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特性和涡流结构特征，国内公开发表的研究成果还较少。

本文针对不同脊形角的脊形前体的高速气动特性，进行了

数值模拟研究。三个前体模型中两个为脊形类前体，脊形

角分别为 7.5°、90°，一个是圆形横截面前体。研究结

果表明脊形角越小，前体涡结构越强，产生的涡升力越大，

升阻比较大；有侧滑、大攻角时，脊形前体具有较好的横

航行稳定性，但纵向稳定性较差。 
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摘要  本文设计了一种背部进气的组合动力飞行器机体

推进一体化气动布局方案。该方案采用参数化构建的方式

形成了类似楔锥乘波体的布局形式。推进流道位于机身背

部，保证了机体下表面高升阻比特性。数值计算表明，该

飞行器构型在较宽速域范围内均具备良好的升阻比特性。 
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摘要  高超声速进气道存在双尖楔结构，在非设计工况下，

可能出现马赫反射现象。利用激光能量注入流场产生等离

子体，可以改变马赫反射结构，降低马赫杆高度，甚至使

马赫反射完全转变为正规反射，达到减少总压损失的目的。

基于这种方法，在等离子体区域形状相同的情况下，计算

了高超声速来流条件下（马赫数分别为 5、6、7），不同

的激光能量大小对双尖楔简化模型形成的马赫反射结构

的影响，对比了能量沉积位置变化和能量变化对控制效果

的影响，分析了一定能量沉积位置、不同来流马赫数情况

下，对马赫反射达到最优控制效果单脉冲激光能量取值变

化趋势。计算结果和分析表明，激光等离子体能够实现对

进气道马赫反射结构的控制，在一定注入位置，适当大小

的激光能量能够增强对马赫反射结构的控制效果。 
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摘要  为探究电弧放电等离子体对斜面激波的控制机理，

在马赫数 Ma=2.5 的风洞中进行了近壁面小功率（<1kW）

电弧放电的实验研究，并使用纹影仪观察放电电弧对其后

斜激波的影响。首先，分析不同参数（电源电压，电源限

制电流，气体压力）对放电电弧的影响，实验中通过改变

高压电源的限制电流，获得了沿流向和展向的两种放电形

式，测得的电弧电压与电流数据表明，大电流下沿流向的

放电可获得更为稳定的电弧（电流波动不超过 12%，电压

波动不超过 19%）；其次，将纹影图像灰度化，利用激波

处灰度值最小的特点，可以准确的测量出斜面激波角度，

结果显示放电形成的稳定电弧，可以有效地减弱其下游斜

激波强度，使激波角增加，且在斜激波根部的变化最为显

著。 

 

编号：CSTAM2015-A35-B0076 

壁温对激波-湍流边界层干扰的影响规律研究 
朱兴坤，于长平，李新亮 

（中国科学院力学研究所高温气体动力学重点实验室，北京海淀区 

100190） 

摘要  针对来流 Mach 数 2.9，24°的压缩折角激波-湍流边

界层干扰流动，通过直接数值模拟(DNS)探讨了壁温对角

部分离区大小影响的规律。计算的壁温与来流恢复温度之

比分别为: 𝑇𝑤 𝑇𝑟⁄ = 0.6、1.14、1.4 以及 2.0 四种工况，覆

盖了从冷壁、近似绝热壁到高温加热壁的范围。利用

𝑇𝑤 𝑇𝑟⁄ = 1.14作为检验算例，将其统计结果与理论值、前

人的实验及计算结果进行对比，验证了计算结果的可靠性。

计算结果显示，壁温对分离泡的大小有着非常显著的影响，

壁温升高使得分离泡明显增大，通过理论分析结合 DNS

结果，给出分离泡大小随壁温变化的半理论半经验公式: 

𝐿 𝛿⁄ ∝ (𝑇𝑤 𝑇𝑟⁄ )0.85。根据 DNS 数据分析了湍流边界层及

分离泡内的湍流生成、耗散及分配机制。结果显示, 在分

离区，边界层过渡区和激波附近都会产生大量的湍动能，

而除了壁面上，分离泡的中心区也会形成很大的湍能耗散。

在本来流 Mach 数情况下，无论壁温高低，湍流的本质压

缩性效应都很小。 

 

编号：CSTAM2015-A35-B0077 

高超声速飞机前缘型线优化分析 
胡守超*, +，崔  凯*，李广利*，肖  尧*，司徒明++ 

 

*（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）   

+（中国空气动力研究与发展中心，绵阳 621000） 

++（中国航天科工集团 31 研究所, 北京 100074)  

摘要  为探索前缘线改变对吸气式高超声速飞机气动性

能的影响，本文基于一种旁侧进气布局翼身融合体构型，

在飞行马赫数 6，攻角 4°和高度 26km 的巡航飞行条件

下，结合运用增量修正参数化设计方法、均匀实验设计方

法和计算流体力学模拟，分析了飞行器前缘型线形状与其

升阻力系数及纵向压心等性能参数间的关系。计算结果表

明，前缘线形状对飞行器升阻力系数影响十分明显，设计

空间范围内升力系数变化约 21.3%，阻力系数变化约

31.8%，升阻比变化范围约 10.63%。但相比之下，对纵向

压心影响相对较小，相对压心变化范围仅为 3.87%。此外，

结果还表明飞行器的升、阻力系数与俯视投影面积基本呈

正比, 而升阻比与容积呈反比关系。在此基础上，通过对

典型构型物面压力分布进行分析，发现前缘线形状适当弯

曲可利用飞行器下表面侧壁压缩产生的高压气流，利用二

者的耦合效应使飞行器获得额外的升力增量。 

 


