
基于放大因子输运方程模型的高速前体转捩特性研究

许愿 王海洋 王成宇 刘再接 黄河峡 

Study on hypersonic forebody transition characteristics based on the amplification factor transport model
Xu Yuan, Wang Haiyang, Wang Chengyu, Liu Zaijie, Huang Hexia

引用本文:

许愿, 王海洋, 王成宇, 等. 基于放大因子输运方程模型的高速前体转捩特性研究[J].  空气动力学学报, 2026,  44(3):  166-178.  DOI:  10.7638/kqdlxxb-

2025.0230

Xu Yuan, Wang Haiyang, Wang Chengyu, et al. Study on hypersonic forebody transition characteristics based on the amplification factor transport model[J]. Acta

Aerodynamica Sinica, 2026, 44(3): 166-178. DOI: 10.7638/kqdlxxb-2025.0230

在线阅读 View online: https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2025.0230

您可能感兴趣的其他文章

Articles you may be interested in

横流驻波增长因子模式在跨声速边界层的应用

Applications of transition model based on amplification factor of stationary crossflow waves in transonic boundary layers

空气动力学学报. 2022, 40(6): 108-116   https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2021.0188

跨声速自然层流标模CRM-NLF风洞试验快速转捩预测

Fast transition prediction for wind tunnel testing of the transonic natural laminar flow standard model CRM-NLF

空气动力学学报. 2023, 41(7): 36-47   https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2022.0035

CKDO一方程模型计算高超声速横流转捩

CKDO one-equation RANS simulation on transition of hypersonic cross flow

空气动力学学报. 2023, 41(2): 75-82   https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2021.0296

化学非平衡模型对高焓钝楔边界层稳定性分析的影响

Effects of chemical non-equilibrium models on stability analysis of blunt wedge boundary layer with high enthalpy

空气动力学学报. 2024, 42(12): 12-24   https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2024.0002

Menter SST湍流模型系数在高速流动模拟中的不确定度量化研究

Uncertainty quantification of Menter SST turbulence model coefficients in hypersonic flow simulations

空气动力学学报. 2024, 42(9): 70-85   https://doi.org/10.7638/kqdlxxb-2024.0047

http://kqdlxxb.xml-journal.net/
http://kqdlxxb.xml-journal.net/
http://kqdlxxb.xml-journal.net/
http://kqdlxxb.xml-journal.net/cn/article/doi/10.7638/kqdlxxb-2025.0230
http://kqdlxxb.xml-journal.net/cn/article/doi/10.7638/kqdlxxb-2021.0188
http://kqdlxxb.xml-journal.net/cn/article/doi/10.7638/kqdlxxb-2022.0035
http://kqdlxxb.xml-journal.net/cn/article/doi/10.7638/kqdlxxb-2021.0296
http://kqdlxxb.xml-journal.net/cn/article/doi/10.7638/kqdlxxb-2024.0002
http://kqdlxxb.xml-journal.net/cn/article/doi/10.7638/kqdlxxb-2024.0047
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基于放大因子输运方程模型的
高速前体转捩特性研究

许    愿，王海洋，王成宇，刘再接*，黄河峡
(南京航空航天大学 能源与动力学院，南京　210016)

摘　要：为了明晰鼓包压缩面前体在高速条件下的转捩机制及其对发动机进气品质的影响，本文采用国家数值风洞风

雷软件（PHengLEI）和放大因子输运方程模型开展了高速鼓包压缩面前体的转捩特性研究。首先通过 HIFiRE-5与

HyTRV构型开展了转捩模型校核，在此基础上，系统分析了雷诺数、攻角、侧滑角及马赫数对转捩阵面与气动特性的

影响。结果表明：雷诺数与马赫数对转捩影响最为显著，转捩阵面随雷诺数增大前移、随马赫数增大后移；攻角增大使

迎风面转捩阵面由“山”字型演变为“凹”字型；侧滑角增大导致转捩阵面呈现明显不对称分布。相较于层流计算结

果，考虑转捩后升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数分别最大增加 11.7%、13.6%与 10.7%，升阻比最大减小 10.1%。本

研究验证了两方程 AFT模型在复杂三维前体转捩预测中的可靠性，为高速前体气动设计与热防护优化提供了有效的

数值工具与数据支撑。

关键词：高速流动；AFT模型；转捩预测；鼓包压缩面前体；横流效应；放大因子输运方程
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Study on hypersonic forebody transition characteristics based on
the amplification factor transport model

Xu Yuan，Wang Haiyang，Wang Chengyu，Liu Zaijie*，Huang Hexia
(College of Energy and Power Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing　210016, China)

Abstract: The  bump-compression  forebody  constitutes  a  critical  aerodynamic  component  for  hypersonic
air-breathing  vehicles.  Its  transition  characteristics  directly  influence  the  quality  of  the  flowfield  entering  the
engine,  thereby  impacting  the  overall  efficiency  and  operational  stability  of  the  propulsion  system.  However,
there  is  currently  a  lack  of  systematic  investigation  into  the  transition  characteristics  of  bump-compression
forebodies, both domestically and internationally, which hampers the provision of an effective basis for related
aerodynamic design. This study presents an investigation of the transition characteristics of a hypersonic bump-
compression  forebody  using  the  National  Numerical  Wind  Tunnel  (NNW)  software  PHengLEIand  the
Amplification Factor Transport (AFT) model. First, the transition model was validated using the HIFiRE-5 and
HyTRV configurations. On this basis, the effects of Reynolds number, angle of attack, sideslip angle, and Mach
number  on  the  transition  front  and  aerodynamic  characteristics  were  systematically  analyzed.  The  results
demonstrate  that  Reynolds  number  and  Mach  number  exert  the  most  significant  influence  on  transition:  the
transition front moves forward with increasing Reynolds number and rearward with increasing Mach number. As
the  angle  of  attack  increases,  the  transition  front  on  the  windward  surface  evolves  from  a  mountain-shaped
pattern  to  a  concave-shaped  configuration.  An  increase  in  the  sideslip  angle  leads  to  a  distinctly  asymmetric
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distribution  of  the  transition  front.  Compared  to  laminar  flow  predictions,  accounting  for  boundary  layer
transition  results  in  maximum  increases  of  11.7%,  13.6%,  and  10.7%  in  the  lift,  drag,  and  pitching  moment
coefficients,  respectively,  while  the  lift-to-drag  ratio  exhibits  a  maximum  decrease  of  10.1%.  This  research
verifies  the  reliability  of  the  two-equation  AFT  model  for  transition  prediction  on  complex  three-dimensional
forebodies,  providing  an  effective  numerical  tool  and  data  support  for  the  aerodynamic  design  and  thermal
protection optimization of hypersonic forebodies.

Keywords: hypersonic  flow；AFT  model； transition  prediction； bump-compression  forebody； crossflow
effects；amplification factor transport equation

变量符号说明

 
 

ρ 密度/(kg·m–3)

μ 动力黏性系数/(Pa·s)

μt 涡黏性系数/(Pa·s)

t 时间/s

uj 速度矢量/(m·s–1)

xj 空间坐标/m

N 放大因子

Reθ 动量厚度雷诺数

γ 间歇因子

Tu∞ 自由来流湍流度

Ma∞ 自由来流马赫数

Re∞ 自由来流单位雷诺数/m–1

p∞ 自由来流静压/Pa

T∞ 自由来流温度/K

Tw 壁面温度/K

α 攻角/(°)

β 侧滑角/(°)

Cf 摩擦阻力系数

CD 阻力系数

CL 升力系数

Cm 俯仰力矩系数

L/D 升阻比

 

 0    引　言

高速边界层转捩是影响飞行器气动与热物理特

性的关键问题之一 [1]。转捩过程通常伴随表面摩擦

阻力和热流密度的显著增大，直接影响飞行器的操纵

稳定性、结构安全性与热防护系统设计[2]。对于前体/

进气道作为关键气动部件的高速飞行器而言，其表面

流动状态直接决定进入发动机的流场品质，进而影响

整个推进系统的工作效率和稳定性[3]。因此，开展前

体边界层转捩机理与预测方法研究，对提升高速飞行

器的综合性能具有重要工程意义。

鼓包压缩前体作为一种高效的一体化气动设计

构型，通过特定的几何曲率变化诱导产生强烈的展向

压力梯度，可有效加速局部流动，促进低能流体向两

侧输运，从而抑制流动分离并增强流动掺混，显著提

升进气道的总体压缩效率[4-5]。王亮和周玲[6] 研究发

现，转捩可使高速飞行器前体压缩面拐角分离区减

小，喉道马赫数降低且增压比提升约 20%，直接影响

推进系统性能。然而，这种复杂三维构型在带来气动

收益的同时，也引入了复杂的流动结构。鼓包表面产

生的横流效应、流向涡结构等使得边界层失稳机制更

为复杂，往往同时存在横流失稳、流向涡失稳等多种

模态的相互干扰和耦合作用 [7]。这类转捩过程不仅

对来流单位雷诺数、马赫数等参数敏感，还显著受到

攻角、侧滑角等飞行姿态参数的影响，传统基于简单

外形（如平板、圆锥）发展的转捩预测方法在此类强

三维流动中面临严峻挑战。同时，转捩过程伴随着气

动加热剧增。Zhu等[8] 发现转捩前期由第二模态不稳

定波诱导的“热斑”温升远超完全湍流状态。Nair
和 Unnikrishnan[9]通过钝头圆柱前体实验证实，前缘

曲率增大会加剧熵层敏感性，促进第二模态与熵层模

态耦合，导致转捩位置前移并增加热流峰值。

γ− R̃eθt

近年来，边界层转捩模型的研究在工程应用需求

的驱动下取得了显著进展。其中基于局部相关性的转

捩模型（local correlation-based transition model, LCTM）、

层流动能（laminar kinetic energy, LKE）模型和放大因

子输运（amplification factor transport, AFT）模型 3类方

法因其工程适用性与物理可解释性成为主流。在

LCTM中， 是当前的主流模型之一。该模型通

过求解间歇因子 γ 与转捩动量厚度雷诺数的输运方

程来实现对转捩过程的模拟。LCTM在预测机理迥

异于校准数据库的复杂流动时，外推能力和预测精度

受限，因此国内外针对此模型进行了一系列的改进与

完善 [10-18]。而另一种从转捩机理出发的模型是 LKE
模型，其中最具代表性的模型是 k−kL 模型 [19]。该

模型通过单独的 kL 方程直接求解层流动能，其核心

机理是将能量从 LKE转移到湍动能，从而实现转捩

过程的模拟。另一类 LKE模型是时间尺度法。基于

此方法提出了 k-ω-γ 模型、 k-ε-kL-γ 模型以及 k-ω-kL-
γ 模型。LKE模型构造相对复杂，包含了多个需要校

准的模型常数和经验函数。与 LCTM和 LKE两种模
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型相比，AFT模型构造简单，模型中的 N 因子具有明

确的物理含义，可以将不同的因素考虑进 N 因子中。

同时 eN 方法的数据可以用于模型的开发与校准。

AFT模型是工程转捩预测的一种重要方法。该方法

首先由 Coder等 [20] 提出，随后由 Coder[21] 和 Djeddi
等 [22] 针对亚声速流动中的 Tollmien-Schlicgting波进

行了改进，并且扩展到了由横流引起的转捩和跨声速

流动。Yan等[23] 在 AFT模型中新增横流放大因子输

运方程，显著提升对高速飞行器横流失稳转捩的预测

精度，自由来流雷诺数与攻角适应性增强。Halila等[24]

提出平滑版本 AFT-S模型，同时对伴随算法进行优

化，实现翼型层流控制与激波强度协同优化。Liu等[25]

建立三方程 AFT模型，其中包含第一模式和第二模

式的 N 因子，以及间歇因子 γ 的输运方程，该模型能

够准确预测高速流动中的第一模式和第二模式的转

捩，并捕捉马赫数、温度和压力梯度的影响。随后

Liu等[26] 在此基础上对该模型进行了简化，仍能保证

较好的转捩预测精度。

尽管国内外在边界层转捩模型研究方面已取得

显著进展，3类主流模型为工程预测提供了重要工

具，但无论是 LCTM、LKE还是 AFT模型，都缺少针

对鼓包压缩面前体这类构型的复杂流动特征进行优

化和验证以及充足的数据支撑。因此在面向高速鼓

包压缩前体这类强三维、多失稳模态耦合的复杂流动

时，当前的转捩预测仍面临诸多挑战与不足，如模型

参数与经验函数的普适性不足、对复杂三维流动效应

的综合预测能力有待验证等。在进行这类三维鼓包

前体和宽速域计算时模型的预测精度和鲁棒性可能

下降，因此有必要针对鼓包压缩前体进行转捩模型的

拓展与适用性研究。

综上，本文采用考虑横流效应的放大因子输运方

程模型开展了鼓包压缩面前体转捩特性研究，研究了

鼓包压缩面前体变雷诺数、变攻角、变侧滑角、变马

赫数条件下的转捩阵面特征以及气动力/热特性，为

高速飞行器前体转捩的工程预测提供有效的技术支

持与数据支撑。

 1    数值计算方法

 1.1   两方程放大因子输运转捩模型

两方程 AFT模型由流向放大因子输运方程和横

流放大因子输运方程组成。放大因子 N 是一个无量

纲参数，其量化了边界层内扰动增长程度，当 N 值超

过根据大量实验数据确定的某个临界值 Ncrit 时，即预

测转捩发生。

流向放大因子输运方程通过动量厚度雷诺数 Reθ
这一表征边界层内不稳定扰动的发展程度的参数，对

流向放大因子 N 值包络线进行参数化，建立了 N 值

和动量厚度雷诺数之间的关系式[26]，其形式如下：

∂(ρÑs)
∂t

+
∂(ρµ jÑs)
∂x j

= Ps+
∂

∂x j

ï
(µ+µt)

∂Ñs

∂x j

ò
(1)

式中：Ps 为输运方程源项，其表达式为：

Ps =max(P1,P2) (2)

式中：P1 和 P2 分别是第一模态和第二模态的源项，

其表达式为：

P1 =C1ρS FgrowthFon1
dN1

dReθ
(3)

P2 =C2ρS FgrowthFon2
dN2

dReθ
(4)

式中：C1 和 C2 为常数，分别为 9.5和 6.0，Fgrowth 函数

是当地边界层增长率。Fon1 和 Fon2 是两个输运项的

开关函数，用于控制放大因子输运方程源项开启的位

置。dN1/dReθ 和 dN2/dReθ 是放大因子关于动量厚度

雷诺数的包络线的斜率。

横流放大因子输运方程模型[23] 实现了对横流诱

发转捩过程的模拟，与流向放大因子输运方程耦合形

成考虑横流效应的两方程 AFT模型。横流放大因子

输运方程表达式为：

∂(ρNcf)
∂t

+
∂(ρµ jNcf)
∂x j

= Pcf +
∂

∂x j

ï
σcf(µ+µt)

∂Ncf

∂x j

ò
(5)

式中：Pcf 为横流驻涡模态输运源项，其表达式为：

Pcf =C3ρS Fon3Gcf Dcf (6)

式中：常数 C3 为 5.0，σcf 为 10.0。Gcf 函数是横流放大

因子在流向方向上的增长率。Fon3 函数是输运源项

的开关函数。Dcf 函数是包络线的斜率。

间歇因子 γ 用于表征流场中层流与湍流区域的

比例。间歇因子代数方程负责实现对转捩过程的模

拟，其表达式为：

γ = tanh[5max(Fonset,0)] (7)

式中：Fonset 是横流放大因子输运方程与流向放大因

子输运方程耦合后的转捩位置判断函数，其表达式为：

Fonset =max(Fonset,s,Fonset,cf) (8)

式中：Fonset,s 为流向转捩位置判断函数，Fonset,cf 为横

流转捩位置判断函数，表达式分别为：

Fonset,cf = Ncf−Ncrit,cfFturb (9)
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Fonset,s = NS−NcFturb (10)

式中：Nc 是流向放大因子临界值，Ncrit,cf 是横流放大

因子临界值，根据 Liu等研究成果 [23]，采用公式（11、
12）计算：

Ncrit,cf = 2.076(Tu∞+0.3496)−1.521 (11)

Nc = −9.324−2.271ln
ï

Tu∞(%)
100

ò
(12)

Fturb = exp[−(2RT )4] (13)

同时，引入加速项 γs 来解决湍流产生滞后的问

题，其表达式为：

γs =min(3Φ1Φ2Φ3γ, 3.0) (14)

式中：

Φ1 =min[max(Ns−NcFturb,0), 5] (15)

Φ2 =
max(µ−0.5µt,0)

0.2µ+µt
(16)

Φ3 = 1− exp
Å
−Rev

300

ã
(17)

将此加速项与式（7）合并得到有效间歇因子 γeff：

γeff = γ+γs (18)

最后，为了与工程实践中广泛应用的 SST湍流模型

耦合，需要对湍动能方程进行修正：

Pknew = γeffPk (19)

Dknew =
{

flim ·min[max(γeff ,0.1),1.0]+

(1.0− flim) ·1.0
}

Dk (20)

湍动能比耗散率 w 方程和湍流黏度 μr 的形式与

原始 SST湍流模型保持一致。另外，SST湍流模型中

的混合方程 F1 修正后的表达式为：

F1 =max(F1SST,F3)

F3 = exp

ñ
−
Å

Ry

120

ã8
ô

Ry =
ρd
√

k
µ

(21)

式中：F1SST 是 SST湍流模型的原混合方程 F1。

 1.2   计算方法

计算采用国家数值风洞（national numerical wind
tunnel, NNW）风雷开源求解器[27-28]。考虑横流效应的

两方程 AFT转捩模型集成于湍流求解器中。空间离

散方面，无粘通量采用差分分裂的 Roe格式，黏性通

量采用六阶中心差分格式。二阶MUSCL重构计算的

结构网格限制器设定为“smooth”，时间推进采用隐

式 LU-SGS方法。控制方程采用基于理想气体的 RANS
方程，黏性模型选择层流模型和两方程 AFT模型。

构型壁面采用无滑移等温壁面边界条件，计算域边界

设置为压力远场。

 2    转捩模型校验

2.1 HIFiRE-5
为验证转捩模型计算的准确性 ，本节选取

HIFiRE-5构型作为研究对象，校验考虑横流效应的两

方程 AFT模型对 HIFiRE-5构型的转捩预测能力。本

文来流参数定义如下：来流马赫数 Ma∞为来流速度与

当地声速比值；来流单位雷诺数 Re∞为来流速度与运

动黏性系数的比值；自由来流温度 T∞为来流静温；攻

角 α 为构型参考轴线与来流速度方向在构型对称平

面内的夹角；侧滑角 β 为来流速度方向与构型对称平

面之间的夹角。工况设置如下：Ma∞  =  5.8，Re∞  =
1.02×107  /m，T∞ =  53  K，壁面温度 Tw =  286.7  K，α =
0°，β = 0°。

图 1给出了试验[29] 和模型仿真的壁面热流分布

对比。试验结果中的红色区域为热流陡增区域，表明

该区域边界层突然开始发生转捩。试验测得转捩起

始位置为 xt ≈ 162 mm，仿真结果预测的转捩起始位置

为 xt ≈ 160.9 mm。转捩雷诺数 Rext= Re∞∙xt，仿真计算

得 到 的 转 捩 雷 诺 数 为 1.64×106， 与 试 验 结 果

1.65×106 相比，误差仅为 0.67%。试验结果显示，

HIFiRE-5构型在基准工况下，转捩阵面为对称于构

型中线的“肺叶”状分布，两方程 AFT模型仿真结

果展示出相同的转捩特征。因此，考虑横流效应的两

方程放大因子模型能够较为准确地预测 HIFiRE-5构
型的转捩特征。

2.2 HyTRV
为进一步验证考虑横流效应的两方程 AFT模型

对复杂三维高速构型的转捩预测可靠性，本节以

HyTRV构型为研究对象开展模型校验。基准工况设

置如下：Ma∞ = 6，Re∞ = 9.6×10
6 /m，T∞ = 60 K，Tw = 53 K，

α = 0°，β = 0°。
图 2对比了试验结果 [30] 和模型仿真结果的壁

面温升分布。试验结果中深红色区域温升明显，表明

该区域边界层流动状态为湍流，且边界层在此处发生

转捩。对于构型背风面，试验测得转捩起始位置为

x ≈ 550 mm，仿真得到的转捩起始位置为 x ≈ 558 mm，

仿真计算得到的转捩雷诺数 Rext 为 5.37×106，与试验
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结果 5.28×106 相比，误差仅为 1.5%；而对于构型迎风

面，试验测得转捩起始位置为 x ≈580 mm，仿真得到

的转捩起始位置为 x ≈ 506 mm，试验与仿真计算得到

的转捩雷诺数 Rext 分别为 5.57×106、4.88×106，误差约

为 12.8%，与背风面相比误差虽有所增大，但仍在合

理范围内，表明计算模型具有较高的可信度。

从试验结果的温升云图可见，边界层转捩主要发

生于构型腰部，中心线处存在明显的温升特征；迎风

面转捩阵面呈现对称于中线的“肺叶”状分布。两

方程 AFT模型计算结果展示了与试验结果相同的转

捩阵面特征。因此，考虑横流效应的两方程 AFT模

型能够相对准确地预测 HyTRV构型边界层转捩发生

位置和转捩区域特征，验证了该模型对复杂三维高速

构型转捩特性的预测有效性。

 3    鼓包压缩面前体转捩特性

 3.1   鼓包压缩面前体

本文研究的鼓包压缩面前体几何外型如图 3所
示。鼓包压缩面是一种高速飞行器前体/进气道压缩

面的一体化设计结构，其核心目的是通过特定几何外

形来强化展向压力梯度，诱导近壁低能流体向两侧排

移，从而减薄边界层厚度并改善进气道性能[4]。该构
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Fig. 1    Comparison of wall heat flux contours between
experiment and two-equation model for HIFiRE-5 configuration
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Fig. 2    Comparison of wall heat flux contours between experiment and two-equation model for the HyTRV configuration
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型上半部分曲线由形状函数和椭圆曲线共同约束，横

截面型线始终保持外凸的形式，后半段外型呈“鼓

包”状。为便于后续流场及转捩特性的分析，文中对

构型关键区域进行命名：上表面最高处记为“顶

部”，构型两侧扁平区域称为“侧缘”，上表面两侧

内凹对应较大扇形角区域称为“腰部”。
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图 3    鼓包压缩面外型各部位说明

Fig. 3    Description of geometric parts of the bump
compression surface

 

 3.2   计算域网格设置

本文所研究的鼓包压缩面前体计算域以及计算

网格如图 4示意。鼓包压缩面前体整体为对称外型。

为在保证计算精度前提下节省计算量，侧滑角 0°的
工况采取半模计算。采用结构化网格，并对边界层及

壁面曲率变化显著的区域进行针对性加密，确保第一

层网格单元的无量纲壁面距离（y+）约为 1.0，满足后

续计算的精度要求。
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图 4    鼓包压缩面前体计算网格示意图

Fig. 4    Schematic diagram of the computational grid for the
bump compression forebody

 

 3.3   计算工况

针对鼓包压缩面前体，采用考虑横流效应的两方

程 AFT模型开展雷诺数、攻角、侧滑角、马赫数对边

界层转捩特性的影响研究。工况具体参数如表 1所
示，所有工况自由来流静温 T∞ = 60 K，壁面温度 Tw =
300 K。
 
 

表 1    鼓包压缩面前体工况设置

Table 1    Configuration of the Bump Compression Forebody

Case Ma∞ p∞/Pa α/(°) β/(°) Re∞/ m–1

1 6 323 0 0 4.4×106

2 6 720 0 0 9.8×106

3 6 1 617 0 0 2.2×107

4 6 720 –2 0 9.8×106

5 6 720 2 0 9.8×106

6 6 720 4 0 9.8×106

7 6 720 6 0 9.8×106

8 6 720 8 0 9.8×106

9 6 720 0 1 9.8×106

10 6 720 0 2 9.8×106

11 6 720 0 4 9.8×106

12 2 2 160 0 0 9.8×106

13 4 1 080 0 0 9.8×106

14 8 540 0 0 9.8×106

 

 3.4   鼓包前体基准流场特征分析

首先针对鼓包压缩面前体基准工况开展数值仿

真，得到鼓包前体基准流场特征。该基准工况对应表 1
中的 Case2，图 5展示了鼓包压缩面前体壁面极限流

线、压力、空间不同截面马赫数云图。
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图 5    基准工况下鼓包压缩面流场图

Fig. 5    Flow field diagram of the bump compression surface
under baseline conditions

 

观察基准流场可以发现，鼓包压缩面前体的前

缘、侧缘前半部分以及鼓包处存在明显高压区。压力

梯度的存在使得气流从高压区流向低压区，横流现象

突出。极限流线的偏转表明气流在流经鼓包处时流

向发生明显偏移。构型侧缘前半段为局部高压区，气

流在构型的上下表面中心线处汇聚形成流向涡。而

鼓包侧缘后半段转变为低压区，鼓包处为高压区，压

力梯度驱使气流流经构型侧缘时汇聚，进一步强化流

向涡生成。在流向涡发展过程中，迎风面流向涡在鼓
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包处被压扁，涡厚度减小；背风面流向涡则沿流线持

续发展并增强；侧缘流向涡流经侧缘局部高压区后开

始生成并沿着流向不断发展。

图 6展示了基准工况下，基于层流模型和两方程

AFT模型计算得到的鼓包压缩面前体壁面热流云图。

与层流模型计算结果相比，转捩模型计算结果显示：

鼓包前体迎风面在 x ≈ 225 mm处出现热流陡增，表

明边界层由层流状态向湍流状态转捩；转捩阵面近似

为“山”字型，对称分布于构型中心线两侧。对于背

风面，层流模型计算结果和转捩模型计算结果一致，

表明在基准工况下，鼓包压缩面前体背风面边界层始

终维持层流状态，未发生转捩。
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Fig. 6    Comparison of wall heat flux contours on the bump-compression forebody between laminar model and two-equation AFT model
under the baseline conditions (Ma∞=6，p∞=720 Pa)

 

 3.5   雷诺数对鼓包压缩面前体转捩特性的影响

前文已通过 HIFiRE-5与 HyTRV构型验证了考

虑横流效应的两方程 AFT模型的可靠性，基于该验

证后的模型，本节重点开展鼓包压缩面前体变雷诺数

转捩特征研究。研究选取的自由来流单位雷诺数分

别为 4.4×106 、9.8×106 、2.2×107 /m，各工况具体来流

参数如表 1所示。

图 7展示了不同雷诺数下鼓包压缩面前体迎风

面及背风面壁面热流云图。仿真结果表明，雷诺数为

4.4×106 /m时，鼓包前体迎风面和背风面均未出现热

流陡增现象，未发生转捩。

随着雷诺数进一步增大，迎风面出现热流陡增区

域，且转捩起始位置明显前移，转捩区域面积显著增

大。在雷诺数为 2.2×107 /m时，背风面首次出现壁面

热流陡增区域，转捩阵面关于构型中心线对称分布。

图 8比较了不同雷诺数条件下，基于层流模型和

转捩模型计算得到的鼓包前体气动系数。当自由来

流雷诺数由 4.4×106 /m增至 2.2×107 /m时，鼓包压缩

面前体升力系数、俯仰力矩系数、升阻比呈逐渐上升

趋势。两类模型计算的阻力系数变化趋势存在显著

差异，转捩模型计算得到的阻力系数随雷诺数的增大

而增大，而层流模型计算的阻力系数则随着雷诺数的

增大而逐渐减小。对比层流模型计算结果，考虑边界

层转捩后，鼓包压缩面前体的升力系数增大 0.7% ～

4.1%，阻力系数增大 0.2% ～ 13.6%，俯仰力矩系数增

大 0.7% ～  4.4%，升阻比减小 0.5% ～  8.3%。该差异

进一步凸显了高雷诺数下边界层转捩对构型气动特

性的显著影响。

 3.6   攻角对鼓包压缩面前体转捩特性的影响

研究选取的攻角范围为–2°、0°、2°、4°、6°、8°，各

工况除攻角外其余参数均与基准工况保持一致。图 9

展示了各攻角下鼓包压缩面前体迎风面壁面热流分布。

由图 9可以发现：负攻角时，相较基准工况，迎风

面两侧腰部的转捩起始位置明显前移，鼓包处转捩阵
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面分布特征基本不变。攻角从 0°增大至 2°时，迎风面

中心线处的转捩发生位置前移。当攻角为 4°时，迎风

面转捩阵面由基准工况的“山”字型演变为“凹”

字型，且转捩发生位置明显后移。当攻角进一步增大

至 6°、8°时，迎风面两侧腰部转捩区域向上游发展，

转捩发生位置逐渐前移。

图 10对比了变攻角条件下层流模型和转捩模型

分别计算得到的鼓包压缩面前体各项气动系数。研

究结果表明随着攻角增大，鼓包压缩面前体升力系

数、阻力系数、俯仰力矩系数呈现上升趋势；升阻比
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图 7    不同雷诺数下鼓包压缩面前体迎风面与背风面壁面热流分布云图

Fig. 7    Wall heat flux contours on windward and leeward surfaces of the bump-compression forebody at different Reynolds numbers
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Fig. 8    Comparison of aerodynamic coefficients for the bump-compression forebody between laminar model and AFT model at
different Reynolds numbers
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变化呈现分段特征，攻角为–2°到 4°时，升阻比随攻角

增大而增大，攻角为 4°到 8°时，升阻比随攻角增大持

续减小，这一拐点与攻角为 4°时转捩阵面形态突变

的流动特征相呼应。与层流模型计算结果相比，考虑

边界层转捩后，鼓包压缩面前体升力系数增大

0.6%～11.7%，阻力系数增大 2.3%～13.5%，俯仰力矩

系数增大 0.9%～ 10.7%，升阻比减小 1.4%～ 4.9%。

该结果表明，攻角通过影响鼓包前体的转捩特征，对

构型的各项气动性能产生显著的调控作用，在高速前

体气动设计以及工程应用中需重点考虑。
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图 9    不同攻角下鼓包压缩面前体迎风面壁面热流云图

Fig. 9    Wall heat flux contours on the windward side of the bump compression forebody at varying angles of attack
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 3.7   侧滑角对鼓包压缩面前体转捩特性的影响

研究选取的侧滑角范围为 0°、1°、2°、4°，各工况

除侧滑角外其余参数均与基准工况保持一致。图 11
展示了各侧滑角下鼓包压缩面前体迎风面壁面热流

分布。

观察图 11的壁面热流特征可以发现，侧滑角的

引入导致迎风面中心线两侧转捩区域呈现明显的不

对称分布。当侧滑角增大时迎风面鼓包处转捩始位

置明显后移。与 0°侧滑角的基准工况相比，当侧滑角

增大到 1°时，迎风面上侧腰部转捩区域向前延伸、转

捩阵面横向尺寸增加，下侧转捩起始位置略微前移。

另外当侧滑角从 1°增大至 2°时，迎风面上侧转捩发

生位置滞后、转捩区域面积骤减；侧滑角进一步增

大至 4°时，上侧转捩起始位置逐渐前移，转捩区域向

构型中心线处扩展，转捩阵面的不对称分布特征相对

稳定。

图 12展示了变侧滑角条件下层流模型与转捩模

型计算的气动系数。侧滑角从 0°增大到 1°时，转捩阵

面由对称分布演变为显著不对称分布，导致前体表面

湍流覆盖区域扩大且分布不均，进而使前体升力系数、

总阻力系数及俯仰力矩系数明显增大；侧滑角从 1°
增大到 4°时，转捩阵面特征无显著变化，故各项气动

系数基本保持不变。两类模型的升阻比变化趋势存

在差异：转捩模型计算结果在侧滑角为 0°到 2°时明显

增大、2°到 4°时持续减小，层流模型计算结果则随侧

滑角增大持续减小。相较于层模型流计算结果，考虑

边界层转捩后，鼓包前体升力系数增大 0.9%～2.7%、

阻力系数增大 2%～ 8%、俯仰力矩系数增大 1%～
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Fig. 11    Wall heat flux contours on the windward side of the bump compression forebody at different sideslip angles
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3.2%，升阻比减小 0.2%～4.9%。该结果表明，尽管侧

滑角对转捩特性的影响程度弱于雷诺数与攻角，但转

捩效应仍会显著改变侧滑工况下的气动性能。

 3.8   马赫数对鼓包压缩面前体转捩特性的影响

在前文探究雷诺数、攻角、侧滑角影响的基础

上，本节开展鼓包压缩面前体变马赫数转捩特征研

究。研究选取马赫数范围是 Ma∞ = 2、4、6、8，各工况

除马赫数外其余参数均与基准工况保持一致。需要

特别说明的是，当 Ma∞ ＜ 6时，来流静温和壁面温度

条件均与 Ma∞ = 6工况保持一致，因此马赫数降低

时，其壁面状态由冷壁逐渐变为热壁，壁面热流云图

难以准确反映转捩特征。考虑到发生转捩时，气流由

层流状态向湍流状态转变，壁面摩擦加剧，摩擦阻力

系数 Cf 明显增大，因此可以通过标定摩擦阻力系数

Cf 来判断转捩区域。

图 13给出了各马赫数下鼓包压缩面前体壁面摩

擦系数云图。随着马赫数增大，迎风面转捩起始位置

后移，转捩区域面积持续减小，中心线处转捩发生位

置滞后尤为明显。Ma∞ = 4时，迎风面转捩阵面呈现

“山”字型分布，背风面则在 x ≈ 220mm处发生转

捩，转捩区域呈关于中心线对称的矩形；当 Ma∞ =

8时，背风面转捩区域几乎消失。

图 14对比了变马赫数条件下层流模型和转捩模

型计算得到的鼓包压缩面前体各项气动系数。随着

马赫数增大，构型升力系数、升阻比呈现减小趋势。

阻力系数与俯仰力矩系数表现出分段特征：Ma∞ = 2～6

时，阻力系数和俯仰力矩系数持续减小；Ma∞ = 6～8时，

随马赫数增大而略微增大。相较层流模型计算结果，

考虑边界层转捩后，鼓包压缩面前体升力系数增大

0.7%～3.3%，阻力系数增大 5.4%～10.5%，俯仰力矩

系数增大 1.5%～3.6%，升阻比则减小 4.1%～10.1%。

研究结果表明，在中高马赫数区间，转捩对气动系数

的影响最为显著，在高速前体气动设计与性能评估中

需重点纳入转捩效应的量化分析。
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Fig. 13    Contours of wall friction coefficient for the bump compression forebody at different Mach numbers
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 4    结　论

本文基于考虑横流效应的改进型两方程放大因

子转捩模型（AFT），通过对 HIFiRE-5和 HyTRV构型

开展计算并与试验数据对比，验证了模型在复杂三维

高速前体转捩预测中的有效性。在此基础上，系统开

展了鼓包压缩面前体的转捩特性研究，主要结论如下：

1） 自由来流雷诺数和马赫数对鼓包压缩面转捩

特性影响显著：转捩阵面随雷诺数增大向前推进，随

马赫数增大而后移。

2）  构型姿态变化对迎风面转捩形态影响很大：

随着攻角增加，迎风面转捩阵面由“山”字型逐渐演

变为“凹”字型；侧滑角增大则导致转捩阵面呈现明

显不对称分布。

3）  与层流模型计算结果相比，考虑边界层转捩

后，鼓包压缩面前体气动系数变化显著：升力系数增

大 0.7%～4.1%、阻力系数增大 0.2%～13.6%、俯仰力

矩系数增大 0.7%～4.4%、升阻比减小 0.2%～10.1%。

这表明忽略转捩效应会导致气动性能评估产生明显

偏差，需在高速前体气动优化与热防护设计中重点纳

入转捩量化分析。

本研究验证了两方程 AFT模型在复杂三维前体

转捩预测中的适用性，为高速前体气动优化与热防护

设计提供了可靠的数值工具与数据支持。然而，本文

研究仍存在一定局限性，目前的转捩模型仅针对鼓包

前体构型开展了部分参数化研究。在下一步工作中，

拟将该转捩模型应用于更多复杂三维构型的转捩预

测，以验证其对宽速域复杂三维流动效应的预测精度

与适用性。
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Fig. 14    Comparison of aerodynamic coefficients for the bump-compression forbody from laminar model and AFT model at
different Mach numbers
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