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高超声速气动力数据天地相关性研究综述

陈坚强１，２，张益荣１，张毅锋１，陈亮中１
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摘　要：综述了国内外高超声速飞行器气动力数据天地换算技术方面的研究现状及趋势，内容包括高超声速飞行

器气动力地面试验研究进展，气动力数值计算技术研究进展和试验数据关联外推方法研究进展。其中，气动力地

面试验研究进展部分重点关注国内外与高超声速飞行器研制密切相关的地面风洞试验的能力和不足，及相应的处

理手段；气动力数值计算技术研究进展部分主要对国内外若干典型软件的综合能力及其满足高超声速技术的程度

进行了概述；气动力试验数据关联外推方法主要对早期美国航天飞机、Ｘ４３Ａ及其他飞行器研制过程中用到的气

动力天地数据关联方法进行了调研；在上述基础上，进一步指出了开展高超声速飞行器气动力数据天地换算技术

需关注的问题。
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０　引　言

　　高超声速飞行器整个研制过程中，存在诸多需要

解决的关键技术，如推进系统、材料、一体化设计及地

面试验和数值模拟技术等，其中气动特性研究是极为

重要的部分。长期以来，风洞试验在各类飞行器研制

中占据重要地位，包括预测飞行包线内的气动力热环

境、建立气动数据库、确认数值模拟结果的可靠性以

及在流动机理研究等，然而针对高马赫数低雷诺数的

高超声速流动领域，风洞试验还难以对所有的物理问

题进行模拟，如真实气体效应和稀薄气体效应等。计

算流体力学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ：ＣＦＤ）

虽然可以对各种物理流动问题进行数值模拟，但一方

面其数据可靠性需要得到对本身数值方法的验证，另

一方面对于复杂物理现象下的复杂流动还缺乏实验

数据的确认。由此，将ＣＦＤ、风洞试验和飞行试验紧

密结合，发展从地面风洞试验数据向天上真实飞行数

据的外推方法，提高风洞试验数据的可靠性与可用

性，深入开展风洞试验、ＣＦＤ计算和飞行条件数据之

间的相关性研究，建立三者之间的关联模型，将有助

于高超声速飞行器研究过程中气动数据库的建立，同

时也能更好地为飞行控制律的设计提供支撑，对于高

超声速飞行器的发展具有极其重要的意义。

１　气动力地面试验研究

　　常规风洞试验以犕犪数与犚犲数作为相似准则，

对于亚声速至超声速流动飞行器的气动力试验是适

用的，在允许温度与流场品质方面折衷情况下，可以

保证气动力试验数据较高的精准度。但对于高超声

速流动问题，目前风洞试验能力并不能完全满足当前

高超声速飞行器发展对气动力特性研究的需求，其不

足主要表现在风洞性能（如犕犪数与犚犲数包线，由图

１可知，即使在地面试验水平较高的美国和欧洲，风

洞试验仍无法完全覆盖所有飞行器真实飞行条件下

的犕犪数与犚犲数范围）、试验段尺寸、有效运行时间、

流场品质和测量仪器等方面。

　　从国外主要大型高超声速风洞可知（表１），马赫

数８以上的试验能力存在明显缺口，无法提供犕犪连

续变化的气动力数据。在 ＨｙｐｅｒＸ计划（ＭｃＣｌｉｎｔｏｎ

ｅｔａｌ，１９９８
［１］）中，美国使用了兰利研究中心（Ｌａｎｇｌｅｙ

ＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ：ＬａＲＣ）和阿诺德工程发展中心

（ＡｒｎｏｌｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＣｅｎｔｅｒ：ＡＥＤＣ）
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的众多高超声速风洞设备，依然无法覆盖气动力数据

库中所有犕犪数范围，而飞行试验和ＣＦＤ就成了其

有力的补充，填补了如犕犪＝７、９等气动力数据缺口。

从这一点来说，ＣＦＤ和风洞试验的结合已经体现出

其优势。

表１　国外主要大型高超声速风洞

犜犪犫犾犲１　犜犺犲狆狉犻犿犪狉狔犺狔狆犲狉狊狅狀犻犮狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾狊犪犫狉狅犪犱

国家
设备／

风洞

试验段

尺寸（ｍ）

有效试

验时间
犕犪数

总温

（Ｋ）

欧洲

法国

德国

英国

ＯＮＥＲＡＳ４ＭＡ ０．６１．０ ９０ｓ ６，１０，１２ １８５０

ＯＮＥＲＡＦ４ ０．３０．８ １００ｍｓ ７１８ ６０００

ＤＬＲＨＥＧ ０．８ ２ｍｓ ７８ １３０００

ＤＲＡ激波管 ０．７ １００ｍｓ ５１３ ４０００

日本 ＮＡＬ高超 ０．５／１．２７１２０ｓ／６０ｓ ５，７，９，１１／１０ １５００／

俄罗斯

ＴｓＡＧＩＴ１１６ １．０  ５，６，７，９，１０ １０７５

ＴｓＡＧＩＴ１１７ １．０ １２０ｓ １０，１２，１４，１８，２０２６００

ＴｓＮＩＩＭＡＳＵ３０６３ １．２ ６０ｓ ４，６，８，１０ １１００

美国

ＡＥＤＣＶＫＦＢ １．３  ６，８ ７５０

ＡＥＤＣＶＫＦＣ １．３  ４，８，１０ １２５０

ＡＭＥＳ３．５ＦＴ １．１ ２４０ｓ ５，７，１０ １９２０

ＬａＲＣ８ＦＴ ２．４ ６０ｓ ４７ ２２００

　　（ａ）ＵＳＡ

　　（ｂ）Ｅｕｒｏｐｅ

图１　美国和欧洲高超声速风洞设备模拟能力

犉犻犵．１　犆犪狆犪犫犻犾犻狋狔狅犳狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾犳犪犮犻犾犻狋犻犲狊犻狀犝犛犃犪狀犱犈狌狉狅狆犲

　　随着犕犪数的增大，利用地面风洞正确模拟真实

飞行条件下的流动状态变得困难，导致单纯利用风洞

试验获得飞行器气动力数据的可信度越来越低，不确

定度也越来越高。图２是（Ｂｕｎｉｎｇｅｔａｌ，２０００
［２］）针

对Ｘ４３Ａ将不同犚犲数和边界层流态（层流／湍流）下

的ＣＦＤ（Ｏｖｅｒｆｌｏｗ软件）计算结果与风洞试验数据

（ＬａＲＣ的２０英寸犕犪６风洞）进行比较，从中可知，

边界层流态与犚犲数的不同将对气动力特性产生影

响，包括轴向力系数犆Ａ 与俯仰力矩系数犆犿。对于

高超声速风洞试验来说，边界层流态与犚犲数模拟在

多数情况下需要进行折衷，甚至无法正确模拟。

　　（ａ）犆Ａ

　　（ｂ）犆犿

图２　犡４３犃飞行器风洞试验与犆犉犇计算比较

犉犻犵．２　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀犫犲狋狑犲犲狀狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾

犪狀犱犆犉犇狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉犡４３犃狏犲犺犻犮犾犲

　　ＨｙｐｅｒＸ（Ｄａｖｉｓｅｔａｌ，２００８
［３］）的风洞试验数据

相比于第二次飞行试验数据，轴向力系数犆犃 偏低

１０％～１５％，法向力系数犆犖 偏高１０％～１５％，其中

两者的来流条件差异是可能原因之一。一方面，即使

在风洞试验模拟能力范围内，风洞试验条件与飞行条

件之间也不会完全一致，Ｘ４３Ａ在ＣＵＢＲＣＬＥＮＩ风

洞中试验条件与飞行条件之间就存在约１％～５％的

差异；另一方面，对于同一风洞，由于气源、测量仪器

等原因，不同车次之间来流参数也存在差异，文献表

明（Ｂｅｒｒｙｅｔａｌ，２０００
［４］），ＬａＲＣ的２０英寸犕犪６风洞

在对Ｘ４３Ａ飞行器进行不同车次试验时，犚犲数、来

流犕犪数、来流总压及波后总压最大变化量分别达到

±５％、±２％、±３％和±８％。所以，有必要开展风洞

试验数据的修正与外推工作。从１９世纪６０年代至

今，国外在这方面做了大量工作，如Ｂｕｓｈｎｅｌｌｅｔａｌ
［５］

（２００６）列出了１３条风洞试验与真实飞行之间存在的

差异，包括由犚犲数引起的流态差异、来流品质、洞壁

及支架等干扰、壁温及湿度等、测量仪器差异、气动弹

性变形、模型保真度及安装、真实气体效应等；Ｄｉｅｔｚ

ｅｔａｌ
［６］（１９８１）总结了北约（ＮｏｒｔｈＡｔｌａｎｔｉｃＴｒｅａｔｙ

Ｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎ：ＮＡＴＯ）国家在大攻角风洞试验数据修

８８５ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　第３２卷



正方面的研究成果；ＭｃＫｉｎｎｅｙｅｔａｌ
［７］（１９８１）对当时

风洞数据向飞行条件修正的研究进行了总结，包括

ＴＥＣＴ／Ｆ１１１、Ｆ１５、Ｂ１、Ｆ１６Ｅ、航天飞机和 Ｘ２９Ａ

等飞行器地面试验数据的传统半经验性修正与外推，

以及利用ＣＦＤ手段进行的修正研究；Ｓｉｍ
［８］（１９９７）

针对Ｘ２４Ａ飞行器开展了气动力数据导数的天地相

关性研究；ＭａｃＷｉｌｋｉｎｓｏｎｅｔａｌ
［９］（１９７４）针对Ｃ１４１Ａ

飞机开展地面风洞试验与飞行测量数据之间的相关

性研究；Ｋｉｒｓｔｅｎｅｔａｌ
［１０］（１９８３）将风洞试验与ＣＦＤ计

算相结合，开展雷诺数修正、洞壁及支架干扰修正等

研究；Ｄｏｕｇｈｅｒｔｙｅｔａｌ
［１１１２］（１９８２）针对Ｆ１５战斗机

开展了风洞试验雷诺数外推的研究工作；Ｐｒａｈａｒａｊｅｔ

ａｌ
［１３］（１９９７）研究了超声速导弹喷流的地面试验与真

实飞行之间的尺度效应；另外，还有Ｅｗａｌｄ
［１４］（１９９８）、

Ｆｅｒｒｉ
［１５］（１９７１）、Ｕｓｒｙｅｔａｌ

［１６］（１９７１）、Ｂｉｎｉｏｎ
［１７］（１９８３）、

Ｎｅｗｍａｎｅｔａｌ
［１８］ （１９８４）、ＦＤＰ Ｗｏｒｋｉｎｇ Ｇｒｏｕｐ

［１９］

（１９９０）、Ｋａｔｚｅｔａｌ
［２０］（１９９５）和Ｌａｎｇｅｒ

［２１］（１９９６）等和组

织针对柔壁洞壁的干扰修正，以及航空发动机、直升机

等飞行器或部件的风洞试验的洞壁干扰开展了大量

研究工作；Ｅｌｓｅｎａａｒ
［２２］（１９８８）、Ｈａｉｎｅｓ

［２３２５］（１９７６，

１９９４，２０００）和Ｌａｓｔｅｒｅｔａｌ
［２６］（１９８８）等针对因飞行

器模型缩比及流动参数不同而导致的风洞试验雷诺

数缩比引起的影响，开展了研究工作；Ｈａｒｔｚｕｉｋｅｒｅｔ

ａｌ
［２７］（１９７６）、Ｆｉｓｈｅｒｅｔａｌ

［２８］（１９８２）、Ｓｔｅｉｎｌｅｅｔａｌ
［２９］

（１９８２）和Ｋｏｒｎｅｒｅｔａｌ
［３０］（１９９４）等针对欧洲和美国

ＡＥＤＣ跨声速风洞试验中来流扰动的影响开展的研

究；Ｓｙｋｅｓ
［３１］（１９７３）和 Ｍａｇｉｌｌｅｔａｌ

［３２］（２００３）等人针

对模型尾支杆安装的影响开展的研究；Ｆｅｒｒｉ
［１５］

（１９７１）、Ｆａｎｎｉｎｇｅｔａｌ
［３３］（１９７９）和 Ｎｏｒｒｉｓ

［３４］（１９７９）

等针对推进器安装的影响开展的研究；Ｊａａｒｓｍａｅｔ

ａｌ
［３５］（１９７３）和Ｌｕｅｔａｌ

［３６］（２００２）等针对地面与飞行

试验测量仪器之间的差异开展的研究；ＡＧＡＲＤ
［３７］

（１９８３）和Ｅｌｓｅｎａａｒ
［２２］（１９８８）等针对真实气体效应的

影响开展的研究。

　　相应的，国内研究人员也开展了风洞数据修正外

推的工作，如倪章松等［３８３９］（１９９９，２０００）利用等效动

压法和壁压信息法完成了运八飞机风洞试验的洞壁

修正，给出了较为一致的两种修正方法的修正结果，

并认为在洞壁干扰修正时，必须考虑螺旋桨滑流的影

响；尹陆平等［４０］（２０００）将实测洞壁压力分布作为洞

壁边界条件，利用求解Ｅｕｌｅｒ方程的方法获得ＳＢ０３

模型试验的洞壁干扰量；章荣平等［４１］（２００６）针对气

动中心ＦＬ１２风洞尾撑支杆干扰研究进行了试验和

数值计算研究，对不同迎角下的尾撑方式给出了建

议；黄达等［４２］（２００４）研究了洞壁对三角翼表面动态

压力分布的影响；高永卫等［４３］（２０１０）利用 ＡＮＳＹＳ

软件给出翼型绕流的准确洞壁干扰修正量；张小莉

等［４４］（２０１０）发展了一种采用Ｋｒｉｇｉｎｇ和ＣＦＤ技术对

风洞试验不确定度参数进行修正的方法；陈德华

等［４５］（２００２）针对小展弦比飞机的非线性气动特性预

测，完成了支架、洞壁、进气、喷流、雷诺数及静弹性等

影响的修正；金亮等［４６］（２０１０）指出可利用ＣＦＤ对风

洞试验数据进行修正，可得到真实飞行条件下较为可

靠的气动力数据。

　　对于高超声速流动问题，需要特别关注的流动与

几何参数有：壁面温度犜ｗ、来流雷诺数犚犲、模型尺度

缩比、来流犕犪数等，将风洞试验与ＣＦＤ进行有效的

结合可以提高气动力数据的可用性和可信度，从而更

好地服务于气动力数据库的建设。

２　气动力数值计算研究

　　理论上，随着物理化学模型的不断完善，数值方

法的不断改进，ＣＦＤ完全可以再现天上真实的飞行

状态。相比航空飞行器，航天飞行器的风洞试验更加

困难、外形较简单更适合ＣＦＤ计算，且随着高性能计

算机的发展，ＣＦＤ已成为飞行器设计和流场分析不

可缺少的重要手段，而解决风洞试验与飞行数据的天

地相关性问题正是其中一项重要的研究内容。因此，

世界各国在各自高超声速技术发展计划的推动下研

发了大量功能全面，性能良好，适用范围很广的ＣＦＤ

软件。

２．１　国外犆犉犇发展水平介绍

　　国外高超声速流动ＣＦＤ软件发展较为成熟，软

件种类多，既有通用性好的商业软件，又有专业性强

的专用软件。

　　首先，以美国为首，ＮＡＳＡ最具代表性，开发了

一大批专业ＣＦＤ软件，如应用于常规气动力研究的

ＣＦＬ３Ｄ、ＰＡＢ３Ｄ、ＴＬＮＳ３Ｄ和ＦＵＮ３Ｄ；被 ＮＡＳＡ 视

为高速推进设备内流特性模拟标准的ＶＵＬＣＡＮ；高

超声速流动主力模拟软件ＬＡＵＲＡ；基于重叠网格／

动网格技术的 Ｏｖｅｒｆｌｏｗ。此外，美国商业软件公司

也研制了一系列专业ＣＦＤ软件，如ＡｅｒｏＳｏｆｔ公司的

超燃发动机性能评估软件 ＧＡＳＰ、ＣＲＡＦＴ 公司的

ＣＲＡＦＴ／ＣＲＵＮＣＨ软件、Ｍｅｔａｃｏｍｐ公司的ＣＦＤ＋

＋等。波音公司是ＣＦＤ软件的大型用户，主导开发

了 ＷＩＮＤＵＳ。这些软件被广泛应用于Ｘ３３、Ｘ３８、

Ｘ４３Ａ、航天飞机等高超声速飞行器的研制过程之

中，在气动性能评估、防热设计、天地相关性研究以及

数据库建立方面发挥了巨大作用。图３为ＮＡＳＡ主

力ＣＦＤ软件对Ｘ３４俯仰力矩犆ｍ 的计算结果与风
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洞试验数据的比较，可以看到，高犕犪数下ＣＦＤ计算

结果与风洞试验数据具有较好一致性（Ｐａｍａｄｉｅｔａｌ，

１９９９
［４７］）。图４是利用ＳＲＧＵＬＬ软件对Ｘ４３Ａ内流

道数 值 模 拟 与 飞 行 数 据 的 比 较 （ＭｃＣｌｉｎｔｏｎ，

２００６
［４８］），其一致性也较好。

图３　犖犃犛犃主力犆犉犇软件计算结果与风洞试验数据比较

犉犻犵．３　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀犫犲狋狑犲犲狀犖犃犛犃狆狉犻犿犲犆犉犇

犮狅犱犲犪狀犱狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾狉犲狊狌犾狋狊

图４　犛犚犌犝犔犔计算结果与飞行数据比较

犉犻犵．４　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀犫犲狋狑犲犲狀犛犚犌犝犔犔

犮狅犱犲犪狀犱犳犾犻犵犺狋狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狊

　　在欧洲，针对高超声速流动的ＣＦＤ软件系统发

展也较为成熟。在结构网格解算器方面，有法国

ＯＮＥＲＡ、ＣＥＲＦＡＣＳ和空中客车公司等联合开发的

ｅｌｓＡ、ＮＳＭＢ，法 国 ＯＮＥＲＡ，ＭＢＤＡＦ 和 ＬＣＳＲ

ＣＮＲＳ联合开发的 ＭＳＤ，德国ＤＬＲ和ＧＭＤ等开发

的ＦＬＯＷｅｒ，英国开发的ＲＡＮＳＭＢ、ＰＭＢ３Ｄ，芬兰赫

尔辛基大学等开发的ＦＩＮＦＬＯ，瑞典和比利时合作开

发的ＥＵＲＡＮＵＳ。随着求解问题的几何外形越来越

复杂，非结构算法发展迅速，尤其是２０世纪末期，包

括德国ＤＬＲ的ＴＡＵ、法国Ｄａｓｓａｕｌｔ的ＡＥＴＨＥＲ以

及ＮＬＲ的ＦＡＳＴＦＬＯ等。此外，还有日本 ＮＡＬ的

Ｋ＆Ｔ、印度的ＰＡＲＡＳ３Ｄ等。

　　随着计算机速度和并行技术的发展，ＣＦＤ数值

模拟为解决高超声速技术中气动问题提供了强有力

的支撑。例如，ＦＵＮ３Ｄ软件并行规模在２０００年就

已经达到了３０７２个ＣＰＵ。为了获得Ｘ５１Ａ飞行器

气动力数据库，ＮＡＳＡ和Ｂｏｅｉｎｇ公司采用１．４×１０
６

个ＣＰＵ小时获得了Ｘ５１Ａ全机外形约５０００个状态

的气动特性数据。

２．２　国内犆犉犇发展水平介绍

　　在高超声速数值模拟软件方面，中国空气动力研

究与发展中心（简称气动中心）先后建立了一系列具

有良好通用性、鲁棒性、可靠性和精度的软件，包括：

　　（１）ＣＨＡＮＴ—高超声速ＣＦＤ平台。主要用于

高超声速飞行器气动特性预测和评估。ＣＨＡＮＴ是

基于多块结构网格的有限体积计算平台，计算格式全

（如ＮＮＤ、ＴＶＤ，集成了ＳｔｅｇｅｒＷａｒｍｉｎｇ、ＶａｎＬｅｅｒ和

ＡＵＳＭＰＷ＋等矢通量和Ｒｏｅ的通量差分分裂方法，限

制器包括 ｍｉｎｍｏｄ、ＶａｎＬｅｅｒ，ｍｉｎ＿Ｖａｎ等），湍流模型

丰富（如ＢａｌｄｗｉｎＬｏｍａｘ、ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ、ＳＳＴ等，

及可压缩修正方法），能够模拟完全气体、冻结流、空

气平衡气体和化学非平衡气体流动，具备大规模并行

计算能力，具有很高的计算效率与计算精度，先后参

与完成我国大量武器型号的高超声速气动特性预测

和评估，具有良好的通用性、鲁棒性和可靠性［４９５１］。

　　（２）ＡＥＲＯＰＨ—气动物理特性计算软件系统。

由 ＡＥＲＯＰＨ＿Ｆｌｏｗ、ＡＥＲＯＰＨ＿Ｒａｄｉａｔｉｏｎ、ＡＥＲＯＰＨ＿

ＡＯＥ和ＡＥＲＯＰＨ＿ＲＣＳ四个子软件系统组成，主要用

于高超声速飞行器气动物理特性计算分析。软件系

统具备热化学非平衡流场数值模拟、气动热计算、气

动力计算、目标辐射特性、电磁散射特性和气动光学

效应的计算分析能力。目前已用于多个型号导弹的

流场模拟、电子密度分布、全目标的红外辐射特性、电

磁散射特性计算和多个重大工程及多个武器型号的

气动计算［５２５４］。

　　（３）Ａｂａｃｕｓ—高超声速气动热计算软件。主要

用于各种高超声速飞行器流场的气动热环境的数值

模拟分析，已很好地完成了对多个系列导弹、类航天

飞机外形、类Ｘ４３外形、升力体外形等一系列飞行器

气动热环境的高精度预测［５５５６］。

　　（４）ＡＨＬ３Ｄ—超燃冲压发动机数值模拟平台。

已通过高达８１９２个ＣＰＵ的大规模并行计算测试，计

算结果得到氢和碳氢燃料超燃冲压发动机试验结果

的确认，具备开展超燃冲压发动机研究的能力［５７５８］。

　　此外，北航、中国航天空气动力技术研究院、清华

等高等院校及研究单位在ＣＦＤ计算方法、物理模型

研究及ＣＦＤ软件开发等方面也积累了丰富的经验，

为我国高超声速技术领域气动问题的解决提供了有

力的技术支撑。

３　气动力数据关联外推方法研究

　　所谓气动力数据天地相关性研究，就是基于某个
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关键的关联参数，通过拟合或修正等数据分析与处理

的方式，建立地面预测与真实飞行条件下气动力数据

间的联系，最终完成地面风洞试验数据（也包括ＣＦＤ

计算数据）向真实飞行数据的修正与外推，并给出相

应的误差和不确定度分析。

　　飞行试验数据可作为地面试验的最终校正结果，

寻求两者之间的“一致性”已成为空气动力学稳步发

展和高超声速飞行器研制的强大动力和保证。一方

面，飞行数据为地面试验的技术改进和结果校正提供

了基准数据，为设计和建设具有更高模拟能力的风洞

设备提供持续的技术支撑，由此带来的技术进步为飞

行器研制风险的降低创造了条件，使得先进飞行器的

性能、经济性和安全性都变得更好。另一方面，用飞

行试验来验证地面试验也是空气动力学研究的基本

内容，如果地面试验预测值与飞行值一致，则为降低

飞行器设计的安全裕度提供了技术支撑；如果预测值

偏离了实际值，那么只要飞行器保持完好（或者说能

够获取到此时足够的信息），不仅为飞行器以后的安

全飞行提供了技术支撑，而且将有助于未知现象的发

现或对已知现象重要性有更进一步的认识。如Ｘ１５

在飞行中受到显著的破坏是因激波碰撞和干扰加热

导致的，而航天飞机在实际飞行中体襟翼配平偏角超

过设计值一倍可能是真实气体效应的原因等等，这些

现象的发生在地面试验过程中都是未知或不够受重

视的。

　　飞行前预测数据、飞行数据及关联参数是天地相

关性研究的三要素，其中关联参数是最核心的。然

而，根据飞行数据和飞行前预测数据随基本流动相似

参数的分布规律，找出普适的关联参数十分困难，需

要深入开展地面风洞试验和真实飞行之间的相关性

研究，发展从地面风洞试验数据向飞行条件的外推方

法，对高超声速飞行器发展具有重要意义。

３．１　航天飞机天地相关性研究

　　早期，美国由于缺乏高焓流动模拟设备，航天飞

机的气动力试验结果没能充分体现真实气体效应影

响，导致飞行试验时出现配平舵偏角高出设计值一倍

之多的 “高超声速异常”现象 （Ａｒｒｉｎｇｔｏｎｅｔａｌ）

１９８４
［５９６０］）。图５是航天飞机的天地相关性研究结果

（Ｒｏｍｅｒｅ，１９８４
［６１］），图５（ａ、ｃ、ｄ）是飞行数据与飞行

前预测数据的直接比较，其中升阻比犔／犇 具有良好

相关性，但犆犃 和压心系数犡犮狆／犔犅 与理想的相关性

直线存在偏移量，图５（ｂ）是对飞行前犆Ａ 减去０．００４

后得到的相关性曲线，其结果有明显改善，原因未知。

因此，开展气动力数据的天地相关性研究，需构建合

理的关联参数，使其既满足气动力数据曲线变化规

律，又充分反映真实流动的物理特征。基于上述分

析，关联参数是由对飞行器气动力特性具有重要影响

的流动特性参数组合而成的无量纲量。

图５　航天飞机气动力特性飞行与预测数据的相关性

犉犻犵．５　犆狅狉狉犲犾犪狋犻狅狀犫犲狋狑犲犲狀犳犾犻犵犺狋犪狀犱狆狉犲犱犻犮狋犲犱狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉犛狆犪犮犲狊犺狌狋狋犾犲

　　在飞行器进行飞行试验之前，为完成真实飞行条

件下的气动力特性预测，天地相关性研究的核心工作

就是关联参数的构造，如美国航天飞机的关联参数在

犕犪＜１５和犕犪＞１５时分别取犚犲数和第三粘性干扰

参数珚犞′
!

。对于高超声速飞行器，由于地面设备无法

完全模拟高犕犪数低犚犲数的真实飞行状态，关联参

数的选择尤其困难，也尤为重要。早期的航天飞行活

动没有对稀薄气体、真实气体及粘性干扰效应等问题

给予应有的重视，直到２０世纪７０年代初，才基于６０

年代的技术基础开始开展关联参数研究。当时研究

人员为将犕犪数、犚犲数和温度比犜ｗ／犜∞与摩擦系数

犆犳、边界层转捩、当地压力和传热系数等气动特性相关

起来，围绕珔χ、珚犞、珚犞∞等参数开展了大量研究工作。

　　ＮＡＳＡ 和空军通过风洞试验，根据再入外形

犔／犇特性的不同将其进行分类，以便将跨越较大犕犪

数犚犲数范围的气动特性相关起来，作为将地面数据

外推到飞行条件的一种方法。Ｗｈｉｔｆｉｅｌｄｅｔａｌ
［６２］（１９６３）

和Ｇｒｉｆｆｉｔｈｅｔａｌ
［６３］（１９８３）研究了粘性阻力对钝头细长锥

体的影响，利用Ｔｓｉｅｎ“滑移参数”珚犞～犕（犚）
１／２，使粘性

阻力和气动特性（犔／犇）关联起来。由于珚犞 与Ｌｅｅｓｅｔ
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ａｌ
［６４］（１９５２）和Ｐｒｏｂｓｔｅｉｎｅｔａｌ

［６５６６］（１９５５，１９５６）的高超

声速粘性干扰参数（珔χ～犕
３（犚）１

／２）相似，后来将珚犞

称为高超声速粘性参数。传统的高超声速粘性干扰

参数（珔χ′∞＝犕
３
∞ 犆′∞槡 ／ 犚∞，槡 犔′ ）通常用于建立局部量

（表面压力、传热和摩擦等）的关联关系，而如果将积

分量（如犆犃）表示为珔χ′∞的函数，就要确定风洞试验和

再入飞行条件的差异。在针对钝锥外形的研究中，早

期对较宽试验和飞行条件范围（犕犪＝８～３０、犚犲＝１×

１０３～６．８"１０７、γ＝１．４和１．６６７）内的完全气体粘性

效应和关联参数的研究，使用了Ｐｒｏｂｓｔｅｉｎ的弱干扰

理论，将包含多个变量（犕犪、犚犲、犜ｗ、γ等）的非粘性和

粘性阻力分开，继而完成多个钝锥外形的气动力估

算，并换算成航天飞机的气动力系数，完成初步研究

工作，图６（Ｗｏｏｄｓｅｔａｌ，１９８４
［６７］）给出了当时的典型

研究结果。由图可知，除再入飞行条件外，滑移参数

珚犞∞＝犕∞ 犆∞槡 ／ 犚∞槡 和犕∞／ 犚∞槡 均可将风洞数据

相关起来，但只有珚犞′∞＝犕∞ 犆′槡 !

／ 犚∞槡 具有将风洞

与再入飞行条件下的航天飞机犆Ａ 关联起来的能力。

图７（Ｗｏｏｄｓｅｔａｌ，１９８４
［６７］）是航天飞机风洞试验气动

力数据随珚犞′∞ 的变化曲线，从中可知，犆Ａ 随珚犞′∞ 的

变化趋势明确，数据分布带宽约
#０．００５。当珚犞′

!

从

０．００５到０．０７变化时，犆犃 增大约一倍，反映出粘性

干扰效应的影响；对于真实气体效应对气动力特性的

影响，改变比热比γ是当时唯一可用的试验方法。从

图７可知，γ的变化（氦气，γ＝１．６６７；空气和氮气，γ

＝１．４；ＣＦ４，γ＝１．１２）对犆犃 几乎没有影响，对犆犖 和

犆犿 的影响也未超出其数据散布带宽范围。虽然从试

验研究可知，高空高犕犪数下，真实气体效应引起的抬

头力矩减小量不会超过由粘性干扰相关性所获数据的

容差。但由于当时地面试验条件的限制，研究工作一

直难以区分低密度效应和真实气体效应分别对气动特

性的影响。后来通过对飞行试验、风洞试验和ＣＦＤ（无

粘流）结果的综合分析，得出真实气体效应是飞行试验

（ＳＴＳ１）过程中出现“高超声速异常”现象的主要原因。

由此，形成将风洞试验、理论分析和ＣＦＤ技术相结合

的气动力地面试验数据关联外推方法。

　　图８是航天飞机风洞试验数据外推到真实飞行

条件的方法框图，图９是飞行轨道上某高度点犆犿 的

构成（Ｇｒｉｆｆｉｔｈｅｔａｌ，１９８４
［５８］），其中犕犪数效应和真实

气体效应影响由ＣＦＤ得到，粘性干扰效应影响由半

理论分析和粘性干扰数值程序得到，这些效应影响加

到犕犪＝８的风洞试验结果上就得到飞行条件的气动

力数据。图１０表明利用这种外推方法获得的气动力

数据与飞行数据的吻合度得到明显改善。

图６　航天飞机天地相关性研究中的四个相关性参数

犉犻犵．６　犉狅狌狉狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犻狀犮狅狉狉犲犾犪狋犻狅狀犫犲狋狑犲犲狀犳犾犻犵犺狋犪狀犱犵狉狅狌狀犱狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉狊狆犪犮犲狊犺狌狋狋犾犲

图７　航天飞机风洞试验气动力数据随珚犞′!

变化

犉犻犵．７　犠犻狀犱狋狌狀狀犲犾狋犲狊狋犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狊犱犪狋犪狏狊．珚犞′!

犳狅狉狊狆犪犮犲狊犺狌狋狋犾犲
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图８　航天飞机气动力预测外插方法

犉犻犵．８　犈狓狋狉犪狆狅犾犪狋犻狅狀犿犲狋犺狅犱狅犾狅犵狔犳狅狉狊狆犪犮犲

狊犺狌狋狋犾犲犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狊犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋

图９　航天飞机气动力预测外插结果

犉犻犵．９　犈狓狋狉犪狆狅犾犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉狊狆犪犮犲

狊犺狌狋狋犾犲犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狊犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊

（ａ）ＳＴＳ３

（ｂ）ＳＴＳ４

图１０　航天飞机气动力外插结果与飞行数据比较

犉犻犵．１０　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀犫犲狋狑犲犲狀犲狓狋狉犪狆狅犾犪狋犻狅狀犪狀犱犳犾犻犵犺狋狋犲狊狋

狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉狊狆犪犮犲狊犺狌狋狋犾犲犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狊犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊

　　美国航天飞机的成功经验表明，对于高超声速复

杂外形飞行器，综合运用理论分析和ＣＦＤ是完成风

洞试验数据外推研究工作的可行方案。然而，建立起

地面预测气动力数据与真实飞行数据之间的关联是

一项非常复杂而繁琐的工作。如航天飞机在建立关

联参数珚犞′
!

的过程中，考虑了众多影响因素，其中参

考温度犜′对关联结果有重要影响，它又包含了来流

犕犪数、比热比γ（考虑真实气体效应）和壁面温度犜ｗ

（经过精细调整）等因素的影响，其中的每个环节都可

能不同程度地引入误差，因此，完成不确定度分析并

给出合理的误差带是十分必要的。

３．２　风洞数据外推

　　目前低速风洞数据外推相对来说有一定基础。

对于低速风洞数据的外推（恽起麟，１９９６
［６９］），西欧国

家在对空客Ａ３００Ｂ模型进行风洞试验时，利用不同

缩比模型测量飞机起飞状态下最大升力系数犆犔ｍａｘ，

并获得犆犔ｍａｘ犚犲曲线，然后与飞行值比较，结果发现

低犚犲数下风洞试验的犆犔ｍａｘ比飞行值小很多；而当

犚犲≥３"１０６ 时，风洞试验的犆犔ｍａｘ进入犚犲数的自准

区，其值与飞行值接近。这说明在研究风洞试验的

犆犔ｍａｘ与飞行值相关时，必须计及犚犲数效应，只有试

验犚犲数进入自准区，或试验犚犲数大于临界犚犲数

时，采用变犚犲数的试验曲线外插，能得到与飞行数

据较为一致的犆犔ｍａｘ，如图１１（ａ）。对阻力特性的研究

中，由于是亚声速和超声速流动，于是研究者直接利

用风洞试验的 犆狓０按照卡门舍恩赫尔（Ｋａｒｍａｎ

Ｓｃｈｏｅｎｂｅｒｒ）摩擦系数与犚犲数的关系外插计及压缩

性影响获得，其结果与飞行值比较吻合，如图１１（ｂ）。

这些先期开展的相关性研究工作对高超声速飞行器

的天地相关性研究具有一定的参考意义。

　　　（ａ）犆犔

　　　（ｂ）犆犇

图１１　风洞试验气动力特性与飞行的相关性

犉犻犵．１１　犆狅狉狉犲犾犪狋犻狅狀犫犲狋狑犲犲狀狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾犪狀犱犳犾犻犵犺狋狋犲狊狋

狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狊犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狊
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　　恽起麟
［６９］（１９９６）指出要使风洞试验数据与飞行

数据有很好的相关，必需保证风洞试验及数据修正和

飞行试验及其数据修正的精确度。就风洞试验数据

的精度（重复性误差）来讲，可以达到很高的水平，阻

力系数的误差可达到１～２个阻力单位。但要把风洞

数据修正到飞行状态，必须保证风洞模型的流态与飞

行流态相同（如边界层流态、分离状况等），这是风洞

试验数据修正的基础。采用美国航天飞机的做法，用

同一个模型在不同风洞中试验，用不同缩比模型在同

一座风洞中试验，对分析试验数据的精确度，给出试

验数据的不确定度十分有益。

３．３　犚犲数插值与外推

　　早期，Ｓａｌｔｚｍａｎｅｔａｌ
［７０］（１９８１）和Ｆｉｓｈｅｒｅｔａｌ

［７１］

（１９７８）为了获得ＹＦ１２飞行器的气动性能，基于ｖｏｎ

ＫａｒｍａｎＳｃｈｏｅｎｈｅｒｒ不可压 犜′方法开展了大量工

作，如可压缩性修正及湍流影响修正等，其研究重点

就是基于犚犲数外插的风洞试验数据外推，取得了不

错的成果，如图１２。

　　（ａ）Ｅ．Ｊ．Ｓａｌｔｚｍａｎ

　　（ｂ）Ｒ．Ｄ．Ｑｕｉｎｎ

图１２　摩擦阻力系数外插

犉犻犵．１２　犈狓狋狉犪狆狅犾犪狋犻狅狀狅犳犳狉犻犮狋犻狅狀犱狉犪犵犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋

　　Ｎｉｃｏｌｉｅｔａｌ
［７２］（２００６）利用ＣＦＤ对欧洲小型运载

火箭ＶＥＧＡ的风洞试验数据向天上飞行条件外推。

以犆犖 为例，利用表达式犆犖＝犪（ｌｇ犚犲）
犫（犕犪α）将风洞数

据外插获得天上数据，由图１３可知，低 犕犪数下，单

纯以犚犲数为变量拟合的曲线有很好的线性，ＣＦＤ能

够填补试验数据的空缺以正确把握气动特性变化规

律。但在高超声速条件下，由于ＣＦＤ结果与试验数

据的不一致性（图１４）以及表达式中攻角的非线性变

化特性，很难单纯依靠犚犲数的函数完成地面试验数

据外推。

图１３　对犞犈犌犃的犆犖 进行犚犲数外插

犉犻犵．１３　犈狓狋狉犪狆狅犾犪狋犻狅狀狅犳犞犈犌犃′狊犆犖犫狔犚犲

图１４　高超声速条件下犆犉犇与风洞试验数据的不一致

犉犻犵．１４　犇犻狊犪犵狉犲犲犿犲狀狋犫犲狋狑犲犲狀犆犉犇犪狀犱

狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾犳狅狉犺狔狆犲狉狊狅狀犻犮犳犾狅狑

３．４　高超声速地面数据外推与数据库建设

　　高超声速飞行器气动特性的复杂性要求在气动

力数据库建设时，ＣＦＤ、风洞试验和飞行试验这三大

空气动力学手段高度互补。从美国对Ｘ３３、Ｘ３４和

Ｘ４３Ａ的气动力数据库建立来看，ＣＦＤ在其中已经

扮演着十分重要的角色（Ｋｏｎｔｉｎｏｓｅｔａｌ，２０００
［７３］，

Ｐａｒｉｋｈｅｔａｌ，２００４
［７４］，Ｂｅｒｍｕｄｅｚｅｔａｌ，２００３

［７５］）。数

据库建设是一项庞大的工程，包括广泛的地面试验，

飞行前气动力数据库的发展、验证和确认，以及降低

风险方面的工作，这其中会遇到大量的气动挑战，只

有通过全面的风洞试验、ＣＦＤ模拟和分析才能加以

解决。其中，ＣＦＤ的作用主要是补充计算确定整个

飞行包线关联参数点上的气动力，以及对风洞数据的

修正以更加符合天上实际飞行条件。图１５是简单的

以犕犪数与攻角变化的某滑翔飞行器数据库示意图

（Ｍｕｒｍａｎｅｔａｌ，２００４
［７６］），实际上图中仅仅描绘了整

个数据库在侧滑角为０°时的一个切面。实际飞行包

线参数空间的参数是非常丰富的，包括 犕犪数、犚犲

数、攻角、侧滑角等流动参数和副翼、升降舵、方向舵

偏角等几何参数。如考虑更多物理参数或气动效应，
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如发动机推力装置、真实气体效应等，则所需状态总

数将非常庞大，从研究的经费预算、时间节点等角度

来说，单纯依靠风洞和飞行试验的手段是远远不够

的，而ＣＦＤ具备丰富的物理模型以及高效批量数据

生产能力，在得到试验数据的有效确认后，可以充分

对试验数据进行补充，完备数据库的建设。

（ａ）犆Ｄ

（ｂ）犆ｍ

图１５　气动数据库示意图

犉犻犵．１５　犐犾犾狌狊狋狉犪狋犻狅狀狅犳犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狊犱犪狋犪犫犪狊犲

　　ＨｙｐｅｒＸ计划（Ｗａｌｔｅｒｅｔａｌ，２０００
［７７］，Ｃｈａｒｌｅｓｅｔａｌ，

２０００
［７８］，Ｈｏｌｌａｎｄｅｔａｌ，２０００

［７９］）为建立全部飞行包线范

围的完整气动力数据库，利用ＣＦＤ对风洞试验（包括

ＬｏｃｋｈｅｅｄＭａｒｔｉｎ公司的Ｖｏｕｇｈｔ高速风洞，ＬａＲＣ的１６

英寸跨声速风洞、２０英寸马赫６风洞和３２英寸马赫

１０风洞群等）进行了有力补充。首先，研究人员完成

全弹道范围内的压力与热载荷分布ＣＦＤ计算结果与

风洞试验结果的确认，见图１６（ａ）；其次，在此基础

上，利用ＣＦＤ将较低 犕犪数下的风洞试验数据外推

至较高犕犪数的飞行条件（Ｆｒｅｎｄｉ，１９９９
［８０］，Ｈｕｅｂｎｅｒｅｔ

ａｌ，２０００，２００１
［８１８２］）。如针对进气道封口情况，利用犕犪

＝６的风洞试验和ＣＦＤ计算结果的差量，完成犕犪＝７

的ＣＦＤ数据的修正（图１６ｂ表明ＣＦＤ修正结果与风洞

试验数据一致性较好），并利用同样处理方式得到其

余犕犪数下修正ＣＦＤ数据，如图１７；最后，结合两次

飞行试验的大量数据组成Ｘ４３Ａ的气动力数据库，

图１８是Ｘ４３Ａ第三次飞行试验数据与数据库预测

结果的比较，图中还标注了９５％置信度的不确定度

范围（ＭｃＣｌｉｎｔｏｎ，２００６
［４８］，Ｍｏｒｅｌｌｉｅｔａｌ，２００５

［８３］）。

（ａ）ＣＦＤｖｓ．ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

（ｂ）ＣＦＤ＋ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｖｓ．ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

图１６　犡４３犃风洞试验与犆犉犇结果比较

犉犻犵．１６　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀犫犲狋狑犲犲狀狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾犪狀犱

犆犉犇狉犲狊狌犾狋狊犳狅狉犡４３犃犞犲犺犻犮犾犲

　　（ａ）犆Ａ

　　（ｂ）犆Ｎ

图１７　犡４３犃修正后犆犉犇数据

犉犻犵．１７　犆狅狉狉犲犮狋犲犱犆犉犇狉犲狊狌犾狋狊狅犳犡４３犃狏犲犺犻犮犾犲
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　　（ａ）犆Ｌａ

　　（ｂ）犆Ｄ$ｅ

图１８　犡４３犃第三次飞行试验数据与数据库预测结果的比较
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　　气动中心高超声速数值模拟课题组多年来针对

复杂外形飞行器气动问题开展了大量研究工作，并形

成了具有自主知识产权的大型计算软件系统

ＣＨＡＮＴ，在众多新型飞行器气动特性研究中起到了

重要作用，在计算方法、网格生成、格式精度等方面都

积累了丰富经验。特别是最近两年来，结合我国高超

声速飞行器的研制，开展了大量的基础研究工作，取

得了相应研究成果，包括针对航天飞机ＯＶ１０２和高

升阻比复杂外形开展的粘性干扰研究，建立了相应的

粘性干扰物理模型。图１９是航天飞机外形的犆犃 随

珚犞′∞ 的变化关系，从中可知对于类航天飞机复杂高超

声速飞行器外形，珚犞′∞ 基本具备建立粘性干扰模型的

能力；以及针对高升阻比复杂外形开展的流动及几何

参数敏感性与天地数据关联参数的研究，图２０是不

图１９　犗犞１０２粘性干扰效应
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图２０　高升阻比复杂外形天地相关性
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同犕犪数、犚犲数、来流温度犜∞、壁面温度犜ｗ 及考虑

真实气体效应下的犆Ａ 相关性曲线，通过研究得知基

于犕犪数和珚犞′∞ 的关联参数和公式具有实现高超声

速气动力数据天地相关的能力。

４　结　论

　　本文综述了国内外气动力数据天地相关性研究

的现状及趋势，内容包括高超声速飞行器气动力地面

试验研究，气动力数值计算研究和气动力试验数据关

联外推方法研究。相关研究表明：

　　（１）气动力数据天地相关性研究在高超声速飞

行器研制中尤为重要，地面风洞试验和计算流体力学

这两大空气动力学研究手段的有效结合，是开展天地

相关性研究的有力保障，其中ＣＦＤ可以扮演十分重

要的角色。随着新型飞行器的研制以及空气动力学

科的发展，尤其是高超声速飞行器的飞速发展及迫切

需求，单纯依靠地面风洞试验已难以满足飞行器研制

过程中全部气动问题的研究，科研人员必须充分结合

日益成熟的ＣＦＤ技术，开展大量针对地面数据向真

实飞行条件的修正与外推的天地相关性研究工作。

　　（２）选择合适的关联参数，采用合理的拟合或修

正方法是决定气动力数据天地相关性研究成功的关

键。如对于升力体外形，基于犕犪数和珚犞′∞的关联参

数具有实现高超声速气动力数据天地相关的能力；而

对于其他飞行器，可能其他的关联参数及拟合／修正

方法会更加适合，如低 犕犪数情况下的犚犲数外插。

通过对流动及几何参数（如模型尺度大小、不同 犕犪

数和犚犲数及考虑真实气体效应等）敏感性研究，是

寻找影响气动力特性关键参数的可行途径。

　　（３）随着飞行器研制周期的不断压缩，研制经费

的严格控制，使得气动研究与结构、飞行控制等研究

往往在时间上处于并行状态，这就给气动研究在效
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率、可靠性等方面都提出了更高的要求。气动数据库

的建立是气动研究成果的集中体现，高效、可靠地获

得气动数据是目前高超声速飞行器研制过程中的关

键技术。天地相关性研究的目的，一方面通过对地面

试验数据的修正与外推，提高飞行前预测数据的准确

性，同时也提高了已有地面试验设备的可用性；另一

方面，通过建立地面试验与真实飞行间的关联，可以

为高效、可靠地生产气动力数据奠定基础，如利用海

量的无粘流数值模拟结果，叠加粘性效应、真实气体

效应和稀薄气体效应等影响，就可快速获得真实飞行

条件下的气动力数据。

　　随着ＣＦＤ技术的不断发展及计算机性能的不断

提高，ＣＦＤ在空气动力学研究中的地位将会变得越

来越重要。ＣＦＤ、风洞试验和飞行试验的有机结合是

空气动力学学科发展的内在需求，也是高超声速飞行

器研制的有力保障。区别于亚跨超声速，高超声速飞

行器的天地相关性研究面临的问题多、难度大，必须

加以重视。以美国的高超声速飞行器发展计划为例，

从航天飞机到 ＨｙｐｅｒＸ计划，都十分重视天地相关

性的研究，这为我们开展此类研究提供了极具参考价

值的科学依据。
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