式为：

　　 ｔ
Ｖ

ＱｄＶ＋
Ｖ

Ｆ·ｄＳ＝０ （７）

为了使Ｎ－Ｓ方程组封闭，我们需要补充相应的气态
方程、热力学参数计算公式及输运参数的计算公式。

　　对于完全气体，只需补充相应的显示表达式即
可。对于平衡气体，其热力学参数及输运参数之间没
有明显的显示表达式，对于平衡气体热力学特性参
数，本文采用Ｔａｎｎｅｈｉｌｌ等人［１０－１２］给出的曲线拟合方
法进行计算；对于平衡气体输运参数，本文采用Ｓｒｉｎ－
ｉｖａｓａｎ等人［１３］给出的多项式拟合方法进行计算。

　　计算过程中空间离散采用ＡＵＳＭ格式，并配合

Ｍｉｎｉｍｏｄ限制器来抑制数值振荡，时间项用 ＬＵ－
ＳＧＳ隐式迭代格式进行推进。另外计算过程中远场
采用自由来流条件；对称面采用对称边界条件；出口
采用数值外插得到；壁面采用无滑移条件。

２．２　计算程序验证

　　为了检验计算程序的可靠性，本文对文献［１４］给
出算例１进行程序验证。该算例是一高超声速球头
绕流，球头半径 Ｒ＝０．２５ｍ，来流马赫数 Ｍ∞ ＝
１１．２６，来流密度ρ＝３．９９×１０－５ｋｇ／ｍ３，来流静温Ｔ∞

＝１８２．３３Ｋ，壁温Ｔｗ＝１０００Ｋ。

　　图３给出的是表面压力系数分布，图４给出的是
壁面热流系数分布。从图中我们可以看出，与文献
［１４］的计算结果相比，本文计算程序所得到的壁面压
力系数和壁面热流系数都较为接近，并且二者在捕捉
平衡气体与完全气体的的差别时具有较好的一致性。

图３　球面压力分布对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｖｅｒ　ｓｐｈｅｒｅ

图４　球面热流分布对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｈｅａｔｉｎｇ　ｒａｔｅｓ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ｏｖｅｒ　ｓｐｈｅｒｅ

３　平衡气体对乘波体气动力特性的影响

　　乘波体作为具有典型细长体特征的高超声速飞
行器，其钝头体绕流与尖头体绕流具有很大的不同，
并且这将在一定程度上改变平衡气体效应对乘波体

气动性能的影响。
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　　图５～图６分别给出的是６０ｋｍ高空，来流马赫
数为２０时，用两种气体模型计算所得的钝化半径为

０．０２５ｍ的乘波体的熵层云图，从图中我们可以看
出，平衡气体效应大大地降低了由钝化效应引起的熵
增，这主要是因为平衡气体使得激波更贴近物面，从
而导致熵层影响减弱，这与Ｓｉｎｇｈ［１５－１６］在研究钝体绕
流时的结论是一致的。另外无论是完全气体还是平
衡气体，乘波体上表面的熵层都很厚，基本上都处在
熵层影响范围内，而下表面的熵层的影响范围只局限
在乘波体前沿线附近，这主要是因为乘波体上下表面
对应的流线与钝化圆弧可构成二维类钝锥，并且这种
类钝锥上表面的等效锥角较小，下表面的等效锥角较
大，并且由Ｓｉｎｇｈ［１５－１６］的研究结果我们可知在其他条
件一致的条件下，锥角越小则熵层影响范围就会越
大。

图５　完全气体条件下流场熵层分布云图
Ｆｉｇ．５　Ｅｎｔｒｏｐｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｕｎｄｅｒ

ｔｈｅ　ｐｅｒｆｅｃｔ　ｇａｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图６　平衡气体条件下流场熵层分布云图
Ｆｉｇ．６　Ｅｎｔｒｏｐｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｕｎｄｅｒ

ｔｈｅ　ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ　ｇａｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

　　图７给出的是该乘波体中轴线上的压力分布，从
图在我们可以看出，对于乘波体下表面，无论是平衡
气体还是完全气体，其压力分布都会产生一个先下降
后上升的过程，这与张涵信［１７］在分析钝体绕流的压
力分布特点时的结果也是相吻合的。另外对于乘波
体上表面，平衡气体的压力在前缘线后的区域都相对

偏低，而对于下表面平衡气体的压力在前缘线稍后的
地方偏低，但过后又会慢慢超过完全气体的压力。按
照文献［１８］对高超声速钝体绕流壁面压力分布的分
析我们可知高超声速钝体绕流的物面压力只与来流

条件和熵层外边界的当地斜率有关，并且来流条件
一定 时 当 地 斜 率 越 大 则 物 面 压 力 越 大。由

Ｓｉｎｇｈ［１５－１６］的研究结果我们可知，由于平衡气体的激
波更靠近物面，这会减弱熵层影响范围，降低熵层外
边界的当地斜率。另外由前面分析我们可知乘波体
上表面基本上处于熵层影响范围内，故对于乘波体上
表面，平衡气体的压力在前缘线后都相对偏低；而乘
波体下表面熵层只影响靠近前缘线附近的区域，故对
于下表面，平衡气体的压力在前缘线稍后的地方会偏
低，对于乘波体下表面远离前缘线的地方，由于熵层
影响较弱，加之化学反应会使得压力相对升高，故
乘波体下表面离前缘线较远的地方平衡气体的压力

会比完全气体的压力稍大一点。

图７　乘波体上下表面中轴线压力分布
Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｃｅｎｔｒａｌ

ｌｉｎｅ　ｏｆ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ｓｕｒｆａｃｅ

　　图８～图９分别给出的是升阻比和俯仰力矩系
数随设计半径的变化关系曲线。图８说明钝化会使
得乘波体下表面高压气体泄露到上表面，从而导致

图８　升阻比随钝化半径的变化关系
Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｉｆｔ　ｔｏ　ｄｒａｇ　ｒａｔｉｏ　ｗｉｔｈ　ｒａｄｉｏ　ｏｆ　ｂｌｕｎｔｎｅｓｓ
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升阻比迅速下降。图９说明平衡气体会对乘波体产
生一个附加的低头力矩，这主要是由平衡气体使得乘
体上表面压力有所降低的同时，又会使得乘波体下表
面远离前缘线区域的压力升高所致。总体看来乘波
体前缘激波较弱，不足以强烈压缩空气引起激烈的化
学反应，因而平衡气体效应对乘波体的气动力影响不
是太大。

图９　俯仰力矩系数随钝化半径的变化关系
Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｉｔｃｈｉｎｇ　ｍｏｍｅｎｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ｗｉｔｈ　ｒａｄｉｕｓ　ｏｆ　ｂｌｕｎｔｎｅｓｓ

４　平衡气体效应对气动热特性影响

　　乘波体飞行时以长时间中低热流进行气动加热，

其壁面防热应为疏导式、主动防热。辐射平衡条件下
壁面热流应满足：

　　 （ｑ（Ｔｗｅｑ））Ｃｏｎｖｅｃｔ－（ｑ（Ｔｗｅｑ））Ｒａｄｉａｔｉｏｎ＝０ （８）

其中在式（８）中（ｑ（Ｔｗｅｑ））Ｃｏｎｖｅｃｔ为对流引起的气动加
热；（ｑ（Ｔｗｅｑ））Ｒａｄｉａｔｉｏｎ为壁面辐射所带走的热量，其具体
计算式为：

　　ｑＲａｄｉａｔｉｏｎ＝５．６７×１０８×ε（Ｔ４ｗ －Ｔ４∞） （９）

式（９）中ε为辐射系数，本为取ε＝０．８７。

　　本文通过数值模拟的方法与工程算法相结合的
方式来研究平衡气体对乘波体在辐射平衡条件下的

驻点热流和辐射平衡温度的影响。

　　对于完全气体件下乘波体驻点热流的工程算法，

本文采用Ｖａｎｍｏｌ　Ｄ　Ｏ［１９］给出的驻点热流公式：

ｑｓｔ＝１．９０×１０－４ １＋Γ槡２ Ｖ３∞（１－
ｈｗ
ｈ０
）（ρ∞
Ｒ
）１２ （１０）

　　对于平衡气体驻点热流的工程算法，本文采用

Ａｎｄｒｕｓｈｃｈｅｎｋｏ　Ｖ　Ａ［２０］等人给出平衡气体驻点热流
公式的公式：

　　ｑｓｔ＝３．３×１０－５　Ｖ３．２∞ （１－
ｈｗ
ｈ０
）（ρ∞
Ｒ
）１２ （１１）

（１０）与（１１）两式中Ｖ∞为来流速度，ｈｗ 为壁面焓值，

ｈ０ 为滞止焓，ρ∞为来流密度，Ｒ 为钝化半径，Г为钝
化度，其定义为：

　　Г＝ｍｉｎ（Ｒｎ／Ｒ，Ｒｎ／Ｒ） （１２）
其中Ｒｎ 为乘波体前缘线驻点处的曲率半径。

　　图１０～图１１分别给出的是驻点热流及辐射平
衡温度随设计钝化半径的变化关系曲线，从图中我们
可以看出，工程算法与数值方法的计算结果都很接
近；平衡气体效应会使得驻点热流和辐射平衡温度都
有所增大，并且随着设计钝化半径的增大，两种气体
模型计算所得到的驻点热流和驻点辐射平衡温度都

会变小。

图１０　 驻点热流随钝化半径的的变化
Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ

ｗｉｔｈ　ｒａｄｉｕｓ　ｏｆ　ｂｌｕｎｔｎｅｓｓ

图１１　 驻点辐射平衡温度随钝化半径的的变化
Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ　ｒａｄｉａｔｉｖｅ　ｅｑｕｉｌｉ－ｂｒｉｕｍ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ｒａｄｉｕｓ　ｏｆ　ｂｌｕｎｔｎｅｓｓ

　　图１２～图１３分别给出的是６０ｋｍ高空，来流马
赫数为２０时钝化半径为０．０５ｍ的乘波体前缘区热
流分布云图及辐射平衡温度云图。从图中我们同样
可以明显看出对于前缘驻点区，平衡气体较完全气体
的热流及辐射平衡温度都要有所增大。

　　图１４～图１５分别给出的相同条件下乘波体上
下表面中轴线热流分布及辐射平衡温度分布，我们可
以看出平衡气体使得乘波体下表面的热流及辐射平

衡温度有所升高，但对乘波体上表面的热流及辐射平
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图１２　乘波体驻点区热流分布云图
Ｆｉｇ．１２　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｎｅａｒ　ｔｈｅ　ｎｏｓｅ　ｒｅｇｉｏｎ　ｏｆ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

图１３　乘波体驻点区辐射平衡温度分布云图
Ｆｉｇ．１３　Ｒａｄｉａｔｉｖｅ　ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ

ｎｅａｒ　ｔｈｅ　ｎｏｓｅ　ｒｅｇｉｏｎ　ｏｆ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ

图１４　上下表面中轴线上的热流分布
Ｆｉｇ．１４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｃｅｎｔｒａｌ　ｌｉｎｅ

图１５　上下表面中轴线上的辐射平衡温度分布
Ｆｉｇ．１５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒａｄｉａｔｉｖｅ　ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｃｅｎｔｒａｌ　ｌｉｎｅ

衡温度温度几乎没有影响，这主要是因为乘波体下表
面化学反应较上表面的化学反应更为激烈。

５　非设计攻角下平衡气体效应影响

　　对于高超声速飞行器，其非设计工况下的气动性
能是相当重要的，这里我们就平衡气体效应对钝前缘
乘波体在较为适宜的飞行攻角下的气动性能影响进

行分析。出于气动防热要求，乘波体在使用时必须进
行钝化，为了使得乘波体驻点区防热都满足要求，并
兼顾乘波体需有较高的升阻比，我们选择乘波体的设
计钝化半径为０．０５ｍ，并在此基础上考虑非设计攻角
下平衡气体效应对其气动特性的影响。

　　图１６～图１７分别给出的是６０ｍ高空，来流马赫
数为２０时，乘波体升阻比和俯仰力矩系数随飞行攻
角的变化关系曲线。从图中我们可以看出，在乘波体
较为适宜的飞行攻角范围内，平衡气体效应使得乘波
体的升阻比略微降低；并且平衡气体效应对乘波体俯
仰力矩的影响相对攻角的影响几乎可以忽略。这与
叶友达［４－５］在研究平衡气体对再入飞行器气动力特性

的影响时所得到规律有很大的区别，其主要原因是因
为乘波体前缘激波较弱，不能像大钝体再入飞行轨道
器那样强烈压缩空气引起激烈的化学反应来改变飞

行器气动力特性。

图１６　 升阻比随攻角的变化关系
Ｆｉｇ．１６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｉｆｔ　ｔｏ　ｄｒａｇ　ｒａｔｉｏ　ｗｉｔｈ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

　　图１８～图１９分别给出的是相同条件下两种气
体模型计算所得到的乘波体驻点热流及辐射平衡温

度随攻角的变化关系曲线，从图中我们可以看出随着
攻角的增大，乘波体驻点热流及辐射平衡温度的变化
并不明显。

　　图２０～图２１分别给出的是用平衡气体模型计
算所得到的不同攻角下乘波体下表面中轴线上的热

流及辐射平衡温度相对于完全气体模型的增值分布。
从图中我们可以看出随着攻角的增大，两种气体模型
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计算所得到的乘波体下表面中轴线上更多区域的热

流差值和辐射平衡温度差值会趋近于零，这说明攻角
的增大会减弱平衡气体效应对乘波体下表面气动热

及辐射平衡温度的影响，会使得平衡气体效应对乘波
体下表面的热流及辐射平衡温度影响区域减小。

图１７　俯仰力矩系数随攻角的变化关系
Ｆｉｇ．１７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｉｔｃｈｉｎｇ　ｍｏｍｅｎｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ｗｉｔｈ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

图１８　驻点热流随攻角的变化
Ｆｉｇ．１８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ

ｗｉｔｈ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

图１９　驻点辐射平衡温度随攻角的变化
Ｆｉｇ．１９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ　ｒａｄｉａｔｉｖｅ　ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

图２０　下表面中轴线热流增值分布
Ｆｉｇ．２０　Ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｌｏｎｇ

ｔｈｅ　ｃｅｎｔｒａｌ　ｌｉｎｅ　ｏｆ　ｌｏｗｅｒ　ｓｕｒｆａｃｅ

图２１　下表面中轴线辐射平衡温度增值分布
Ｆｉｇ．２１　Ｒａｄｉａｔｉｖｅ　ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｃｅｎｔｒａｌ　ｌｉｎｅ　ｏｆ　ｌｏｗｅｒ　ｓｕｒｆａｃｅ

６　结　论

　　本文设计了考虑平衡气体效应的乘波体，并对平
衡气体效应的影响进行了计算和分析，得出了如下结
论：

　　 （１）平衡气体效应对钝前缘乘波体气动力特性
的影响是通过与熵层效应相互作用来完成的；钝化半
径的增大会使得乘波体升阻比急剧降低，并且乘波体
前缘激波较弱，平衡气体效应对乘波体气动力特性的
影响并不十分明显。

　　（２）平衡气体效应对乘波体的局部气动热特性
和辐射平衡温度有较大的影响；并且钝化半径的增大
有助于降低乘波体驻点热流及辐射平衡温度，但是当
钝化半径增大到一定程度后，这种由钝化所带来的热
防护作用就不再明显。

　　（３）在乘波体较为适宜的飞行攻角范围内，攻角
的增大不会显著改变平衡气体效应对乘波体气动力

特性的影响，也不会显著改变平衡气体效应对乘波体
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前缘驻点区的热流与辐射平衡温度的影响，但却会在
一定程度上减小平衡气体效应对乘波体下表面热流

及辐射平衡温度的影响区域。

　　由于篇幅所限，本文只是初步地研究了高温平衡
气体效应对乘波体布局设计及气动特性的影响，而实
际上采用求解高温非平衡气体Ｎ－Ｓ方程的方法研究
高温气体效应对高超声速飞行器气动特性的影响更

为准确，对此作者在今后的工作中会进行更深一步的
研究。
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