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乘波体压缩面变化对其气动性能影响分析
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摘要 乘波体是一种利用激波包裹特性获得高升阻比的高速飞行器构型. 已有研究中，乘波体气动性能的改善

主要依赖于给定源流场条件下的前缘型线优化.本文采用数值优化和计算流体力学模拟为主要手段分析了乘波

体压缩面变化对其气动性能的影响，以期有效拓展乘波体的设计空间. 主要内容如下：首先给出了一种基于表

面局部变形的乘波体设计方法.其次结合运用增量修正参数化方法、计算流体力学分析和微分演化算法构造了

乘波体压缩面外形气动优化设计流程，以一种椭圆锥形流场生成的乘波体作为基准构型开展了无黏优化.之后

从优化结果中选择升阻比递增的 6个典型构型进行前缘钝化处理后，基于 N-S方程对其气动性能进行了评估.

最后综合依据无黏/黏性计算结果分析了乘波体压缩面变化对其气动性能的影响.结果表明该部分形状的改变对

乘波体气动性能影响十分明显，在升力面积不变的条件下，乘波体压缩面形状变化可导致其升阻比出现成倍变

化，即使在升力不减条件下，升阻比较基准构型也可获得超过 14%的提升. 此外，还可导致乘波体相对压心系

数出现明显偏移.
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Abstract A waverider is a type of hypersonic lifting body that has the entire bow shock underneath the body as well

as attached to the leading edge when flying at its design Mach number. Present research for improving the aerodynamic

performance of waveriders mainly focused on searching an optimal profile of the leading edge on the condition of given a

specific generating flow field. In order to further extend the design space of waveriders, a novel design method that is based

on a local shape deformation technique is presented in this paper. Moreover, an inviscid analysis-based optimization study

was carried out to research the effect of compression surface deformation on aerodynamic performances of waveriders by

integrating the increment-based parameterization method, the computational fluid dynamic analysis, and the differential

evolution algorithm. Afterwards, six selected waverider configurations were polished to blunt leading edges, and then their

aerodynamic performances were evaluated by solving the Navier-Stokes equations. The results show that both theL/D

and the relative pressure center coefficient of the waveriders produce significant changes with the variation of compression
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surface shape. Among all waveriders, the maximal difference of theL/D is more than double. Even by considering the lift

constraint, the increment of theL/D is more than 14 percent in comparison with the baseline configuration. In addition,

the value of relative migration of the relative pressure center coefficients is remarkable.

Key words waverider, aerodynamic shape optimization, increment-based parameterization method, differential evolution

algorithm, computational fluid dynamics

引 言

目前高超声速飞行器的气动布局主要包括升力

体、轴对称旋成体、翼身融合体和乘波体等几类 [1]，

其中乘波体 [2-4]是一种较为独特的构型概念.该构型

基于给定流场，通过激波面切割和流线追踪方式设

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边缘，

上下表面没有流动泄露，激波后高压区可完全包裹

于飞行器的下半部分，使飞行器升阻比有效提升.因

飞行时好像乘在激波之上，故称为 “乘波体”. 近年

来，随着高超声速飞行器相关研究的不断升温，有

关乘波体的各类研究也逐渐成为热点之一.

由于乘波体可基于任意超声速流场生成，因而

源自不同流场的乘波体设计方法和性能分析是主要

研究内容之一.早期工作主要围绕一些相对简单的源

流场，如正圆锥流场 [5]、倾斜圆锥、椭圆锥及带有纵

向曲率的旋成体流场 [6-8]、楔锥流场等 [9] .近年来，

随着数值模拟技术的不断发展，一些更加复杂的流

场，如任意截面锥形体流场 [10-11]、卡门曲线为母线

的旋成体流场 [12] 和多级压缩锥体流场 [13] 等亦被

用于生成乘波体.在密切锥类方法基础上，也进一步

发展了密切流场法 [14]和密切内锥设计方法等 [15-16].

此外，近期还有直接对锥体及其流场进行切割的被

动乘波体设计方法 [17-18]. 上述研究均在不同程度上

改善了乘波构型的综合性能.在此基础上，以乘波体

为基础的创新构型和高超声速飞行器新概念也不断

涌现 [19-25]，这意味着乘波体已逐渐开始从单纯的概

念研究逐渐向实用化阶段推进.

伴随乘波体相关研究的深入，气动外形优化也

逐渐成为此领域重要研究内容. 这一领域的研究始

于 20世纪 60年代. 最具代表性的工作为 Bowcutt

等 [26] 和 Corda等 [27] 于 1987年和 1988年分别针

对圆锥流场和幂次率母线轴对称体流场生成的乘波

体，采用参考温度法计算摩擦阻力，并以非线性单纯

形算法作为优化驱动器对前缘线进行优化，获得了

一系列 “黏性优化乘波体”.基于类似的优化流程，后

续工作通过结合使用不同的乘波体设计方法及不同

优化方法，特别是现代启发式算法，将这一研究由单

目标优化逐渐拓展至多目标优化设计 [19-20,28-32].

依据其设计流程，乘波体由其源流场和位于激

波面上的前缘线共同确定. 从目前公开发表文献

看，乘波体的外形优化均在给定源流场条件下，通

过改变前缘线形状进行优化设计，对乘波体下表面

(即压缩面) 形状的研究相对较少. 由于乘波体压缩

面为迎流面，是乘波体升力和阻力的主要来源，因

此其外形变化必然会导致乘波体气动性能的大幅改

变.文献 [33-34]以黏性优化乘波体为基础，分别采

用风洞实验和计算流体力学方法对两个前缘线俯视

形状相同，但压缩面具有明显差别的乘波体进行了

气动性能分析，结果表明两种构型的升阻比差别超

过 5%，该文结果表明乘波体压缩面的形状变化对其

气动性能的影响不可忽略.因此，对压缩面形状的合

理设计以及优化问题进行分析和研究，对拓展乘波

体及乘波飞行器的设计空间，获得气动性能更为优

良的乘波体无疑具有积极意义.但从研究现状看，这

一方向的工作尚未看到公开文献发表.

本文主要基于上述背景，从应用基础研究角度

出发，以椭圆锥导乘波体为实例，开展了乘波体压缩

面变化对其气动性能的影响研究.具体工作内容简述

如下：首先对给定前缘线条件下 (等价于升力面积不

变)乘波体压缩面合理设计问题进行了分析，在此基

础上基于超声速流场扰动仅向下游传播的特点，给

出了一种基于表面局部变形的乘波体构型设计方法.

之后以无黏优化设计和黏性分析作为手段，分析了

乘波体压缩面形状变化对其气动性能的影响.结果表

明，即使在考虑黏性及钝化条件下，乘波体压缩面的

变化也可导致其升力、阻力、升阻比和压心等参数出

现大幅改变.

1 乘波体压缩面设计问题分析

1.1 源自给定流场的乘波体方法简介

源于给定流场的乘波体设计方法在相关文献中
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已有较多介绍 [8-13]，此处仅进行简单阐述. 乘波体

生成流程如图 1所示.首先，给定一个任意三维几何

体作为生成体，在设计条件下，应用数值求解欧拉方

程可获得其无黏流场，同时捕捉到激波面；其次，在

激波面上定义一条三维曲线，即乘波体的前缘线；随

后，从前缘线上的每一点出发，沿来流方向进行流线

追踪，所有流线构成的曲面做为乘波体的下表面 (压

缩面)；最后，采用自由流面方法设计乘波体上表面

并完成设计.由于流面上没有法向流动，因而在设计

条件下，乘波体下表面的绕流流场与源无黏流场一

致，同时由于乘波体的前缘线精确位于激波面上，下

表面经压缩激波后产生的高压区不会泄露到上部，

因此可保证其良好的气动性能.

图 1 乘波体设计流程图示

Fig. 1 Sketch of waverider construction

1.2 给定前缘线条件下乘波体压缩面设计问题分析

从前述乘波体的设计流程中不难看出，乘波体

的外形主要由两个因素确定：(1)生成乘波体的源流

场，(2)位于激波面上的前缘线.源流场给定后，激波

面可唯一确定，如何在激波面上合理选择前缘线，

即前缘线优化问题已有较多研究.然而，源流场与激

波面并非一一对应，即同一激波面可能对应多个源

流场，图 2基于二维图示对此进行说明.当给定某一

圆锥及来流条件时，可获得激波面形状.假定将圆锥

母线从中间某一位置开始进行有限幅度的上弯或下

弯，如图 2中虚线所示，由于前半部分仍保持锥体外

形，因此激波面仍将与初始圆锥相同，但波后流场不

同.此时，当在此激波面上给定相同的前缘线时，基

于不同的流场中也会必然获得下表面 (压缩面)形状

迥异的乘波体构型.由于乘波体压缩面为迎流面，其

外形的变化必然导致乘波体的气动性能产生明显差

异.

由上可知，乘波体压缩面的变化等价于改变生

成乘波体的源流场.依据这一思路，虽然可以基于前

图 2 具有相同激波面的源几何体

Fig. 2 Generating bodies with the same shock layer

述乘波体设计流程来逐次修改其压缩面外形，但将

大幅增加流程的复杂性，同时，如果考虑源几何体的

三维局部变形，源流场的求解只能依赖于三维计算

流体力学分析，这也将带来计算消耗的大幅增加.此

外，采用这一思路是将乘波体的参数化间接采用源

几何体的参数化替代，这也增加了参数化方法选择

和设计空间界定的难度.针对上述问题，本文基于超

声速流场的特点，采用表面局部变形方法生成乘波

体，并基于增量修正方法进行参数化.

2 基于表面局部变形的乘波体修正方法和增

量参数化设计

乘波体的设计马赫数一般在高超声速区域，在

此条件下，流场中的扰动仅向下游传播，且扰动范

围限于激波锥之内.乘波体一般为扁平体，当压缩面

的中后部分区域产生有限幅度的外形变化时，若能

合理限制变形区域和幅度，其对流场所产生的扰动

将不会干扰乘波体的边缘区域，因此其乘波特性，即

激波附着边缘及高压区包裹特性将不会受到破坏，

可生成新的乘波体外形.显然，采用这样的乘波体生

成方式，可大幅简化前述分析和优化流程.

由于乘波体压缩面为流面，无法解析表达，若采

用样条曲面对其进行拟合，设计参数个数及各设计

参数的控制区域均难以控制.基于上述情况，本文采

用增量修正方法 [25] 进行参数化设计.简而言之，该

方法是将外形的参数化转化为其修正量的参数化，

并在网格坐标系统下将修正量叠加至原有外形，数

学表达式如下

r i, j = r i, j
0 + ∆r i, j

∆r i, j = AxCx(p)i, j x + AyCy(p)i, jy + AzCz(p)i, jz


(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
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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集，实际中作

为设计变量使用.图 3给出了一个实例，图中，左侧

上下两图分别为初始外形和修正量形状，右侧为叠

加后的外形.

图 3 外形参数化实例

Fig. 3 An example of shape parameterization

基于本文问题的特点并从缩减计算量的角度考

虑，参数化主要针对乘波体压缩面的对称 (轴向)和

尾缘 (展向)剖面的两条边界曲线，乘波体前缘线固

定不变. 沿轴向的控制函数曲线采用广义抛物线进

行参数化，其归一化的表达形式为

y =



0, x ∈ [0,P1]
(
x− P1

1− P1

)2

, x ∈ [P1,1]
(2)

其中，P1 为直线段与曲线段的交接点，在优化设计

中作为设计变量. 沿展向的控制函数曲线采用广义

余弦函数进行参数化，其归一化的表达形式为

y =



1, x ∈ [0,P2]

1
2

[
1 + cos

(
x− P2

P3 − P2
π

)]
, x ∈ [P2,P3]

0, x ∈ [P3,1]

(3)

其中，P2和 P3为余弦曲线两端直线段与曲线段的交

接点，在优化设计中作为设计变量.此外，修正量的

外形基于边界线的变化插值获得. 采用上述参数化

方法，通过参数 P1和 P3的合理选择，可保证变形区

域距离边界保留足够距离，进而保证乘波体压缩面

边缘区域不发生变形，保持其乘波特性.

3 乘波体压缩面无黏优化和结果分析

基于优化设计分析乘波体压缩面形状变化对其

气动性能的影响，可在设计空间内获得充足的研究

样本. 优化设计基于无黏分析进行，其主要原因如

下：(1)依据设计原则，乘波体仅在尖前缘及无黏条

件下方可完全保证其乘波特性，因而基于无黏计算

可严格测试前述基于局部表面变形的乘波体生成和

参数化设计方法；(2)基于无黏分析可大幅缩减计算

量及提高优化流程的鲁棒性.后续计算中，自由来流

条件均给定为飞行马赫数 6和高度 25 km.

3.1 基准乘波体构型及性能参数

基准乘波体构型采用基于任意锥体流场的乘波

体外形设计软件包 GCBWRG[10]，源于截面长宽比

为 1.618的椭圆锥体流场生成. 长度给定为 2 m，其

上表面为水平自由来流面. 图 4给出了飞行攻角 0◦

条件下乘波体沿轴向不同截面压力分布云图. 可以

看出，高压区均完全包裹于乘波体的下方，乘波性

能良好.图 5绘出了该乘波体升阻比随飞行攻角的变

图 4 基准乘波体 (半模)及其截面压力分布

Fig. 4 Baseline waverider (half model) and its pressure contours at

different cross section

图 5 基准乘波体升阻比随攻角变化曲线

Fig. 5 Variation of the lift-to-drag ratio values with flight angle of

attack for baseline waverider
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化曲线，考虑底部阻力时，0◦ 攻角下的升阻比为

5.65，最大升阻比出现于 2◦攻角状态，数值为 6.55，

对应升力系数 Cl = 0.062 35 (以俯视投影为参考面

积，其数值为 1.449 2 m2).

3.2 优化目标和流程

优化目标给定为升阻比最大化，同时将升力系

数不减作为不等式约束.优化模型的数学表达式为

max K(p)

s.t. Cl(p) > 0.062 35


(4)

式 (4)中，p为设计变量构成的矢量，K 为升阻比，

Cl 为升力系数. 将约束条件采用采用惩罚函数法处

理并进行归一化后，式 (4)的约束优化问题可转化为

如下的无约束优化问题

min
p

J =
K0

K(p)
+ λmax

{
0,

0.062 35−Cl(p)
Cl(p)

}
(5)

式 (5) 中，K0 为基准乘波体的最大升阻比 (K0 =

6.5)，λ 为惩罚因子，这里固定取为 100. 采用归一

化表达的目的为避免升阻比和升力系数间的数值不

匹配.

优化设计的设计变量共 5个，包括外形最大增

量值 (控制外形变化量)、式 (2) 和式 (3) 中的参数

P1 ∼ P3(控制外形变化区域和形状),以及飞行攻角.

上述 5个参数及其给定的上下边界如表 1所示. 表

中，Hmax为最大增量值，α为飞行攻角 (度).

表 1 设计变量的上下边界

Table 1 Boundary values of design space

Variable Lower bound Upper bound

Hmax/m −0.1 0.1

P1 0.2 0.9

P2 0.1 0.4

P3 0.5 0.8

α/(◦) 0.1 6.0

优化算法采用微分演化算法 [35]，该方法属于

进化类算法的一种，主要思路为从一个初始种群出

发，经过变异、交叉、遗传等操作来获得目标函数的

最优值.该方法与遗传算法的思路相似，具有不需要

计算目标函数的梯度，鲁棒性强，全局最优值搜索

能力较强等优点.同时，由于该方法直接采用实数编

码，且在染色体的交叉选择及种群更新等方面的处

理优于遗传算法，因此更加高效.优化算法的流程图

如图 6所示.

图 6 微分演化算法流程图

Fig. 6 Flowchart of differential evolution algorithm

3.3 优化结果及分析

图 7分别给出了优化目标 (升阻比) 和约束 (升

力系数)随迭代进行的历程. 经优化后，乘波体的最

大升阻比为 8.39，较基准构型提升 29.1%，升力系数

为 0.062 48，略高于基准构型的升力系数 (0.2%).上

(a)

(b)

图 7 升阻比 (a)和升力系数 (b)收敛图

Fig. 7 Convergence history of theL/D (a) and the lift coefficient (b)
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述结果表明通过压缩面优化，可在满足升力系数不

减条件下有效改善乘波体的升阻比. 此外，整个优

化历程中的升阻比最大值为 9.69，较基准构型提升

近 50%，但其升力系数仅为 0.040 42，不满足约束条

件，这表明升力约束为紧约束.

为评估本文乘波体生成方法的有效性，从所有

优化算例中遴选出变形量达到上下边界值，即向上

(图 8(a))和向下 (图 8(b))变形幅度最大的两个构型

进行验证. 图 8分别给出了上述两个构型在设计条

件下 (0◦ 飞行攻角)的不同截面压力分布云图. 从图

中可以看出，两个乘波体构型的压缩面形状具有较

大差别，但在设计状态下，高压区仍完全包裹于飞行

器下部，即乘波特性明显保持.图 9给出了上述两个

构型乘波体尾缘处 (X = 2 m)的截面压力分布与基准

乘波体的等值线图比较，图中左半部分均为基准乘

波体，右半侧分别为构型 A和构型 B，为清晰表达，

仅给出激波面附近的压力等值线 (2 200 Pa∼3 200 Pa).

从图中可见，经压缩面变形后，两个乘波体的激波面

均与基准外形激波面保持一致.上述结果充分表明了

前述乘波体生成方法的有效性.

图 8 两种乘波体的不同截面压力云图

Fig. 8 Pressure contours at different cross-sections of the two waveriders

图 9 乘波体尾缘压力等值线比较

Fig. 9 Pressure contours comparison at the ending edge

两个构型的设计变量数值及设计条件下的主要

气动参数结果如表 2所示.从表中可以看出，两个构

型的最大变形量 (Hmax) 分别达到上下边界. 从气动

参数比较看，二者的升力系数差别约为 7倍，阻力

系数差别达 20倍以上，升阻比亦有接近 4倍的差距.

相对压心变化也超过一倍. 上述结果表明压缩面的

形状改变可导致乘波体的气动性能出现大幅变化，

设计空间获得极大拓展.此外，结果还表明乘波体与

高升阻比并不等价，若压缩面选择不当，尽管构型具

有乘波特性，但亦可能导致其升阻比大幅下降.

表 2 两种边界构型的设计变量和气动参数值

Table 2 Values of design variables and aerodynamic parameters

of the two configurations

Configuration A Configuration B

Hmax/m 0.1 −0.1

P1 0.2 0.9

P2 0.4 0.250 7

P3 0.8 0.685 1

Cl 0.012 57 0.086 25

Cd 0.002 01 0.050 58

L/D 6.25 1.71

Xcp 0.43 0.90

4 考虑黏性和边缘钝化的典型构型评估

基于前述的无黏优化设计结果，对于本文算例

而言，乘波体压缩面的设计空间可得到基本界定.

为进一步分析，从前述优化结果中选择具有不同

升阻比的 6 个典型构型 (无黏升阻比变化范围为

2.87∼7.86)，采用加材料方法对其边缘进行厚度为

10 mm的钝化处理，所得外形如图 10所示. 之后基

于 N-S方程对上述构型的气动性能进行了数值评估.

图 10 典型构型外形图

Fig. 10 Geometries of typical waverider configurations

计算网格采用多块结构网格，见图 11. 为保证

可比性，所有算例均基于相同的网格拓扑结构和网

格参数，总网格数为 232万，贴近壁面的网格进行了

加密处理，近壁首层网格尺度为 0.2 mm，以保证边

界层的捕捉.计算采用总变差减小格式，时间推进选

用隐式格式，采用 k-ε湍流模型.

在设计状态 (飞行攻角 0◦)下，上述乘波体尾缘

截面压力分布云图与基准构型的比较如图 12所示.

图中左侧部分均对应基准构型，右侧部分对应前述
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图 11 钝化前缘乘波体黏性分析计算网格示意图

Fig. 11 Grid structure for viscous analysis of blunt-edge waveriders

6种典型构型. 从图 12可以明显看出，尽管由于钝

化和黏性的影响，前缘激波出现脱体，下表面高压区

有部分泄漏，但所有构型的激波位置、激波面附近压

力分布及上表面附近的压力分布均与基准构型保持

一致，即经表面局部变形后的构型所具有的乘波特

性与基准构型相同. 该结果再一次验证了本文提出

的乘波体生成方法的有效性.

表 3列出了上述 6种典型构型及基准乘波体构

型的黏性/无黏气动性能评估结果.表中 Cl 为升力系

数，Cd为阻力系数，L/D为升阻比，Xcp为纵向相对

压心系数. C0表示基准乘波体构型 (黏性评估时亦

对边缘进行了钝化)，C1∼C6与图 10中给出的构型

对应，α为飞行攻角.由于无黏优化过程中该参数为

可变量，因此在黏性评估中亦采用无黏计算时的攻

图 12 不同乘波体尾缘压力分布云图比较

Fig. 12 Pressure contours comparison at trailing edge plane of

different waveriders

角，以保证可比性.从表中的计算结果可以看出，首

先，在考虑前缘钝化及黏性效应条件下，乘波体的

升力与无黏分析结果差别不大，但阻力明显增大.其

次，乘波体的俯视投影面积不变，湿润面积差别较

小，同时边缘钝化的形状也完全一致，因此较无黏

结果而言，尽管阻力系数明显增大，但对所有构型

而言，阻力系数的增量相对变化不大，均在 0.05左

右.

表 3 典型构型黏性/无黏气动参数比较

Table 3 Comparison of aerodynamic parameters based on different numerical models for typical waveriders

Configuration α/(◦)
Euler N-S

Cl Cd L/D Cl Cd L/D Xcp

C0 2.00 0.062 35 0.009 59 6.55 0.060 8 0.014 6 4.17 0.632

C1 0.19 0.069 11 0.024 11 2.87 0.067 9 0.029 0 2.34 0.822

C2 0.10 0.060 73 0.015 55 3.91 0.059 3 0.020 6 2.88 0.760

C3 1.64 0.073 28 0.014 99 4.89 0.072 4 0.020 3 3.57 0.692

C4 5.56 0.096 93 0.016 46 5.89 0.098 5 0.022 2 4.43 0.573

C5 4.15 0.077 60 0.011 31 6.86 0.078 4 0.016 8 4.67 0.583

C6 3.69 0.064 19 0.008 17 7.86 0.064 8 0.013 6 4.78 0.577

典型构型的选择是依据无黏升阻比递增原则，

因此升阻比基本呈线性增加. 考虑边缘钝化和黏性

后，由于阻力增加，升阻比明显下降，但按构型顺序

仍呈增加趋势. 当乘波体厚度较小时，钝化边缘的

脱体激波阻力及摩擦阻力所占总阻力的比重明显增

加，因此无黏和有黏条件下升阻比差别明显增加，这

一点在构型 C5和 C6的结果中体现尤为明显. 由此

可知，尽管考虑边缘钝化和黏性条件的升阻比极值

与无黏条件下的升阻比极值不同，但在相当大的范

围内，无黏和有黏升阻比变化规律相同.因此实际的

优化设计中可以考虑先开展无黏优化，之后在无黏

优化结果附近缩减所搜空间，再进行黏性优化或分
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析，可以有效减小计算量，提高计算效率.此外，在

考虑钝化和黏性条件下，构型 C1和 C6的升阻比相

差超过一倍. 相对于初始 C0构型而言，在升力不减

条件下，升阻比也有超过 14%的改善 (构型 C6).这

表明通过压缩面的改变提升飞行器气动性能具有极

大的优化空间.

图 13给出了上述乘波体压缩面压力分布云图比

较，从图中可见，随压缩面外形变化，物面压力分布

差异明显，这是导致相应构型气动参数发生变化的

原因.此外，压缩面压力分布的变化还导致俯仰力矩

出现大幅变化，使构型的纵向压心产生偏移，如表 3

所示.

图 13 不同压缩面乘波体压力分布比较

Fig. 13 Pressure contours on lower surfaces of waveriders with different

compression surfaces

5 结论和讨论

本文给出了一种基于表面局部变形的乘波体设

计方法，并在此基础上结合数值优化和计算流体力

学方法评估了压缩面变化对乘波体气动特性的影响.

结果表明，所给出的乘波体设计方法简便易行，与增

量参数化方法相结合，可在较大范围内修改乘波体

压缩面，且充分保持构型的乘波特性.数值优化结果

表明，在前缘线 (升力面积) 不变的条件下，乘波体

的升阻力系数及压心系数均具有较大的优化设计空

间.在实际应用中，可结合实际需求，同时考虑升阻

比、稳定性和配平特性等开展优化设计，应可取得明

显效果.

对于本文所给出的乘波体设计方法而言，表面

变形幅度和变形区域的选择对于构型能否保持乘波

特性十分关键. 增量参数化设计方法基于网格坐标

系统改变外形，便于变形区域的界定，因此十分适

合于压缩面优化. 但目前的方法在变形区域的选择

中主要依赖于经验，在后续工作中，基于空气动力

学基本理论，在不同设计条件下对变形区域及变形

最大幅度的合理选择开展研究，是一个十分值得探

索的问题.

在本文工作中，乘波体的上表面采用自由来流

面设计，并在优化和分析中保持不变.但从构型可以

直观看出，此类乘波体的容积相对较小，通过优化，

压缩面趋于平缓，随升阻比增加，容积减小更为明显.

而在实际中，如果考虑容积需求，乘波体的上表面只

能采用压缩面设计，这也将产生额外的阻力.此时应

同时考虑上下表面形状变化开展优化，对于这类问

题，本文的思路和方法可直接推广使用.此外，当在

实际设计中考虑横航向稳定性时，采用本文的方法

对乘波体压缩面形状进行修改和优化也将十分便利.
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