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本发明实施例提供一种组合前缘乘波体设

计方法及组合前缘乘波体，所述方法提出将乘波

体外形分为机体/机翼两个部分，并进而分别采

用前/后缘曲线定义的方法。从而有效改善乘波

体的设计灵活性，并可获得更加贴近实际的外

形。本发明实施例机翼下表面与激波面相交后形

成翼前缘线，进而获得乘波体的组合前缘线采用

该方法设计时，不但可以保证乘波体的特点，同

时还具有长宽比例灵活可调及保证尾缘平直的

优点，更加适用于实际飞行器的设计。机体下表

面可采用给定前缘线的正流线追踪方法设计，机

翼下表面可采用给定尾缘线的逆流线追踪方法

设计。本发明主要应用范围为各类高超声速飞行

器的构型设计，尤其适用于未来高超声速飞机或

者滑翔类飞行器的设计。
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1.一种组合前缘乘波体设计方法，其特征在于，所述方法包括：

1)获取给定设计条件下的源流场及激波面；

2)确定组合前缘乘波体的机体长度，以及机翼长度/机体长度比例和翼展/机体长度比

例数值；

3)给定机体顶点，依据机翼长度/机体长度的比例关系确定A点的俯视位置，并投影至

激波面，获得前缘线交点，即机体前缘线和机翼前缘线的交点；

4)依据机体顶点和A点坐标，给定机体前缘线形状，从机体前缘线出发，沿来流方向逐

点正向追踪流线，所有流线组成的流面构成机体下表面，同时，从A点出发沿流线追踪到源

流场尾部获得机体尾缘线交点B；

5)依据翼展/机体长度的比例关系计算获得整个乘波体的宽度，依据此宽度获得乘波

体翼端点与激波面的交点；

6)将交点B与第5)步获得的交点通过直线连接，获得机翼尾缘线，从机翼尾缘线出发，

沿逆来流方向逐点向前追踪流线，直至与激波面相交，所有流线组成的流面构成机翼下表

面，同时也获得机翼前缘线形状；

7)设计乘波体上表面，进而完成整个乘波体的设计。

2.如权利要求1所述方法，其特征在于，所述获取给定设计条件下的源流场及激波面，

包括：

当源流场为简单锥形流场时，依据Taylor-Maccoll方程进行求解激波面。

3.如权利要求2所述方法，其特征在于，所述获取给定设计条件下的源流场及激波面，

包括：

当源流场并不为简单锥形流场时，采用计算流体动力学CFD进行数值求解激波面。

4.如权利要求1所述方法，其特征在于，所述设计乘波体上表面，包括：

采用自由来流面设计方法设计乘波体上表面。

5.一种组合前缘乘波体，所述乘波体的整个构型由机体和机翼两部分组成，其特征在

于，机体顶点及其机体前缘线均位于激波面上，机体尾缘线依据所述机体前缘线获得，机体

尾缘线末端位于所述激波面内部，机翼前缘线依据机体尾缘线定义，并与所述激波面相交，

所述机体前缘线和机翼前缘线的交点位于所述激波面上，两部分前缘线在该交点导数不连

续。

6.根据权利要求5所述的组合前缘乘波体，其特征在于，所述机体的上表面采用自由来

流面设计，下表面采用流线追踪法设计。

7.根据权利要求5所述的组合前缘乘波体，其特征在于，所述机翼的上表面采用自由来

流面设计，下表面采用流线追踪法设计。

8.根据权利要求5-7任一项所述的组合前缘乘波体，其特征在于，机翼尾缘线为直线，

以便于控制舵面。
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一种组合前缘乘波体设计方法及组合前缘乘波体

技术领域

[0001] 本发明涉及高超声速飞行器的高升力/高升阻比构型设计，尤其涉及一种组合前

缘乘波体设计方法及组合前缘乘波体。

背景技术

[0002] 新型高速飞行器构型设计是目前飞行器研制的热点问题。由于高速飞行条件下，

飞行器的激波阻力和摩擦阻力急剧增加，导致所谓“升阻比屏障”的产生。这一问题也催生

了诸多新概念构型的出现，乘波体构型就是其中之一。这种构型依据给定的流场，通过激波

面切割和流线追踪的方式设计，在设计飞行条件下(给定马赫数、攻角等)，高速飞行时产生

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，这样，激波后的高

压区完全被包裹于飞行器的下半部分，使飞行器获得大升阻比。因其飞行时好像乘在激波

之上，故称为“乘波体”。这一构型在近年来，随着高超声速飞行器研究的升温而逐渐成为热

点研究问题之一。

[0003] 就设计方式而言，乘波体可主要分为基于给定流场的设计方法和密切锥/面设计

方法。前者是在给定基准流场前提下，通过指定乘波体的前缘或后缘线，依据流线追踪方式

获得其压缩面。后者则是将乘波体的压缩面分割为一系列二维密切面上的流线，在给定激

波面形状下依据反设计方法生成。在现有的设计方法中，乘波体的定义均为指定其前缘或

者后缘曲线，因而其设计灵活性受到较大限制，虽然通过前缘线的优化设计可以在一定程

度上改善这一问题，但必须耗费大量的计算时间和人工。

[0004] 实际中，高超声速飞行器的气动布局设计具有较多限制，例如，从减小阻力的角度

出发，需要飞行器头部相对尖锐，再如，飞行器机翼尾部应尽可能保持平直，以便于控制舵

面的安装。此外，飞行器的机长/翼展应符合一定的比例关系，使得飞行器可以在气动/控制

等方面保持较优的性能。但目前的乘波体设计方法在上述方面的灵活性均较差。针对这一

问题，本发明提出了一种组合前缘乘波体的设计方案，并给出了相应的设计方法。

发明内容

[0005] 本发明实施例提供一种组合前缘乘波体设计方法及组合前缘乘波体，提出将乘波

体外形分为机体/机翼两个部分，并进而分别采用前/后缘曲线定义的方法。从而有效改善

乘波体的设计灵活性，并可获得更加贴近实际的外形。

[0006] 一方面，本发明实施例提供了一种组合前缘乘波体设计方法，所述方法包括：

[0007] 1)获取给定设计条件下的源流场及激波面；

[0008] 2)确定组合前缘乘波体的机体长度，以及机翼长度/机体长度比例和翼展/机体长

度比例数值；

[0009] 3)给定机体顶点，依据机翼长度/机体长度的比例关系确定A点的俯视位置，并投

影至激波面，获得前缘线交点；

[0010] 4)依据机体顶点和A点坐标，给定机体前缘线形状，从机体前缘线出发，沿来流方
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向逐点正向追踪流线，所有流线组成的流面构成机体下表面，同时，从A点出发沿流线追踪

到源流场尾部获得机体尾缘线交点B；

[0011] 5)依据翼展/机体长度的比例关系计算获得整个乘波体的宽度，依据此宽度获得

乘波体翼端点与激波面的交点；

[0012] 6)将交点B与第5)步获得的交点通过直线连接，获得机翼尾缘线，从机翼尾缘线出

发，沿逆来流方向逐点向前追踪流线，直至与激波面相交，所有流线组成的流面构成机翼下

表面，同时也获得机翼前缘线形状；

[0013] 7)设计乘波体上表面，进而完成整个乘波体的设计。

[0014] 另一方面，本发明实施例提供了一种组合前缘乘波体，所述乘波体的整个构型由

机体和机翼两部分组成，机体顶点及其机体前缘线均位于激波面上，机体尾缘线依据所述

机体前缘线获得，机体尾缘线末端位于所述激波面内部，机翼前缘线依据机体尾缘线定义，

并与所述激波面相交，所述机体和机翼前缘线的交点位于所述激波面上，两部分前缘线在

该点导数不连续。

[0015] 上述技术方案具有如下有益效果：机翼下表面与激波面相交后形成翼前缘线，进

而获得乘波体的组合前缘线采用该方法设计时，不但可以保证乘波体的特点，同时还具有

长宽比例灵活可调及保证尾缘平直的优点，更加适用于实际飞行器的设计。机体下表面可

采用给定机体前缘线的正流线追踪方法设计，机翼下表面可采用给定机体尾缘线的逆流线

追踪方法设计。本发明主要应用范围为各类高超声速飞行器的构型设计，尤其适用于未来

高超声速飞机或者滑翔类飞行器的设计。

附图说明

[0016] 为了更清楚地说明本发明实施例或现有技术中的技术方案，下面将对实施例或现

有技术描述中所需要使用的附图作简单地介绍，显而易见地，下面描述中的附图仅仅是本

发明的一些实施例，对于本领域普通技术人员来讲，在不付出创造性劳动的前提下，还可以

根据这些附图获得其他的附图。

[0017] 图1为本发明实施例组合前缘乘波体设计方法流程示意图；

[0018] 图2为本发明实施例组合前缘乘波体设计场景示意图；

[0019] 图3为本发明实施例锥形流场乘波体设计实例示意图。

具体实施方式

[0020] 下面将结合本发明实施例中的附图，对本发明实施例中的技术方案进行清楚、完

整地描述，显然，所描述的实施例仅仅是本发明一部分实施例，而不是全部的实施例。基于

本发明中的实施例，本领域普通技术人员在没有做出创造性劳动前提下所获得的所有其他

实施例，都属于本发明保护的范围。

[0021] 如图1所示，为本发明实施例组合前缘乘波体设计方法流程示意图，图2为本发明

实施例组合前缘乘波体设计场景示意图，其中，21为激波面，22为机体前缘线，23为机翼前

缘线，24为机体尾缘线，25为机翼尾缘线，该方法包括如下：

[0022] 1、获取给定设计条件下的源流场及激波面；

[0023] 2、确定组合前缘乘波体的机体长度，以及机翼长度/机体长度比例和翼展/机体长
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度比例数值；

[0024] 3、给定机体顶点，依据机翼长度/机体长度的比例关系确定A点的俯视位置，并投

影至激波面，获得前缘线交点；

[0025] 4、依据机体顶点和A点坐标，给定机体前缘线形状，从机体前缘线出发，沿来流方

向逐点正向追踪流线，所有流线组成的流面构成机体下表面，同时，从A点出发沿流线追踪

到源流场尾部获得机体尾缘线交点B；

[0026] 5、依据翼展/机体长度的比例关系计算获得整个乘波体的宽度，依据此宽度获得

乘波体翼端点与激波面的交点；

[0027] 6、将交点B与第5、步获得的交点通过直线连接，获得机翼尾缘线，从机翼尾缘线出

发，沿逆来流方向逐点向前追踪流线，直至与激波面相交，所有流线组成的流面构成机翼下

表面，同时也获得机翼前缘线形状；

[0028] 7、设计乘波体上表面，进而完成整个乘波体的设计。

[0029] 优选的，所述获取给定设计条件下的源流场及激波面，包括：当源流场为简单锥形

流场时，依据Taylor-Maccoll方程进行求解激波面。

[0030] 优选的，所述获取给定设计条件下的源流场及激波面，包括：当源流场并不为简单

锥形流场时，采用计算流体动力学CFD进行数值求解激波面。

[0031] 优选的，所述设计乘波体上表面，包括：采用自由来流面设计方法设计乘波体上表

面。

[0032] 如图3所示，为本发明实施例锥形流场乘波体设计实例示意图，整个构型由机体和

机翼两部分组成，其中，31激波面，32机体前缘线，33机翼前缘线，34机体尾缘线，35机翼尾

缘线。其中机体顶点及其机体前缘线均位于激波面31上，其下表面依据流线追踪生成，上表

面可采用自由来流面或其他型面设计，这里以自由来流面为例。机体尾缘线34依据机体前

缘线32获得，但机体尾缘线34末端位于激波面31内部。机翼部分尾缘34线为直线，以便于控

制舵面的设计。机翼下表面也采用流线追踪法设计，上表面仍可采用自由来流面或其他型

面设计，这里亦以自由来流面为例。机翼前缘线33依据机翼尾缘线35定义，并与激波面31相

交。机体和机翼前缘线32、33的交点位于激波面31上，两部分前缘线在该点导数不连续。前

缘线(尾缘线)存在导数不连续点是组合前缘乘波体与其他现有乘波体的主要区别，也正是

由于此点的存在，乘波体才可明显分为机体和机翼两个部分。

[0033] 优选的，所述机体的上表面采用自由来流面设计，下表面采用流线追踪法设计。

[0034] 优选的，所述机翼的上表面采用自由来流面设计，下表面采用流线追踪法设计。

[0035] 优选的，机翼尾缘线为直线，以便于控制舵面。

[0036] 上述技术方案具有如下有益效果：机翼下表面与激波面相交后形成翼前缘线，进

而获得乘波体的组合前缘线采用该方法设计时，不但可以保证乘波体的特点，同时还具有

长宽比例灵活可调及保证尾缘平直的优点，更加适用于实际飞行器的设计。机体下表面可

采用给定前缘线的正流线追踪方法设计，机翼下表面可采用给定尾缘线的逆流线追踪方法

设计。本发明主要应用范围为各类高超声速飞行器的构型设计，尤其适用于未来高超声速

飞机或者滑翔类飞行器的设计。

[0037] 以上所述的具体实施方式，对本发明的目的、技术方案和有益效果进行了进一步

详细说明，所应理解的是，以上所述仅为本发明的具体实施方式而已，并不用于限定本发明
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的保护范围，凡在本发明的精神和原则之内，所做的任何修改、等同替换、改进等，均应包含

在本发明的保护范围之内。
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图2
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