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可变马赫数乘波体的宽速域性能优势探究
1)

孟旭飞     白    鹏     刘传振 2)

(中国航天空气动力技术研究院, 北京 100074)

摘要　可变马赫数乘波体被认为在高超声速阶段具有良好的宽速域性能, 但学者们将其与传统的固定马赫数

乘波体比较时, 大都未限制相同的平面形状和容积, 导致关于其宽速域性能优势的论证不充分. 文章使用定平

面形状乘波体设计方法设计可变马赫数乘波体, 并生成具有相同平面形状和相等容积的固定马赫数乘波体, 以

此比较探究可变马赫数乘波体在高超声速阶段的宽速域性能优势. 同时结合计算流体力学手段分析流场, 给出

初步解释. 结果表明, 与相同平面形状和相等容积的固定马赫数外形相比, 在高超声速阶段, 可变马赫数乘波体

的宽速域升阻比没有优势; 同时, 可变马赫数基准流场及其导致的乘波曲面变化对纵向稳定性几乎没有影响.

我们推测即使采用传统方法设计的乘波体在高超声速阶段也具有较好的宽速域性能, 因此未来对乘波体宽速

域性能的改进应该着重于亚跨超等严重偏离设计状态的阶段, 而不是高超声速阶段.

关键词　乘波体, 可变马赫数, 定平面形状, 等容积, 宽速域
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ADVANTAGE EXPLORING OF VARIABLE MACH NUMBER WAVERIDER IN
HYPERSONIC WIDE-SPEED PERFORMANCES1)

Meng Xufei     Bai Peng     Liu Chuanzhen 2)

(China Academy of Aerospace Aerodynamics, Beijing 100074, China)

Abstract     The variable Mach number waverider (VMW) is considered to perform well in the wide-speed range during
hypersonic stage. However, when scholars compared it with the traditional fixed Mach number waverider (FMW), the
constraints of identical planform shape and equal volume were not imposed. Accordingly, the previously illustrated
advantages in wide-speed performance were not persuasive. In this paper, the VMW configurations were generated using
the planform-customized waverider design method by giving leading-edge profiles. Meanwhile, the FMW configurations
with identical planform shapes and equal volumes were also generated, and hence to explore whether the performance
advantages of VMW in hypersonic wide-speed range existed. Computational fluid dynamic techniques were employed to
analyze flow fields, providing preliminary explanations for the performances. Results showed that compared with the
FMW with identical planform shape and equal volume, there were no superior advantages for the lift-to-drag ratios of the
VMW in hypersonic wide-speed range. Moreover, the variable Mach number flow fields employed as basis flow fields
and therefore the corresponding change of waverider surfaces hardly influenced longitudinal stability when the planform
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shape was fixed. We guess that the traditional waveriders using fixed Mach number flow fields themselves have
satisfactory wide-speed performances in hypersonic stage. Consequently, improvement of the wide-speed performance
for waveriders ought to focus on the subsonic, transonic and supersonic stages which dramatically deviate the on-design
state, rather than hypersonic stage.

Key words    waverider, variable Mach number, customized planform, equal volume, wide-speed

 

引 言

随着可重复使用空天飞行器概念的提出, 适用

于宽速域高超声速飞行的气动布局形式受到众多研

究人员的关注, 乘波体作为一类具备良好升阻特性

的高超声速布局形式成为了新的研究热点[1], 目前

针对乘波体的宽速域布局应用已有多种尝试, 例如

以串联[2] 或并联[3] 的形式将不同设计状态乘波体组

合、乘波面可变形的乘波体[4-5] 和定平面形状乘波

体[6-7] 等. 最近几年, 有学者发展了不同子午面或密

切面内使用不同锥形流场的锥导/密切锥乘波体设

计方法, 以改善乘波体的宽速域性能. 无黏锥形流作

为拟二维流场, 已知马赫数 Ma 和半锥角 θ 的前提

下即可确定流场性质 ,  同时激波角 β 又由 Ma 和

θ 确定, 若将不同密切面内的 Ma 和 θ (或 β) 设定为

不同值即可获得不同的流场, 与采用统一参数的基

准流场相比, 具备更大的设计空间, 而且生成的外形

也会具有特殊性质. 尤其是当不同子午面/密切面内

锥形流的马赫数不同时, 所生成外形在不同高超声

速马赫数时均有部位可以保持良好的乘波特性, 因
此提出者认为这种使用可变马赫数流场的乘波体

(可变马赫数乘波体[8])具有提高宽速域性能的潜力.
不过, 之前学者们研究可变马赫数流场乘波体

相对于使用相同锥形流乘波体 (固定马赫数乘波

体)的宽速域优势时, 大都未指定平面形状和容积相

同, 导致所阐述的可变马赫数乘波体的性能优势不

够严谨.
比如, 在 2014 年 Li 等[3] 使用锥导方法布置内

侧 Ma = 8 流场和外侧 Ma = 4 的流场生成了并联式

乘波体 (可表示为 Md8-4), 与使用 Ma = 4 流场和

Ma = 8 流场设计的固定马赫数乘波体 (可分别表示

为 Md4 外形和 Md8 外形) 作比较, 发现并联式乘波

体具有较好的宽速域性能, 但是这 3 个外形的平面

形状和容积率均不同. Zhang等[9] 和 Li等[10] 使用锥

导方法, 保证不同子午面内流场的激波角相同, 马赫

数不同, 设计了 Md10-6 和 Md6-10 两个可变马赫数

乘波体. Md10-6 外形是在设定内侧 Ma = 10 和外侧

Ma = 6 流场, Md6-10 外形是在设定内侧 Ma = 6 和

外侧 Ma = 10 流场, 中间部分锥形流的马赫数为线

性过渡得到 .  与固定马赫数乘波体 Md10 外形和

Md6 外形作比较, 发现两个可变马赫数外形的升阻

比介于 Md10 和 Md6 外形之间, 性能较均衡. 不过,
该文中设计的外形虽然具有相同的平面形状, 但并

未保证容积一致. 2018年, Zhao等[11] 使用密切锥方

法[12], 提出在不同密切面内布置马赫数不同和半锥

角相同的锥形流, 设计了 Md10-4 外形, 并与等容积

率的 Md11.08 外形作比较, 发现生成外形的宽速域

性能提高. 然而, 虽然两外形的容积率相同, 但因为

基准流场的激波角不同, 导致平面形状和平面面积

不同. 2019年, 在 Liu等[13] 发表的论文中, 不同密切

面内锥形流场的马赫数不同, 但通过调整马赫数和

半锥角保证激波角相同, 他们设计了 Md6-13 乘波

体 ,  并与 M d13 和 M d6 两个外形作对比 ,  发现

Md6-13 外形的升阻比介于 Md6 和 Md13 外形之间,
因而认为这种方法生成的外形具有良好的宽速域升

阻比. 同样地, 所设计外形平面形状虽然相同, 但容

积不同. 2020年, Li等[14] 使用锥导方法, 设定不同子

午面内流场的半锥角相同, 但马赫数和激波角不同,
设计了 Md6-12 和 Md12-6 两个可变马赫数流场外

形, 并与 Md6, Md9 和 Md12 这 3 个使用相同马赫数

流场的外形作比较 ,  发现 Md6-12 外形的升阻在

M d6 和 M d9 外形之间 ,  M d12 -6 外形的升阻在

Md9和Md12外形之间. 但这几个外形的平面形状不

同, 容积也不同.
表 1总结了这几篇文献中与固定马赫数外形比

较时的不同设定, 都缺少等容积和等平面形状的限

制, 因此所阐述的可变马赫数乘波体的宽速域性能

优势说服力不足.
平面形状和容积对乘波体的气动性能影响很

大, 因此在比较中有必要固定这两个变量, 本文拟基
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于此前提开展相关可变马赫数乘波体设计研究. 针
对固定平面形状, 基于密切锥的定平面形状乘波体

设计[15-16] 提供了良好的工具, 这种方法通过给定的

平面形状设计乘波体, 而且还可以定制前缘型线[17],
保证乘波体的前缘型线相同, 进一步减少比较中的

干扰量. 为了固定容积, 则可以调节马赫数, 因为当

基准流场的激波角相同时, 乘波体的容积仅与基准

流场的马赫数有关. 本文结合定平面形状乘波体概

念和文献 [13] 的思路, 在不同密切面内使用马赫数

不同但激波角相同的流场, 设计基于可变马赫数锥

形流场的定平面形状乘波体, 并与等平面形状等容

积的固定马赫数乘波体作比较, 探究可变马赫数乘

波体的宽速域性能优势. 

1     设计方法
 

1.1    基于可变马赫数流场的密切锥方法

密切锥乘波体方法由给定的激波出口形状拟合

流场, 通过在不同密切面内进行流线追踪进而生成

乘波体外形. 在密切锥方法中, 有两条设计曲线, 一
条是激波出口型线 (inlet capture curve, ICC), 决定了

激波的出口形状; 另一条为流线追踪起始线 (flow
capture tube, FCT), 表示流线追踪的起始投影线, 密
切锥乘波体设计方法如图 1(a)所示.

传统的密切锥方法中, 一般通过求解 Taylor-
Maccoll (T-M) 方程获得基准锥形流场, 并且在每个

密切面内锥形流均相同. 求解 T-M 方程生成锥形流

时, 流场仅与马赫数和半锥角有关, 这里在给定统一

的激波角的前提下, 在不同密切面内设定不同的马

赫数时, 就变成基于可变马赫数流场的密切锥方法,
设计方法的具体介绍见文献 [18]. 

1.2    定平面形状乘波体

定平面形状乘波体可以通过密切锥方法设计得

到. 在密切锥方法中, 本文作者推导了设计曲线 ICC、
FCT与所生成乘波体外形的平面形状轮廓线 (planform
contour line, PLF) 之间的几何关系. 选择标准坐标

系, 使用 3个函数 c(x), f(y)和 p(y)表示 ICC, FCT和

PLF, x 和 y 为两个独立变量, c(x), f(y)和 p(y)之间可

用如下方程进行几何关联

c′(x) =
x− y

f (y)− c(x)
c′(x)− f ′(y)√

1+ [c′(x)]2
= p′(y) · tanβ

 (1)

其中, λ 为当地后掠角, β 为锥形流激波角, 具体推导

请参考文献 [15]. 式 (1) 是一阶非齐次常微分方程

组, 求解这个方程组即可实现给定平面形状的乘波

体设计, 而且进一步还可实现给定三维前缘型线的

乘波体设计.
式 (1) 的推导基于两个前提: (1) 密切面内的流

场激波为直线型; (2)不同密切面内基准流场的激波

角相同. 参考 2.1节中可变马赫数流场乘波体的设计

思路, 在不同密切面内使用马赫数不同的锥形流场,
并在求解 T-M 方程时从相同的激波角出发生成流

场, 保证各密切面内的流场激波角相同, 这样即可实

 

表 1   研究文献中不同的比较设定

Table 1    Comparison settings in research articles

Reference Method Volume ratio Planeform area

Li et al.[3] cone-derived different different

Zhang et al.[9] cone-derived different same

Li et al.[10] cone-derived different same

Zhao et al.[11] osculating-cone same different

Liu et al.[13] osculating-cone different same

Li et al.[14] cone-derived different different

this paper osculating-cone same same

 

(a) 密切锥出口截面图
(a) Osculating-cone inlet section 

(b) 密切面内流动示意图
(b) Flow patterns of osculating plane 

FCT

waverider

lower surface

osculating plane

A

B

C

D

A′

basic cone wall

ICC

O

A

B

C

D

A′

D′

shock wave streamline

 
图 1   密切锥设计方法示意图

Fig. 1    Illustrations of osculating-cone method
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现基于可变马赫数流场的定平面形状乃至定前缘型

线乘波体设计. 

1.3    测试外形

选择文献 [19]中的下反翼双后掠乘波体作为基

准外形, 如图 2(a) 所示, 长 8 m, 翼展 9 m, 第一后掠

角 75°, 第二后掠角 50°, 翼梢降低高 0.8 m生成下反

翼, 提取这个外形的三维前缘线设计乘波体, 在不同

密切面内布置不同马赫数的锥形流 ,  设计高度

30 km, 激波角均为 β = 15°. 设定对称面和翼梢处对

应最小设计马赫数 Mamin 或最大设计马赫数 Mamax,
中间密切面的马赫数由这二者差值依据正弦或余弦

增量分布得到[8]

Mai = Mamin+ (Mamax−Mamin) · sin
( i
n
· π

2

)
Mai = Mamin+ (Mamax−Mamin) · cos

( i
n
· π

2

)
 (2)

其中, i 代表每个密切面, n 为乘波体设计中所确定

的密切面总数.
表 2给出本文测试外形的设计参数, 其中Mdsin

和 Mdcos 外形为可变马赫数乘波体, 其中设计马赫

数 Mamin = 5, Mamax = 10. 图 3给出了测试外形沿展

向设计马赫数分布, 其中 Z 代表沿对称面展向距离,
D 代表展长. 同时生成固定马赫数乘波体作为对比,
为了保证与可变马赫数乘波体等容积, 保持激波角

不变, 调节马赫数生成与可变马赫数乘波体容积率

相等的固定马赫数外形, 其中容积率 τ = V2/3/S, V 为

容积, S 为平面投影面积. 经过大量的测试计算, 与
Mdsin 外形等容积固定马赫数乘波体为 Md5.69, 基
准流场在 Ma = 5.69 设计; 与 Mdcos 外形等容积是

Md9.67乘波体, 基准流场在 Ma = 9.67设计. 图 2(b)
展示了可变马赫数乘波体与等容积固定马赫数乘波

体在后缘截面的对比, 这 4 个外形具有相同的前缘

型线和平面形状, 但厚度分布有所区别.
 
 

表 2   可变马赫数外形的设计参数

Table 2    Design parameters of waveriders from variable-Mach-
number flows

Model Mamin Mamax τ

Md5.69 5.69 5.69 0.168 34

Mdsin 5 10 0.168 34

Md9.67 9.67 9.67 0.220 75

Mdcos 5 10 0.220 75
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图 3   沿展向设计马赫数分布

Fig. 3    Design Mach number distribution along the spanwise
  

1.4    数值方法及网格收敛性

使用数值模拟手段评估外形的气动性能. 控制

方程为三维可压缩 Navier-Stokes 方程, 采用有限体

积法求解. 其中, 空间离散采用 Roe 格式[20], 通过有

权重 Green-Gauss重构方法获得空间二阶精度, 为了

消除模拟中间断附近数值振荡采用了改进的 Barth
限制器[21]; 同时为了避免流场中出现非物理解, 进行

 

(a) 外形几何视图
(a) Geometric view of configuration 

(b) 后缘截面对比
(b) Comparison of trailing-edge sections 

Mdsin

symmetric

plane

Md5.69
Mdcos
Md9.67

 
图 2   基于不同马赫数流场的下反翼双后掠乘波体

Fig. 2    Double swept waveriders with wing dihedral based on variable
Mach number conical flow
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了基于压力辅助限制器的局部熵修正[22]; 湍流模型

为目前应用较广的 Menter SST k-ω 两方程模型[23];
时间推进采用 LU-SGS 隐式推进求解[24]. 计算平台

为我院自主研发的空气动力综合仿真平台 GiAT, 经
过多年的技术积累及工程应用验证, 其精度和可靠

性得到了大量验证[25-30].
数值模拟计算网格采用结构化网格 (见图 4), 在

壁面附近网格尽量保证与壁面方向垂直布置, 为了

减少计算量, 采用半模进行计算.
以 Mdsin 外形为例分析网格收敛性. 分别生成

3 套不同尺度的网格 :  稀疏网格 Coarse,  网格数

163 万左右; 中等网格 Medium, 网格数 332 万左右;
密网格 Refined, 网格数 601万左右.

在状态 H = 30 km, Ma = 7.5 评估气动性能, 首
先考察升阻力数据. 表 3 给出在攻角 α = 12°时升阻

特性计算结果, 可以看到Medium网格与 Refined网
格之间差异较小, 均在 0.6%以内, 而 Coarse网格则

与密网格差异较大, 最大差异为阻力系数 1.65%.

表 4给出轴向力系数、法向力系数和相对头部

顶点的俯仰力矩系数结果, 同样可以看到 Medium
网格与 Refined网格之间差异较小, 均在 0.8%以内,
Coarse 网格与 Refined 网格最大差异为轴向力系数

的 1.99%.
 
 

表 4   不同网格的力矩结果

Table 4    Moments results of different grid

CA CN CMZ

Coarse 0.096 3 0.418 8 0.298 7

Medium 0.097 5 0.422 4 0.301 3

Refined 0.098 3 0.424 3 0.302 7

ΔCA/% ΔCN/% ΔCMZ/%

Coarse −1.99 −1.29 −1.31

Medium −0.74 −0.45 −0.46

Refined — — —

 

从上面计算结果可以看到 Medium 网格相比

Refined在气动力、力矩方面的误差更小, 而 Coarse
网格误差偏大, 故后续数值模拟结果均基于Medium
网格给出. 

2     气动性能比较分析

本节研究基于不同马赫数流场的下反翼双后掠

乘波体的升阻特性和纵向稳定性, 计算图 2 中 4 个

外形的气动性能, 分析等容积率可变马赫数流场与

固定马赫数流场乘波体性能差异. 基于等动压弹道

选取计算状态: H = 30 km, Ma = 5; H = 35.8 km, Ma =
7.5 和 H = 40 km, Ma = 10. 这 4 个外形的参考面积

为 14.8 m2, 参考长度为 8 m. 

2.1    气动力性能比较

图 5给出了 0°攻角时 4个外形的升阻力性能随

马赫数的变化.
可以看到, 外形的性能与容积密切相关, 容积相

同的 Mds in 和 Md5.69 外形的升阻比非常接近 ,
Mdsin 外形的升阻力系数比 Md5.69 外形略大; 容积

相同的 Mdcos 和 Md9.67 外形的升阻比非常接近,
Mdcos的升阻力系数比Md9.67外形略小. 总的来说,
对于容积相同及平面形状一样的可变马赫数外形和

固定马赫数外形, 升阻力系数没有规律, 而升阻比大

小几乎一样.

 

symmetric plane

 
图 4   计算网格

Fig. 4    Computational mesh

 

表 3   不同网格的升阻特性结果

Table 3    Lift and drag results of different grid
CL CD L/D

Coarse 0.389 6 0.181 3 2.149 3

Medium 0.392 9 0.183 2 2.144 2

Refined 0.394 6 0.184 3 2.140 6

ΔCL/% ΔCD/%

Coarse −1.25 −1.65

Medium −0.44 −0.60

Refined — —
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为了清晰表示升阻比的变化规律, 表 5 给出了

可变马赫数乘波体与对应的固定马赫数乘波在 α =
0°时升阻比的数值比较, “∆L/D”表示以固定马赫数

乘波体升阻比为基准, 对应状态下可变马赫数乘波

体的相对偏差, 负号表示可变马赫数乘波体的升阻

比更低. 由表可知, 等容积外形在不同马赫数条件下,
固定马赫数与可变马赫数乘波体的升阻比偏差都非

常小, 考虑底阻时的幅度均在 1.3% 以内, 而且可变

马赫数乘波体的升阻比在低马赫数条件下略微小于

固定马赫数外形. 去掉底阻后, Mdcos外形略有优势,

相比Md9.67外形的升阻性能非常接近, 最大偏差为

0.69%; 而 Mdsin 外形相比 Md5.69 外形升阻比有所

下降, Ma = 5状态下偏差为−3.91%.
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图 5   升阻力随马赫数的变化, α = 0°

Fig. 5    Lift-drag characteristics variation via Mach number at α = 0°
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表 5   与等容积乘波体的升阻比比较, α = 0°

Table 5    Comparisons of L/D with equal-volume waveriders,
α = 0°

Ma Mdcos Md9.67 ∆L/D

5 2.872 5 2.874 3 −0.06%

7.5 3.202 3 3.177 7 0.77%

10 3.356 2 3.316 1 1.21%

Ma Mdsin Md5.69 ∆L/D

5 3.297 9 3.340 8 −1.28%

7.5 3.726 7 3.747 8 −0.56%

10 3.939 0 3.935 3 0.09%

Without base drag

Ma Mdcos Md9.67 ∆L/D

5 3.879 0 3.852 3 0.69%

7.5 3.712 0 3.702 3 0.26%

10 3.620 8 3.619 5 0.04%

Ma Mdsin Md5.69 ∆L/D

5 4.706 4 4.897 8 −3.91%

7.5 4.539 9 4.621 5 −1.77%

10 4.434 1 4.444 7 −0.24%
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乘波体布局飞行器的最大升阻比点一般不在

0°攻角, 本文设计乘波体外形的最大升阻比均在 α = 2°
附近取得. 图 6 给出了 α = 2°时的升阻力结果, 变化

规律与 α = 0°相同. 另外, 综合考虑 α = 0°和 α = 2°升
阻比结果, 可以看到同一攻角下, 考虑底阻的升阻比

随着马赫数增大而增大, 而不考虑底阻的升阻比则

呈下降趋势; 并且高设计马赫数状态的乘波体外形

Mdcos和Md9.67升阻比随马赫数变化结果差更小.

表 6给出了 α = 2°时升阻比的数值比较, 同样的

可以看到Mdcos和Md9.67升阻特性差异很小; Mdsin
的升阻比较Md5.69降低, 不考虑底阻时最大偏差幅

度达到−5.75%.
因此, 当只考虑高超声速状态的宽速域飞行时,

如果保证容积和平面形状一致, 可变马赫数乘波体
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图 6   升阻力随马赫数的变化, α = 2°

Fig. 6    Lift-drag characteristics variation via Mach number at α = 2°
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表 6   与等容积乘波体的升阻比比较, α = 2°

Table 6    Comparisons of L/D with equal-volume waveriders,
α = 2°

Ma Mdcos Md9.67 ∆L/D

5 2.949 2 2.959 7 −0.35%

7.5 3.157 5 3.143 7 0.44%

10 3.212 3 3.200 2 0.38%

Ma Mdsin Md5.69 ∆L/D

5 3.530 1 3.680 9 −4.10%

7.5 3.798 2 3.930 5 −3.37%

10 3.891 1 3.981 0 −2.26%

Without base drag

Ma Mdcos Md9.67 ∆L/D

5 3.681 6 3.695 1 −0.37%

7.5 3.543 1 3.516 8 0.75%

10 3.426 5 3.408 2 0.54%

Ma Mdsin Md5.69 ∆L/D

5 4.552 0 4.829 6 −5.75%

7.5 4.347 9 4.533 7 −4.10%

10 4.204 7 4.309 6 −2.43%
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的升阻比较固定马赫数乘波体并没有显著的提升,
在较低马赫数状态时还出现了一定劣势, 类似现象

对于文献 [18]中使用线性分布设计的可变马赫数乘

波体也有体现. 

2.2    纵向稳定性

本节对各外形的纵向稳定性进行了研究对比.
这里选用气动焦点 (aerodynamic center, A.C)和质心

的相对位置来表征模型纵向稳定性的优劣, 为了简

化说明将质心位置设定为模型长度的 2/3 处. 图 7
给出了可变马赫数乘波体 Mdsin 和 Mdcos 外形在

Ma = 5, 7.5 和 10 时气动焦点随攻角的变化, 并与

Md5.69 和 Md9.67 外形比较. 可以看到, 测试外形气

动焦点位置均在质心之后, 是纵向静稳定的, 且不同

外形气动焦点位置随攻角变化规律相近, 变化范围

在全长的 68% ~ 73% 之间, 表明基准流场对纵向稳

定性的影响很小. 并且各外形气动焦点随马赫数的

变化也很小, 进一步说明了在高超声速阶段, 等容积

且平面形状相同的乘波体偏离设计点飞行时, 纵向

稳定性基本一致且变化幅度较小.

为了进一步比较等平面形状等容积外形的纵向

稳定性特性, 表 7 和表 8 给出了可变马赫数乘波体

相对于等容积固定马赫数乘波体在不同马赫数下,
不同攻角气动焦点位置偏差数值, 可以看到两表中

所统计最大偏差分别只有 1.842 4% 和 0.697 5%, 偏
差值非常小, 这说明在给定平面形状并保证容积一

致的前提下, 可变马赫数乘波体与固定马赫数乘波

体的纵向稳定特性基本一致.

进一步也说明, 乘波体的纵向稳定性主要由其

平面投影形状决定, 基于可变马赫数流场的密切锥

方法获得的乘波体外形主要是乘波面发生了改变,

并不会对纵向稳定性产生明显的影响.

另外, 对比不同容积乘波体外形的纵向稳定性,

比如Mdsin和Md5.69, Mdcos和Md9.67, 发现平面形

状相同时, 焦点位置变化差别也较小. 我们进一步猜

测, 平面形状对乘波体的纵向稳定性有决定性影响,

而容积的影响不大.
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图 7   气动焦点随攻角的变化

Fig. 7    Aerodynamic centers variation via angle of attack
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3     初步解释

从理论上说, 在不同密切面内使用不同马赫数

的流场应该是兼顾宽速域性能的有效措施, 但本文

的研究结果并未展示出宽速域性能优势, 这里给出

两种可能的解释. 

3.1    解释一

第一种解释, 在设计的马赫数变化范围内飞行,
可变马赫数乘波体沿展向部分乘波面的确达到了预

期设计效果, 保持较好的“乘波”特性, 然而其余区域

却等同于偏离设计状态, 这又总体导致“乘波”性能

的下降, 即所谓“备左则右寡, 备右则左寡”, 整体考

量反而劣于等容积的固定马赫数乘波体.
图 8给出了Mdsin乘波体在不同马赫数时不同

截面内的压力分布. 当计算马赫数 Ma = 5 时, 在外

侧区域有较为明显的流动泄露现象, 而在中央内侧

部分泄露较少. 随着计算马赫数的提高, 下表面到上

表面的气流泄露逐渐减弱, 在 Ma = 7.5时, 只有最外

侧区域有一定泄露, 而到 Ma = 10 时各个截面内激

波均能够很好地附着于乘波体前缘, 下表面到上表

面的气流泄露很少.

 

表 7   Mdsin 与 Md5.69 外形气动焦点位置的相对偏差

Table 7    Relative differences of A.C location between Mdsin
and Md5.69 configurations

α/(°)
Ma

5 7.5 10

−2 1.191 0% 1.472 5% 1.796 9%

0 1.200 1% 1.579 4% 1.735 7%

2 1.222 3% 1.528 5% 1.842 4%

4 1.107 3% 1.415 9% 1.576 1%

6 1.077 5% 1.284 8% 1.396 5%

8 1.092 5% 1.152 1% 1.195 8%

10 1.123 4% 1.068 8% 1.090 5%

12 1.108 0% 1.010 4% 0.998 7%

14 0.535 4% 1.054 5% 0.910 5%

16 −0.036 9% 1.038 1% 1.044 4%

18 −0.310 9% 0.443 1% 0.858 8%

20 −0.274 3% −0.113 5% 0.186 7%

 

表 8   Mdcos 与 Md9.67 外形气动焦点位置相对偏差

Table 8    Relative differences of A.C location between Mdcos
and Md9.67 configurations

α/(°)
Ma

5 7.5 10

−2 −0.467 6% −0.611 4% −0.697 5%

0 −0.518 1% −0.619 8% −0.685 6%

2 −0.384 4% −0.612 8% −0.685 0%

4 −0.676 2% −0.599 0% −0.637 1%

6 −0.551 0% −0.581 3% −0.610 5%

8 −0.561 4% −0.464 2% −0.593 5%

10 −0.571 6% −0.654 2% −0.558 7%

12 −0.262 5% −0.557 0% −0.555 8%

14 0.048 1% −0.640 5% −0.560 9%

16 0.153 3% −0.098 7% −0.461 2%

18 0.091 8% 0.066 4% −0.059 7%

20 −0.027 6% 0.236 1% 0.142 8%

 

(a) Ma = 5 

pressure/

Pa 200 1475 2750 4025 5300

pressure/

Pa 100 1075 2050 3025 4000

pressure/

Pa 100 950 1800 2650 3500

(b) Ma = 7.5

(c) Ma = 10  
图 8   Mdsin乘波体多截面压力分布 (α = 0°)

Fig. 8    Pressure distributions in multiple sections of Mdsin
waverider (α = 0°)
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一般来说, 当飞行状态偏离设计马赫数时, 乘波

效应的变化趋势是: 如果飞行马赫数小于设计马赫

数, 激波发生脱体; 如果大于设计马赫数, 激波会更

附着前缘. 可变马赫数乘波体的流场表现并未超出

这一规律, 这与文献 [31] 的结果是一致的. 所以, 在
以高超声速飞行为前提的宽速域范围内, 可变马赫

数乘波体的气动性能没有明显优势.
图 9给出的Mdcos乘波体在不同马赫数时的压

力分布结果也可以说明这一观点. 需要注意的是, 尽
管 Mdcos 乘波体外侧区域的设计马赫数为 5, 但是

在计算马赫数为 5时外侧部分仍出现了明显的泄露

现象, 并未如预期般通过可变马赫数设计使得乘波

体在 Ma = 5 状态下获得良好的“乘波效应”. 通过与

固定马赫数乘波体对比可以知道, 可变马赫数乘波

体在不同马赫数下升阻特性并未有明显的改善, 反
而在部分状态相较于等容积固定马赫数乘波体有所

下降.
图 10 也给出了 Mdsin 乘波体和 Mdcos 乘波体

在不同马赫数下后缘激波位置对比. 对于可变马赫

数乘波体, 不同来流马赫数下表面激波形态基本一

致, 且随着计算马赫数的增大, 激波位置向物面移动,
激波强度增大, 激波在后缘位置的附着性增强, 更好

地约束了下表面高压气体向上泄漏, “乘波效应”增强.
 
 

(a) Mdsin

(b) Mdcos

Ma = 5
Ma = 7.5
Ma = 10

Ma = 5
Ma = 7.5
Ma = 10

symmetric

plane

symmetric

plane

 
图 10   后缘截面激波位置 (α = 0°)

Fig. 10    Shockwave positions of back edge (α = 0°)
 

如果想通过可变马赫数流场提升宽速域性能,
应该结合宽速域飞行状态、装载要求等合理细致研

究马赫数沿展向分布的影响, 常用的线性分布及本

文使用的正/余弦分布肯定远远不够, 这对设计人员

提出了很高的要求, 难度较大. 

3.2    解释二

第二种解释: 对于乘波体而言, 即使使用相同状

态的锥形流, 在高超声速阶段偏离设计状态时气动

性能也不会发生大幅恶化. 例如本文构建的两个固

定马赫数乘波体, Md5.69 和 Md9.67 外形, 不管它们

在哪个马赫数设计, 当飞行马赫数变化时, 同一攻角

的升阻比并没有大幅地下降或提升, 而是变化平缓,
这说明乘波体本身可能就在高超声速阶段具有较好

的宽速域性能.
图 11 给出 Md5.69 外形分别在 Ma = 5, 7.5 和

10 时 0°攻角的流场分布. 在略小于设计马赫数的

 

(a) Ma = 5 

pressure/

Pa 200 1400 2600 3800 5000

(b) Ma = 7.5 

pressure/

Pa 100 950 1800 2650 3500

(c) Ma = 10 

pressure/

Pa 100 825 1550 2275 3000

 
图 9   Mdcos乘波体多截面压力分布 (α = 0°)

Fig. 9    Pressure distributions in multiple sections of Mdcos waverider
(α = 0°)
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Ma = 5 状态, 激波大体附着在前缘, 有一定脱体, 导
致部分气流泄露; 而在 Ma = 7.5, 10等大于设计马赫

数的状态, 激波附着前缘的程度变深, 气流泄露变

少, 不过激波内包裹的气流发生了紊乱, 流动均匀性

下降.
图 12 为 Md9.67 外形分别在 Ma  = 5, 7.5 和

10 时零度攻角的流场分布. 在小于设计马赫数的

Ma = 5, 7.5状态, 激波在前缘有一定脱体, 导致气流

泄露的产生, 且激波脱体主要集中在第一后掠区前

缘部分, 马赫数越低, 脱体越严重; 而在大于设计马

赫数的 Ma = 10 状态, 激波附着在前缘, 气流泄露

很少.
结合图 13 所示后缘截面激波位置在不同来流

 

(a) Ma = 5 

(b) Ma = 7.5 

(c) Ma = 10 

pressure/

Pa 200 1575 2950 4325 5700

pressure/

Pa 100 1125 2150 3175 4200

pressure/

Pa 100 1000 1900 2800 3700

 
图 11   Md5.69乘波体的压力分布 (α = 0°)

Fig. 11    Pressure distributions of Md5.69 waverider (α = 0°)

 

(b) Ma = 7.5 

(c) Ma = 10 

pressure/

Pa 200 1150 2100 3050 4000

pressure/

Pa 100 625 1150 1675 2200

 
图 12   Md9.67乘波体的压力分布 (α = 0°)

Fig. 12    Pressure distributions of Md9.67 waverider (α = 0°)

 

(a) Ma = 5 

pressure/

Pa 200 1150 2100 3050 4000

 

 

(a) Md5.69

(b) Md9.67

Ma = 5
Ma = 7.5
Ma = 10

symmetric

plane

Ma = 5
Ma = 7.5
Ma = 10

symmetric

plane

 
图 13   后缘截面激波位置 (α = 0°)

Fig. 13    Shockwave positions of back edge (α = 0°)
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马赫数下变化情况可知, 固定马赫数乘波体的乘波

效应随来流马赫数的变化规律与 3.1节相同. 对于升

阻比, Md5.69 和 Md9.67 外形随马赫数的变化相似,
即马赫数升高, 不考虑底阻的升阻比有少许下降, 考
虑底阻的升阻比有少许上升.

上述分析说明, 在高超声速阶段, 当飞行马赫数

偏离设计马赫数时, 乘波效应不会受到大的破坏. 因
此, 我们认为即使使用固定马赫数流场设计的乘波

体在高超声速阶段也具有较好的宽速域性能, 未来

对乘波体宽速域性能的改进应该更关注亚跨超等严

重偏离设计状态的阶段.
以上两种解释都还比较初步, 仅起“抛砖引玉”

之用, 希望有学者继续深入研究. 

4     结 论

本文使用定平面形状乘波体设计思路, 结合正/
余弦马赫数分布的锥形流场, 设计了具有相同平面

形状相等容积的可变马赫数乘波体与对应的固定马

赫数外形, 通过比较来探究可变马赫数乘波体在高

超声速阶段是否具有宽速域性能优势, 并使用流场

分析给出初步解释, 得到结论如下.
(1) 高超声速阶段, 在平面形状一致、容积相等

的前提下, 基于可变马赫数流场设计的乘波体外形

较固定马赫数流场乘波体在宽速域升阻性能方面没

有优势.
(2) 相同平面形状的可变马赫数乘波体与固定

马赫数外形纵向稳定性基本一致, 说明其纵向稳定

性主要由平面形状决定, 基于马赫数流场导致的乘

波面变化对纵向稳定性的影响很小.
(3) 在高超声速阶段, 乘波体可能本身就具有较

好的宽速域性能, 如果这点成立, 对乘波体宽速域性

能的改进应该着重于亚跨超等严重偏离设计状态的

阶段, 而不是高超声速阶段.
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