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2008 年 12 月 云南丽江 

一种机体/发动机一体化构型概念方案 

崔凯  杨国伟 

（中国科学院力学研究所高温气动重点实验室，北京 100190）                                                    

（中国科学院高超声速科技中心，北京 100190） 

摘要  本基于一体化的设计思想，着重关心机体/发动机间的耦合关系，提出一种概念构型方案。该方

案采用二维密切流场乘波体的设计思路，机体下壁面采用流面设计，可与发动机进气道合理匹配，前

体翼部分采用密切流场法进行设计，可在兼顾升阻比和减阻需求的同时，对前体下部的高压气流进行

封闭，保证发动机的捕获量，机翼部分采用升力面设计，可提高飞行器的升阻比，机体上壁面向上凸

起，可有效改善容积率需求，尾喷部分以最大推力作为目标进行了优化型线设计。通过对构型进行初

步的数值计算评估表明，该构型具有较好的气动性能，同时可与发动机合理匹配。此外，全机采用参

数化设计，为进一步的优化设计奠定了坚实基础。 

关键词   高超声速， 一体化，乘波体，计算流体力学，优化设计 

 

引    言 

高超声速飞行器是指以 5 马赫或更高速度

在大气层和跨大气层中飞行的飞行器。它不但

具有强烈的军事国防应用背景，而且具有广阔

的民用前景，是国际航空航天领域竞争的制高

点、难点和焦点之一。从目前国内外的现状来

看，以吸气式超燃冲压发动机为动力的高超飞

行器相关研究已成为此领域研究的主要方向。 

当飞行器以高超声速飞行时，波阻和摩阻

急剧增加，导致气动阻力的增大和发动机推力

裕度的减小，产生严重的推阻匹配问题。为减

阻增升，确保飞行器的整体工作性能，一般采

用乘波体型气动布局，并对机体和发动机进行

高度的一体化设计，即机身前体与发动机进气

道融为一体、机身后体与发动机尾喷管融为一

体。这种机身/发动机高度一体化的构型方式可

以有效地改善飞行器的气动性能，但同时也使

机身和发动机呈强烈的非线性耦合关系。例

如，在图 1 所示的二维构型中， H 为尾喷管的

高度， D 为飞行器底部高度，在设计范围内， 

增加 H 可增加发动机的推力及推阻比。但受到

机身容积率及助推火箭直径的限制， D 不能小

于限定高度，因此增加 H 将使飞行器上表面向

上抬升，这又使飞行器的迎风面积增加和阻力

增加，反过来使推阻比下降。此外，前体和后

体设计应使飞行器的升力与重力平衡；上表面

设计应使飞行器阻力最小；尾喷管需合理设

计，以产生较大的俯仰力矩使整个飞行器保持

基本平衡等。由此可见，高超声速飞行器可称

之为矛盾的统一体，这种机体各部分间的耦合

的矛盾关系极大地增加了飞行器的构型设计难

度，如果处理不当，将大大影响飞行器的性

能。 
 

上表面

尾喷管

发动机

机身
D

H前体

图1   高超飞行器一体化构型二维示意图  
 

随着世界各国对高超声速飞行器相关研究

的重视，以美国为首的发达国家自上个世纪八

十年代以来，在 NASP、HyFly、Hyper-X 等计

划的支持下，相继开展了一系列一体化构型设

计研究。研究的主要思路有两条，一条为以未

来的空间飞机或入轨工具为目标，机体较长，

一般为数十米，如 Heinze 等提出的二级入轨工

具构型[1,2]、Brien 和 Lewis 提出的以火箭组合

循环发动机为动力的全速域高超声速飞机[3]、

以及 Lobbia 和 Suzuki 提出的高速运载工具
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(HST)构型方案[4]等。另一条以近期演示验证

飞行器或高超声速导弹为目标，尺寸相应较

小，如已进行飞行演示试验的美国 X-43A 飞行

器[5]，以及目前正在研发的 X-51 飞行器。 

就目前的研究状况而言，在一体化构型设

计方面，乘波飞行器布局已成为一种主流的设

计方案。它采用高度一体化的设计方案，一般

包括前体（乘波体）、发动机和后体三部分。

其中前体采用乘波体的构型方式，是飞行器的

主要升力体，用以保证飞行器在设计状态下获

得大升阻比，同时与发动机进气道相结合，充

当发动机的预压缩面；发动机一般考虑采用吸

气式超燃冲压发动机；后体与发动机尾喷管相

结合，用以保证飞行器在飞行时获得足够大的

推力。在这种设计中，乘波体[6, 7]是产生升力

的主要部分。这个概念最早由 Nonweiler 首先

提出，采用这种构型时，在设计飞行条件下

（给定马赫数、攻角、飞行高度等），高超声

速飞行时产生的弓形激波完全附着于飞行器的

外沿，飞行器的上下表面没有流动泄露，这

样，激波后的高压区完全被包裹于飞行器的下

半部分，从而使飞行器获得大升阻比。因为乘

波体在飞行时好像乘在激波之上，因此称之为

“乘波体(Waverider)”。 

本文基于乘波飞行器布局方案，通过采用

自行发展的扩展密切流场法设计乘波形飞行器

前提和前翼，在满足发动机来流要求的前提

下，保证飞行器具有较好的气动性能。后体采

用单壁扩张喷管的形式，其形线经过优化，可

保证起具有较好的推力。机翼采用膨胀面处

理，进一步提高其升力，机体上壁面采用参数

化样条曲面设计，可灵活修改，这样在满足气

动性能要求的条件下，尽量提高其容积率。在

基本构型基础上，进一步考虑气动热问题对边

沿进行了适当钝化。初步的 CFD 分析证明该构

型具有良好的气动性能。 

1 前体设计 

飞行器前体采用乘波体的设计思路。乘波

体设计方法目前主要包括两类，即基于已知流

场的设计方法和密切锥法。前者（如图 2 所

示）的一般设计流程为：首先给定激波面上的

一条曲线，称之为前缘线，通常的方法是给定

前缘线在底面的二维投影，再计算其与激波面

的交线；之后从前缘线上各点出发，沿来流方

向追踪流线，所有流线构成乘波体的下表面；

上表面也从前缘线上各点出发，按照自由来流

的方向引射线，所有射线构成乘波体的上表

面。这样，由于在设计条件下乘波体下表面的

流场与原锥体流场一致，上表面与自由来流方

向一致，因而可以保证弓形激波完全附着于前

缘线上，同时激波后的高压区也完全位于乘波

体的下半部分。 
 

 

图 2 基于锥形流场的乘波体设计示意图 

密切锥方法具有灵活方便、利于一体化等

优点，该方法是 H.Sobieczky 于上个世纪九十

年代提出[8]，采用这种方法可以设计出相对复

杂的乘波体外形。采用密切锥法设计乘波体的

主要过程可以简述如下。密切锥方法的本质也

是基于锥形流动。如图 3 所示。使用此方法

时，需给定的信息为发动机进气道入口的形状

（从一体化设计的角度考虑，前缘线生成的激

波应与发动机进气道入口相吻合，因此等价于

给出激波面截面的形状）。此外还需给出锥形

流动的锥角，以及前缘或者后缘曲线。在给定

这些信息后，首先将激波面截面划分为若干个

单元，并确定与该单元密切的平面（即与该单

元垂直的平面），并假定每个密切面之间流动

互不干扰，之后在每个密切面上都可以根据

Taylor-Maccoll 计算获得其二维流场，并在此二

维平面内通过追踪流线获得乘波体的下表面，

乘波体的上表面仍可通过自由来流面或者弱膨

胀面获得。 
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图 3 密切锥示意图 

Rodi[9]在密切锥方法的基础上，将生成乘

波体的基准流场拓展为任意曲率的幂次率曲线

楔形流场，并命名为密切流场方法。为进一步

拓展密切锥方法，本文将生成密切锥型乘波体

的流场进行了进一步拓展，令其基准曲线可以

为任意曲线，并可使用样条曲线定义，其流场

信息和激波线形状通过CFD分析获得。这样可

以尽可能保证过前体后的流场满足发动机进气

道来流要求。本文所设计的飞行器前体下表面

和机翼前段如图 4 所示。 

 

图 4 前体和机翼前段 

2  尾喷管设计 

飞行器构型的尾喷管采用经型线优化的单

壁扩张喷管（SERN）。优化中，尾喷管形线

采用 B 样条曲线进行参数化，共使用 4 个控制

点，设计变量为 5 个。优化过程中，气动性能

借助于 CFD 获得，优化方法使用 SQP 方法。

优化过程中的 CFD 计算网格结构和优化结果分

别如图 5 和图 6 所示。 

 
图 5  尾喷管优化过程的计算网格 

 
图 6 尾喷管形线优化结果 

优化前和优化后的压力场分布如图 7 所

示。 

 

 

图 7 优化前后的压力场对比（上图为优化前，下图为

优化后） 
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3  机翼和机体上壁面 

如图 4 所示,从保证发动机入口流量和提高

飞行器气动性能的角度出发，机翼前段采用拓

展密切流场乘波体设计。前体长度约占整机长

度的 30-40%。尽管整个机翼都采用乘波体的构

型可以进一步提高飞行器的升阻比，但必须以

增加飞行器阻力为代价。因此，从满足飞行器

推阻匹配的角度而言，应在保证飞行器阻力尽

可能小的条件下提高升阻比。据此，在本构型

中，机翼后半段并不采用乘波体，而采用一般

的升力面。 

机体上壁面基于样条曲线的纵向相似曲面

设计，其主要目的为在保证飞行器容积的条件

下减小阻力。具体方法为，在给定横向截面外

形的条件下，所有纵向截面曲线均采用几何相

似的 B 样条曲线生成，机体上壁面向上拱起，

以保证整个飞行器的容积率，机翼上壁可采用

膨胀面设计，保证飞行器具有更好的气动性

能。机体和机翼连接处采用光滑曲面过渡，这

样可以尽量减少横向流动。 

机体上壁面和机翼如图 8 所示。 

 

图 8 机体上壁面和机翼 

4  整机构型和边缘钝化 

整机构型如图 9 所示。 

 

 

 

图 9 整机三视图 

图 9 中，机体主要部分如前所述，发动机

部分基于某型发动机外形设计。 

在图 9 构型的基础上，从考虑热防护的角

度出发，进一步对构型的边缘进行了钝化，钝

化距离为 8mm，边缘钝化前和钝化后局部放大

图如图 10 所示。 
 

 

图 10 边缘钝化前（左）和钝化后（右） 

5  数值评估结果与分析 

为分析该构型的气动性能，我们做了初步

的 CFD 分析。计算网格采用非结构网格，计算

条件为 25km 海拔高度，飞行马赫数为 6，计

算模型为层流 NS 方程，物面和对称面计算网

格如图 11 所示。 

 

 

图 11 物面和对称面计算网格 

计算结果如表 1 所示。 
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本文所发表的工作仅为初步的阶段性工

作，尚有许多为完善之处。除需进行更加细致

的 CFD 分析和风洞试验测试外，在本文工作的

基础上，我们还拟开展考虑气动力/气动热的前

缘钝化曲线研究，整机的优化设计研究等。 

表 1 初步 CFD 分析结果 

AoA Cn Ca Cl Cd L/D 
-2.0 0.2274 0.075 0.2299 0.067 3.43 
-1.0 0.3157 0.083 0.3171 0.077 4.09 
0.0 0.410 0.0913 0.41 0.0913 4.49 
1.0 0.5089 0.1008 0.507 1.0966 4.623
2.0 0.608 0.1122 0.6037 0.1334 4.527 
3.0 0.7197 0.1229 0.7117 0.1604 4.438
4.0 0.8352 0.1349 0.8238 0.1928 4.272 
5.0 0.9541 0.1483 0.9375 0.2309 4.061 
6.0 1.0798 0.1624 1.0569 0.2744 3.852 
8.0 1.3483 0.1929 1.3083 0.3787 3.455 
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A CONCEPTUAL CONFIGURATION OF HYPERSONIC VEHICLES FOR 
AIRFRAME/ENGINE INTEGRATED DESIGN 

Kai CUI    Guowei YANG 
(LHD of Institute of Mechanics, CAS, Beijing 100190, China) 

Abstract  A conceptual hypersonic vehicle configuration of integrated airframe/scramjet engine was explored. 

The forebody and the wings of the vehicle were designed based on the idea of the osculated flowfield waverider 

method. The afterbody was optimized for obtaining high thrust. In order to get a relative large volume, the upper 

part of the configuration was parameterized by using B-spline curve method. Finally, CFD computation was 

used for validating the high performance of the vehicle. 
Key words   hypersonic, integrated design, waverider, CFD, optimization  
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