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二维高超声速吸气式飞行器部件构型设计

初步研究
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摘 � � � 要: 对马赫数为 6 条件下不同部件构型的二维高超声速吸气式飞行器进行了数值模拟,分别比较了

机身上表面采用卡门曲线和直线构型, 燃烧室采用多级后向台阶和多级扩张直线构型,尾喷管采用幂曲线和

直线构型对气动性能的影响. 采用二阶精度的 Roe格式和 minmod 限制器进行空间离散求解, 使用 Menter 提

出的 k�� SST ( Shear str ess tr ansport)湍流模型模拟湍流流动, 通过对壁面压力和摩擦力积分得到了各部件的

升力、阻力和俯仰力矩,分析了每种部件构型对总体气动性能的影响, 为高超声速吸气式飞行器构型设计提

供了一定的依据.
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Abstract: A numerical study of different 2�D hyper sonic airbreathing vehicle configura�
t ions under M ach 6 has been per formed to analy ze the aerodynamic characteristics, the air�
f rame upper sur face geometries considered in the present w ork include the Von Karman curv e

and st raight line, the combustor conf igur at ions included the tandem backw ard facing step

and tandem expansion st raight line, the nozzle shapes included the pow er law curv e and

str aight line. A second�order Roe scheme w ith a minmod limiter w as used for space descreti�
zat ion, and M enter� s k�� SST( Shear st ress t ranspo rt) turbulence model w as used for predic�
t ing the turbulence f low s, the CFD�der iv ed pressure and frict ion dist ribut ions w er e numeri�
cally integ rated to compute the lift , drag and pitch moment , and the influence of each conf ig�
ur at ion design on the g lobal aer odynamic characterist ics have been analy zed, w hich pr ovided

assistance fo r the design of the hypersonic airbreathing vehicle.
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� � 高超声速吸气式飞行器最显著的特点是子系

统之间的耦合较其他类型飞行器更为强烈, 尤以

机身与发动机之间的耦合最为突出, 在飞行器构

型设计过程中需要将机身/发动机集成进行一体

化设计[ 1] .前体与后体既是机身的一部分也是发

动机进气道和尾喷管的一部分,利用前体的预压

缩和后体的膨胀作用, 有效降低发动机的重量和

阻力,增加发动机的推力,从而使飞行器获得较好

的综合性能.

当今各国设计的高超声速飞行器主要包括升

力体构型和轴对称构型, 升力体构型飞行器主要

用于巡航用途, 如 NA SA 的 Hyper�X[ 2] 系列, 俄
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罗斯的 IGLA [ 3] 等, 轴对称构型飞行器主要用于

加速用途,如美国海军的 Hyfly[ 4]等, 本文主要研

究采用机身/发动机一体化设计的升力体构型飞

行器.

本文设计的二维一体化飞行器构型主要包括

机身上表面、进气道、燃烧室、尾喷管,其中二维进

气道型面设计借鉴了国防科大单模块超燃冲压发

动机实验研究成果,采用三维斜楔压缩构型设计,

该进气道具有较好的起动性能以及燃烧室匹配性

能,但存在抬头力矩过大的缺点,本文在固定进气

道几何构型的条件下, 通过改变机身上表面、燃烧

室、尾喷管构型设计,来实现配平进气道产生较大

抬头力矩的目的.

在导弹设计中,母线形状有卡门曲线、哈克曲

线、指数曲线和锥线等,本文分别选择卡门曲线和

直线作为机身上表面的构型, 对于燃烧室分别选

择了多级扩张直线和多级后向台阶构型, 对于尾

喷管分别选择了直线和三次曲线构型, 按照机身

上表面,燃烧室和尾喷管的顺序对具有不同部件

构型组合飞行器进行二进制编号, 用 0表示直线

构型,用 1表示特殊构型,共有 8种不同的部件组

合,如表 1所示.图 1分别给出了 V000和 V111

表 1 � 飞行器部件构型编码

Table 1� Encoding of the vehicle part conf igurations

部件 编号 构型

up�w all 机身上表面 0/ 1 直线/卡门曲线

engine 燃烧室 0/ 1 直线/后向台阶

no zzle 尾喷管 0/ 1 直线/三次曲线

fix ed 进气道 - 三级斜楔压缩

图 1 � V000 和 V111 构型设计示意图

F ig . 1 � Schematic of V000 and V111 design

的示意图,其中各部件的直线构型和曲线构型具

有相同的长度和高度, 因此具有可比性.本文数值

模拟了上述 8 种构型飞行器在冷流状态下的流

场,以研究各部件构型对整体性能的影响.

1 � 数值方法

1. 1 � 控制方程

� � 求解二维可压缩 RANS方程组, 采用结构网

格离散计算域,解算器采用计算单元位于网格中

心的有限体积法, 使用二阶 Roe 格式和 M inmod

限制器求解对流项, 采用二阶中心差分格式求解

粘性项,应用 SST( Shear st ress t ranspo rt )两方程

湍流模型计算湍流粘性系数, 时间方面采用 LU�
SGS方法隐式求解,流动控制方程为
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1. 2 � SST( Shear stress transport) 湍流模型

� � 在近壁面区域, k��模型不需要校正,但对来

流参数十分敏感; 而 k�∃模型对来流参数不敏感,

但在近壁面区域需要校正. M enter [ 5] 将二者结合

在一起,在近壁区域使用 k��模型,而在远离壁面

区域通过一个函数 F 1自动切换到 k�∃模型,具体

方程为
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本文湍流计算方法的验证参见文献[ 6] .

2 � 计算结果与分析

� � 超声速入口条件为马赫数 6,高度 25 km, 攻

1972
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角 0!,超声速出口条件使用一阶外推, 壁面使用

绝热无滑移壁面条件. 计算得到了飞行器的升力,

阻力和俯仰力矩.由于机身上表面流场并不影响

发动机流场, 因此首先选择 000和 111构型飞行

器进行对比, 以研究机身上表面构型对飞行器气

动特性的影响.

2. 1 � 机身上表面构型影响

� � V000的机身上表面为直线, V111的机身上

表面前半段为卡门曲线,后半段为水平直线,其中

卡门曲线如图 2所示, 曲线方程为

 y =
1

∋
(- 1

2
sin 2(

其中

(= arccos(1- 2x ) , y = y / H , x = x / L

图 2� 卡门曲线型面

F ig. 2� Von Karman curve shape

图 3所示为 V000和 V111 的流场马赫数分

布图,当机身上表面采用卡门曲线构型时, 飞行器

头部产生了较强的压缩波, 波后压强迅速升高, 之

后气流经过一系列的膨胀波,压强逐渐降低.由于

机身后半段为水平直线, 因此在机身后半段压强

不再降低,两种构型飞行器机身上表面压强分布

如图 4所示. 表 2给出了机身上表面所受到的阻

图 3� 飞行器马赫数分布

Fig. 3� Mach contour distr ibutions

力、升力和俯仰力矩的对比,其中阻力的正方向为

从头部指向尾部, 升力的正方向为竖直向上,俯仰

力矩为正代表低头力矩.

图 4 � 机身上表面压强分布对比

Fig . 4 � Comparison o f stat ic pr essure distr ibution on

upper surface of the airframe

表 2 � 机身上表面气动性能参数对比

Table 2� Comparison of forces and moment of

upper�surf ace

型面 阻力/ N 升力/ N 俯仰力矩/ N ∀ m

V000 1 015 - 16 223 - 5 030

V111 1 477 - 17 605 2521

偏差/ % 45. 5 - 8. 5 150

从图 4中可以看出,与直线构型相比,机身上

表面采用卡门曲线构型,前半段表面压强较高, 导

致阻力增加, 升力减小,低头力矩增加;后半段的

表面压强较低, 导致阻力降低, 升力增加,抬头力

矩减小;曲线头部的综合效果体现为机身上表面

的阻力增加了 45. 5%,升力减少了 8. 5% ,但俯仰

力矩由抬头力矩变成了低头力矩,有利于配平机

身前体以及进气道产生较大的抬头力矩.

2. 2 � 燃烧室及尾喷管构型的影响

� � 由于燃烧室流场影响尾喷管的流场, 因此将

燃烧室和尾喷管一起进行考虑.图 5所示为飞行

器 V000和 V 011的燃烧室和尾喷管附近的压强

等值线分布图.图 6所示为 4 种构型飞行器的发

动机上壁面压强分布图. 表 3~ 表 5 分别给出了

不同构型飞行器的各部件阻力、升力和俯仰力矩

对比,由于飞行器机身上表面流场不影响发动机

流场,因此上述表中只列出了机身上表面为直线

构型的各飞行器燃烧室和尾喷管的受力情况.

从图 6中可以看出, 由于飞行器的进气道构

型相同,因此在喉部以前的壁面压强分布完全相

同,当燃烧室采用多级后向台阶构型时,气流经过

台阶处突然膨胀, 导致压强迅速降低,加速后的气

1973
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流遇到壁面压缩后产生较强烈的压缩激波, 因此

壁面压强变化幅度较大.

从表 3中可以看出, 对于燃烧室采用多级后

向台阶构型, 由于后向台阶处压强下降较为迅速,

导致压强产生的推力无法克服发动机的摩阻, 因

此使发动机产生阻力. 而多级扩张直线构型发动

机压强下降较为缓慢, 水平方向能够克服发动机

的摩阻使发动机产生推力. 燃烧室上下壁面压强

均较高,两种构型燃烧室均产生向下的力和低头

力矩,其中多级后向台阶燃烧室产生的向下的力

较大,产生的低头力矩较小.

图 5 � 两种构型飞行器的燃烧室和尾喷管流场

F ig . 5 � Illustr ation o f the flow field o f combustor

and nozzle

图 6� 发动机上壁面压强分布对比

F ig . 6 � Compa rison of stat ic pr essure distr ibution on

upper w all of the engine

表 3 � 不同构型飞行器部件阻力对比

Table 3 � Comparison of drag of different parts

燃烧室/ N 尾喷管/ N 合阻力/ N 阻力偏差/ %

V000 - 728. 5 - 585. 8 - 1 314. 3 0

V001 - 727. 3 - 566. 9 - 1 294. 2 - 1. 5

V010 198. 3 - 910. 6 - 712. 3 - 45. 8

V011 178. 9 - 924. 0 - 745. 1 - 43. 3

表 4 � 不同构型飞行器部件升力对比

Table 4� Comparison of lift of diff erent parts

燃烧室/ N 尾喷管/ N 合升力/ N 升力偏差/ %

V000 - 3 821. 0 3332. 9 - 488. 1 0

V001 - 3 824. 6 3208. 5 - 616. 1 - 26. 2

V010 - 4 206. 1 5038. 2 832. 1 270

V011 - 4 265. 7 4865. 9 600. 2 223

表 5 � 不同构型飞行器部件俯仰力矩对比

Table 5 � Comparison of pitch moment of different parts

燃烧室/

( N ∀ m)

尾喷管/

( N∀ m)

合力矩/

( N∀ m)
力矩偏差/ %

V000 2443. 7 6479. 6 8923. 3 0

V001 2439. 0 6344. 0 8783. 0 - 2. 4

V010 2020. 2 9567. 0 11 587. 2 45. 9

V011 1919. 4 9347. 3 11 266. 7 40. 4

对于中等欠膨胀气体,尾喷管产生的力与发

动机出口压强成线性关系
[ 7]

,因此尾喷管的做功

能力受燃烧室出口压强的直接影响.由于多级后

向台阶燃烧室出口压强较高, 相应增加了尾喷管

的推力和升力以及低头力矩, 提高了尾喷管的做

功能力,因此如将燃烧室和尾喷管综合一起进行

比较,则 V010构型比V 000构型产生的推力减小

了 45. 8%, 升力增加了 270%, 低头力矩增加了

45. 9% ,在实际中可根据需要选择不同的构型设

计.另外, 由上述表中可以看出, 尾喷管采用直线

和曲线构型,产生的气动力和力矩相差不大.

3 � 结 � 论

� � 高超声速飞行器一体化构型设计需要综合考

虑各部件的性能, 本文通过数值模拟方法,对机身

上表面、燃烧室、尾喷管采用不同构型设计在冷流

状态下对整体性能的影响进行了初步研究, 得出

如下结论:

1) 机身上表面构型采用卡门曲线设计,导致

飞行器阻力增加, 升力减小, 但低头力矩增加, 有

利于配平前体下表面产生的较大抬头力矩;

2) 发动机构型采用多级后向台阶设计,燃烧

室产生的推力减小,负升力增加, 低头力矩减小,

但由于改变了燃烧室内的激波反射位置, 增加了

1974
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激波强度,壁面压强波动较为剧烈,可以产生较高

的出口压强, 提高尾喷管的做功能力,将燃烧室和

尾喷管综合考虑的结果是推力减小, 升力增加, 低

头力矩增加;

3) 根据本文计算结果,尾喷管采用三次曲线

构型和直线构型设计对气动性能的影响较小.

下一步工作将开展发动机点火状态下燃烧室

不同部件构型设计对飞行器总体性能影响的研

究,如采用横向喷流、凹腔、后向台阶等混合增强

方式;以及对各部件型面控制参数的选择进行研

究,如改变卡门曲线的长高比,改变多级后向台阶

的级数和各级台阶的高深比等.
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