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高超声速飞行器推进模块的设计参数分析
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摘 � � � 要: 通过斜激波理论、准一维工程估算和特征线方法建立了一个与飞行器机体一体化的推进系统模

块的气动分析模型,其中采用参考温度法估算模块的粘性效应。在此基础上分别研究了飞行器前体长度、前

缘角及推进模块宽度等关键设计参数对推进模块气动性能的影响。结果表明: 增大模块前体长度将使模块的

升力、净推力和比冲先增后降; 增加前缘角将增加升力, 但降低净推力; 增加模块宽度会导致等效升力下降。

因此,在设计此类高超声速巡航飞行器时, 应采用模块化的推进系统并折衷选择前体长度和前缘角的大小。
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Parametric analysis of an integrated airframe/ propulsion module

design for hypersonic vehicle
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Abstract: An aerodynam ic analysis model fo r an airf rame/ propulsion integrated module

w as established based the theo ry of oblique�shock, in conjunction w ith a quasi�1D eng ineer�
ing est imation and the method o f char acter ist ics. The viscosity effects of the module w ere

taken into account using the method of reference temperature. A parametr ic analysis w as

then performed using the developed model. T he inf luences of the design parameters, inclu�
ding the fore�body length, the leading ang le, and the w idth of the module upon the aer ody�
namic characterist ics w ere presented. The results reveal that increasing the leng th of the

for e�body w ill make the thrust and the lif t , as w ell as the specific impulse o f the module to

increase first and then decrease; increasing the leading angle w ill increase the lift but de�
crease the thr ust; increasing the w idth o f the module w ill decrease the equiv alence lif t .

Hence, modularized propulsion system and the t rade�off among these var iables must be taken

into account in the conf igur at ion design o f the hypersonic cruise v ehicle.

Key words: hypersonic; integ rated design; parametr ic study

� � 高超声速巡航飞行器机体及其推进系统间存

在很强的相互影响, 需要对机体和推进系统进行

一体化设计 [ 1] .自上世纪 80年代以来国内外提出

了不少高超声速飞行器机体/推进系统的一体化

设计方案,建立了多种分析模型
[ 1�5]

,其中多为二

维或轴对称模型[ 1�3] ,其结构简单、计算快速, 但未

能充分考虑进气道内的粘性效应, 不能很好地评

估飞行器的一体化性能;另一部分采用二维或三

维 N�S 方程作为解算器 [ 4�5] , 结果相对准确,但该

类模型的计算量大, 耗时长,不适合在初步设计阶
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段采用.因此需要一种既快速又能满足初步设计

精度要求的三维分析模型.

由于推进系统模块需要一体化设计[ 1] , 并且

其外形可为进一步生成全机身乘波的飞行器提供

有益的参考,因此本文应用斜激波理论、准一维分

析结合特征线法建立了一个高超声速巡航飞行器

选形的一体化推进模块的三维气动分析模型, 通

过参考温度法
[ 6]
估算了模型的摩擦阻力并修正了

进气道内部壁面的摩擦阻力对进气道出口处流动

参数的影响.并且应用该模型重点研究了飞行器

前体长度、前缘角和推进模块宽度等设计参数对

推进模块气动性能的影响,指出了设计上应遵守

的准则.

1 � 气动分析模型

本项工作参考了 X�30 的外形尺寸. X�30的
长度为 45. 72~ 60. 96 m, 据此本文提出的模型设

计长度为 60 m. 推进系统模块主要由三个部分组

成(见图 1) : 与前机体一体化的进气道模块、燃烧

室模块和与后机体一体化的喷管模块. 另外, 还包

括模块的上下表面和底部等部分.推进系统模块的

设计状态为:来流马赫数为 6,飞行高度为 35 km.

图 1 � 推进系统模块的示意图

F ig. 1� Sketch o f the pr opulsion module

1. 1 � 一体化进气道模块

Chen等[ 7] 对侧壁压缩的进气道与外压缩进

气道进行了比较, 认为外压缩进气道可得到更高

的增压比和气体的捕获流量; 侧壁压缩进气道可

获得更高的总压恢复系数.在实际设计时应对上

述因素进行综合考虑.为此,本文采用了如图 2所

示的内外混合压缩式三维进气道. 其设计参数为

进气道上壁和侧壁的 5个压缩角 �1~ �5 以及前机

体长度(即进气道唇口到前缘的轴向距离) ,其中

进气道下壁面与上壁面的第一个平面平行,则当

攻角 �给定、�1 ~ �5 确定, 且前体长度确定时, 进

气道的外形即可确定. 进而通过斜激波理论便可

得到进气道出口处来流的总压恢复系数等相关

参数. �
但实际上, 在高超声速进气道中粘性效应突

图 2 � 进气道模块结构示意图

Fig. 2� Sketch o f the inlet model

出,一般均在唇口附近下游即转捩为湍流,采用传

统斜激波理论分析得到的解析解将严重偏离进气

道的实际流动,从而为性能的估算带来明显误差.

由于摩阻是导致来流在进气道出口处总压恢复系

数降低的一个重要因素,因此在本项工作中首先

假设了进气道内部均为湍流状态, 采用参考温度

法[ 6]估算进气道的摩擦阻力, 并根据进气道的摩

擦阻力通过一维分析方法修正来流在进气道出口

处的总压恢复系数. 其具体计算流程为:首先给出

初始总压恢复修正系数 cm , 通过一维质量方程、

能量方程和总压关系式得到以下关系式:

cm
T 2

T 1

1
 - 1 T

*
0 - T 2

T
*
0 - T 1

= 1 (1)

其中下标 1表无粘计算的结果, 下标 2 表修正后

的结果; T
*
2 为总温,  为比热比. 于是,由( 1)可得

到修正后的马赫数、压强等相关参数,进而求得进

气道的额外阻力

f = p 1A 1 - p 2 A 2 + !1V
2
1A 1 - !2V

2
2A 2 (2)

该阻力在本文中被认为是进气道所承受的摩擦阻

力.由于进气道的摩擦阻力已由参考温度法估算

得到,因此, 最后可通过迭代求出摩擦阻力为 f

的总压恢复修正系数 cm.

图 3给出了采用本文提出的进气道模型与传

统一维分析方法、粘性(层流)数值模拟所得到的

进气道出口压强的对比. 数值模拟采用了基于

Harten�Yee二阶迎风 T VD 格式的 N�S 方程解
算方法 [ 8] .由于数值模拟仅考虑层流状态,其压强

计算值要略低于本模型的结果, 表明本文所采用

的修正方法相比于传统方法能更真实地表现进气

道的气动特性.

1. 2 � 燃烧室模块

燃烧室模型采用了 Shapiro[ 9] 提出的准一维

流动理论.假设燃烧室内比热比和气体分子量恒

定,以给定流向的总温曲线来模拟燃烧过程,其余
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图 3� 不同模型计算得到的结果对比

F ig . 3 � Compar ison of r esults of different analy sis model

物理量可通过沿流向的积分计算得到. 燃烧室模

块由等截面和扩张矩形管道组成, 采用�等截面+

等马赫数 的加热规律 [ 10]
, 即为减少燃烧室总压

损失, 在等截面段加热, 使气流接近临界马赫数

(在本文中取 1. 1) ,然后在扩张段保持这一马赫

数不变继续加热.

对于大尺度巡航飞行器, 本文暂考虑以氢气

为燃料的发动机. 燃烧室内混合气体的比热比可

由下式给出[ 11]

 c =
1

1 - 8� 314

!
k

i= 1
y icpi

(3)

其中 y i 为混合气体的摩尔组分, cpi为混合气体中

第 i 种组元气体的摩尔定压比热, 其大小通过

JANAF 热化学系数表[ 12] 拟合得到. 为充分利用

燃料, 假设燃烧室内为贫油状态, 当当量油气比

∀= 0� 5时在氢气完全燃烧和氢气只有 50% 参与

反应两种情况下,温度为 1 000~ 2 500 K 的范围

内,混合气体的比热比在 1. 34~ 1. 26 之间.因此

本文燃烧室模型的比热比可初步选择为 1. 3.

由于公认精确的实验数据很难得到, 在此引

用 Billig 的实验
[ 13]
和 O∀Neill准一维化学平衡模

型计算的结果
[ 14]
作为对比数据, 给出了本文模型

计算结果与两者的对比(图 4) . 对比表明本文所

采用的燃烧室模型比较准确, 可用于超燃冲压发

动机燃烧室性能的初步分析.

1. 3 � 一体化喷管模块

飞行器的尾喷管包括内喷管和外喷管两部

分, 其流场计算均采用特征线法, 并由参考温度

法[ 6]计算摩擦阻力.内喷管沿轴线展向为对称结

构,连接燃烧室的出口和外喷管的入口,其出口处

图 4� 燃烧室模型与实验结果的对比

F ig . 4 � Compar ison of combustor model

and experiment r esults

的宽度与前缘宽度相同,使出口处的气流速度与

入口速度平行.

外喷管在竖直方向上为非对称结构, 气流沿

纵向膨胀.外喷管的设计方法不同于内喷管,在此

采用喷管长度 L n ,喷管入口高度 H n , 上壁面折转

角 �up , 下壁长度 L c, 舵面长度 L f 以及其折转角

�dn等参数来控制外喷管的外形, 如图 5 所示.

Tatum [ 15]采用不同组分的燃气混合模型对喷管

进行了数值模拟, 结果表明当外喷管喷口压强和

马赫数保持不变时, 与多组分化学反应模型相比,

采用冷流模型将高估喷管的推力, 但对升力和力

矩的影响不大.因此,本文在计算外喷管流动时采

用了冷空气模型,即选择比热比为 1. 4.

图 5� 外喷管的结构示意图

F ig . 5� Sketch of the outer nozzle

为了验证喷管计算模型的正确性,本文采用

商用软件 Fluent 对 L n = 10. 0 m, H n = 1. 66 m,

L c= 1. 65 m, L f = 2. 08 m, �up = 14. 8#, �dn = -

7� 50#的喷管进行了数值模拟.计算采用二阶迎风

格式, RANS 的封闭采用了 SA 湍流模型
[ 16]

. 喷

管入口处 Ma in = 2. 371, p in = 15 917 Pa, T in =

1 329 K, 外流场入口处 Maout = 5. 313, p out =
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1 155 Pa, T out= 291. 6 K. 数值模拟与本文模型的

计算结果对比见表1所示,两者的差别均在10%以

内,表明所采用的喷管模型是基本正确、可靠的.

表 1 � 外喷管计算模型的验证

Table 1� Validation of outer nozzle model

本文模型 数值模拟 差别/ %

推力/ N 13 209. 5 13 592. 1 2. 81

升力/ N 13 780. 7 14 589. 2 5. 54

模块的上表面前部为与来流方向平行的平

面,其表面压强等于来流压强;模块的上表面后部

和发动机的下表面平行于前机身第一个平面, 其

压强分别通过膨胀波和斜激波理论计算得到; 模

型底部的压强假设为来流压强. 在 AMD3000+

微机上,本文提出的气动分析模型每调用一次的

时间小于 3 s, 可见该分析模型快速、较准确,适用

于初步设计过程.

2 � 气动分析及参数研究

对于固定长度的飞行器, 其前缘角、前体长度

和喷管长度是影响飞行器气动特性的关键参数
[ 5]
.

本文假定发动机燃烧室的长度固定为 5 m, 则当前

缘角、前体长度和模块宽度固定时喷管长度便可唯

一确定.因此, 本文重点研究了在设计状态下前体

长度和前缘角以及模块宽度对一体化推进模块性

能的影响.其它设计参数初步选定为�1 = 2� 24#, �2
= 2� 34#, �3 = 2� 45#, �4 = 4� 07#, �5= 4� 33#, L c= 0� 00
m, L f= 1� 80 m, �up= 18� 0#, �dn= - 20� 0#. 模块的性
能参数主要包括:模块产生的升力、净推力、比冲以

及模块单位质量流量燃料的最大等效升力.所谓模

块单位质量流量燃料的最大等效升力(以下简称等

效升力)即是将模块所产生的净推力通过一定的规

则 f ( L fb , �, Thrust, Lift)转换为升力, 并入模块产

生的升力中,再将总升力与消耗的燃料质量流量相

除.等效升力表征在巡航状态下推进系统的燃料利

用效率.转换的升力大小为模块的净推力乘以总长

为L t= 60 m,前部长度为 L fb , 前缘角为 �(见图 6)

的尖劈外形的粘性升阻比.

图 6 � 尖劈的示意图

F ig . 6� Sketch of the sharp w edge

2. 1 � 前体长度对气动力的影响

当模块宽度为 3. 2 m、前缘角为 5#时在不同

前体长度下模块各组件所产生的推力对比见图 7

所示.模块的净推力随前体长度的增加先提升而

后下降;内喷管和进气道所产生的推力量级相当

但符号相反.当前体长度较小时,增加前体长度将

增加发动机吸入的气流流量, 从而提高外喷管的

推力.当前体长度较大时,喷管长度的影响占主导

地位,增加前体长度将缩小喷管的长度,从而导致

外喷管推力下降.与净推力类似,模块的比冲也随

前体长度的增加而先增后降, 如图 8所示.

图 9给出了模块各组件的升力对比结果, 其

中进气道、外喷管和模块上下表面是提供总升力的

主要部件.随着前体长度的增加,进气道产生的升

力增加,外喷管产生的升力减少.在前体长度较小

时,进气道升力随前体长度的增加有较大的提升;
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当前体长度较大时,外喷管升力下降的速率较大.

图9所显示的结果解释了总升力先增后降的原因.

图 9 � 模块各组件的升力随前体长度的变化

Fig. 9 � L ift o f var ious par ts of propulsion

module ver sus for e�body length

从图 7至图 9中可以看到,模块最佳的升力、

净推力和比冲所对应的前体长度在 22~ 27 m 之

间,小于模块总长度的一半,因此对于本文研究的

推进模块,最佳的前体长度取为 25 m.

2. 2 � 机体前缘夹角对气动力的影响

图 10, 图 11 分别给出了当模块前体长度为

25 m、宽度为 3. 2 m时前缘夹角变化对模块等效

升力、升力和净推力的影响.增加前缘角将提高模

块所产生的升力,降低净推力,这是由于增加前缘

角将提高模块所受到的法向力, 因此将同时提高

法向力的诱导阻力, 进而降低模块的净推力; 而等

效升力综合了升力和净推力的影响, 呈现了先增

后降的趋势.为了得到较大的升力和推力,提高燃

油的利用效率, 在实际设计时应该折衷选择前缘

角的大小.

图 10 � 模块等效升力随前缘角的变化

Fig . 10� Equivalence lift of propulsion

module versus leading angle

图 11 � 模块升力和推力随前缘角的变化

Fig . 11� L ift and thrust of propulsion

module versus leading angle

2. 3 � 模块宽度对气动力的影响

图 12给出了当模块前体长度为 25 m、前缘

角为 5#时模块宽度对等效升力的影响趋势.可以

看到,等效升力随模块宽度的增加呈下降趋势.这

是由进气道设计的几何约束所致, 增加模块宽度

将导致进气道长度增加,但由于模块的总长度为

给定值,进气道的增长导致喷管长度的相应减小,

燃料的利用效率降低,使模块的等效升力下降.因

此对于高超声速巡航飞行器采用模块化推进系统

是必要的,降低模块的宽度有利于提高燃料的利

用效率.

图 12 � 等效升力随模块宽度的变化

Fig . 12� Equivalence lift of propulsion

module ver sus the width of module

从图 13进气道出口高、宽度对比曲线可以看

到,模块宽度也直接影响燃烧室的截面形状.进气

道出口宽度将随模块宽度的增大而增大,为了减
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少燃烧室内的接触面积,在设计时应该使燃烧室

截面接近正方形, 即进气道出口的宽度与高度相

等.

图 13 � 进气道出口的宽度和高度的对比

Fig. 13 � Width and height o f inlet ex it

ver sus the width of module

3 � 总 � 结

本项研究应用斜激波理论、准一维分析结合

特征线法提出了一个高超声速巡航飞行器选形的

一体化推进模块的气动分析模型, 并应用该模型

研究了飞行器前体长度、前缘角和推进模块宽度

等设计参数对推进模块在设计状态下气动性能的

影响.通过参数研究得到了如下的结论:

1) 本文提出的分析模型对进气道内部流动

进行了粘性修正, 相对于传统方法更能真实地反

映进气道的气动特性, 并且由于该模型计算效率

高,因此可以为初步选形提供相对可靠的气动力

数据.

2) 随着前体长度的增加,推进模块所产生的

升力、净推力和比冲先增后降.因此, 对于本文提

出的推进模块应使其前体长度小于模块总长度的

一半以得到最佳的升力、推力和比冲.

3) 增加前缘角可提升推进模块的升力, 但其

净推力却下降, 其等效升力则先增后降.为了得到

较大的升力和推力, 应该折衷选择前缘角的大小.

4) 采用模块化的推进系统是必要的,增加推

进模块的宽度将使模块的等效升力下降.为了保

证较高的燃料利用效率并减少燃烧室内的接触面

积,应该适当选择模块的宽度,使燃烧室截面接近

正方形.
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