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摘　要：气动外形设计是高超声速乘波飞行器总体设计的主要内容，也是关键技术之一。本文概述了乘波体设计方法的发

展现状，重点总结了正设计方法、反设计方法和生成体法三类方法的研究进展，并分析了三类设计方法的优缺点。乘波体

的实用性还有待于进一步提高，应合理借鉴常规飞行器的成熟设计方法，并且将现有设计方法与智能变形等新技术进行有

机结合，以解决乘波体在实用性上存在的问题。
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乘波构型在高超声速条件下具备较传统布局更优的气

动性能，已成为高超声速飞行器的重要候选布局之一，广泛应

用于高超声速巡航导弹、高超声速飞机和空天飞机的气动外

形研究中[1]。X-43A[2]、X-51A[3，4] 和美澳合作的 HIFiRE 4[5，6] 

等高超声速试验飞行器演示验证飞行的相继成功极大地增

强了各国高超声速技术研究者的信心，也激起了乘波飞行器

研究的新一轮热潮。图 1 为吸气式高超声速飞行器的主要

发展路线[7]，其中大部分采用的就是乘波构型。

图 1　吸气式高超声速飞行器的主要发展路线

Fig.1　Main development routine of air-breathing hypersonic vehicles

赵桂林等[8] 比较全面地总结了乘波构型和乘波飞行器

的研究进展。在此后的十多年时间里，国内外对乘波体和

乘波飞行器进行了广泛深入的研究，取得了很多新的研究成

果。参考文献 [9] 从基本流场的类型、基本流场的设计和求

解方法、密切理论和乘波体改型设计等 4 个方面对乘波体的

设计方法进行了全面概述。本文对乘波体设计方法的最新

研究成果进行总结，对三类设计方法进行对比分析，梳理了乘

波体在实用性上还存在的问题，提出今后乘波体设计的研究 

重点。

1 设计方法分类
乘波体的设计要素包括带激波的流场与沿流线追踪

生成型面。根据这两个设计要素，可把乘波体的设计方

法分为正设计方法和反设计方法两大类。正设计方法是

先给定基本流场，通过流动捕获管（Flow Capture Tube，

FCT）与激波的交线确定乘波体前缘，然后进行流线追踪

获得乘波体，如锥导乘波体设计方法[10]。反设计方法却是

从激波形状出发反向迭代求解流场，再根据流线追踪得到

乘波体外形，比较典型的是密切锥方法[11，12]。近几年，随

着数值计算技术的发展，出现了一种新的正设计方法，即

由任意形状的三维外形来生成基本流场，基本流场的计算

采用数值计算方法或商用 CFD 软件，本文称为生成体法。

本文按上述分类对乘波体设计方法的最新研究成果进行 

阐述。
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2 设计方法研究现状
2.1 正设计方法

正设计方法是指乘波体由分析流场或容易求解的流场来

生成。如平面楔形流场、轴对称体流场等，也可由复杂的三维

流场生成，如楔形 -锥形混合流场、相交锥形流场等，各种流场

生成的乘波体各有优缺点。Nonwieler 于 1959 年提出了由二

维楔形流场构造高超声速飞行器的理论，并据此生成了“Λ”

型乘波体。随后 Jones 等[13] 提出了基于轴对称体流场的乘波

体生成理论。流场的轴对称本质造成了由这类流场生成的乘

波体下表面流动是非均匀的，存在横向流动，当进行乘波外形

与推进系统的一体化设计时，这些简单流场就不太适用。

Rasmussen[14] 于 1980 年根据高超声速小扰动理论提出

了源于倾斜锥形流动的乘波体，将轴对称体流场扩展至更一

般的三维流场。此后，许多研究者对这一构型进行了广泛研

究。Sobieczky 等[15] 于 1990 年提出了源于相交锥形流场的

乘波体设计方法，进一步拓展了乘波体的设计方法。上述研

究为乘波体的发展做出了里程碑式的贡献。国内对锥导乘

波体[16~21] 以及源于带迎角锥和椭圆锥体流场等非轴对称流

场的乘波体[22，23] 进行了详细研究。由三维流场生成的乘波

体能产生较为均匀的下表面流场，更适合于进行乘波外形与

推进系统的一体化设计。

为了拓宽乘波体的选择范围，李永洲等[24，25] 提出了一

种前后缘型线同时可控的乘波体设计方法。从给定的前缘

型线出发，向下游追踪流线生成乘波体的第一个下压缩面；

从后缘型线出发向上游追踪流线生成乘波体的第二个下压

缩面。分别取上述两个乘波体下压缩面对应角度的流线，采

用正切混合函数处理二者的坐标便可以得到乘波体新的下

压缩面，上表面取自由流面，生成的前后缘型线同时可控的

乘波体，如图 2 所示。

图 2　前后缘型线同时可控的乘波体

Fig.2　Waverider with controlled leading and trailing edge

数值计算结果表明，前后缘同时可控的乘波体具有较

高的容积率，附面层修正后的容积率为 0.24。有黏条件下，

设计点（Ma=6）和接力点（Ma=4）的升阻比分别为 2.54 和

2.41。与给定前缘乘波体相比，前后缘同时可控的乘波体升

阻比和出口总压恢复系数虽然有所下降，但是升力、阻力、俯

仰力矩和出口增压比却明显增加。由于前后缘型线同时可

控，可以很容易满足高超声速飞行器气动外形设计对后掠角

以及内部设备布置的要求。该设计方法可行且更加灵活，拓

宽了乘波体的选择范围，可以满足工程应用的需要。不足之

处是，采用混合函数生成的下压缩面虽然可以较好地保持前

后缘附近的原型面特征，但很难严格保证“乘波”特性，导致

了升阻比下降。

2.2 反设计方法

乘波飞行器气动 / 推进一体化设计需要下表面有较为

均匀的流场。反设计方法能够按照进气道的进气要求来给

定激波形状，通过反向求解流场来生成乘波体，该方法通常

也叫密切类方法，包括密切锥方法和密切流场方法。由反设

计方法得到的乘波体具有“平坦”的下表面，符合乘波体与

推进系统一体化设计条件。

密切类方法中最具有代表性的是 Sobieczky 等提出的

密切锥方法（Osculating Cone Method，OCM）[26]。随后，

Sobieczky 等又提出了采用弯曲轴对称激波生成乘波体的方

法（Osculating Axisymmetry Method，OAM），把激波型线由

直线变成了曲线。Rodi[27] 以“指数率体”作为密切基准流

场来生成乘波体，称为密切流场方法（Osculating Flowfield 

Method，OFM）。Rodi 等还对由 OCM 和 OFM 生成的乘波

体性能进行了对比分析，结果表明由 OFM 生成的乘波体最

大升阻比和容积率均优于前者[28]。Kontogiannis 等[29，30] 采

用密切锥方法对乘波前体几何外形进行了概念设计，重点讨

论了三种参数化几何模型方法，即通过参数化定义上表面

后缘型线（Upper Surface Profile，USP）、前缘曲线（Planform 

Leading Edge，PLE）和下表面后缘型线（Lower Surface 

Profile，LSP）来分别生成乘波体。图 3 为对上表面后缘型

线进行参数化建模生成的乘波体，设计驱动曲线（Bezier 曲

线）有 4 个控制点。

各个型线的定义采用 Bezier 曲线，通过少数几个控制

点来达到参数化建模的目的，大大提高了乘波体设计的灵

活性。在此基础上，Kontogiannis 等还对设计驱动曲线对

控制点个数的需求和限制进行了分析，并对参数化几何建

模方法的灵活性进行了研究。图 4 为以升阻比和容积率为

优化目标，采用遗传算法，对不同参数化上表面后缘型线

的乘波体进行优化后得到的 Pareto 前沿及相应的乘波体 

外形。
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图 3　参数化建模生成的密切锥乘波体

Fig.3　Parametric geometry modeling osculating cone waverider

图 4　Pareto 前沿及相应的乘波体外形

Fig.4　Pareto fronts and some of the waverider geometries

设计驱动曲线中控制点数量太少，曲线拟合精度太低，

将导致生成的乘波体表面不够光滑；若控制点数量太多，曲

线拟合精度很高，能够对可行设计空间进行充分探索，但计

算量太大，将导致“维度灾难”。研究结果表明，激波型线的

三阶连续是获得光滑表面的前提，而对 PLE，LSP 等设计驱

动曲线的限制较少，只需满足每个密切平面内前缘点是唯一

的即可，曲线形式可以更灵活。由图 4 可知，设计驱动曲线

采用三次方 Bezier 曲线才能够对设计空间进行有效探索。

针对密切锥乘波体压缩量不足、结构弯曲以及容积率

偏小的缺点，贺旭照等[31，32] 给出了密切曲面锥（Osculationg 

Curved Cone，OCC）乘波体的设计方法。计算结果表明，密

切曲面锥乘波体对来流气体的压缩量和容积特性均好于密

切锥乘波体。贺旭照等[33] 还发展了密切内锥乘波体的设计

方法，使得内锥乘波体设计更加灵活，拓展了内锥乘波体在

高超声速飞行器设计中的应用前景。密切内锥乘波体将密

切外锥的“密切轴对称”方法拓展到了内锥领域，使得内锥

乘波体的设计也可按气动外形和推进系统的各种要求进行

灵活设计。同时，密切内锥乘波体易于和基于内锥流场的

内收缩三维压缩进气道进行一体化设计，形成一体化密切

内锥乘波体内收缩三维进气道的设计技术[34]，图 5 为采用

该设计方法设计的密切内锥乘波前体 / 进气道（Osculating 

Inward Turning Cone Waverider Inlet，OICWI）。基于此，可

进一步形成基于内锥压缩体系的新概念吸气式高超声速飞

行器设计技术。

图 5　密切内锥乘波前体 /进气道

Fig.5　Osculating inward turning cone waverider/inlet

密切内锥乘波体设计方法简单而灵活，OICWI 的形状、

内压升比以及隔离段出口参数很容易通过进气道捕获曲线

（Inlet Capture Curve，ICC）和 FCT 进行调整。数值和试验

研究表明，OICWI 流场均匀性好，溢流少，具有更好的流动

捕获特性。黏性条件下，总压恢复系数为 0.756，流量系数为

0.967，压升比为 14.28。

Rodi[35] 对定后掠角密切锥乘波体和定后掠角密切流场

乘波体进行了研究。定后掠角乘波体的前缘具有特定的后

掠角，能够在上表面产生稳定分离涡从而改善乘波体的气动

性能。Rodi 的研究重点在于此类乘波体的几何特征和涡升

力特性，却并未说明怎样生成定后掠角前缘对应的乘波体下

表面。段焰辉等[36] 在传统密切锥乘波体设计方法的基础上

给出了定后掠角密切锥乘波体的设计方法。结果表明，定后

掠角密切锥乘波体具有明显的乘波特性并且能够在较高的

升阻比时保证一定的容积率；定后掠角前缘能够在一定的

迎角下在上表面产生稳定的分离涡，产生涡升力。

为了拓展密切锥方法的设计灵活性，刘传振等[37~39] 延

伸了定后掠乘波体概念，通过对设计曲线的修改提出了双后

掠乘波体的概念。建立了头部区域可控、后掠区域可控的双
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后掠乘波体设计方法，大大提高了密切锥方法的灵活性。典

型的双后掠乘波体外形如图 6 所示。

图 6　双后掠乘波体

Fig.6　Double swept waverider

研究结果表明，双后掠乘波体保持了高超声速阶段

的高升阻比特性。在设计状态下（H=30km，Ma=8），保持

第一后掠角 λ1=70°不变，随着第二后掠角 λ2 变小，升阻比 

L/D 增大，容积率 τ 减小。当 λ2=70°时，L/D=5.34、τ=0.174；

当 λ2=30°时，L/D=5.707、τ=0.106。在低速状态、纵向稳定性

和涡效应增升方面也具有性能优势，为大空域宽速域高超声

速飞行器的研制开拓了新的途径。

2.3 生成体法

正设计方法和反设计方法都基于无黏流场的数值计

算，然后采用流线追踪方法来生成乘波体[40]。为了拓展乘

波体的设计空间，刘传振等[41，42] 通过精确地计算设计流场，

引入高超声速激波装配法，计算带激波的流场，结合基于多

重网格的搜索技术加速寻点效率，扩展流线追踪方法到三维

流场，建立了适于一般三维流场的乘波体快速设计方法，突

破了传统乘波体设计方法的流场限制。引入“导波体”定义

三维流场的生成外形，采用平切导波体流场激波及正向追踪

流线的方法设计乘波体外形，如图 7 所示。乘波体与导波体

外形之间存在定性对应关系，其关系可作为乘波体设计时导

波体选择的参考依据，为扩大设计空间、设计满足工程应用

要求的乘波体奠定了基础。

计算结果表明，导波体纵向截面外形决定乘波体纵向

截面外形，进而对乘波体纵向稳定特性有着显著的影响，利

用该特性可实现对乘波体纵向稳定性的按需设计；通过改

变导波体横截面外形可以改变乘波体的横截面外形，这种横

截面特征的对应关系可以应用到对乘波体的迎风面进行扩

容设计；乘波体前缘由导波体流场的激波曲面决定，通过后

体扩张的双锥体外形能够生成双前缘乘波体。

图 7　乘波体与导波体外形对应关系

Fig.7　 Qualitative correlations between waverider and shock 
generating body

李博等[43] 实现了一种基于任意三维黏性流场的乘波体

设计方法，通过在激波面上截取乘波体前缘线来生成乘波体

外形。三维黏性流场计算采用南京航空航天大学开发的软

件 NAPA，该软件已经过大量的验证计算，证明其具有相当

的精度和一定的计算能力，能满足工程计算要求。由于在流

场计算中直接计入了黏性效应，因此，该设计方法精度更高，

更接近工程实际。

李名扬等[44] 发展了一种基于商用 CFD 软件的乘波体

气动外形设计方法。即利用最大压力梯度单元来确定激波

位置，再用圆柱面相交的方式得到乘波体上表面，利用圆柱

面与激波的交线为前缘线，通过流线追踪得到乘波体的下表
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面，最终得到乘波体构型。由于整个设计过程均使用现有商

用 CFD 软件完成，既减少了自行编程所花费的时间，又具有

良好的通用性，因此，便于在以后的乘波体研究和工程设计

中推广使用，并大幅度缩短设计周期。

3 设计方法对比分析
乘波体的设计经历了由简单的二维流场（平面楔形流

场、轴对称体流场等）到复杂三维流场（楔形 -锥形混合流

场、相交锥形流场以及任意的形状）、由非黏性流场到黏性流

场、由简单计算（解析方法、小扰动理论、特征线方法）到精

确计算（空间步进有限差分方法、CFD 方法）的过程。表 1

从乘波体的升阻比、容积率、集成设计容易度、实用性以及设

计方法的精确度和适用性等方面对上述三类乘波体设计方

法进行了对比分析，在具体应用中可以根据实际需要选择合

适的设计方法。

表 1　乘波体设计方法比较

Table 1　Comparison of waverider design methods

设计方法 优点 缺点

正设计 
方法

实现简单，流场容易计算，可以很

快地进行设计，效率高，且易于进行

优化设计

精度一般；激波形状

相对固定，存在升阻比极

限，限制了乘波体的设计

空间；机体 / 推进一体化

设计较难，适用范围小

反设计 
方法

可以指定激波形状，扩大了设计空

间，能产生均匀的下表面流场，更适

宜于进行乘波外形与推进系统的一

体化设计。方法灵活，可以生成具有

更多特性的乘波体，已成为乘波体设

计的主流方法

流场一般采取简单流

场近似模拟的计算方法，

忽略了横向流动，难以精

确保证乘波性能

生成体法

使用准确的三维流场进行设计，精

度高，可以方便地构造流场内激波或

膨胀波，提高了设计灵活性。生成体

可以是任意三维形状，从而使激波面

形状更具一般性，设计空间大，应用

范围更广，是一种乘波体设计的新方

法和新思路

需要对生成体流场进

行精确计算，对激波进

行捕获或者定位，计算量

大，不利于进行优化设

计；乘波体与生成体外

形之间的对应关系较难

把握

4 存在的主要问题及发展趋势
乘波体的设计方法很多，设计空间很大，但都有一个共

同特点就是实用性还有待进一步提高。乘波体的工程应用

目前仍然有诸多限制，主要问题有：容积率不高、非设计状

态下气动性能不好和纵向稳定性难以保证。升阻比高的乘

波体一般情况下容积率都偏低；容积率高的乘波体往往下表

面凸起，不利于与推进系统进行一体化设计。张甲奇等[45] 在

提高乘波体的实用性方面做了一些有益的探索，但采用的外

形优化方法（侧边改进以降低弯度，增大相对厚度）随意性

大、缺乏理论依据，因而结论缺乏普适性。

经过几十年的发展，乘波体的设计方法更灵活也更加

精确，设计空间更大，可以满足多样化设计的需要。设计出

的乘波体不仅增强了实用性，也更符合真实情况。下一步的

研究重点是结合高超声速飞行器气动外形设计的具体需要，

进一步提高乘波体的实用性。近几年，出现了多级压缩乘波

体、双乘波体和可变形乘波体设计，关于这些新型乘波体设

计的相关内容，将另外做专题论述。

5 结束语
乘波体设计是国内外高超声速飞行器气动外形研究的

重点之一。高超声速飞行器的研究热潮持续推进着乘波构

型高超声速飞行器气动外形的基础研究和规律探索。乘波

体的设计方法已经比较成熟，应合理借鉴常规飞行器的成熟

设计方法，并且与智能变形等新技术进行有机结合，进一步

提高乘波体的实用性来满足高超声速飞行器气动外形设计

的具体要求。 
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