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6马赫锥体流场对乘波体性能的影响及规律 
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摘要  以 CFD计算为分析工具, 在 6马赫飞行速度、0°飞行攻角和 30 km飞行高度的设计条件下, 综
合分析了 23 种源自不同锥体流场所获乘波体的性能. 分析结果表明, 基本锥体的截面形状及截面宽高
比均对乘波体性能有较大影响; 当基本锥体的宽高比变化时, 相应乘波体几何参数和升力系数的变化
基本与之呈正比关系, 而阻力系数及升阻比则出现极值. 此外, 我们发现在此飞行状态下, 综合考虑乘
波体底部阻力及计算误差等因素, 当基本锥体为椭圆锥, 且截面椭圆宽高比在 1.5~1.618 时, 所获得的
乘波体具有最大的升阻比; 而当截面椭圆宽高比约为 1:1.5 时, 所获得乘波体阻力最小. 依据所得的计
算结果, 对于乘波飞行器的实际设计给出了相应的建议.  
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高超声速飞行是指飞行器以 5 倍声速或更高的
速度在大气层和跨大气层中的飞行. 高超声速飞行
具有薄激波层、高熵层、强粘性效应及高温流动等特

点, 而且激波层和边界层可能互相干扰, 这些因素呈
强烈的非线性耦合状态, 严重地影响着高超声速飞
行器的总体性能. 仅就气动性能而言, 由于高超声速
飞行时, 飞行器所承受的波阻和摩阻会急剧增大, 将
形成所谓的“升阻比屏障”[1], 在此条件下, 采用常规
飞行器构型很难获得较好的气动性能 , 因此人们开
始探求更好的高超声速飞行器构型 . 目前所公认的
一种较好的设计方案为以乘波体为主要升力体的乘

波飞行器构型.  
乘波体的概念最早于 20 世纪 50 年代由

Nonweiler[2]提出, 采用这种构型时, 在设计飞行条件
下(给定马赫数、攻角和飞行高度等), 高超声速飞行
时产生的弓形激波完全附着于飞行器的外沿, 飞行
器的上下表面没有流动泄露, 激波后的高压区被完
全包裹于飞行器的下半部分, 由于高压区的存在, 可
以使飞行器获得较大的升力, 进而获得较大的升阻
比.  

目前乘波体的设计方法主要包括两类 , 即源自
已知流场的设计方法和密切锥方法 , 其中密切锥方
法[3,4]由 Sobieczky 提出, 也称反设计方法. 采用这种
方法设计乘波体时, 需给定激波面的形状, 并将激波
面分解为若干小平面(或锥面)的组合, 在每个小平面
(或锥面)的密切面上, 通过给定锥角和锥长, 计算得
到激波后的流线 , 进而将这些流线组合成为乘波体

的下表面 , 上表面一般采用自由来流面或弱膨胀面
得到. 由于密切锥方法是一种近似方法, 在设计时忽
略了侧向流动的影响 , 因而采用这种方法所获得的
乘波体外形可能不能精确地保证其乘波性能, 对此
Lewis 等人[5]提出了压力梯度校正法, 可以在一定程
度上改善这个问题. 

相对于密切锥方法而言 , 目前应用更多的乘波
体外形设计方法为源于已知流场的设计方法, 这类
方法的主要思路为: 对于给定的某种基本几何体, 应
用解析或者数值方法计算得到其在给定设计条件下

的无粘流场, 并捕捉到激波面; 之后在激波面上任意
给定一条曲线作为乘波体的前缘线, 从前缘线出发, 
沿来流方向追踪流线生成乘波体的下表面 , 上表面
则采用自由来流面或者膨胀面方式设计 , 从而获得
整个乘波体外形. 本文的工作即沿这一思路展开.  

对于源于已知流场的设计方法而言 , 用于生成
已知流场的基本几何体不同, 可以获得不同类型的
乘波体外形. 对于简单基本几何体外形, 可以采用求
解 Taylor-Maccoll 方程获得其流场结构, 并据此设计
乘波体, 如 Nonweiler[2]依据二维楔形流场获得了Λ形
乘波体; Jones 等人[6]获得了基于正圆锥流场的乘波

体 ; Rasmussen[7~9]进一步将基本流场拓展至倾斜圆

锥、椭圆锥及带有纵向曲率的旋成体流场等. 近年来, 
随着计算机和计算流体动力学(CFD)技术的发展, 一
些更加复杂的几何体流场也被用于生成乘波体 , 如
Mazhul 等人 [10]采用幂次律旋成体作为基本几何体; 
Takashima 等人[11]基于楔锥流场获得了乘波体外形; 
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Goonko 等人[12]源自喇叭形轴对称旋成体的内流流场

获得了相应的乘波体外形等. 本文作者也进一步将
生成乘波体的基本几何体流场进行拓展, 发展了一
套基于任意锥体流场生成乘波体外形的方法和程  
序 1), 为实际设计提供了更大的灵活性.  

理论而言 , 乘波体外形可以源自任意已知流场
获得 , 由不同基本几何体流场所生成的乘波体外形
也会具有不同的几何性能和气动性能 . 由于乘波体
是乘波飞行器产生升力的主要部分 , 因此如果能够
对源自不同基本几何体流场所获得的乘波体外形进

行分析, 相应地得到基本几何体流场对乘波体性能
影响的一般规律 , 对于实际的飞行器设计将具有重
要的指导和参考意义. 本文中, 我们以 6 马赫飞行速
度、0°飞行攻角和 30 km飞行高度为设计条件, 从几
何性能和气动性能两个方面分析了圆锥、椭圆锥、十

字锥、方锥和方-圆锥等 23种不同锥体流场对相应乘
波体的影响. 根据计算结果, 发现在综合考虑计算误
差、流场均匀性等因素的影响, 考虑底部阻力时, 当
基本锥体为椭圆锥 , 且截面椭圆宽高比约为 1.5~ 
1.618 时, 所获得的乘波体具有最大的升阻比; 当截
面椭圆宽高比约为 1:1.5时, 所获得乘波体阻力最小.  

1  乘波体外形设计和分析工具 
源于已知流场获得乘波体外形的思路和步骤如

下(如图 1): 首先, 给定基本几何体, 应用数值求解欧
拉方程获得基本几何体在设计条件下的无粘流场 , 
同时捕捉到激波面; 其次, 在激波面上给定一条曲线, 
这条曲线即为乘波体的前缘曲线; 然后从前缘曲线 

 
图 1  源自已知流场的乘波体外形设计图示 

V∞为来流速度 

上的每一点出发, 沿来流方向向后追踪流线, 所有流
线构成的曲面即为乘波体的下表面 ; 最后采用自由
来流面方法设计乘波体的上表面. 由于流面上不会
有流体通过, 因而在设计条件下, 乘波体周围的流场
应与原无粘流场一致 , 此外由于乘波体的前缘曲线
精确地位于激波面上 , 乘波体下部的激波后高压区
不会泄露到乘波体的上部 , 这样可以使乘波体获得
很好的气动性能. 

1.1  基本几何体的定义和无粘流场计算 

基本几何体可以定义为任意的锥型体 , 即锥体
的截面可为任意形状. 为更方便灵活地定义锥体, 我
们采用 B 样条曲线来定义锥体截面曲线, 即锥体截
面曲线可分段由下式给定:  
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其中, P0 ~P3为某段 B样条曲线的控制点坐标, P(t)为
曲线上的点. 曲线形状的改变通过控制点个数和控
制点坐标实现.  

在进行基本几何体流场计算时 , 由于采用无粘
欧拉方程求解流场 , 因此无需在物面附近加密计算
网格 , 但流场分析的重要任务之一是准确地捕获激
波面. 计算中激波面的捕获采用捕捉法, 即将整个计
算域进行离散, 依据压力梯度的变化来捕捉激波面. 
如果在激波面附近计算网格较粗, 那么捕捉到的激
波面将会出现严重的锯齿形状 , 从而影响到激波面
位置的准确确定, 因此必须在激波面附近加密网格, 
这里采用了自适应网格技术: 在初始计算时, 预估一
个激波面的形状, 并在其附近加密, 当迭代进行到一
定阶段后, 对激波面进行一次捕捉, 并将网格加密的
位置调整至捕捉到的激波面附近继续计算 , 经一段
计算后, 再捕捉激波面并据此调整网格加密点位置, 
这样经几次调整后 , 可以准确地捕捉到激波面 . 另 
外, 在每次调整中, 都对激波面进行光滑化处理, 以
避免出现“锯齿”形状.  

                     
1) Cui K, Yang G W. A CFD-based waverider design method for any conical geometry. In: Proceeding of East West High Speed Flow Field 

Conference. Beijing, 2005, 475—480 
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因乘波体的下表面通过追踪流线得到 , 所以在
激波面以内的部分流场应相对细致 , 这里我们将大
部分计算网格配置于激波面以内 , 并随着激波面的
调整而作相应调整, 以保证能够准确的追踪到流线.  

1.2  前缘曲线的给定 

前缘曲线即乘波体的外沿线 , 为保证乘波体具
有良好的气动性能, 前缘曲线应准确地落于激波面
上. 尽管前缘曲线是一条空间三维曲线, 但因其落于
激波面上 , 所以只需给定其在某个平面内的二维投
影, 再通过与激波面方程联立求解, 就可以确定其三
维形状. 这样实际中只需给定其在某平面内的二维
投影曲线即可. 这里我们通过给定其在 YZ 平面内的
投影定义前缘曲线.  

不同的前缘曲线可以定义不同的乘波体外形 , 
前缘曲线的定义方式越多, 实际设计越灵活方便. 算
例中, 分别采用了直线、二次曲线和 Sigmoid函数等
几种不同的前缘曲线定义方式.  

1.3  乘波体上下表面生成 

乘波体下表面通过沿来流方向追踪流线得到 . 
具体方法是以截出的三维前缘曲线上各点作为初始

位置, 沿来流方向在已知流场中采用龙格-库塔法求
解流线方程: 

d d d dx y z s
u v w

= = = ,           (2) 

从而获得流线. 乘波体的上表面从前缘曲线上各点
出发, 由沿自由来流方向向后引射线构成.  

1.4  CFD分析工具 

本文使用的计算乘波体气动性能的 CFD 程序为
第二作者所发展的三维薄层雷诺平均 Navier-Stokes

方程求解程序, 三维薄层 NS 程序采用了包含子迭代
的LU-SGS隐式时间推进方法[13]和改进的HLLEW空
间离散格式[14]. 子迭代可以消除由于方程线性化, 滞
迟边界条件等带来的误差, 使计算更加稳定. 在等熵
流动区域, 改进的 HLLEW格式自动恢复到迎风差分
Roe 通量分裂格式; 在熵跳跃大的流动区域, 格式变
为标准的 HLLEW格式, 这样既可克服 Roe格式模拟
激波流动产生的非物理振荡现象, 也可克服 HLLEW
格式在连续流动区域表现出的较强的格式粘性 , 提
高流场整体计算精度. 此外, 程序中粘性项用中心差
分离散, 湍流模拟采用涡粘性 B-L代数模型.  

计算网格采用 H 型多块网格结构, 整个计算域
共分为 10 块, 网格在壁面和激波层附近都进行了加
密, 以使得计算结果更加准确.  

2  计算结果及分析 

2.1 锥体外型 

生成乘波体的基本锥体共 23 种. 所有锥体的长
度均为 100 (无量纲), 除星形锥体外, 其余锥体的基
本半锥角(Z方向)给定为 7.09°. 不同锥体之间的差别
在于截面形状的不同 . 另外一个重要的几何参数为
截面的宽高比(W/H), 即锥截面在 Y 轴上的长度与其
在 Z轴上的比值.  

各类锥体的特点如下 : 椭圆锥类锥体截面为宽
高比不同的正圆或椭圆 ; 方锥类锥体截面为宽高比
不同的正方形或长方形; 方-圆锥体截面为方形和圆
形的不同组合; 其余四种锥体分别为粗十字、细十
字、花形和星形锥. 各种(半)锥体的截面和完整形状
如图 2~5, 相应锥体的截面宽高比如表 1, 表中未列
出的截面宽高比均为 1.  

 

 
图 2  椭圆锥截面形状(a)及三维视图(b) 
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图 3  方锥截面形状(a)及三维图(b) 

 

 
图 4  方-圆锥截面形状(a)及三维图(b) 

 
 

 
图 5  粗十字(a)、细十字(b)、花形(c)和星形锥三维图(d) 
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表 1  各锥体的宽高比 
编号 1 1.5 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 

椭圆锥 0.5 − 0.6667 0.8333 1 1.2 1.3 1.4 1.5 1.618 1.75 2 

方锥 0.5 − 1.5 1.618 2 − − − − − − − 

方-圆锥 1.618 − − − − − − − − − − − 

 
2.2 乘波体的截取方式 

锥体流场计算完毕后, 激波面的位置也已确定: 
以竖直方向(中心线)激波面的最低点为出发点, 向上
给定 5个单位的固定距离, 作与 XY平面平行的平面, 
该平面与激波面的交线则为前缘线, 如图 6(YZ 平面
的投影), 这样对于每一种乘波体都采用相同的截取
方式, 可以保证不同的乘波体可比性.  

 
图 6  前缘线的选取 

 

2.3 计算条件 

乘波体的计算条件如表 2. 如前所述, 计算网格
采用多块网格结构, 网格示例如图 7, 每块网格对应
的网格数及贴近壁面的首层网格高度如表 3. 

2.4  几何外形参数比较 

在几何参数上, 我们从乘波体容积 V、总表面积
S、投影面积、翼展 W以及中心厚度 T等若干方面进
行了比较, 各几何参数的比较曲线如图 8, 横坐标为
生成乘波体锥体截面的宽高比 , 纵坐标为相应的几
何参数. 

 
图 7  乘波体的计算网格示意图 

 
依据图 8, 可以看出: (ⅰ) 基本锥体的外形不同

时, 对应乘波体的几何参数也不相同, 当基本锥体选
择为花锥或者星形锥时, 对应乘波体各几何参数相
对较大; 而选择为细十字锥时, 对应乘波体的几何参
数相对较小, 且锥瓣越细, 对应乘波体的各几何参数
越小; (ⅱ) 当基本锥体选择为同一锥系时, 各几何参
数与锥体截面的宽高比基本呈正比关系 , 且宽高比
越大, 相应锥生成乘波体的几何参数越大;  

2.5  气动参数比较 

气动参数方面 , 我们主要比较各种乘波体外形
的升力系数 Cl、阻力系数 Cd以及升阻比 l/d. 计算升
力及阻力系数时, 选取底面面积作为参考面积, 乘波
体底面压力取为 0, 各乘波体的气动参数比较曲线如
图 9. 

从图 9中可以看出: (ⅰ) 就升力而言, 当基本锥 

 
表 2  乘波体计算条件 

乘波体长度/m 飞行高度/km 飞行速度/马赫 飞行攻角/° 雷诺数 

3 30 6 0 7000000 

 

表 3  计算网格相关数据 
网格块编号 I方向的网格数 J方向的网格数 K方向的网格数 首层网格高度 

1, 2, 3, 6, 7, 8 49 49 49 0.0001 

4, 5, 9, 10 31 49 49 0.0001 
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图 8  不同乘波体几何外形数据比较 

(a) 容积(半乘波体); (b) 总表面积(半乘波体); (c) X方向投影面积(半乘波体); (d) Z方向投影面积(半乘波体); (e) 翼展(半锥体); (f ) 中心厚度 
 

体的宽高比相同, 锥系不同时, 相对而言, 花锥生成
乘波体的升力系数最大, 而细十字锥生成乘波体的
升力系数最小; (ⅱ) 对于阻力而言, 当基本锥体的宽
高比相同, 而锥系不同时(横轴为 1 的位置), 阻力系
数大小的相对位置与升力系数一致; (ⅲ) 对于椭圆
锥生成的乘波体而言, 阻力系数出现极小值, 其位置
约在基本锥的宽高比为 1　1.5 之处, 但对于其它系

列的锥生成乘波体, 阻力系数是否出现极小点, 以及
极小点的位置尚待进一步计算确定; (ⅳ) 对于升阻
比而言, 同样基本锥宽高比的条件下, 除细十字锥生
成乘波体的升阻比较小以外, 其他锥生成乘波体的
升阻比相差不大. 而对于源自椭圆锥获得的乘波体而
言, 升阻比的最大值出现于椭圆锥的宽高比为 1.618
处 , 且在附近当椭圆锥的宽高比变化时 , 其相应的 
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图 9  不同乘波体的气动参数比较 

(a) 升力系数; (b) 阻力系数; (c) 升阻比; 其中选取乘波体底面压力 Pbase = 0 
 

锥生成乘波体的升阻比变化不大 . 综合考虑计算误
差, 当椭圆锥的宽高比约为 1.5~1.618 时, 可获得升
阻比最大的乘波体外形.  

3  进一步验证 
在上述的计算中, 前缘曲线在 YZ 平面内的投影

均为直线 , 为了进一步验证上述结论对其他乘波体
截取方式是否有效, 我们任意选择了正圆形、正方形
和细十字形三种锥体流场, 以这三种流场为基础, 采
用了另外两种前缘曲线定义方式 , 并对相应的乘波
体外形进行了计算分析.  
3.1  前缘曲线为二次曲线 

此种定义方式时, 前缘曲线在 YZ 平面内的投影
由下式给定:  

2
0swZ Z Z Ay= + + ,          (3) 

其中 Z0和 A为两个独立参数, Zsw为激波面在 Z方向
最低点坐标, Z0定义为乘波体中心点距激波面的高度, 
这里取 Z0为 10, A为 0.05. 相应三种乘波体的几何参

数和气动参数如表 4和 5. 
 

表 4  二次前缘曲线乘波体的几何参数 a) 
锥体截面 V/m3 S/m2 SX/m2 SZ/m2 W/m T/m 

正圆形 0.0783 3.02 0.102 1.41 0.734 0.259

正方形 0.0982 3.27 0.127 1.52 0.788 0.282

细十字形 0.0565 2.75 0.0741 1.28 0.673 0.242

a) SX为 X方向的投影面积, SZ是 Z方向的投影面积 
 

表 5  二次前缘曲线乘波体的气动参数 
锥体截面 Cl Cd l/d 

正圆形 0.4678 0.1039 4.5029 

正方形 0.4831 0.1069 4.5173 

细十字形 0.4505 0.1033 4.3597 
 

3.2  前缘曲线为 Sigmoid函数曲线 

定义方式时, 前缘曲线在 YZ 平面内的投影由下
式给定:  

00 ( )
1

1sw y YZ Z Z
e −= + +

+
,     (4) 

其中 Z0和 Y0为两个独立参数, Zsw为激波面在 Z方向
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最低点坐标, Z0 定义为乘波体中心点距激波面的高 
度, 这里取 Z0 = 7, Y0 = 5, 相应三种乘波体的几何参
数和气动参数如表 6和 7(图中各符号含义与表 4和 5
相同). 
 

表 6  Sigmoid函数前缘曲线乘波体的几何参数 
Case V/m3 S/m2 SX/m2 SZ/m2 W/m T/m 

正圆形 0.119 4.5228 0.164 2.2446 1.25 0.244

正方形 0.157 5.0558 0.216 2.5064 1.39 0.269

细十字形 0.0812 3.9338 0.111 1.9541 1.11 0.219
 

表 7  Sigmoid函数前缘曲线乘波体的气动参数 
锥体截面 Cl Cd l/d 
正圆形 0.4338 0.1002 4.3271 
正方形 0.4514 0.1039 4.3432 
细十字形 0.4141 0.0991 4.1771 

 
对比图 8 和 9, 可以发现无论对于几何参数还是

气动参数, 表 4~7的结果分布都与我们前面总结的规
律有着很好的吻合, 这些结果进一步验证了前面所
获的规律.  

4  结论和讨论 
本文以数值计算为主要分析工具 , 从几何参数

和气动性能两个方面对于源自不同锥体所获得的 23
种乘波体外形进行了系统的分析和比较, 并获得了
相应的初步规律 . 依据这些结果我们发现基于各种
锥体生成的乘波体在几何参数和气动参数上存在着

一定的矛盾, 片面地追求某个方面的指标必然会造
成其他指标的降低, 这是实际设计中应当注意的问
题.  

对于实际的设计问题 , 由于飞行器的种类和用
途不同, 其所追求的主要目标也可能不尽相同. 基于
本文的结果, 我们认为综合来看, 椭圆锥生成乘波体
的综合性能相对较好 , 且当椭圆锥的截面宽高比分
别约为 1　1.5及 1.5~1.618时, 相应的乘波体可获得
相对最小阻力及最大升阻比, 因而这两类乘波体应
在设计中优先考虑. 此外, 对于某些实际飞行器的设
计, 依据本文的计算结果, 我们还可以给出如下的参
考意见: (ⅰ) 对于高超声速客机的设计, 在保证一定
的气动性能条件下, 其主要设计目标为飞行器应具
有相对较大的容积, 同时也应兼顾飞行器的低速性
能(期望展弦比相对较大), 此时采用较大宽高比的花
锥生成乘波体相对较优; (ⅱ) 若着重考虑飞行器的
隐身性能, 需要飞行器具有尽量小的截面积, 此时应

重点考虑十字锥生成乘波体, 且以相对较小的锥瓣
为优 , 此外适当增大十字锥的宽高比可在一定程度
上增大飞行器的升阻比.  

最后, 应当说明的是, 本文的工作仅针对于 6 马
赫的情况, 而对于其他马赫数条件下, 我们认为也可
能存在类似的规律, 因而下一步的工作, 我们将进行
更多的数值及实验分析来进行探索和验证.  
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