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摘　　　要：为解决扁平导弹头部空间利用率低，天线罩加工困难且电气性能差的问题，采用形状函数变换

技术（ＣＳＴ）造型法在其前端融入旋成体，并提出“旋成体埋头角”以实现融合区域光滑过渡。ＣＦＤ计算得到

旋成体弹头、扁平弹头、和“旋成体埋头角”为０°～５°时融合弹头的气动性能，结果表明：旋成体弹头、“无埋头”

融合弹头和“有埋头”融合弹头的最大升阻比分别为扁平弹头的８１．５８％、８６．１６％和８９．４６％。以最大升力系

数和最大升阻比为目标对“旋成体埋头角”为２°和３°的融合弹头进行优化计算，在Ｐａｒｅｔｏ前缘中，随着旋成体

末端半径从１５０ｍｍ增大至２１０ｍｍ，两构型的最大升力系数分别上升５．９９％和４．１６％，最大升阻比分别下降

１９．９６％和１８．３９％。此外，当旋成体末端半径小于１６５ｍｍ时，上述２°构型的最大升阻较大（峰值可达扁平弹

头的９７．７９％），反之上述３°构型构型的最大升阻较大。
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　　 在空天飞行技术不断发展的历史背景下，各

军事强国均将高超声速武器列为军备竞争的重中

之重［１］，而高超声速战术导弹是其中的代表。弹头

作为战术导弹的主要组成部分，良好的气动性能、

装载能力、制造成本等是必须重点考量的指标。首

先，弹头的升阻比直接决定了航程［２］，是高超声速

武器气动设计的关键指标。其中，升力、阻力按来

源类型分为摩擦项和压力项，其大小为相应分力沿

整个外部型面的积分，由头部构型和空间流场共同

决定［３４］。对于流线型物体，摩擦分项是阻力的主

要组成部分［５］，而提高升力的重要途径是增大升

力面积［６］，因此高升阻比依赖于优良的气动外形。

其次，弹头的内部空间不仅要求尽可能大，更要求

合理，以便于内部设备安装。最后，要求弹头型面

的可加工性强，成型精度高。在材料、制造工艺相

同的情况下，产品的外形决定了制造难度和成品

质量。综上可见，合理设计弹头构型非常重要。

在各国现役的导弹中，常见的弹头外形有旋

成体状和扁平状。旋成体状的弹头结构简单，内

部空间大、空间利用率高，但是阻力大，升阻比小。

扁平状的弹头具有升力面积大，阻力小，升阻比高

的优点，然而其缺点也很明显：不适合采用雷达导

引头的导弹应用。在这类导弹中，为保证复杂环

境下制导系统高性能工作，弹头最前端的天线罩

壳体由具备良好力学性能、机械性能和电气性能

的材料制成［７８］。第一，目前导引头横截面的形状

常为正方形或圆形，扁平的弹头前端空间非常不利

于导引头安装；第二，制造天线罩的材料通常为易

脆且高硬度的陶瓷材料［９］，其加工精度直接影响制

导系统精确性［１０］，而扁平的不规则曲面加工难度

大；第三，从电气设计角度，天线罩的外形最好光滑

且具有较大曲率半径［１１］，扁平外形也不满足要求。

于此，本文采用 ＣＳＴ（ｃｌａｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎ／ｓｈａｐｅ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅ）造型方法，在

扁平弹头的前端融入旋成体，并提出旋成体埋头

角γ，以实现融入旋成体后型面的光滑过渡。利

用ＣＦＤ技术，分析旋成体弹头以及扁平弹头在前

端融合旋成体前后的气动性能，讨论旋成体埋头

角γ带来的影响。基于ｉｓｉｇｈｔ自动优化平台，集

成 Ｍａｔｌａｂ、Ｐｏｉｎｔｗｉｓｅ、Ｆｌｕｅｎｔ等专业软件，以最大

升阻比犽ｍａｘ和最大升力系数犆ｌｍａｘ为目标对不同γ

下的融合弹头进行寻优计算和结果分析。最终，

在保证气动性能不大幅下降的前提下，解决扁平

弹头内部空间利用率低、加工制造困难和电气性

能差的问题。

１　弹头构型参数化设计

要实现扁平导弹头部构型与旋成体融合，首

先需对其进行参数化处理。常见的飞行器外形参

数化方法有ＣＳＴ类函数法、ＰＡＲＳＥＣ（ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ

ｓｅｃｔｉｏｎ）法、Ｂ样条曲线法、ＨｉｃｋｓＨｅｎｎｅ基函数

法 ＦＦＤ（ｆｒｅｅｆｏｒｍ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ）自 由 变 形 法

等［１２１４］。其中，ＣＳＴ类函数法具有变量少、精度

高、变化灵活的特点［１５］，因此，本文采用ＣＳＴ造

型方法实现导弹头部构型的参数化。

ＣＳＴ造型法分两步进行：首先利用一个生成

基本外形的类函数犆犖１犖
２
（ζ）和一个修正基本外形

的形函数犛（ζ）来描述剖面形状，然后通过另一个

控制三维变化的类函数约束剖面在空间的分

布［１６１７］，无数个剖面则构成了完整的三维构型。
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１
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式中ψ、ζ、η分别为狓、狔、狕方向的无量纲化参数。

本文研究的弹头截面分上下两部分，均由类

椭圆曲线构成，于是式（１）简化为
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犖
ｄ
（狓）

＋
狔

犫ｄ（狓（ ））
犖
ｄ
（狓）

＝

烅

烄

烆
１

狓∈ ０，［ ］犔 （２）
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式中 犖ｕ（狓）和 犖ｄ（狓）控制截面弧线的指数，

犪（狓）、犫ｕ（狓）和犫ｄ（狓）对应弹头的三条母线。根据

上式，只需利用函数准确描述 犖ｕ（狓）、犖ｄ（狓）和

犪（狓）、犫ｕ（狓）、犫ｄ（狓），即可得到确定的三维构型。

图１为上述方法得到的扁平弹头，其中：弹头

长２０００ｍｍ；后端面上半为正圆，半径３００ｍｍ，下

半为类椭圆，短轴１５０ｍｍ；中心线下沉６０ｍｍ，通

过式（３）实现，式中θ为下沉角。为表述简洁，下

文中的“弹头半径”指后端面上半正圆的半径。

狔ｕ＝狔ｕ０－狓ｔａｎθ

狔ｄ＝狔ｄ０－狓ｔａｎ
｛

θ
（３）

图１　扁平弹头

Ｆｉｇ．１　Ｆｌａｔｍｉｓｓｉｌｅｎｏｓｅｃｏｎｅ

　　保持长度和后端面不变，在上述弹头前端

８００ｍｍ处融入旋成体，旋成体末端半径（下文简

称“旋成体半径”）１８０ｍｍ。融入旋成体后，弹头

分两段，前段为正圆，后段为类椭圆，式（１）改写为

狕
犚０（狓（ ））

２

＋
狔

犚０（狓（ ））
２

＝１ 狓＜８００

狕
犪（狓（ ））

犖
ｕ
（狓）

＋
狔

犫ｕ（狓（ ））
犖
ｕ
（狓）

＝１ 狓≥８００，狔≥０

狕
犪（狓（ ））

犖
ｄ
（狓）

＋
狔

犫ｄ（狓（ ））
犖
ｄ
（狓）

＝１ 狓≥８００，狔≥

烅

烄

烆
０

（４）

　　融合过程中需保证型面平滑过渡，因此要求

接合截面处指数相等，且上、中下三条母线均连续

可微。其中，指数采用线性函数描述，易于实现接

合截面相等，这里不再累述。母线采用两段共六

条三阶准均匀犅样条曲线拼接而成，前段为旋成

体的边线，后段为类椭圆的边线，通过调整控制顶

点，使得前后两段在拼接处的斜率相等，如图２。

另外，在弹头设计中，需控制母线沿流向往外扩

张，且扩张速度逐渐减小，图３中的犪曲线形状合

理，犫曲线外扩但扩张速度在中部区间程增大趋

势，犮曲线内缩。

图２　母线拼接

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｎｅｒａｔｒｉｃｅｓｊｏｉｎｔ

图４为融合弹头，其中图４（ａ）展示了通过上

述方法得到的外形，从图中可以看出，融入旋成体

后，虽然保证了三条母线连续可微，但是下母线在

旋成体段斜率大，下降多，导致在类椭圆段过于平

坦，弹头整体不平滑。图５展示了前后两个弹头

构型在距离前缘８００ｍｍ处（旋成体拼接处）的截

面对比，可以看出，旋成体在纵向空间上更占优

图３　三种类型的母线

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｇｅｎｅｒａｔｒｉｃｅｓ

势。然而，为使下母线往外扩张，要求旋成体末端

不得低于弹头的后端面（后端面最低点 狔 等于

后端面下短轴长度１５０ｍｍ 加上中心线下沉６０

ｍｍ），这限制了旋成体半径狉大小。实际上，１８０

ｍｍ为目前狉所能达到的最大值，弹头内部容积

再无提升空间。为解决上述两个问题，本文提出

旋成体埋头角γ（后文简称“埋头角”），即先将旋

成体前段旋转一定角度γ，并保持“埋头”姿态，

然后再根据式（３）整体下沉θ，见图６。图４（ｄ）

为γ＝０°～５°时融合弹头的母线示意图，图

４（ｂ）、图４（ｃ）分别为γ＝３°和５°的弹头型面。图

中可见，随着埋头角增大，下母线逐渐平滑，而

上母线的前段则逐渐陡峭，当γ等于５°时，上母

线的拼接处出现较为明显的折角情况。取γ＝

２°，将狉放大至２００ｍｍ，狓＝８００ｍｍ处的截面对

比见图５（ｂ），此时旋成体无论从内部容积大小

还是空间结构，均较扁平头部有较大提升。
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图４　融合弹头

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｍｉｓｓｉｌｅｎｏｓｅｃｏｎｅ

图５　狓＝８００ｍｍ处截面对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎａｔ狓＝８００ｍｍ

图６　旋成体前端埋头示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｆｒｏｎｔｅｎｄｄｏｗｎ

２　气动性能计算

２１　数值方法

气动计算的控制方程采用可压缩流 ＮＳ

（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）方程，式（５）为其守恒形式。

犝

狋
＋
犉

狓
＋
犌

狔
＋
犎

狕
＝
犛狓

狓
＋
犛狔
狔
＋
犛狕

狕

（５）

　　利用商业软件ＦＬＵＥＮＴ对高超声速飞行状

态下弹头的进行气动计算，计算模型选用ＳＳＴ

（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）犽ω湍流模型，该模型被

广泛运用于求解高超声速流动问题。游进等人考

察了高超声速进气道内边界层速度分布及压缩面

压强分步，表明ＳＳＴ犽ω 的计算结果和试验结果

非常接近［１８］；刘伟、马小亮等人对高超声速平板

流动的实验及数值计算结果进行了分析，表明

ＳＳＴ犽ω计算得到的表面摩阻及气体速度、密度

分布与实验结果基本一致［１９２０］；张翔等对双椭球高

超声速风洞实验进行了数值模拟，结果表明ＳＳＴ

犽ω模型能准确地表达壁面压力及热流分布
［２１］。

使用基于密度求解器求解定常流场，空间差

分采用二阶迎风Ｒｏｅ格式，时间推进采用隐式时

间积分法［２２］。不考虑侧滑影响，仅计算半模，划

分的结构网格如图７。表１为网格无关性验证分

析，其中模型选用图４中γ＝２°的融合弹头，飞行

高度为２６ｋｍ，来流速度为 犕犪＝５，攻角为１０°。

表中犺表示边界层首层高度，１号、２号和３号的

网格量分别为１４２８０（绿色区域）＋６００（白色区

域）、１２７２８０＋４０００和１０５９５２０＋４００００。从表中
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图７　弹头网格

Ｆｉｇ．７　Ｇｒｉｄｏｆｍｉｓｓｉｌｅｎｏｓｅｃｏｎｅ

表１　网格无关性分析

犜犪犫犾犲１　犌狉犻犱犻狀犱犲狆犲狀犱犲狀犮犲狏犲狉犻犳犻犮犪狋犻狅狀

网格 犺／ｍｍ 犆ａ 偏差／％ 犆ｎ 偏差／％

１ ２ ０．０６９１ １．９１ ０．３４１９ －１．２７

２ ０．２ ０．０６７８ ０ ０．３４６３ ０

３ ０．０２ ０．０６７７ －０．１７ ０．３４６６ ０．０８

看出，２号网格量适中，且精度较３号无明显变

化，因此选用２号网格。

２２　计算结果分析

对旋成体弹头、图１中的扁平弹头和图４中

的融合弹头的不同攻角状态展开计算，飞行高度

２６ｋｍ，来流速度犕犪＝５。其中，旋成体弹头的中

母线与零γ角融合弹头的中母线重合。图８给出

了１０°攻角下扁平弹头和γ＝２°融合弹头对称面

的马赫数云图，图９、图１０、图１１分别给出了升力

系数犆ｌ、阻力系数犆ｄ以及升阻比犽随攻角α的变

化情况，图１２给出了犽随埋头角γ的变化情况。

根据图１１，旋成体弹头和扁平弹头的最大升

阻比犽ｍａｘ均出现在α＝８°，前者的犽ｍａｘ仅为后者的

图８　对称面马赫数云图

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

图９　犆ｌα曲线

Ｆｉｇ．９　犆ｌαｃｕｒｖｅ

图１０　犆ｄα曲线

Ｆｉｇ．１０　犆ｄαｃｕｒｖｅ

８１．５８％。观察图９、图１０、图１１中的红色曲线，

得知在扁平弹头的前端融合旋成体会造成升力、

阻力和升阻比下降，融合旋成体后的升阻比在α＝

１０°时达到最大值，为扁平弹头犽ｍａｘ的８６．１６％，较

７８３１
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图１１　犽α曲线

Ｆｉｇ．１１　犽αｃｕｒｖｅ

图１２　犽γ曲线

Ｆｉｇ．１２　犽γｃｕｒｖｅ

全段旋成体弹头有较大提升。并且，其犽曲线在

峰值附近较为平坦。表２～表４为α＝８°，１０°时，扁

平弹头和零γ角融合弹头的犆ｌ、犆ｄ和犽的对比。

表２　犆犾对比

犜犪犫犾犲２　犆犾犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀

α／（°）
犆ｌ

扁平弹头 融合弹头 降低率／％

８ ０．３２１２ ０．２４０７ ２５．０６

１０ ０．４１２６ ０．３０９６ ２４．９６

表３　犆犱对比

犜犪犫犾犲３　犆犱犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀

α／（°）
犆ｄ

扁平弹头 融合弹头 降低率／％

８ ０．１１０４ ０．０９８７ １０．６０

１０ ０．１４５５ ０．１２３５ １５．１２

表４　犽对比

犜犪犫犾犲４　犽犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀

α／（°）
犽

扁平弹头 融合弹头 降低率／％

８ ２．９０９３ ２．４３９２ １６．１６

１０ ２．８３６０ ２．５０６６ １１．６１

　　相同来流条件下，影响升力、阻力的主要因

素是飞行器的形状。在流向方向，随着弹头前

端钝度的增加，弹头对头部扰流的干扰增大，迎

风面压力增加［２３］，进而轴向力增大，小攻角飞行

时，阻力主要由轴向力分量组成，因此阻力也增

大。在垂直方向，弹头的下表面可视为迎风面，

相同条件下，迎风面面积越大，法向力越大，小

攻角状态下的升力主要由法向力决定，于是升

力也越大。图１３展示了扁平弹头与融合弹头

的中母线对比，可以看出，扁平弹头前端钝度较

大、下表面迎风面积较大，因而升力、阻力均较

大。综合升力、阻力影响，扁平弹头的升阻比较

融合弹头更大。

图１３　两种弹头的中母线对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｎｔｒａｓｔｏｆｔｈｅｍｉｄｄｌｅｇｅｎｅｒａｔｒｉｃｅｓ

根据图９～图１１，融合弹头在经１°的埋头角

改造后，阻力在α≤１０°时减小，在α＞１０°时增大，

升力则在所有计算攻角时增大，升阻比犽上升

１．８０％～５．２３％，α越大则犽 上升越小。随着γ

继续增大，升力和阻力都呈现并保持增大趋势（在

γ＝５°时，小攻角下的阻力甚至大于扁平弹头），犽

则先上升，之后在经过一段平缓区间后出现下降

态势，见图１２。在攻角１０°时，犽在γ＝３°时达到

最大值２．６０４，较γ＝０时增大３．８９％，达到扁平

弹头最大升阻比的８９．４６％。可见，合适的γ有利

于提升弹头的升阻特性。当然，对于复杂飞行的

导弹，其弹头的气动性能应从多方面综合评估，这

里仅讨论了正攻角、无侧滑状态下的升阻特性，一

般情况下，为保证宽速域和大攻角范围内的气动

性能，应尽量选择平滑的几何外形。
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３　气动优化

本节基于ｉｓｉｇｈｔ软件，采用第二代非劣排序

遗传算法（ＮＳＧＡⅡ），对γ＝２°和３°的融合弹头

进行寻优计算。图１４给出了优化模块及流程设

计：首先通过Ｍａｔｌａｂ模块完成几何造型，然后集成

Ｐｏｉｎｔｗｉｓｅ（ｇｏｐｗ）和ｆｌｕｅｎｔ（ｇｏｆｌｕｅｎｔ）软件进行网格

划分和数值计算，计算结果经ＤａｔａＥｘｃｈａｎｇｅｒ模块

读入后传输给Ｃａｌｃｕｌａｔｏｒ进行最终处理。

图１４　优化流程图

Ｆｉｇ．１４　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｄｅｓｉｇｎ

对飞行高度２６ｋｍ，来流速度 犕犪＝５，攻角

１０°的状态展开优化计算。优化变量见表５和图

１５，其中θ为前缘角、狓狓狉１和狓狓狉２为旋成体母线控

制顶点的狓坐标、狉为旋成体半径。通过上述变

量，可以灵活控制旋成体前段外形；旋成体前段和

类椭圆后段拼接处的斜率犽ｂ 由线性函数（６）描

述，类椭圆段三条母线控制顶点的狓坐标为固定

值，狔坐标随犽ｂ 浮动，以此保证优化区间内三条

母线均沿流向外扩却扩张速度逐渐减小。优化目

标为最大升阻比犽ｍａｘ和最大升力系数犆ｌｍａｘ。为加

快收敛速度，考虑到真实情况，限制犽ｍａｘ∈［１，５］

和犆ｌｍａｘ∈［０．１，０．４５］，当目标值超出限制时，将

通过惩罚函数减少对该变量区域的搜索。

犽ｂ＝犽ｂ１－Δ犽ｂ
狉－狉ｍｉｎ
狉ｍａｘ－狉ｍｉｎ

（６）

表５　优化变量

犜犪犫犾犲５　犗狆狋犻犿犻狕犻狀犵狏犪狉犻犪犫犾犲狊

变量 最小值 最大值

θ／（°） ０．７ １．５

狓狓狉１／ｍｍ １ ７００

狓狓狉２／ｍｍ 狓狓狉１ ８００

狉／ｍｍ １５０ ２１０

　　图１６给出了埋头角２°时升阻比犽和升力系

数犆ｌ 的的优化历程，其中，蓝色点为最优前缘

（Ｐａｒｅｔｏ），黑色的点为非最优前缘但计算成功的

状态。根据Ｐａｒｅｔｏ前缘定义，这里得到最优前缘

为在某一升力系数下，升阻比所能达到的最大值。

图１５　优化变量示意图

Ｆｉｇ．１５　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｖａｒｉａｂｌｅｓ

图１６　优化历程

Ｆｉｇ．１６　Ｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ
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图１７展示了埋头角２°和３°时，最优前缘中的升力

系数犆ｌ、阻力系数犆ｄ 以及升阻比犽随旋成体半

径狉的变化规律。

图１７　Ｐａｒｅｔｏ前缘的升阻特性

Ｆｉｇ．１７　ＬｉｆｔｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｎＰａｒｅｔｏｏｐｔｉｍａｌｆｒｏｎｔ

根据图１７，随着狉从１５０ｍｍ 增大至２１０

ｍｍ，阻力系数犆ｄ持续上升，最大增幅达３１．６１％

（γ＝２°）和２７．６４％（γ＝３°），这是因为狉增大的同

时弹头钝度变大，导致轴向力上升［２３］，从而犆ｄ 增

大。在空间流场和下表面迎风面积（该面积随狉

增大而增大）的综合影响下，升力系数犆ｌ也随狉

的增大呈现出上升趋势，但是幅度较小，最大增幅

仅为５．９９％（γ＝２°）和４．１６％（γ＝３°），且在狉∈

（１５５，１６５）区间变化缓慢。升力、阻力变化，最终

使得升阻比犽 随狉 增大而降低，最大降幅为

１９．９６％（γ＝２°）和１８．３９％（γ＝３°），其降低趋势

随狉增大而变快。此外，γ＝２°时的峰值升阻比为

２．８４５，达到扁平弹头最大升阻比的９７．７９％。综

上可见，若追求大升阻比，可适当减小旋成体半径

狉，这并不会大幅降低升力。然而在实际应用中，

常对头部容积提出要求，这与减小狉矛盾，因此在

设计弹头时需适当选择狉大小。

对比γ＝２°和γ＝３°的升阻比曲线发现，在

狉≤１６５ｍｍ时，取γ＝２°有利于提高升阻比，反之

γ宜取３°。这是因为，一定范围内狉越小则后段

类椭圆下母线的纵向高度差越大，前文所述的下

表面不平滑程度也越低，于是所需γ角越小。

４　结　论

扁平的弹头结构简单、升阻比高，但是前端扁

平空间难以利用，扁平的天线罩不利于导引头透

波且难以加工，于是在弹头前端融入旋成体，主要

成果及结论如下：

１）采用ＣＳＴ造型法，建立扁平弹头前端融

合旋成体前后的几何模型，利用准均匀Ｂ样条曲

线实现融合区域平滑过渡，提出埋头角γ，解决了

融合旋成体后下表面前后下降速度不均匀和旋成

体半径最大值受限的问题；

２）ＣＦＤ计算得到不同攻角下旋成体弹头、扁

平弹头和零γ角融合弹头的气动性能。结果表

明，旋成体弹头气动性能差，最大升阻比犽ｍａｘ仅为

扁平弹头的８１．５８％；零γ角融合弹头的犽ｍａｘ为扁

平弹头的８６．１６％，优于旋成体弹头；

３）ＣＦＤ计算得到γ＝１°～５°时融合弹头的气

动性能。结果表明，阻力随着γ增大先略微减小

后增大，升力随着γ增大而增大，升阻比随γ增大

先增大后平缓再减小。在γ＝３°时，最大升阻比

较零γ角时提升３．８９％，证明引入埋头角γ能减

小弹头在融入旋成体后的气动性能滑坡；

４）基于ｉｓｉｇｈｔ平台，对γ＝２°和γ＝３°的融合

弹头进行气动外形优化设计。在所有Ｐａｒｅｔｏ前

缘中，随着旋成体半径狉从１５０ｍｍ 上升至２１０

ｍｍ，升力系数增大５．９９％（γ＝２°）和４．１６％（γ＝

３°），阻力系数增大３１．６１％（γ＝２°）和２７．６４％

（γ＝３°），升阻比下降１９．９６％（γ＝２°）和１８．３９％

０９３１
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（γ＝３°）；表明减小狉可以有效增大升阻比且不会

大幅降低升力系数。

５）对比γ＝２°和γ＝３°时融合弹头的气动外

形优化结果，当狉≤１６５ｍｍ时，γ＝２°构型的犽ｍａｘ

较大，反之γ＝３°构型的犽ｍａｘ较大，说明较小的狉

宜取较小的γ，反之则取较大γ。
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