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高超声速飞机气动外形概念设计
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海军研究院，上海 200436

摘 要：本文对高超声速情报、监视及侦察（ISR）飞机概念外形进行了初步设计。在乘波前体、中部机身、高超声速机翼以及机

身尾部设计的基础上，建立了高超声速 ISR平台一体化基准外形，对基准外形在设计状态和非设计状态下的气动性能进行了分

析，并对概念方案满足设计需求情况进行了验证。结果表明，高超声速 ISR平台气动外形在设计状态下的升阻比为4.8822，升阻

特性满足设计需求，当升力等于2.0×105N时，阻力小于4.2×104N。高超声速 ISR平台基准构型在设计状态下的气动性能比较稳

定，在研究的非设计范围内，气动系数随飞行马赫数和高度的变化都不大，具有在广域宽速范围内工作的能力。
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临近空间高超声速情报、监视及侦察（ISR）飞行器具有

飞行速度快、反应时间短、突防能力强、作战效能高等优点，

可以凭借速度和高度的优势完成普通飞行器无法完成的高

难度情报、监视和侦察任务，在军事上具有巨大的战略意

义[1-2]。20 世纪初，美国就开展了高超声速飞机的相关研

究，并先后提出了多个概念方案。廖孟豪等[3]对美国军方

和军工部门提出的4个高超声速作战飞机概念方案进行了

梳理，对比分析了各个概念方案的气动布局特点，分析认

为，美国高超声速作战飞机气动布局向提升低速特性、降低

内外流耦合程度、增加机身容量等方向演变。左林玄等[4]

详细总结了高超声速飞行器的气动布局分类，并指出未来

高超声速飞行器的布局将向翼身融合布局和乘波体布局两

个方向发展。李宪开等[5]结合高超声速飞机的需求，分析

了高超声速飞机气动布局设计存在的问题、难点和关键

技术。

气动布局技术是水平起降高超声速飞机研制的核心技

术之一。崔凯等[6-7]采用前体/发动机一体化设计思想，给出

了一种双旁侧进气翼身融合体概念设计方案。国内对高超

声速飞行器的相关研究日趋活跃，但对高超声速飞机尤其

是气动布局方面的研究还不多，而且缺乏具体的应用背景

和需求指标牵引。刘济民等对高超声速 ISR平台的军事需

求进行了分析，并对其在未来海战中的应用进行了研究[8]。

根据军事需求分析得到的能力需求，目前的技术发展水平

和对未来作战使用的基本构想，对高超声速 ISR平台做以

下技术想定，见表1。

本文以上述高超声速 ISR平台目标图像为需求牵引，拟

采用类乘波体气动布局，对高超声速 ISR平台的气动外形进

行初步设计与性能分析，并进一步验证气动外形概念方案满

足设计需求的程度，找到军事需求与技术满足度之间的差

距，为高超声速飞机气动布局技术研究指明努力的方向。

1 气动外形设计方法
气动外形设计包括乘波前体气动外形优化设计、机翼

设计。在此基础上，进行高超声速 ISR平台气动外形一体

化设计，包括乘波前体与机身的集成、机翼与机身的集成，

表1 高超声速 ISR平台主要技术指标

Table 1 Main technology index of hypersonic ISR vehicle

指 标

气动布局

推进系统

巡航速度

巡航高度/km

飞行器长度/m

航程/km

起飞重量/kg

有效载荷/kg

起降方式

参 数

类乘波体气动外形

涡轮基组合循环发动机（TBCC）

Ma 6

25～30

≤20

7000

20×103

1.5×103

水平起降
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以及后体与机身的集成三部分。

1.1 乘波前体设计

作者前期对高超声速 ISR平台的乘波前体进行了优化

设计和性能分析，优化后的乘波体具有应用于高超声速

ISR平台气动外形设计的潜力。因此，选取参考文献[9]中

优化后的乘波体作为高超声速 ISR平台的机身前体。

1.2 机翼设计

对于大多数的高超声速飞行器，机身为主要升力面，利

用前机身的压缩产生主要升力。机翼作为次要升力部件，

具有很大的改善空间，也需重点设计。由参考文献[9]可

知，高超声速 ISR 平台乘波前体提供了一半以上的升力

（113482N），还有一小半升力需要机翼来提供。另外，为了

满足水平起降设计要求，也需对机翼进行详细设计。这就

是高超声速机翼的设计目标。

为了保证较好的波阻特性，对于高超声速飞行器来说，

在进行翼型设计选择时一般会考虑较薄的对称翼型，通常

采用对称双弧形翼型、小展弦比大后掠梯形翼面[10]。机翼

形状相对简单，由翼型参数和翼平面参数控制。对于高超

声速巡航类飞行器，机翼外形既要保证高超声速 ISR飞行

器巡航飞行时的升力和配平特性需求，又必须保证水平着

陆时需要的高升力特性，同时机翼的重量还要轻。综上考

虑，确定高超声速机翼的设计参数值及几何参数见表2。

采用计算流体力学（CFD）方法来计算机翼的气动性

能，并对机翼升阻比 L/D与迎角 α进行非线性回归分析。

高超声速机翼在迎角5° ≤ α ≤ 14°范围内的气动性能数值

计算结果见表3。其中，FL、FD分别为高超声机翼的升力和

阻力。

图 1为高超声速机翼的升力、阻力和升阻比随飞行迎

角的变化关系曲线。由图 1可知，高超声速机翼基准构型

的升力和阻力均随迎角α的增大而增大，但阻力的增长幅

度大于升力的增长幅度，导致升阻比随迎角的增大而降低。

迎角大于 9°以后，阻力急剧增大。升力与迎角α近似为线

性关系，阻力和升阻比与迎角α呈二阶关系。随着迎角的

增大，升阻比减小，但在小迎角下，升力的绝对值小。因此，

在实际应用时，宜采用适当大小的安装角。

对机翼升阻比 L/D与迎角α进行非线性回归分析。由

图1可知，机翼的升阻比L/D与迎角α呈二阶关系。依据表

3中的计算结果得到非线性回归模型如下

L/D = 6.1678 - 0.1333α - 0.0046α2 （1）

回归方程中迎角α的单位采用角度制。由高超声速机

翼的L/D与迎角α之间的关系，可根据升力需求来合理确定

表2 机翼几何参数

Table 2 Geometry parameters of wing

翼根

弦长/m

4

翼梢

弦长/m

1.6

翼根

厚度/m

0.2

翼梢

厚度/m

0.08

单侧机翼

长度/m

4

机翼前缘

后掠角/（°）

45

单侧机翼

面积/m2

5.6

表3 机翼气动性能与迎角的关系

Table 3 Relationship between aerodynamic

performance of wing vs α

α/（°）

FL/N

FD/N

L/D

5

12228

2306

5.3027

6

14827

2823

5.2522

7

17491

3444

5.0785

8

20245

4175

4.8491

9

23095

5020

4.6006

10

26016

5988

4.3447

11

29052

7082

4.1022

12

32162

8307

3.8717

13

35357

9672

3.6556

14

38673

11183

3.4581
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图1 气动性能随迎角的变化曲线

Fig.1 Change curve of aerodynamic performance vs

angle of attack
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机翼的安装角，并且可以为高超声速飞行器气动模型的建

立和控制系统设计提供依据。

1.3 后体设计

高超声速飞行器后体/尾喷管一体化设计也是机体/发

动机一体化设计的一个重要部分。后体/尾喷管一体化设

计要求将后体作为发动机喷管膨胀面的组成部分，从而可

以减小发动机的重量，降低外部阻力。在高超声速吸气式

推进系统中，多采用单壁膨胀喷管取代传统的对称形式的

推进喷管。单壁膨胀喷管能将飞行器后体下表面作为尾喷

管的一部分，而且单壁膨胀喷管的非对称结构设计，使得飞

行器在非设计状态飞行时，喷管具有一定的自适应补偿特

性。另外，单壁膨胀喷管结构的不对称性，使整个飞行器产

生很大的附加升力和俯仰力矩，从而影响到飞行器的飞行

性能和配平特性。

1.4 一体化集成方法

高超声速 ISR平台的中部机身由前机身尾部截面拉伸

得到。对乘波前体的底部顺着乘波前缘的方向进行拉伸，

水平长度为4m，与1.2节中的翼根弦长一致，也是涡轮基组

合循环发动机（TBCC）燃烧室的长度。机翼与机身的集成

主要由两个参数确定：一是机翼在机身的安装位置，二是机

翼安装角。由于翼根长度与机身中部的长度一致，机翼安

装于机身中部的两侧。由于乘波前体和中部机身都有

8.62°的向下倾角，为了使机翼尽可能地不破坏乘波前体和

机身中部的流场结构，机翼安装角确定为8.62°。本文对后

体/尾喷管的设计进行了简化处理，具体方法如下：尾喷管

由机身向后等比例缩小产生，尾喷管长度为 2m，上表面与

机身平齐，下表面向上倾斜。按上述方案一体化集成后的

高超声速 ISR平台气动外形如图2所示。

高超声速 ISR平台概念方案的气动外形几何参数见表

4。机身体积（不包括机翼）为 36.594m3，机身表面积（不包

括机翼）为41.117m2。气动外形的容积率定义为[1-13]

η = V 2/3Sw （2）

式中：V为机体的体积，Sw为机体的湿面积。由式（2）可算

出高超声速 ISR平台的机身容积率为0.2681。

2 性能分析
计算域为椭圆柱，长为20m，长半径（Z向）为10m，短半

径（Y向）为5m。采用非结构四面体网格，对壁面附近网格

进行了加密处理，壁面上单元大小为 1mm，计算域网格总

数为1954万，计算域及网格示意图如图3所示。

计算域的前面和上下边界采用压力远场边界条件，其

他边界采用压力出口条件，壁面处按等温、无滑移处理，壁

面温度设为1000K[14]。考虑到高超声速激波分辨和黏性计

算精度等问题，数值方法空间采用AUSM+格式[15-18]，时间

项采用全隐格式。采用RNG k-ε两方程湍流模型和增强

型壁面函数[19]来模拟湍流。计算中采用的自由流条件按标

准大气给出，见表5。

2.1 设计状态下气动性能

图 4为高超声速 ISR平台上下表面压力云图。由下表

图2 高超声速 ISR平台概念外形

Fig.2 Aerodynamic shape of hypersonic ISR vehicle

表4 高超声速 ISR平台几何参数

Table 4 Geometry parameters of hypersonic ISR vehicle

机长/m

18.408

翼展/m

10.893

机高/m

2.487

中部机身下倾角/（°）

8.62

机翼安装角/（°）

8.62

图3 三维计算域及网格示意图

Fig.3 3D computation grids and domain
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面静压云图可知，概念外形不仅乘波前体下表面压力高，机

身中部下表面也处于高压区，只有尾部由于向上收敛，导致

气流膨胀，压力减小。概念方案中机身中部向下倾斜，流经

乘波前体上表面的气流流经机身中部时膨胀，压力降低。

从上表面压力云图可知，在机翼前缘与机身结合处存在高

压气体泄漏，机翼前缘与机身的结合处还需进行详细设计，

可以进一步提高全机的升阻比。高超声速 ISR平台三维基

准外形的气动性能见表6。其中，气动力系数采用的参考面

积为机身横截面的最大面积，与乘波前体的底部面积 Sb相

同（Sb=7.388m2）。

由表 6可知，三维基准外形的升阻比较高，与乘波前体的

升阻比 4.9028 相比，降低了 0.0206，降幅仅为 0.42%。计算结

果和压力云图均表明机身中部也保持了较好的乘波特性。本

文设计的高超声速 ISR平台气动外形的升阻比高于参考文献

[20]~文献[22]中设计的高超声速飞行器气动外形的升阻比。

下面对高超声速 ISR 平台各个部位所受的力进行分

析，各个部位的受力情况见表7。其中，下标“f”代表机身的

乘波前体、下标“c”代表中部机身、下标“a”代表机身的后

体、下标“w”代表机翼。由表 7可知，乘波前体是气动外形

的主要升力来源，占总升力的 44.19%，与一体化集成前相

比，气动性能基本没变，仍然保持了较好的升阻比特性。机

身中部产生的升力大小仅小于乘波前体，占总升力的

33.92%，阻力占总阻力的 29.94%。中部机身的升阻比为

5.5313，高于乘波前体。由于机翼安装角为8.62°，相当于有

8.62°的迎角，此时机翼的升阻比为4.6786，与机翼升阻比回

归模型（见式（1））的计算结果4.6776基本吻合。

2.2 非设计状态下气动性能

高超声速飞机飞行速度跨越亚声速、跨声速、超声速和

高超声速，这就要求飞机的飞行性能具有宽速域全包线的

适应性，气动布局需要兼顾整个飞行速域进行匹配设计。

为了进一步了解高超声速 ISR平台气动外形在宽速域和宽

高度域条件下的气动性能，对高超声速 ISR平台在非设计

状态下的气动性能进行了分析。

（1）非设计飞行马赫数性能分析

保持飞行高度H=30km不变，采用数值计算方法分析

概念外形在Ma 5~Ma 7范围内的气动性能，计算条件见表

8。图 5为高超声速 ISR平台概念外形的升力系数、阻力系

数和升阻比随飞行马赫数Ma的变化关系曲线。

由图5可知，在Ma 5~Ma 7范围内，高超声速 ISR平台的

升力系数、阻力系数和升阻比均随Ma的增大而变小。高超

图4 高超声速 ISR平台机身表面压力云图

Fig.4 Pressure contours on the surface of hypersonic ISR fuselage

表5 自由流条件

Table 5 Freestream conditions for computation

H/km

30

Ma∞

6.0

p∞/Pa

1197

T∞/K

226.5

U∞/（m/s）

1810

ρ∞/（kg/m3）

1.841×10-2

表7 机身各个部位所受的力

Table 7 Aerodynamic force of each part

升力

阻力

Lf/N

112986

Df/N

23157

Lc/N

86726

Dc/N

15679

La/N

1792

Da/N

1948

Lw/N

54197

Dw/N

11584

表6 三维基准外形气动性能

Table 6 Aerodynamic performance of 3D

benchmark model

D/N

52368

L/N

255700

Cl

1.1478

Cd

0.2351

L/D

4.8822
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声速 ISR平台的气动性能随Ma的变化总体不大，升阻比的变

化量在 1.03%以内。升阻比均大于 4.84，保持了较好的高升

阻比特性。当 Ma=5.0 时，高超声速 ISR 平台虽然升阻比较

大，但由于此时的动压（20.948kPa）比设计状态 Ma=6.0 时

（30.165kPa）减小了 30.56%，升力仅为 1.954×105N，但仍能保

持巡航飞行的升力需求，此时的飞行阻力为 3.96×104N。当

Ma=7.0时，高超声速 ISR平台的飞行阻力为6.6666×104N，远

超超燃冲压发动机所能提供的推力（4.2×104N）。

（2）非设计飞行高度性能分析

保持飞行马赫数Ma 6.0不变，对飞行高度H=20~40km

范围内的气动性能进行计算，计算条件见表8[23]。

图6为高超声速 ISR平台概念外形的升力系数、阻力系

数和升阻比随飞行高度H的变化关系曲线。由图 6可知，

在H=20~40km的范围内，高超声速 ISR平台的升力系数随

飞行高度H的增大先变小后增大，阻力系数随飞行高度H

的增大而增大，升阻比均随飞行高度H的增大而变小。高

超声速 ISR 平台的气动性能随飞行高度 H 的变化总体不

大，升力系数的变化量在1.52%以内，阻力系数的变化量在

4.85%以内。升阻比均大于4.72，保持了较好的高升阻比特

性。当H=20km时，高超声速 ISR平台虽然升阻比较大，但

表8 计算条件

Table 8 Freestream conditions for computation

H/km

20

25

30

35

40

p∞/Pa

5475

2549

1197

575

287

T∞/K

216.7

221.6

226.5

236.5

250.4

U∞/（m/s）

1770

1790

1810

1850

1903

ρ∞/（kg/m3）

8.891×10-2

4.015×10-2

1.841×10-2

8.463×10-3

3.996×10-3
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图5 气动性能随飞行马赫数的变化曲线

Fig.5 Change curve of aerodynamic performance vs Ma
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图6 气动性能随飞行高度的变化曲线

Fig.6 Change curve of aerodynamic performance vs H
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由于此时的空气密度较大，导致动压（139.274kPa）比设计

状态H=30km时（30.165kPa）增大了4.617倍，升力和阻力远

远超过设计要求。当H=40km时，由于密度很小，此时的动

压仅为 7.236kPa，为设计状态 H=30km 时（30.165kPa）的

24%，升力太小，也不能满足飞行要求。

由图 5、图 6还可知，飞行高度对高超声速 ISR平台气

动性能的影响大于飞行马赫数对气动性能的影响。上述研

究结果可为高超声速 ISR飞行器的飞行特性分析与飞行轨

迹优化设计提供参考。

3 高超声速 ISR平台概念方案需求验证
由2.1节计算结果可知，高超声速 ISR平台气动外形总

的升力超过 2.5×105N，即使与推进系统进行一体化设计后

有部分升力损失，也能满足升力需求。总的阻力为

52368N，在保持升阻比不变的情况下，当升力为 2.0×105N

时，对应的阻力为 41894N。对超燃冲压发动机来说，这个

推力需求在可接受范围之内。

当把飞行器的升阻比L/D、巡航速度V和推进系统的比

冲 Isp视为常数时，航程R可用Breguet公式表示为[24]

R = V• LD •Isp• ln
é

ë

ê
êê
ê m0
m0 - m fuel

ù

û

ú
úú
ú = V• LD •Isp•εm （3）

式中：m0为飞行器巡航飞行时的满载质量，m fuel为燃油质

量，εm为燃油结构质量比。超燃冲压发动机的比冲范围为

900~1100m/s[25-26]。概念方案的 L/D 为 4.8822，当设计指标

航程R=7000km时，按推进系统的比冲 Isp=1000m/s（中等要

求）计算，则燃油结构质量比εm需不小于0.792才可满足航

程需求，即高超声速 ISR飞行器空重（不算载荷）必须小于

7.56×103kg。对于高超声速飞行器来说，这个指标太高，很

难实现。若把燃油结构质量比 εm定为可行的目标值 εm=
0.5（对应空重为 10.63×103kg），由式（3）可算得高超声速

ISR平台可实现的航程为4419km。

目前，高超声速 ISR平台可实现的航程4419km与需求

航程 7000km之间还存在较大的差距（2581km），解决这个

问题的可行途径有以下两个方面。

（1）提高技术水平

由Breguet航程公式（3）可知，要想提高航程，可从三个

方面入手：一是提高超燃冲压发动机的比冲。在其他条件

不变的情况下，把超燃冲压发动机的比冲由 1000m/s提高

到 1584m/s 即可满足 7000km 的航程要求。二是进一步优

化高超声速 ISR平台的气动外形，提高其升阻比。保持其

他条件不变，把升阻比提高到7.7337也能满足7000km的航

程需求。三是加强轻质高强度耐高温材料的研制，同时优

化结构热防护设计，从而提高飞行器的燃油结构质量比εm，
使之达到0.792。若能在上述三个方面同时取得突破，则高

超声速 ISR飞行器航程达到7000km是可以实现的。

（2）改变使用方式

在高超声速 ISR平台本身性能不变的条件下，通过火

箭助推或大型运输机空中挂载的方式，可以大大扩大其作

战使用范围。另外，把高超声速 ISR飞行器作为舰载无人

机搭载于航母上也可以使其侦察范围覆盖第二岛链，此时

航母需前出1000km。

4 结论
本文对高超声速 ISR平台概念外形进行了初步设计，并采

用数值计算方法对其气动性能进行了分析。主要结论如下：

（1）机体和机翼的设计方法对高超声速 ISR平台总体

气动性能影响较大。乘波前体虽然给整个高超声速 ISR平

台的高升阻比特性打下了良好的基础，但机身中部和机翼

的气动性能依然重要。只有机身各个部分均保持较高的升

阻比特性，全机才能获得较好的气动性能。

（2）类乘波体飞行器在小于设计马赫数和设计高度的

非设计状态下具有更高的升阻比。因此，在满足升力需求

和推力限制的条件下，高超声速 ISR平台宜在略小于设计

马赫数和高度的条件下进行巡航飞行。

（3）在目前的技术发展水平状态下，航程要达到

7000km还很难实现。高超声速飞行条件下的升阻比屏障、

比冲屏障和热障都是影响高超声速飞行器航程的关键因

素，只有上述技术难点逐步得到解决，高超声速飞机才能真

正走向实用。
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Conceptual Design of Hypersonic ISR Vehicle Configuration

Liu Jimin，Yan Xianrong，Zhang Zhaoyang，Shen Ji

Naval Research Institute，Shanghai 200436，China

Abstract: The conceptual configuration of hypersonic ISR (Intelligence, Surveillance, Reconnaissance) vehicle is

designed preliminarily. Based on the overall parameters of hypersonic ISR vehicle and the design of waverider

forebody, middle fuselage, airfoil and afterbody, the integrated benchmark model is built. CFD is used to analyze the

aerodynamic performance of the integrated benchmark model under design and off-design conditions. According to

the numerical results, design requirement of hypersonic ISR vehicle is verified briefly. The results show that the lift-to-

drag ratio of the integrated benchmark model is 4.8822 under the design condition, whose lift-to-drag characteristics

can meet the design requirements. When the lift is 2.0×105N, the drag is only 4.2×104N. The aerodynamic

performance of the integrated benchmark model under the design condition is stable, and its aerodynamic factor

varies less with the flight Machs and altitude in the considered off-design regimes. The integrated benchmark model

can be used in wide range.
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