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双发动机高超声速乘波飞行器性能分析 

崔凯，高太元，胡守超，王秀平，杨国伟 

（1 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 当以超燃冲压发动机为动力的高超声速飞行器以马赫数大于 5 的速度飞行时，激波阻力和摩

擦阻力急剧增大，并引发一系列构型设计难题，除在气动方面形成所谓“升阻比屏障”外，还需满

足发动机来流要求、整机推阻匹配及容积率约束等难题，同时，这些约束或需求之间还存在相互耦

合和矛盾，这进一步加大了构型设计的难度。本文基于一种全参数化乘波飞行器设计方法，设计了

一种双发动机模块高超声速飞行器构型，并对其进行了数值性能分析。 
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引    言 

当飞行器以 5 马赫或更高速度进行高超声

速飞行时，摩阻和波阻均相应增大，此时采用

常规的飞行器构型将遭遇“升阻比屏障”等问

题。目前解决这一问题的主要思路是采用一体

化乘波飞行器构型。这种构型一般以超燃冲压

发动机提供动力，以乘波体为主要升力体，飞

行器前体同时充当发动机进气道的预压缩面，

后体与尾喷管相结合，达到提高飞行器气动性

能的目的。 

自上世纪九十年代以来，该问题一直是这

一领域研究的重点之一。O’Neill[1]等综合考虑

整机性能，基于椭圆锥体流场，使用反向流线

追踪法生成基本乘波体外形，结合发动机及尾

喷管的设计，对整机进行了优化；Takashima

等[2]采用密切锥方法获得乘波体，并对整机进

行了一体化设计；He 等[3]提出了反射自由流

尾缘曲线以及 Lin[4,5]等提出了用于生成有翼

——机身和小翼的多方向弯曲乘波构型。此

外，Starkey[6]以及 Javaid[7]分别针对 6 马赫的

高超声速乘波构型导弹和 9 马赫乘波飞行器的

机身/推进系统一体化概念设计等问题开展了研

究，均取得了不同程度的进展。 

文献[8]提出了一种全流面一体化概念构

型。这种构型由机体、机翼、发动机和尾喷管

几部分构成。整个飞行器按照乘波体的设计思

路进行设计。机身和机翼下表面均依据追踪流

线获得，机身上表面利用样条曲线生成，这样

可以保证飞行器的容积率，机翼上表面采用膨

胀面设计，以提高飞行器的升阻比。与传统的

乘波飞行器设计思路不同，在本文提出的构型

中，发动机整流罩也按照追踪流线获得，这样

可以进一步保持飞行器的乘波性能。 

本文基于上述设计思路，在椭锥参考流场

下生成了乘波体构型。在此基础上进而设计了

高超声速飞行器构型 X12F。利用 CFD 方法分

析了 X12F 构型在马赫数 5 及马赫数 6 下不同

攻角所对应的气动性能，分析了升力、阻力、

升阻比以及俯仰力矩、压力中心位置随攻角的

变化情况，得到了最大升阻比对应的攻角。在

该攻角条件下，计算得到了不同马赫数下等温

壁条件的壁面热流分布，并且对比了湍流、层

流模型的数值结果，分析得到了湍流的影响。 

1 飞行器构型简介 

在这里，首先给出构型 X12F 的几何示意

图，如图 1所示， 
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图 1 X12F 构型示意图 

由图 1 中视图可以看出，构型 X12F 为基

于椭锥参考流场生成的乘波构型，所以可以明

显看出其前体为尖前缘。前体乘波体压缩面为

曲面，对来流有一定包裹作用。构型的前缘应

用曲面过渡钝化，钝化半径约为 5mm。计算采

用的构型为双发动机构型，发动机（含进气

道）长度为 2m，飞行器长度 4m。力矩中心采

用几何中心点： [2，0，-0.15]。参考面积为

1.32m2。 

在计算构型的容积时，我们只计算了机体

内部即刨除了尾舵、发动机部件。设计要求原

型（4 米）尺寸容积小于 0.42 m3，X12F 构型

的容积为：0.416m3。 

2  计算模型、条件和网格 

在高超声速流动中，粘性作用影响较大，

因此本文采用三维 N-S 方程作为控制方程，以

便更好的模拟飞行器气动力特性；湍流模型采

用 k  模型。求解过程中，空间离散格式采

用一阶精度的 Roe 格式，时间离散采用显式推

进方法。 

计算过程中，边界条件的设定如下：远场

来流条件为：飞行高度 25KM，Ma∞=5，6，

P∞=2550Pa ， T∞=221.6K ， ， 攻 角 α=-

2,0,2,4,6,8，侧滑角为 0；出口边界条件为，有

流场内部插值得到；无滑移壁面边界，对称面

采取对称边界条件；发动机进气道为开口、冷

态通道。 

在首先进行的马赫数 5、6 下不同攻角气动

力计算中，壁面采用绝热壁条件，可以更好的

模拟边界层流体的物性，气动力结果更为真

实。接下来进行的最大升阻比攻角下的壁面热

流计算，壁面采用等温壁条件，考察热流分布

情况。 

由于飞行器外挂发动机后构型比较复杂，

整体的结构网格较难生成，所以本文中我们使

用了完全的非结构网格作为计算网格。由于流

动为高超声速，所以我们选择了锥形远场，减

少网格数量。由于非结构网格的各向同性，考

虑到网格数量，所以壁面最小网格尺度为特征

长度的 10
-3量级，网格雷诺数约为 10。由于侧

滑角为 0，所以仅对飞行器的半模进行了数值

模拟，网格总数控制在 350 万——400 万之

间。下面给出 4 米半模的对称面以及壁面的网

格示意图： 

 
图 2 计算网格示意图 

3  计算结果与分析 

本文中，首先计算了构型 X12F 在马赫数

5、6 下在攻角分别-2、0、2、4、6、8 下的气

动力性能，共计 12 个工况。得到了每个工况下

升力系数、阻力系数以及升阻比，以及俯仰力

矩、压力中心位置。通过分析得到了不同气动

力参数随攻角变化的情况，得到了攻角变化对

飞行器气动力特性的影响。最后找到了最大升

阻比对应的攻角，为进一步工作奠定了基础。 
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图 3 马赫数 5、6 下升力及升力系数随攻角变化趋势图 

图 3 给出了 X12F 在马赫数 5、6 下的升力

及升力系数随攻角变化情况。可以发现，飞行

攻角增大使得构型的升力及升力系数迅速增

大，增长曲线接近线性，即攻角增大一倍，升

力系数随之增大一定倍数。相比之下，马赫数

为 6 时，飞行器的升力更大，且升力随攻角变

化曲线的斜率更大。但是由于飞行速度变大，

升力系数曲线相对于马赫数为 5 时反而斜率要

小。 

 

   
图 4 马赫数 5、6 下阻力及阻力系数随攻角变化趋势图 

图 4 出了 X12F 在马赫数 5、6 下阻力及阻

力系数随攻角变化情况。与升力系数类似，在

两个不同的飞行马赫数下的阻力系数都随着攻

角的增大而增大，但是增长并非呈线性变化，

一开始增长缓慢，但增长系数不断增加。同

样，马赫数为 6 时的阻力要大于马赫数为 5 的

情况，但阻力系数偏小。图 5 给出了两个飞行

马赫数下，构型的摩阻与总阻力比值随攻角变

化情况。可以看出两个飞行器马赫数下，随着

攻角增大，摩阻与总阻力比值不断减小。从最

大的 60%左右减小到 30%以下。可以得出，随

着攻角的增大，飞行器的迎风面增大，使得压

阻在总阻力中的比重会越来越大，摩阻比重变

小。同时，同一攻角下，马赫数为 6 时，摩阻

比重大于马赫数为 5 的情况。可以得出，马赫

数增大不但可以增加压阻，同样增加摩阻，使

得总阻力增大。 
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图 5 马赫数 5、6 下摩阻与总阻力比值随攻角变化趋势

图 

 

 
图 6 马赫数 5、6 下升阻比随攻角变化趋势图 

图 6 给出了 X12F 构型在马赫数 5、6 下升

阻比随攻角变化情况。可以发现，两个马赫数

下，升阻比变化曲线基本重合。在同一攻角

下，飞行器在马赫数 5、6 时升阻比相差较小。

在攻角为-2 时，X12F 的升阻比为负数。随着

攻角增大，升阻比增大，升阻比曲线的增长系

数（即斜率）逐渐变小，在 6 度攻角时，同时

达到最大升阻比。8 度攻角时，升阻比性能下

降。但是在 4——8 度攻角范围内，升阻比性能

都较高，可以认为 4——8 度为飞行器的最佳飞

行攻角范围。 

下面再来看一下飞行器的俯仰力矩及压力

中心随攻角的变化情况。这里的力矩中心如前

所言，采用几何中心点：[2，0，-0.15]。对于

压力中心，首先选取了机体对称面的中心轴线

（即机体前缘中点与机体尾部中点的连线）
z=-0.0239638 x+0.005 ，沿这条直线寻

找压力中心，使得飞行器俯仰力矩为 0。 

对于马赫数 5 及马赫数 6 的情况，随攻角

增大，俯仰力矩逐步变小，符合飞行规律。如

图 7 所示，马赫数为 6 时，随攻角增大，俯仰

力矩下降更快。但是对于俯仰力矩系数，由于

飞行速度增大，马赫数为 5 时，俯仰力矩系数

下降更快。 

 

 
图 7  马赫数 5、6 下俯仰力矩及其系数随攻角变

化趋势图 
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图 8 马赫数 5、6 下压力中心沿轴向位置随攻角

变化趋势图 

 

图 8 给出了 X12F 构型在马赫数为 5、6 情

况下压力中心沿轴向位置随攻角变化的曲线。

可以看出，攻角为-2 度时，两个马赫数下的压

力中心位置相差较大，马赫数为 6 时，压力中

心位置更靠近机体轴向的中心位置。攻角大于

0 时，随着攻角增大，两个马赫数下的压力中

心位置逐步前移。这是由于俯仰力矩随攻角变

大越来越小，抬头力矩增大，压力中心前移。 

上述根据 CFD 模拟中采用了 k  湍流

模型，针对得到的最大升阻比攻角 6 度攻角，

本文再次计算了马赫数 5、6 下层流的工况，分

析得到湍流对于计算结果的影响，计算结果如

表 1 所示， 

表 1 中，Lam-5 和 Lam-6 分别表示层流马

赫数 5、6 的结果，∆Value-5 以及∆Value-6 分

别表示马赫数 5、6 工况下，层流结果与湍流结

果的差值。 

从表 1 的结果中，可以发现，对于马赫数

5、6 两种情况，层流模型所得结果中，升力、

阻力均有不同程度的减小。其中，升力减小较

小，阻力下降较大，可达 20%以上，这也是升

阻比提升的主要原因。其中详细考察阻力减小

的原因，发现摩阻的减小是总阻力减小的主要

原因，甚至大于总阻力减小的值。同时，层流

模型使得俯仰力矩增大。 

对比马赫数 5 与马赫数 6 的结果，可以看

出，马赫数为 6 时，层流模型对于计算结果的

影响更大，升力、阻力减小更多，升阻比提升

更大。图 17 给出了湍流模型与层流模型下，马

赫数为 6，攻角为 6 度时，对称面压力分布云

图。 

 

    
图 9 X12F 构型湍流（上）与层流（下）计算所

得对称面压力分布图 

由图 9 所示结果，可以看出，层流模型计

算所得结果（右侧）同样可以较好捕捉到乘波

体压缩来流产生的激波。但是对比湍流模型结

果，可以发现，波后压力分布要明显小于湍流

模型时的结果。并且，整个流场压力分布不如

湍流模型结果细致，等压线稀疏，对于摩阻的

模拟能力较弱。 

4  结论 

    综合上述结果，可以得到以下结论： 

1 马赫数为 5、6 两种情况下，飞行器升力

均随攻角增大而增大，呈线性变化，相比下马

赫数为 6 时，升力更大； 



202 LHD 2011 年度夏季学术研讨会 

 

 

2 对于阻力，同样随攻角增大而增大，增

长系数不断变大；其中摩阻占阻力的比重随攻

角增大逐渐减小； 

3 使得升阻比随攻角增大而增大，但是增

长系数不断减小，均在 6 度攻角时达到最大升

阻比，可以达到 3.12；4——8 度攻角范围内，

飞行器可以稳定在较高性能，为最佳飞行攻角

范围； 

4 对于马赫数为 5、6 两种情况，随攻角增

大，飞行器俯仰力矩逐渐减小，抬头力矩增

大； 

5 压力中心位置在攻角大于 0 后，随攻角

增大，逐渐前移，靠近轴向中心。 

在层流/湍流计算模型比较方面，可以得到

如下结论： 

1 层流模型同样可以较好的模拟流场细

节，捕捉激波； 

2 层流模型会造成对摩阻的计算误差，摩

阻大幅减小，导致总阻力减小； 

3 层流模型会导致升力减小、俯仰力矩增

大；从而导致升阻比大幅增大； 

4 马赫数越高，层流模型的影响越大。 
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表 1  X12F 构型层流、湍流结果对比 

Mach Number Attack Angle Lift Drag L/D VisDrag Moment 

5 6 5929.58 1897.39 3.1251 645.02 -1413.00 

Lam-5 6 5724.79 1444.96 3.9619 162.17 -1288.60 

∆Value-5  -3.45% 
-452.43 

-23.84% 
26.78% -482.85 8.8% 

6 6 7959.12 2552.04 3.1187 979.11 -1927.17 

Lam-6 6 7517.16 1849.05 4.0654 216.20 -1602.96 

∆Value-6  -5.55% 
-702.99 

-27.55% 
30.36% -762.91 16.82% 

 


