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飞行器绕流流场脉动压力环境预示方法探讨 

马世伟，蒋华兵  

（中国工程物理研究院总体工程研究所，四川 绵阳 621999） 

摘要：目的 预示飞行器绕流流场的脉动压力环境。方法 基于湍流理论，根据飞行器绕流流场脉动压力的

产生机理、流动特征及其研究难度进行分析，从理论研究、风洞实验、数值模拟等研究手段探讨脉动压力

环境的预示方法，并考虑工程问题中飞行器绕流的高马赫数、高雷诺数特征，对比不同研究方法的优劣。

结果 风洞实验是获取飞行器脉动压力环境的有力手段，针对典型外形的实验数据，结合理论推导分析，拟

合获得了一系列半经验关系式。时均流场与半经验关系式相结合的方法能够快速评估获得飞行器表面的脉

动压力环境，在工程中广泛应用。直接数值模拟方法能够精确刻画流场结构，准确预示脉动压力环境，应

用前景光明。结论 风洞实验、基于半经验公式和时均流场的预示方法以及直接数值模拟方法在飞行器脉动

压力环境预示中能够发挥重要作用。 
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Discussion on Prediction Methods of Fluctuating Pressure Environments  
of Flow Fields Surrounding the Aircraft 

MA Shi-wei, JIANG Hua-bing 

(Institute of System Engineering, China Academy of Engineering Physics, Mianyang 621999, China) 

ABSTRACT: In order to predict fluctuating pressure environments of flow fields surrounding the aircraft, this paper, based on 

turbulence theory, analyzes the generative mechanism, flow characteristics and study difficulty of fluctuating pressure of the 

flow field around aircraft, discusses the prediction methods of fluctuating pressure environments by means of theoretical re-

search, wind-tunnel test and numerical simulation, and compares the advantages and disadvantages of different research meth-

ods with the consideration of the characteristics of high Mach number and high Reynolds number. Finally, wind-tunnel test is a 

powerful method to obtain fluctuating pressure environments of aircraft. According to the experimental data of typical aerody-

namic shapes, a series of semi-empirical correlations have been obtained by combining with theoretical derivation and analysis. 

The combination of time-averaged flow field and semi-empirical correlations can evaluate fluctuating pressure environments of 

the aircraft’s surface quickly, which is used widely in engineering. And direct numerical simulation can describe the flow field 

structure and predict fluctuating pressure environments accurately, so that it has a bright application prospect. In a word, 
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wind-tunnel test, the prediction method based on semi-empirical correlations and time-average flow field, and direct numerical 

simulation can play an important role in predicting fluctuating pressure environments surrounding the aircraft. 

KEY WORDS: aircraft; fluctuating pressure; prediction method; theoretical analysis; wind-tunnel test; numerical simulation 

导弹武器装备在贮存、运输以及飞行的全寿命剖

面中，将受到各种环境的影响。其中，在再入飞行过

程中，飞行器机动飞行、大气扰流、壁面凸起或凹槽

结构、外形非光滑转折等都会在飞行器绕流流场中产

生诱导扰流，导致流场参数（压力、密度、速度、温

度等）脉动，在飞行器表面形成复杂的脉动载荷环境。

脉动压力环境产生的原因可分为附着湍流边界层、分

离区和激波/边界层的相互干扰区域等 3 种[1]。脉动压

力作用于飞行器物面，诱导结构振动，可能导致飞

行器结构破坏。同时，脉动压力可能诱发强烈的噪

声环境，影响机载仪器设备的正常工作，对武器装

备的环境适应性、可靠性、安全性等性能带来严峻

考验。 

飞行器绕流流场脉动载荷是诱导飞行器结构振

动的主要激励源，是再入体结构设计中仅次于热环境

的重要动力学环境因素[2]，是飞行器结构响应分析和

动力学环境研究的重要依据。开展脉动压力环境预示

研究，对于飞行器结构设计、结构动力学响应分析和

环境适应性研究具有重要意义。文中对脉动载荷的形

成机理、流动特征、测量方法、数值模拟方法进行了

归纳总结，简要分析了脉动载荷定量评估的难点，并

就飞行器脉动压力环境预示方法进行探讨。 

1  脉动压力环境特点 

到目前为止，一般认为包括脉动运动在内的湍流

瞬时运动服从 Navier-Stokes 方程（N-S 方程），而

N-S 方程是具有非线性、时间相关特征的三维偏微分

方程。 

飞行器在大气中飞行时，由于空气黏性作用和飞

行器表面黏性流体的无滑移边界条件，飞行器表面附

近区域流动形成很强的速度梯度，在飞行器结构表面

产生足够的涡量，形成较强的黏性应力。涡量在黏性

作用下，扩散到流体内部，并向下游输运和耗散[3]。

大量研究表明，飞行器近壁区域流动在运动过程中，

旋涡不断经历形成、输运、破碎、合并和耗散等变化

过程，涡的拉伸、破裂以及涡之间的相互干扰运动使

得流场中速度、压力、温度和密度等流动参数不断变

化，即产生脉动现象。流动呈现出非线性、随机、拟

序结构等特征，如图 1 和图 2 所示。近壁面湍流拟序

结构研究表明，湍流边界层的“猝发”（burst）、“下

扫”现象直接影响壁面脉动压力环境[4]。飞行器近壁

面区域流场呈现湍流状态，该区域流动参数随机变化

诱导形成了脉动压力环境。 

 

图1  湍流涡流动结构 
Fig.1 Structure of turbulence vortex 

 

 

图2  湍流边界层(来自Van Dyke,1982) 
Fig.2 Turbulence boundary layer(From Van Dyke,1982) 

 

脉动压力环境的特征主要有如下几点。 

1）空间尺度范围大。湍流脉动的空间尺度包含

了最大湍涡与最小湍涡尺度之间的所有空间尺度，其

中最大湍涡尺度与流动特征密切相关，大涡主要受惯

性影响，尺寸与流场大小相当，是引起低频、高幅脉

动压力的主要原因。最小湍涡尺度由黏性决定，也就

是取决于分子作用力，即取决于由 Kolmogorov 定义

的黏性耗散尺度（Kolmogorov 尺度）(3/)1/4 [4]，

其中和分别为运动黏性系数和湍能耗散率。该尺寸

可能只是流场尺度的 1/1000 量级，是引起高频、低

幅脉动压力的主要原因。由于湍流中包含了所有尺度

的涡，脉动压力环境具有宽带特征。 

2）时间尺度范围大。湍流脉动具有连续的频谱，

脉动时间尺度涵盖最小湍涡时间尺度至最大湍涡时

间尺度之间的所有时间尺度，最大湍涡的时间尺度为

L/u，最小湍涡的时间尺度为/u[4]，其中 L 和 u分别

为最大涡尺度和大涡的特征速度，因此脉动时间尺度
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范围极大。 

3）脉动量值小。与时均流场参数相比，飞行器

绕流流场脉动量值非常小，约比时均参数小 4~5 个数

量级。实验研究很容易被背景噪声所湮没，同时测试

仪器诱导的扰动也可能影响真实的脉动压力环境；而

数值模拟必须保持低色散、低耗散的高精度计算格

式，降低数值计算对脉动压力环境的影响。 

4）三维性。湍流不稳定性源自于 N-S 方程中非

线性惯性项和黏性项之间的有旋、时间相关和全三维

的相互作用。由于涡拉伸作用不可能存在于二维空

间，相互作用中的有旋性、时间相关和三维性又是彼

此关联的，二维近似处理不能合理解释湍流现象，因

此湍流脉动呈现为强三维性。 

5）随机性和输运传递特性。湍流是一种极不规

则的流动现象，其不规则性不仅表现在速度、压强等

流动物理量在时空中的不规则分布，还表现在不可重

复性，脉动载荷具有很强的随机性。由于湍流中湍涡

能量的传递和输运特性，而湍流脉动又被认为是流体

波动，飞行器壁面脉动压力环境易受流场区域内、各

边界处的扰动和限制条件的影响。 

2  研究方法 

理论分析、实验研究和数值模拟是研究脉动压力

问题的三大手段。在研究早期，由于计算机能力的限

制，各国的研究学者多以理论分析和实验研究为主。

随着数值计算方法和计算机平台运算能力的不断发

展，数值模拟分析在脉动压力环境预示中发挥了重要

的作用。在流体力学和空气动力学发展过程中，学者

们将 3 种方法有机结合，互为补充，加深了对脉动压

力问题的认识和理解。 

2.1  理论分析 

理论分析具有适用范围广、影响因素清晰等优

点，能够用于指导后续的实验研究和验证性的数值模

拟方法。对于特定的湍流脉动来说，同样可参照 N-S

方程进行定量分析。参照雷诺平均方法的思路，将可

压缩瞬时流动的质量、动量方程中各瞬时物理量分解

为时均量与相应脉动量之和，推导出脉动压力满足的

偏微分方程，如式（1）所示。 
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 (1) 

针对特定的湍流边界层流动，可对上述脉动压力

方程等式右边各项进行量阶分析，消除某些对脉动压

力影响较小的项，通过积分即可获得脉动压力的量阶

估算式，结合一些实验数据，即可拟合建立脉动压力

数值计算模型。 

文献[5-6]以二维湍流边界层为例，通过分析式

（1）右边各项的量阶，消除第二项、第五项小量纲

项，联合求解边界层外缘处的平均流场和湍流脉动动

能 K 的控制方程，最终获得了该湍流边界层内脉动压

力的数值计算模型，如式（2）所示。 

2 2( 1) 1 ( 1)
K

P C Ma Ma k
u

         
 

 (2) 

式（2）中的常数 C 可由实验数据拟合给出。国

外就锥形、圆柱形等气动外形的脉动压力环境开展实

验测量，对脉动压力方程式（1）进行简化，获得了

适用于多种气动外形、流动马赫数等参数的脉动压力

计算模型，有效地推动了脉动压力环境预示及动力学

环境适应性研究。 

复杂湍流流动中，脉动生成、输运、黏性和压缩

性都会影响脉动压力环境，定量分析脉动压力各项量

阶大小十分困难，甚至变得不可能。此外，某一脉动

压力数值计算模型只适用于某些特定湍流现象，飞行

器气动外形及飞行工况一旦发生变化，计算模型就不

再适用。 

2.2  实验研究 

实验研究所得到的测量数据可信度相对较高，在

脉动压力环境研究中发挥了重要作用。20 世纪 60 年

代以来，国外科学家就飞行器脉动压力问题进行了大

量的实验研究，在实验测试方法、技术等方面进行了

相应探讨[7-11]，如图 3 所示。结合理论推导和实验数

据，获得了适用于锥形、圆柱形等结构外形的脉动压

力预示模型[12-13]，拟合了一系列针对特定外形的经验

公式[14-15]，推动了飞行器动力学环境激励预示技术的

发展。 

文献[15]给出了附体湍流边界层流动的脉动压力

预示公式，如式（3）所示。式（3）根据飞行器物面压

力系数 p ( ) [ ( ) ] /eC x P x P q   预示均方根脉动压力系数， 
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 (3) 
式中：下标∞、e、W 分别为无穷远、附面层边 
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a 锥体脉动压力实验模型分解图 

         
b 锥体头部放大 

图 3  风洞实验研究[10] 

Fig.3 Wind-tunnel test[10]: a) exploded view of experimental model of pressure-fluctuation cone; b) magnified cone head 
 

缘和表面参数；x 为沿壁面子午线距驻点的距离；γ

为比热比；Pr 为普朗特常数。文献[15]同时也给出了

功率谱密度与交叉功率谱密度的预示方法，并对某一

球头双锥带控制翼的机动再入飞行器扰流流场的脉动

压力环境进行预示，预示结果与实验数据吻合较好。 

由于脉动载荷的小量值、输运传递、三维等特性，
如果利用高动态压力传感器等类似的仪器进行实验
测量，测量仪器的布置将对原有湍流流场引入新的扰
动，如何降低测量仪器对湍流流动的扰动是脉动压力
环境测量方法、测试技术中需要重点关注的问题。如
果利用 PIV 等流动显示技术对脉动压力环境进行测
量，示踪粒子的跟随性、激光的频率都会成为限制脉
动压力环境测量的因素。模型尺寸、流场扰动和测量
精度等因素往往会成为实验开展的限制因素，同时实
验研究还会遇到人力、物力、财力消耗大以及实验周
期长的问题。 

2.3  计算流体动力学（Computational Fluid 

Dynamics，CFD） 

随着计算流体力学技术和计算机平台的飞速发

展，越来越多的湍流问题可通过数值计算进行求解，

利用数值求解再现并解释湍流流动现象。湍流的模拟

是脉动压力环境数值计算的关键，因此脉动压力的数

值求解方法与当前湍流数值模拟的方法相对应，主要

包括：直接数值模拟（Direct Numerical Simulation，

DNS）、湍流模式、大涡模拟（Large-Eddy Simulation，

LES）、计算气动声学（Computational Aeroacoustics，

CAA）以及基于上述方法建立的混合数值模拟方法。 

2.3.1  直接数值模拟方法 

直接数值模拟无需湍流模型化，通过直接求解三

维非定常 N-S 方程来模拟湍流瞬时流场。因此该方法

的数值模拟可以精确获取每一瞬时流场上的全部信

息，提供很多在实验上目前还无法测量的流场参量。 

由于 DNS 方法直接对 N-S 方程进行数值求解，

为了精确求解和刻画湍流流动现象，离散网格必须能

够捕捉流场中所有尺度的流动结构，计算区域网格的

尺寸在大到足以包含最大尺度涡的同时，还要小到足

以刻画最小尺度涡的特征，大小尺度的比值随着 Re

的提高而迅速增大，整个计算域上的网格数量至少为

Re9/4。另外，数值计算格式必须具有较高的精度，减

少数值色散和耗散度，数值模拟过程中的时间长度要

大于大涡的时间尺度，且计算的时间步长要小于小涡

的时间尺度，总的计算量正比于 Re3。在工程应用中

的高雷诺数湍流流动中，湍流涡的时间、空间尺度范

围较大。为了模拟最小尺度涡的流动，需要划分很精

细的近壁面网格，消耗大量的计算时间和计算机容

量，而这远远超过现有的计算机能力。 

由于 DNS 需要耗费庞大的计算资源和巨额的计

算时间，在工程应用所关注的频域范围内（如随机振

动所关心的频段为 10~2000 Hz，噪声关心的频段为

50~10 000 Hz），实际流动雷诺数为千万量级，其计

算工作量更加惊人。目前难以直接应用于求解飞行器

真实尺度的工程问题，但这不妨碍 DNS 成为湍流机

理研究的有力工具。随着计算机能力和求解方法的不

断改进，DNS 目前不仅能求解压缩拐角、膨胀角等
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简单几何的激波边界层干扰问题[17-18]，也能求解来流

马赫数为 6，以头半径定义的来流雷诺数为 10 000 的

三维锥体转捩问题[19]（如图 4 所示），求解问题的雷诺

数也逐渐扩展到 106 量级[20]。可以预见，在未来的脉

动压力环境研究中，DNS 将发挥越来越重要的作用。 
 

 

图 4  采用 DNS 方法求解三维锥体的转捩问题[18] 
Fig.4 The transition solution of three-dimensional blunt cone 
using DNS [18] 

 

2.3.2  湍流模式理论方法 

由于 N-S 方程的非线性，通过解析方法来精确刻

画三维全部湍流信息极其困难。在工程应用中，通常

更关注湍流所引起平均流场的变化，即时均参量，因

而工程数值仿真通常将非定常 N-S 方程作平均处理。

在三维 N-S 方程计算模型中，雷诺平均法是目前使用

最广的湍流数值模拟方法。该方法将湍流流动中的任

何变参量都分解为平均值和脉动值等 2 部分。雷诺平

均法的核心不是直接求解瞬时的 N-S 方程，而是求解

雷诺平均 N-S 方程，即 RANS 方程。 

由于 RANS 方程中包含了脉动量乘积的时均值

未知数，方程个数少于未知数个数，方程无法封闭。

为了使方程封闭，需依据湍流理论知识、实验数据或

直接数值模拟结果，根据经验数据、物理类比对雷诺

应力作出各种假设，建立基于经验和半经验的本构关

系，即通过建立湍流模型封闭 RANS 方程。目前常用

的湍流模型有雷诺应力模型和涡粘模型 2 类。 
无论采用何种平均方法和湍流模型，脉动运动的

时空变化细节在平均的流场结果中都会被一概抹平，

数值仿真结果无法获得全部的脉动运动信息，难以直

接对脉动压力环境进行预示。工程上多采用数值模拟

与经验公式相结合的方法[21]，通过 RANS 方法求解

时均流场，以流场信息作为输入，利用工程经验公式

获得脉动压力环境特性的统计参数，如图 5 所示。 

2.3.3  大涡模拟方法 

由于 DNS 方法对流场全尺度的涡均进行模拟刻

画，需要耗费大量的计算资源和时间。考虑到大涡与

平均流场之间的相互作用比较强烈，大涡的形态和强

度与流场特征密切相关，各向异性较强；而小涡主要

是大涡之间非线性作用下的产物，受平均流场或边界

特性的影响相对较小，可近似认为具有各向同性特

征。因此 LES 将比网格尺度大的湍流运动通过 DNS

求得，而小尺度涡对大尺度涡运动的影响则通过一定

模型，通常是亚格子模型（多为 Smagorinsky 模型，

简称 SGS 模型）来刻画。Ferzinger 对 LES 给出了一

个较为精确的定义：LES is same as any simulation of a 
turbulent flow in which the large-scale motions are ex-
plicitly resolved while the small-scale motions are rep-
resented approximately by a model (in engineering no-
menclature) or parameterization (in the geosciences)。

LES 是介于 DNS 与 RANS 之间的一种湍流数值模拟

方法，与 DNS 相比，LES 的计算量显著降低。 
 

 

图5  基于半经验公式和时均流场的预示方法[21] 
Fig.5 The combination of time-averaged flow field and 

semi-empirical formula[21]: a) structure of time-averaged flow 
field; b) axial distribution of RMS fluctuating pressure coef-
ficient; c) distribution of power spectral density 

 

从飞行器动力学的环境适应性角度来说，关注的

脉动压力主要集中在 10~10 000 Hz 这一频段范围内。

湍流流动中脉动信息的频率特性主要与大涡和小涡

的时间尺度有关：其最高频率由最小湍涡的时间尺度
1/ 2

/ ( / )u    决定，当来流速度约 5000 m/s、特征长
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度约 1 m、大气密度约 0.5 kg/m3 时，其最小湍涡对应

的频率约为 1012 Hz 量级，远大于工程应用所关注的

最高频率。因此脉动压力环境可利用大涡模拟进行数

值求解。 

LES 需选择合适的计算格式，格式选择不当可能

会引起严重的数值耗散，甚至淹没亚格子（sub-grid）

的作用。目前 LES 在理论研究中多采用耗散性较小

的高阶无耗散中心格式或紧致格式。此外，LES 的

SGS 模型只对小尺度涡（各向同性的相似涡）进行模

化处理，该尺度以上的湍涡信息仍需通过数值求解瞬

时 N-S 方程获得。DNS、LES 和 RANS 等 3 种数值

求解方法的对比如图 6 所示。 

由以上可知，尽管 LES 的计算量比 DNS 要小几

个数量级（NLES≈(0.4/Re1/4)NDNS）
[16]，但也比 RANS

大出几个数量级。由于再入飞行器实际流动的雷诺数

通常为千万量级，将 LES 应用于工程脉动压力环境

计算，仍将耗费巨大资源和时间。工程中应用 LES，

必须有足够的减小计算量的手段。为了弥补 RANS

方法捕捉分离流动的不足，同时提高 LES 方法求解

边界层流动的效率，RANS/LES 混合方法应运而生，

并得到迅速发展。该类方法颇具代表性的是由 Spalart 

[22]提出的脱体涡模拟法（Detached Eddy Simulation，

DES），DES 结合 RANS 和 LES 的优点，对 S-A 湍流

模型进行长度尺度修正，近壁面通过 RANS 求解附

面层流动，远离物面的主流和分离区采用 LES 方法

进行求解，在降低计算量的同时，计算精度也令人

满意。国内外学者采用该方法对钝体外形的亚声速、

跨声速以及超声速流场 [23-26]进行了数值模拟，背风

面计算结果与风洞实验数据吻合较好，计算结果如

图 7 所示。 

 

 

图 6  3 种求解方法对比[16] 

Fig.6 Comparison of three solution[16] 

 

     
                    a 瞬时流场                                              b 平均流场 

图 7  通过 DES 求解得到的瞬时和时均流场的马赫数云图[24] 

Fig.7 Plots of Mach number for an in stantaneous and time-averaged flow field obtained by DES solution[24]: a) instantaneous 
flow field; b) time-averaged flow field 

 

2.4  计算气动声学方法 

飞行器绕流流场脉动是流动噪声的表现形式，即

湍流流动同时形成湍流噪声[27]。湍流噪声随湍流流动

的产生而产生，并随湍流流动的消失而消失，因而脉

动压力环境也可从气动声学角度进行研究。气动声学

的研究在 20 世纪 50 年代由 Lighthill 从流体力学基本

方程得到了对流场的外围声场的波动方程[28-31]，建立

声比拟理论，并逐渐形成气动声学这一新学科。 

目前，CAA 领域的计算方法主要包括两类[31]：

一类是直接模拟，即在一定计算域内运用经过特殊处

理的 CFD 方法直接计算近场的流场和声场，包括上

述介绍的 DNS、LES 及 RANS，然后用 Kirchhoff 积

分外推到远场；另一类是基于 Lighthill 气动声学理论

的声比拟方法，此法将流场与声场分开计算，近场流

场由 LES、RANS 计算获得，远场由各种理论模型得

到。目前主要的方法有 Lighthill 声比拟、涡声理论、

Hardin 和 Pope 的分裂方法、有声源项的线化欧拉方

法、声扰动方程等。采用 CAA 方法求解得到的增升

装置瞬态摄动压强流场如图 8 所示。 

CAA 主要关注湍流噪声（脉动压力）的非定常

流动机理、声源确定、声与流体的相互作用、声波的

传递等研究。利用 CAA 数值方法求解飞行器近场声

场，获得飞行器动力学环境（振动）相应的环境激励

源——脉动压力环境，即 CAA 可应用于飞行器绕流

流场脉动压力环境研究。如通过 RANS 方法计算近场

流场声源，利用 Lighthill 方程计算其脉动密度，进而

获得脉动压力环境，声学方程见式（4）。 
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图 8  CAA 方法求解的瞬态摄动压强流场[32] 

Fig.8 Instantaneous perturbations pressure flow field using 
CAA[32 

 
22

2 2
2

Tij
c

y yt i j

 
     

 (4) 

式中： =–0，Tij=uiuj–eij+ij[(p–p0)–c2
 (p–p0)]。 

CAA 采用的数值方法与 CFD 方法存在紧密联

系，特别是它们在湍流脉动信息数值处理方面，同

DNS 和 LES 类似，CAA 在数值耗散、色散、高精度

离散格式、多尺度等方面具有很高的要求。此外，CAA

边界条件（需要无反射边界条件）的要求十分苛刻。

利用 CAA 数值求解飞行器绕流流场脉动压力环境仍

需耗费较大计算资源和计算时间，工程实现存在较大

难度。 

3  脉动压力工程研究与应用可行途径 

脉动压力环境是飞行器飞行任务剖面主要的动

力学环境激励源，为飞行器振动噪声环境适应性研究

提供数据输入，直接影响飞行器动力学结构响应。由

于再入飞行器飞行马赫数高，绕流流场雷诺数高达

108，如果利用 DNS 数值求解飞行器绕流流场脉动压

力环境，其计算量约比雷诺数 105 的流动大 9 个量级，

将极大耗费计算资源和计算时间，短期内难以实现工

程研究与应用，但应用前景诱人。 

为了实现计算效率和计算精度的平衡，LES 方法

和以 DES 方法为代表的混合方法不断发展，该方法

已应用于求解雷诺数约为 107 的湍流流动。然而，由

于 LES 和 DES 方法分别利用亚格子模型和 RANS 方

法求解湍流边界层，它更适用于模拟远场流动分离、

尾迹涡等脱体涡分离流动。对于飞行器再入过程中湍

流边界层占主导的脉动压力环境问题而言，难以实现

准确的脉动压力环境预示。 

对于 CAA 而言，多采用基于声比拟的方法，将

流场和声场分别求解，通过流场结果构造声源，再利

用声传播方程获得远离物面流场的脉动压力环境。也

就是说 CAA 方法在不额外增加较大计算量的前提

下，能够准确地获得远场的脉动压力，但对于物面处

的脉动压力环境预示多取决于求解流场采用的方法

精度，对于预示物面的脉动压力提升有限。 

根据以上分析可知，由于飞行器绕流流场雷诺数

高，脉动压力环境具有多尺度、量值相对较小等特征，

湍流脉动数值模拟方法和技术尚处于湍流流动机理

分析和研究阶段，短期内无法解决飞行器绕流流场脉

动压力环境工程问题。分析现有的飞行器脉动压力环

境预示技术，可能存在如下几条途径。 

1）风洞实验测量预示方法。国内外就飞行器脉

动压力环境的风洞实验测量技术和方法进行了大量

研究，成功运用于脉动压力环境预示。由于风洞实验

状态有别于飞行器飞行状态（雷诺数、密度等），风

洞实验预示的脉动压力环境与飞行器真实飞行脉动

压力环境存在一定差异，实验测量数据处理和修正尚

需开展深入研究。 

2）基于半经验公式和时均流场的预示方法。针

对典型飞行器的气动外形和飞行工况，国内外已经研

究、推导和构建了丰富的基于时均流场的脉动压力半

经验公式预示方法，极大地推进了飞行器脉动压力环

境预示研究进展。由于这类方法在很大程度上依赖于

半经验公式对气动外形和飞行参数的适应性，需针对

特定飞行器和飞行工况的半经验公式进行适应性研

究和改进，提高预示精度和准确性。 

3）基于 DNS 的数值模拟方法。由于飞行器再入

过程中速度高，雷诺数大，物体表面的涡尺度较小，

只有精确捕捉小尺度的涡才能实现脉动压力环境的

准确预示。从数值模拟方法原理来看，目前只有 DNS

方法才能实现物面小尺度涡的准确刻画。但由于其庞

大的计算量，目前无法解决高雷诺数复杂三维外形的

脉动压力问题。随着计算能力的提升，数值方法的改

进，目前已经可以求解三维锥体转捩问题，雷诺数也

逐渐扩展到 106 量级，DNS 方法未来在脉动压力环境

问题研究中有着光明的前景。 

4  结论 

1）飞行器表面压力脉动源于流动黏性、无滑移

边界条件和剪切流等流动因素，其本质属于湍流流动

问题，在宏观上表现为气动噪声（声波），一般认为

其物理流动仍服从 N-S 方程。 

2）风洞实验是目前获取飞行器表面脉动压力环

境的有力手段，但风洞实验工况与真实飞行环境仍有

一定差异，需进行测试数据的处理与修正。 

3）基于半经验公式和时均流场的预示方法能够

快速评估获得飞行器表面的脉动压力环境，在工程问

题中得到了广泛应用，然而半经验公式与飞行器气动
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外形与飞行工况密切相关，难以获得普适的关系式。 

4）直接数值模拟方法能够精确刻画飞行器表面

流场的涡系结构，在湍流机理研究方面能够发挥重要

作用，由于该方法庞大的计算量，目前难以解决高雷

诺数问题，但随着计算机能力的提升和数值方法的改

进，直接数值模拟方法在未来的脉动压力环境预示研

究中将发挥重要作用。 
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