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要"采用飞机)发动机一体化分析方法"开展了两种典型组合循环发动机方案%方案一为涡轮)亚燃

冲压)双模态超燃冲压组合发动机"方案二为涡轮)引射冲压)双模态超燃冲压组合发动机&总体性能对比研

究#基于给定的马赫数为
N%$

巡航的高超声速飞行器的飞行任务需求"进行了约束分析与任务分析"优选出

满足约束条件下的飞行器起飞推质比和机翼载荷"得到了相应的飞行器起飞总质量和海平面起飞推力"并进

行了两种方案的对比研究#结果表明!在完成相同的飞行任务下"方案一的起飞总质量与方案二相当"前者比

后者减小了
'%N3

*方案一的起飞推力比方案二高出
!"%23

*基于涡轮发动机水平"方案一和方案二分别需要

采用两台海平面起飞推力为
!'/LP

和
!!/LP

量级的涡轮发动机#此外"飞行器起飞总质量随巡航距离增加

而显著增加"巡航距离为
#"""L&

时"两种方案的起飞总质量将达到
0$A

左右#

关
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词"高超声速巡航飞行器*组合循环发动机*飞机)发动机性能一体化*总体性能*起飞推力
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涡轮基组合循环%

_X::

&推进系统是高超声

速飞行器的理想动力装置"与其他动力装置相比"

其在整个飞行包线内都具有较高的比冲'

!

(

#采用

涡轮发动机与双模态冲压发动机是
_X::

的主

要组合方式#但针对马赫数为
N

一级的高超声速

飞行器"采用该组合动力的主要问题在于"涡轮发

动机在马赫数为
'

以上推力严重不足"而双模态

冲压发动机的起动马赫数为
#

左右"因此"涡轮发

动机与双模态冲压发动机存在-接力.问题#目

前"解决该问题的方案包括!

%

研制加力与亚燃冲

压一体化的超级燃烧室'

'G2

(

"

&

在涡轮发动机与双

模态冲压发动机之间增加引射冲压发动机'

#

(

"

'

在压气机前增加预冷装置'

$GN

(

#方案一即为一

种涡轮)亚燃冲压)双模态超燃冲压三者组合的发

动机方案"其在整个飞行包线都具有较高的比冲

性能#方案二采用火箭引射提供额外的推力"解

决涡轮发动机与双模态冲压发动机的-推力陷阱.

问题#此外"引射火箭可以在跨声速时打开"帮助

飞行器克服较大的跨声速阻力#高超声速飞行器

究竟采用哪种组合动力形式"还需要从飞行器的

任务需求出发"开展相关研究#因此"本文将从飞

机)发动机性能一体化的角度出发"针对方案一和

和方案二开展对比研究"以马赫数为
N%$

巡航的

高超声速飞行器的飞行任务为牵引"开展约束分

析与任务分析"确定满足飞行任务时的发动机起

图
!

!
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推进系统示意图
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飞推力等参数"为后续组合动力方案的选择与评

估"以及组合动力方案的详细流道设计奠定了

基础#

!

!

组合发动机方案

针对马赫数为
N%$

巡航的高超声速飞行器"

本文所对比的两种组合发动机方案分别为!方案

一"涡轮)亚燃冲压)双模态超燃冲压发动机%

ACBG

17<>
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&"涡轮发动机的工作马赫数范围为
"

"

'%2

"亚

燃冲压发动机的工作马赫数范围为
'%"

"

#%"

"亚

燃冲压发动机的燃烧室为加力)冲压一体化的燃

烧室"或者称为-超级燃烧室.%

4

HF

>B1CB<>B

&"双

模态超燃冲压发动机的工作马赫数范围为
#%"

"

N%$

#该方案的布局如图
!

所示"涡轮发动机与亚

燃冲压发动机采用串联形式"其流道作为组合发

动机的低速流道"双模态超燃冲压发动机的流道

则为高速流道"低$高速流道采用并联的形式#方

案二"涡轮)引射冲压)双模态超燃冲压发动机

%
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#

(

"涡轮发动机的工作马赫数为

"

"

'%2

"引射冲压发动机的工作马赫数为
"%0

"

#%"

"当飞行马赫数为
"%0

"

'%"

时"引射冲压发动

机工作在引射模态"当飞行器马赫数为
'%"

"

#%"

时"引射冲压发动机工作在冲压模态#双模态超

燃冲压发动机的工作马赫数范围为
#%"

"

N%$

#

该方案的布局如图
'

所示"涡轮发动机$引射冲压

发动机和双模态超燃冲压发动机三者采用并联的

形式#
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飞机#发动机一体化分析方法

#W!

!

数学模型

飞机)发动机一体化分析方法在涡轮发动机

总体设计与分析研究中已得到成熟的应用'

.

(

"

文献'

0

(采用该方法进行了多用途飞机)涡扇发

动机的一体化优化设计研究"文献'

/

(进行了飞航

导弹)涡扇发动机的一体化分析研究"文献'

!"

(

采用飞机)发动机一体化设计方法对马赫数为一

级的串联式涡轮冲压组合发动机进行了分析

研究#

飞机)发动机一体化分析过程主要包括约束

分析和任务分析#约束分析是依据飞行器的飞行

任务需求"对飞行器进行基于质点运动的受力分

析"建立起飞推质比
@

@J

)

?

A;

与机翼载荷
?

A;

)

A

的

函数关系#约束分析的控制方程为式%

!

&

@
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=
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5

' (

IB

)

U

@

0 1

S

%

!

&

其中
@

@J

为海平面起飞状态下的推力*

?

A;

为地面

满载时的起飞总质量"

!

是最大状态或全加力状

态下安装推力与海平面起飞状态下推力之比"其

大小取决于发动机高度速度特性*

2

是飞行器瞬

时质量与起飞总质量之比#

!

是飞行动压"

A

是

机翼面积#

=

!

"

=

'

"

5

I"

"

5

IB

是与飞行器升阻特性

相关的系数"

U

@

是剩余功率"

S

是飞行速度#

任务分析是在约束分析基础上"根据选定的

@

@J

)

?

A;

与
?

A;

)

A

计算飞行器飞行过程中的质量

变化"并根据质量模型确定飞行器的起飞总质量

?

A;

#飞行器起飞总质量一般由载荷质量
?

F

"空质

量
?

>

和燃油质量
?

E

这
2

部分构成"如式%

'

&所示

?

A;

"

?

F

)

?

>

)

?

E

%

'

&

!!

燃油质量则通过分析每一飞行航段的质量变

化得到"其控制方程根据航段中剩余功率
U

@

的

不同主要分为两种形式

?

E

"

*

?

*

"

>?

F

'

5

A@E

S

%

!

'

P

&

(

M

)

S

'

'

N

% &

' (

"

U

@

)

"

>?

F '

5

A@E

L

)

%

% &

?

(

' (

& U

@

"

*

+

,

"

%

2

&

式中
?

*

为任务段开始时的质量"

?

E

"

*

为任务段结

束时的质量"

5

A@E

为单位安装推力耗油率%量符号

记为
5

A@E

&"

PQ

%

Lk%

&)

@

"代表阻力和附加阻力

带来的推力损耗#

因此"在
/

个飞行任务段内燃油质量与起飞

总质量的比值可以写为

?

E

?

A;

"

!

'

?

'

?

!

0

?

2

?

'

0

/

0

?

/

?

/

'

!

"

!
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/
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?

E
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针对高超声速飞行器的起飞总质量"本文

采用
OY+Y

%

4

HF

>B@;<7D*>B;@

F

*D>@7Z7<

8

*<*J

H

@7@

&

模型'

!!

(进行计算"该模型将飞行器的尺寸和质

量进行耦合#在计算飞行器尺寸和质量过程

中"要把两者放在一起迭代求解"在计算收敛时

获得飞行器起飞总质量和总长等参数#计算飞

行器起飞总质量和尺寸的计算流程如图
2

所

示"首先给出飞行器起飞总质量
?

A;

"总体积
S

A;A

和总长
,

1

的初值"并依次计算飞行器的当量直

径
L

1>

"浸湿面积
A

1A;A

和各部件的质量"其中各部

件的质量包括了结构质量$推进系统质量$子系

统质量$载荷质量和燃油质量这
$

大部分#由

上述过程迭代计算新的起飞总质量
?7

A;

"总体积

S7

A;A

和总长
,7

1

并满足残差方程
8

!

Q

%

?

A;

h?7

A;

&)

?

A;

$

8

'

Q

%

S

A;A

hS7

A;A

&)

S

A;A

和
8

2

"

%

,

1

'

,7

1

&)

,

1

收敛#由此可以得到飞行器的起飞总质量等

参数#

#W#

!

算例验证

针对文中第
'%!

节中的
OY+Y

高超声速飞

行器尺寸和质量的计算模型进行了算例验证"验

证对象采用洛克希德公司的两种高超声速飞行器

""$'
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方案
Oc:YG!*

和
Oc:YG#

'

!!

(和波音公司的

-*<A*'"'$

高超声速巡航飞行器概念方案'

!'

(

#

验证结果如表
!

所示"可以看到飞行器起飞总质

量的计算误差小于
!"3

#

图
2

!

高超声速飞行器起飞总质量和尺寸计算流程

67

8
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表
!

!

K0I0

模型算例验证

E-@.1!

!

F1+8/84-;8),)/K0I0>)71.

参数
Oc:Y_G!*

'

!!

(

Oc:Y_G#

'

!!

(

-*<A*'"'$

'

!'

(

实际值 计算值 实际值 计算值 实际值 计算值

飞行器总长)
& !"$%! !"#%N !"2%N !'"%" ''%/ '!%'

飞行器总容积)
&

2

'#'/ #!'# 2#0

载荷质量)
L

8

!/"$! !/"$! !/"$! !/"$! ''N0 ''N0

推进系统质量)
L

8

$##.N $.!!/ 0#$$0 /..N' !#'/2 !$$.N

结构质量)
L

8

0#N0' .//'" 2!#0N2 !#'0'' !2!2N !$"#2

燃料质量)
L

8

/."!# 0/02# !N#!#" !."/.0 #N/N. #.'''

子系统质量)
L

8

''/!2 !'0.. #!$## ''NN# '/!" #'!N

起飞总质量)
L

8

'.0!2N '$00"' #2$!/N #$2'.. 02N/N 0#2'$

$

!

组合循环发动机方案分析

$W!

!

高超声速飞行器任务需求

为了对两种组合循环发动机方案进行比较"

本文给出相同的高超声速巡航飞行器飞行任务需

求"详细的飞行任务需求如表
'

所示#方案一中

飞行器采用涡轮发动机海平面起飞"当飞行器飞

到马赫数为
'%"

$高度为
!!L&

时"涡轮发动机与

冲压发动机开始进行模态转换"直到飞行马赫数

为
'%2

"高度为
!2%NL&

"涡轮发动机关闭"冲压发

动机单独工作#接着飞行器以等动压%

!

Q$#%N

L[*

&轨道进行爬升"在马赫数为
#%"

时"冲压发

动机关闭"双模态超燃冲压发动机开始工作#飞

行器一直爬升到马赫数为
N%$

$高度为
'.L&

"进

行巡航"巡航距离为
2"""L&

#飞行器的整个飞

行任务中携带
!$""L

8

的载荷质量#在飞行任务

!"$'
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表
#

!

高超声速飞行器任务剖面

E-@.1#

!

Y8228),

3

+)/8.1)/;P1P

=3

1+2),84H1P84.1

航段 任务描述 时间)
@

发动机状态

!

"

'

海平面起飞"滑跑距离小于
!"""&

涡轮发动机加力状态

'

"

2

加速爬升"高度为
"

"

"%$L&

"马赫数为
"%2

"

"%0 !""

涡轮发动机最大状态

2

"

#

等马赫数爬升"高度为
"%$

"

!!L&

"马赫数为
"%0 2$"

涡轮发动机最大状态

#

"

$

水平加速"高度为
!!L&

"马赫数为
"%0

"

!%! '#"

方案一!涡轮发动机加力状态

方案二!涡轮发动机加力状态和引射冲压共同工作

$

"

N

水平加速"高度为
!!L&

"马赫数为
!%!

"

'9" '#"

方案一!涡轮发动机加力状态

方案二!涡轮发动机加力状态和引射冲压共同工作

N

"

.

加速爬升"高度为
!!

"

!29NL&

"

马赫数为
'9"

"

'92

!'"

涡轮发动机向冲压发动机模态转换

.

"

0

等动压爬升"高度为
!29N

"

!.9!L&

"

马赫数为
'92

"

29"

"动压
!

Q$#9NL[*

!0"

亚燃冲压发动机工作

0

"

/

等动压爬升"高度为
!.9!

"

!/9"L&

"

马赫数为
29"

"

29$

"动压
!

Q$#9NL[*

!'"

亚燃冲压发动机工作

/

"

!"

等动压爬升"高度为
!/9"

"

'"%.L&

"

马赫数为
29$

"

#9"

"动压
!

Q$#9NL[*

!'"

亚燃冲压发动机工作

!"

"

!!

等动压爬升"高度为
'"%.

"

''9'L&

"

马赫数为
#9"

"

#9$

"动压
!

Q$#9NL[*

!'"

双模态冲压发动机工作

!!

"

!'

等动压爬升"高度为
''9'

"

'29NL&

"

马赫数为
#9$

"

$9"

"动压
!

Q$#9NL[*

N"

双模态冲压发动机工作

!'

"

!2

等动压爬升"高度为
'29N

"

'#90L&

"

马赫数为
$9"

"

$9$

"动压
!

Q$#9NL[*

N"

双模态冲压发动机工作

!2

"

!#

等动压爬升"高度为
'#90

"

'$9/L&

"

马赫数为
$9$

"

N9"

"动压
!

Q$#9NL[*

N"

双模态冲压发动机工作

!#

"

!$

等动压爬升"高度为
'$9/

"

'.9"L&

"

马赫数为
N9"

"

N9$

"动压
!

Q$#9NL[*

N"

双模态冲压发动机工作

!$

"

!N

水平巡航"高度为
'.9"L&

"

马赫数为
N9$

"巡航距离为
2"""L&

双模态冲压发动机工作

!N

"

!.

海平面降落"滑跑距离小于
0""&

段
#

"

$

和
$

"

N

"方案二将采用涡轮发动机和引

射冲压发动机共同工作"引射冲压发动机工作在

引射模态#在其余的飞行任务段"方案二与方案

一保持一致#

$W#

!

飞行器升阻特性

高超声速飞行器具有宽广的飞行马赫数范

围"必须采用具有高升阻比的气动外形设计#目

前"高超声速飞行器常采用升力体$乘波体和高的

长细比气动外形'

!2

(

#不同气动外形所针对的高

超声速飞行器的飞行任务有所不同#对于高超声

速巡航飞行器"其气动外形应综合考虑不同马赫

数下的气动性能"在上述
2

种气动外形中进行折

中#一种马赫数为
$

巡航的高超声速飞行器的具

有高效的气动性能'

!#

(

#本文基于上述高超声速

飞行器的气动性能"对马赫数为
N%$

巡航的高超

声速飞行器的升阻特性进行了拓展"其升阻比范

围如表
2

所示"并考虑了较大的跨声速阻力#

$W$

!

组合发动机特性

飞机)发动机一体化分析需要初步的发动机

高度速度特性与飞行器升阻特性作为输入参数#

本文中"涡轮发动机采用双转子混排涡扇发动机"

并采用基于通用特性的部件法进行计算'

!$

(

#双

模态超燃冲压发动机特性计算采用准一维计算模

'"$'
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表
$

!

高超声速飞行器升阻比

E-@.1$

!

M8/;V7+-

?

+-;8)2)/;P1P

=3

1+2),84H1P84.1

航段 马赫数 升阻比

!

"

' "

"

"%2 .%"

'

"

2 "%2

"

"%0 .%"

2

"

# "%0 N%"

#

"

$ "%0

"

!%! 2%"

$

"

N !%!

"

'%" 2%$

N

"

. '%"

"

'%2 #%"

.

"

0 '%2

"

2%" #%2

0

"

/ 2%"

"

2%$ #%$

/

"

!" 2%$

"

#%" #%N

!"

"

!! #%"

"

#%$ #%0

!!

"

!' #%$

"

$%" $%"

!'

"

!2 $%"

"

$%$ $%'

!2

"

!# $%$

"

N%" $%#

!#

"

!$ N%"

"

N%$ $%$

!$

"

!N N%$ $%$

型和
-*D:;B&*DL

有限差分进行求解'

!N

(

#超级

燃烧室是
PY+Y

发展的
e_Y

%

B>=;JCA7;<*B

H

ACBG

17<>*DD>J>B*A;B

&发动机中的加力)冲压一体化燃

烧室'

!.

(

"在亚燃冲压发动机性能计算中"冲压燃

烧室的出口参数通过采用加力燃烧室的通用部件

特性外插得到#

涡轮发动机向冲压发动机模态转换时"发动

机的总推力希望保持不变'

!0G!/

(

#文献'

!/

(针对串

联
_X::

发动机的模态转换过程开展了过渡态

的性能计算"其通过调节发动机的几何和燃油流

量"获得了模态转换过程中恒定的推力和空气流

量#因此"在本文计算中"将发动机模态转换过程

中的推力连续作为已知条件"由此来确定和涡轮

发动机相匹配的冲压发动机推力"同时考虑到涡

轮发动机的水平"将涡轮发动机和亚燃冲压发动

机模态转换的马赫数定为
'%"

"

'%2

#此外"为了

获得较为准确的高超声速飞行器进排气系统性

能"针对一种基于内转式的并联进气道和三维尾

喷管进行了
:6\

数值模拟研究'

'"

(

"低速通道和

高速通道的进排气特性如图
#

和图
$

所示#

在方案二中"引射冲压发动机的引射模态采

用准一维计算方法'

'!

(

#计算过程中主要假设

包括

图
#

!

高超声速飞行器进气道性能参数

67

8

9#

!

O

HF

>B@;<7D=>47DJ>7<J>A

F

>BE;B&*<D>

F

*B*&>A>B@

图
$

!

高超声速飞行器尾喷管性能参数

67

8

9$

!

O

HF

>B@;<7D=>47DJ><;ZZJ>

F

>BE;B&*<D>

F

*B*&>A>B@

!!

!

&火箭喷管的阻塞比为
"%"02

*

'

&火箭喷管出口气流总温$总压与自由流静

参数比分别为
!"

和
'"

*

2

&冲压燃烧室出口总温与火箭喷管出口总

温相同#

由上述计算方法得到的方案一
_,

)

eU

)

\-G

+U

和方案二
_,

)

,eU

)

\-+U

发动机的的推力和

比冲%

Y

@

F

&特性如图
N

"

图
/

所示#其中发动机推

力
@

通过与涡轮发动机海平面加力状态下的推

力
@

@J

之比进行无量纲化处理#发动机推力计算

结果与文献'

!"

(中的计算结果趋势相同并较为接

近#发动机比冲计算结果符合各个类型发动机的

典型比冲范围'

''

(

#

$W%

!

飞机#发动机一体化计算结果与分析

图
!"

和图
!!

分别给出了方案一
_,

)

eU

)

\-+U

和方案二
_,

)

,eU

)

\-+U

的约束分析结

果"图中的每一条曲线对应飞行任务中每一航段

2"$'
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图
N

!

方案一
ACB17<>

%

_,

&)

B*&

b

>A

%

eU

&)

IC*J&;I>@DB*&

b

>A

%

\-+U

&发动机无量纲推力

67

8

9N

!

P;<GI7&><@7;<*JA4BC@A;ED*@>!ACB17<>

%

_,

&)

B*&

b

>A

%

eU

&)

IC*J&;I>@DB*&

b

>A

%

\-+U

&

><

8

7<>

图
.

!

方案一
ACB17<>

%

_,

&)

B*&

b

>A

%

eU

&)

IC*J&;I>@DB*&

b

>A

%

\-+U

&发动机比冲特性

67

8

9.

!

+

F

>D7E7D7&

F

CJ@>;ED*@>!ACB17<>

%

_,

&)

B*&

b

>A

%

eU

&)

IC*J&;I>@DB*&

b

>A

%

\-+U

&

><

8

7<>

图
0

!

方案二
ACB17<>

%

_,

&)

>

b

>DA;BB*&

b

>A

%

,eU

&)

IC*J&;I>@DB*&

b

>A

%

\-+U

&发动机无量纲推力
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8
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图
#

!

方案二
$%&'()*

#

+,

$"

*

-

*.$/&&01

-

*$

#

,23

$"

4%051/4*6.&01

-

*$

#

7893

$发动机比冲特性

:(

;

<#

!

9

=

*.(>(.(1

=

%56*/>.06*?$%&'()*

#

+,

$"

*

-

*.$/&&01

-

*$

#

,23

$"

4%051/4*6.&01

-

*$

#

7893

$

*)

;

()*

图
!"

!

+%&'()*

"

&01

-

*$

"

4%051/4*6.&01

-

*$

发动机

约束分析

:(

;

<!"

!

@/)6$&0()$0)05

A

6(6>/&$B*$%&'()*

"

&01

-

*$

"

4%05

1/4*6.&01

-

*$*)

;

()*

图
!!

!

+%&'()*

"

*

-

*.$/&&01

-

*$

"

4%051/4*6.&01

-

*$

发动机约束分析

:(

;

<!!

!

@/)6$&0()$0)05

A

6(6>/&$B*$%&'()*

"

*

-

*.$/&

&01

-

*$

"

4%051/4*6.&01

-

*$*)

;

()*

的任务需求%每条曲线的上方是满足该约束的起

飞推质比和机翼载荷%所有曲线围成的区域即为

满足所有约束的可行域&从图中可以看到方案一

的可行域主要是由任务段
C

!

D

'

E

!

F

和
!E

!

!F

的约束曲线围成%其中
C

!

D

为跨声速飞行任务

段%

E

!

F

为涡轮发动机向亚燃冲压发动机的模态

转换任务段%

!E

!

!F

为降落任务段%跨声速飞行

任务段对起飞推质比
!

65

"

"

$/

提出了较高的要求%

这主要是因为飞行器的跨声速阻力较大&针对方

案二%其可行域主要由任务段
!

!

?

'

G

!

C

'

E

!

F

和

!E

!

!F

的约束曲线围成%其中
!

!

?

为飞行器起

飞任务段%

G

!

C

为采用军用状态下的涡轮发动机

进行爬升的任务段%其余任务段与方案一相同&

对比发现%方案二的跨声速约束不再是飞行器约

束可行域的必要约束%这是因为方案二在跨声速

时同时采用涡轮发动机和引射冲压发动机共同工

作%提高了飞行器跨声速时的推力%因此方案二可

以选择较小的起飞推质比
!

65

"

"

$/

&

在约束可行域内选取了不同的起飞推质比

!

65

"

"

$/

和机翼载荷
"

$/

"

#

%通过任务分析和采用

HI9I

模型计算得到的起飞总质量和起飞推力

如表
C

所示&从表
C

可以看出%对于方案一%随着

起飞推质比
!

65

"

"

$/

的增加%飞行器的起飞总质量

"

$/

先下降后上升%这是因为当起飞推质比较小

时%其飞行过程中的发动机可用推力也相对较小%

因此在飞行器加速和爬升阶段的飞行时间较长%

燃油消耗量较多%燃油质量对飞行器起飞总质量

的影响占主导地位%此时%随着起飞推质比的增

加%飞行器在完成飞行任务时的燃油质量所占的

比重降低%进而使得飞行器起飞总质量下降(当飞

D"D?
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表
!

!

不同
!

"#

!

"

$%

和
"

$%

!

#

下的
!

"#

和
"

$%

&'(#)!

!

!

"#

'*+"

$%

,-$.+-//)0)*$!

"#

!

"

$%

'*+"

$%

!

#

方案
!

65

"

"

$/

#

"

$/

"

#

$"

J0 !

65

"

K

;

"

$/

"

K

;

方案
!

!

+,

"

23

"

7893

"<L"

"<LD

"<#"

"<#D

!<""

CD"" ?C#<# G!LF?

D""" ?C!<C G"F#!

C""" ?D!<L G"???

CD"" ?C?<" ?#"CE

1222 34!<5 36755

C""" ?E#<F G"DLC

D""" ?D!<D ?LD!"

DD"" ?CD<C ?FL!#

GD"" G!G<L GGF"?

CD"" ?LD<G G"ECE

DD"" ?E#<E ?L#E"

G""" GL"<? GLL""

C""" GG!<D GGL?E

D""" G"F<D G!GL"

DD"" ?##<E G"DE#

方案
?

!

+,

"

,23

"

7893

"<FD

"<L"

"<LD

"<#"

"<#D

CD"" ?!#<G ?#LG?

1222 373<8 3694!

C""" ?DF<" G?FF#

D""" ?GL<# G"CF?

DD"" ?GG<" ?#F?"

C""" ?#!<" GC#GE

D""" ?E#<F G?GFE

DD"" ?E?<D G!D!!

C""" GG!<" GFDG"

D""" G"D<D GCEGF

E""" ?#F<! GGELE

G""" CC?<F CFDD"

C""" GFL<! C"E!?

D""" GCF<G GFG"!

DD"" GGF<? GE??"

注!表中加粗的数据为优选出的方案&

行器起飞推质比较大时%推进系统质量的影响将

更为突出%此时%随着起飞推质比的增加%推进系

统的质量也相应增加%从而使得飞行器起飞总质

量增加&方案二中%飞行器在爬升和加速阶段采

用了引射火箭与涡轮发动机共同工作%大大减小

飞行时间%特别是跨声速段的时间%此时%推进系

统质量对于起飞总质量的影响要高于燃油质量对

于起飞总质量的影响%因此%随着起飞推质比的增

加%飞行器的起飞总质量增加&

在相同的起飞推质比
!

65

"

"

$/

下%方案一和方

案二的起飞总质量均随着机翼载荷
"

$/

"

#

的增

加而降低%这是因为机翼载荷的增加使得相应的

飞行器机翼面积#或参考面积$降低%进而降低了

飞行器的机翼等结构质量%从而降低了飞行器的

起飞总质量&

在表
C

中优选出方案一的起飞推质比
!

65

"

"

$/

M"NLD

%机翼载荷
"

$/

"

#MD"""J0

%和相应的

起飞推力
!

65

M?GCNEKO

和起飞总质量
"

$/

M

?L!EEK

;

(方案二的起飞推质比
!

65

"

"

$/

M"NFD

%

机翼载荷
"

$/

"

#MD"""J0

%和相应的起飞推力

!

65

M?!?NFKO

和起飞总质量
"

$/

M?L#GCK

;

&方

案一的起飞总质量较方案二减小了
?NEP

%起飞

推力增加了
!"NGP

&

在选定的起飞推质比和机翼载荷下%采用两

种组合动力方案的飞行器的尺寸和各系统的质量

如表
D

所示&

表
1

!

两种方案的飞行器尺寸和质量

&'(#)1

!

:).-;#)"-<)"'*+='"")"%/$.)$,%;'")"

参数
+,

"

23

"

7893+,

"

,23

"

7893

!

65

"

"

$/

"NLD "NFD

#

"

$/

"

#

$"

J0 D""" D"""

飞行器总长"
1 !ENG !ENG

飞行器总容积"
1

G

!E" !LF

机翼面积"
1

?

DDN? DENF

载荷质量"
K

;

!D"" !D""

推进系统质量"
K

;

EG"L E"L?

结构质量"
K

;

DGCC DGEC

燃料质量"
K

;

!GE"E !CDC!

子系统质量"
K

;

!C"L !CCF

起飞总质量"
K

;

?L!EE ?L#GC

!!

基于现阶段涡轮发动机水平%方案一需采用

两台非安装推力#考虑
!"P

的安装损失$

$

65

M!?#

KO

的涡轮发动机%而方案二则需要采用两台海

平面非安装推力#考虑
!"P

的安装损失$为
$

65

M

!!#KO

的涡轮发动机&

本文最后评估了不同巡航距离对于飞行器起

飞总质量的需求&图
!?

给出了两种组合动力方

案的飞行器起飞总质量随马赫数为
END

巡航距离

的变化&

E"D?

JA
SP
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图
!?

!

起飞总质量随巡航距离的变化

:(

;

<!?

!

+0K*/>>$/$051066Q0&(0$(/)R($B.&%(6*4(6$0).*

两种组合动力方案的起飞总质量变化几乎一

致%随着巡航距离增加%起飞总质量呈现出非线性

的增长规律%巡航距离越大%起飞总质量的增长率

越大&当飞行器只爬升加速到马赫数为
END

%高

度为
?FK1

时%即巡航距离为
"K1

时%飞行器的

起飞总质量为
!"$

左右%当巡航距离为
C"""K1

时%起飞总质量将达到
LD$

左右&

!

!

结
!

论

通过本文研究%得到以下结论!

!

$本文采用飞机"发动机一体化分析方法和

HI9I

尺寸质量模型%开展了两种典型的组合循

环发动机#方案一为涡轮"亚燃冲压"双模态超燃

冲压组合发动机%方案二为涡轮"引射冲压"双模

态超燃冲压组合发动机#总体性能的对比研究%在

约束可行域内%优选了两种方案的起飞推质比和

机翼载荷%获得了满足给定飞行任务下的高超声

速飞行器的起飞总质量和发动机推力等参数&

?

$针对从海平面起飞到以马赫数为
END

巡

航
G"""K1

的高超声速巡航飞行器的飞行任务%

方案一
+,

"

23

"

7893

的起飞总质量与方案二

+,

"

,23

"

7893

相当%前者比后者减小了
?NEP

(

方案一的起飞推力比方案二高出
!"NGP

(方案一

和方案二分别需要两台海平面起飞推力为
!?#

KO

和
!!#KO

量级的涡轮发动机&

G

$两种组合动力方案的飞行器起飞总质量

随着巡航距离增加而显著增加%巡航距离越大%起

飞总质量的增长率越大&当巡航距离为
C"""K1

时%起飞总质量将达到
LD$

左右&
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