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宽速域乘波构型设计方法研究综述

罗世彬,周嘉明

(中南大学航空航天学院,长沙410083)

摘 要:乘波体是一种典型的高速气动构型,由于高升阻比和均匀的下表面流动等特性使其成

为机身/进气道一体化设计的理想构型。随着对乘波体设计方法的不断研究,提高乘波体在非设

计条件下的气动性能,实现乘波体的宽速域飞行成为乘波体实用化的一个重要研究方向。将目

前的宽速域乘波体设计方法分成变马赫数、多级组合和涡波结合3种类型,并详细介绍了这些方

法的设计过程,分析了设计方法的优缺点。
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ReviewontheDesignMethodologyof
WaveriderforaWide-SpeedRange
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Abstract:Thewaveriderisatypicalhighvelocityaerodynamicconfiguration.Duetoitshighlift-
dragratioanduniformlowersurfaceflowcharacteristics,ithasbecomeanidealconfigurationfor
theintegratedfuselage/intakedesign. Withthecontinuousresearchonthedesignmethodofthe
waverider,improvingtheaerodynamicperformanceofthewaveriderundernon-designconditions,

andrealizingthewide-speedflightofthewaveriderhavebecomeanimportantresearchdirectionof
thewaveriderpracticality.Thispaperdividesthecurrentdesignmethodsofwide-speedwaverider
intothreetypes:variableMachnumber,multi-stagecombinationandcombinationofshockand
vortex.Thedesignprocessofthesemethodsisintroducedindetail,andtheadvantagesanddisad-
vantagesofthesedesignmethodsareanalyzed.
Keywords:Waverider;Wide-speedrange;Designmethod;Aerodynamicconfiguration

0 引言

乘波构型通过阻止下表面流体的横向流动将

高压区域限制在飞行器下方来提高升阻比,因而

成为一种适用于高超声速飞行的气动布局形式。
由于飞行器如同骑在激波上飞行,因而被称为乘

波体。传统的乘波体设计方法可以分为3种,包括

基于二维流场的楔导理论、基于三维轴对称流场

的锥导理论和可根据需要自行设计流场的吻切锥

乘波理论。其他设计方法多是在这3种方法的基础

上改变流场参数和外形参数,目的是扩展乘波体

在纵向和展向上的设计自由度,从而提高乘波构

型的实用性。
乘波体是基于乘波构型得到的气动外形,可

作为飞行器的前体或机身。相比于其他外形在高

速飞行时更容易获得高升阻比,而且便于进行优
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化设计,所以拥有广泛的应用前景。但是,随着

航空航天技术的发展,对飞行器性能的要求不再

局限于某一特定的马赫数,实现大空域和宽速域

飞行成为新的气动外形设计目标。而传统的乘波

飞行器在偏离设计点时的气动性能变化明显,不

适合用于宽速域飞行,因此,提高乘波体宽速域

气动性能成为未来乘波体重要的发展方向之一。
赵桂林等[1]总结了乘波体的各种设计方法并

对优化方法进行了介绍。Ding等[2]从乘波体使用

的流场类型和求解方法等方面对乘波体的设计方

法进行了整理。刘济民等[3]根据乘波体的设计要

素将设计方法分为正设计和反设计两类,并详细

分析了两类方法的优缺点。本文针对目前乘波体

的宽速域设计方法进行分类和总结,分析了现有

宽速域乘波体设计方法的优缺点,提出了乘波体

在宽速域设计方向的未来研究重点。

1 设计方法分类

传统的乘波体宽速域性能较差,原因在于大

多数方法都是基于特定马赫数的流场进行设计,
在非设计点,气流沿前缘溢流到上表面破坏了乘

波特性,降低了上下表面的压差,从而使气动性

能下降。此外,由于乘波构型利用激波提高飞行

器的升力,大多数都拥有较大的后掠角,所以亚

声速飞行时的气动性能不理想。
为了拓宽乘波体的速域,提高其在非设计状

态下的升阻比,国内外对宽速域乘波体设计方法

进行了研究,可分为变马赫数、多级组合和涡波

结合3类。变马赫数设计是在传统设计方法基础

上,通过增加乘波体的设计马赫数,将在特定马

赫数下乘波的乘波体扩展为在多个马赫数下具有

部分乘波特性的新型乘波构型,从而达到在宽速

域内都拥有较好气动特性的目的。多级组合是将2
个或多个具有不同设计马赫数的乘波体根据不同

的任务需求,通过不同方式组合连接使飞行器在

不同马赫数时总是有一部分机体具有乘波特性。
涡-波结合的设计方法则是通过控制乘波体的平面

形状和其后掠角等参数引入涡效应,使乘波体在

低速飞行时上表面产生稳定的分离涡,利用涡升

力来提高乘波体的低速气动性能。本文对上述3类

设计方法的研究现状进行详细介绍。

2 设计方法研究现状

2.1 变马赫数宽速域设计

乘波体的生成需先确定基准流场,而来流马

赫数又是基准流场的一个关键设计参数,大多数

的乘波体设计都基于某一特定流场,不利于飞行

器的宽速域飞行,降低了乘波体的实用性。

Li等[4]基于锥导乘波原理提出了一种变马赫

数的宽速域乘波飞行器设计方法,将原本的单一

马赫数扩展为多个,设计原理如图1所示。该方法

将乘波体上表面后缘线分成不同的马赫数区间,
再给出激波锥或基准锥的锥角,即可确定不同区

间的流场内任意一点的流场参数,从而求出变马

赫数条件下的前缘线,最后根据流线追踪原理完

成变马赫数乘波外形设计。

图1 变马赫数乘波体设计

Fig.1 ThedesignofthevariableMachnumberwaverider

为了研究这种新型乘波体在宽速域范围内的

气动性能,Li等[4]设计了4种算例进行对比分析,
参数如表1所示。所有算例均为0°攻角,其中算例

3和4为变马赫数乘波体,分别代表从乘波体前缘

到对称面的速度由Ma=10减小到6和 Ma=6增

加到10。研究结果表明,随着速度的增加,4种算

例的升阻比都逐渐变大,算例2的升阻比在该速域

范围内的升阻比最高,在3.6~4.4之间。与此相

比,算例3的升阻比略有下降,但下表面压力分布

更加均匀,拥有更高的容积率,比算例2的实用性

更高。此外,对比算例3和4可发现,设计马赫数
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不同的变化方式对升阻比也有重要影响,虽然算

例4的最大升阻比只有3.8,但仍然大于算例1,
并且比算例2和3拥有更大的容积率。

表1 不同算例的设计参数[4]

Tab.1 Designparametersfordifferentcases[4]

算例 设计马赫数

1 10

2 6

3 10~6

4 6~10

该方法以锥导乘波理论为基础,利用几何拼

接的方式,将多个设计马赫数不同的锥导乘波体

进行组合拼接,设计生成宽速域乘波组合体,并

应用于宽速域乘波飞行器设计。由于该种组合体

沿展向不同站位的乘波设计马赫数是不相同的,
因此,其在多个飞行马赫数下均可近似乘波;但

该类组合乘波体在相邻展向站位的乘波设计马赫

数是间断的,且组合方式是几何拼接方式,因此

该类组合乘波体在多个飞行马赫数之间不能实现

光滑过渡,其在整个飞行马赫数包线的气动性能

还有待进一步研究。

Zhao等[5]在此基础上提出了变马赫数的吻切

锥乘波体设计方法,使激波形状可以自由设计,
拓宽了展向的设计自由度。研究结果表明,将变

马赫数方法应用于吻切锥同样能够提高乘波体的

宽速域性能。
为了解决不同马赫数区间光滑过渡的问题,

刘珍[6]提出了一种变马赫数吻切流场乘波体设计

方法。该方法在不同吻切平面所对应的锥形流场

中给定不同的设计马赫数,并使设计马赫数沿展

向连续变化从而得出所需要的外形。为了研究该

类乘波体的气动性能,设计了马赫数在6~13范围

内变化的宽速域乘波外形,并与 Ma=6和 Ma=
13的基准乘波体进行了对比分析,如图2所示。
研究结果表明,变马赫数乘波体的气动性能始终

介于两个基准乘波体之间,因此更适合于宽速域

飞行。此外,对马赫数延展向变化规律的研究结

果与其他几种方法的结果相同,由对称面至前缘

线方向的马赫数由低到高会有更高的升阻比,反

之则有更高的容积率。
这类方法扩展了乘波体的设计马赫数,使飞

行器不再局限于某一个马赫数严格乘波,而是使

图2 变马赫数吻切流场乘波体[6]

Fig.2 ThedesignofthevariableMachnumber

osculatingflowfieldwaverider[6]

其在较宽速域内近似乘波,从而提高了乘波体的

速域范围,降低了飞行器的最大升阻比,提高了

非设计点的气动性能。

2.2 多级组合的宽速域设计

为了提高飞行器的宽速域性能,将不同设计

马赫数的乘波体以某种形式组合,使飞行器能在

不同飞行速度时能够利用相应设计马赫数的乘波

部分提高飞行器的升阻比,是实现乘波体宽速域

飞行的另一类设计方法。
目前,对多级组合形式的乘波飞行器研究可

分为3类:一是将高设计马赫数和低设计马赫数的

乘波体通过 “串联”或 “并联”的形式组合;二

是以高或低设计马赫数乘波体的下表面作为抛整

流罩,通过抛整流罩提高宽速域性能;三是结合

变体技术,通过改变乘波体下表面的形状,使飞

行器在不同速度时始终保持乘波。

2.2.1 “串联”和 “并联”乘波体

王发民等[7]以Ma=3和Ma=6作为两种基础

乘波体的设计条件并进行优化。最后将两种乘波

体串联拼接,设计得到的乘波体如图3所示,并研

究了其在 Ma=0~7范围内的气动性能。结果表

明,该外形在所研究速域内升阻比都在3.5以上,
说明该飞行器能够较好地适应宽速域飞行。通过

观察流场可知,在低速飞行时气流在上表面附近

形成涡,飞行器的升力主要由涡升力提供。随着

速度增加,激波角逐渐减小,乘波特性取代涡的

作用成为升力的主要来源。这种方法的不足之处

在于设计过程复杂,人 为 参 与 度 高,可 重 复 性

较差。
李世斌等[8]也提出了一种串联乘波方案,其区

别在于该方案规定了前后两级的宽度相等。为了
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图3 串联宽速域乘波飞行器

Fig.3 Thenovelwide-rangedwaverider

研究该类飞行器的性能,将设计 Ma=4的低设计

马赫数乘波体作为头部,尾部由设计 Ma=8的高

马赫乘波体构成,生成的外形如图4所示。对两个

基准乘波体和串联乘波飞行器的气动特性进行数

值模拟,结果表明,在设计范围内,串联乘波体

的升阻比高于基准构型。低设计马赫数乘波头部

能增加飞行器在正攻角状态下的升阻比,而尾部

的高设计马赫数乘波体能使飞行器的气动性能更

稳定,连接段主要通过提高飞行器的升力系数来

提高外形的升阻比。

图4 串联宽速域乘波体示意图

Fig.4 Sketchforthenovelwide-rangewaverider

在此基础上,李世斌等[8]还对连接段长度和

尾部的宽度的影响进行了研究。结果表明,连接

段长度的增加可提高外形的升阻比,且外形对攻

角的变化更为敏感。此外,合适的前体厚度会改

变连接段下表面的倾斜角度,从而能有效改善飞

行器的升阻比。研究表明,随着前体厚度的增加

使连接段下表面的倾斜角度变小,气流速度提高,
改善了后体的气动性能,使飞行器的升阻比提高,
且最大升阻比对应的攻角变大。对尾部宽度的研

究表明,尾部宽度的增加虽然降低了飞行器的升

力系数和阻力系数,但会提高升阻比。Li等[9-10]基

于锥导乘波理论提出的 “并联”乘波体是将两种

设计马赫数的乘波体沿展向拼接,设计原理如图5
所示。将设计马赫数为4和8的锥导乘波体并联拼

接,研究表明,该方法主要通过降低阻力系数来

提高飞行器的升阻比,且其升阻比要明显大于基

准乘波体。

图5 并联乘波飞行器设计原理

Fig.5 Thedesigntheoryoftheparallelwaverider

2.2.2 抛整流罩形式的乘波体

丁峰[11]基于滑翔巡航相结合的新型弹道方案

提出了一种滑翔-巡航两级乘波设计方法。该方案

的飞行任务为先进行高速滑翔再入,到达一定高

度后进行巡航,示意图如图6所示。这种两级乘波

设计方法的优点在于通过两级共用同一前缘线使

飞行器在滑翔阶段通过带整流罩实现高马赫数乘

波,在抛掉整流罩后还能实现低马赫数乘波,且

满足进气道唇口激波封口的设计要求。但由于采

用了锥导理论,使进气道唇口形状只能为圆弧形,
限制了这种方法的设计自由度,且无法为发动机

提供均匀压缩气流。

图6 两级锥导乘波体

Fig.6 Thetwo-stagecone-derivedwaverider

因此,王庆文[12]基于吻切锥理论进一步扩展

了该设计方法来解决上述问题。但研究发现,该

飞行器在滑翔阶段存在溢流现象,破坏了飞行器

的乘波特性,因此,王庆文[12]又提出了基于变激

波角吻切锥理论的滑翔-巡航两级乘波体设计方法,
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通过改变不同吻切平面内激波角的大小使设计的

两级乘波体均能在设计状态严 格 乘 波,如 图7
所示。

图7 串联宽速域乘波体

Fig.7 Theosculatingmethodofthedualwaverider

2.2.3 可变形乘波体

由于滑翔-巡航的两级设计方法只能在两个设

计马赫数下乘波实现,因此,刘珍[6]在该方法的

基础上结合变体技术提出了多级变体乘波体设计,
并分别基于锥导理论和基于吻切锥理论实现了两

类多级乘波体,如图8所示。随后,采用数值模拟

方法进行气动特性计算以验证上述两种多级乘波

体设计理论的正确性和设计方法的有效性,并对

多级乘波体与常规单级乘波体的气动特性进行对

比分析。研究表明,多级变体乘波体通过改变下

表面的气动外形可以在较宽速域范围内始终保持

良好的乘波特性,更适用于进行宽速域飞行。

图8 多级变体锥导乘波体

Fig.8 Themultistagecone-derivedwaverider

生成的多级变体乘波体适用于宽速域飞行,
在较宽速域范围内均具有较好的乘波特性。由于

多级乘波体在宽速域范围内飞行时,升阻比随着

马赫数的降低而增大,因此适用于进行滑翔飞行;
多级乘波体也可用于吸气式飞行器的前体,能够

保证在宽马赫数范围内唇口激波位置不变且具有

封口特性。

Maxwell等[13-14]对比分析了可变形乘波体与航

天飞机的再入轨道特性。研究结果表明,通过变

形使乘波体在再入过程中保持较高的升阻比能够

大幅度降低飞行器的减速度峰值和热流峰值,从

而提高 乘 波 体 的 再 入 弹 道 性 能。在 此 基 础 上,

Maxwell等[15-16]还对变形乘波体的执行机构进行了

研究,为可变形乘波体的实用化奠定了基础。
这类方法的共同点在于都是在保持乘波体前

缘线与上表面不变的条件下对下表面进行变形,
使飞行器以抛整流罩或变结构的形式在所研究速

域内保持较好的乘波特性,从而提高宽速域飞行

性能,但由于其飞行任务的特点使其难以适应更

宽的速域,此外,该类方法增加了飞行器的结构

质量和复杂程度。

2.3 涡-波结合的宽速域设计

乘波构型是一种适用于高超声速飞行的气动

布局形式,通常拥有较大的后掠角,所以在低速

飞行时表现出较差的气动性能。为了不破坏其在

高速时的乘波特性,Rodi[17-18]提出利用涡升力来

改善乘波体的低速性能并对定后掠角吻切锥乘波

体和定后掠角吻切流场乘波体进行了研究。结果

表明,前缘特定的后掠角能够在上表面产生稳定

的分离涡,从而利用涡升力提高低速时的升阻比。
段焰辉等[19]在吻切锥理论的基础上给出了定

后掠角乘波体的设计方法。研究了设计变量的取

值范围和升阻比、体积效率随设计变量的变化规

律。结果表明,定后掠角乘波体具有明显的乘波

特性且能够在较高的升阻比时保证一定的容积。

图9 定后掠角乘波体

Fig.9 Theosculatingconewaveriderwithconstantangle

宋赋强等[20]通过精确控制前缘和后掠角,得

到了符合要求的乘波体。对乘波体设计参数的研

究发现,对后掠角影响较大的参数为基准锥半锥

角,其值越大则后掠角越大,容积率越高。此外,
激波流场的长度也对低速条件下涡的生成有较大

的影响。研究发现,当攻角为20°时,乘波体的升
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阻比最大值达到9.737,由此可见,低速时通过精

确控制乘波体的前缘和后掠角可产生较大的涡升

力提高飞行器的升阻比。
刘传振等[21-23]通过对平面形状的设计引入涡

效应建立了定平面乘波体设计方法,如图10所示。
该方法在高超声速和低速分别使用激波和漩涡提

高气动性能。将得到的双后掠外形与带锥体的平

板对比分析,结果表明,这种双后掠乘波体保持

了在高超声速阶段较高的升阻比,在低速状态有

效利用了涡升力改善气动性能。在设计点飞行时,
减小第二后掠角会提高升阻比,但容积率会减小。
但是该方法并未讨论不同平面形状和曲率的乘波

体气动性能,且在高超声速时仍会产生大攻角的

非线性增升现象。

图10 定平面形状乘波体

Fig.10 Theplanform-controllablewaverider

3 设计方法对比分析

从以上讨论可知,目前宽速域乘波体设计方

法的研究可分为3类,包括通过增加乘波体的设计

马赫数、不同设计马赫数乘波体组合和控制乘波

体平面形状的方式实现宽速域范围内气动性能的

提高。表2总结了上述3类设计方法的优缺点,在

应用时可根据任务需求进行合理选择。

4 结论与展望

通过对宽速域乘波体设计方法的发展过程与

研究现状的分析,有以下几点结论:

1)提高乘波体的宽速域性能最直接的方式就

是增加乘波体的设计马赫数,使其沿展向分布。
这种方法得到的乘波体不能实现严格乘波,所以

最大升阻比低于传统的乘波体,但是在宽速域内,

升阻比的变化幅度却小于传统乘波体。

表2 宽速域乘波体设计方法优缺点

Tab.2 Meritanddemeritofthewidespeedwaverider

设计方法 优点 缺点

变马赫数

 可根据需求修改

设计 马 赫 数,在 多

马赫数下都具有一

定的乘波特性

 没有考虑飞行器在亚声速范

围内的气动性能,只是拓宽了

在高超声速范围内的速域

多级组合

 可由不同设计马

赫数 组 合,不 同 的

组合方式可用于不

同的飞行任务

 由于每一级仍是基于传统的

乘波体设计方法,因此,仍然

存在乘波体设计的固有缺陷

涡波结合

 结 合 涡 效 应,有

效改善了乘波体低

速时的气动性能

 没有改善乘波体在高超声速

范围内的宽速域性能,该方法

得到的乘波体仍然存在在非设

计点时气动性能 明 显 下 降 的

问题

2) “串联”与 “并联”的多级组合方式在原

理上与变马赫数乘波体相似,都是牺牲部分乘波

性能提高飞行器在宽速域内的气动特性。

3)滑翔-巡航乘波体与可变形乘波体的共同点

在于保持乘波体前缘线不变,通过改变下表面形

状实现在不同马赫数下的乘波。这种方法虽然增

加了结构质量,但是却有更好的乘波特性。

4)涡波结合的方式能够利用乘波体上表面产

生的涡提高升阻比,目前大多数方法都是控制乘

波体的平面形状引入涡效应,但是,由于高超声

速条件下涡的原理复杂,该方法还需要更多的

研究。
这些宽速域乘波体的设计方法可以通过多种

传统的乘波体设计方法实现,包括锥导乘波体、
吻切锥乘波体、吻切流场乘波体等。虽然提出了

多种宽速域乘波体设计方法,但是对每种方法的

研究还不够深入,仍有大量工作可做。此外,由

于飞行任务的不同,对飞行器的速域范围要求也

不相同,如何评价飞行器宽速域性能的好坏仍有

待研究。
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