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摘 要：为兼顾飞行器布局设计的高升阻比和高容积率需求，采用了嵌入式乘波体设计方法，设计了具有高升阻比的两级入

轨飞行器方案。其中，容积率要求由机身设计满足，高升阻比要求通过嵌入式乘波体设计方法实现。在下面级飞行器方案

中，将嵌入式乘波体设计方法拓展至跨激波情形，采用了大展长乘波翼外形，而上面级飞行器采用了嵌入式乘波双翼布局。

数值计算结果表明，在黏性条件下，所设计的嵌入式乘波翼在前缘线处，下翼面高压气体向上翼面泄漏现象很少，具有较好

的乘波特性；在保证容积率的条件下，下面级飞行器全机最大升阻比为4.67，上面级飞行器全机最大升阻比为3.81，两级飞

行器均具有较高升阻比。
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随着人类太空活动的日益频繁，吸气式跨大气层飞行

器作为新一代天地往返运输系统的远景方案[1]，受到了世

界各国的极大关注[2-7]。世界各国已提出了多种吸气式跨

大气层飞行器的概念方案。这些方案多数采用两级入轨

（TSTO）方式[8]，按照布局方式可分为两类[9]：一类是乘波体

构型[10]布局方案，其外形通常由乘波体设计方法[11]进行设

计，然后对其进行表面延拓或修型后生成，虽然具有高升阻

比，但由于机体通常较为扁平而难以满足高容积率需求。

另一类是翼身组合体布局方案，其外形中机身通常采用细

长体构型以降低波阻，或参照乘波体/升力体进行设计以提

高升阻比，升力面则根据需求配以合适大小的机翼。而常

规的乘波体设计方法不适用于翼身组合体布局，致使飞行

器整体难以保证较好的升阻特性。

自Nonweiler[10]于1959年提出乘波体概念以来，至今已

积累了大量乘波体构型设计的研究成果[11-15]。目前，大部

分已有的乘波体设计方法为采用反设计思路的方法，通常

基于给定的简单基本流场，利用流线追踪技术获取基本流

场中的流面，然后以此作为乘波体表面。这些方法主要包

括楔形流场乘波体设计方法[16-19]、锥形流场乘波体设计方

法[20-24]以及楔-外锥/内锥混合流场乘波体设计方法[25-26]等。

而近年来有一类方法[27-30]基于正设计思路，通过直接或间

接给定后掠的前缘线，对下表面型线进行设计来生成乘波

体外形。这类方法拓展了乘波体构型在高超声速飞行器设

计中的应用范围。

若将上述方法用于对飞行器整体构型的设计，则其均

可视为一体化的设计方式；由此设计的乘波构型飞行器尽

管具有较高升阻比，但其机体通常较为扁平而难以兼顾高

容积率需求。而基于部分解耦思路的乘波体设计方

法[31-35]，可通过机身设计满足高容积率需求；若能将乘波体

构型应用于升力部件外形，以实现更高升阻比的机翼设计，

则应能使飞行器整体满足高升阻比需求。然而，将乘波体

构型应用于翼身组合体飞行器的机翼设计时，由于此时机

翼来流一般为非均匀流动，而常规的基于单一基本流场的，

采用等激波强度条件的乘波体设计方法不再适用，需要寻

找适用于非均匀来流的乘波体设计方法。
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1 嵌入式乘波体设计方法
本文采用的嵌入式乘波体设计方法[36]在满足前缘乘波

的条件下，直接对乘波体外形进行设计。该方法不假设完

整的激波形状也不假设波后流场已知，而是假设前缘线处

激波不脱体，乘波体下表面通过直接布置不对前缘激波产

生强扰动的一系列型线来构造。该方法的优点在于设计过

程简单、直接且设计约束较少，只需要给定的前缘线和前缘

附近物面角满足乘波条件即可，而设计出的乘波体的流场

可通过计算或试验方法获得。

1.1 嵌入式乘波翼设计

嵌入式乘波翼设计步骤（见图1）为：（1）给定某基本体

（如机身），然后利用数值模拟等手段获取其绕流场，并以此

作为嵌入式乘波翼的基本流场；（2）选取合适机翼的前缘

线，该前缘线可以是任意曲线或离散点列；（3）利用流线追

踪技术，在基本流场中生成过前缘线上离散点的流线，在指

定流向位置对这些流线进行截断，并以截出的流线作为型

线生成乘波翼的上表面；（4）给定前缘线附近下表面的物面

角分布，沿前缘线布置满足乘波条件的下表面型线，以此生

成乘波翼的下表面。

1.2 嵌入式乘波双翼设计

在对翼身组合体的机翼进行设计时，通常要求机翼的

外形参数满足一定的设计约束。例如，限制翼展长以减小

全机激波阻力，或者限制翼弦长以缩短全机气动中心随迎

角的变化范围等。这些设计约束间接地限制了翼面积的大

小。对于翼身组合体飞行器，机翼的升阻比显著地高于机

身，在限制翼展的条件下，采用多翼布局增大升力面可以获

得更高的全机升阻比。

上一节介绍的嵌入式乘波体设计方法可拓展到嵌入式乘

波多翼布局设计。对于嵌入式乘波双翼设计，可以先将机身

作为基本体，对上翼进行设计，然后再将机身与上翼的组合体

作为基本体对下翼进行设计，并结合二维双翼干扰理论[37-40]，

检查各个流向截面内双翼间距，避免上下翼不利干扰。

2 两级入轨飞行器的布局设计
本节采用第1节中提出的嵌入式乘波体设计方法对两

级入轨飞行器外形进行设计，其中下面级采用翼身组合体

嵌入式乘波下单翼布局，上面级采用翼身组合体嵌入式乘

波双翼布局。两级飞行器均使用火箭动力，设计状态下来

流马赫数为5，迎角为4°。

2.1 下面级布局方案

为获得更高的升阻比，这里采用具有较大翼展的下单

翼布局作为两级入轨下面级飞行器外形方案。基于嵌入式

乘波单翼设计方法和高升阻比机身外形，对下面级外形进

行布局设计。

现给定乘波翼前缘线为分段后掠的两条直线段。其

中，靠近机身的内直线段后掠角为 65°，该直线段整体位于

机身头部激波后流场内；远离机身的外直线段后掠角为

52°，该直线段沿展向跨越机身头部激波进入自由来流。乘

波翼上表面采用了平滑处理方式，在紧贴过前缘线的流面

下方将翼上表面的前半部分布置为平面；给定下翼面型线

楔角为 6°；机翼半展长给定为 3.75倍机身底部截面参考直

径，乘波翼翼尖尾缘与机身底部对齐。

由于下面级飞行器需要驮载上面级飞行器，因此在不

方便安装尾翼的情况下，这里在完成嵌入式乘波翼的设计

后，于翼尖处加装后掠角与前缘线靠外直线段相同的小翼，

该小翼采用半楔角为3°菱形翼型，其反角为45°。所安装的

小翼可以减弱机翼的展向流动以及翼尖处下表面高压气体

向上表面泄漏现象，还可以作为安定面来缓解无尾翼设计

造成的稳定性降低问题。另外，这里参照X-34飞行器，在

下面级飞行器机身的底部安装了与之相似的体襟翼。

图 2 给出了按上述方式设计的上面级飞行器布局方

案，各部件尺寸已在图中标出。其中机头位于 y =-0.40m，

机翼水平面位于y =-0.60m。

图1 嵌入式乘波翼设计方法

Fig. 1 Embedded waverider design method

图2 两级入轨下面级飞行器布局方案

Fig. 2 Configuration of the lower stage in a TSTO vehicle
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2.2 上面级布局方案

本节基于嵌入式乘波双翼设计方法和高升阻比机身外形设

计了翼身组合体乘波双翼外形。该外形中双翼展向被限制

在机身头部激波后流场的范围之内，较小的翼展使得其阻

力相对较小。在限制翼展的条件下，双翼外形相比于单翼

布局具有更高的升阻比。以翼身组合体乘波双翼外形为基

础，在尾段上部加装一对V形尾翼作为安定面，该尾翼采用

半楔角为3°的菱形翼型。由于本文暂不考虑飞行器姿态控

制问题，在所设计的飞行器外形中，机翼及尾翼未安装气动

舵面。

图 3 给出了按上述方式设计的上面级飞行器布局方

案，各部件尺寸已在图中标出。其中，机头位于y=-0.004m，

上翼水平面位于y=1.047m，下翼水平面位于y=-0.351m。

3 两级入轨飞行器的气动特性
本节对所提出的两级入轨飞行器布局方案中上下级飞

行器的气动特性分别进行了数值模拟研究。其中，相关数

值模拟计算采用了课题组自主开发的有限差分数值模拟平

台ACANS[41]，湍流模拟基于Favrè平均Navier-Stokes方程

以及 k-ω SST两方程湍流模型进行求解，该程序的数值模

拟精度已被各类算例所验证[42-43]。本文数值模拟中空间离

散采用二阶 Roe 格式，时间推进采用 LUSGS 隐式推进求

解。数值计算均采用半模，后文中给出的参考面积为全模

数据；所考察的飞行工况为来流马赫数 5，飞行高度 20km，

迎角从 2°到 10°，作为远场来流条件，壁面为无滑移绝热壁

面条件，出口条件为一阶外插。

3.1 下面级飞行器的气动特性

对设计得到的下面级飞行器外形进行网格划分，如图4

所示，采用结构化网格，半模网格量约710万。

图 5给出了下面级飞行器的升阻力特性。图中升力、

阻力系数的参考面积取全机在水平面的投影面积58.94m2，

机翼的气动力不包含翼梢小翼，机身的气动力不包含尾部

的体襟翼。由图5（a）可以看到，随着迎角增大，全机、机翼

和机身的升力系数均增大。在4°迎角时，全机、机翼和机身

的升力系数分别约为0.065、0.050和0.010。

图5（b）给出了下面级飞行器阻力系数随迎角的变化趋

势。在 2°~10°迎角范围内，随迎角增大，全机、机翼和机身

的阻力系数均增大，且机翼阻力系数在0°~8°迎角范围内低

于机身阻力系数。在迎角4°时，全机、机翼和机身的阻力系

数分别约为0.014、0.0080和0.0053。

图 5（c）为下面级飞行器升阻比的变化曲线。可以看

到，全机升阻比在 5°迎角下最大，约为 4.67；机翼升阻比在

4°迎角时最大，约为6.26；机身升阻比随着迎角增大逐渐增

大，在迎角10°时机身升阻比约为3.13。

为进一步分析下面级飞行器的气动特性，图 6给出了

迎角2°~6°的飞行器表面压力系数云图，以及经过机翼前缘

的水平面内的压力系数等值线图。可以看到，飞行器头部

产生的激波经过机翼展向中段，头部激波下游马赫数减小，

压力上升，内段翼总体压力较外段翼高；而由于后掠翼使气

流沿展向扩张，在翼根处产生的膨胀波使得邻近机身区域

总体压力下降，而在翼尖处，上翼面的扩张流动在翼梢小翼

处形成了附加激波，使得局部压力上升；在头部激波与机翼

前缘交点附近，机翼上、下表面的压力均显著升高。从机翼

上表面压力系数分布可见，随着迎角增大，在上翼面前部压

力逐渐减小，表明流动的膨胀效应逐渐增强。在上翼面后

部，流动再次发生膨胀，使得表面压力相比上翼面前部更

低。而在下翼面，由于流动受到压缩，因此下翼面压力较上

翼面压力高，且随迎角增大下翼面压力增大。

为更清楚地说明机翼表面的压力分布情况，本文给出

了典型展向截面 z = 2m、4m、6m的机翼表面压力系数分布

如图7所示。对比不同迎角的压力系数可知，随迎角增大，

图3 两级入轨上面级飞行器布局方案

Fig. 3 Configuration of the upper stage in a TSTO vehicle

图 4 下面级飞行器计算网格

Fig. 4 Grid for the lower stage
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机翼上表面负压逐渐增大、下表面压力逐渐增大。

对比同一迎角、不同截面的压力系数分布可见，在靠近

机身的位置（z=2m），从机翼前缘向后，受到翼根膨胀波的

影响，机翼上表面负压逐渐增大，而在约为1/3弦长处，上翼

面出现了折角，使得流动显著膨胀，负压出现明显上升。而

下翼面流动主要受到翼根膨胀波的影响，从前缘向后，机翼

表面压力逐渐减小。在飞行器头部激波与机翼相交位置附

近 (z=4m)，受飞行器头部激波影响，在上翼面负压出现明显

下降。随后，由于翼面折角影响，上翼面负压逐渐增大。在

下翼面，头部激波使得靠近前缘位置表面压力显著增大，之

后压力缓慢下降。而在头部激波范围外的机翼截面(z=

6m)，由于在该位置机翼实际处在自由来流当中，因此翼面

压力基本保持不变，仅在上翼面因翼面折角导致表面负压

上升。

图 8为迎角 2°~6°，x = 11m、15m处横截面的压力系数

云图，可以发现高压气体均位于下翼面，机翼具有较好的乘

波特性。

3.2 上面级飞行器的气动特性

对设计得到的上面级飞行器进行结构化网格划分，如

图9所示。采用半模计算，网格量约为780万。

图 5 下面级飞行器升阻特性

Fig. 5 Lift and drag characteristics of the lower stage wings

图 6 下面级飞行器表面压力系数云图及机翼前缘水平面压力系数等值线

Fig. 6 Contour of pressure coefficient on the surface and the wing plane for the lower stage

28



韩天依星 等：嵌入式乘波设计的两级入轨飞行器概念研究

图10为上面级飞行器的升阻特性曲线。图中升力、阻

力系数的参考面积取全机在水平面的投影面积29.55m2，机

身的气动力不包含V形尾翼的气动力，机翼的气动力为上、

下两翼之和。由图10（a）可见，全机、机翼和机身的升力系

数随迎角增大而增大。在设计状态的4°迎角下，全机、机翼

和机身的升力系数分别约为0.050、0.035和0.015。

图10（b）给出了全机、机翼和机身的阻力系数随迎角的

变化。随迎角增大，全机、机翼和机身的阻力系数增大。在

迎角2°~6°时，机身阻力系数大于机翼；在迎角8°~10°时，机

身阻力系数小于机翼。在4°迎角下，全机、机翼和机身的阻

力系数分别约为0.015、0.0057和0.0095。

图 10（c）给出了全机、机翼和机身升阻比的变化趋势。

图 7 下面级飞行器不同展向位置翼面压力系数分布

Fig. 7 Pressure coefficient on different spanwise stations for the lower stage

图 8 下面级飞行器横截面压力系数云图

Fig. 8 Contour of pressure coefficient for the lower stage on cross sections

图9 上面级飞行器计算网格

Fig.9 Grid for the upper stage
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全机最大升阻比对应迎角为 7°，最大升阻比约为 3.81。机

翼最大升阻比在迎角 4°时取得，约为 6.19。机身升阻比随

迎角增大而增大，在迎角10°时最大升阻比约为2.75。

图 11给出了上、下翼的升阻特性曲线，在迎角 2°~10°

范围内，下翼的升阻系数及升阻比均大于上翼。图11（c）表

明，当迎角在 4°左右时，下翼升阻比显著高于上翼；随着迎

角增大，两翼升阻比大小逐渐接近。

图 12给出了 4°迎角下上面级飞行器表面的压力系数

云图以及上、下翼前缘水平面的压力系数等值线。从图 12

（a）、图12（c）可见，在机翼上表面，翼面前部压力较高，后部

较低，其原因为翼面形状引起的流动膨胀导致的压力下降。

从图12（b）、图12（d）可见，上下翼均位于头部激波下游，而

翼面外侧更接近于头部激波，所以上下翼的下表面均在翼

梢处出现局部高压。由于后掠翼使气流沿展向扩张，在翼

根处产生的膨胀波使得邻近机身区域总体压力下降，而在

翼根前缘处由于角区的激波边界层干扰产生了附加激波，

使得翼根前缘局部压力上升；由于机翼安装位置,上翼下表

面受机身影响显著强于下翼下表面。

为更清楚地分析机翼表面压力系数分布情况，选择典

型展向位置，提取截面压力系数。图12给出了截面位置示

意图，三个截面分别为 z=1.5m、2.0m、2.5m。图13给出了各

截面上、下翼的压力系数分布曲线。可以看到，在 z=1.5m、

2.0m、2.5m截面，从前缘向后，上、下翼的下表面压力均呈现

先减小后增大再减小的趋势，且随着展向站位距离的增大，

角区干扰的影响逐渐减小，压力增大的幅值逐渐减小，压力

增大区域逐渐向下游移动，而且不同站位的上表面负压变化

基本一致，负压总体上升，并在折角处出现明显上升。

图 10 上面级飞行器升阻特性

Fig. 10 Lift and drag characteristics of the upper stage

图 11 上面级飞行器上下翼升阻特性

Fig. 11 Lift and drag characteristics of the upper stage wings
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图 12 上面级飞行器表面压力系数云图及机翼前缘

水平面压力系数等值线(α=4°)

Fig. 12 Contour of pressure coefficient on the surface and

wing planes for the upper stage at α=4°

图 14 为迎角 4°，x =10m、12m 处横截面的压力系数云

图，可以发现高压气体均位于下翼面，上下机翼均具有较好

的乘波特性。

4 结论
通过分析，可以得出以下结论：

（1）采用了嵌入式乘波体设计方法。该方法是一种正

设计思路的部分解耦设计方法，适用于非均匀来流下飞行

器升力部件的乘波设计，可在保证机身容积率的条件下获

得高升阻比的乘波外形。翼面压力云图以及截面压力系数

分布表明，下翼面高压气体向上翼面泄漏现象不显著，所设

计的嵌入式乘波体具有较好的乘波特性。

（2）大翼展构型的下面级飞行器的最大升阻比达到了

4.67，对应迎角约为 5°。机翼最大升阻比约为 6.26，对应迎角

在 4°设计迎角附近。该设计案例表明，将嵌入式乘波体设计

方法拓展至跨激波情形可行，并能取得较为理想的设计效果。

（3）对于上面级飞行器，在双翼展长受到设计限制条件

下，嵌入式乘波双翼布局能够达到更高的升力。数值模拟

结果表明，上面级飞行器具有较高升阻比，全机最大升阻比

约为 3.81，对应迎角约为 7°，机翼最大升阻比达到 6.19，对

应迎角在4°设计迎角附近。

图 13 上面级飞行器不同展向位置机翼表面压力

系数分布(α=4°）

Fig. 13 Pressure coefficient on different spanwise

stations for the upper stage at α=4°
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Conceptual Study of an Embedded-Waveriding TSTO Vehicle
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Abstract: To trade off the requirements of high lift-to-drag ratio and high capacity, the embedded waverider design

method is developed and a Two-Stage-To-Orbit (TSTO) scheme with high lift-to-drag ratio is carried out. The high

capacity is guaranteed by the fuselage design and the high lift-to-drag ratio is realized by the embedded waverider

design method. In the design of the lower stage, the embedded waverider design method is extended to a situation

where the nose shock wave intersects with a large-span wing. The upper stage is an embedded biplane waverider.

The results of numerical simulation under viscous condition indicate that, the loss of high-pressure gas on the lower

surface of the wings is insignificant, which leads to the waveriding characteristics and the high lift-to-drag ratio

performance for both vehicles. Under the condition of high capacity, the maximum lift-to-drag ratio of the lower stage

is 4.67 and the maximum lift-to-drag ratio of the upper stage is 3.81.
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