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一体化高超声速飞行器气动一推进性能评估
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摘要：吸气式高超声速飞行器的一个重要特点就是机体和推进系统的高度一体化设计。在这类高超声速飞行

器的发展中，机体一推进系统内外流场相互干扰的评估以及飞行器气动一推进性能的研究是非常重要的。文中阐

述了CFD和风洞试验结合评估一体化飞行器气动一推进性能的近似方法，涉及一体化飞行器进气道和发动机的三

个工作状态：进气道关闭、进气道打开发动机不工作以及进气道打开发动机工作。针对进气道关闭的工作状态，大

量气动数据可由试验获得。但是，受模型尺寸和设备的限制，试验模拟进气道打开发动机不工作特别是进气道打

开发动机工作的飞行状态是非常困难的。因此，首先根据进气道关闭和进气道打开发动机不工作两种情况下风洞

试验数据与CFD计算结果的对比得到计算误差，在此基础上，结合内外流数值模拟，预测不同进气道和发动机工作

状态下一体化飞行器的气动一推进性能。
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Abstract：Hypersonic airbreathing vehicle configurations are characterized by highly integrated propulsion

flowpath and airframe systems．The assessment of propulsion-airframe flow field interactions and the integrated

aerc··propulsive performance of candidate systems ale very important in the development of this class of hyper·-

sonic vehicle．This paper describes the approximate methods to obtain pre—flisht predictions of longitudinal per-

formance from CFD and experimental data．Three mission points arc analyzed：cowl·closed，cowl-open unpow-

ered，and cowl—open powered．For the cowl—closed configuration，a large amount of wind tunnel data can be

obtained．Because of model scale and facility limitations，it is difficult to simulate the complete internal and

external flow fields when the cowl—open unpowered or the cowl-open powered．Therefore，in this paper，first-

ly，computational errors arc determined by the comparison of numerical results with experimental data for the

cowl closed model and cowl open but unpowered model．These errors are then applied to develop predictions

for longitudinal performance in each of the three mission phases．

Key words：integrated hypersonic vehicle；aerc-propulsive performance；CFD；experimental data；corn—
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O 引 言

发展吸气式高超声速技术是实现可持续高超声

速飞行(尤其是在大气层以内)的重要途径。吸气式

高超声速技术的核心是超燃冲压发动机技术和机体／

推进一体化飞行器技术。吸气式高超声速飞行器各

部件必须经过精确设计以确保获得最优的气动一推

进性能，由于这类飞行器推力有限，为了有效减小阻

力，获得尽可能高的推力(有效比冲)，必须采用机体

系统和推进系统的高度一体化设计。经过一体化设

计的高超声速飞行器，其前体作为进气道的预压缩

面，气流经前体初步压缩后由进气道流入发动机，后

体是使气流进一步膨胀的“外喷管”，经发动机燃烧后

的高温燃气流作用在飞行器后体下表面上，进一步产

生推力并对飞行器气动性能产生重大影响。

采用一体化设计的高超声速飞行器各部件紧密

关联，相互影响。由于机体和发动机共用前体和后体

尾喷管，前体和尾喷管设计不仅影响了飞行器所能获

得的气动性能，同时也影响了推进系统的推进性能。

内外流的相互干扰和强耦合也是一体化飞行器的重

要特点，机体下表面的外流一部分进入发动机成为内

流，从燃烧室排出的高温气流在飞行器后体进一步膨

胀并与外流相互作用。因此，发展一体化高超声速飞

行器的最大挑战在于准确评价机体和推进系统的相

互影响，确定飞行器的气动一推进性能。

以超燃冲压发动机为动力的一体化飞行器在实

际飞行过程中需经历发动机和进气道的不同工作状

态。例如地面发射的吸气式飞行器，飞行器首先将由

助推火箭推动达到动力试验的高度和马赫数条件，在

这期间，为了保护发动机，降低热载荷，一体化飞行器

的进气道是关闭的；助推火箭与飞行器分离后，飞行

器的进气道打开，外界气流流入发动机，此时，发动机

还没有开始工作，需经历几秒钟流动建立过程；接着，

发动机点火，飞行器将由自身动力推进进入飞行试验

状态。因此，吸气式高超声速飞行器在实际飞行中经

历了进气道一发动机的三种组合工作状态：(1)进气

道关闭；(2)进气道打开，发动机不工作；(3)进气道

打开，发动机工作。为了全面考核一体化飞行器在实

际飞行过程中的气动一推进性能，必须对上述三种飞

行状态进行深入细致研究。针对进气道关闭的工作

状态，大量气动数据可由试验获得。但是，受模型尺

寸和设备的限制，试验模拟进气道打开发动机不工作

特别是进气道打开发动机工作的飞行状态是非常困

难的。因此，首先根据进气道关闭和进气道打开发动

机不工作两种情况下风洞试验数据与CFD计算结果

的对比得到计算误差，在此基础上，结合内外流数值

模拟，预测不同进气道和发动机工作状态下一体化飞

行器的气动一推进性能，描述了CFD和风洞试验相

结合评估一体化飞行器气动一推进性能的近似方法

和过程。

1数值研究方法

在研究过程中，涉及到飞行器处在发动机工作和

不工作两种状态，数值模拟将分别求解两类流动控制

方程：(1)发动机不工作时，采用理想气体的可压缩

Navier-Stokes方程组；(2)发动机工作时，采用可压缩

化学反应N．s方程组。湍流模型采用缸∞双方程湍

流模型。另外，为了提高计算效率，采用了基于MPI

的大规模并行算法。网格采用多区域结构网格结合

重叠网格。具体数值方法参见文献[1]。

2一体化飞行器气动一推进性能评估

将一体化飞行器按照机体和推进系统进行部件

划分，如图1，其中机体系统包括：前体、进气道外压

缩部分、机翼、尾翼、飞行器上表面和侧面、发动机外

罩，推进系统包括发动机内流道和尾喷管。参考美国

X-43A高超声速飞行器性能评价方法幢4J，形成了根

据试验和CFD评估一体化飞行器升阻、推阻特性的

分析方法，包括通过对无动力一体化飞行器(包括进

气道关闭和进气道打开发动机不工作两种情况)的三

维数值模拟结合风洞试验评估一体化飞行器在无动

力条件下的气动性能，以及将发动机工作条件下的一

体化飞行器二维数值计算结果应用到三维一体化飞

行器气动一推进性能评估的分析方法。

图1气动力及推进力的划分体系

Fig．1 Aerodynamic and propulsion force accounting system

步骤(1)。(6)说明了通过对无动力一体化飞行器

(包括进气道关闭和进气道打开发动机不工作两种情

况)的三维数值模拟结合风洞试验评估一体化飞行器
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在无动力条件下气动性能的分析方法：

(1)进气道关闭模型计算、试验，确定计算误差
A v～C]o。s．eAer。=xC⋯lo。seel—x。C]ous。

(2)通气模型计算，得到机体系统气动性能

x⋯Ope．．Aero

(3)(1)、(2)项综合，预测试验条件下通气模型

机体系统气动性能

x2ep『oen=xO。．pe。．_Aem+uAn*dcCFloD．seAero

(4)通气模型试验结果与(3)项比较，得到推进

系统气动性能

x窘翟=X2怒。一x2慧
(5)通气模型计算中得到的推进系统气动性能

与(4)项比较，得到推进系统计算误差

△x各长P。，=x吕器一x器釜P。，

(6)一体化飞行器在进气道打开发动机不工作

条件下的气动性能由数值计算结果与机体系统计算

误差以及推进系统计算误差叠加得到

图2进气道关闭模型计算和试验的误差

Fig．2 Error between computation and exper·

iment of cowl closed model

O·6

0·4

J
o·2

趔

J O·0

-O·2

—0．4

X”9“=xg雕+umnycCFlo耻seAeT0+Ax⋯Ope"．PmD
以上步骤说明，通过有限的试验和计算的对比得

到的机体系统和推进系统的计算误差，使得今后大量

采用CFD预测一体化飞行器气动性能成为可能。

图2—6是根据上述步骤得到的针对CARDC一

体化高超声速飞行器在无动力条件下的气动性能分

析结果。试验在CARDC#1m高超声速风洞中进行，

模拟来流马赫数M。=6。图2给出了计算得到的进

气道关闭模型升阻力系数与试验结果的比较以及计

算与试验的误差，可以看出，数值模拟得到的升力系

数与试验结果非常吻合，阻力系数基本吻合，计算得

到的阻力系数略低于试验结果，其误差约为0．03。

图3是根据通气模型计算结果，积分机体系统表面压

力和摩擦力得到的通气模型机体系统计算结果以及

修正结果，进气道关闭模型计算和试验表明，数值模

拟能够较为准确地给出升力特性，因此对升力系数的

修正量很小，修正主要表现在阻力特性上。图4是通

图3通气模型机体系统气动性能

Fig．3 Aerodynamic performance of airframe

system for cowl open model
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图5通气模型推进系统计算和试验的误差

Fig．5 Error between computation and experiment

of propulsion system for cowl open model
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图4通气模型推进系统气动性能

Fig．4 Aerodynamic performance of propul-

sion system for cowl open model

图6通气模型气动性能

Fig．6 Aerodynamic performance of cowl opell model
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气模型风洞试验结果减去图3的通气模型机体系统

气动性能修正结果，得到的推进系统气动性能。由此

通过对比通气模型推进系统计算结果和试验结果，可

得到无动力一体化飞行器通气模型推进系统计算误

差，如图5。将通气模型三维计算结果与机体系统计

算误差以及推进系统计算误差叠加，可得到一体化飞

行器在无动力(进气道打开)条件下的气动性能，如图

6。

一体化飞行器在发动机工作条件下的气动一推

进性能研究是一体化研究的重点和难点，受客观条件

的限制，发动机工作的一体化飞行器性能研究无论是

试验还是数值模拟都存在很大的挑战。以下在对无

动力一体化飞行器进行大量数值计算和试验模拟的

基础上，结合所研究的一体化飞行器具有较为明显的

二元特性，从相对比较容易得到的二维一体化飞行器

热流计算结果人手，通过一系列比较，综合，得到了一

体化飞行器在发动机工作条件下的气动一推进性能，

主要概括为以下四步：

(1)无动力(进气道打开)一体化飞行器计算和

试验，得到计算误差

。A。vPcoFDwe‘硪=X勰：l”一x器”盯
(2)无动力(进气道打开)一体化飞行器二维和

三维流场数值模拟，确定二维计算误差

AX黼=X黜冒盯一x戤滞玎
(3)发动机工作条件下一体化飞行器二维内外

流场模拟，得到二维计算结果x黜冒“

(4)将(3)得到的计算结果与(1)、(2)的误差叠

加，评估带动力一体化飞行器的气动一推进性能。

图7给出了针对无动力(通气)一体化飞行器，分

别采用二维数值模拟、三维数值模拟以及试验研究得

到的升阻力系数及力矩系数，可以看出，升力和力矩

特性，三维计算结果非常接近于试验测量值，阻力性

能，二维计算结果与试验更为吻合，在进气道打开，无

动力条件下，飞行器的升阻比可达2．5。图8给出了

超燃发动机试验条件下(M。=6，口=4．50)，通过二维

流场数值模拟得到的流场马赫数和02质量分数分

布，可以看出飞行器前缘激波基本打在进气道唇口附

近，流量捕获较好；从0：质量分数分布云图发现主流

区域氧消耗量较壁面附近少，在近壁面附近燃烧充

分。根据前面得到的计算和试验误差以及二维和三

维计算误差，可预测一体化飞行器在发动机工作时的

气动一推进性能。图9是一体化飞行器在进气道和

发动机不同工作状态下的升力、阻力(推力)以及力矩

性能，由于封堵面的存在，进气道关闭模型的升阻力

较大，进气道打开，封堵面上的压力消失，飞行器的升

阻力下降，发动机工作，燃气流作用在后体尾喷管上，

使得飞行器升力提高，同时发动机和尾喷管产生的推

力不仅克服了飞行器阻力，还有一部分富余使得飞行

器在巡航状态下获得加速。另外，图9还给出了在发

动机工作条件下，通过二维发动机内流计算结合三维

飞行器外流计算(包括尾喷管喷流模拟)得到的飞行

器升阻力系数和力矩系数，可以看出，采用上述方法

获得的升力和力矩特性与三维计算结果较为吻合。

图10是一体化飞行器流场压力分布，进气道唇口和

尾喷管压力较高，图中可以看到清晰的喷流边界。

3 结 论

内外流的相互干扰和强耦合是一体化飞行器的

重要特点，发展一体化高超声速飞行器的最大挑战在

于准确评价机体和推进系统的相互影响，确定飞行器

的气动一推进性能。通过大量的数值模拟和试验，阐

述了在有限的试验资源条件下，采用CFD预测机体／

图7无动力一体化高超声速飞行器二维、三维计算结果及试验结果

Fig．7 Results of 2D(or 3D)n岫erical simulation and experiments for unpowered integrative vehicle
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图8带动力一体化高超声速飞行器数值模拟流场

Fig．8 Flow fields of powered integrative hypersonic vehide
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图9机体／推进一体化高超声速飞行器纵向气动性能

Fig．9 hngituatnai performance of airframe／propulsion integrated hypersonic vehicle

图10带动力一体化飞行器壁面压力分布和尾部喷流

流场

Fig．10 Wall pressure distribution and exhaust flow fields

of powered integrated vehicle

推进一体化飞行器在进气道和发动机不同工作状态

下气动一推进性能的方法，并进行了实际运用，介绍

的方法和获取的计算误差为一体化飞行器的性能评

估奠定了基础。
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