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流体力学

基于实验设计方法的高超声速飞机前缘型线

优化分析
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摘要 为探索前缘线变化对吸气式高超声速飞机气动性能的影响，基于一种旁侧进气布局翼身融合体构型，在

飞行马赫数 6，攻角 4◦ 和高度 26 km的巡航飞行条件下，结合运用增量修正参数化设计方法、均匀实验设计方

法和计算流体力学模拟，分析了飞行器前缘型线与其升阻力系数及纵向压心等性能参数间的关系.计算结果表

明，前缘线形状对飞行器升阻力系数明显高于其对纵向压心影响，设计空间范围内升力系数变化约 21.3%，阻

力系数变化约 31.8%，升阻比变化范围约 10.63%，但相对压心变化范围仅为 3.87%.在此基础上，通过对典型

构型物面压力分布进行分析，发现前缘线形状适当弯曲可利用飞行器下表面侧壁压缩产生的高压气流，利用二

者的耦合效应使飞行器获得额外的升力增量.
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Abstract By taking a Blend-Wing-Body configuration with dual flanking inlets layout as the baseline, an aerodynamic

shape optimization study for the leading edge of the vehicle is carried out. An increment-based method is developed to

parameterize the leading edge, and the uniform design method is taken as the optimization driver. Totally 31 configurations

with different leading edge shapes are generated, and then the aerodynamic performance of all configurations are evaluated

by computational fluid dynamic simulation in the cruising conditions of Mach 6, flight altitude 26 km, and flight angle of

attack 4◦. Numerical results show that the relative variations of the lift and the drag coefficients in whole design space are

21.3% and 31.8%, respectively. Consequently, the relative variation of the lift-to-drag ratio is about 10.63%. In contrast,

the maximal value of the relative position transition for the longitudinal pressure center is only 3.87%. Besides, the results
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also indicate that there is a proportional relationship between the vertical project area and the lift or drag coefficients.

Finally, the effect of the leading edge deformation on the aerodynamic characteristics is analyzed on the basis of the

results, and some primary rules are concluded. A concave shape of the leading edge is benefit to the improvement of the

lift-to-drag ratio, while a convex one leads to a large lift coefficient.

Key words hypersonic airplane, air-breathing vehicle, shape optimization, parameterization, uniform design

引 言

吸气式高超声速飞行器是一个复杂的多学科

系统，涉及气动、推进、控制、材料/结构等诸多学

科 [1-7].在气动布局上，一般采用机体和推进系统一

体化的设计方案，以有效减小飞行器的气动阻力，满

足推阻匹配需求 [8] .进入 21世纪以来，美国 X-43A[9]

和 X-51A[10]演示验证飞行器的成功试飞，标志着上

述关键技术已获得重大突破.近期美国所提出 SR-72

高超声速飞机及 HSSW高速打击武器等一系列研究

计划 [11]，进一步表明此领域已逐步开始细分并向实

用化研究推进. 本文工作主要针对高超声速飞机概

念构型的气动特性研究.

高超声速飞机的研究最早可追溯至 20世纪 80

年代的美国空天飞机 (NASP)计划 [12]. 自 1987年黏

性优化乘波体 [13] 提出之后，乘波体腹部进气布局

开始获得关注. 这类构型同时利用了乘波体高升阻

比和均匀压缩来流的两个优点，可兼顾飞行器和发

动机的设计需求. 纵观整个腹部进气构型的研究历

程，优化设计一直受到重视，并在 20世纪 90年代一

度成为研究主流 [14-17]，且在近期仍不断有研究成果

发表 [18-22].

由于标准乘波体较为扁平，容积率较低，已有研

究大多采用加大尺寸的方法来保证内部容积，典型

飞行器长度为 60 m∼ 110 m[16-17]，但这导致飞行器及

发动机设计难度均大幅增加.此外，在乘波体腹部安

装发动机还将诱生横向流动，破坏其乘波性能，导致

飞行器阻力增加及升阻比降低.针对上述问题，有学

者 [20] 提出将飞行器上表面分为机体和机翼两部分

独立设计，以进一步改善容积和升阻性能；也有学

者 [21] 发展了一种发动机进气口完全依据激波面切

割，整个飞行器下表面完全采用流线追踪的设计方

法；还有学者 [22]提出双乘波设计，把内乘波进气道

和外乘波前体进行耦合设计，均可在一定程度上改

善整机性能.

与腹部进气布局相比，旁侧进气布局将进气道

入口设置于飞行器两侧或侧腹部，发动机内流道完

全包裹于机体内部，典型如美国 “FALCON” 计划所

提出的高超声速巡航飞行器 (HCV) [23]. 国内亦有基

于乘波前体与 “Busemann”进气道一体化设计的旁侧

进气性能研究工作发表 [24].文献 [25]提出了一种双

乘波体旋转对拼的前体设计方法，在此基础上进一

步考虑内部容积有效利用问题，采用翼身融合体的

设计理念开展了整机概念构型设计方法研究，并初

步分析了飞行器前缘型线对其气动性能的影响. 文

献 [26]发展了这一方法，通过改进乘波前体形状并

考虑发动机内流道设计，给出了一种具有实用化前

景的整机构型.

本文以文献 [26]给出的乘波体旁侧进气一体化

构型为基准飞行器外形，以分析前缘形状对飞行器

升阻力性能的影响为主要目标，采用自行发展的增

量修正方法 [27]进行前缘型线参数化设计，利用均匀

实验设计方法 [28] 在设计空间内生成一系列具有不

同前缘型线的飞行器构型并通过数值模拟获得其气

动参数，最后基于计算结果对前缘形状与气动参数

间的关系进行分析.结果表明，飞行器前缘形状对其

升阻力参数的影响十分明显，设计空间内升力、阻力

和升阻比的变化范围分别为 21.3%, 31.8%和 10.63%.

相比之下，纵向压心的变化范围仅为 3.87.结果还表

明，飞行器俯视投影面积以及容积均对其气动参数

呈较为明显的比例关系.

1 基准构型简介及性能评估

1.1 基准构型简介

优化设计所用基准构型设计流程在文献 [26]中

已有细致阐述，此处不再重复，仅做简单描述.整机

三维效果图及三视图如图 1所示. 飞行器前体基于

双乘波体旋转对拼生成，基准乘波体为设计马赫数

为 6的锥导乘波体，前缘线轴向投影为直线，以减小

机体前端拼接距离，减弱前缘脱体激波影响.乘波体

两前缘线间的夹角为 90◦，每个乘波体向两侧分别偏

转 30◦. 乘波体间的拼接面逐点直线连接，以减小阻

力. 动力系统采用两台轴对称形燃烧室的超燃冲压
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图 1 基准构型效果图 (左)和三视图 (右)

Fig. 1 The effect drawing (left) and the three-view (right) of

the baseline vehicle

发动机配置.

整机设计采用翼身融合布局以减小阻力，机体

中部均可用于装载载荷，两侧自然收缩形成飞翼布

局.整机俯视形状为大后掠梯形，前缘侧视方向呈近

似余弦分布，形成等效装配攻角，以保证飞行器小攻

角飞行时兼顾发动机来流需求及整机气动性能.机体

后部安装 V 形双垂尾.整机主要轮廓参数如表 1所

示，其中，L为整机长度，Lb为前体 (乘波体)长度，

W为翼展长度，H 为整机尾部高度 (不含垂尾)，Hb

为边缘钝化厚度.

表 1 基准构型主要尺寸参数

Table 1 Size parameters of the baseline vehicle

L/mm Lb/mm W/mm H/mm Hb/mm

7 225 1 400 2 936 570 10

1.2 基准构型评估结果及分析

在整机构型设计基础上，利用数值模拟对其气

动性能进行了初步评估. 计算网格采用非结构四面

体网格，近壁面网格进行加密，总网格单元个数约

1 065万，计算域及物面/对称面网格如图 2所示. 计

算中发动机流道给定为冷态通流状态. 已有文献表

明，如果物面网格尺度合理选择，采用层流模型可

获得可以接受的气动参数 [29]，同时，考虑到后续优

图 2 基准构型数值模拟计算域及网格示意图

Fig. 2 Illustration of the computational domain and meshes for

aerodynamic performance evaluation of the baseline

化过程中飞行器湿润面积变化较小，故摩擦阻力变

化相应较小. 为缩减计算量，采用层流模型进行计

算，控制方程的无黏项采用 Roe格式进行通量分

裂，黏性项采用二阶中心差分格式计算.

计算条件为飞行马赫数 6、高度 26 km、飞行攻角

范围 0◦ ∼ 8◦.为细致分析，对整机进行了气动界面划

分.将整机的升阻力系数分为头部、发动机和机体 3

个部分来分别进行统计.界面划分方式如图 3所示，

此处给出半模内部剖视图以清晰描述：头部 (head)包

括两侧乘波压缩面及腹部/背部中间连接面；发动机

(engine)从内压段开始直至内流道尾部；其余部分包

括机体上下壁面、底部端面以及垂尾等均归为机体

(body).

图 3 气动界面划分示意图

Fig. 3 Control volume for force calculation

图 4给出了上述 3个部分及整机的升力系数 Cl

和阻力系数 Cd随飞行攻角 α变化曲线.此处升阻力

系数计算以整机俯视投影面积为参考面积.计算结果

表明整机升阻比最大值出现于 4◦飞行攻角状态，约

为 4.41 (含内流道及底部阻力).在此攻角条件下，飞

行器各部件升力及阻力所占比例如图 5所示. 从图

中可知，机体部分由于法向投影面积最大，故而其对

飞行器升力和阻力的贡献均最大，其升力和阻力分

别约占整机的 84.55%和 67.4%.

(a)

图 4 基准构型升阻力系数随攻角变化曲线

Fig. 4 Variation of the lift and the drag coefficients with flight angle

of attack
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(b)

图 4 基准构型升阻力系数随攻角变化曲线 (续)

Fig. 4 Variation of the lift and the drag coefficients with flight angle of

attack (continued)

图 5 各主要部分升力 (上)及阻力 (下)比例 (4◦ 攻角)

Fig. 5 Proportions of the lift and the drag for each part

(at 4◦ angle of attack)

基于上述计算结果可以获得如下初步结论：采

用翼身融合体的气动布局设计方案所获构型具有较

好的气动性能，特别是具有较高的升阻比.此外，头

部及内流道的升阻力数值随飞行攻角变化较小，且

对整机升阻力的贡献相对较小. 由于机体部分是飞

行器的主升力面，整机的气动性能的优劣基本由这

一部分决定. 基于上述结论并综合文献 [25]中的结

论，本文主要采用外形优化作为手段来分析机体前

缘线对其性能的影响，以期对后续的实用化设计提

供有力参考.

2 优化分析流程及方法

2.1 优化分析流程简介

优化分析的主要流程如图 6所示，简要解释如

下：以基准构型为出发点，首先对机体前缘线俯视

投影形状进行参数化描述，确定设计变量个数及含

义；其次给定每个变量的上下扰动边界，选择合理的

实验设计表生成设计变量集，并与基准构型相结合

获得一系列典型飞行器外形；之后利用数值模拟对

前述典型飞行器外形分别进行计算分析，获得其气

动、容积等主要参数；最后通过结果统计和整理，分

析和总结机体前缘线形状对飞行器主要性能参数的

影响.

图 6 优化分析主要流程

Fig. 6 Flowchart of the optimization and analysis

2.2 基于增量修正的参数化设计方法

目前复杂曲面参数化设计方法种类较多，包括

基向量方法、域单元逼近、基于多项式和样条曲线

的方法、自由变形方法等 [30]，本文采用作者自行发

展的基于增量修正的参数化设计方法. 此方法曾在

细长体吸气式飞行器上壁面优化中应用，并获得良

好效果 [27]，本文中我们对其进行了进一步发展.该

方法的主要思路如下：(1)以基准外形为基础，选定

外形可变区域 (控制域)划分结构化网格，并提取控

制域内任意一点的直角坐标值；(2)在控制域内给定

所有离散点的空间坐标增量值，其设定方式为分别

给定 3个空间坐标方向的最大增量值和增量分布函

数 (控制函数).由于采用分量表达，每个方向的控制

函数均为一维函数；(3)在网格坐标系统下，将每个

网格点上的三维增量修正值与基准外形的坐标值进

行叠加，获得变形后的外形.由于这一方法是将外形

参数化转化为其增量的参数化，因此称为基于增量

修正的参数化设计方法. 该方法的应用与基准构型

复杂度无关，适合于复杂外形的参数化.通过控制函

数的形式选择，不但可有效保持原有气动布局的设

计特点，而且可缩减设计变量个数.该参数化设计方
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法可采用如下公式表达

r i, j = r i, j
0 + ∆r i, j

∆r i, j = AxCx(p)i, j x + AyCy(p)i, j y + AzCz(p)i, j z


(1)

式中，i和 j分别为控制域内的面网格点编号，r i, j
0 为

控制域内基准外形网格点的三维空间坐标向量，∆r i, j

为该点坐标修正量向量，r i, j 为修正后的该点外形坐

标值向量. Ax, Ay和 Az分别为 3个空间坐标方向的

最大增量值，Cx, Cy和 Cz分别对应 3个方向的控制

函数，p为 3个方向控制函数的参变量系数集，实际

中作为设计变量使用.

上述方法的具体实现过程如下所述. 控制域给

定为机体前缘线及其附近上/下壁面的给定部分，共

包含 3个区域，如图 7阴影部分所示.前缘线为前缘

带状区域，始于前体末端 (前体部分前缘线由乘波体

外形确定)，终于其与末端平直段的连接点 (后部平

直部分受翼展约束限制)，是外形变化最明显的部分.

上表面控制区域自前缘线沿展向至对称面，下表面

控制区域自前缘线沿展向至侧乘波体边缘位置，同

时去除进气道泄流槽附近部分区域，以免变形后与

进气道内压缩面产生外形交错.

图 7 参数化设计的控制区域

Fig. 7 Control regions for parameterization

优化分析仅针对前缘线俯视型线，故垂直方向

最大增量 (式 (1)中的 Az) 为 0，即飞行器最大厚度

不变.基准外形翼前缘俯视为斜线，x和 y方向的变

量相关，这两个方向上只需任给定一个增量值，即采

用一个变量表达，此处采用 x方向增量值.由于垂直

方向增量为 0，故此方向无需给定控制函数.基于文

献 [25]的结果，前缘线的俯视形状呈余弦分布时相

对较好，因此其余两个方向 (展向及轴向)的控制函

数分别采用归一化的半周期广义余弦分布函数和全

周期广义余弦分布函数，采用上述控制函数形式还

可以保证外形变化后拼接位置的光滑过渡. 展向和

轴向控制函数表达形式如式 (2)和式 (3)所示，对应

的函数曲线如图 8所示.

(a)

(b)

图 8 展向 (a)和轴向 (b)控制函数曲线

Fig. 8 Curves of control function at the wingspan (a) and

the axial (b) directions

Cy(x) =



1, x ∈ [0,P1)

1
2

[
1 + cos

(
x− P1

P2 − P1
π

)]
, x ∈ [P1,P2)

0 , x ∈ [P2,1]

(2)

Cx(x) =



1
2

[
1 + cos

(
π +

x
P3

π

)]
, x ∈ [0,P3)

1 , x ∈ [P3,P4)

1
2

[
1 + cos

(
x− P4

1− P4
π

)]
, x ∈ [P4,1]

(3)

为直观描述，图 9给出了两个经参数化变形后

的飞行器构型实例.可以看出，采用上述参数化方法

可灵活调整机体前缘线形状，呈现内凹或者外凸形
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状.通过给定上述控制域和控制函数，前缘线变化将

连带翼根部分相应增厚，可避免大面积薄翼，保证其

结构强度.此外，由于控制函数选择合理，经变形后

构型的控制域内和边界光滑性与基准构型保持一致.

图 9 变形后构型实例

Fig. 9 Examples of deformed configurations

经参数化设计后，共使用 5个设计变量描述，

即最大增量值 A、展向控制函数参数 P1和 P2、以及

轴向控制函数参数 P3和 P4.由式 (2)和式 (3)所知，

参数 P1 ∼ P4均为无量纲参数.进一步将参数 A以飞

行器半展长 (Aw)为参考量进行无量纲化，以便后续

处理. 依据实际情况，给定各变量的上下界范围 (设

计空间)，如表 2所示.其中，变量 A/Aw为负表示变

形量为负，即前缘内凹，反之表现为前缘线外凸.参

数 P4取值与 P3相关联，以避免外形交错.

表 2 设计变量取值范围

Table 2 Boundary values of design space

Variable Lower bound Upper bound

A/Aw −0.1 0.3

P1 0.1 0.4

P2 0.0 0.1

P3 0.2 0.8

P4 P3 0.8

2.3 均匀实验设计方法

为覆盖整个设计空间，以提高结果的广适性并

减小工作量，本文采用实际中广泛使用的均匀实验

设计方法作为优化分析方法. 该方法基于数轮理论

在整个设计空间内构造合理的均匀设计表并获得样

本集. 具体中结合采用的好格子点法和方幂好格子

点法，自行开发了均匀设计表构造程序.该方法推导

过程相对复杂，且在相关文献中已有细致介绍 [28]，

此处不再赘述，仅简要给出程序流程.

第 1步：输入试验次数 n、设计变量个数 s、设

计空间 Rs；

第 2步：计算质数集 Hn = {h : h < n, gcd(n,h) =

1} 及每个质数 hi 对应的方幂次数 ti . 同时获取质

数集的大小 m、组合数 Cs−1
m−1、最高幂次数 Tmax =

max{t1, t2, · · · , tn}；
第 3步：判断是否可生成满足要求的均匀设计

表. 当好格子点法产生的 U 矩阵个数 Cs−1
m−1 不大于

1 000，且同时满足 s6 m时，采用好格子点法，以改

善设计表的均匀性，转第 4步；若 Cs−1
m−1 > 1 000且

s< Tmax时，采用方幂好格子点法生成均匀设计表并

转第 4步；当上述条件都不满足时，则程序终止，并

提示错误；

第 4步：生成 U矩阵，并选择中心化偏差最小

的 U矩阵作为最终均匀设计表并输出.

采用上述程序，在表 2给出的设计空间内给定

每个变量的水平值 (即构型样本个数)为 31.图 10给

出了除基准构型外的所有 30个样本俯视外形. 由于

构型左右对称，这里仅给出半模的外形.

图 10 构型样本集

Fig. 10 Samples set of configurations

3 结果及分析

3.1 计算模型及条件

如前所述，飞行器外形的变化仅影响机体中央

部分，其余部分包括前体、发动机、底部及垂尾等均

保持不变，故在优化计算中暂不包含上述部分.为保

证可比性，计算模型、网格尺度、格式等与前述基准

构型计算中使用均保持一致. 发动机进气道入口给

定无反射外推条件，计算域尾部截至飞行器尾缘，

即计算结果不包含底部阻力. 计算条件仍设定为飞

行马赫数 6，飞行高度 26 km.参考基准构型的计算

结果，飞行攻角设定为最大升阻比对应的状态，即 4◦

攻角.气动力系数计算时，参考面积仍采用飞行器俯

视投影面积.
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3.2 气动参数计算结果及分析

图 11给出了前述构型集中所有样本的升力系

数 Cl、阻力系数 Cd 及升阻比 L/D 分布图，分别如

图 11(a)∼图 11(c)所示，图中横坐标为样本构型编

号，按增量最大值 A的数值排列.综合所有数据看，

随着前缘线外形的变化，在不计内流道、垂尾和底

(a)

(b)

(c)

图 11 样本构型气动参数比较图

Fig. 11 Aerodynamic parameters comparison of all

sample configurations

部受力时，升力系数变化范围为 0.059 12∼0.071 69，

相对变化量约为 21.3%；阻力系数变化范围约为

0.011 89∼0.015 67，相对变化量约为 31.8%；升阻比的

变化范围为 4.51∼4.99，相对变化量约为 10.6%. 显

然，前缘线形状对飞行器气动参数的影响十分明显.

从图 11的结果还可看出，升力和阻力系数均随

外形变化量的增加而增大，且在外形变化较小时 (横

坐标编号值小于 15)，沿增长方向的分布带较窄，几

乎完全呈直线增长. 而随外形变化量的增加，升力

和阻力系数的分布带逐渐变宽，且对于阻力系数而

言，这一特点更为明显.由此可见，在外形增量较大

时，前缘型线的影响开始体现，并随外形增量的增加

而逐渐增大.相比之下，升阻比变化规律并不明显，

但从其上包络线看，升阻比基本随外形增量的增大

呈非线性下降趋势.

通过分析前述 5个设计变量与纵向相对压心系

数 Xcp的关系，发现最大增量值 A对 Xcp的影响最

为明显，故此处仅给出二者的关系曲线，如图 12所

示. 图中横坐标采用相对增量表达，Aw 表示飞行器

半翼展长度.由此图可知，当 A/Aw较小时，Xcp几乎

不变，伴随 A/Aw增加，Xcp的变化范围逐渐增加.但

在整个设计空间内，Xcp的变化范围仅为 3.87%.也

就是说，前缘线形状变化对 Xcp的影响相对较小.

图 12 纵向压心系数随相对增量值变化

Fig. 12 Variation of longitudinal pressure center coefficients with

dimensionless increments

前缘外形变化后，飞行器的几何参数亦随之变

化，图 13 (a)给出了俯视投影面积 Ap与升/阻力系数

关系，图 13 (b)给出了容积 V随升阻比变化趋势.从

图 13(a)中可以看出，升力和阻力系数均与 Ap基本

呈正比关系.但同时也可看出，在 Ap较小时，升力和

阻力系数随 Ap 增加的线性度在整个设计空间内均
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较好，而在 Ap较大时，升阻力系数变化相对分散，

即 Ap相同时，气动参数值可能有较大差别，且阻力

系数表现更为明显. 其主要原因在于前缘线的形状

不同.由于的 Ap 变化主要由外形增量 A/Aw 决定，

故此结果进一步验证了前述分析.从图 13(b)中可以

看出，容积与升阻比之间则呈现明显的反比关系，

即升阻比的提升一般需以减小容积为代价.

(a)

(b)

图 13 关键几何参数与气动参数的关系

Fig. 13 Relationship between geometrical and aerodynamic parameters

of configurations

3.3 典型外形性能比较及分析

为进一步对前述结果进行分析，我们从构型样

本集中选取了 3 个典型构型，主要气动参数值如

表 3 所示. 3 种构型分别为最大升力构型 (a)、

最大升阻比构型 (b)，在本文算例中同时也是最小

阻力构型) 和基准构型 (c). 以基准的气动参数

值为基准量，其余两种构型的升阻比相对变化量分

别为 1.84%和 −1.26%，升力系数相对变化量分别

为 −5.74%和 13.96%，阻力系数相对变化量分别为

−7.40%和 15.81%.从上述数据可知，通过调整前缘

线形状可在较大范围内调节升力和阻力系数，同时

保证飞行器升阻比变化较小.

图 14给出了上述 3个典型构型的上下表面压力

分布比较.从图中可知，尽管前缘线外形存在明显差

别，但上表面压力分布差别较小.对下表面而言，最

大升阻比构型与基准构型相比腹部两侧向内收缩，

侧壁对来流压缩减弱，迎流面积减小，因此阻力明

显减小.此外前缘线后掠增加也对减阻有利.但同时

由于升力面积减小导致升力产生明显下降.反之，最

大升力构型由于腹部两侧向外膨胀及翼前部厚度增

加，气流经这一区域后先压缩后膨胀，导致阻力明显

增加.但同时翼前部对来流压缩增强，亦可获得升力

的增加.此外，从图中还可看出，侧壁压缩产生的高

压区部分作用于机翼，是整机升力提高的重要因素.

这一结果与文献 [21]的相关结果相符，且特征更为

明显.

表 3 3种典型构型气动参数

Table 3 Values of aerodynamic parameters of three

typical configurations

Configuration Cl Cd L/D

a 0.071 69 0.014 87 4.82

b 0.059 30 0.011 89 4.99

c 0.062 91 0.012 84 4.90

图 14 3个典型构型的物面压力分布

Fig. 14 Wall pressure distribution of three typical configurations
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此外，从图中还可较为直观地看出，前缘形状的

变化主要影响机体部分，前缘型线的外凸同时导致

整个机翼部分的压力升高，在前半部分，压力升高较

为明显，但俯视投影面积相对较小.而在后半部分，

尽管压力升高值相对较小，但俯视投影面积较大，

因而综合导致整机压心偏移量相对较小.

4 结 论

本文基于一种翼身融合布局的高超声速飞机构

型，以机体前缘线为设计变量并采用增量修正方法

对其进行参数化描述，结合使用实验设计方法和计

算流体力学分析为主要分析工具，分析了机体前缘

线变化对飞行器主要气动性能参数及几何参数的影

响. 增量修正参数化方法具有设计变量少及灵活方

便的特点，通过合理给定控制区域分布函数可保证

拼接面的光滑连接，适用于复杂外形的优化设计.均

匀实验设计方法进行取样可保证样本的代表性，并

具有较好的结果可分析性.

计算结果表明，采用大后掠前缘形状具有较好

的减阻效果，并可有效改善升阻比，但同时导致升

力减小.在俯视投影面积相同的条件下，升力面较大

时采用不同的前缘形状可使飞行器的升阻性能产生

较大变化.当前缘线选择合理时，可部分利用机体侧

壁压缩产生的高压改善飞行器的升力.此外，本文结

果还表明飞行器前缘形状的改变同时改变了机体投

影面形状以及物面压力分布，综合来看对纵向压心

的影响相对较小.

本文工作仅针对于高超声速飞行的巡航状态进

行分析和优化，尚未涉及水平起降及加速阶段. 从

现有构型来看，大后掠的翼身设计可能难以在低速

飞行条件下产生足够的升力.因而，在现有工作基础

上，开展多设计点下的多目标优化设计将是未来重

点考虑的问题.
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