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摘要：为了研究乘波体几何外形参数和飞行参数对前体/进气道一体化设计的影响，采用理论分析

和数值模拟相结合的方法，以马赫数 Ma=6 和攻角 α= 0 为设计状态、进气道总压恢复系数和前体

阻力系数为目标函数，对乘波体前体/进气道进行了优化设计，并在此基础上研究了攻角、马赫数、

前缘半径、前体宽度对气动参数的影响。结果表明：该乘波体前体/进气道构型具有良好的攻角特

性，总压恢复系数比基准构型提高 17.79％，阻力系数比基准构型降低 78.5％，符合高超声速飞行

器高升力、低阻力的要求，且非常适合小攻角高超声速巡航飞行；为了得到较高升阻比的前体，

在前缘半径 R≤2mm 的范围内进行流场反设计时，可以将设计马赫数的取值比预期低一些。 
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1 引 言 

高超声速飞行中，随着马赫数的提高，波阻和

摩阻会迅速增加，会对普通飞行器造成升阻比“屏
障”。而乘波体外形的前缘及上表面与激波同面，下

表面在设计马赫数下受到与常规外形一样的高压，

这个流动的高压不会绕过前缘溢流到乘波体的上表

面，使得下表面的高压可以产生很高的升力。因此，

乘波体作为克服升阻比屏障的飞行器构型，由于其

具有高升阻比特性和便捷的一体化设计优势而成为

高超声速飞行器理想的气动外形。乘波体受到了国

内外学者的广泛关注，是当前高超声速空气动力学

的研究热点。 
目前，乘波体设计的焦点与难点集中在前体/

进气道一体化、燃烧室构型优化、尾喷管/后体一体

化等方面。对于以吸气式超燃冲压发动机为动力的

高超声速飞行器，其机身和推进装置的一体化特别

是前体/进气道的一体化是高超声速研究的关键性

技术[1-2]。前体作为进气道的预压缩面，要求具有较

高的预压缩率，同时能够为进气道唇口提供高温高

压的均匀气流。因此，必须将前体设计与冲压发动

机所需的进气道压缩性能设计结合在一起[3]。但目

前对前体/进气道一体化设计的研究仍然集中在锥

导乘波体前体的生成及优化设计上[4-5]，文献[6]~[7]
基于楔形流和锥形流，研究了前体的预压缩性能，

但各级楔角组合范围有限且重点仍然集中在前体的

预压缩性，尚未将前体/进气道作为一个整体进行一

体化研究。文献[8]将前体/进气道作为一个整体，进

行了一体化设计研究，但对各级楔角与非设计状态

的研究范围仍然有限。因此，进一步开展各几何参

数和气动参数的变化对乘波体前体/进气道一体化

设计影响的研究就显得非常重要。 
在乘波体前体/进气道的一体化设计中，如何构造
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满足设计要求的激波结构是问题的关键[6]。本文采用理

论分析和数值模拟相结合的方法，具体研究思路为：

由马赫数及楔角(气流折角)两个参数定下激波斜角，然

后推导出前体/进气道一体化结构的几何参数与气动参

数的关系式，以进气道总压恢复系数和前体阻力系数

为目标函数进行优化设计，最后对优化选择的基本构

型进行数值研究，重点分析攻角、马赫数、前缘半径、

前体宽度的变化对气动参数的影响，为乘波体的后续

优化设计提供有益的参考。 

2 前体/进气道一体化设计理论 

对于乘波体前体/进气道的研究，难点在于各级转

角及长度的确定。本文研究的前体由三级二维楔形体

构成，下表面楔形体转折角处产生三道斜激波，在

设计状态下各道斜激波均汇交于进气道外罩唇口[8]。

图 1 为乘波体前体/进气道二维几何示意图。其中：

点 O为发动机外罩唇口位置； iδ 为第 i楔形体转折

角； iβ 为第 i楔形体对应的激波角； iL 为第 i楔形

体与进气道外罩唇口的水平距离； l为外罩相对于

前体的前伸长度； iH 为第 i楔形体的高度； h为进

气道高度；i=1,2,3。 

 
图 1 乘波体前体/进气道二维几何示意图[8] 

在初步设计阶段，采用斜激波关系式可以实现

前体/进气道参数的优化设计。对于量热完全气体，

斜激波前参数用下标 1 表示、斜激波后参数用下标

2 表示，激波前后压强、马赫数的关系为[9] 
压强比  
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当前体/进气道外形确定以后，各级楔角、激波

角、长度满足如下关系 
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气流折角δ 与激波斜角 β 满足 
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由上述关系可知，第一楔形体激波角 1β 为 
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由式（11）得出第一楔形体激波角 1β ，再代

入式（10）可得第一楔形体楔角 1δ 。从各关系式中

看出，只需给定第二楔形体楔角 2δ ，就可以求出前

体的其他参数。因此， 2δ 的选择会影响前体的气动

构型，进而影响进气道的气动特性，故研究 2δ 的变

化对前体/进气道构型设计的影响具有重要意义。 
以进气道总压恢复系数σ 和前体阻力系数 Cd

为优化目标，选取最佳的 2δ 。进气道总压恢复系数

为进气道进口截面的质量平均总压和来流总压的比

值，它反映了流体流经前体后的能量损失。进气道

总压恢复系数σ 表达式为 

              1 2 3σ σ σ σ= ⋅ ⋅   (12) 

其中 1 2 3σ σ σ、 、 可由斜激波理论求得，即 
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这里 1iMa 为第 i道斜激波前马赫数。 
为了简化计算，将进气道单位宽度外压缩面上
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受到的气动力载荷在机身轴向上的分量近似为进气

道阻力。进气道阻力系数定义为[10] 

             d 0 00
( d ) / ( )
T

C P H q H= ∫   (14) 

采用一维计算方法，阻力系数可表示为 
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其中： 0P 为来流静压； γ 为气体比热比；P1、P2、

P3 分别为外压段各斜激波后的静压。 

3 前体/进气道一体化设计参数 

本文以马赫数 Ma =6 和攻角 0α = 为设计状

态，其它参数分别为：设计飞行高度 H=30km；温

度 T=226.509K；密度 ρ =0.0184102kg/m3；压强

P=1197.03Pa；声速 c=301.709m/s；动力粘性系数为

1.47528 510−× 2N s/m⋅ 。 
前体/进气道初始几何参数参考文献[8]。详细数

据如下：前体长度 0 2100mmL = ；外罩相对于前体

的前伸长度 100mml = ；前体高度 0 500mmH = ；进

气道高度 75mmh = 。以此为前体/进气道基准构型，

采用 Matlab 编制计算程序，对计算结果进行分析。 

3.1 二级楔角 2δ 的影响 

    以初始几何参数为研究对象，二级楔角 2δ 的变

化对进气道总压恢复系数σ 和前体阻力系数 dC 的

影响分别如图 2 和图 3 所示。 
随着二级楔角 2δ 的增加，进气道总压恢复系数

σ 先增大后减小，前体阻力系数 dC 先减小后增大。

当 2δ = 6 时进气道总压恢复系数 σ 取得最大值

0.8279，前体阻力系数 dC 取得最小值 0.2363。这与

文献[8]的分析结果基本一致，均是在 2δ = 6 时取得

最大最小值。需要说明的是，本节下面提到的总压

恢复系数、前体阻力系数都是在不同的条件下以第

二楔形体楔角为变量优化后取得的最大值、最小值，

并且以总压恢复系数取得最大值优先。 

 
图 2 σ随 2δ 变化曲线   

 

图 3 Cd 随 2δ 变化曲线 

3.2 前体长度 L0 的影响 

假定：l=100mm；H0=500mm；h=75mm，前体

长度L0的变化对进气道总压恢复系数 σ和前体阻力

系数 Cd 的影响分别如图 4 和图 5 所示。 

当 1800mm≤L0≤2400mm 时，随着 0L 的增加，

进气道总压恢复系数σ 先增大后减小，前体阻力系

数 dC 先减小后增大。当 0 2172L = mm、 2δ = 7 时，

进气道总压恢复系数σ 取得最大值 0.8282，此时前

体阻力系数 dC 取得最小值 0.2362。 

 
图 4 σ随 L0 变化曲线   

 

图 5 Cd 随 L0 变化曲线 

3.3 外罩相对于前体的前伸长度 l的影响 

假定： 0 2172L = mm； 0 500H = mm；h = 75mm，

外罩相对于前体的前伸长度 l的变化对进气道总压

恢复系数σ 和前体阻力系数 dC 的影响分别如图 6
和图 7 所示。 

当 75mm≤ l≤ 400mm 时，随着 l的增加，进气

道总压恢复系数σ 先增大后减小，前体阻力系数 dC
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不断减小。当 258l = mm、 2δ = 4 时，进气道总压恢

复系数σ 取得最大值 0.8756。 

 
图 6 σ随 l变化曲线     

 
图 7 Cd 随 l变化曲线 

3.4 前体高度 H0 的影响 

假定： 0 2172L = mm； 258l = mm；h = 75mm，

前体高度 0H 的变化对进气道总压恢复系数σ 和前

体阻力系数 dC 的影响和如图 8 和图 9 所示。 
当 350mm≤ 0H ≤550mm 时，随着 0H 的增加，

进气道总压恢复系数σ 先增大后减小，前体阻力系

数 dC 不断增大。当 0H =386mm、 2δ = 5 时，进气道

总压恢复系数σ 取得最大值 0.9254，此时前体阻力

系数 dC 取得最小值 0.1331。 

 
图 8 σ随 H0 变化曲线    

 
图 9 Cd 随 H0 变化曲线 

3.5 进气道高度 h的影响 

假定： 0 2172L = mm； 258l = mm； 0H = 386mm，

进气道高度 h的变化对进气道总压恢复系数σ 和前

体阻力系数 dC 的影响分别如图 10 和图 11 所示。 
当 75mm≤ h≤175mm 时，随着 h的不断增加，

进气道总压恢复系数σ 不断增大，前体阻力系数 dC

不断减小。当 h =175mm、 2δ = 2 时，进气道总压恢

复系数σ 取得最大值 0.9752，此时前体阻力系数 dC

取得最小值 0.0508。 

 

图 10 σ随 h变化曲线    

 

图 11 Cd 随 h变化曲线 

综上所述，通过一系列优化设计，最终确定的

乘波体前体/进气道构型总压恢复系数比基准构型

提高 17.79％，阻力系数比基准构型降低 78.5％。详

细几何参数分别为： 1δ = 2.7009 ； 2δ = 2 ；

3δ = 2.0306 ； 1β = 11.4020 ； 2β = 11.5549 ；

3β = 12.0626 ； 0 2172L = mm ； 258l = mm ；

0H =386mm ； h =175mm ； 1L =1914mm ；

1H =22.8692mm ； 2L =1429.2263mm ；

2H =25.3035mm ； 3H =162.8273mm ；

3L =1121.5174mm。 

4 二维流场的数值模拟 

    针对上述优化设计的乘波体前体/进气道构型，

采用 CFD 方法对其气动特性进行数值研究。图 12 
给出了二维前体/进气道流场计算区域及网格。来流



张收运，等：乘波体前体/进气道一体化设计研究 第 4 期  455 

条件为：Ma=6；P=1197.03Pa；ρ =0.0184102kg/m3。

参考长度取 x=2.172m, y=0.211m, z=1m；参考面积

取 S=1m2；俯仰力矩系数参考点取前缘端点。壁面

网格最小尺度为１×10-4m，并采用壁面函数法求

解，湍流模型为 k ε− 两方程湍流模型，气体模型采

用完全气体模型。 

 
图 12 前体/进气道流场计算区域及网格 

4.1 攻角对气动参数的影响 

由图 13~图 16 可以看出，阻力系数 dC 、升力

系数 lC 、俯仰力矩系数 mC 均随着攻角α 的增大不

断增大，而升阻比 L/D随着攻角α 增大先增大后减

小，且在 1α = 时升阻比取得最大值 6.2284； 1α >

时升阻比虽然不断减小，但升阻比的值仍然较大。

由此可知，本文所设计的乘波体具有良好的攻角特

性，符合高超声速飞行器高升力、低阻力的要求，

且非常适合小攻角高超声速巡航飞行。 

 
图 13 Cd 随 α变化曲线   

 

图 14 Cl 随 α变化曲线 

 

图 15 Cm随 α变化曲线 

 

图 16 L/D随 α变化曲线 

4.2 前缘半径对气动参数的影响 

乘波体在高超声速飞行中，由于激波压缩和粘

性阻滞，气体的动能转化为内能，使气体温度急剧

升高。高超声速飞行器前缘都做成钝头体，这是因

为头部驻点处的热流密度与头部曲率半径的平方根

呈反比，将头部钝化可以减轻热载荷，但同时会改

变乘波体的气动力热特性。 
从图 17~图 20 可以看出，随着前缘半径R的增

加，阻力系数不断增大，升力系数、俯仰力矩系数、

升阻比不断减小。这是因为随着前缘半径的增加，

前缘附近的高压区逐渐增大，直接导致压差阻力不

断增加。前缘弓形激波导致边界层增厚，粘滞阻力

增加。前体下表面的高压溢流到上表面，导致升力

系数急剧下降。阻力系数和升力系数的这种变化趋

势使升阻比随前缘半径的增加不断减小。如前缘半

径 R = 1mm 时，升阻比比尖前缘状态减小 68.76% 。 
此外，当1mm ≤ R≤ 4mm 时，升阻比随马赫

数增加呈现先减小后增大的趋势。在前缘半径 R≤

2mm 的范围内，升阻比在设计状态（Ma = 6）下取

得最小值。这启示我们在进行流场反设计时，可以

将设计马赫数取的比预期的马赫数低些，以得到较

高升阻比的前体。  
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图 17 Cd 随 R变化曲线   

 

图 18 Cl 随 R变化曲线 

 

 图 19 Cm随 R变化曲线   

 

图 20 L/D随 R变化曲线 

随着前缘半径增大，前缘滞止温度 ST 、驻点热

流密度 wsq 迅速减小，如图21和图22所示。从热防

护角度考虑，前缘半径越大越好，但是过大的前缘

半径又会造成乘波体飞行器阻力增加、升阻比降低，

故需综合考虑设计目标以选择合适的前缘半径。 

 
图 21 Ts随 R变化曲线   

 

图 22 qws随 R变化曲线 

5 三维流场的数值模拟 

 
图 23 前体(B=0.5L0)网格剖分示意图 

图 23 为前体网格剖分示意图。图 24~图 27 给

出了气动力参数随前体宽度 B的变化曲线。可以看

出：当α ≥ 0 时，随着前体宽度增加，阻力系数、

升力系数、俯仰力矩系数、升阻比不断增大；前体

宽度 B分别为 0 0 0 00.5 1.5 2L L L L   、 、 、 时，升阻比取得最

大值的攻角分别为 6 、 4 、 4 、 4 。当 B≥ 0L 时，

前体宽度对升阻比的影响逐渐减小，故存在一个前

体宽度极值，在该前体宽度下设计的乘波体升阻比

最高。 

 

图 24 Cd 随 B变化曲线   

 
图 25 Cl 随 B变化曲线 
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图 26 Cm随 B变化曲线   

 
图 27 L/D随 B变化曲线 

6 结 论 

本文以进气道总压恢复系数和前体阻力系数

为目标函数，根据各级激波关系式和几何关系式，

对乘波体前体/进气道进行了优化设计。并在此基础

上研究了攻角、马赫数、前缘半径、前体宽度对气

动参数的影响，得到的结论如下。 
1)  本文优化设计的乘波体前体/进气道构型具有

良好的攻角特性，总压恢复系数比基准构型提高

17.79％，阻力系数比基准构型降低 78.5％，符合高

超声速飞行器高升力、低阻力的要求，且非常适合

小攻角高超声速巡航飞行。 
2)  增大前缘半径可以降低前缘滞止温度和驻点热

流密度，从而改善乘波体热环境，但过大的前缘半

径又会增加阻力、降低升阻比。为了得到较高升阻

比的前体，在前缘半径 R≤ 2mm 的范围内进行流场

反设计时，可以将设计马赫数取的比预期的马赫数

低些。 
3)  不同的前体宽度下，升阻比随攻角的变化趋势

相同。同一攻角下，随着前体宽度增加，升阻比的

增加幅度逐渐减小。存在一个前体宽度极值，使设

计的乘波体升阻比最高。 
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