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一种新型乘波体设计方法研究

陈立立,郭正,邓小龙,侯中喜,汪文凯
(国防科技大学 空天科学学院,长沙暋410073)

摘暋要:吻切锥乘波体是一种非常重要的高超声速飞行器设计构型,设计出既具有较高升阻比又能保持较高

容积效率的乘波体,仍然是研究的难点。提出一种新型吻切乘波体设计方法,以圆锥流场为基准,在上表面出

口型线(FCC)和下表面激波出口型线(ICC)基础上引入一条新的出口激波圆心曲线;通过调整出口激波曲率半

径达到改变乘波体体积和容积率的目的;设计四种乘波体———传统吻切锥乘波体、激波半径减小乘波体、激波

半径加长乘波体和直线ICC乘波体,并采用CFD数值模拟方法对四种乘波体进行对比分析。结果表明:所提

乘波体设计方法合理可行;在无粘条件下,容积率小的乘波体拥有更大的升阻比;在粘性条件下,四种乘波体升

阻比接近,本文设计的乘波体具有更大的容积率和更好的应用价值。
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Abstract:Osculatingconewaveriderisaveryimportantdesignconfigurationofhypersonicvehicle.Designing
waveriderwithhighlift灢dragratioandhighvolumeefficiencyisthegoaloffuturewaveriderdesign.Anewde灢
signmethodofosculatingwaveriderisproposed.Basedontheconicalflowfield,anewexitshockcirclecurveis

introducedonthebasisoftheuppersurfaceoutletprofile(FCC)andthelowersurfaceshockoutletprofile
(ICC).Thevolumeandvolumetricefficiencyofthewaveridercanbechangedbyadjustingtheradiusofcurva灢
tureoftheoutletshockwave.Fourkindsofwaveridersaredesigned,includingthetraditionalosculating灢cone

waverider,theshockradius灢reduced waverider,theshockradius灢lengthened waverider,thewaveriderwith

straightlineICC.TheCFDnumericalsimulationmethodisusedtocompareandanalyzethesewaveridersde灢
signed.Theresultsshowthatundertheinviscidcondition,thewaveriderwithlowvolumeefficiencyhasalarger

lift灢to灢dragratio;underviscousconditions,thesefourwaveridersbehavecloselift灢to灢dragratioproperty,but

thewaveridernewlydesignedinthispaperhasalargervolumetricefficiencyandbetterengineeringapplication

value.

Keywords:hypersonic;waverider;osculating灢cone;lift灢to灢dragratio;volumetricratio



0暋引暋言

近年来,高超声速飞行器因其杰出性能备受各

国重视。吻切锥乘波体是一种非常重要的高超声

速飞行器设计构型[1]。传统的吻切锥乘波体在给

定上表面出 口 型 线 (Flow CaptureCurve,简 称

FCC)和 下 表 面 激 波 出 口 型 线 (InletCapture
Curve,简称ICC)后,其构型就确定了。对于乘波

体而言,升阻比和容积率是两个相互制约的因素,
如何设计出既具有较高升阻比又能保持较高容积

效率的乘波体,一直是重要的研究方向[2]。
目前,高超声速飞行器设计主要基于乘波体概

念,设计方法包括:楔导法、锥导法、楔锥法和吻切

锥方法等。国内外已对乘波体构型的设计进行了

诸多探索,例如,王发民等[3]采用纵向对接乘波体

方法设计了宽速域乘波飞行器,兼顾低速和高速性

能;李永洲等[4]提出了一种可同时控制前后缘型线

的乘波体设计方法,使得后缘出口流场均匀,有利

于与进气道进行匹配;许少华等[5]采用正交试验方

法对圆锥半顶角、底部基线形状等参数进行分析,
研究了锥导乘波体设计参数的敏感性;张翠娥[6]研

究了锥导乘波体的设计,并对激波角、半展角、长宽

比和膨胀角等参数对升阻比和容积率的影响进行

了分析,得出当激波角为11.5曘左右时乘波体的升

阻比达到最大;C.E.CockrellJr等[7]研究了平面

翼乘波体和弯曲翼乘波体的气动性能,研究表明乘

波体是突破升阻比屏障的重要手段;M.J.Lewis
等[8灢9]采用吻切锥乘波体设计飞行器前体,使得发

动机入口获得更均匀的流场;P.E.Rodi[10]通过吻

切锥方法,设定乘波体前缘后掠角度产生新的乘波

体布局,利用前缘产生的涡增大背风面的负压,来
提高整体的升阻比;季廷炜等[11]建立了乘波构型

的设计代理模型,并基于该模型进行了性能分析和

优化;K.Cui等[12]提出了高压捕获翼构型,并说明

这类飞行器具有较高的升阻比和容积率;S.B.Li
等[13]提出了一种变马赫数宽速域乘波体设计方

法;A.Ueno等[14]在对基准模型进行风洞试验的

基础上,提出了改进高超声速飞行器底部构型而减

少阻力的方法,该方法建议乘波体底部截面应该被

修改为凹面型以达到减阻的目的;L.L.Chen等[15]

基于吻切理论设计了变激波角乘波体,通过改变激

波角分布研究了变激波角乘波体容积率和稳定性

的变化规律;丁峰[16]首次提出“全乘波暠气动设计

理论,提出了基于任意超声速轴对称基准流场的通

用型乘波体设计方法,并针对新型冯卡门乘波体进

行了详细分析。
虽然国内外研究人员已对乘波体构型的设计

进行了系统且相对全面的研究,但是乘波体固有的

容积率和气动性能之间的矛盾仍然存在,如何设计

出既有较高容积率又有较高升阻比的乘波体飞行

器依然是研究难点。本文在对圆锥流场进行详细

分析的基础上,提出一种释放部分几何约束的乘波

体设计方法。该方法通过引入一条新的设计曲线

来实现不同乘波体构型参数的调整,以期拓宽乘波

体的设计空间,使乘波体的容积率和升阻比可以在

一定范围内有效控制。

1暋基准流场求解

在高超声速圆锥绕流中,激波前后的流场满足

Taylor灢Maccoll控制方程[17],采用临界声速无量

纲化的表达式(式(1))和四阶龙哥库塔(Runge灢
Kutta)求解流场。
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式中:毴为圆锥中心轴线与射线的夹角;v*
r 为圆锥

射线速度;v*
毴 为周向速度;c为声速;c* 为自由来

流的临界声速。
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式中:毭为比热比;R 为气体常数;T 为静温;Tt 为

总温。

2暋新型乘波体设计方法

新型乘波体设计示意图如图1所示,给定出口

激波型线(ICC)和上表面出口型线(FCC),建立

FCC和ICC的一一对应关系,根据不同切面处的

激波半径设计得到相应的激波圆心,这些激波圆心

476 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第10卷



形成 一 条 激 波 圆 心 曲 线 (CurveofCenterof
Shock,简称COC)(或者提前给定COC曲线,激波

半径所在直线与 COC曲线的交点就是当地激波

圆心),近似认为这些平面就是当地吻切面,然后基

于吻切锥设计方法得到一个新型乘波体构型。

图1暋新型乘波体设计示意图

Fig.1暋Schematicillustrationofnovelwaverider

通过与传统曲率圆心相比,本文定义新的圆心

相当于改变了同一锥型流激波上流线的位置。根

据锥型流特点,当激波面上的流线起始点靠近圆锥

原点时,在相同的流向距离上,流线扩张角更大,对
应更大的当地出口厚度,从而可以改变乘波体的容

积。基于相同的圆锥流场,采用流线追踪方法计算

3个从不同径向半径前缘点出发的流线的差异,如
图2所示,可以看出:半径越小对应的出口流线偏

转度越大。

图2暋前缘点径向距离对流线的影响

Fig.2暋Streamlinesdifferencebydifferent

radialdistanceofleadingpoints

对应于设计乘波体时,如图3所示,从A 点出

发的流线,当地激波半径不同时,在相同的流向上

乘波体出口厚度不同,r2>r0>r1,对应CF>CE
>CD。

图3暋圆锥流线示意图

Fig.3暋Schematicillustrationofconicalstreamlines

本文采用该方法分别设计四种乘波体:传统吻

切锥乘波体、激波半径减小乘波体、激波半径加长

乘波体和激波曲线为直线的乘波体,分别命名为

W1、W2、W3和 W4,如图4所示。

暋暋暋暋暋暋暋暋(a)W1暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)W2

暋暋暋暋暋暋暋暋(c)W3暋暋暋暋暋暋暋暋暋(d)W4

图4暋不同设计方法得到的乘波体构型

Fig.4暋Waveriderconfigurationsbydifferentdesignmethods

四种设计方法如图5所示。

(a)吻切锥乘波体设计
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(b)激波半径减小乘波体设计

(c)激波半径加长乘波体设计

(d)直线激波曲线乘波体设计

图5暋不同乘波体设计示意图

Fig.5暋Designschematicofdifferentwaveriders

四种乘波体的几何参数特征如表1所示,可以

看出:当出口激波半径被加长时,会导致乘波体的

容积和容积率降低,出口激波半径被减小则对应更

大的容积和容积效率。
本文容积率的定义为

毲=V
Sp

式中:V 为乘波体的体积;Sp 为乘波体的水平投影

面积。

表1暋不同乘波体的几何设计参数

Table1暋Geometricparametersofdifferentwaveriders

四种不同乘波体 毬/(曘) L/m W/m V/m3 t/m Swet/m2 Sp/m2 Sb/m2 毲

W1 12 9.4093 6.0 7.8585 0.9033 62.5841 30.6493 2.3195 0.1289

W2 12 9.4093 6.0 9.6201 1.0137 62.6041 30.6259 2.8747 0.1477

W3 12 9.4093 6.0 6.7598 0.7331 62.4921 30.6316 1.9667 0.1167

W4 12 9.4057 6.0 11.4688 0.9238 72.6880 35.4326 3.1302 0.1435

3暋数值方法和验证

SSTk灢氊 湍流模型是在 Menter提出的标准

k灢氊湍流模型的基础上发展起来的,该模型结合了

k灢毰和k灢氊 湍流模型的优点,在近壁面附面层采用

k灢氊 湍流模型,由于k灢氊 模型对逆压梯度敏感,能
够模拟较大分离运动;在附面层外面的流场中,使
用k灢毰湍流模型,能够有效地避免k灢氊 模型对自由

来流敏感的缺点。因此,SSTk灢氊 模型能够较好地

模拟中等分离流动。其控制方程为

毠
毠t

(氀k)+ 毠
毠xi
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毠
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湍流粘性系数毺t 通过k和氊 来计算:

毺t=氀k
氊

· 1

max 1
毩* ,SF2

毩1

æ

è
ç

ö

ø
÷

氊

(8)

式(6)~式(8)中其他参数的具体含义可参考

ANSYSFLUENT帮助文档[18]。

N.Takashima等[19]利用 MAXWARP(Mary灢
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landAxisymmetricWaveriderProgram)代码进行

乘波体设计,得到一个优化的乘波体构型,并采用

CFL3D对该乘波体进行数值分析,证明了 MAX灢
WARP在优化乘波体构型设计中的优越性。本文

采用文献[19]中给出的前缘曲线生成锥导乘波体

构型,并对本文的设计方法进行验证。文献[19]中
乘波体的长度为60m,飞行马赫数为6,飞行高度

为30km,基于乘波体长度的雷诺数为1.294暳
108。第一层网格厚度为0.00001m,基于单位长

度雷诺数的y+ 小于5。
本文验证乘波体的计算区域和网格示意图如

图6所示,分为结构网格和非结构混合网格进行对

比验证。

(a)计算域与结构网格拓扑

(b)结构网格

(c)非结构混合网格

图6暋乘波体构型与计算网格

Fig.6暋Waveridergeometryandcomputedgrid

粘性条件下的网格收敛性分析如表2所示,本
文计算结果均不考虑底阻对气动性能的影响,可以

看出:在本文选择的网格规模内,不同网格计算结

果差异性很小,为了保证精度同时提高计算效率,

选择中等规模的网格进行分析。

表2暋网格收敛性分析

Table2暋Gridindependencyanalysis

网格规模 网格尺寸 CL CD L/D

粗网格 1855592 0.031852 0.0044246 7.199

中等规模网格 3352222 0.031867 0.0044470 7.166

细网格 5322252 0.031877 0.0044559 7.154

暋暋不同计算方法和网格对计算结果的影响如表

3所示,可以看出:与文献[19]结果对比,本文采用

结构和非结构混合网格都能得到较好的计算结果。

表3暋不同计算方法的无粘结果对比

Table3暋Inviscidresultsofdifferentcomputationalmethods

计算方法 CL CD L/D Difference/%

MAXWARP 0.03172 0.002257 14.060 -

CFL3D 0.03168 0.002315 13.680 -2.7

Fluent_structured0.03165 0.002311 13.695 -2.6

Fluent_hybrid 0.03165 0.002313 13.684 -2.7

暋暋MAXWARP和 Fluent计算的出口压力云图

对比如图7所示,可以看出:Fluent计算结果与文

献[19]结果吻合较好。

图7暋本文计算与文献[19]中压力云图对比

Fig.7暋Pressurecontourcontrastbetween

resultsinthispaperandresultsfromreference[19]

4暋结果分析

针对设计的四种乘波体分别进行无粘和粘性

数值分析,无粘计算采用非结构网格,粘性计算采

用非结构混合网格。计算马赫数为6,飞行高度为

30km,来 流 压 强 为 1 200 Pa,来 流 温 度 为
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226.5K。采用半模型进行计算,总网格量约为

200万,第一层网格厚度为0.00001m,基于单位

长度雷诺数的y+ 小于5。为了更好地捕捉激波

面,在无粘计算中采用自适应网格技术,计算网格

如图8所示。采用压力远场和压力出口边界条件,
壁面选择无滑移绝热壁面边界条件。

(a)非结构网格

(b)非结构混合网格

(c)自适应网格

图8暋乘波体计算网格图

Fig.8暋Schematicdiagramofthewaveridercomputedgrid

暋暋设计状态下的无粘计算结果如表4所示。

表4暋设计状态无粘计算结果

Table4暋Inviscidresultsofdifferentwaveriders

Cases CL CD CM K Xcp

W1 0.03274 0.002552 -0.02104 12.829 0.641

W2 0.04259 0.004083 -0.02766 10.431 0.650

W3 0.02703 0.01750 -0.01720 15.446 0.634

W4 0.03889 0.003483 -0.02393 11.166 0.616

暋暋从表4可以看出:无粘条件下,W3具有最大

的升阻比,达到了15.446;W2升阻比是最小的,为

10.431,原因是 W2的容积率是其中最大的;四种

乘波体的升力系数和阻力系数也表现出明显的差

异,压心的位置差异性不大,基本都是在0.63左

右,因此设计状态下乘波体气动性能与设计参数的

关联性很大。

暋暋设计状态下的粘性计算结果如表5所示,可以

看出:四种乘波体的粘性升阻比非常接近,压心位

置也基本一致;粘性升力系数与无粘基本一致,阻
力系数出现明显增加;值得注意的是,虽然无粘升

阻比差异很大,但是粘性升阻比差异很小;W2相

比于 W1,容积率增加了14.58%,升阻比只减小了

4.59%。因此,从容积特性和气动性能总体来看,

本文的设计方法较传统的吻切锥乘波体拥有更大

的自由度,可以调节乘波体的容积效率,同时能够

保持较好的乘波特性。

表5暋设计状态粘性计算结果

Table5暋Viscousresultsofdifferentwaveriders

Cases CL CD CM K Xcp

W1 0.03349 0.005173 -0.02156 6.474 0.643

W2 0.04341 0.007028 -0.02825 6.177 0.648

W3 0.02789 0.004386 -0.01778 6.359 0.634

W4 0.03936 0.006157 -0.02423 6.393 0.613

暋暋四种乘波体在无粘条件下的截面压力等值线

云图如图9所示,可以看出:在设计状态,四种乘波

体都能较好地将高压区域限制在乘波体下表面,表

现出很好的乘波特点。

(a)W1

(b)W2
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(c)W3

(d)W4

图9暋无粘条件下不同截面等压线分布

Fig.9暋Distributionofinviscidpressure

contoursatdifferentslices

出口截面无粘和粘性压力云图对比如图10所

示,可以看出:无粘条件下,高压都能很好地被限制

在下表面;粘性条件下,乘波体两侧出现部分高压

泄露,这是由于粘性导致乘波体前缘产生了脱体

激波。

(a)W1

(b)W2

(c)W3

(d)W4

图10暋无粘和粘性出口压力云图和对称面压力云图对比

Fig.10暋Comparisonofpressurecontourofoutletand

symmetryplanesbetweeninviscidandviscousresults
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5暋结暋论

(1)在设计状态下,本文提出的新型乘波体能

够得到与传统吻切锥乘波体一致的升阻比,证明本

文方法是可行的。
(2)通过改变出口激波半径,可以有效调节乘

波体的容积效率,对乘波体的粘性气动性能产生很

小的影响。本文所提设计方法扩展了传统吻切锥

乘波体的设计空间,在相同FCC和ICC的前提下,
该方法可以根据容积需求得到期望的乘波体构型,
还能够通过调整参数设计不同的构型。

(3)本文所提设计方法可以释放对ICC曲线

的几何约束,通过采用直线出口激波的计算结果来

看,乘波体依然具有较好的乘波气动性能。因此,
本文提出的新型乘波体设计方法可以有效拓展已

有乘波体设计理念,为未来更加实用的乘波体构型

和高超声速飞行器设计提供参考。
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