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基于 QPSO的非壅塞固体冲压发动机
一体化优化
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摘　　　  要：    为了对非壅塞固体冲压发动机性能进行充分优化，建立了相应的内外弹道一体化优化设计数

学模型。首先构造了新的非壅塞固体冲压发动机性能预示框架。而后在此基础上，采用量子粒子群优化方

法（quantum particle swarm optimization, QPSO），以巡航段和无动力下降段的总射程为优化目标，在满足推力约

束的前提下，对冲压发动机的喷管喉径、进气道入口和喉部面积以及飞行攻角进行一体化优化。仿真结果

表明：采用 QPSO方法优化后的弹道射程较仅优化飞行攻角的方案提升 18.65%，证明了一体化优化的有效性，

为非壅塞固体冲压发动机的设计提供了理论基础。
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Abstract:   In  order  to  fully  optimize  the  performance  of  unchoked  solid  ramjet， the  mathematical
model  of  integrated optimization design of  interior  and exterior  ballistics  was established.  Firstly，a new
frame  for  performance  prediction  of  unchoked  solid  ramjet  was  constructed.  On  this  basis， quantum
particle swarm optimization (QPSO) with the total range of cruise and unpowered descent stages taken as
optimization targets was adopted to optimize the nozzle throat diameter，inlet area and inlet throat area，as
well  as  the  flight  angle  of  attack  of  the  ramjet  under  premise  of  satisfying  the  thrust  constraint.  The
simulation results showed that the ballistic range optimized by QPSO method was 18.65% higher than that
of the scheme merely optimizing the flight angle of attack，so the superiority of the integrated optimization
was proved，providing a theoretical basis for the design of unchoked solid ramjet.

Keywords:   unchoked solid ramjet；integrated optimization；ballistic range；
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冲压发动机可使导弹飞行全程都处于动力飞

行，大大提高了导弹机动性，从而成为超声速战

术导弹的首选动力装置[1-4]。其中，对于非壅塞固

体冲压发动机而言，当导弹的飞行高度、马赫数、

攻角等参数发生变化时，进入补燃室的空气质量

流量（下文简称流量）会随之发生变化，从而引起

燃气发生器的燃气流量发生变化。因此，非壅塞

固体冲压发动机无须任何调节装置便可以实现燃

气流量自调节，并因该优势而得以广泛应用于小

型导弹[5]。

由于燃气流量自调节的特性，对于非壅塞固

体冲压发动机而言，其性能不仅与发动机本身参

数有关，而且亦取决于马赫数、高度和攻角等飞

行参数。因此，对固体冲压发动机的性能优化必

须建立在内外弹道一体化计算的基础上。近年来，

相关学者在冲压发动机内外弹道一体优化方面开

展了大量工作。文献 [6-8]采用高斯伪谱法实现

液体冲压发动机导弹爬升段轨迹优化。文献 [9]
采用 hp自适应伪谱法对吸气式超声速导弹的爬

升段和巡航段进行了综合优化设计。文献 [10]
采用改进粒子群算法对液体冲压发动机导弹爬升

段和巡航段轨迹进行优化。文献 [11]针对氢燃

料超燃冲压发动机采用 hp自适应 Radau伪谱法，

以最大航程为优化目标，对超燃冲压动力高超声

速飞行器定高和跳跃两种巡航方式的飞行特性进

行了研究和分析。总之，相较于液体燃料冲压发

动机和氢燃料冲压发动机导弹弹道设计优化的研

究，对以固体冲压发动机为动力的导弹弹道优化

所开展的研究工作较少。

文献 [12]针对固体火箭冲压发动机，采用遗

传算法与序列二次规划算法的组合优化方法，以

最大射程为目标进行内外弹道一体化优化设计。

罗文彩等[13] 采用多方法协作优化方法对非壅塞

固体冲压发动机进行一体化优化设计时对其性能

进行了预估。但是，前者的研究对象为壅塞固体

冲压发动机。后者仅对弹道参数而没有对发动机

本身的参数加以优化。

本文旨在对环形燃气发生器的非壅塞固体冲

压发动机进行一体化优化，弹道参数和发动机本

身参数均参与优化。考虑到弹道计算的方法已经

成熟，那么需要解决的两个关键问题如下：

1） 性能预示。关于性能预示方法，对于非壅

塞燃气发生器而言，其难点是如何计算燃气发生

器压力，本文借鉴文献 [5]的方法，通过引入突扩

损失系数，利用补燃室压力来计算燃气发生器压

力。此外，固体冲压发动机性能预示方法大都需

要得到进气道内正激波的具体位置后方能计算发

动机推力[14-18]。比如，文献 [14]通过使进气道方

向与喷管方向算出的两个燃烧室入口总压一致来

确定进气道内正激波位置进而计算发动机性能。

文献 [15]通过不断迭代进气道内正激波位置直

至收敛来预示发动机性能。本文提出一种新的性

能预示框架，无须确定进气道内正激波的具体位

置便能够获得发动机性能。

2） 优化方法。粒子群优化算法（particle swarm
optimization, PSO）由于具有参数较少、收敛迅速、

全局搜索能力强等优点得以广泛应用[19]。粒子群

算法由于在迭代后期多样性减少的原因，会出现

局部收敛的缺陷[20]。孙俊等提出的量子粒子群算

法（quantum particle swarm optimization，QPSO） [21]，

不仅形式更为简单，而且增强了寻优能力。

综上所述，本文针对环形燃气发生器的非壅

塞固体冲压发动机，提出了一种无须确定进气道

内正激波的具体位置便能够获得发动机性能的方

法。而后，在此基础上建立了导弹轨迹与发动机

一体化优化设计数学模型，并采用 QPSO算法实

现冲压发动机导弹飞行轨迹与发动机一体化优化

设计。

 1    性能预示模型

本文以非壅塞环形燃气发生器固体冲压发动

机为研究对象，图 1为其截面示意图。其中，0截

面为未受干扰的前方空气来流截面，1截面为进

气道入口截面，2截面为进气道出口截面，3截面

为补燃室出口亦即喷管入口截面，4截面为喷管

喉部截面，5截面为喷管出口截面。需要强调的

是，I截面是一次燃气与空气开始掺混截面，本文

的固体燃料并没有直接接触空气通道，而是经过

一次燃烧之后再注入补燃室。

发动机性能预示的核心是推力计算，根据文

献 [14]，可知推力 F为发动机出入口，即 5截面与

0截面的冲量差。

F = p5A5

(
1+γfMa2

5

)
− p0A0

Å
A5

A0
+γaMa2

0

ã
（1）
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图 1    非壅塞固体冲压发动机截面示意图

Fig. 1    Section diagram of unchoked solid ramjet
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p5 A5

Ma5 γf p0

A0 Ma0

γa

其中 为喷管出口静压， 为喷管出口截面面积，

为喷管出口马赫数， 为二次燃气比热比，

为来流空气静压， 为自由来流截面面积， 为

来流空气马赫数， 为空气比热比。

pt5欲求得喷管出口静压，须先求总压 ，其表达

式为

pt5 = pt3πn （2）

pt3 πn

πn = 1 Ma5

p5

其中 为补燃室出口亦即喷管入口总压， 为喷

管总压损失。本文不考虑喷管总压损失，因而

。而后，根据喷管喉部马赫数为 1可得 。

根据总静压之间的关系便可以得到喷管出口静

压 。

综上所述，获取推力的核心是求取补燃室出

口参数。

 1.1   补燃室出口参数计算

根据一维壅塞喷管流的理论[22]，可知补燃室

出口总压为

pt3 =

(
ṁa+ ṁg

)
c∗

A4
（3）

ṁg ṁa c∗

A4

其中 为一次燃气流量， 为来流空气流量， 为

喷管特征速度， 为喷管喉部截面面积。本文中

所考虑的药柱为侧燃方式，则一次燃气流量为

ṁg = ρsṙS （4）

ρs S ṙ其中 为药柱密度， 为药柱燃烧面积。 为药柱

燃速，其表达式为

ṙ = apn
g （5）

a n pg

pg

其中 为燃速系数， 为燃速指数， 为燃气发生器

压力。在本文中，假定 如下求取：

pg = σp p3 （6）

p3 σp

σp = 1.3

其中 为补燃室出口静压， 为压力突扩系数，本

文取 。

式（3）中的喷管特征速度的表达式为

c∗ =
√

RfTt3

Γ
（7）

Rf Γ

γf

其中 为二次燃气气体常数， 为关于二次燃气

比热比 的气体动力学函数，其表达式见文献 [22]。
Tt3此外， 为补燃室出口总温，可按照式（8）计

算[23]：

Tt3 = ηT（Tt3（th）−Tt0）+Tt0 （8）

Tt0 Tt3（th）其中 为来流空气总温， 为理论绝热燃烧温

ηT

Tt3（th） γf Rf

f p3

Tt0

度， 为燃烧效率，此处取 0.8。至此，尚未求出的

物理量为二次燃气参数： 、 和 ，本文通过

编写程序调用 CEA （chemical equilibrium with ap-
plications）进行热力学计算来求取。需要说明的

是，考虑到压力对一次燃气组分和温度影响较小，

本文的一次燃气组分和温度是在 0.5 MPa的压力

下计算而得。此外，一次燃气组分中的镁、铝成

分往往导致 CEA无法收敛，本文暂忽略其对二次

燃气计算的影响。而二次燃气参数的主要影响因

素为[15]：燃空比 ，补燃室出口静压 ，来流空气总

温 。

p3

Ma3

p3

至此，若要求得二次燃气参数，尚未求出的物

理量为补燃室出口静压 。根据喷管喉部马赫数

为 1可得 。而后，通过总静压之间的关系便

可以得到补燃室出口静压 。

p3

（p3）
j

（p3）
j+1∣∣∣（p3）

j+1−（p3）
j
∣∣∣/（p3）

j
< ε

ε

联立式（3）～式（8），可以得到一个关于补燃

室出口静压 的非线性方程，可通过打靶法对其

进行求解。假设一个补燃室出口静压 ，通过

式（6）便可以得到燃气发生器压力，进而得到一次

燃气参数，之后通过 CEA得到二次燃气参数，而

后根据式（3）得到一个新的补燃室出口总压，继而

得 到 静 压 ， 然 后 不 断 循 环 迭 代 ， 直 至

，收敛之后便可以得到

补燃室出口参数， 为给定的小量误差。若出现打

靶法无法收敛的情形，可采用割线法或者二分法

进行求解。

在得到补燃室出口参数之后，联立式（1）和
式（2）便可以得到发动机推力。但该推力能否实

现，需要判断补燃室和进气道能否正常工作。首

先，通过计算进气道出口参数以考核补燃室的工

作状态。

 1.2   进气道出口参数计算

从进气道出口到补燃室出口，在不考虑管壁

剪切力的情况下，利用动量守恒[22] 可得

X3（ṁa+ ṁg）
√

Tt3Z（λ3）= Xgṁg
√

TtgZ（λg）cos θg+

X2ṁa
√

Tt2Z（λ2）+Fn
（9）

X =

 
γ+1
2γ

R γ R Ttg

θg

λ Z

Fn

其中 ， 为比热比， 为气体常数，

为一次燃气总温， 为一次燃气喷注与轴向夹角，

为速度因数， 为冲量函数。方程左侧项为补燃

室出口气流冲量，右侧第 1项为一次燃气喷注气

流冲量，第 2项为进气道出口气流冲量，第 3项

为管壁对侧面的法向力合力。此处着重描述法向
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A2 A3力的表达式，对于从 扩张到 的气流而言，其受

环形管壁的法向力为

Fn =

A3w
A2

psin θ̂dA （10）

θ̂ θ̂其中 为管壁与轴向夹角。对于突扩而言， 为

90°，那么气流受环形管壁的法向力为

Fn =

A3w
A2

pdA =
p2+ p3

2
（A3−A2） （11）

Tt2 = Tt0假定 ，则联立式（9）～式（11）可得

Z（λ2）=
X3
√

Tt3Z（λ3）（ṁa+ ṁg）−Xgṁg
√

TtgZ（λg）cos θg−
p2+ p3

2
（A3−A2）

ṁaX2
√

Tt0
（12）

考虑到一次燃气流量远小于空气流量，可忽

略其对动量的贡献，则

Z（λ2）=
X3
√

Tt3Z（λ3）（ṁa+ ṁg）−
p2+ p3

2
（A3−A2）

ṁaX2
√

Tt0
（13）

Z（λ）

Ma2 pt2

p2

Z（λ2）< 2

Z（λ2）

根据 和马赫数的关系 [22]，便可得到进气

道出口马赫数 。进气道出口总压 的表达式

见文献 [14]。之后，根据总静压之间的关系便可

得到进气道出口静压 。同理，求解式（13）亦须

采用打靶法。需要说明的是，在迭代的过程中，

若出现 的非物理情形，那么迭代便无法

进行，此时将其赋为 2.1～2.2之间的随机数，继续

利用打靶法循环，如能收敛则说明补燃室可正常

工作，若循环 999次仍不能收敛至 大于 2的

某个值，则说明补燃室无法正常工作。若补燃室

能够正常工作，则可得确定进气道出口参数。而

后，便要计算进气道是否能够正常工作。

 1.3   进气道状态计算

q（λ1）

q（λ1）> 1

进气道能否正常工作的具体判断方法如下：

首先计算进气道喉部的流量函数 ，若出现

的非物理解，则说明进气道无法正常工

Ma2

Mal
2 Mar

2

作，推力为 0。反之，则需判断进气道内正激波位

置是否位于进气道喉部和出口之间。如果在两者

之间，则进气道能够正常工作，输出之前计算的

推力；否则，进气道亦无法正常工作，推力为 0。
通过文中第 1.2节已由补燃室出口参数计算得到

进气道出口马赫数 ，计算正激波位置分别位

于进气道喉部和进气道出口时的进气道出口马赫

数 和 。进气道模型参考文献 [14]。

q（λl
2）> 1 q（λr

2）> 1

Mal
2 < Ma2 <

Mar
2

需要强调的是，如果在计算马赫数的过程中，

出现流量函数 或者 的非物理

情形，则推力为 0；若无此情形，如果

，则正激波位置位于两个极限位置之间，进气

道能够正常工作；否则无法正常工作。

 1.4   性能计算流程

根据上述理论分析，本文所给出的性能计算

框架无须确定进气道内正激波的具体位置便能够

获得发动机性能。该框架包含两个主体内容：第

一，求取补燃室出口参数，如图 2所示；第二，判断

补燃室和进气道能否正常工作，以确定发动机推

力，如图 3所示（图中 U（2.1,  2.2）表示赋值为

2.1～2.2之间的随机数）。具体流程如下：
 
 

开始 假定补燃室
出口静压(p3) j

燃速模型
燃空比j=1

j=j+1

CEA热力计算

二次燃气参数

是

输出参数

结束

否
一维壅塞喷管流

补燃室出口静压(p3) j+1|(p3) j+1−(p3) j|/(p3) j<ε

图 2    补燃室出口参数求取流程图

Fig. 2    Flow chart for calculating outlet parameters of supplementary combustion chamber 
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开始

动量守恒

是

是

是 是

推力为0

输出推力 结束

补燃室无法正常工作

是

是

否

否

否

否

否 否

输入一次燃气、
补燃室出口参数

i=1

i=i+1

i<999

假定进气道出口静压(p2) i

进气道出口
静压(p2) i+1

|(p2) i+1−(p2) i|/(p2) i<ε

Z(λ2)

q(λ1)>1

q(λ2
l )>1或q(λ2

r )>1

Z(λ2)<2 Z(λ2)=U(2.1, 2.2)

Ma2
l <Ma2<Ma2

r

图 3    性能预示流程图

Fig. 3    Flow chart of performance prediction

 
1） 通过文中第 1.1节的推导计算得到补燃室

出口参数。此时，从理论上便可以计算发动机推

力，但是要确认补燃室和进气道能否正常工作，

如果能正常工作，则该推力有效，否则推力为 0。

2） 通过文中第 1.2节中的动量守恒得到进气

道出口参数，以判断补燃室能否正常工作。

3） 通过文中第 1.3节中的方法进一步判断进

气道能否正常工作。

 2    弹道运动模型

将导弹视为质点，导弹的二维运动方程组

如下[24]：

m
dV
dt
= F cos α−D−mgsin θ

mV
dθ
dt
= F sin α+L−mgcos θ

dx
dt
= V cos θ

dy
dt
= V sin θ

dm
dt
= −mg

（14）

V m

α θ

其中 为导弹速度， 为导弹质量， t为时间，g为

重力加速度， 和 分别为飞行攻角和弹道倾角，x

和 y分别为水平距离和高度，D和 L分别为气动

阻力和升力，由以下公式求取：

D =
1
2
ρV2CDAr

L =
1
2
ρV2CLAr

（15）

ρ Ar CD CL式中 为密度， 为参考面积， 和 分别为气动

阻力系数和升力系数，本文忽略进气道入口面积

变化对气动系数的影响，通过对应马赫数和攻角

进行 0阶插值求得。

 3    优化模型

 3.1   优化变量

α

dt A1 Ait

[αmin,αmax][
dt,min,dt,max

] [
A1,min,A1,max

] [
Ait,min,Ait,max

]

本文的目标是对非壅塞固体冲压发动机进行

内外弹道一体化优化设计，结合性能预示模型和

弹道运动模型，选取导弹飞行攻角 、发动机喷管

喉部直径 、进气道入口面积 和喉部面积 为

优化设计变量，对应的优化区间分别为 、

、 和 。

 3.2   目标函数和约束条件

以冲压发动机为动力的导弹弹道设计优化的

目标是使导弹由助推接力点进行不等高不等速巡

航，在药量燃烧完之后进行无动力下降阶段。弹

道优化的初始条件是给定的接力点位置、马赫数、

弹道倾角和装药量；过程约束为巡航段推力不为

0。若以巡航段射程 L为优化目标，则弹道优化的

目标函数和约束条件的数学描述为
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J =max L（tce）

s.t. x（0）= 0, y（0）= H0, V（0）= V0,

θ（0）= θ0, mp（0）= m0, F（tc）, 0
（16）

若以巡航段和无动力下降段的总射程为优化

目标，则弹道优化的目标函数和约束条件的数学

描述为

J =max L（tde）

s.t. x（0）= 0, y（0）= H0, V（0）= V0,

θ（0）= θ0, mp（0）= m0, F（tc）, 0
（17）

c ce de

H0 V0 θ0

mp（0）

m0

其中下标 表示巡航， 表示巡航段结束， 表示

无动力下降段结束。 、 和 分别为初始高度、

速度和弹道倾角。 为初始时刻的推进剂质

量， 为冲压发动机的装药量。

 3.3   QPSO方法

在量子粒子群算法中，每个优化问题的解均

为搜索空间中的一个粒子，每个粒子都有其位置

及适应度值。基本的量子粒子群算法由以下 3部

分构成：

1） 初始化

Θ λ

λ Ψλ =（ψλ,1,ψλ,2, · · · ,ψλ,Θ）

[
ψmin,ψmax

]
Θ

假设在 维的搜索空间中，种群由 个粒子构

成，第 个粒子的位置为 。

为了合理限制粒子的运动范围，须设定粒子的位

置区间 。首先，对每个粒子而言，在位

置区间内取 个随机数，将其分别设为粒子的初

始位置。

2） 适应度计算

针对弹道约束，适应度函数选为

J1 =

{cL

J
, ∀t ∈ tc F（t）, 0

cF , ∃t ∈ tc F（t） = 0
（18）

cL cF cL cF

cF

其中 和 都是常数，本文中 取为 2×105， 取

为 10， 用以表征推力在弹道计算过程中的异常，

则弹道优化问题转换为无约束优化问题。

3） 位置更新

qλ qg

qλ =（qλ,1,qλ,2, · · · ,qλ,Θ）
qg =（qg,1,qg,2, · · · ,qg,Θ）

在每一次迭代中，粒子通过对比个体历史最

优值 和全局最优值 来不断更新自己的位置。

粒子个体历史最优值为 ，全

局最优值为 ，则其迭代公

式为[25]

ψ（γ+1）
λ,ω =


µ（γ）λ,ω − ln

Å
1
u

ã
δ（γ）λ,ω r > 0.5

µ（γ）λ,ω + ln
Å

1
u

ã
δ（γ)
λ,ω r < 0.5

（19）

ψ（γ）λ,ω γ λ ω

µ（γ）λ,ω =
ξaq
（γ）
λ,ω + ξbq（γ）g,ω

ξa+ ξb
δ（γ）λ,ω =

∣∣∣µ（γ）λ,ω −ψ（γ）λ,ω

∣∣∣
µλ,ω δλ,ω

µλ,ω δλ,ω

δ（γ）λ,ω

µλ,ω ξa ξb u r

其中 为第 个迭代步时粒子 在维度 的进化

位置。此外， ， 。

和 分别表示进化中心项和离散控制项。

为粒子的期望位置 ,  为粒子分布方差的大

小。随着迭代的进行， 将减小到 0，粒子位置

将收敛于 。 、 、 和 均为（0,1）之间均匀分

布的随机数。

 3.4   一体化优化算法

综上所述，基于 QPSO的非壅塞固体冲压发

动机一体化流程如图 4所示。以冲压发动机导弹

的攻角、喷管喉径、进气道入口和喉部面积为优

化设计变量，以巡航段射程为优化目标，应用

QPSO算法对优化设计变量进行寻优。寻优的每

一次迭代过程中，需要调用性能预示模型和弹道

运动模型。通过不断迭代调整优化设计变量，实

现内外弹道一体化优化设计。

 
 

开始

结束

确定弹道初值和边值约束

种群初始化

推力计算

弹道计算

种群更新

达到收敛
目标

是

是

否

否

i=1

i>N

i=i+1

图 4    一体化优化流程图

Fig. 4    Flow chart of integrated optimization
 

 4    算例及分析

≤α≤ ≤

α≤

为了对上述非壅塞固体冲压发动机一体化优

化算法进行检验，本节给出一个设计实例。主要

计算条件为：接力点高度为 16 km，弹道倾角为 1°，
马赫数为 2.8。设计变量巡航段攻角的约束为

1° 6°， 无 动 力 下 降 段 攻 角 的 约 束 为 0°
12°。本文对喷管喉径、进气道入口和喉部面

积以进气道出口面积进行无量纲化。喷管喉径约
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1.33≤dt≤1.67 0.88≤

A1≤1.33 0.53≤Ait≤0.80

束为 ，进气道入口面积约束为

，进气道喉部面积约束为 。

此外，飞行力学模型采用欧拉方法进行计算，为

了计算精确，时间步长如下取值：

dt =


1 s mp≥0.3 kg
0.1 s 0.1 kg≤mp < 0.3 kg
0.05 s 0.05 kg≤mp < 0.1 kg
0.01 s mp < 0.05 kg

（20）

根据上述仿真条件，本文首先以巡航段射程

为优化目标，采用量子粒子群方法来优化巡航过

程中的喷管喉径、飞行攻角、进气道入口和喉部

面积以获得最大射程。粒子群数目取 300，最大

迭代次数取 10，其所对应的适应度收敛曲线如

图 5所示。可以看到，适应度值已基本收敛。为

了验证一体化优化的有效性，本文考察了仅优化

飞行攻角的方案以资对比。为了便于说明，前者

记为方案 1，后者记为方案 2。需要说明的是，由

于方案 2仅优化飞行攻角一个维度，所以粒子群

数目取为 30。需要强调的是，对于方案 2而言，

首先，针对设计点性能要求和气动参数，通过固

体火箭冲压发动机设计流程[26] 得到一个发动机

的初始方案。而后，根据宽域飞行的需求，对相

关参数进行数轮人工迭代而得到方案 2中的发动

机参数。
  

1.110

1.109

1.108

1.107

1.106

1.105

1.104

1.103

J 1

0 2 4 6 8 10
进化代数

图 5    求解收敛过程

Fig. 5    Solution convergence process
 

表 1所示为两种方案优化得到的设计变量及

巡航终端飞行参数。图 6所示为巡航弹道曲线，

图 7～图 9所示为推力、马赫数和弹道倾角随时

间变化曲线。其中，推力、飞行时间、射程和高度

数据均按方案 1的参数进行无量纲化。显然，在

飞行过程中，推力是满足非零约束的。换言之，

无论是方案 1还是方案 2，发动机都能够正常工

作。再者，由于方案 1为内外弹道一体化优化，所

 

表 1    方案 1和 2优化结果对比

Table 1    Comparison of optimization results between

scheme 1 and 2

参数
数值

方案 1 方案 2

飞行攻角/（o） 6 6

喷管喉径 1.56 1.50

进气道入口面积 0.88 1.17

进气道喉部面积 0.68 0.65

飞行时间 1.0 0.908 5

射程 1.0 0.951 9

终端高度 0.083 4 0.090 9

终端马赫数 2.88 3.21

 

0.095

0.090

0.085

0.080

0.075
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

y

x

方案1
方案2

图 6    方案 1和 2所对应的弹道曲线

Fig. 6    The corresponding ballistic curve of scheme 1 and 2
 

 

1.2

1.1

1.0

0.9

0.8

F

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
t

方案1
方案2

图 7    方案 1和 2所对应的推力随时间变化曲线

Fig. 7    The corresponding variation of thrust with time of

scheme 1 and 2
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以其射程较方案 2提升了 5.1%。究其原因，主要

是前者的进气道入口面积小于后者，导致空气来

流流量变小，由式（4）可知，补燃室出口总压变小，

进而引起推力较小，推进剂燃速降低，从而飞行

时间增加、射程变远。但也正是由于方案 1的推

力小于方案 2，所以前者在巡航结束后的高度和

马赫数小于后者。而对于无动力下降段而言，巡

航结束后的高度和马赫数越高，则下降段的射程

越远。因此，仅以巡航段射程为目标对发动机性

能进行优化是不全面的。

为了进一步改善发动机性能，需要以巡航段

和无动力下降段的总射程为优化目标进行一体化

优化。无动力下降段的时间步长取为 0.1 s。采

用量子粒子群方法来优化喷管喉径、进气道入口、

喉部面积以及巡航段和无动力段的飞行攻角以获

得最大射程。此外，本文考察了仅优化巡航段和

无动力段飞行攻角的方案以资对比。为了便于说

明，前者记为方案 3，后者记为方案 4。

表 2所示为两种方案优化得到的设计变量及

飞行参数。图 10所示为弹道曲线，图 11～图 12

所示为推力和马赫数随时间变化曲线。其中，推

力、飞行时间、射程和高度数据均按方案 3的参

数进行无量纲化。由于方案 3为内外弹道一体化

优化，所以其射程较方案 4提升了 18.65%，充分

显示了该方法的优越性。究其原因，主要是由于

在巡航段结束时，虽然方案 3的飞行时间和射程
 

表 2    方案 3和 4优化结果对比

Table 2    Comparison of optimization results between

scheme 3 and 4

参数
数值

方案 1 方案 2

巡航段飞行攻角/（o） 6.0 6.0
无动力下降段飞行攻角/（o） 12.0 8.86

喷管喉径 1.33 1.50

进气道入口面积 1.33 1.17

进气道喉部面积 0.54 0.65

飞行时间 1.0 0.881 0

射程 1.0 0.842 8

终端马赫数 0.46 0.55

巡航段工作时间 0.218 2 0.254 3

巡航段结束射程 0.376 3 0.395 7

巡航段结束高度 0.050 2 0.037 8

巡航段结束马赫数 3.71 3.21
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图 8    方案 1和 2所对应的飞行马赫数随时间变化曲线

Fig. 8    The corresponding variation of flight Mach number with

time of scheme 1 and 2
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图 9    方案 1和 2所对应的弹道倾角随时间变化曲线

Fig. 9    The corresponding variation of flight path angle with

time of scheme 1 and 2
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图 10    方案 3和 4所对应的弹道曲线

Fig. 10    The corresponding ballistic curve of

scheme 3 and 4
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均小于方案 4，但是马赫数和高度均大于方案 4，

从而为无动力下降段创造了良好的条件。

 5    结　论

本文提出了基于量子粒子群优化非壅塞固体

冲压发动机的一体化优化设计方法，得出了以下

结论：

1）  针对传统性能预估方法需要反复迭代确

定进气道内正激波位置从而导致计算效率下降的

问题，提出了新的性能预估框架，简化了计算过

程，无须得到正激波的具体位置便可以获取发动

机推力。

2） 在新的性能预示框架的基础上，以巡航段

和无动力下降段的总射程为优化目标，选取喷管

喉部直径、飞行攻角、进气道入口和喉部面积等

典型的内外弹道参数进行优化设计。而后通过仿

真实验表明：采用 QPSO方法优化后的弹道能够

满足推力约束条件，且射程较仅优化飞行攻角的

方案提升了 18.65%，证明了该方法的有效性。

3）  下一步可用能量守恒方程来求取非壅塞

燃气发生器压力，从而进一步提升冲压发动机的

性能预示能力。
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