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采用改进后的分析方法对飞行器气动性能参数和发动机

比冲的预测精度都有所提高。本文基于飞行器/发动机一

体化性能分析理论，发展了多参数的优化方法，分别以飞

行器升阻比、发动机比冲以及两者的乘积作为优化目标，

通过对飞行器/发动机主要构型参数的优化来获得优化目

标的最大值。计算结果表明：仅针对单一性能指标进行优

化，不能满足飞行器整体性能优化的要求。只有综合考虑

飞行器气动与发动机比冲性能，才能获得最优的设计参数。

最后，本文对优化前后飞行器表面与发动机的热载荷分布

进行了评估，结果显示：优化后的飞行器、发动机热载荷

比优化前均有所降低。 
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高压捕获翼位置设计方法研究 
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100190） 

摘要  高压捕获翼构型是一种合理利用机体/上置翼（简

称捕获翼）间的耦合关系提高飞行器升力，进而大幅提高

升阻比的高速飞行器新概念构型。基于其设计原理，捕获

翼的位置与机体压缩激波和自身二次压缩激波的位置均

直接相关，一般难以利用理论方法直接获得。针对这一问

题，本文运用均匀实验设计方法在设计空间内获取样本点

并利用计算流体力学分析和迭代获得其设计位置，之后通

过构造代理模型建立捕获翼位置与设计参数间的模拟映

射关系，进而发展了一种捕获翼位置设计的有效方法。在

方法研究基础上以锥体-捕获翼组合构型作为实例对其进

行验证。结果表明，该方法可在较大设计空间范围内准确

判定捕获翼的设计位置。此外，针对这一构型还开展了基

于代理模型的设计参数单因素分析。发现在设计空间内，

前缘压缩角、来流马赫数、和捕获翼钝化半径等三个关键

参数均与捕获翼位置呈单调正比例关系。 
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摘要  乘波体是目前高超声速飞行器高升阻比构型的研

究热点之一。为进一步推动乘波体向实用化阶段迈进，本

文从易于控制面集成的角度出发，发展了一种拼接式乘波

体设计方法。主要思路为基于基准流场，分段采用前缘/

后缘线对乘波体进行定义。其中乘波体中心部分由前缘线

定义，外侧部分由尾缘线定义。前缘线外形以提高气动性

能为主要目标，尾缘线保持平直可利于控制面集成。在方

法研究基础上，进一步提取乘波体的鼻锥点相对位置和尾

缘平直段相对长度两个参数作为设计变量，在给定乘波体

长宽比为 2 的条件下，以最大升阻比为目标，结合使用计

算流体力学分析、实验设计方法、代理模型方法和遗传算

法对乘波体外形进行了初步优化设计，获得了最优构型，

并基于优化结果对相关规律进行了分析。结果表明当内侧

段前缘线与对称面夹角大于 45°时，乘波体升阻比相对

较优。相比之下，尾缘平直段相对长度对其性能影响较小。 
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摘要  在一体化设计中，为了同时兼顾乘波体的性能和进

气道进口流场，需要同时控制乘波体的前后缘捕获型线。

本文在马赫数分布可控外锥形基准流场基础上，结合流线

追踪技术和混合函数，提出了一种前后缘型线同时可控的

乘波体设计方法。采用该设计方法，设计了圆弧形前缘和

平直后缘乘波体并进行三维数值计算，结果表明其无粘流

场的主要特征与基准流场一致，设计点乘波特性良好。粘

性数值计算结果表明，该乘波体具有较高的容积率，升阻

比较高，出口流场更加均匀。以上表明该设计方法可行，

进一步提高了乘波体设计的灵活性。 
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一体化 RBCC 膨胀循环供给系统 
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摘要  本文针对主火箭引射的 RBCC 组合推进系统，提出

了一体化膨胀循环供给系统初步方案。通过燃料加热裂解

试验测得裂解产物组分及分布，采用 RK-PR 状态方程描

述裂解混合物 P-V-T 关系，并进一步计算焓、熵等热力学

参数。在此基础上，对燃料做功能力进行定量计算。结果

表明，燃料裂解对其做功能力有很大的提升，在 940K，

6MPa 条件下，正癸烷裂解产物在膨胀比 2 时的等熵焓降

可达 110kJ/kg。进一步对涡轮泵能量平衡进行估算，初步

表明火箭引射 RBCC 采用一体化膨胀循环在理论上是可

行的，具有同时满足冷却和供给需求的潜力。 
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摘要  本文基于图像㶲分析法，对超燃冲压发动机在巡航

马赫数为 6 的工况下进行了㶲分析。通过建立进气道、燃

烧室和喷管的零维模型，利用计算出的热力学参数绘制出

相应部件的㶲损图，验证了图像㶲分析法在高超声速推进

系统上的可用性。结果表明，燃烧过程的㶲损失明显大于

其他热力过程，燃烧室中除了存在较大的物理㶲损失外还

有显著的化学㶲损失。因此减少燃烧室的㶲损失，特别是

提高燃料化学㶲的利用率，是提高超燃冲压发动机性能的

关键。 

 

 


