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摘 要：高超声速飞行对机体和发动机的特性匹配提出了更高的要求以兼顾飞行器的气动性能和吸

气式发动机的推力性能。本文从数值计算的角度综述了国内外开展的前体/进气道、尾喷管/后体局部集

成研究，以及集成发动机的整体性能评估与优化实践，针对一系列新颖的乘波体、进气道和尾喷管设计

概念开展了重点介绍。总体而言，目前的一体化研究仍多侧重于局部结构和流场的集成优化，而对包括

发动机在内全部件集成、全流场数值模拟开展得还较少。目前的飞/发一体化模拟中发动机内流模拟多

采用简化降维模型，甚至仅将发动机作为一个气动部件忽略其燃烧热附加过程，而耦合高保真发动机反

应内流模拟的飞/发一体化研究尚处于起步阶段。随着计算机技术的进步，高解析度大涡模拟等数值手

段有望被引入飞/发一体化内外流耦合模拟中，并在飞行器优化设计中发挥重要作用。
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Abstract：Hypersonic vehicles put forward higher requirements for the performance matching of airframe 
and engine to achieve a better aerodynamic performance of the vehicle and higher thrust performance of the air-
breathing engine. From the perspective of numerical modeling， this paper summarizes the domestic and interna-
tional research progress on the local integration of forebody/inlet and nozzle/afterbody， as well as the integrated 
performance evaluation and optimization. A series of novel design concepts of waverider， inlet， and nozzle are 
emphatically introduced. Overall speaking， the current airframe/engine integration focuses more on the integra-
tion of local components and the optimization of local flow fields while less on the integration of all components， 
including the engine， and the modeling of the tip-to-tail flow field. In the current airframe/engine integrated mod-
elings， the modelings of internal engine flow path mostly adopt reduced-order models or even treat the engine as 
a pure aerodynamic model ignoring the heat addition by combustion. However， the airframe/engine integration 
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modeling coupled with high-fidelity engine models is still scarce. With the development of computational technol-
ogy， high-resolution large eddy simulation is expected to be introduced into the airframe/engine integrated model-
ing， and play an essential role in the performance optimization of vehicles.

Key words：Hypersonic vehicle；Scramjet；Integrated design；Waverider；Computational fluid dynam-
ic；Review

1 引 言

高超声速吸气式推进作为一种极具潜力的临近

空间推进方 式 ，近 年 来 得 到 了 广 泛 的 关 注 。 随 着 飞

行 速 度 的 增 加 ，飞 行 器 的 气 动 阻 力 急 剧 增 加 ，可 能

会 导 致 推 阻 失 衡 和 升 阻 比 下 降 ，影 响 飞 行 器 的 加 速

和 巡 航 性 能 。 高 超 声 速 飞 行 要 求 兼 顾 飞 行 器 的 气

动 性 能 和 吸 气 式 发 动 机 的 推 力 性 能 ，飞 /发 一 体 化

集 成 是 吸 气 式 超 声 速 飞 行 器 的 经 典 难 题［1-2］。 为

此 ，国 内 外 开 展 了 大 量 飞 行 器 /发 动 机 一 体 化（以 下

简 称 飞 /发 一 体 化）研 究 以 优 化 升 阻 比 和 推 阻 比［3-5］，

实现飞行器机体气体性能与发动机推力性能的相互

匹配。

从 整 体 关 联 上 看 ，一 方 面 发 动 机 结 构 的 存 在 对

飞 行 器 气 动 特 性 有 显 著 影 响 ，另 一 方 面 飞 行 器 外 形

也影响发动机的推力性能。吸气式高超声速飞行器

将发动机集成到机体中不仅是提升飞行器整体气动

性 能 的 需 求 ，也 是 基 于 超 燃 冲 压 发 动 机 工 作 原 理 的

设计。高超声速吸气式飞行器的绕体高速气流依次

通 过 前 体 、进 气 道 、燃 烧 室 和 尾 喷 管 等 部 件 ，其 中 飞

行器前体预压缩和后体外膨胀段分别起到了发动机

进 气 道 和 尾 喷 管 延 伸 的 作 用 ，因 此 发 动 机 与 机 体 轴

线 夹 角 、发 动 机 进 气 道 与 前 体 位 置 均 会 影 响 发 动 机

性 能［6］。 早 期 的 F-104，F-16，SR-71，协 和 式 飞 机 ，

B-70，B-1，B-58 等超声速军/民用飞机均对进气口、

尾喷管布局方面做了特殊设计以最大可能减少发动

机 与 机 体 气 流 的 相 互 干 扰［7］。 例 如 马 赫 数 为 3+ 的

SR-71 侦察机采用具有带尖锥的混合压缩轴对称进

气 道 ，发 动 机 单 独 安 装 在 吊 舱 中 并 放 置 在 大 约 50%
的半翼展处，通过贯穿机翼设计将发动机/机翼干扰

降至最低。

从局部关联上看，飞行器/发动机一体化（以下简

称飞/发一体化）设计主要体现为飞行器前体与发动

机进气道的集成以及飞行器后体与发动机尾喷管的

集成［8］。进气道需要为发动机燃烧室提供满足工作

要 求 的 压 缩 气 流 ，而 其 所 需 要 的 上 游 捕 获 气 流 不 仅

受 到 前 体 气 动 外 形 的 影 响 ，还 会 受 到 机 体 部 件 的 干

扰［9］。前体预压缩效率和进气道出口流场品质还会

随飞行条件的改变而变化，因此，前体气动外形与进

气道的集成优化并非简单的单点优化。尾喷管的设

计 既 要 使 燃 烧 室 出 口 的 高 焓 气 流 充 分 膨 胀 以 产 生

最 大 推 力 ，同 时 又 要 使 得 作 用 在 后 体 下 表 面 、垂 直

于 飞 行 方 向 的 升 力 不 至 于 产 生 过 大 的 俯 仰 力 矩［10］。

喷 管 排 气 和 外 部 流 场 之 间 发 生 的 相 互 作 用 改 变 机

体 后 端 的 压 力 分 布 、影 响 燃 气 膨 胀 程 度 ，并 与 机 体

气 流 产 生 干 扰 作 用 ，这 些 相 互 作 用 会 增 加 飞 行 阻

力 、导 致 发 动 机 推 力 损 失 和 推 力 矢 量 方 向 偏 转 等 不

利影响［11］。

20 世 纪  60 年 代 以 来 的 大 量 研 究［1，2，9，11-19］表 明 ，

推进系统与机体的一体化设计是实现吸气式高超声

速 飞 行 的 关 键 。 然 而 ，由 于 飞 行 器 机 体 和 发 动 机 在

工 作 要 求 和 设 计 目 标 上 存 在 较 大 差 异 ，长 期 以 来 机

体/发动机设计多采用单独设计再叠加组合的方式，

不能同时发挥二者的最优性能。尽管乘波体等先进

机 体 设 计 具 有 良 好 的 高 超 声 速 气 动 性 能 ，然 而 搭 载

吸气式发动机之后升阻比降低了近 60%［4］。此外，从

热管理的角度［20］，机体/发动机集成主动冷却设计还

有利于优化冷却剂的分配和消耗。从飞行控制的角

度［21-22］，高速条件下发动机与机体的双向耦合对提升

发动机性能和飞行稳定性至关重要。

限 于 地 面 试 验 条 件 ，目 前 的 飞 行 器 和 发 动 机 设

计 多 采 取 单 部 件 单 状 态 点 分 别 设 计 的 方 式 ，人 为 地

割裂各部件以及各状态点之间的关联性。这样的处

理 一 方 面 忽 略 了 气 动 与 推 力 耦 合 变 化 的 迟 滞 效 应 ，

即假设前体/进气道、后体/尾喷管之间的交互作用立

即达到平衡，而实际上气动、燃烧等多物理耦合准稳

态 过 程 的 建 立 至 少 需 要 数 十 毫 秒 的 时 间 ；另 一 方 面

忽 略 了 性 能 与 飞 行 工 况 的 强 非 线 性 关 联 ，即 假 设 各

状 态 点 之 间 性 能 连 续 线 性 变 化 ，而 实 际 上 无 论 是 气

动性能还是推力性能均随着来流马赫数等参数剧烈

非线性变化甚至存在间断。同时鉴于高超声速飞行

器 普 遍 采 用 涡 轮/冲 压/火 箭 发 动 机 多 动 力 组 合 推 进

系 统 ，传 统 的 单 部 件 单 状 态 点 设 计 方 法 已 经 不 能 满

足 全 速 域 动 力 衔 接 、进 气 道 来 流 与 发 动 机 工 作 模 态

匹配等需求［23-24］。

然 而 ，在 半 封 闭 进 气 道 和 全 封 闭 发 动 机 内 部 进



高超声速飞/发一体化进展与趋势第 44 卷  第 8 期 2023 年

22010002-3

行高超声速试验测量是极为困难和昂贵的［25-26］。限

于风洞尺寸和运行时长，也难以开展飞/发一体化集

成 的 全 尺 寸 地 面 试 验 ，通 常 仅 能 分 解 开 展 局 部 耦 合

或缩比测试［13，27］。对未来低运行成本、可直接水平起

降、重复使用的空天飞行器研制，其气动布局涵盖了

从 低/亚/跨/超/高 超 到 极 高 超 声 速（马 赫 数 从 0 到

20+）、飞 行 高 度 从 0 至 100+km，飞 行 空 域 覆 盖 对 流

层、平流层到临近空间高层大气，这些都是传统地面

试验手段难以准确复现的。由于试验条件和测量手

段 有 限 ，数 值 仿 真 模 拟 仍 然 是 研 究 高 超 声 速 飞 行 器

飞/发一体化性能的主要手段［28］。内外流耦合一体化

模拟技术的发展使得飞/发整体寻优成为可能。早在

20 世纪 80 年代，研究者们［14］就已经开展了飞/发一体

化的整机数值模拟研究工作。目前国内外高超声速

飞行器一体化研究［29-34］几乎都采用了数值模拟和试

验 验 证 相 结 合 的 方 法 。 例 如 ，由 美 国 波 音 公 司 研 制

的 X-51A 高超声速飞行器设计过程中采用 CART3D 
和 OVERFLOW 软 件 进 行 了 大 量 数 值 计 算［35］。 数 值

模 拟 通 过 精 确 预 测 飞 行 器 的 气 动 和 推 进 特 性 ，不 仅

显 著 提 高 了 升 阻 比 、比 冲 和 有 效 容 积 率 等 飞 行 器 性

能，而且有效降低了设计冗余。

从国内外已经开展的高超声速飞/发一体化集成

实践［36-39］来看，目前的一体化研究，既有机体/发动机

的整体性能优化，也有局部集成的前体/进气道和尾

喷管/后体性能优化。从优化的效果上来看，不仅整

体目标性能有大幅提升而且单部件性能也通常有所

提 升 ，表 明 了 一 体 化 研 究 的 重 要 应 用 价 值 。 然 而 现

有的飞/发一体化研究，限于当时的技术水平或原理

认 知 ，仍 存 在 一 定 的 提 升 空 间 。 针 对 吸 气 式 高 超 声

速 飞 行 器 的 特 点 ，本 文 从 计 算 模 拟 的 角 度 介 绍 了 国

内外的飞/发一体化研究进展。

2 飞行器/发动机局部集成

2.1 乘波前体/进气道一体化设计

自 1959 年 Nonweiler［12］首 次 提 出 乘 波 体 概 念 以

来 ，乘 波 体 已 成 为 吸 气 式 高 超 声 速 飞 行 器 最 具 应 用

前景的气动外形设计之一。乘波体不仅比传统的升

力 体 具 有 更 高 的 升 阻 比 ，而 且 其 前 缘 激 波 可 以 起 到

进 气 道 预 压 缩 面 的 作 用 ；乘 波 体 限 制 高 压 空 气 从 下

表 面 向 上 表 面 的 泄 漏 ，可 以 大 幅 提 高 来 流 捕 获 率 。

为了适应发动机进气道需求发展了一系列新颖的乘

波体设计概念［30，39-52］，按照设计依据的基准流场类型

可以分为：（1）以二维平面基准流场为特征的楔导乘

波前体和二维曲面压缩乘波前体；（2）以锥基准流场

为特征的锥导乘波前体和吻切锥乘波前体；（3）以三

维 轴 对 称 基 准 流 场 为 特 征 的 吻 切 轴 对 称 乘 波 前 体 ；

（4）以 三 维 非 轴 对 称 基 准 流 场 为 特 征 的 吻 切 流 乘 波

前体等类型。现有的研究除了对乘波前体进行改良

以 提 升 其 预 压 缩 性 能 以 外 ，还 基 于“ 内 乘 波 体 ”［53］等

新颖的设计概念对进气道进行了改造以适应飞/发一

体化设计的需求。

一体化设计对飞行器与发动机的集成提出了诸

多约束准则［54］。首先是飞行整体减阻对发动机气动

外形的约束。乘波体的升阻比受发动机整流罩外形

和发动机推力矢量方向的影响［4］，虽然乘波体具有理

想 的 进 气 系 统 预 压 缩 面 以 及 高 升 阻 比 的 特 性 ，然 而

其与发动机集成之后可能会大幅降低原有乘波体的

气动性能。其次是发动机性能对前体压缩来流品质

的约束。一般至少要求前体气动压缩率与发动机进

气道入口条件相匹配。以马赫 6 来流下的 10° 楔或锥

为例，前体激波压缩后的马赫数 4.7 或 5.0 过高，无法

满 足 发 动 机 进 口 高 压 缩 比 的 需 要 ；而 如 果 增 加 楔 或

锥 的 角 度 则 会 导 致 总 压 损 失 过 大 。 再 者 是 几 何 约

束 ，前 体 需 要 具 有 一 定 的 容 积 以 便 在 集 成 发 动 机 之

后 仍 能 保 证 足 够 的 气 动 性 能 。 此 外 ，在 不 同 飞 行 阶

段 对 气 动 和 推 进 性 能 的 匹 配 也 有 不 同 的 需 求 ，例 如

巡 航 阶 段 要 求 最 大 化 升 阻 比 ，而 加 速 阶 段 则 要 求 最

大 化 推 阻 比 。 因 此 ，如 何 将 乘 波 体 机 体 与 发 动 机 有

机耦合是飞/发设计中的关键点之一。

超燃冲压发动机要求来流在进入进气道之前被

充 分 预 压 缩 ，以 满 足 来 流 捕 获 率 和 入 口 马 赫 数 等 需

求 。 为 提 高 压 缩 效 率 和 提 高 进 气 道 来 流 品 质 ，实 用

性较强的多级压缩乘波体［55-56］设计概念被提出。数

值分析表明流量系数即压缩性能随乘波体压缩级数

的增加而增加［56］，相比于一级压缩，三级压缩锥导乘

波体的压比提升了 188%，流量系数增加了 98%，而压

缩后马赫数下降了 16%。多级压缩吻切锥乘波体还

可 以 通 过 融 合 进 气 道 压 缩 面 进 行 集 成 ，相 比 于 三 级

压缩吻切锥乘波体，以 Busemann 进气道为第三级压

缩面的一体化乘波体进气道在相同质量流量下具有

更均匀的进气量，在工作马赫数 5~7 内升阻比提升了

至 少 48.79%，同 时 总 压 恢 复 系 数 提 升 了 至 少

20.2%［55］。相比于传统的二维斜坡进气道，多级压缩

吻 切 锥 乘 波 体（见 图 1）的 设 计 可 以 在 不 采 用 侧 挡 板

的情况下最大程度减少进气道溢流［57］。国外已经成

功 试 飞 的 X43［58］和 X51［35］演 示 飞 行 器 分 别 采 用 了 三

级和二级压缩（见图 2），证明了多级压缩前体的实用

特性。



推　进　技　术 2023 年第 44 卷  第 8 期

22010002-4

楔形衍生乘波体［59-60］是第一种被实际应用于前

体/进气道一体化的乘波体，也是第一种成功应用于

波音 X-51A 超燃冲压发动机演示飞行试验飞行器的

乘 波 体［35］，如 图 3 所 示 。 相 比 于 原 始 的 楔 形 乘 波 前

体［61］，楔形衍生乘波体的最大优点是不仅流场均匀，

而且由于超声速绕楔流场典型的二维平面流场特征

可以采用解析法等方法快速方便地计算其几何和气

动性能参数。在早期的楔形衍生乘波体飞行器［48］设

计中，二维进气道发动机均布置在机体底部，部分破

坏 了 乘 波 体 流 场 ，未 能 充 分 发 挥 乘 波 体 高 升 阻 比 的

特 性 。 近 年 来 ，为 了 适 应 先 进 三 维 气 动 外 形 和 复 合

推 进 系 统 ，乘 波 体 和 进 气 道 的 集 成 融 合 设 计 逐 渐 成

为一个研究热点。

基于吻切理论设计的乘波前体拓展了前体进气

道 匹 配 的 几 何 约 束 ，更 易 于 与 进 气 道 进 行 一 体 化 集

成。虽然锥形乘波体具有比楔形乘波体更高的容积

率［54，62-65］，然 而 对 比 计 算［66-67］表 明 ，其 进 气 道 入 口 流

场不够均匀且对进气道入口的几何限制不利于与发

动 机 的 集 成 ，而 吻 切 锥 乘 波 体 和 吻 切 轴 对 称 乘 波 体

能有效地改善进气道入口流场均匀度并且提高容积

率。特别地，作为吻切轴对称乘波体的一种，吻切曲

面锥（OCC）乘波体［44，68-69］（见图 4［70］）在提高压缩比的

同时还因等熵压缩曲面设计具有较高的总压恢复系

数 ，例 如 与 相 同 几 何 收 缩 比 的 四 波 系 压 缩 进 气 道 相

比可将总压恢复系数提升至少 39%。作为吻切锥乘

波 体 的 进 一 步 发 展 ，将 整 个 前 体 作 为 进 气 道 预 压 缩

面的吻切流乘波前体（OFWR）/进气道一体化构型［43］

通过提升压缩效率（6%~10% 增幅）可以将发动机总

效率（热效率与推进效率之积）提高约 15%，同时升阻

比 提 升 3%~13%，飞 行 器 理 论 航 程 提 高 18.5%；同 时

由 于 沿 展 向 的 吻 切 平 面 基 准 流 场 可 以 不 同 ，因 此 更

容易实现与发动机的有机集成。上述基于吻切理论

设计的乘波前体/进气道一体化构型，在设计与非设

计 工 况 点 均 表 现 出 良 好 的 自 起 动 、流 量 捕 获 和 抗 反

压能力［70-74］，例如基于曲面乘波压缩的一体化进气道

流 量 捕 获 系 数 波 动 在 15% 以 内 ，一 体 化 密 切 内 锥 乘

波前体进气道能够在马赫数 5~7 宽范围内顺利起动

并 保 持 流 量 系 数 至 少 0.75，总 压 恢 复 系 数 最 低 0.41，

预 示 了 该 类 构 型 在 宽 域 范 围 内 具 有 重 要 的 应 用

前景。

双乘波体设计方法是近年来发展的新颖的乘波

体设计方法，主要有两种类型。一种是 You 等［39，75］提

出 的 吻 切 锥 外 乘 波 体 和 截 面 可 控 内 乘 波 体 进 气 道

（SCIW）一体化的内外双乘波体设计概念（见 5（a）），

另 一 种 为 Cui 等［41］通 过 旋 转 和 组 装 两 个 乘 波 体 所 发

展 的 旋 转 双 翼 乘 波 体 前 体（见 图 6）。 旋 转 双 翼 乘 波

体 左 右 两 侧 覆 盖 激 波 ，内 外 双 乘 波 体 则 是 前 体 内 侧

覆 盖 内 压 缩 激 波（内 乘 波）而 外 侧 覆 盖 外 压 缩 激 波

（外 乘 波）。 在 内 外 双 乘 波 体 的 基 础 上 ，研 究 者 们 又

进一步发展了双乘波前体与双内乘波进气道的一体

化集成设计［76］（见图 5（b）），数值分析表明其在设计

工 况 点（马 赫 6，零 度 攻 角）来 流 捕 获 率 高 达 97%，升

阻比高达 4.13。旋转双翼乘波体还可以进一步通过

优 化 旋 转 角 度 和 翼 型 实 现 高 容 积 率 、高 升 阻 比 和 高

Fig. 1　Integration of two-stage compression osculating cone 

waverider and inlet[57]

Fig. 4　Integration of osculating curved cone waverider with 

inlet[70]

Fig. 3　Wedge derived waverider X-51A with integrated 

scramjet[35]

Fig. 2　X51 demonstrator with two-stage compression 

waverider[35]
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均匀度进气道入口流［41］，例如通过将旋转角从 60°调

整为 20°，升阻比提升了 25%，通过优化翼型轮廓线实

现了最大 12% 的升阻比提升。虽然双乘波前体/进气

道 一 体 化 构 型 的 气 动 和 进 气 道 特 性 仍 需 进 一 步 研

究，但双乘波体概念的提出极大拓展了吻切流理论，

从 将 进 气 道 也 纳 入 乘 波 体 设 计 的 角 度 ，可 以 说 首 次

实现了真正意义上的内外流一体化设计。

采用两台发动机以提高推力和航程的配置在飞

行 器 设 计 中 被 广 泛 采 用 。 在 早 年 的 概 念 研 究 中［77］，

双发动机设计已经被证明比单发动机设计更有希望

实现远距离巡航的目标，并能够显著增加有效载荷。

除 了 上 述 的 双 乘 波 体 设 计 概 念 以 外 ，南 向 军 等［67］还

基于吻切锥乘波前体和内收缩进气道设计开展了两

侧 进 气 布 局 方 式 与 飞 行 器 前 缘 的 一 体 化 设 计（见 图

7），通 过 曲 面 过 渡 进 气 道 进 口 前 缘 和 乘 波 前 体 前 缘

将 二 者 进 行 有 机 融 合 ；数 值 分 析 表 明 高 马 赫 数 下 前

体 外 流 场 和 进 气 道 内 流 场 基 本 相 互 独 立 ，并 且 由 于

没 有 前 体 附 面 层 干 扰 ，进 气 道 压 缩 效 率 和 流 量 捕 获

能 力 均 较 强 ，马 赫 数 7 条 件 下 最 大 流 量 系 数 可 达

0.96，同时进气道喉道增压比 27。类似的几何拼接过

渡式设计还有美国波音公司［78］提出的乘波机体/两侧

内 收 缩 进 气 道 一 体 化 设 计 方 法 ，其 将 内 外 压 缩 激 波

面的交线作为机体和进气道前缘线的共用段以实现

外乘波机体与内收缩进气道的融合。涉及双发甚至

更多发动机的飞行器气动外流场与发动机进排气之

间 存 在 更 为 复 杂 的 干 扰 ，相 应 的 一 体 化 设 计 需 要 考

虑 更 多 的 因 素 ，但 也 是 高 超 声 速 飞 行 器 走 向 实 用 化

的必经之路。

乘波体的气动压缩性能和吸气式冲压发动机的

推力性能严重依赖于飞行工况。太低的动压可能导

致 推 力 和 气 动 力 不 足 以 维 持 稳 定 的 巡 航 ，而 太 高 的

动压可能导致滞止温度和压力高于材料极限和过大

的燃油消耗量。超燃冲压发动机通常设计为在等动

压 下 运 行 ，意 味 着 飞 行 高 度 的 增 加 需 要 同 步 增 加 进

气道入口马赫数。为了适应宽域范围内的吸气式飞

行，Maxwell［79］和 Goodwin［31］提出了一种内表面位置可

Fig. 5　Numerical analysis of dual waverider[39,76]

Fig. 7　Integration of lateral inlets with airframe[67]

Fig. 6　Hypersonic vehicle by rotating and assembling two 

waveriders[41]
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变而上表面保持固定的乘波体进气道（见图 8），以使

超燃冲压发动机燃烧室在可变外部飞行条件下仍能

按设计运行；数值分析表明，在马赫数 4~8 和海拔 20~
50km 整个设计包线范围内，通过改变乘波前体的压

缩 比 ，超 燃 冲 压 发 动 机 能 够 在 所 有 飞 行 条 件 下 保 持

巡航或加速，推力指标 τ/q∞（推力与动压之比）相比于

传统平面进气道超燃冲压发动机最大提升了 146%。

在 上 述 数 值 分 析 中 ，燃 烧 室 燃 烧 效 应 通 过 壁 面 热 附

加 近 似 稳 态 模 拟 ，而 实 际 上 由 于 超 声 速 燃 烧 特 有 的

迟 滞 效 应 和 瞬 态 效 应 ，入 口 马 赫 数 的 动 态 变 化 可 能

会 对 发 动 机 的 模 态 转 换 产 生 影 响 甚 至 产 生 推 力 突

变；为了准确评估动态宽域飞行条件下的飞/发一体

化 性 能 ，需 要 考 虑 复 杂 的 流 动 -燃 烧 化 学 反 应 耦 合

过程。

乘 波 体 与 飞 行 器 的 集 成 通 常 有 两 种 方 法［49］：一

种 是 仅 将 乘 波 体 用 作 进 气 道 的 预 压 缩 前 体 ，另 一 种

则 充 分 利 用 了 乘 波 体 高 升 阻 比 的 特 性 ，整 个 飞 行 器

均 基 于 乘 波 体 形 状 设 计 ，尾 喷 管 与 后 端 闭 合 均 位 于

原 始 乘 波 体 流 场 范 围 之 内 ，即 所 谓 的“ 全 乘 波 体 ”设

计概念［30］。如图 9 所示［80］，在设计的飞行条件下，前

缘激波不仅附着在进气唇口而且附着于整个飞行器

前缘，前乘波体和后乘波体共同构成所谓的“全乘波

体 ”。 三 维 数 值 分 析［30］及 风 洞 试 验［81］验 证 了 该 全 乘

波设计概念的有效性，在海拔 25km 飞行马赫 6 和 0°
攻角下，进气道总压恢复系数为 0.94，同时整机升阻

比可达 2.13。全乘波体的前体依靠前体激波（即前乘

波 体）飞 行 ，其 两 翼 和 机 体 腹 部 依 靠 后 体 激 波（即 后

乘波体）飞行，这一特点使飞行器设计能够充分利用

乘 波 体 的 高 升 阻 比 特 性 。 同 时 ，进 气 道 唇 口 还 与 前

体 激 波 相 连 ，形 成 进 气 道 预 压 缩 面 实 现 高 效 的 预 压

缩气流捕获，在马赫 6 零度攻角的测试中，压缩比可

达 12.77。全乘波概念的提出，意味着一体化已经逐

渐从前体/进气道的局部集成向追求整机性能最优化

的方向发展。

2.2 尾喷管/后体一体化设计

在 高 超 声 速 飞 行 器 的 一 体 化 构 型 中 ，飞 行 器 后

体 往 往 与 尾 喷 管 采 用 一 体 化 设 计 ，即 机 体 后 体 与 发

动 机 尾 喷 管 的 上 膨 胀 面 高 度 融 合 ，通 过 将 燃 烧 室 出

口处的高温高压气体膨胀加速产生相应的高于入口

来 流 动 量 的 喷 流 ，获 取 飞 行 所 需 的 正 推 力 。 高 超 声

速飞行器与后体尾喷管耦合的结构设计始于 20 世纪

70 年代［82］，目前，对于高超声速飞行器国内外普遍采

Fig. 8　Concept of deformable scramjet[31,79]
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用 的 喷 管 类 型 为 非 对 称 单 边 膨 胀 喷 管（SERN，如 图

10 所示［83］），其曾应用于 NASP（国家空天飞机）［84］和

NASA（美国国家航空航天局）的 X-43 系列［85］。这类

喷管易于与飞行器后体一体化设计，具有结构简单、

质量轻、阻力小的优点。同时，对于非设计点飞行状

态 中 可 能 出 现 的 欠 膨 胀 或 过 膨 胀 现 象 ，单 边 膨 胀 喷

管还可以通过自由面对实际膨胀比进行一定程度的

气动调整，因而对宽速域、大空域飞行具有较强的适

应能力。此外，与普通火箭或飞机喷管不同，单边膨

胀喷管不仅仅是高超声速飞行器产生推力的主要部

件 ，由 于 其 与 机 体 的 融 合 设 计 以 及 非 对 称 的 结 构 特

点，其将产生额外的升力和俯仰力矩，并且随着飞行

状 态 的 改 变 而 显 著 变 化 ，这 使 得 飞 行 器 的 配 平 及 控

制变得极为复杂。尾喷管是发动机产生推力的主要

部 件 ，据 估 计 单 边 膨 胀 喷 管 所 产 生 的 推 力 占 系 统 总

推力的 50%~70% 以上，且该比例还随着飞行马赫数

的 增 大 而 进 一 步 增 大［82，86-87］，鉴 于 此 ，有 必 要 对 所 有

可能影响推力性能的因素锱铢必较。

在 不 同 的 工 况 条 件 下 ，试 验 与 数 值 研 究 均 发 现

尾喷管内流场存在复杂的三维效应。对于尺寸较窄

的简化斜平面单边喷管［88-89］，过膨胀喷管与外流相互

作 用 所 形 成 的 斜 激 波 作 用 于 尾 喷 管 的 上 壁 面 并 反

射 ，使 真 实 喷 管 的 推 力 性 能 显 著 高 于 二 维 简 化 模 型

的估值，二维简化模型在高估摩擦阻力（~89%）的同

时对比冲的低估幅值可达 20%。基于对尾喷管内三

维 流 动 规 律 的 认 识 ，研 究 者 们 使 用 优 化 后 的 侧 挡 板

结构减弱了喷管侧向压力外泄从而实现了飞行器推

力和升力性能的提升，在马赫数 1.64~4.5 内轴向推力

提 升 可 达 3.5%~5%［90-91］。 上 述 研 究 表 明 ，在 飞/发 一

体 化 模 拟 中 ，采 用 二 维 甚 至 一 维 简 化 尾 喷 管 模 拟 可

能会带来较大的设计误差。

尾 喷 管 的 性 能 主 要 受 入 口 条 件 、物 性 和 化 学 反

应等流场因素的影响。在入口中含有激波和膨胀波

等 非 均 匀 流 场 结 构 的 条 件 下 ，喷 管 的 推 力 性 能 降 幅

可 达 2.2%~5% 左 右 ，俯 仰 力 矩 减 幅 为 1.8%~7%［92］。

比热比通过改变喷管内的压力分布和内外流干扰激

波波系结构影响推力，一般来说，增加比热比在提高

总推力的同时也增大了阻力［93］。尾喷管内的化学非

平 衡 也 即 后 燃 烧 效 应（Post-combustion）对 尾 喷 管 的

性 能 有 不 可 忽 略 的 影 响 ，在 考 虑 非 平 衡 燃 烧 化 学 反

应 效 应 后 ，尾 喷 管 推 力 的 数 值 预 测 通 常 与 实 验 值 更

为接近［94］。为了提高燃烧的趋于平衡程度即燃烧效

率 ，在 尾 喷 管 内 添 加 辅 助 氧 气 是 一 种 有 效 的 喷 管 推

力 增 强 方 法［95］，研 究 中 观 察 到 了 最 高 3.75 倍 的 轴 向

推 力 提 升 。 上 述 研 究 中 的 非 均 匀 来 流 效 应 、物 性 效

应和后燃烧效应等均受上游燃烧室甚至进气道部件

性 能 影 响 ，这 也 从 另 一 个 角 度 说 明 发 动 机 的 性 能 优

化 是 一 个 系 统 工 程 ，需 要 开 展 一 体 化 的 协 同 设 计 与

整体优化。

尾喷管/后体的优化设计是一个多目标参数优化

问 题 ，需 要 寻 求 满 足 所 有 气 动 特 性 目 标 参 数 的 最 优

解 。 Edwards 等［82］ 、Damira 等［96］ 、Jianping 等［97］ 和

Huang 等［98］数值分析了尾喷管的主要结构控制参数

（如 后 体 斜 面 倾 角 、尾 喷 管 总 长 、喷 管 入 口 和 出 口 高

度 比 、上 下 壁 面 初 始 膨 胀 角 、上 壁 面 曲 线 参 数 等）对

喷 管 的 推 力 、升 力 以 及 俯 仰 力 矩 等 特 性 的 影 响 及 其

敏 感 性 ，表 明 喷 管 气 动 特 性 对 结 构 参 数 的 敏 感 性 存

在较大差异，优化设计本质上为一个寻找 Pareto 前缘

面的问题［99］。非支配排序遗传算法（NSGA 或 NSGA-
Ⅱ）［100］不仅能够更加有效地逼近 Pareto 前沿（可行解

中所有 Pareto 最优解组合）而且所得到的 Pareto 最优

解 具 有 较 好 的 散 布 性 ，因 此 CFD 计 算 与 NSGA-Ⅱ 多

目标优化相结合的方法在单边膨胀喷管的优化设计

中得到广泛应用［101-102］。此外，拉丁超立方体抽样等

方法也被用于对参数空间进行抽样实验设计以减少

样本数目［96］。上述研究在提升飞行器性能的同时也

促进了多学科前沿的交叉发展。

近 年 来 ，先 进 CFD 计 算 方 法 的 发 展 使 得 尾 喷 管

的 设 计 不 再 局 限 于 传 统 的 二 维 喷 管 设 计 ，三 维 变 截

Fig. 9　Schematic diagram of shock attachment on a full-

waverider vehicle[80]

Fig. 10　Hypersonic vehicle integrating an inward turning 

inlet and a three-dimensional asymmetric nozzle[83]
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面高超声速喷管得到广泛关注。圆形或椭圆形等非

矩 形 燃 烧 室 具 有 特 殊 的 燃 烧 和 结 构 性 能 ，但 其 对 应

的喷管设计相较于传统的矩形入口更为复杂。相比

于 传 统 的 矩 形 出 口 喷 管 ，应 用 流 线 追 踪 设 计 方 法 和

耦合边界层修正的无粘计算获得的椭圆转矩形非对

称 喷 管（如 图 11 所 示）同 时 实 现 了 减 阻 10.34% 和 减

重 5.7% 的优化目标［87］。采用最大推力喷管设计理论

（Rao’s 理 论）和 特 征 线 方 程 结 合 的 反 设 计 方 可 以 获

得 指 定 几 何 限 制 条 件 下 满 足 最 大 推 力 的 喷 管 构 型 ，

相对于基于最大推力正向设计方法所得的喷管推力

和 升 力 分 别 有 31.8% 和 201% 的 大 幅 提 升［103］。 值 得

注意的是，为了减少气动干扰和增加推力，非轴对称

涵道设计也在航空发动机与飞行器的一体化集成中

得到了广泛应用［104］。尾喷管设计的最终目标是在满

足 几 何 约 束 的 条 件 下 实 现 最 大 推 力 ，而 决 定 几 何 约

束 的 除 了 飞 行 器 整 体 气 动 外 形 外 还 有 上 游 部 件（如

燃烧室）施加的约束，表明高超声速飞/发设计本身即

具有一体化的发展趋势。

3 飞行器/发动机整机仿真

3.1 集成发动机部件的气动模拟

以美国 X-43A 和Ｘ-51A 为代表的吸气式高超声

速飞行器成功实现了集成超燃冲压发动机与乘波体

机体试飞。在其气动设计中分别利用了乘波体前体

作为发动机进气道预压缩面和后体作为尾喷管外膨

胀段。为了分析借鉴国外高超声速飞行器设计中内

外流耦合机制，国内的研究者分别采用雷诺平均［105］

和 大 涡 模 拟［106］方 法 对 类 Ｘ -51A 飞 行 器 模 型 的 稳 态

和非定常气动特性进行了数值评估。在-10°~10°和

马 赫 数 ６ 条 件 下 数 值 分 析 了 前 体/进 气 道 耦 合 和 后

体/发动机匹配气动特性，评估了这种气动外形的可

用 性 ，以 及 迎 角 变 化 对 其 内 外 流 场 和 基 本 气 动 特 性

的影响［105］。基于高阶格式下的延迟分离涡模拟方法

（DDES）对其在超声速大迎角（马赫数 2.5，攻角 10°）
状态下的大范围非定常分离流动开展了精细化湍流

数 值 模 拟 研 究［106］（如 图 12 所 示）。 目 前 的 模 拟 仅 是

对 飞 行 器 气 动 特 性 的 分 析 ，并 不 包 含 发 动 机 内 部 燃

烧。其中稳态性能评估模拟［105］包含了发动机内流道

而非定常分离模拟［106］则将发动机流道完全封闭，相

当于分别揭示了发动机无燃料喷注和进气道不起动

条件下的飞行器气动性能。

在飞/发一体模拟中除了飞行器外部的气动特性

以 外 ，发 动 机 内 部 瞬 态 流 动 特 性 对 整 机 阻 力 和 发 动

机性能同样至关重要。然而由于发动机内流场存在

复杂的非平衡湍流边界层、入射和反射激波、剪切/混
合 层 及 其 相 互 之 间 复 杂 的 交 互 作 用 ，即 使 不 含 燃 烧

化学反应的内流模拟对网格解析度和模型保真度也

提出了极高的要求。HIFiRE 6 是一种融合被动溢流

自起动、截断 Busemann 内转进气道以及被动排气设

计 的 改 进 型 乘 波 体 高 超 声 速 飞 行 器 ，外 流 经 由 进 气

道 与 发 动 机 内 流 发 生 复 杂 的 交 互 作 用 。 如 图 13 所

示，耦合发动机无反应内流的 HIFiRE 6 飞/发一体化

隐式大涡模拟和雷诺平均模拟［33］揭示了内外流耦合

条件下的进气道自起动机制和湍流转捩过程。进气

道 侧 前 缘 附 近 几 何 结 构 的 快 速 变 化 产 生 了 过 渡 流 ，

该过渡流与进气道鞍区、进气道/隔离段接合点相互

作 用 ，产 生 了 非 平 衡 湍 流 边 界 层 和 复 杂 的 非 定 常 锥

形激波波系。压力谱分析表明正是激波/边界层的相

互作用导致了发动机内部的低频不稳定性。稳态雷

诺 平 均 无 法 模 拟 转 捩 过 程 并 且 假 设 平 衡 边 界 层 ，预

测的锥形激波上游边界层偏厚。研究表明大涡模拟

等非定常高解析度数值模拟方法在复现湍流转捩方

面 具 有 独 特 优 势 ，能 够 更 加 准 确 地 预 测 内 外 流 耦 合

条件下的飞/发一体化集成性能。

早 期 的 飞/发 一 体 化 内 外 流 耦 合 数 值 模 拟［107-108］

通 常 仅 考 虑 压 差 阻 力 而 忽 略 摩 擦 阻 力 ，这 主 要 是 限

于 早 期 的 计 算 技 术 近 壁 粘 性 边 界 层 的 解 析 能 力 不

足 。 而 实 际 上 ，近 壁 边 界 层 的 湍 流 转 捩 状 态 不 仅 影

响 飞 行 阻 力 ，而 且 流 动 分 离 和 低 动 量 粘 性 边 界 层 对

燃 料 喷 注 、混 合 和 燃 烧 过 程 的 影 响 也 极 为 重 要 。 基

于 5091 万网格的高超声速飞行器（GHV）内外流耦合

Fig. 12　Transient flow structures around a replicated X-

51A vehicle[106]

Fig. 11　Mach number contour of three-dimensional 

asymmetric nozzle with an elliptical-to-rectangular shape 

transition[87]
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高 解 析 度 数 值 模 拟［109］（如 图 14 所 示）揭 示 了 内 外 流

耦 合 作 用 下 粘 性 边 界 层 内 的 诸 多 非 定 常 现 象 ，例 如

产生于内转进气道的低动量流区域附着于边界层迅

速增长，占据了较大的发动机内流道区域，所产生的

复杂的三维非均匀流场对燃油喷注穿透深度产生了

显著影响。可见，飞/发一体化内外流耦合数值模拟

不 仅 是 设 计 上 的 迫 切 需 求 ，而 且 也 是 降 低 计 算 边 界

输入参数不确定性的需求。

3.2 集成降维发动机模型的一体化性能优化

高超声速飞行器主要有加速机动和长时间巡航

两种飞行状态。前者需要最大化推阻比 F/D，而后者

根据  Breguet 航程公式需要最大化比冲和升阻比之积

I sp·( L/D )［3］。然而 ，吸气式高超声速飞行器的推力和

升 力 是 相 互 耦 合 的 ，增 加 升 力 通 常 意 味 着 损 失 部 分

推力。因此必须通过一体化设计取得二者之间的平

衡。最早的超燃冲压发动机与高超声速飞行器的集

成实践［3］始于 20 世纪 90 年代，以比冲、升阻比、推阻

比 和 推 重 比 为 目 标 函 数 ，以 锥 形 乘 波 体 外 形 和 进 气

道 入 口 型 线 为 优 化 参 数 ，基 于 准 一 维 分 析 程 序 在 马

赫数 8~14 内开展了集成超燃冲压发动机的锥形乘波

体 高 超 声 速 飞 行 器 的 优 化 ，针 对 巡 航 和 加 速 型 两 类

吸 气 式 高 超 声 速 飞 行 器 的 特 点 ，通 过 调 整 优 化 目 标

函 数 的 权 重 实 现 最 优 升 阻 比 和 推 力 裕 度 配 置 方 案 。

在上述优化中，发动机在飞行器中的位置固定，因此

本质上属于乘波体/进气道优化。

在 飞/发 一 体 化 设 计 中 ，发 动 机 的 位 置 布 局 是 一

个重要的优化参数。发动机在产生推力的同时其安

装体积又会产生额外阻力。通过优化超燃冲压发动

机 的 数 量 与 布 局 实 现 精 确 的 推 阻 平 衡 和 升 重 平 衡 ，

可以显著增加飞行器的航程［77］。现有的超燃冲压发

动 机 多 采 用 轴 对 称 设 计 或 者 二 维 模 块 化 设 计 ，前 者

必 须 采 用 吊 舱 安 装 ，而 后 者 可 以 采 用 吊 舱 或 底 部 模

块 化 安 装 。 从 推 进 系 统 设 计 的 角 度 来 看 ，翼 舱 或 平

坦的下表面是集成高速推进系统的理想平台。在实

际 应 用 中 ，应 用 乘 波 体 等 先 进 设 计 概 念 所 产 生 的 复

杂三维曲面激波意味着必须采用底部模块化安装方

法 。 然 而 气 动 优 化 后 的 飞 行 器 底 部 通 常 不 是 平 坦

的 ，这 意 味 着 发 动 机 及 其 进 气 道 的 入 口 设 计 必 须 同

时 适 应 飞 行 部 底 部 表 面 和 前 体 激 波［49］。 例 如 ，锥 导

乘 波 体 弓 形 激 波 的 横 截 面 形 状 为 圆 弧 ，为 此 发 动 机

的进气道前缘也要设计为圆弧形并尽可能贴近激波

以 最 大 化 流 量 捕 获 。 可 见 ，集 成 设 计 的 关 键 在 于 需

将 整 个 发 动 机 部 件 置 于 前 体 激 波 内 ，以 实 现 充 分 捕

获乘波前体产生的预压缩气流和提升整机升阻比的

目的。

在 飞 行 器 和 发 动 机 模 型 高 度 集 成 的 基 础 上 ，差

分进化等先进优化算法被引入整机性能和飞行轨迹

优 化 设 计 ，在 实 现 飞 行 器 性 能 优 化 的 同 时 大 幅 提 高

了设计效率［110］。针对空间受限（发射井内）的吸气式

推 进 高 超 声 速 巡 航 导 弹 ，研 究 者 们［77］通 过 采 用 并 行

差 分 进 化 算 法 ，在 宽 域 范 围 内（动 压 24~72kPa、马 赫

Fig. 13　External and internal flows of HIFiRE-6[33]

Fig. 14　Integrated modeling of surface general hypersonic 

vehicle (GHV)[109]
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数 8~13、当量比 0.0~1.2、攻角-3°<α<5°）实现了最低

油耗、最短到达时间和最大化航程的巡航轨迹优化；

不仅首次完整地实践了飞/发一体化优化设计框架，

而且所提出的一体化设计准则对后续的一体化研究

也具有重要的参考价值。

在早期的飞行器/发动机耦合模拟中一般不深入

解 析 发 动 机 内 部 流 动 ，而 是 采 用 降 维 模 型 近 似 模 拟

以降低一体化模拟的计算代价。在模拟中对发动机

内部流动的简化处理方式有如下几种：（1）采用无反

应的冻结流假设［107］，仅将发动机作为一个部件模拟

其扰动气流与机体流动的相互影响；（2）将燃烧过程

简化为热附加［31，108］；（3）假设完全混合并完全燃烧的

平 衡 态 燃 烧 假 设 ，例 如 假 设 燃 料 喷 射 在 燃 烧 室 入 口

之 前 完 成 ，燃 烧 室 入 口 流 动 状 态 使 用 法 向 喷 注 前 激

波关系式确定［48］；（4）假设部分混合但完全燃烧的平

衡态燃烧假设［3］，其中混合效率可以采用试验测量或

经验关系式确定；（5）将燃烧效率也作为燃烧模型的

一个输入参数［25，58］。上述简化燃烧模型通常与一维

发 动 机 内 流 道 模 型 耦 合 使 用 ，以 在 简 化 计 算 的 同 时

考虑流道截面积变化、热附加、摩擦、燃料喷注质量、

分子量和比热比变化等诸多因素的影响。进气道之

前和尾喷管之后的外部流场可以通过求解三维无反

应流 N-S 方程模拟，其与一维发动机模型的耦合多采

用 边 界 条 件 耦 合 的 方 式 进 行 ，即 将 从 三 维 CFD 流 场

质 量 流 量 加 权 平 均 后 的 总 温 、总 压 和 马 赫 数 作 为 一

维 模 型 的 入 口 输 入 参 数 ，最 后 再 将 一 维 模 型 计 算 的

燃烧室末端/尾喷管喉道处值作为边界条件赋给后续

的 CFD 计算［25］。研究者们基于耦合一维发动机模型

的飞/发一体化模拟评估优化了升阻比、航程系数和

单位质量燃料能量增益等飞行器性能参数［3，25，48］，尽

管 燃 烧 室 建 模 进 行 了 大 幅 简 化 ，上 述 模 拟 仍 较 为 准

确 地 预 测 了 低 马 赫 数 冲 压 发 动 机 的 升 力/阻 力/力 矩

等气动相关系数［25］。这是由于冲压发动机内部流动

滞留时间相对较长、燃料混合充分，因此完全混合和

完全燃烧的假定近似成立。

随 着 飞 行 马 赫 数 的 升 高 ，燃 烧 室 内 的 流 动 滞 留

时间缩短，化学反应与混合特征时间相当，充分混合

和 完 全 燃 烧 的 假 定 适 用 性 逐 渐 降 低 。 此 外 ，降 维 发

动机燃烧模型无法考虑真实的燃料混合与渐进燃烧

过程，以及由燃烧热附加引起的边界层分离、模态转

换 、进 气 道 不 起 动 等 至 关 重 要 甚 至 影 响 飞 行 成 败 的

因素。因此，更精确的高超声速飞/发一体化性能评

估需要采用能够准确解析流动与化学反应耦合过程

的三维有限速率燃烧模型。

3.3 飞/发一体化全流场（Tip-to-Tail）高保真模拟

尽管 CFD 被广泛用于高超声速吸气发动机各子

系统的设计和分析，并用于了解许多复杂的反应/非
反应流问题，如高超声速飞行状态下的前体层流/湍
流转捩、气动热力学、表面加热、高速燃烧等；然而在

公 开 文 献 中 ，将 外 流 和 内 流 集 成 在 一 起 的 整 机 全 流

场（Tip-to-Tail）三 维 数 值 模 拟 非 常 有 限 。 内 外 流 耦

合模拟使得设计者能够以一体化的方式开展整机性

能 诊 断 和 关 联 研 究 ，直 接 从 模 拟 数 据 获 得 精 确 的 净

推 力 等 性 能 数 据 ，这 对 于 对 推 阻 平 衡 锱 铢 必 较 的 高

超声速飞行器设计尤为重要。

在 全 流 场 类 数 值 模 拟 中 ，发 动 机 内 流 模 拟 不 再

采用简化降维模型，而是直接求解流动-化学反应耦

合 过 程 。 首 次 在 发 动 机 内 流 模 拟 中 直 接 解 析 流 动 -
复 杂 化 学 反 应 耦 合 过 程 的 案 例 为 20 世 纪 90 年 代 的

爆 震 冲 压 发 动 机 流 动 模 拟［50］，其 定 量 评 估 了 乘 波 体

飞行器的比冲、推升比等推进性能随动压、马赫数的

变 化 趋 势 。 随 后 ，耦 合 燃 烧 的 全 流 场 三 维 数 值 模 拟

也被应用于二级入轨（TSTO）罗克韦尔高超声速研究

用 途 飞 行 器 的 数 值 模 拟 中 ，用 于 评 估 氢 燃 料 超 燃 冲

压 发 动 机 与 锥 形 乘 波 前 体 的 气 动 与 推 进 一 体 化 性

能［54］，是影响高超声速飞行器推进性能的主要参数。

针对更复杂的煤油和乙烯碳氢燃料，研究者们［111-112］

分 别 采 用 2200 万 网 格 和 1981 万 网 格 完 整 模 拟 了 包

含前体、水平翼片、垂直翼片、进气道、燃烧室和单边

膨胀斜喷管（SERN）的高超声速吸气飞行器内外耦合

全流场（如图 15 所示），其中发动机计算采用了考虑

湍 流 化 学 反 应 交 互 作 用（TCI）的 涡 耗 散 湍 流 燃 烧 模

型；研究对比地面试验数据，全面评估了高超声速巡

航 条 件 下 超 燃 冲 压 发 动 机 燃 烧 室 的 性 能 、整 机 推 阻

平 衡 特 性 以 及 飞 行 器 表 面 热 防 护 ，为 飞 行 器 天 地 一

致 性 设 计 提 供 了 重 要 参 考 ；模 拟 完 整 捕 捉 到 了 高 超

声 速 飞 行 器 内 外 流 中 的 前 体 弓 形 激 波 、进 气 道 唇 口

斜 激 波 、发 动 机 内 流 道 多 重 反 射 激 波 以 及 尾 流 膨 胀

波，获得了包括详细反应组分、压力、粘滞阻力、壁面

热流以及拉格朗日液滴在内的详细内外流多物理场

数据，观察到了非均匀进气道来流、单侧燃烧等特殊

发动机现象，为后续优化改进提供了重要参考；研究

进一步通过优化燃料当量比，实现了 44.4% 的整机净

推 力 增 长 ，通 过 调 整 飞 行 攻 角 实 现 了 18% 的 比 冲 提

升。尽管该研究基于仅解析宏观拟序结构的雷诺时

均（RANS）方法，但仍获得了丰富的流场细节数据，揭

示了独特的内外流耦合流动燃烧规律，展示了全流场

数值模拟在弥补面/飞行试验不足方面的独特优势。
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高性能计算技术的发展使得包含发动机的整机

高 保 真 数 值 仿 真 成 为 可 能 ，批 量 化 的 一 体 化 集 成 数

值 分 析 可 部 分 替 代 风 洞 试 验 甚 至 飞 行 试 验 ，实 现 全

参 数 空 间 的 系 统 寻 优 。 例 如 ，基 于 自 主 研 发 的 多 学

科推进分析工具包 MDA，波音公司系统开展了 3900
种超燃冲压发动机的全流道、120 种进气道和 99 种机

体/发动机组合方式的仿真分析（如图 16 所示），获得

了飞行器毛重降低 39%、推进剂比重降低 42%，容积

率 提 高 23%，平 均 单 位 重 量 提 高 16% 的 显 著 优 化 效

果［113］，展示了高保真数值仿真与优化算法结合的巨

大应用潜力。

随着大规模并行等计算技术的进步和高保真湍

流燃烧等物理模型的发展，大涡模拟（LES）等高解析

度模型被逐渐应用于全尺寸超燃冲压发动机的内外

流一体化耦合模拟中［114-115］。NASA 公布的 CFD 2030
年 远 景 规 划 ，将 集 成 发 动 机 的 全 尺 寸 飞 行 器 大 涡 模

拟 列 为 CFD 亟 待 解 决 的 四 个 重 大 挑 战 性 问 题 之

一［116］。 该 报 告 预 测 高 性 能 计 算 能 力 在 2030 年 可 达

到 3×1019（3 千亿亿次）。在大规模高性能计算发展的

基础上提高数值模拟保真度以及拓展大规模应用能

力 ，既 是 解 决 各 类 飞 行 器 集 成 优 化 这 一 工 程 问 题 的

重要途径，也是未来 CFD 发展的重要方向之一。

4 总结与展望

在过去的 60 年里，国内外的研究者从前体/进气

道 集 成 、机 体/发 动 机 集 成 、尾 喷 管/后 体 集 成 等 几 个

方面开展了大量的高超声速飞/发一体化设计研究。

特别是近年来，一系列新颖的乘波体、进气道和尾喷

管 设 计 概 念 被 提 出 ，极 大 丰 富 了 一 体 化 设 计 理 论 。

例如，双乘波前体/进气道一体化构型概念的提出从

将 进 气 道 也 纳 入 乘 波 体 设 计 的 角 度 ，实 现 了 真 正 意

义上的内外流一体化设计。而全乘波概念的提出意

味着一体化已经逐渐从前体/进气道的局部集成向追

求整机性能最优化的方向发展。

然 而 ，目 前 的 一 体 化 研 究 仍 多 侧 重 于 局 部 结 构

和 流 场 的 集 成 优 化 ，而 对 包 括 发 动 机 在 内 全 部 件 集

成 、全 流 场 数 值 模 拟 开 展 得 还 较 少 。 限 于 计 算 代 价

的制约，目前的飞/发一体化模拟中发动机内流模拟

多 采 用 简 化 降 维 模 型 ，甚 至 仅 将 发 动 机 作 为 一 个 气

动 部 件 忽 略 其 燃 烧 热 附 加 过 程 ，而 耦 合 高 保 真 发 动

机反应内流模拟的飞/发一体化研究开展得较少。针

对氢和碳氢两类典型燃料驱动吸气式高超声速飞行

器 ，已 经 开 展 的 基 于 雷 诺 时 均（RANS）全 流 场（Tip-
to-Tail）三维数值模拟不仅获得了丰富的流场细节数

据 ，而 且 揭 示 了 内 外 流 耦 合 条 件 下 独 特 的 流 动 燃 烧

规律，展示了全流场数值模拟在弥补地面/飞行试验

不 足 方 面 的 独 特 优 势 。 随 着 计 算 机 技 术 的 进 步 ，高

解析度的大涡模拟等数值手段被逐渐引入飞/发内外

流 耦 合 模 拟 中 ，一 体 化 仿 真 模 型 与 优 化 算 法 的 耦 合

也在飞行器设计中初步显示了巨大的应用潜力。高

Fig. 15　Tip-to-Tail modeling of a hypersonic vehicle 

cursing at Mach number 6.2[111-112]

Fig. 16　Numerical analysis of Boeing's hypersonic vehicle 

for shape optimization[113]
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超 声 速 飞 行 器 设 计 具 有 锱 铢 必 较 的 特 殊 性 ，唯 有 在

数 值 工 具 中 不 断 耦 合 影 响 性 能 的 物 理 机 制 ，数 值 预

测 才 能 逐 渐 趋 近 天 地 一 致 性 ，从 而 通 过 去 除 不 必 要

的冗余安全设计以换取性能的进一步提升。

值 得 指 出 的 是 ，现 有 的 飞/发 一 体 化 优 化 多 基 于

准 稳 态 前 提 ，而 实 际 的 飞 行 器 存 在 加 减 速 和 变 攻 角

等 机 动 ，动 力 系 统 以 及 进 气 道 需 要 在 复 杂 的 飞 行 环

境 内 正 常 起 动 并 稳 定 工 作 。 当 飞 行 参 数 发 生 变 化

时 ，容 易 在 飞 行 器 前 体 和 进 气 道 产 生 由 于 激 波 边 界

层干扰导致的流动分离现象，进而出现发动机喘振，

最终导致进气道不起动或发动机燃烧模态转换。变

空域和变马赫数条件下的动力效能衰减抑制和进气

道可重复起动技术也是飞/发一体化设计中必须要考

虑的关键问题。为此，未来的飞/发一体化模拟还应

包 含 沿 飞 行 器 全 轨 迹 的 特 征 模 拟 ，为 真 实 飞 行 条 件

下的飞行器优化和控制提供依据。

飞/发一体化设计本质上是一个多学科多参数的

数 学 上 的 复 合 函 数 寻 优 ，以 追 求 最 佳 升 阻 比 和 推 重

比等为最终目标。影响最终性能的各参数敏感性和

作 用 机 制 各 不 相 同 ，并 且 由 于 各 因 素 相 互 牵 制 在 设

计中容易导致顾此失彼，因此传统的单状态点测试、

分 部 件 集 成 和 穷 举 法 寻 优 不 仅 效 率 较 低 ，而 且 无 法

实 现 全 参 数 空 间 的 多 目 标 最 优 。 在 高 超 声 速 条 件

下，各参数之间的耦合效应进一步增强，高超声速飞

行器/发动机设计本身特点就决定了其具有一体化的

发 展 趋 势 。 一 体 化 的 研 究 思 想 要 求 将 多 物 理 、多 部

件 耦 合 过 程 作 为 一 个 整 体 进 行 研 究 ，并 借 助 先 进 的

计 算 机 技 术 和 数 值 模 型 开 展 多 参 数 、多 工 况 的 系 统

寻 优 ，剖 析 提 炼 多 物 理 耦 合 交 互 作 用 中 的 典 型 科 学

问题。其发展过程催生或促进了一系列多学科前沿

交叉方向的进步，如遗传/进化算法、飞行器设计概念

（双乘波体、全乘波体）、变几何复合柔性材料和高性

能大规模计算技术。虽然目前的大多数研究距离真

正意义上的飞/发一体化设计尚有距离，但其中的科

学问题有望促进基础理论的进步甚至催生新的工程

科学思想。
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