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乘波体设计方法及设计参数分析

李国良,刘晓文,纪楚群,龚安龙,周伟江

(中国航天空气动力技术研究院,北京100074)

摘 要:乘波体是一类典型的高超声速飞行器外形,它具有较高的升力及升阻比特性。建立了

一套基于激波装配法的乘波体设计方法,该方法采用激波装配法获得精确激波位置,同时引入

导波体的概念,通过设计导波体的构型来决定激波面的形状,引入导波体构型参数。通过改变

导波体俯视外形前后锥角度、前后体长度比、侧视外形表面后锥角度等参数,比较其对最终乘

波体气动特性的影响,并分析了这些参数改变对乘波体气动特性影响的内在机制,为工程化乘

波体设计提供理论指导。
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ADesignMethodofWaveRiderandAnalysisof
DesignParameter

LIGuoliang,LIUXiaowen,JIChuqun,GongAnlong,ZhouWeijiang

(ChinaAcademyofAerospaceAerodynamics,Beijing100074,China)

Abstract:Wave-riderisatypicalhigh-speedvehicleconfiguration,whichishigherthanordinary
vehicleintermsoftheratiooflifttodrag (L/D).Basedonshockfittingmethod,anewdesign
methodofwaveriderisfound,whichintroducesshockgeneratingbody (SGB)andgetstheaccu-
rateoutershocksurface.TheconfigurationofSGBisdesignedtodefinetheoutershocksurface.
TheconfigurationparametersofSGBincludingthefront/rearconeanglesinoverlookside,thera-
tioofforebodylengthtorearbodylength,andthebelowanglesofrearconeinoverlookvieware
studiedattheeffectontheaerodynamiccharacteristicsofwaverider.Themechanismbehindthe
effectisanalyzed,whichguidesthedesignofengineeringwaverider.
Keywords:Shockfittingmethod;Shockgeneratingbody;Waverider;Designparameters

0 引言

Kuchemann[1]根据已有超声速飞行器的升阻

比总结了飞行器最大升阻比与马赫数相关的经验

公式

(L/D)max=4(M ∞ +3)/M ∞

根据这一经验公式,高超声速飞行器的最大

升阻比存在难以突破的极限值,这就是所谓的升

阻比屏障。近年来多项研究指出,乘波体布局能

够打破传统布局存在的升阻比屏障,乘波体在设
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计状态下飞行时,产生的激波完全附着在前缘,
就像是骑乘在激波面上飞行。该型飞行器在设计

状态飞行时激波完全附着在前缘,下表面流动被

附着激波限制没有向上表面泄露。对于乘波体布

局的飞行器最大升阻比与飞行马赫数的关系为[1]

(L/D)max=6(M ∞ +2)/M ∞

以马赫数6为例,乘波体布局比升力体布局的

升阻比高33.3%。乘波体概念由 Nonweiler[2]在

1959年提出,他使用二维切楔的高超声速流场生

成 “Λ”型乘波体。此后,乘波体的研究工作经历

了从简单外形到复杂外形的生成方法,从单一的

气动外形设计优化到乘波飞行器推进系统与机身

一体优化设计的发展历程,目前正尝试向工程化

乘波体设计的阶段迈进[3-5]。图1为美国 HyTech
计划演示验证飞行器X-51。机身前体部分为乘波

构型,来流经激波压缩后,沿着压缩面的流动被

限制在前缘激波内,形成较均匀的沿下表面分布

流场,消除发动机进口处的横向流动,有利于提

高总压恢复系数及全机的升阻比特性。

图1 X-51外形

Fig.1 X-51configuration

乘波体设计方法主要分为正设计方法和反设

计方法。正设计方法是先给定基本流场,通过流

动捕获管与激波的交线确定乘波体前缘,然后进

行流线追踪获得乘波体,如以楔型流场为基准流

场的∧构型乘波体[2],以锥型流场为基准的锥导

乘波体[6-8],以楔型流场和锥型流场组合流场为基

准流场的楔-锥乘波体等[9],其中锥导乘波体设计

方法应用范围较广。锥导乘波体根据圆锥绕流生

成乘波体,首先选定设计马赫数以及一个基准圆

锥,然后求解该圆锥绕流的解。其次,选取一个

柱面作为流动捕获管,与圆锥激波面相交形成乘

波体前缘。然后在前缘曲线上选定若干个点,求

出每个点在过激波后流场的流线,组成流面,构

成乘波体的下表面。上表面通过自由流面来获

得。乘波体外形受到圆锥角、流动捕获曲线、流

动捕获曲线与圆锥交线的轴线位置等因素的影响

构成了不同的乘波体外形。正设计方法流场容易

计算,易于进行优化设计,但是激波形状相对固

定,存在升阻比极限,限制了乘波体的优化设计

空间,通常用于简单外形乘波体飞行器设计。
反设计方法是从激波形状出发反向迭代求解

流场,再根据流线追踪得到乘波体外形,典型的

方法是密切锥方法[10-11]。在密切锥方法中,激波

出口型线表示乘波体后缘激波形状,在激波出口

型线上取点做垂面为密切平面,根据当地的曲率

半径使用相应尺度的轴对称锥型流场,组合起来

即可拟合整体的三维流场,将流线捕捉管投影到

激波作为追踪的初始点追踪流线,可以生成乘波

面。反设计方法可以指定激波形状,扩大了设计

空间,能够产生均匀的下表面流,适用于乘波外

形与推进系统的一体化设计。不足之处在于流场

计算忽略了横向流动,难以确保乘波性能。
本文建立了一种新的乘波体设计方法,引入

了导波体概念,导波体名义上可以是一切外形,
通常采用与目标工程化外形相似的模型作为导波

体,解决了从理论乘波体到工程化乘波体升阻比

特性损失较大的问题。采用激波装配法得到导波

体外形激波流场和准确激波面。根据设计约束来

获取乘波面的前缘线,采用流线追踪法获得乘波

体的下表面。目前,此方法在宽速域宽空域复杂

外形乘波体设计方面具有优势,能够满足高升力、
高升阻比及操稳特性匹配的设计需求。

1 乘波体设计方法

1.1 激波装配法

激波装配法与捕捉法主要区别有两点:第一,
将流场外激波作为求解区外边界参与求解,求解

过程中激波是运动的,未知量增加了激波运动速

度。第二,作为求解区外边界的激波在求解过程

中是运动的,导致计算网格也是运动的,因此激

波装配法须在动网格中完成。由于激波装配法将

流场的外激波确定为求解区外边界,且满足激波

间断条件,因此不仅能求出准确的激波位置,同

时所得的流场精度较激波捕捉法高。图2,3为两

种方法的区别示意图。图4为某一类型导波体激波

流场不同轴向位置横截面的激波型面。
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图2 激波捕捉法

Fig.2 Shockcapturingmethod

图3 激波装配法

Fig.3 Shockfittingmethod

(a)0.2倍长度位置

(b)0.6倍长度位置

(c)0.8倍长度位置

(d)1倍长度位置

图4 不同位置横截面激波型面

Fig.4 Shockconfigurationsatdifferentcrosssessions

  采用激波装配法获得激波流场时,流场求解

采用2阶迎风格式,采用斜激波关系式和特征相容

关系式来确定激波非定常运动的位置及速度。结

合动网格技术来确定帖体坐标系下激波边界法向

随时间的变化,详细方法见参考文献 [12]。

1.2 乘波体设计过程

乘波体设计要素包括导波体的选取、激波流

场生成、沿流线追踪生成乘波面等3个方面。
以图5,6为例,采用激波装配法计算得到一个

双锥体的基础激波及流场,在激波面上给出前缘线

C1,以曲线C1为起点流线出发生成流面 D1。
该方法可按乘波体长宽比要求给定前缘线。乘波
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体前缘外形C2与C1相同,且为尖前缘;乘波体

迎风面D2与流面D1外形相同;乘波体上表面U
外形与基础流场无关,可设计为自由流面,也可

按照工程装填约束进行设计。乘波体迎风面流场

与基础流场相同,即图中F2区与F1区的激波及

流场相同。严格来说,乘波体是乘着基础激波飞

行的飞行器。乘波体前缘线C2为奇线,上表面外

形不影响乘波面 (下表面)流场特性。

图5 导波体及激波流场

Fig.5 SGBandshockflowfield

图6 乘波体及激波流场

Fig.6 Waveriderandshockflowfield

2 导波体外形设计参数影响分析

乘波体前缘外形与导波体激波外边界有重要

关联,在工程设计中,为了调节气动压心的范围,
目前大多数选用双锥导波体,如图7所示。通过以

下9个参数对其外形进行描述,如图8~10所示。

1)侧视外形 (纵向对称面)上表面的前、后

锥锥角α1,α2, 单位为 (°);

2)侧视外形 (纵向对称面)下表面的前、后

锥锥角β1,β2, 单位为 (°);

3)俯 视 外 形 前、后 锥 锥 角 γ1,γ2, 单 位

为 (°);

4)上下椭圆中心线 (各横截面上、下椭圆中

心轨迹)倾角θ, 单位为 (°);

5)前体长度X1,总长Xm, 单位无量纲。

图7 导波体外形示意

Fig.7 Shockgeneratingbody

图8 导波体侧视图

Fig.8 Side-viewofshockgeneratingbody

图9 导波体俯视图

Fig.9 Overlookviewofshockgeneratingbody

图10 导波体后视图

Fig.10 Rearviewofshockgeneratingbody

由于乘波构型主要是针对乘波体下表面开展设

计,可以认为上表面激波流场不影响设计结果,因
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此固定侧视外形α1,α2;同时X1 及Xm 为无量纲

量,可以保持Xm 不变,通过变化X1 来改变导波体

前后体比例关系。因此在固定Xm 的条件下,乘波

外型选型研究可以仅针对γ1,γ2,β1,β2,θ及X1

共6个参数开展。根据工程设计经验,本文着重探

讨γ2,X1,β2 这3个因素对乘波体气动特性的

影响。

  为保证导波体与乘波体外形的唯一对应关系,
本文中乘波体外包络装填约束一定,长宽比设定

为2.5。激波流场来流计算条件为 Ma=10,攻角

8°,飞行高度40km,无量纲质心参考点位置为

0.63。流场的计算方法见参考文献 [13]。

2.1 俯视外形后锥角度影响

保持γ1 为6°,增加γ2 如表1所示。

表1 俯视外形后锥角度参数变化表

Tab.1 Anglespectrumofrearconeofoverlookview

外形 α1/(°) α2/(°) β1/(°) β2/(°) γ1/(°) γ2/(°) θ/(°) X1 Xm

1 5 5 5 1 6 2 0 2000 4000

2 5 5 5 1 6 3 0 2000 4000

3 5 5 5 1 6 4 0 2000 4000

4 5 5 5 1 6 5 0 2000 4000

5 5 5 5 1 6 6 0 2000 4000

6 5 5 5 1 6 8 0 2000 4000

7 5 5 5 1 6 10 0 2000 4000

8 5 5 5 1 6 12 0 2000 4000

  图11为γ2 逐渐增大生成乘波体外形的俯视图

和侧视图。本文中导波体与乘波体的编号采用相

同编号,保持一一对应。在γ2 小于γ1 范围内,随

着γ2 增加,所生成乘波体外形的最大升阻比和升

力系数变化不大,最大升阻比的来流计算攻角为

10°,升阻比最大的乘波体外形为2号,其最大升

阻比为4.02。在γ2大于γ1范围内,整体升力系数

增加,但是随γ2 继续增加整体升力系数变化不大,
如图12,13所示。

从图12,13可以看出,当γ1=γ2 为俯视外形

后锥角度的临界状态;当γ1<γ2 时,升力系数发

生突跃现象,但是最大升阻比反而下降。从乘波

体侧视图11 (b)来看,乘波面的倾角增加,增加

了气动阻力,造成最大升阻比的下降。从该参数

分析可以得出:在构造导波体时,要综合考虑参

数的选取,使得升力系数和升阻比能够同时满足

设计需求。

(a)乘波体俯视图

(b)乘波体侧视图

图11 乘波体外形图

Fig.11 Configurationsofwaveriders
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图12 升力系数随攻角变化

Fig.12 Liftcoefficientvs.angleofattack

图13 升阻比随攻角变化

Fig.13 L/Dvs.angleofattack

  从图14可以看出,1~5号乘波体俯仰方向弱

静不稳定,7~8号乘波体俯仰方向静稳定,它们

都可以通过调节控制面来实现配平。6号乘波体俯

仰方向静不稳定,而且俯仰力矩较大,通过调节

控制面配平的难度较大。

图14 俯仰力矩随攻角变化

Fig.14 Pitchingmomentvs.angleofattack

从图15可以看出,当γ2 小于γ1 时,俯视外

形后锥周围流场膨胀,压力减弱;当γ2 增加到比

γ1 大时,俯视外形后锥周围流场压缩,压力提高。
在该流场中截取的乘波面,整体升力系数增加。

(a)激波流场 (γ1<γ2)

(b)激波流场 (γ1=γ2)

(c)激波流场 (γ1>γ2)

图15 不同俯视平面后锥角度导波体激波流场

Fig.15 ShockfieldofSGBwithdifferentrear

coneangleinoverlookside

图16为2号乘波体后视压力云图。可以看出,
激波基本帖附在乘波体前缘。在工程化设计时前

缘钝化,会造成很小一部分激波的泄漏。

2.2 前体长度影响

在2号外形基础上,保持导波体外形其他参数

不变,仅改变X1,如表2所示。图17为最终乘波

体外形的俯视图和侧视图,X1 小于后体长度 X2

时,升力系数及最大升阻比随着X1 占比增加变化

不大,当X1 的占比增加到62.5%时,整体升力系

数的变化有一个突跃现象,如图18,19所示。
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图16 2号外形乘波体后视图

Fig.16 RearviewofNo.2waverider

(a)乘波体俯视图

(b)乘波体侧视图

图17 乘波体外形图

Fig.17 Waveridersconfigurations

表2前体长度参数变化表

Tab.2 Lengthspectrumofforebody

外形
α1/
(°)

α2/
(°)

β1/
(°)

β2/
(°)

γ1/
(°)

γ2/
(°)

θ/
(°)

X1 Xm

2-1 5 5 5 1 6 3 0 1500 4000

2-2 5 5 5 1 6 3 0 1800 4000

2 5 5 5 1 6 3 0 2000 4000

2-3 5 5 5 1 6 3 0 2200 4000

2-4 5 5 5 1 6 3 0 2500 4000

图18 升力系数随攻角变化

Fig.18 Liftcoefficientvs.angleofattack

图19 升阻比随攻角变化

Fig.19 L/Dvs.angleofattack

  从图20可以看出,乘波体外形2-3及2-4的俯

仰力矩系数较大,尤其是在大攻角时通过控制面来

配平的难度较大,其余乘波体俯仰方向弱静不稳定。

图20 俯仰力矩随攻角变化

Fig.20 Pitchingmomentvs.angleofattack
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由于Xm 不变,随着X1 的增加,激波流场的压

缩段增加,膨胀段减小。在长宽比一定约束下,截

取到的乘波面处在压缩段部分的占比增加。造成乘

波面的整体升力系数提高,同时由于压缩段流场的

占比增加,造成整个激波面下表面大部分的倾角较

大,如图21所示。这样也会导致截取到的乘波面倾

角增加,与来流攻角产生叠加效应,最大升阻比的

来流攻角减小,但是最大升阻比变化不大。

图21 2-4导波体激波流场

Fig.21 ShockfieldofNo.2-4SGB

2.3 侧视外形下表面后锥角度影响

在2号外形基础上,保持导波体外形其他参数

不变,比较了5组不同β2 组合下的气动特性,如

表3所示。

表3 俯视外形下表面后锥角度参数变化表

Tab.3 Rearconebelowanglespectrumofoverlookview

外形
α1/
(°)

α2/
(°)

β1/
(°)

β2/
(°)

γ1/
(°)

γ2/
(°)

θ/
(°)

X1 Xm

2 5 5 5 1 6 3 0 2000 4000

2-5 5 5 5 2 6 3 0 2000 4000

2-6 5 5 5 3 6 3 0 2000 4000

2-7 5 5 5 4 6 3 0 2000 4000

2-8 5 5 5 5 6 3 0 2000 4000

图22为最终乘波体外形的俯视图和侧视图,
保持β1 为5°,随着β2 逐渐增加,升力系数呈现整

体增加的趋势。

(a)俯视图

(b)侧视图

图22 乘波体外形图

Fig.22 Waveridersconfigurations

  从图23、24与图12、13的比较来看,β2 对乘

波体升力的影响更显著。

图23 升力系数随攻角变化

Fig.23 Liftcoefficientvs.angleofattack

图24 升阻比随攻角变化

Fig.24 L/Dvs.angleofattack

从图25可以看出,随着β2 逐渐增加不利于俯

仰方向的静稳定特性。
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图25 俯仰力矩随攻角变化

Fig.25 Pitchingmomentvs.angleofattack

图26 2号导波体激波流场

Fig.26 ShockfieldofNo.2SGB

图27 2-8号导波体激波流场

Fig.27 ShockfieldofNo.2-8SGB

  图26,27为2号和2-8号两个导波体的激波

流场,随着β2 增加后锥附近流场由膨胀波变为压

缩波。当β2=1°时,前锥流场为压缩波,后锥流场

为膨胀波,在计算网格运动收敛后,后锥激波面

相对平缓,倾角较小。当β2 增加到5°时,流场整

体为压缩波,在计算网格运动收敛后,激波面下

表面整体的倾角增加。因此,截取的乘波面倾角

随着β2 的增加而增加。

3 结论

本文建立了一套基于激波装配法的乘波体设

计方法,该方法引入导波体的概念,采用激波装

配法最终获得精确的激波面,通过设计导波体的

构型来决定激波面的形状,引入导波体构型的参

数,通过改变参数分析其对最终乘波体气动特性

的影响。结论表明:

1)导波体俯视外形后锥角度小于前锥角度

时,乘波体升力系数基本不变,俯仰方向弱静不

稳定,通过调节控制面可以实现配平。当后锥角

度大于前锥角度时,乘波体升力系数发生突跃,
但是后锥角度继续增加,升力系数基本不变。

2)导波体前体长度小于后体长度时,升力系

数及最大升阻比随着前体长度占比增加变化不大。
但前体长度大于后体长度时,不利于乘波体俯仰

方向 的 静 稳 定 性,当 前 体 长 度 的 占 比 增 加 到

62.5%时,升力系数整体增加,最大升阻比来流

攻角减小。

3)与俯视外形后锥角度相比,侧视外形下表

面后锥角度对乘波体升力系数影响更显著,随着

其增加,升力系数呈现整体增加的趋势,但是不

利于俯仰方向的静稳定特性。
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