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三级压缩楔前缘半径对壁面静压及热流分布影响研究 *

王振锋 1，2，张扣立 1，江 涛 1

（1. 中国空气动力研究与发展中心 空气动力学国家重点实验室，四川 绵阳 621000；
2. 中国空气动力研究与发展中心超高速空气动力研究所 高超声速冲压发动机技术重点实验室，四川 绵阳 621000）

摘 要：为了研究三级压缩楔前缘半径对壁面静压和热流分布的影响，在0.6m激波风洞上开展了

试验测量，模型长约0.6m，前缘半径为0mm～3mm，试验名义马赫数为5.98。研究结果表明，试验得到

的壁面静压和热流数据重复性很好。采用Fluent软件进行了二维和三维流场参数辅助模拟分析，三种不

同湍流模型获得的壁面静压分布差别不大，均与试验结果吻合较好；不同湍流模型获得的壁面热流分布

差异较大，采用标准 k-ε模型得到的结果与试验吻合较好。试验和数值模拟结果均表明，在第二和第三

压缩面上，经过激波后，壁面静压逐渐上升到一个压强平台；壁面热流逐渐上升到一个局部极大值，然

后在同一压缩面持续下降。随前缘半径增加，壁面静压和壁面热流整体减小，压强平台值和热流局部极

大值也减小，而达到压强平台和热流局部极大值需要的长度增加，显示激波边界层干扰影响区域增大。
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Research on Leading Edge Radius Effect on Wall Static Pressure
and Heat Flux Distribution of Three-Stage Compression Ramp
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Abstract：In order to study the effects of leading edge radius on three-stage ramps wall static pressure and
heat flux distribution，the experimental work is carried out in 0.6m shock tunnel of CARDC at Ma=5.98. The to⁃
tal length of the test models compression surfaces is about 0.6 meter，with the radius of the leading edge 0～
3mm. The wall static pressure and heat flux data are quite repetitious in duplicated test. Two and three dimension⁃
al flow field parameters were obtained by FLUENT，and it shows that the wall static pressure by three different
viscous models are similar，and all of which are coincident with experiment results. The wall heat flux is different
by different viscous models，and the results by standard k-ε model are best coincident with experiment results.
The results from experiment and CFD show that wall static pressure increases gradually downstream shockwave
reaching a pressure platform on the second and third compression surfaces，while heat flux increases gradually
downstream shockwave reaching a local maximum， and then decreases gradually on the compression surface.
With the leading edge radius increasing， the value of pressure platform and heat flux local maximum becomes
lower，and the length reaching pressure platform and heat flux local maximum becomes longer，which shows
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that the shock wave boundary layer interaction region extends.
Key words：Compression ramp; Leading edge radius; Wall static pressure; Wall heat flux; Shock wave

boundary layer interaction; Hypersonic inlet

1 引 言

高超声速飞行器设计时，从防热和工艺角度考

虑，各类前缘必须做成一定钝度，被称之为钝化设

计。尖前缘与钝前缘方案的下游流场必然有一定程

度的差异，进而影响部件或整个飞行器的性能。对

钝化前缘下游流场特征及其作用效果的研究一直受

到高速飞行研究的重视。

前缘钝化可以降低高超声速飞行器气动热载

荷，但钝化后飞行器升力［1，2］、阻力和俯仰力矩系数［3］、

升阻比等特性［4］会有较大变化。从飞行器设计和气

动力 /热性能评估需求出发，国内外对压缩楔 /锥前缘

钝化影响的研究已有很多。国内曹德一等的三维模

拟结果表明前缘钝化对飞行器的升力影响不大［4］，对

阻力和升阻比的影响较大。刘济民等采用 CFD方法

分析了乘波构型飞行器钝化方法及其对性能的影响
［1］，以及非设计工况前缘钝化的影响［5］，指出钝化半

径和钝化方法对飞行器升阻比和热流峰值都有影

响，非设计状态下钝化前后各参数的变化规律基本

相同。陈小庆等人的数值模拟结果显示乘波构型边

缘钝化可有效降低最大热流密度，但也会降低气动

性能［2］。国外的 Lewis和 Travis等对乘波体前缘钝化

进行了试验［6］和数值模拟研究［7］，获得的升阻比和阻

力系数与试验结果吻合较好，结果也显示气动性能

随前缘钝化变化较大。

高超声速进气道外压缩面往往与飞行器前体一

体化设计，前缘钝化在影响飞行器性能的同时也会

改变进气道外压缩面的波系分布［8，9］、边界层厚度分

布、状态及转捩情况［10，11］。波系结构的变化必然影响

进气道壁面的静压分布［12］；边界层分布会改变进气

道有效型面［13，14］，其转捩状态影响壁面的热流分布，

以及隔离段入口的边界层抗分离能力和分离区大

小，进而影响进气道的启动等多项性能。国内沈清

和张红军［15］等发现采用尖前缘能够启动的进气道，

在使用钝化前缘后不能启动，分析认为是前缘钝化

延迟了边界层转捩，隔离段入口处边界层未转捩，分

离区增加，导致进气道不启动。王晓栋等的数值模

拟研究表明前缘钝化后，进气道压缩波系改变，使得

捕获流量减小［8］。周忠平使用数值模拟方法研究了

钝化半径对单级压缩楔及多级压缩进气道壁面静压

分布的影响［16］，表明前缘钝化后单级压缩楔壁面静

压增加，对进气道外压缩面壁面静压变化情况则未

详细分析。

从调研资料的情况可以看到，国内外公开的进

气道和飞行器前体前缘钝化研究较多采用了数值模

拟方法，试验结果较少，趋势和定性结论或许有用，

但缺乏可信的定量结论。为获得一些定量的实验数

据支持，设计了二维平面多级压缩楔前缘半径对流

场结构［9］、壁面静压和热流影响的研究工作，本文提

供前缘半径对壁面静压 /热流分布的影响数据。

2 研究方法及测试技术

2.1 试验模型与风洞简介

试验模型和试验条件可以参考文献［9］，本文仅

简要介绍。模型为长约 0.6m 的三级压缩楔，气流偏

转角分别为 6.06°，6.98°和 8.09°，模型宽度为 0.2m，前

缘半径 SR分别为 0mm，0.5mm，1mm，1.5mm 和 3mm，

模型钝化后的理论尖点不变（见图 1）。

试验风洞为中国空气动力研究与发展中心超高

速所 0.6m 激波风洞，试验气体为氮气。试验的名义

状态为马赫数 5.98，总压 6.56MPa，总温 670K，单位长

度雷诺数 3.37×107/m。
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Fig. 1 Sketch of 0.6m three-stage compression ramp(mm)

2.2 试验设备与测量仪器

采用激波风洞经典的铂薄膜测热传感器测量热

流，多次试验表明热流数据重复性误差小于 8％；采

用压阻传感器测量壁面静压，压强数据的重复性误

差小于 5％。图 2 给出了前缘半径 0mm 模型壁面静

压 /热流的三次试验结果，可以看到壁面静压和热流

数据重复性很好。
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Fig. 2 Wall static pressure and heat flux distribution from

three runs

3 结果分析

3.1 三种湍流模型获得的壁面静压和壁面热流分布

对比

为帮助理解实验数据，采用 Fluent软件进行了二

维和三维数值模拟分析，对比了三种湍流模型（标准

k-ω模型、标准 k-ω模型和 SST k-ω模型）获得的壁面

静压和热流分布结果，壁面取 300K 等温壁（试验中

壁温几乎不变），数值离散选用两阶迎风格式。

图 3 和图 4 给出了二维数值模拟获得的壁面静

压和热流分布，以及模型中心线上的试验结果，图 4
中还给出了采用层流边界层模型得到的热流分布，

前缘半径 SR分别为 0mm 和 1mm。图中，“EXP”表示

试 验 结 果 ，“KE- STAND”，“KW- STAND”和“KW-
SST”表示湍流模型分别使用了标准 k-ω模型、标准

k-ω模型和 SST k-ω模型，“LAMINAR”则表示层流边

界层结果。

图 3表明，无论是尖前缘（SR=0mm）还是钝前缘

（SR=1mm）模型，三种湍流模型得到的壁面静压分布

差异很小，仅在拐角附近有细微的区别。二维数值

模拟获得的壁面静压与试验结果吻合较好，在第二

拐角前，试验结果略低，在第二拐角后，试验结果高约8％。

图 4（a）中尖前缘模型热流分布显示，试验获得

的热流显著高于层流边界层模型计算结果，并接近

或位于湍流边界层模型给出的结果范围内，可推断

测点区域内边界层为湍流；层流模型给出的热流分

布显示两个拐角处均出现了分离区，但从试验数据

排除层流边界层计算结果后，可以排除分离区存

在。从数值模拟结果看，三种湍流模型得到的壁面

热流分布差异较大，标准 k-ε模型给出的壁面热流最

高，标准 k-ε模型结果次之，SST k-ε模型结果最低。

在第一和第二压缩面上，标准 k-ε模型给出热流分布

与试验结果吻合较好，标准 k-ε模型和 SST k-ε模型

给出的壁面热流分布相近，比试验结果低约 30％；在

第三压缩面上，三种湍流模型结果均不同程度偏离

试验结果，在起始段，试验结果位于标准 k-ε模型和

标准 k-ε模型结果之间，在第三压缩面中段，SST k-ε

模型结果更接近试验值。
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Fig. 3 Wall static pressure by three different viscous models

图 4（b）给出了前缘半径 1mm 时的热流分布，可

以看到，数值模拟结果均不同程度偏离试验结果。

在第一压缩面后部，试验获得的热流接近层流模型

给出的结果，推断该区域边界层可能为层流，参考层

流模拟获得的热流分布，在第一拐角处不排除出现

小分离区；可见对本研究模型，前缘钝化确实可以延

迟转捩，与沈清［14］等 有关前缘钝化的分析一致。在

第二压缩面和第三压缩面前段，试验结果显著高于

层流模型结果，介于标准 k-ω模型和标准 k-ω模型结

果之间，推断此区域的边界层已转捩为湍流；在第三

压缩面中段，试验结果介于标准 k-ω模型和 SST k-ω

模型结果之间。三种数值模拟结果相比，在第一和

第二压缩面上，标准 k-ω模型和 SST k-ω模型给出的
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壁面热流接近，比标准 k-ω模型结果偏低约 35％～

40％；在第三压缩面上，标准 k-ω模型结果存在热流

极大值，而其它两个湍流模型结果则没有，以此极大

值为基准，该位置标准 k-ω模型和 SST k-ω模型结果

分别偏低约 25％和 40％。还可以看到，前缘半径增

加后，三种湍流模型获得的壁面热流差异增大。
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Fig. 4 Wall heat flux by three different viscous models

总之，三种湍流模型获得的壁面静压均与试验

结果吻合较好；所有数值模拟给出的热流分布均不

同程度偏离试验结果，整体而言，标准 k-ω模型获得

的壁面热流比较接近试验值，下文均选用了标准 k-ω

模型给出的数值模拟结果。

3.2 网格无关性检验

网格对热流数值模拟结果有较大影响［17～20］，网

格雷诺数是衡量网格疏密的一种标准，该参数采用

远方来流的密度、剪切应力、粘性系数和网格特征长

度定义［21］，通常取壁面第一层网格法向高度 n为特征

长度。阎超等的研究表明切向（流向）网格的影响很

小，而物面第一层网格高度对热流影响巨大，且第一

层网格高度存在一个最佳值（对应的网格雷诺数可

以达几百）［21］；为了精确模拟热流，必须选用合适的

网格，网格过密会使模拟结果高于试验结果。潘沙

等［22］的研究同样表明，对于他们研究的模型，网格雷

诺数为 2 和 20 时可以得到网格无关解，但网格无关

解热流偏高，与试验结果符合得最好网格雷诺数在

20和 200之间。可见，为了精确模拟热流或得到更接

近于试验的结果，并无选取网格雷诺数的通用规则。

网格雷诺数选用来流参数计算，而 Dilley 依据

X-43模型的试验和数值模拟结果，推荐采用壁面 y+

评估确定第一层网格高度［23，24］，该参数采用当地的密

度、剪切应力和粘性系数、壁面与第一层网格中心的

距离（相当于 n/2）定义，建议 y+与 2相当，同时还指出

在工程应用中为了降低计算成本，模型局部位置 y+可

能超过 10。
为合理选取网格密度，壁面第一层网格法向高

度 n 分别选取了 0.01mm，0.002mm 和 0.001mm，对应

的网格雷诺数分别约为 350、70和 35，y+分别位于 2～
6、1附近和小于 1，获得的二维热流分布见图 5。可以

看到，在第一和第二压缩面上，n变化后，壁面热流分

布无明显变化，都是网格无关解，均接近试验结果；

在第三压缩面上，三种网格获得热流均高于试验结

果，n 取 0.002mm 和 0.001mm 时可得到网格无关解，

给出的热流要比 n取 0.01mm 时的结果偏高约 10％，

而 n取 0.01mm获得的热流分布更接近试验结果。

本研究中使用数值模拟是为了辅助分析流场参数

的变化规律，参考前述文献及试验结果，n取为 0.01mm。
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Fig. 5 Effects of the first wall grid distance on wall heat

flux

3.3 二/三维模拟获得的壁面静压/热流分布对比

图 6 给出了前缘半径 0mm 模型中心线上的试

验、二维及三维数值模拟（见图中“2D”和“3D”结果）

获得的壁面静压和热流分布情况。结果显示，在第

一压缩面上，二维、三维数值模拟壁面静压和热流分

布几乎无差别；在第二压缩面后段，二维模拟壁面静

压高于三维结果，但二 /三维模拟获得的热流分布差

异不明显。在第三压缩面上，三维模拟获得的壁面

静压显著低于二维模拟结果，部分区域相差约 8％，

但它在较大区域内低于试验结果，而二维模拟静压

更接近试验结果；二维模拟获得的壁面热流略高于

三维模拟结果，部分区域两者相差约 4％，两者均高

于试验结果，三维热流分布与试验结果更接近一些。

由上述结果可以看到，在第一和第二压缩面上，
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侧向溢流对壁面静压和热流分布的影响不明显；在

第三压缩面上，侧向溢流对热流分布有轻微影响，对

静压分布有一定影响，但本研究条件下，二维模拟静

压整体上更接近试验结果。
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Fig. 6 Comparison with 2D and 3D results，SR=0mm

3.4 前缘半径对壁面静压分布的影响

图 7给出的是试验和二维数值模拟获得的不同
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Fig. 7 Wall static pressure distribution from CFD and

experiment，2D

前缘半径模型壁面静压分布曲线（0mm 和 1.0mm 前

缘半径模型结果见图 3和图 4），“SRi”表示模型前缘

半径为 i mm。这些结果进一步表明，对不同前缘半

径模型，试验和数值模拟得到的壁面静压分布整体

吻合较好，在第三压缩面前段，数值模拟结果略低。

图 8 给出了壁面静压随进气道前缘半径的变

化。试验和数值模拟结果均表明，不同前缘半径模

型壁面静压变化趋势一致。在模型前缘附近，受脱

体激波影响，钝前缘模型壁面静压出现峰值，该压强

峰值远高于压缩面上其它区域的压强；压强锋值过

后，壁面静压在第一压缩面上逐渐下降到一个压强

平台。在第二和第三压缩面上，受斜激波和激波边

界层干扰的影响，壁面静压沿流向单调增加。第二

压缩面上，壁面静压最终达到了一个压强平台，第三

压缩面上，前缘半径 3mm模型壁面静压持续增加，其

它几个小前缘半径模型壁面静压增加到了一个压强

平台。最后，在模型肩部附近，受到膨胀波及膨胀波

与边界层相互作用的影响，壁面静压迅速下降。
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Fig. 8 Wall static pressure distribution varying with SR

从图 8还可以看出，前缘半径增加，各级压缩面

上壁面静压值整体减小，压强平台值降低，达到压强
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平台需要的长度增加，显示激波边界层干扰影响区

域增大。在 x=0.51m 处，SR 由 0增加到 3mm，试验和

数值模拟获得的壁面静压均减小了约 20％。由前缘

半径引起的壁面静压的变化会影响进气道产生的升

力和外压缩面的增压比，进而影响升阻比和进气道

的启动性能。

3.5 前缘半径对壁面热流分布的影响

图 9和图 10给出的是不同前缘半径模型壁面热

流分布曲线（同时参考图 3和图 4）。图 9所示热流分

布表明，在模型前半段，试验和数值模拟结果吻合较

好；在第三压缩面上，数值模拟得到的壁面热流明显

偏高，局部位置偏高接近 100％。
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Fig. 9 Wall heat flux distribution from CFD and

experiment，2D

图 10显示，受脱体激波的影响，在模型前缘附近

存在低速高热流区，壁面热流出现峰值，该热流峰值

远高于压缩面上其它区域的热流；随后在第一级压

缩面上，壁面热流持续下降，没有出现热流平台。第

二压缩面上，由于激波后静温升高、边界层被压缩，

壁面热流增加到一个局部热流极大值；随后由于边

界层逐渐增厚，气流和模型壁面之间的热交换被抑

制导致壁面热流变小，也未出现类似压强分布的平

台。第三压缩面上，前缘半径 3mm 模型壁面热流持

续增加，其它几个小前缘半径模型壁面热流增加到

某个局部极大值后逐渐降低。在模型肩部附近，受

到膨胀波的影响，壁面热流下降。从试验和数值模

拟结果均可看到，前缘半径增加，各级压缩面上热流

值整体减小；热流局部极大值减小，达到热流局部极

大值需要的长度增加，也表明激波边界层干扰影响区

域增大。在 x=0.51m处，SR由 0增加到 3mm，试验和数

值模拟结果显示壁面热流分别减小了 33％和 18％。

前缘半径引起的壁面热流变化可能影响到边界

层的转捩状态和转捩位置（参考图 4），进而影响进气

道的抗反压能力和启动性能，同时对飞行器的结构 /
热防护设计产生影响。
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Fig. 10 Wall heat flux distribution varying with SR

4 结 论

（1）不同前缘半径模型壁面静压变化趋势一致，

钝前缘模型第一级压缩面前端出现静压峰值，然后

持续减小；前缘半径较小时，在第二和第三压缩面上

静压逐渐增加到一个压强平台；前缘半径较大时，第

三压缩面上静压持续增加；试验和数值模拟结果均

表明，随前缘半径增加，压强平台值减小，达到压强

平台需要的距离增加，意味着拐角处激波边界层干

扰区范围增大。
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（2）壁面热流的变化趋势与壁面静压有所不同，

前缘半径较小时，在第二和第三压缩面上，壁面热流

逐渐上升到一个局部极大值，然后持续下降直到下

一个压缩拐角；随前缘半径增加，热流局部极大值减

小，达到极大值需要的距离增加，同样显示激波边界

层干扰影响区增大。

（3）三种湍流模型获得的壁面静压均与试验结

果吻合较好；整体而言，标准 k-ε模型获得的壁面热

流更接近试验值。

前缘半径改变了进气道外压缩面的壁面静压和

壁面热流分布，影响飞行器升阻比和边界层的转捩

状态，进而改变进气道的抗反压性能和启动性能，对

热防护设计也可能产生影响，需要对这些问题进行

进一步的研究。
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