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全参数化高超声速乘波飞行器构型设计

崔凯，杨国伟

（1中国科学院高超声速科技中心 北京海淀区 100190 ）

（2 中国科学院力学研究所高温气体动力学重点实验室，北京海淀区 100190）

摘要 当以超燃冲压发动机为动力的高超声速飞行器以马赫数大于 5 的速度飞行时，激波阻力和摩

擦阻力急剧增大，并引发一系列构型设计难题，除在气动方面形成所谓“升阻比屏障”外，还需满

足发动机来流要求、整机推阻匹配及容积率约束等难题，同时，这些约束或需求之间还存在相互耦

合和矛盾，这进一步加大了构型设计的难度。基于以上问题，为便于进一步的优化设计，本文提出

一种全参数化乘波飞行器设计方法和实例。该构型包括前体（乘波体）、发动机、上壁面、尾喷

管、舵机整流罩、舵面等主要部件构成。其中除发动机部分外，其余部分全部采用参数化设计。依

据此思路设计了一种双发动机飞行器构型（如图 1所示）。通过对构型进行初步的数值计算评估表

明，该构型具有较好的气动性能，同时可与发动机合理匹配，为进一步的优化设计奠定了坚实基

础。

关键词 高超声速，一体化，参数化，乘波体

引 言

当飞行器以 5 马赫或更高速度进行高超声

速飞行时，摩阻和波阻均相应增大，此时采用

常规的飞行器构型将遭遇“升阻比屏障”等问

题。目前解决这一问题的主要思路是采用一体

化乘波飞行器构型。这种构型一般以超燃冲压

发动机提供动力，以乘波体为主要升力体，飞

行器前体同时充当发动机进气道的预压缩面，

后体与尾喷管相结合，达到提高飞行器气动性

能的目的。

自上世纪九十年代以来，该问题一直是这

一领域研究的重点之一。O’Neill[1]等综合考虑

整机性能，基于椭圆锥体流场，使用反向流线

追踪法生成基本乘波体外形，结合发动机及尾

喷管的设计，对整机进行了优化；Takashima
等[2]采用密切锥方法获得乘波体，并对整机进

行了一体化设计；He 等[3]提出了反射自由流

尾缘曲线以及 Lin[4,5]等提出了用于生成有翼

——机身和小翼的多方向弯曲乘波构型。此

外，Starkey[6]以及 Javaid[7]分别针对 6 马赫的

高超声速乘波构型导弹和 9马赫乘波飞行器的

机身/推进系统一体化概念设计等问题开展了研

究，均取得了不同程度的进展。

文献[8]提出了一种全流面一体化概念构

型。这种构型由机体、机翼、发动机和尾喷管

几部分构成。整个飞行器按照乘波体的设计思

路进行设计。机身和机翼下表面均依据追踪流

线获得，机身上表面利用样条曲线生成，这样

可以保证飞行器的容积率，机翼上表面采用膨

胀面设计，以提高飞行器的升阻比。与传统的

乘波飞行器设计思路不同，在本文提出的构型

中，发动机整流罩也按照追踪流线获得，这样

可以进一步保持飞行器的乘波性能。

文献[8]中给出的钩型并没有考虑气动热问

题，因此其前缘并没有进行钝化，而采用尖前

缘的设计方式，而在实际中，高超声速飞行器

的前缘必须进行一定程度的钝化，以保证其具

有良好的气动热防护特性，但对前缘进行钝化

设计无疑会增加飞行器的阻力，导致气动性能

的降低，因此需对钝化前缘一体化构型的气动

性能进行考察和评估，以获得更加符合实际的

构型设计。此外，该文中为保证飞行器的升阻

比，除利用乘波体作为前体外，还基于乘波体

的设计理念设计了一对乘波翼，即下表面采用

乘波构型，上表面采用膨胀面设计。这种设计

可以在一定程度上提高飞行器的升阻比，但较

大的乘波翼会带来较大的阻力，给飞行器的推

阻匹配设计带来困难。
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基于上述问题，本文提出一种改进构型，

该构型在保留原构型优点的基础上，进一步对

设计工作进行细化。提出一种实用的一体化乘

波飞行器构型，该构型由前体、发动机、后

体、上壁面、控制舵、舵机整流罩和其他连接

面组成。其中前体采用乘波体的设计思路，后

体进行了最大推力优化设计，发动机基于某实

际发动机外形设计，其余各面均采用流线型设

计。整机设计以进一步的优化设计为目标，采

用了全参数化的设计方式。对此构型进行了初

步的 CFD评估，评估结果表明该构型具有较好

的气动性能。

1 前体（乘波体）和上壁面外形设计

本文提出的整体概念构型的各主要部分均

基于乘波体的设计思路源自同一流场获得。其

基础为基本乘波体外形设计方法。在本文中，

我们采用的乘波体外形设计方法是作者自行发

展的基于任意锥体流场或任意母线轴对称流场

获得乘波体外形的方法[9]。下面对此进行简要

介绍：

1.1 基本几何体流场求解及激波面的捕捉

为了给实际应用提供更加灵活的设计手

段，基本几何体可以定义为任意的锥型体（锥

体的截面可为任意形状）或任意轴对称物体

（即轴对称体的母线可以为任意曲线）。几何

体流场使用数值求解欧拉方程获得。

由于乘波体的生成是基于无粘流动分析，

因此无需在物面附近加密计算网格，但流场分

析的重要任务之一是准确的捕获激波面，实际

计算是将整个计算域进行离散，并通过压力梯

度的变化来捕捉激波面，如果在激波面附近计

算网格较粗，那么捕捉到的激波面将会出现严

重的锯齿形状，从而影响到激波面位置的准确

确定，因此必须在激波面附近加密网格。此

外，我们还采用了自适应网格技术，即在初始

计算时，假定一个激波面的形状，并在其附近

加密，当迭代进行到一定程度后，对激波面进

行一次捕捉，并将网格加密的位置调整至捕捉

到的激波面附近，继续计算，经一段计算后，

再捕捉激波面并调整网格加密点位置，这样经

几次调整后，则可以准确地捕捉到激波面。另

外，在调整过程中，还不断地对激波面进行光

滑化处理，以避免出现“锯齿”形状。

乘波体的下表面需通过追踪流线得到，故

在激波面以内的部分流场相对细致，将大部分

计算网格配置于激波面以内，并随着激波面的

调整而作相应调整，以保证能够准确的追踪到

流线。

1.2 前缘曲线的给定

前缘曲线即乘波体的外沿线，为保证乘波

体具有良好的气动性能，前缘曲线应准确地落

于激波面上。尽管前缘曲线是一条空间三维曲

线，但因其落于激波面上，因此只需给定其在

某个平面内的二维投影，再通过与激波面方程

联立求解，就可以确定其三维形状。因此实际

中只需给定其在某平面内的二维投影曲线即

可。这里我们通过给定其在 YZ平面内的投影

定义前缘曲线。

通过不同的前缘曲线可以定义不同的乘波

体外形，前缘曲线的定义方式越多，实际设计

则越灵活方便。在我们的实际程序中，我们共

给出了直接给定数据定义、二次函数定义、

Sigmoid 函数定义和 B 样条曲线定义四种前缘

曲线定义方式。

1.3 乘波体下表面生成

乘波体下表面通过沿来流方向追踪流线得

到。具体做法为：以截出的三维前缘曲线上各

点作为初始位置，沿来流方向在已知流场中根

据如下的流线方程向后追踪流线。

dx dy dz ds
u v w
= = =

具体做法为：以前缘曲线上取定的一点作

为起点，给定 ds值，根据流场计算结果，通过

插值获得该点各方向的速度分量值，依据公式

计算坐标变化量以确定下一点的位置，依次类

推向后不断追踪。为保证流线追踪的准确性，

实际中还采用预估-校正方法对流线上各点进行

修正。

1.4 飞行器上表面设计

从已有的文献来看，乘波体的上表面一般

采用自由来流面或者弱膨胀面的方法设计。在

实际设计中，除了尽可能的追求气动性能外，

还必须考虑其他设计因素，如容积限制，这些



- 3 -

限制直接决定了飞行器的设计是否实用。比如

高超声速巡航导弹中，由于战斗部的限制，必

须在中间某段满足一定的尺寸设计要求，使其

容积达到一定数值。因此，仅追求气动性能很

难满足实际设计的需要。出于这个目的，我们

提出了一种上表面设计方法，即基于 B样条曲

线的相似截面设计方法。该种设计方法是将上

表面由若干纵向截面组成，每个截面上的曲线

均几何相似，并采用 B样条曲线定义。这样，

一方面采用不同的 B样条曲线控制点可以灵活

地将上表面设计成任意形状，另一方面将上表

面使用二维曲线参数化，大大地减少了设计的

复杂性，也可以简化进一步的优化计算。

2 后体优化设计

优化设计主要针对后体型线，本文所采用

的参数化方法仍为分段三次 B样条曲线进行参

数化，这里使用 4 个控制点（8 个参数）来表

达后体型线，实例如图 1所示。

图 1 后体参数化实例

图 1 中，点 1 是后体与发动机的联结点，

其坐标由发动机外形及其安装位置决定，为固

定点。点 4 为后体末端，其 x 坐标由整机长度

和后体长度限制，必须固定，其 y 坐标由后体

扩张壁垂直高度 Ha决定（如图 1所示），为可

调点，但不作为优化设计变量。除以上两个坐

标点外，点 2 和点 3 的 x 和 y 坐标均为可变点

（设计变量），故实际计算中共包含 4 个优化

设计变量。

2.1 CFD 分析工具和局部网格重构

优化设计的目标为一体化构型推力系数最

大化。本文推力系数的定义为一体化构型的净

推力。首先通过 CFD 分析求解计算域内的流

场，在此基础上获得所有壁面的压力分布，将

所有固壁面的压力进行积分，沿 XY 两个方向

分解并进行无量纲化后即可获得推力和升力系

数。一体化构型的气动性能分析采用基于多块

结构网格的三维薄层雷诺平均 Navier-Stokes方
程求解程序计算。计算模型采用层流模型。

全域计算网格如图 3所示。整个计算域共

包含 15 块网格，壁面附近进行网格加密，保

证可以相对准确地捕捉到边界层。优化计算过

程中，计算域将随后体型线的改变而改变。为

保证优化计算高效而稳定地进行，本文采用了

局部网格重构方法。在网格拓扑结构的划分

上，将全域网格分为不变网格和可变网格两部

分，与后体直接相关联的网格块（如图 3 右边

所示的第 1，2，3 块网格）为可变网格，其余

部分为不变网格。在优化迭代中，不变网格保

持不动，可变网格随着后体型线的改变而不断

重构。采用这种方法有如下三个优点：1）高

质量的不变网格生成后不再改变，可减小由于

全域网格变形带来的计算误差；2）优化迭代

中，仅需对局部网格进行重构，可以有效减少

由于网格重新生成带来的计算时间消耗；3）
优化迭代中，CFD 计算可在上一迭代步已有结

果的基础上进行，这样也可以有效减少 CFD分

析的时间。

图 2 全域（上）和局部（下）计算网格

2.2 优化设计流程和方法
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优化设计的总体流程如图 3所示。在优化

迭代中，首先对外形进行 CFD分析并获得气动

参数，之后在优化方法的指导下对设计变量进

行修正，依据修正的设计变量重新生成后体外

形，进行局部网格重构后再进行 CFD计算，如

此反复迭代，直到后体外形不再变化。

给定初始外型

获得初始参数 初始网格生成 C F D 计 算 气动参数计算

局部网格重构

优 化 过 程

参 数 修 正

后体外形修正

优 化 外 型

图 3优化设计流程图

优 化 方 法 使 用 序 列 二 次 规 划 方 法

（SQP），该方法的主要思路是将优化问题转

化为一系列二次规划子问题进行迭代求解。

SQP方法是目前求解非线性优化问题最为稳健

的方法之一，也是中小规模实际优化问题经常

使用的求解方法。在本文的优化问题中，目标

函数对设计变量的梯度采用数值差分计算，海

塞矩阵的计算采用 BFGS拟牛顿法。

2.3 优化设计结果

相关计算条件如表 1 所示。表 1 中，Ma
为飞行马赫数，α为飞行攻角，P∞为来流静

压，T∞为来流静温，P0out为发动机出口总压，

P∞out为发动机出口静压，T0out为发动机出口总

温。

发动机入口直接给定外推边界条件。除发

动机入/出口外，其余壁面均给定为固壁边界条

件。

表 1 优化设计的计算条件

Ma α(º) P∞(Pa) T∞(K) P0out(Pa) P∞out(Pa) T0out(K)
6 0 2550 221.6 776656 101325 1817

本文共考虑三种扩张壁垂直高度（Ha）的

后体外形，三种后体型线的起始点（图 1 中的

1 点）坐标均为(3.2, -0.38746)(m)，终点（图 1
中的 4 点）x 坐标均为 4(m)。三种后体型线的

扩张壁垂直高度分别为 250mm， 300mm 和

350mm。三种后体的初始外形对比图如图 4 所

示。为保持一致性，三种后体的初始外形均为

直线。

Ha=2 5 0

Ha=3 5 0

Ha=3 0 0

图 4 三种后体初始外形的对比图

三种不同扩张壁垂直高度的后体优化结果

如表 2所示，优化前后的型线比较如图 6所
示。优化后各气动参数增量值如表 3所示

表 2 三种后体外形优化前后参数对比

x2(m) x3(m) y2(m) y3(m) Ct Cl
Ha=250mm

Init 3.4667 3.7333 -0.3593 -0.3312 0.0213 0.804
Optm 3.4313 3.7731 -0.3486 -0.2990 0.0298 0.793

Ha=300mm
Init 3.4667 3.7333 -0.3427 -0.2978 0.0433 0.716
Optm 3.4810 3.7320 -0.3397 -0.2794 0.0468 0.710

Ha=350mm
Init 3.4667 3.7333 -0.3260 -0.2645 0.0560 0.635
Optm 3.4227 3.7312 -0.3261 -0.2390 0.0585 0.627

表 2中，x2,y2和 x3,y3分别为尾喷管后体参 数化 B样条曲线的第 2，3个控制点的坐标
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（参见图 1）。Ct为推力系数，Cl为升力系

数。

Initial
Optim ized

Ha=2 5 0 m m

Initial
Optim ized

Ha=3 0 0 m m

Initial
Optim ized

Ha=3 5 0 m m

图 6优化前后三种后体型线的比较(Initial
为初始型线，Optimized为优化型线)

表 3 中，ΔCt 和ΔCl 分别为优化后推力系

数和升力系数的增量。

从表 2 和表 3 的结果可以看出，后体扩张

壁垂直高度 Ha对构型的推力和升力系数均有较

大影响，随着 Ha的增加，推力系数明显增加，

升力系数明显减小。三种后体经优化后，推力

系数均有不同程度的增加，且随着 Ha的增加，

推力增量逐渐减小。与此相反，升力系数相应

减小，但减幅很小。

三种后体初始外形和优化外形的扩张壁壁

面压力分布如图 7 所示。本文实际所使用的后

体构型为 Ha=350mm。

表 3 优化后各气动参数增量

Ha=250mm Ha=300mm Ha=350mm

ΔCt 39.9% 8% 4.5%

ΔCl -1.4% -0.8% -1.3%

图 7扩张壁面沿 x方向压力分布曲线（左图对

应 Ha=250mm，中图对应 Ha=300mm，右图对

应 Ha=350mm）

3 整机一体化构型及性能分析

本文所设计的整机一体化构型如图 8 所

示。该构型采用双发动机，一方面可以提供更

大的推力，满足推阻匹配要求，另一方面也可

以增加飞行器的迎流面积，提供更大的升力，

以提高飞行器的升阻比。除前述的飞行器前

体、后体和上壁面以外，飞行器的前缘进行了

钝化，且钝化方式也不同于常规的圆形钝化方

式，而采用样条曲线参数化设计，这为下一步

集成考虑气动力/热的防热/减阻优化设计奠定

了很好的基础。对于此飞行器外形，钝化厚度

为 10mm 此外，舵机整流罩部分和舵面设计也

采用了全参数花的设计理念。



- 6 -

图 8一体化构型外形

为验证该构型的气动性能，我们基于非结

构网格对该构型进行了初步的气动性能评估。

计算来流条件采用 25km 飞行高度，飞行马赫

数为 6，采用层流计算模型。对称面和飞行器

表面的计算网格如图 9 所示。图 10 和图 11分
别给出了飞行马赫数 6、飞行攻角为 6 度条件

下（最大升阻比处）飞行表面的压力分布和对

称面的马赫数分布。从这两个图可以看出，在

最大升阻比情况下，发动机入口的来流分布比

较均匀，有利于发动机的正常工作。

图 9一体化构型计算网格

图 10马赫 6攻角 6度条件下

飞行器表面压力分布

图 11马赫 6攻角 6度条件下

对称面马赫数分布

图 12 和图 13 分别给出了马赫 6 条件下，

飞行器升力、阻力系数和升阻比随飞行攻角的

变化情况，从图中可以看出，飞行器的升力和

阻力系数均随飞行攻角的增加而增加，而升阻

比最大的位置出现于 6 度攻角左右。其最大升

阻比约为 3.3。以上数据证明该飞行器具有很

好的气动性能。

图 12一体化构型的升力和阻力系数随攻角变

化曲线
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图 13一体化构型的升阻比随攻角变化曲线

4 结 论

本文提出了一种较为实用的高超声速飞行

器一体化构型方案，该方案采用全参数化的实

际思路。初步的数值分析表明该构型具有良好

的气动性能。在本文工作的基础上，下一步的

工作主要包括两个方面，一方面为对此构型进

行细致的数值分析，并通过风洞试验进一步验

证其气动性能，另一方面应着重开展深入细致

的优化设计，在现有基础上，在综合考虑飞行

器的气动、推进、容积率等约束条件下，使其

综合性能进行进一步提升。
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AbstractAbstractAbstractAbstract A waverider-based hypersonic vehicle configuration is presented in this paper. This configuration
includes the leading strip, the forebody, the scramjet engine, the aftbody, the upper surface, the cowl of the
control actuator, the rudder and other connection patches. The forebody is design as a waverider derived from a

elliptical cone, while the aftbody is optimized to pursue the largest thrust. The whole configuration is
parameterized for benefiting the future optimization work. A primary CFD study based on laminar model and
unstructured grids show that the aerodynamic performance of this configuration is relatively high. The maximal

lift-to-drag ratio is about 3.3 in the cruising status of Mach 6 and 6 degree angle of attack.
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