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摘要    本文提出了一种旁侧进气翼身融合体布局一体化气动构型, 并首次提出了一

种基于双乘波体旋转对拼的前体设计方案. 在全参数化构型设计的基础上, 以数值模

拟为评估手段, 给定不同设计参数对前体进行了分析, 结果表明在获得良好容积和升

阻性能的同时, 利用左右乘波面作为进气道的外压缩面, 可保证进气道入口截面处具

有较好的流场均匀性和来流捕获量. 进而针对幂曲线、余弦曲线等 4 种典型的翼前缘

形状, 开展了整机数值分析. 计算结果证明了飞行器的高升阻比优势, 同时也发现由

于机体/机翼的耦合作用, 小攻角飞行状态下机翼前缘可以捕获机体压缩产生的部分高

压, 故在 0°和 4°攻角条件下, 4 种构型的升阻比呈现完全不同大小排列顺序. 这一结

果也为后续的优化设计提供了方向, 即前缘形线的合理选择应可进一步提高飞行器的

升阻比. 
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吸气式高超声速飞行器自 20 世纪中叶以来一直

受到美国等发达国家的关注. 20 世纪 80 年代以来, 

各国相继提出了一系列研究计划[1~3]
. 在构型设计上, 

将飞行器机体和推进系统完全耦合的一体化设计是

主流设计思想. 但采用此方案时, 气动构型设计须兼

顾整机气动性能指标要求和发动机进排气需求 , 设

计难度急剧增加 [1, 4~6]
. 就公开发表的文献来看, 目

前高超声速飞行器气动布局设计主要针对演示验证

飞行器, 设计重点为尽可能减小阻力并同时保证前/

后体与发动机的进排气系统的最优匹配 , 前体与发

动机进气道的一体化是其中的关键问题[7, 8]
. 

依据进气方式划分, 目前高超声速飞行器的布局

方式主要包括头部进气和腹部进气两类. 头部进气方

式典型如美国 hyfly高超声速验证飞行器[9]
, 时下较为

流行的内乘波进气道[7, 10~13]也较为适合采用这种布局

方式[14]
. 这种方案在较大程度上避免了飞行器机体对

进气道流场的干扰, 可获取流场均匀性好、总压恢复

系数高的气流. 腹部进气布局方式是目前最为常见的

一种布局方式. 美国 X-43 和 X-51 等进入演示飞行阶

段的飞行器均采用这种方案[1, 4, 5, 7, 8, 15, 16]
. 这种方式将

发动机挂载于飞行器腹部, 前体采用乘波体或其他升

力体作为发动机进气道的预压缩面, 可为发动机进气

道提供高品质来流 , 同时产生较大的升力以改善整

机的升阻性能和俯仰平衡[17~21]
. 

随着超燃冲压发动机研究的深入 , 各类吸气式

高超声速飞行器也必然逐步迈入实用阶段 . 作为高
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速航空器在巡航速度和飞行高度的向上延伸 , 高超

声速飞机在布局设计中也应保留或借鉴现有设计思

想. 以美国 F-22和 F-35为代表的高速飞机均采用旁

侧进气布局方式 . 特别是进气道设计均采用激波增

压原理. F-22采用基于乘波理论的 caret进气道[22, 23]
, 

借助于斜激波对来流进行压缩 . F-35 等所采用的

BUMP 进气道[24, 25]同样基于乘波原理, 利用三维鼓

包吹除进气道附面层的同时 , 对来流进行压缩并获

得具有高总压恢复系数的气流. 可见, 随飞行马赫数

不断增加 , 采用乘波体等构型合理利用激波压缩已

成为发展趋势. 美国 FALCON 计划所提出的高超声

速巡航飞行器(HCV)亦采用了旁侧进气的布局方式

和内乘波进气道[26, 27]
. 但关于此飞行器的公开发表

文献较少, 其设计思想仍有待深入研究和分析. 

基于上述背景 , 本文定位于吸气式高超声速飞

机的气动布局概念设计, 在充分吸收现有飞行器构

型设计优点的基础上 , 提出一种基于双乘波体旋转

对拼式的前体以及双旁侧进气翼身融合型全机布局

设计方案. 以此为基础, 进一步提出了一种以双轴对

称形超燃冲压发动机为动力的概念全机外形. 由于数

值模拟已成为高超飞行器数值模拟的主要手段之   

一[28~31]
, 本文主要采用 CFD计算, 分别对飞行器前体

以及不同翼前缘线条件下的全机进行了分析. 前体计

算结果表明, 采用该种前体设计方案可为进气道提供

较为均匀的入口气流, 同时具有较好的升阻性能和流

量捕获. 整机计算结果表明此构型具有较为优良的升

阻性能, 且在较大程度上依赖于翼前缘形状. 

1  构型设计思路与特点 

1.1  基本设计思路 

本文研究内容主要集中于飞行器前体及整机气

动外形设计两个方面. 具体思路如下: 1) 参考现有高

速航空器的方案, 采用双旁侧进气气动布局, 以保证

飞行器的升阻及容积性能. 以此为基础, 采用前体/进

气道一体化设计思路, 充分利用激波压缩为发动机提

供入口流场, 并在一定程度上减小阻力. 2) 整机构型

采用翼身融合设计, 以期减小部件之间相互干扰引发

的附加阻力以及激波干扰引发的安全问题等. 同时保

证足够的升力面积以维持巡航飞行状态的升重平衡.  

除了前述两个方面, 对于其他方面, 如发动机进

气道、内流道及尾喷管的详细设计、舵面的精化设计

等诸多问题在现阶段暂不作细致考虑 . 为方便后续

的优化设计, 整个构型采用全参数化设计, 共采用约

35个设计参数描述(包括机长、翼展等整体尺寸参数, 

翼前/后缘形状等外形控制参数, 以及机体截面高度、

翼截面厚度等局部尺寸参数等), 并在此基础上自编

代码开发了不依赖于任何CAD平台的构型设计程序, 

使用该软件生成的一个构型实例如图 1所示, 主要包

括前体、翼身和内流道 3个部分. 以下对飞行器前体

及翼身的主要设计思路和特点进行说明.  

1.2  双乘波体旋转对拼式前体设计 

在前体设计中 , 首要考虑的问题是其与发动机

及进气道的一体化及合理匹配设计 , 同时也希望前

体具有较好的升阻性能及较大的内部容积. 据此, 本

文提出一种双乘波体旋转对拼式前体设计 , 其外形

及设计参数如图 2所示. 

 

图 1  双旁侧进气高超声速飞机设计实例 

 

 

图 2  双乘波体对拼式前体设计 
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采用这种方法 , 每台发动机各采用一个乘波体

作为预压缩面. 具体设计思路为: 以基准乘波体外形

为基础, 将左右两个乘波面旋转一定角度, 之后将左

右两个乘波面各自向左右偏移 , 两乘波面之间采用

直线或曲线连接, 最后与发动机进气道匹配. 这里采

用了 3 个控制参数: 旋转角度和左右乘波体最小间

距 H2两个参数主要用以控制前体与发动机轴线之间

的垂直高度差和水平间距, 保证气流直通, 减小总压

损失; 上表面尾缘高度 H1 主要用于调节前体容积, 

此值选择较大可保证较大的内部容积 , 但阻力相应

增加.  

将两个乘波体对拼使用, 可将两个发动机的外

压缩面分离设计 , 保证进气道入口的流场品质及来

流捕获量 , 也在一定程度上保留了乘波体的高升阻

比优势. 通过调节乘波体旋转角度和偏移量, 可保证

前体与发动机的气流直通, 减小总压损失. 左右两个

乘波压缩面通过位置调节, 中间可留有较大的空间, 

结合上壁面适当隆起 , 可保证飞行器前体具有较大

的内部空间. 采用这种前体, 飞行器布局自然过渡为

旁侧进气, 保留了现有高速飞机的设计优点. 但双乘

波体对拼后, 由于前缘钝化和拼接面的影响, 其乘波

特性将有所削弱 , 对此后文将结合不同的实例计算

结果进行分析. 

1.3  翼身融合机体设计 

在前体设计基础上 , 本文基于翼身融合的思想

进行了机体设计. 整机均采用光滑曲面设计, 在拼接

部位也可保证至少一阶光滑, 以减小阻力. 机翼部分

采用大后掠角, 减小高速飞行条件下的激波阻力, 同

时保证足够大的升力面积以维持巡航条件下的升重

平衡. 机翼尾缘闭合可减小底阻. 翼前后缘的垂直位

置分别选取在乘波体的外缘及发动机轴线位置, 利

用二者的高度差自然形成机翼纵向扭转(等效于装配

攻角), 可在小攻角飞行条件下获得较大升阻比. 通

过上壁面的适当隆起, 可提供较大的内部容积.  

2  设计参数对前体性能的影响分析 

由于前体左右乘波面中间存在拼接面 , 在高速

飞行条件下产生的脱体激波可能影响前体的升阻性

能及进气道入口流场的均匀性. 为分析此问题, 这里

基于二次曲线前缘的正圆锥形锥导乘波体 , 以数值

模拟为工具, 在给定前缘钝化厚度 10 mm, 保持前体

上表面尾缘高度 H1=200 mm 不变的条件下, 通过给

定不同的前体拼装参数和H2, 考察了上述两个参数

的变化对进气道流场的干扰及前体升阻力的影响 . 

所采用的计算条件为飞行马赫数 6, 飞行高度 25 km, 

计算模型采用层流模型.  

图 3和 4分别给出了旋转角不同时前体物面及

出口处的压力和马赫数分布云图. 从图 3和 4中可知, 

当旋转角较小时, 靠近前体尾部的连接面宽度较

小, 鼻端处宽度较大, 在头部形成大的压缩面, 对下

游流场的影响也较大. 随着旋转角的增大, 靠近前

体尾部的连接面宽度增大而鼻端处宽度相应减小 , 

头部压缩面减小 , 头部相对较小的脱体激波区对左

右乘波面的影响也相应减弱. 当约为 45°时, 进气

道入口截面处的压力和马赫数分布已趋于均匀 . 可

见, 较大的乘波面旋转角有利于弱化头部脱体激波

对进气道流场的干扰.  

图 5 给出了 0°飞行攻角条件下升阻力系数及升

阻比随偏转角的变化曲线. 由图 5中可知, 增大使

左右乘波面的有效升力面积减小, 头部激波弱化, 阻

力和升力均减小. 但当= 60°时, 存在高压区的连

接面面积大大增加, 因此前体升力较= 45°时增加.  

图 6 给出了在给定旋转角为 30°条件下, 改变

连接面最小宽度时前体物面和前体出口截面的压力

分布云图. 从图 6 中可见, 当连接面最小宽度在小范

围内(10~25 mm)调节时, 前体头部几何形状变化较

小, 对头部激波形状的影响较小, 因此左右乘波面及

进气道入口处的压力分布等值线图几乎不变 . 但由

于拼接面的面积随着 H2 的增加而增加, 使得前体的

升力和阻力均有小幅度增加, 升阻比也有小幅增加. 

具体数值如表 1所示.  

上述结果表明, 当合理选择设计参数和 H2 时, 

采用双乘波体旋转对拼式的前体可为发动机进气道

提供较为均匀的入口流场 , 同时亦可保证一定的升

阻性能. 此外, 上述两个参数中, 旋转角度的变化

对流场均匀性及升阻力等指标的影响更为明显. 

3  整机气动性能初步评估 

在前体分析基础上, 本文进一步在给定前体构

型(= 30°, H1=200 mm, H2=15 mm)的条件下, 对整机

的升阻性能进行了计算分析 . 由于采用全参数化设 
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图 3  变化时前体物面及进气道入口截面处压力等值线图对比(H2=20 mm) 

 

图 4  变化时进气道入口截面处马赫数等值线图对比(H2=20 mm) 



中国科学: 技术科学   2013年  第 43卷  第 10期 
 

1089 

 

图 5  前体升力、阻力及升阻比随变化曲线 

表 1  H2变化时前体升力、阻力及升阻比性能 

H2 (mm) Cl Cd L/D 

10 0.048571 0.039757 1.22 

15 0.049675 0.040466 1.23 

20 0.050907 0.041398 1.23 

25 0.052031 0.041981 1.24 

 

计, 所以构型调整十分方便. 这里主要考虑 4 种外形, 

其俯视对比图如图7所示, 差别仅在于翼前缘线的俯视

投影形状, 分别为余弦曲线(CFG_C)和幂次分别为 0.8 

(CFG_P0.8), 1.0(CFG_P1.0, 即直线前缘), 1.2 (CFG_ 

P1.2)的幂次曲线. 计算分析时暂不考虑尾舵. 4 种构

型的前缘钝化厚度均为 10 mm. 表 2给出了 4种构型

的主要部件和整机的俯视投影面积比较. 

计算条件为马赫数 6、飞行高度 25 km. 计算暂

不考虑发动机的内流道, 即前体出口直接给定外推条

件. 流场控制方程采用三维定常可压缩黏性流动 N-S

方程组, 层流模型. 计算网格采用四面体非结构网格, 

在壁面附近进行网格加密, 总网格量约为 800万. 

3.1  不同飞行攻角下气动性能比较 

首先选择俯视投影面积(升力面)最大的 CFG_ 

P1.2 构型, 在较大攻角变化(2°~10°)范围内进行了

气动性能评估. 图 8给出了该构型的升力和阻力系数

随攻角变化曲线. 从图 8中可见, 随着飞行攻角增加,

升力呈线性增加, 阻力基本呈二次曲线增长, 且升力 

表 2  飞行器各部位及整机俯视投影面积 

Configuration Forebody (m2) Wing-body (m2) Total (m2) 

CFG_C 0.47 4.28 4.75 

CFG_P0.8 0.47 4.11 4.58 

CFG_P1.0 0.47 4.28 4.75 

CFG_P1.2 0.47 4.42 4.89 

 

图 6  连接面宽度变化时前体物面及进气道入口截面处压力等值线图 
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图 7  4种一体化构型的俯视图 

 

图 8  CFG_P1.2构型升/阻力系数随攻角变化曲线 

的主要来源为翼/身部分.  

图 9 给出了整机和主要部件的升阻比以及进气

道入口空气流量随攻角变化曲线. 由曲线可知, 当飞

行攻角为 6°时, 前体具有最大升阻比 2.57. 而当飞行

攻角为 4°时, 翼/身部分及整机具有最大升阻比值 , 

分别为 5.45和 4.34. 此外, 进气量随着飞行攻角的增

加而增大. 

3.2  翼前缘线形状对整机气动性能的影响 

在分析翼前缘形状对整机气动性能的影响时 , 

主要考虑升阻比最大的 4°攻角飞行状态. 同时为进

行对比, 也计算了零度飞行攻角状态. 总计算结果如

表 3所示. 从表 3中结果可知, 由于前体的合理设计, 

且机翼带有等效装配攻角, 即使在 0°攻角条件下, 4

种构型的升阻比也均可超过 1. 同时, 翼前缘形状对

飞行器的升阻性能有较大影响, 在 0°及 4°攻角条件

下, 其升阻比的最大差别分别达到约 12%(CFG_P1.2

与 CFG_P0.8 比较)和约 8%(CFG_C 与 CFG_P1.2 比

较). 在 4°攻角条件下, 不考虑内流道阻力时, 4 种构

型的升阻比均超过 4, 最大为 4.68. 但分析表 3 的结

果亦可发现, 4种构型在 0°及 4°攻角条件下升阻比的

排序并不相同. 

表 3  4种构型的升/阻力系数及升阻比比较 

Configuration 
Cl Cd L/D 

=0° =4° =0° =4° =0° =4° 

CFG_C 0.1076 0.6297 0.07814 0.1347 1.38 4.68 

CFG_P0.8 0.0945 0.5915 0.07476 0.1292 1.27 4.58 

CFG_P1.0 0.1099 0.6235 0.08089 0.1391 1.36 4.48 

CFG_P1.2 0.1249 0.6509 0.08814 0.1501 1.42 4.34 

 

为进一步分析, 在 0°及 4°攻角条件下将飞行器

前体和翼身的升阻力系数分别进行统计. 图 10 给出

了 0°攻角下 4种构型的的阻力和升力系数比较. 由于

4 种构型前体相同, 故其升力和阻力一致. 尽管前体

的几何尺寸相对于翼/身要小很多, 其升力和阻力值

均占整机的 50%左右. 亦即在零攻角及小攻角条件

下, 前体的气动性能对整机的影响十分明显. 采用双

乘波旋转对拼前体可以在一定程度上保留乘波体的

高升阻比优势. 从图 10 可知, 升阻力系数均与翼身

部分的面积呈正比. 对于CFG_C与CFG_P1.0两种构

型而言, 尽管其翼身面积相同, 但前缘线形状不同, 

曲线前缘的升力和阻力均小于直线前缘 , 其升阻比

约有 1.5%的略微差异. 

图 11给出了 4°攻角下 4种构型的的阻力和升力

系数比较. 相比于 0°攻角下的参数值, 尽管 4种构型 
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图 9  CFG_P1.2构型升阻比和流量随攻角变化 

 

图 10  0°攻角时整机及部件的升阻力系数分布 

 

图 11  4°攻角时整机及部件的升阻力系数分布 

前体部分的升/阻力系数仍保持一致, 但前体和翼身

部分间的比例关系出现明显差异. 4°攻角下 4种构型

翼身部分的升力明显高于前体部分, 差别为 4~5 倍, 

但其阻力仅略高于前体. 对于 CFG_P1.2, 其升力和

阻力均明显高于其他 3种构型, 但由于阻力增加明显, 

其升阻比反而低于其他 3种构型, 这与 0°攻角下的结

果是不同的. 从表 3 和图 11 的结果可以看出, 对于

CFG_C与 CFG_P1.0两种构型, 尽管其俯视投影面积

相同, 在 4°攻角下迎流面积也相同, 但前者具有更高

的升力和更低的阻力, 因此升阻比较后者约有 4.5%

的增量. 阻力减小的原因为在靠近翼/身前端(与前体

结合处), CFG_C 构型前缘线具有更大的后掠角, 有

益于减小激波阻力.  

图 12给出了 4种构型在 0°及 4°攻角条件下的下

表面压力分布云图. 从图 12 中可以看到, 由于机体

向下隆起, 在机体前部的两个侧边产生较高的高压

区. 在飞行时, 这两个高压区向后发展, 对于 3 种幂次

曲线前缘, 高压区均直接掠过机翼, 但对于余弦曲线前

缘线, 部分高压区为机翼捕获, 使飞行器获得额外的升

力. 这种情况在 4°攻角下更为明显. 这也是此条件下 
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图 12  4种构型下表面压力分布云图 

CFG_C 构型的升力和升阻比明显高于其他构型的主

要原因. 显然, 在小攻角飞行条件下, 对翼前缘进行

进一步优化以更好地捕获高压区 , 可能使飞行器的

升阻比获得进一步的提高. 

4  讨论和结论 

本文针对下一代高超声速飞机的气动设计 , 提

出一种基于双乘波体旋转对拼式前体. 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. 在整机参数化设计的基础上, 

选取典型前体和整机构型, 以飞行马赫数 6和飞行高

度 25 km为条件, 通过数值计算初步分析了其主要气

动性能. 初步计算结果表明, 采用双乘波体旋转对拼

式前体设计方案时, 左右乘波面可在较大程度上保

持乘波体的优势, 一方面可对来流进行合理压缩, 保

证进气道入口截面处的流场均匀性以及较高的来流

捕获量. 另一方面亦具有较好的升阻性能.  

但同时数值分析结果也表明前体头部的脱体激

波会对左右乘波面的气动性能及进气道入口截面的

流场均匀性产生一定干扰, 但在靠近前体鼻端处采

用较小乘波面间距可有效减小这一干扰. 同时, 在本

文的前体设计中, 乘波体的前缘线采用二次曲线, 采

用其他类型的前缘线(如直线)可能有效改善这一问

题. 此外, 整机气动性能数值评估结果表明, 尽管前

体几何尺寸相对于整机要小很多(其法向投影面积仅

占整机的约 10%), 但其升力和阻力在 0°攻角下几乎

占整机的 50%, 即使在 4°攻角下其升力和阻力仍占

整机的 20%以上, 这也从另一侧面说明前体设计不

仅要考虑发动机的来流需求 , 也需考虑整机的升阻

性能. 从这一角度而言, 采用双乘波体前体方案亦具

有较强的优势. 通过对 4种不同翼前缘线的整机构型

进行气动性能对比 , 表明翼前缘线的形状对整机气

动性能影响较大 . 本例中采用余弦曲线设计翼前缘

线, 不但在与前体结合处有较大的后掠角, 有益于减

小激波阻力, 而且它能够在一定程度上捕获机身两

侧压缩形成高压气流, 增加飞行器的升力. 

在本文基础上 , 将进一步开展发动机进气道设

计和翼前缘线设计等工作. 可以预见的是, 由于采用

双乘波旋转对拼前体 , 乘波体的高流量捕获和高升

阻比等优势将被有效保留 , 因此来流经前体压缩后

应具有较好的总压恢复, 进气道的设计也可借鉴现

有腹部进气布局的相关方法. 此外, 对于翼前缘线的

优化设计问题, 应重点考虑巡航态飞行攻角(以本文

结果为例, 不同翼前缘线形状在 0°和 4°攻角下对应

的升阻比排序并不相同), 以减小激波阻力和有效捕

获机体侧边高压区为目标 , 以期进一步提高飞行器

的升阻比. 由于本文工作尚处于概念研究阶段, 随着

研究的深入, 对可能出现的问题及存在的不足进行

不断改进, 也将是我们下一步的主要工作. 
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