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远程巡航飞行器布局研究 

王发民，雷麦芳，刘宏，张陈安 

（中国科学院力学研究所高温气体动力学国家重点实验室（筹），北京海淀区 100190） 

 

摘要 针对涡喷/冲压组合发动机为动力的巡航飞行器需要，采用了楔形绕流和锥形流组合三维流场

生成乘波体的方法，开展了以为冲压发动机提供高温高压均匀来流为约束，以升阻比为优化目标的

相切锥乘波体优化设计研究。根据发动机安装、气动操纵和热防护需求，进行了乘波体工程化设

计。给出了满足工程需求的乘波布局飞行器方案，应用数值计算和风洞实验相结合的方法，研究了

乘波飞行器的气动特性。结果表明该布局不仅可以满足组合发动机的进排气需求，而且能够满足飞

行稳定性，并具有高的升阻比。 
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引    言 

超燃冲压发动机已成为高超声速推进技术

的研究热点。纵观七十多年几起几落的研究现

实，由于它在科学和技术上的困难，进入工程

应用还有比较长的路要走 [1~3] 。低马赫数

（M<3）的冲压发动机由于其巡航高度不能高

于 20km，巡航距离较短，因此对工程部门来

说亚声速推进系统更具吸引力。 

本文提出了一个以涡喷和亚燃冲压发动机

为组合动力的乘波布局方案飞行器。它由涡轮

喷气发动机起飞，在 20~25km 高度由冲压发动

机巡航。该巡航飞行器可执行远程快速飞行的

任务。 

超燃冲压发动机与乘波布局一体化设计已

经开展了比较长时间的研究工作。Coyue，

Manor 等在乘波布局的设计和气动热防护方面

做了很好的工作[4,5]。Starkey 等进行了船载乘

波布局设计[6~9]，Graves，Chauffour 等人开展

了进气道前体一体化设计的反设计方法研究
[10~11]。美国 Langley 研究中心开展了很好的一

体化实验工作[3,12,13]。国内中科院力学所、北

航、气动研究中心等单位也开展了比较系统的

研究工作[14,15]，但对于并联式涡喷和亚燃冲压

发动机组合的研究还比较少。 

以喷气和冲压发动机为动力的飞行器在实

际飞行过程中要经历发动机和进气道的不同工

作 状 态 。 为 了 减 少 并 联 式 组 合 发 动 机

（TBCC）宽速域进气道困难，我们采用两组

发动机并联的方式，在达到冲压发动机的工作

高度和马赫数之前，由涡喷助推发动机工作。

为了保护发动机和降低热载荷，冲压发动机的

进气道是关闭的；当达到发动机的工作条件

时，冲压发动机的进气道打开，此时进入发动

机工作转换过程，进气道捕获气流流入燃烧

室，需要经历几秒钟流动建立过程；接着发动

机点火，飞行器以冲压发动机为动力飞行。因

此，吸气式高超声速飞行器在实际飞行过程中

发动机经历了三种工作状态。 

以冲压发动机为动力的高超声速飞行器，

前体必须承担进气道的预压缩功能来为发动机

提供均匀来流。本文应用楔形流和与之相切的

锥形流组成的高超声速流场进行乘波体设计，

与锥形流场相比，它不仅能为发动机提供均匀

来流，而且具有更好的有效容积[16]，能够实现

全机具有乘波特性，获得较高的工程化实用的

升阻比。 

本文以为冲压发动机提供高温高压均匀来

流为约束，以升阻比为优化目标，开展了相切

锥乘波体优化设计。根据发动机安装、气动操

纵和热防护需求，进行了乘波体工程化设计。

给出了满足工程需求的乘波布局飞行器方案，

应用数值计算和风洞实验相结合的方法，研究

了乘波飞行器的气动特性。结果表明该布局不
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仅可以满足组合发动机的进排气需求，而且能

够满足飞行稳定性，并具有高的升阻比。 

1 气动布局设计 

乘波体的设计条件为高度 H=25Km，马赫

数 5。乘波体的前体要为进气道提供均匀一致

的高温高压入口条件，激波曲线中部为直线。

设计中给定的激波曲线由指数率曲线和直线组

成。 

激波曲线的直线部分：  
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激 波 曲 线 直 线 部 分 的 长 度 取 为 ： 

Ls=1.2m，参数 A=5.4，n=0.28，激波角 β＝

12°。 

图 1 给出了乘波体的立体图，其长度为

24m。图 2~4 给出了不同截面位置的压力分

布，可以看出激波附体于前缘线，表现出了良

好的乘波性能，高压气体被限制在乘波体下表

面；在乘波体各个截面，对称面附近流场的均

匀性都比较好，没有法向梯度和展向梯度，可

以为进气道提供均匀入口来流条件，提高进气

道的压缩效率和燃烧室的混合燃烧效率。 

 
图 1 乘波体的立体图 
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图 2 X=5m截面等压线 
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图 3 X=10m截面等压线 

-7

-6

-5

-4

-3

-2

-1

0

1

2

3

H
e

ig
h

t(
m

)

-8-6-4-20246

Width(m)

X

Y

Z

Frame 001  03 Jul 2006  titleFrame 001  03 Jul 2006  title

 
图 4 X=15m 截面等压线 

2 飞行器工程化设计 

在相切锥原理上生成的乘波体，还必须进

行工程化设计，考虑热防护、有效体积、飞行

器的气动操纵舵面、发动机一体化布局和起飞

降落装置的安装。亚燃冲压发动机（包括进气

道、燃烧室和尾喷管）安装在乘波体下表面的

中部位置，乘波体前体可以提供高温高压均匀

的来流，有利于冲压发动机设计及性能的提

高。而涡喷发动机安装在机体中部，与冲压发

动机共用进气道和尾喷管。为了解决高超声速

飞行时的前缘气动加热问题，对飞行器前缘进

行了钝化，钝化半径 R=7.5mm。图 5 给出了一

体化飞行器的三视图，图 6 是一体化构型的立

体图。 

 
图 5  一体化构型三视图 
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图 6  一体化构型立体图 

飞行器上表面设计了全动双垂直舵面，舵

面前缘考虑超声速来流特点设计为大后掠前

缘，主要用来提供航向稳定性和调节能力，考

虑到垂直舵面对横向性能的影响，这里采用双

舵面设计，减小了舵面的高度，且舵面可以做

得更薄，对整体流场的影响更小，也降低了阻

力。飞行器后体考虑容积率和飞行稳定性问

题，设计了依原乘波构型变化趋势的升降副

翼，主要为满足俯仰控制和横向稳定性控制及

飞行器低速着陆等要求，副翼差动形成滚动力

矩，副翼联动形成俯仰力矩。图 7 给出了飞行

器对称面主要尺寸。 

 

图 7 对称面尺寸 

3 一体化乘波飞行器气动特性研究 

3.1一体化乘波飞行器风洞实验 

图 8 给出了乘波布局/冲压发动机一体化飞

行器的实验模型。图 9 给出了进气道打开模型

和进气道关闭两组模型。冲压发动机进气道入

口可以打开和关闭，以模拟进气道打开和关闭

对飞行器总体气动性能的影响。 

 
图 8 巡航飞行器实验模型 

 

 

图 9 进气道打开和关闭状态两组实验模型 

为了研究一体化飞行器在高超声速时设计

状态和非设计状态下的气动性能，实验马赫数

为：M=5、6、7，攻角 α＝0°、±1°、±2°

、±3°、±4°、 5°、6°、7°、8°。 

图 10 和图 11 以实验马赫数 M=6 为例，给

出了进气道入口打开和关闭两种状态下的风洞

实验纹影照片。可以看出，当进气道入口关闭

时，进气道前产生一道强度较大的斜激波，引

起飞行器总体气动性能的损失，使飞行器压心

前移，俯仰力矩系数降低。进气道关闭时飞行

器前缘激波结构与进气道打开时激波结构相

同，但由于挡板的作用在进气道之前激波强度

较大；随着马赫数的减小，激波角增大。 

 

图 12~14 描绘了不同马赫数下进气道打开

和关闭两组模型升力系数、阻力系数和升阻比

随攻角的变化。升力系数均随攻角几乎呈线性

增加，显示出乘波构型特有的高升力优势。在

大攻角时，升力系数增加较快，显示出了非线

性特性，这说明大攻角时激波脱体，前缘分离

涡引起升力系数的非线性增加。相对于进气道

关闭状态，进气道打开时升力系数偏小约

6％，随着马赫数的增加，升力线斜率减小。

相对于进气道关闭状态，进气道打开时阻力系

数偏小，随着攻角的增加偏小越多，这是由于

进气道打开，迎风面积减少引起压差阻力减

小。 

图 15 给出了两组模型最大升阻比随马赫数

的变化，最大升阻比随马赫数增加略微减小，

这充分说明乘波构型飞行器偏离设计马赫数时

仍能保持高升阻比的优秀品质。乘波构型的气

动性能主要取决于乘波布局本身，而对马赫数

的变化不是十分敏感，消除了人们对非设计马

赫数下乘波布局气动性能可能严重恶化的担

图 10  M＝6，α＝0° 

(进气道关闭) 

图 11  M＝6，α＝0° 

(进气道打开) 
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忧。同时说明进气道打开对于一体化布局的升 阻比是有益的，马赫数 5 时提高 2.2%；马赫数 

 

 
 

6 时提高 1.8%；马赫数 7 时提高 0.8%。该飞行

器在设计马赫数 M＝6 时升阻比可以达到 4.5

左右，而且在偏离设计马赫数时同样具有良好

的升阻比性能。 

图 16 至图 18 给出了不同马赫数下压心位

置随攻角的变化，随着攻角的增加压心后移，

飞行器纵向稳定性提高。当发动机进气道关闭

时，攻角-2°附近压心位置变化剧烈，且压心

靠前，飞行器的纵向稳定性恶化。当发动机进

气道打开时，压心位置变化幅度明显减小，且

由于进气道挡板高压区消失，压心位置较进气

道关闭时靠后，说明进气道打开后飞行器纵向

稳定性提高。 

图 19 和图 20 分别描述了进气道关闭和打

开两种实验状态下，不同马赫数下的极曲线。

在进气道打开和关闭两种情况下，零升阻力系

数均随着马赫数的增加而增加。在零升力状态

下，飞行器阻力中粘性引起的摩擦阻力占较大

部分，随着升力系数的增加(攻角增大)，阻力

系数快速增加，波阻在总阻力中所占的比例增

加，在大攻角状态下，飞行器的阻力主要由波

阻构成。 

 

3.2一体化乘波飞行器数值模拟研究 

对实验模型进行了数值模拟，空间项的离

散采用具有低耗散特性的 Roe 格式，并配合

Van Leer 限制器抑制数值振荡，以提高数值解

的分辨率，时间项采用隐式时间积分方法，湍

流模型采用 RNG 模型。 

图 21 绘出了设计状态下，即 M=6，α=0°

时对称面的压力等值线。与图 22 相同状态下的

纹影照片相比，可以看出流场结构相同，说明

数值模拟能够模拟高超声速条件下的流动现

象。 

图 23 给出了设计马赫数时 α=2°乘波飞行

器的表面压力分布及各截面压力等值线。乘波

体将高压区控制在飞行器的下表面。但由于前

缘钝化及粘性引起的边界层厚度等因素的影

响，激波脱体，但脱体距离较小，下表面高压

气体有较少泄漏。 

图 24 和图 25 分别描述了设计马赫数 M＝

6 时乘波飞行器升力系数、阻力系数和升阻比

的计算结果和实验结果，两者吻合较好。升力

系数在攻角 8 度时偏差较大，为 3.9％；阻力系

数在小攻角范围内吻合的比较好，但在大攻角 

图 12 升力和阻力系数

及升阻比的变化 

图 13 升力和阻力系数

及升阻比的变化 

图 14 升力和阻力系数

及升阻比的变化 

图 16 压心位置随攻角的变化 图 17 压心位置随攻角的变化 图 18 压心位置随攻角的变化 

图 15 最大升阻比随马

赫数的变化 
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的情况下，计算值比实验值小，这是因为大攻

角时飞行器上表面由于逆压梯度的作用可能存

在流动分离，而数值计算中未能准确捕捉到分

离区域或分离区的范围，因此使计算得到的阻

力系数偏小，偏差最大为 6.4％；由于阻力计

算的误差，升阻比的计算值略大于实验值，最

大偏差为 6.2%。数值计算与实验数据符合较

好，说明数值模拟是成功的。 

 

 

 

4 结    论 

根据超燃冲压发动机存在的技术难题，很

难在满足工程需求的情况下，取得净推力。而

马赫数 3 左右的亚燃冲压发动机在现有技术条

件下，很难达到 1000km 以上的巡航距离，且

飞行高度难以逾越 20km。从突防和战术指标

方面，很难逾越现有的低速巡航弹。我们提出

了马赫数 5 左右的冲压发动机为动力的远程巡

航飞行器气动布局，以及总体概念。 

以为冲压发动机提供高温高压均匀来流为

约束，以升阻比为优化目标，开展了相切锥乘

波体优化设计。根据远程巡航工程需求，在满

足发动机安装、气动操纵和热防护需求，提出

了乘波布局飞行器方案。应用数值计算和风洞

实验相结合的方法，研究了乘波飞行器的气动

特性。 

该高超声速飞行器在所研究的高超声速范

围内具有良好的气动性能，在非设计状态下气

动性能没有出现明显的恶化；在不同的飞行马

赫数下最大升阻比都达到 4.5 以上，且在最大

升阻比附近对攻角不敏感，具有较好的非设计

性能。 

进气道打开后由于进气道挡板所造成的高

压区消失，升力和阻力系数减小，但升阻比增

大，气动性能有一定的改善，但变化幅度较

小；进气道打开与关闭升力线斜率基本相同，

但升力系数偏小约 6％；进气道打开后压心位

置后移明显，给飞行器的控制带来挑战。 
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STUDIES ON CONFIGURATIONS OF LONG RANGE CRUISE VEHICLES 

WANG Famin    LEI Maifang    LIU Hong    ZHANG Chen-an 

 ( State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, C A S, No.15 Beisihuanxi Rd, Beijing 100190, China) 

Abstract Osculating-cone waverider optimization is conducted with constraint of providing homogeneous flow 

with high temperature and high pressure for scramjet, and taking lift-to-drag ratio as the optimization objective. 

Then an engineering design for waveriders is accomplished with requirements of engine installation, 

aerodynamic control and thermal protection. A waverider configuration which satisfies engineering 

requirements is given, and aerodynamic performance of the waverider configuration is studied through 

numerical simulation and wind tunnel test. The results indicate that the waverider configuration can satisfy the 

requirement of inlet/outlet for engine and flying stability, and has high lift-to-drag ratio. 

Key words   hypersonic, cruise vehicle, waverider, scramjet, integrated configuration 

 
 
 


