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高超声速火箭橇气动特性优化与风洞试验
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摘要:为研究如何在不额外增加稳定装置的基础上提高超声速条件下火箭橇的在轨运行稳定性,
基于数值分析方法开展了高超声速火箭橇气动特性优化设计,并通过风洞试验对优化后的橇体进

行了不同工况下的气动特性研究。建立了基于SST湍流模型、N-S控制方程的火箭橇气动特性数

值分析方法,通过经典双椭球模型对计算方法的准确性进行验证。基于气动特性数值分析方法开

展橇体气动外形设计,对整流板俯仰角、侧偏角以及前、后滑靴的位置进行优化。通过风洞试验对

优化后的橇体进行不同工况下的气动特性研究,分析马赫数、雷诺数以及轨道和地面效应的影响。
研究结果表明:火箭橇高超声速气动特性数值分析方法的精度约为86.94%,可以用来模拟火箭橇

在高超声速流场中的气动特性;在 Ma=5时,优化后的模型相较于优化前的模型,气动阻力减小了

约23.57%,气动升力减小了约38.49%;随着马赫数的增加,橇体阻力系数呈下降趋势,当Ma从4
增加到6,橇体的阻力系数下降约19.98%;橇体升力系数与俯仰力矩系数均随着雷诺数的增大而

增加,Ma=5,当雷诺数从1.80×107 变化到3.60×107 时,橇体的阻力系数与俯仰力矩系数分别

增加约8.95%和13.09%;轨道和地面会导致橇体阻力系数、升力系数和俯仰力矩系数同时增加,
其中俯仰力矩系数的变化最为显著,3组对比试验的俯仰力矩系数平均增量约为992%。该研究可

为高超声速火箭橇设计提供数据支撑,具有一定的工程应用价值。
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Abstract:Tostudyhowtoimprovetheoperationalstabilityofarocketsledonorbitunder
hypersonicconditionswithoutusingadditionalstabilizingdevices,anoptimizationdesignofthe
aerodynamiccharacteristicsofahypersonicrocketslediscarriedoutbasedonnumericalanalysis
methods,andtheaerodynamiccharacteristicsoftheoptimizedsledarestudiedunderdifferent
operatingconditionsthroughwindtunneltests.Firstly,anumericalanalysismethodforthe
aerodynamiccharacteristicsofrocketsledsbasedonSSTturbulencemodelandN-Scontrol
equationisdeveloped,andtheaccuracyofthecalculationmethodisverifiedthroughtheclassical
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doubleellipsoid model.Then,based onthe numericalanalysis method ofaerodynamic
characteristics,theaerodynamicshapedesignofthesledbodyisconducted,andelevationangle,

lateraldeviationangleoftherectifierboard,andpositionofthefrontandrearslipperare
optimized.Finally,theaerodynamiccharacteristicsoftheoptimizedsledbodyunderdifferent
operatingconditionsarestudiedthroughwindtunneltests,andtheeffectsofMachnumber,

Reynoldsnumber,andtrackandgroundeffectsareanalyzed.Theaccuracyofthenumerical
analysismethodforhypersonicaerodynamiccharacteristicsofrocketsledsisabout86.94%,

whichcanbeusedtosimulatetheaerodynamiccharacteristicsofrocketsledsinhypersonicflow
fields.AtMa=5,theoptimizedmodelreducesaerodynamicdragby23.57%andaerodynamiclift
by38.49% comparedtothepre-optimizedmodel.AstheMachnumberincreases,thedrag
coefficientofthesledbodyshowsadecreasingtrend,forexample,whentheMachnumber
increasesfrom4to6,thedragcoefficientofthesledbodydecreasesby19.98%.Thelift
coefficientandpitch momentcoefficientofthesledbodybothincreasewiththeincreaseof
Reynoldsnumber.AtMa=5,whentheReynoldsnumberchangesfrom1.80×107to3.60×107,

thedragcoefficientandpitchmomentcoefficientofthesledincreaseby8.95% and13.09%
respectively.Thetrackandground willleadtoasimultaneousincreaseintheresistance
coefficient,liftcoefficient,andpitchmomentcoefficientofthesledbody,withthepitchmoment
coefficientchangingthemostsignificantly.Theaverageincrementofpitchmomentcoefficientin
thethreecomparativeexperimentsisabout992%.Theresearchcanprovidedatasupportforthe
designofhypersonicrocketsledsandhascertainengineeringapplicationvalue.
Keywords:rocketsled;aerodynamiccharacteristics;numericalanalysis;aerodynamicshape;

windtunneltest

  火箭橇试验是通过火箭橇发动机提供的动力推

动载有被试品的橇体以特定的速度或加速度沿专用

滑轨运行,模拟被试品的真实工作环境,测试其在发

射、飞行和着靶等全弹道过程中一系列性能指标的

一种大型、高精度地面动态模拟试验方法[1-3]。火箭

橇试验实现了“天上的事情地上做”的便捷性、可控

性和可测试性,在大幅降低飞行试验风险和成本的

同时,增加了试验测试数据获取量,成为一种重要的

试验方法,被广泛应用于导弹武器系统及部件、气动

力及颤振、结构强度与材料、航宇救生设备及医学等

十余个领域[4-6]。
我国高超声速装备由基础技术研究向工程化应

用转进的过程中离不开火箭橇试验的支撑,火箭橇

试验的发展面临着难得的机遇。但是,高超声速火

箭橇在轨运行过程中,由于运行速度快、地面效应影

响大,会受到巨大的气动力及力矩作用[7-8]。当橇体

承受的气动升力大于自身重力时,会造成火箭橇在

轨道上的反复弹跳,大大降低火箭橇的在轨运行稳

定性,导致滑靴碰撞轨道产生凿削现象[9-12],因此在

分析高超声速火箭橇气动力特性的基础上,对橇体

气动外形进行优化,对维持火箭橇稳定运行具有重

要意义。
国内外的研究学者对高超声速火箭橇的气动稳

定性开展了一系列研究。Rigali等[13]通过在单轨

火箭橇橇体两侧安装侧翼的方法增大其负升力,并
通 过 超 声 速 风 洞 试 验 验 证 了 该 方 法 的 有 效 性。

Praharaj等[14]对前、后同时安装带角度楔形物的火

箭橇结构进行稳态流场计算,分析了其对橇体负升

力的提升作用。Lofthouse等[15-16]对橇体与滑靴连

接装置前方安装楔形物的双轨火箭橇进行了稳态流

场计算。Hegedus等[17]分析了鸭翼对火箭橇表面

压力分布的影响,开展了气动特性分析。张传侠

等[18]分析了不考虑地效影响时火箭橇侧翼的攻角

变化、连接位置对气动特性的影响。党天骄等[7]为

了增大火箭橇的负升力设计了带导流板的火箭橇结

构,并对其气动特性进行了系统的数值研究。
综上所述,国内外在进行高超声速火箭橇稳定

性研究时均是围绕着在橇体结构上增加侧翼、楔形

物、导流板等增稳装置的思路开展的。但是,增稳装

置在提升橇体负升力的同时也增加了阻力。高超声

速火箭橇试验对动力的需求非常高,由于国内目前

还没有开发出像美国超级走鹃(SRR)一样的短时大
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推力火箭橇专用发动机,所以在进行高超声速火箭

橇橇体设计时,首先应该避免额外阻力的引入。针

对该问题,基于高超声速火箭橇气动分析方法在不

额外增加稳定装置的基础上开展橇体气动外形优

化,确保0°攻角下升力和阻力都尽可能地减小,然
后通过风洞试验对优化后的橇体开展气动特性分

析。在当前大力发展高超声速装备急需地面高动态

试验支撑与保障的背景下,文中将数值计算和试验

研究相结合的高超声速火箭橇气动特性优化与分析

工作,是突破国外技术封锁对高超声速火箭橇试验

方法进行底层探索的一项重要内容,能够为高超声

速火箭橇系统设计与在轨运行稳定性分析提供基础

数据。

1 数值分析方法及验证

1.1 计算方法

对模型的气动特性分析时选取耦合隐式求解

器,湍流模型设置为能够很好地模拟逆压梯度流场,
并且不依赖于来流参数的SST模型[19-21]
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∂ui

∂xj
-β*ρωk+ ∂

∂xj
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(1)
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(2)
式中:ρ为密度;k为湍流动能;τij 为雷诺应力张量;

ui 为湍流速度;xj 为坐标分量;ω为湍流特殊耗散;μ
为层流黏度;μt 为湍流黏度;F1 为混合函数;σk、σω、

β、β*、k为模型常数。
控制方程为三维非定常N-S方程[22-23]

∂W
∂t+∂f∂x+∂g∂y+∂q∂z=∂R∂x+∂S∂y+∂T∂z

(3)

式中:W 为守恒变量矢量;f、g、q为对流通量矢量;

R、S、T为黏性通量项;x1、x2、x3 为坐标分量。

1.2 方法验证

双椭球模型是开展高超声速气动特性研究的经

典模型,李素循[24]针对该模型开展了风洞试验,获
得了双椭球模型在高超声速条件下的气动特性试验

数据。为了验证文中计算方法的准确性,对经典双

椭球模型进行气动分析,并将计算结果与风洞试验

结果进行对比。
根据双椭球模型的风洞试验条件,对双椭球模

型进行气动压力模拟时,将迎角设置为0°,静温设

置为51.93K,马赫数设置为8.02,雷诺数设置为

1.98×107,双椭球边界条件设置为等温壁面,壁面

温度Tb=288K。双椭球的气动压力计算模型如

图1所示。

(a)全局模型

(b)局部模型

图1 双椭球的气动压力计算模型

Fig.1 Aerodynamicpressurecalculation modelofdouble

ellipsoid

双椭球模型风洞试验流场图与仿真分析对称面

云图对比结果如图2所示。由图2可以看出,数值

计算得到的激波系与试验结果基本一致,在0°攻角

下,除模型头部的弓形激波外,在模型上表面两椭球

相贯处也出现了一道半弓形的激波,即两椭球相贯

处出现了明显的激波-激波间嵌套干扰现象。
对双椭球模型开展风洞试验时,在0°子午线、

180°子午线、x=78mm剖面线、x=120mm剖面线

和x=170mm剖面线上分别布置了压力测试点位,
测量模型表面的压力系数。提取计算模型上压力测

试点位处的计算结果,计算出该位置处的压力系数

Cp。将压力系数计算值与风洞试验实测值进行对

比,对比结果如图3所示。由图3(a)可知,子午线

上的计算结果与试验值吻合得较好;由图3(b)可
知,剖面线上的计算值与试验值之间存在一定的误

差,x=120mm、y=80mm剖面线位置处误差最大,
但是其值仅为13.06%。因此,该方法可以用于高

超声速流场的仿真,能够采用该方法对物体的高超

声速气动特性进行分析。
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(a)试验流场

  
(b)仿真静压云图

图2 双椭球模型风洞试验流场图与仿真分析对称面云图对比结果

Fig.2Comparisonofwindtunneltestflowfielddiagramandsimulationanalysissymmetricplaneclouddiagramofdouble
ellipsoidmodel

(a)子午线

  
(b)剖面线

图3 压力系数实测值与计算值对比

Fig.3Comparisonbetweenmeasuredandcalculatedvaluesofpressurecoefficient

2 气动外形设计

2.1 初步设计

在翼身融合体思想及轴对称设计原则的指导

下,采用一体化集成设计思路,通过焊接或螺栓连

接的方式将滑靴固定到被试品上,使被试品成为

橇体结构的一部分,设计了高超声速火箭橇橇体。
橇体结构初步设计如图4所示。弹轴线距轨道上表

面的高度为181mm;前、后滑靴长度为200mm、斜
劈角为90°;前滑靴后端面距产品后端的距离为

1240mm;后 滑 靴 后 端 面 距 产 品 后 端 的 距 离 为

40mm;前滑靴整流板侧偏角为30°、俯仰角为9°,其
前端距前滑靴后端面的距离为412mm;后滑靴整流

板侧偏角为30°、俯仰角为9°,其前端距后滑靴后端

面的距离为412mm。

(a)俯视图

(b)侧视图

(c)后视图

图4 橇体结构设计图

Fig.4Designdiagramofthesledstructure
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2.2 优化设计

采用单变量原则对橇体进行优化,即在其余参

数保持不变的情况下,只改动单一参数计算橇体的

气动阻力及升力,通过数据对比分析评估优化结果,
确定最优布局。优化结果的评估应满足高超声速火

箭橇的气动特性要求:0°攻角下升力和阻力都应尽

可能的小,当气动升力不超过橇体自身重力(4kN)
的50%时,以最小化气动阻力作为优化指标;当气

动升力超过橇体自身重力(4kN)的50%时,以最小

化气动升力作为优化指标。
被试品的被考核属性决定了橇体设计要根据被

试品的外形特征进行,因此不能对被试品的外形参

数进行修改。滑靴结构属于标准件,无需优化。滑

靴头部整流板的形状改变会造成整个橇体底部气流

的急剧变化,前后滑靴的位置变化也会对橇体的气

动特性产生影响,因此应该通过优化设计确定整流

板最优形状和滑靴的最优布局。

2.2.1 整流板俯仰角

滑靴头部整流板的俯仰角不能深入滑靴本体内

部,即不能对滑靴的内部形状结构及强度造成影响,
也不能因俯仰角过大导致整流结构出现明显的阻滞

区。上述条件将俯仰角的优化范围约束为8°~15°,
整流板俯仰角约束范围如图5中阴影线部分所示。

图5 整流板俯仰角约束范围示意图

Fig.5Schematicdiagramoftheconstraintrange
forthepitchangleoftherectifierboard

滑靴头部整流板的俯仰角分别设置为8°、9°、

11°、13°和15°,在其他参数保持初步设计不变的情

况下,分别计算5种俯仰角下橇体的气动特性。图

6为橇体气动力随整流板俯仰角变化的曲线。由图

6可知,随着整流板俯仰角的增大,整个橇体的气动

阻力增加,但增加的趋势逐渐变缓;整个橇体的气动

升力减小,减小幅度基本保持一致。橇体阻力增加

是因为整流板俯仰角的增大导致了整流板阻力系数

的增大,当其他结构的阻力系数保持不变时,整个橇

体的阻力系数会因为整流板俯仰角的增大而增大,
因此整个橇体的阻力呈上升趋势。但是,因为整流

板阻力系数占整个橇体阻力系数的比有限,所以整

流板俯仰角变化引起的阻力增加会逐渐变缓。升力

主要来源于滑靴与轨道之间的气体压缩流动,随着

整流板俯仰角的增大,气流压缩段长度减小导致橇

体的升力减小。整流板俯仰角的变化对气流压缩段

长度的改变是恒定的,因此升力变化幅度保持一致。
整流板俯仰角为8°时橇体的气动升力最大,最大

值为36686N,整流板俯仰角为15°时橇体的气动升

力最小,最小值为36215N。最小气动升力仍然超过

了橇体自身重力的50%,因此应该以最小化气动升

力作为优化目标,整流板的俯仰角最终被确定为15°。

图6 整流板俯仰角对橇体气动力的影响

Fig.6Theinfluenceofrectifierboardpitchangleon
theaerodynamicforceofsled

2.2.2 整流板侧偏角

滑靴头部整流结构在水平面内的投影不能超出

被试品的投影范围,该约束条件确定了侧偏角的最

大角度。整流结构的外形尺寸在设计时不能影响滑

靴本体的外形设计及强度,该约束条件确定了侧偏

角的最小角。上述条件将整流板侧偏角的优化范围

约束在25°~45°,整流板侧偏角约束范围如图7中

阴影线部分所示。
将整流板的侧偏角分别设置为25°、30°、35°、

40°和45°,在其他参数保持初步设计不变的情况下,
分别计算5种侧偏角下橇体的气动特性。整流板侧

偏角从25°逐渐变化到35°时,橇体的气动阻力和气

动升力均随着侧偏角的增加而增加。但是,当侧偏

角从35°变化为45°时,气动阻力和升力的变化出现

了波动,具体变化趋势如图8所示。当整流板侧偏

角由30°变化为35°时,气动阻力急剧增加,这是因
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图7 整流板侧偏角约束范围示意图

Fig.7Schematicdiagramoftheconstraintrangeofthe
lateraldeviationangleoftherectifierboard

为整流板的迎风面由锐角向钝角过渡时阻力系数急

剧增加。当侧偏角由35°变化为40°时,气动升力发

生变化,这是由整流板面积改变所致。按照升力和

阻力 都 尽 可 能 小 的 原 则,将 整 流 板 侧 偏 角 确 定

为25°。

图8 整流板侧偏角对橇体气动力的影响

Fig.8Theinfluenceofrectifierboardlateraldeviationangle
ontheaerodynamicforceofsled

2.2.3 前滑靴位置

前滑靴本体应位于被试品圆柱段内,其前端不

能超过圆柱段最前端,该约束条件限制了前滑靴后

端面距被试品前端最小距离为1454.6mm。为了

避免滑轨受力过大,橇体在轨运行时前后滑靴不应

处于同一扣件内,即前、后滑靴的间距不能小于

1m,该约束条件限制了前滑靴后端面距被试品前

端的最大距离为1915mm。根据上述分析可知,前
滑靴后端面距被试品前端的距离被约束在1454.6~
1915mm之间。

将前滑靴后端面距被试品前端的距离分别设置

为1605、1655、1705、1755mm,在其他参数保持初

步设计不变的情况下,分别计算4种前滑靴位置下

的橇体气动特性。图9为橇体气动力随前滑靴位置

变化的曲线。由图9可知,随着前滑靴后移,橇体气

动阻力逐渐减小,橇体气动升力先增加后减小。按

照升力和阻力都尽可能小的原则,前滑靴后端面距

被试品前端的距离应确定为1755mm。

图9 前滑靴位置对橇体气动力的影响

Fig.9Theinfluenceofthepositionofthefrontslipper
ontheaerodynamicforceofthesled

2.2.4 后滑靴位置

后滑靴本体应位于被试品圆柱段内,其后端不

能超过圆柱段最后端,该约束条件限制了后滑靴后

端面距被试品前端最大距离为2754.6mm。同前

滑靴的受力约束条件一致,后滑靴与前滑靴之间的

距离不能小于1000mm,该约束条件限制了后滑靴

后端面距被试品前端的最小距离为2554.6mm。
根据上述分析可知,后滑靴后端面距被试品前端的

距离应处于2554.6~2754.6mm之间。

图10 后滑靴位置对橇体气动力的影响

Fig.10Theinfluenceofthepositionofthebackslipper
ontheaerodynamicforceofthesled

将后滑靴后端面距被试品前端的距离分别设置

为2750、2700、2650、2600、2550mm,在其他参数

保持初步设计不变的情况下,分别计算5种后滑靴

位置下橇体的气动特性。图10为气动力随后滑靴
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位置变化的曲线。由图10可知,后滑靴后端面距被

试品前端的距离从2550mm逐渐增加到2650mm
时,橇体的气动阻力和气动升力均在增加,但是当后

滑靴后端面距被试品前端的距离从2650mm增加

到2700mm,再增加到2750mm时,气动阻力和气

动升力均是先下降后增加。按照气动升力和气动阻

力都尽可能小的原则,后滑靴后端面距被试品前端

的距离应确定为2700mm。

2.3 优化效果分析

通过数值分析方法计算初步设计橇体与优化后

橇体的气动特性,获取两个模型在Ma=4和Ma=5
时的气动阻力和气动升力情况,以评估橇体的气动

外形优化效果。橇体各模块的气动阻力与气动升力

计算结果见表1。在Ma=4时,优化后的模型相较

于优化前的模型,气动阻力增大了0.21%,气动升

力减小了35.03%。在 Ma=5时,优化后的模型相

较于优化前的模型,气动阻力减小了23.57%,气动

升力减小了38.49%。因此,以满足高超声速火箭

橇的气动特性要求为目标,采用单变量原则对橇体

进行优化,可以实现优化目的。
表1 橇体优化前后的气动阻力与升力

Table 1 Aerodynamic drag and lift before and after

sledoptimization

Ma

气动力/N

气动阻力 气动升力

优化前 优化后 优化前 优化后

4 25252 25304 34532 22434

5 22836 17453 34422 21174

图11 6FD-07风洞外观[25]

Fig.11Appearanceof6FD-07windtunnel

3 风洞试验

将优化后的高超声速火箭橇橇体在航天某院的

6FD-07风洞中开展模拟真实火箭橇试验条件的风

洞试验,分析高超声速火箭橇的气动特性。6FD-07
风洞外观如图11所示[25]。6FD-07风洞是一座采

用两级环形引射器方式的暂冲、吹隐式高超声速风

洞。试验装置由六分量应变式天平、支臂、数据传输

与采集系统等组成。

3.1 试验模型

考虑到风洞尺寸及气流堵塞比的限制,试验时

采用1∶65的缩比模型。为了分析火箭橇真实在轨

运行过程中轨道及地面对橇体气动特性的影响,将
模型分为带有轨道、承轨梁及橇体的完整模型以及

只有橇体的简化模型,完整模型与简化模型示意图

如图12所示。完整模型的轨条长度为2700mm,
轨条前端距橇体头部航向距离为400mm。承轨梁

长为2500mm、宽度为700mm,其前端距橇体头部

航向距离为600mm。为了防止轨道支撑对橇体实

际受 力 情 况 的 影 响,橇 体 滑 靴 与 轨 道 之 间 留 有

4.5mm的间隙。

(a)完整模型

(b)简化模型

图12 风洞试验模型

Fig.12 Windtunneltestmodel

对风洞试验模型的气动力系数进行预测,根据

预测结果选配TG618E3型号的测力天平。该型号

测力天平为六分量天平,其测量温度范围为0~
1200℃,精度为0.5%。将测力天平分别安装在完

整模型和简化模型的被试品圆柱段内,通过测力天

平使橇体部分完全悬挑。完整模型的轨道和承轨梁

部分通过支撑架固定在风洞底部,实际安装如图13
所示。

图13 完整模型的实际安装图

Fig.13Actualinstallationpicturesofthecompletemodel
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3.2 试验工况

6FD-07风洞通过改变风洞前室总压和总温来

实现雷诺数的变化,通过更换喷管来改变马赫数。
针对不同的研究目标,在4、5和6这3个典型马赫

数下共开展了8种工况的风洞试验,试验工况设置

见表2。试验测得各工况下橇体在0°攻角时的阻力

系数、升力系数和俯仰力矩系数。测量各工况橇体

的气动力时,均需等待气动力及力矩稳定输出3s
后再取值。计算俯仰力矩系数的力矩中心在橇体尾

端圆心处。
工况1和工况4各进行了两次试验,每次试验

的马赫数与雷诺数设置相同,但是模型和喷管都重

新进行安装,以验证风洞试验的有效性。工况1、2
和4的模型相同、雷诺数相同、马赫数不同,目的是

研究马赫数对橇体气动特性的影响;工况2和3、工
况4和5,模型相同、马赫数相同、雷诺数不同,目的

是研究雷诺数对橇体气动特性的影响;工况1和6、
工况4和7、工况5和8,马赫数相同、雷诺数相同、
模型不同,目的是研究轨道及地面效应对火箭橇气

动特性的影响。
表2 不同马赫数下8种风洞试验工况参数信息

Table2Parameterinformationof8windtunneltestconditions
underdifferentMachnumbers

工况 模型 马赫数 雷诺数/107

1 完整模型 4 1.80

2 完整模型 5 1.80

3 完整模型 5 3.60

4 完整模型 6 1.80

5 完整模型 6 5.00

6 简化模型 4 1.80

7 简化模型 6 1.80

8 简化模型 6 5.00

3.3 结果分析

8个工况的实测阻力系数、升力系数和俯仰力

矩系数见表3。工况1两次重复试验的阻力系数、
升力系数与俯仰力矩系数误差分别为-0.016%、

0.19%和0.78%。工况4两次重复试验的阻力系

数、升力系数与俯仰力矩系数误差分别为0.33%、

2.07%和1.88%。通过该风洞开展橇体气动特性

分析时,重复试验误差最大值仅为2.07%,因此该

风洞试验有效。
通过对比工况1、2和4的试验结果可知,随着

马赫数的增加,橇体阻力系数呈下降趋势,相比于

Ma=4的工况,Ma=6工况下橇体的阻力系数下降

了19.98%;马赫数对橇体升力系数和俯仰力矩系

数的影响较小,因此马赫数对橇体在轨运行稳定性

的影响不大。
表3 8个工况的实测阻力系数、升力系数和

俯仰力矩系数

Table3Measureddragcoefficient,liftcoefficient,andpitch

momentcoefficientfor8workingconditions

工况 试验次数 阻力系数 升力系数
俯仰力矩

系数

1
1 0.36609 0.20533 0.13633

2 0.36615 0.20494 0.13526

2 1 0.31197 0.22966 0.13291

3 1 0.31825 0.25021 0.15031

4
1 0.30567 0.22232 0.12044

2 0.30465 0.21772 0.11817

5 1 0.28868 0.26651 0.14943

6 1 0.33789 0.05531 0.00850

7 1 0.28714 0.05839 0.01529

8 1 0.28418 0.05712 0.01661

对比工况2和3、工况4和5可以发现,雷诺数

对升力系数与俯仰力矩系数的影响一致,均是随着

雷诺数的增加而增大。在 Ma=5时,当雷诺数从

1.80×107 变化到3.60×107 时,橇体的阻力系数与

俯仰力矩系数的增量分别为8.95%和13.09%。在

Ma=6时,当雷诺数从1.80×107 变化到5.00×
107 时,橇体阻力系数与俯仰力矩系数的增量分别

为21.13%和25.25%。升力与俯仰力矩对橇体的

稳定运行会产生不利影响,因此在进行火箭橇试验

设计时应尽可能地减小雷诺数。
对比工况1和6、工况4和7、工况5和8可以

发现,轨道和地面对橇体的气动特性会产生较大影

响,导致阻力系数、升力系数和俯仰力矩系数均增

加,其中轨道和地面对橇体俯仰力矩系数的影响最

显著。工况1相较于工况6的俯仰力矩系数增大了

14.97倍,工况4相较于工况7的俯仰力矩系数增

大了6.8倍,工况5相较于工况8的俯仰力矩系数

增大了8.00倍。图14为工况4和7的纹影图对

比。从工况4的纹影图可以看出,在火箭橇头部、轨
道前方及滑靴缝隙位置处出现了激波系,从工况7
的纹影图可以看出,火箭橇头部与前滑靴的迎风面

形成了很强的正激波,同时这两种激波也存在相互

361



西 安 交 通 大 学 学 报 第58卷 

 http:∥zkxb.xjtu.edu.cn 

作用,形成复杂的激波系。

(a)工况4

(b)工况7
图14 不同工况下的纹影图

Fig.14Schlierenplotsunderdifferentoperatingconditions

4 结论与展望

通过双椭球模型对气动特性数值分析方法的精

度进行验证,对火箭橇开展高超声速段的流场分析

以优化橇体结构的气动外形,通过风洞试验对优化

后的橇体进行不同工况下的气动特性研究,分析马

赫数、雷诺数以及轨道和地面效应的影响,主要结论

如下。
(1)利用SST湍流模型、N-S控制方程对双椭

球模型高超声速条件下的气动特性进行分析时,数
值分析结果与风洞试验结果吻合得较好,最大误差

约为13.06%,该数值分析方法可以用来模拟高超

声速流场的气动特性。
(2)滑靴头部整流板的俯仰角、侧偏角大小,前、

后滑靴的位置变化均会对橇体的气动特性产生影

响,以满足高超声速火箭橇的气动特性要求为目标,
采用单变量原则对橇体进行优化,当 Ma=4时,优
化后的模型相较于优化前的模型,气动阻力增大约

0.21%,气动升力减小约35.03%;当 Ma=5时,优
化后的模型相较于优化前的模型,气动阻力减小约

23.57%,气动升力减小约38.49%。
(3)随着马赫数的增加,橇体阻力系数呈下降趋

势,当马赫数从4增加到6时,橇体的阻力系数下降

约19.98%;升力系数与俯仰力矩系数均是随着雷

诺数的增大而增加,在 Ma=5条件下,当雷诺数从

1.80×107 变化到3.60×107 时,橇体的阻力系数与

俯仰力矩系数的增量分别约为8.95%和13.09%;
轨道和地面会导致橇体阻力系数、升力系数和俯仰

力矩系数同时增加,尤其是对俯仰力矩系数的影响

最为显著,3组对比试验的俯仰力矩系数平均增加

约992%。
高超声速条件下火箭橇在轨运行时,地面效应

叠加复杂波系相互干扰,使其气动特性变得非常复

杂,为进一步提升高超声速火箭橇流动特性分析能

力,获得更优的设计方案,后续可在本文工作的基础

上围绕以下几点做进一步研究。
(1)通过火箭橇试验模拟飞行器的空中飞行状

态时,存在着天地相关的真实气体效应、稀薄气体效

应和黏性效应等多种复杂物理、化学效应影响,开展

火箭橇气动特性分析时,可采用考虑气体化学平衡

的高精度瞬态数值模拟方法进行局部流场演化分

析,得到更精确的结果。
(2)真实火箭橇试验实施于外场近地的大空间

区域,与风洞试验模拟环境具有一定差异。文中开

展的风洞试验无法模拟出火箭橇与轨道之间的相对

运动,并且受风洞尺寸和阻塞比限制,只能采用缩比

模型,因此风洞试验结果存在一定的误差。为了保

证风洞试验结果的准确性,应实测火箭橇试验的气

动特性,研究风洞试验与火箭橇试验之间的关系,对
风洞试验结果进行修正。

(3)单轨火箭橇存在滚转效应,高超声速运行环

境下火箭橇的气动载荷不稳定,单轨橇更容易发生

失稳。双轨火箭橇稳定性好,但是因为它的气动阻

力大,所以将其加速至高超声速难度很大。因此,未
来应从材料、构型出发,重点研究火箭橇的减阻技

术,为开发稳定性好的高超声速双轨火箭橇奠定

基础。
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