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机载高超声速飞行器中的轴对称
旋成体气动布局研究综述
王奕权，曹军伟，袁成
中国航空研究院，北京  100029

摘 要：气动布局设计是机载高超声速飞行器总体设计的必要内容之一，轴对称旋成体布局作为一种机载飞行器应用的主

流布局形式之一，有着极为重要的研究价值。本文从总体和气动的视角概述了三款使用轴对称旋成体布局的机载高超声速

飞行器。分析了采用此种布局的飞行器在研发过程中可能遇到的难题和阻碍，并站在工程应用的角度给出了解决这些难题

和阻碍的手段。最后，展望了轴对称旋成体布局的机载高超声速飞行器在未来的发展趋势，为国内机载高超声速飞行器的

研制工作提供借鉴与参考。
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国内外目前关于高超声速飞行器的定义有很多种，其

中认可程度较为广泛的是飞行速度超过 Ma 5 的飞行器即

可称为高超声速飞行器[1]。高超声速飞行器凭借其极高的

飞行速度，使得攻击方可以用其对时敏目标进行打击，并使

防守方难以拦截，近年来被诸多航空航天大国列为重点研

究领域[2]。

高超声速飞行器按其布局形式可分为乘波体、升力体、

翼身融合体和轴对称旋成体 4 类[3]。具体为：（1）乘波体是

一种前缘上下表面高低压隔离、边缘压力封闭的布局形

式[4]，其优点是升阻特性较好，缺点是内部容积率较小，需

要对外形进行修形变成类乘波体布局才能实际投入使用。

（2）升力体飞行器是一种即便没有机翼等部件产生升力，也

能依靠飞行器本体产生升力的飞行器，其特点是拥有很高

的内部容积率。此种飞行器一般采用非吸气式的火箭发动

机作为其动力来源，若要发展为吸气式飞行器，会面临巨大

的外形设计挑战。（3）翼身融合体飞行器是一种将机翼和机

身等部件融合而成的一体化布局形式。此种布局在气动热

防护和气动控制等领域的相关技术较为成熟。但此种布局

是完全三维意义上的设计，激波流场非常复杂，较难满足多

模块发动机的入口条件。此种布局多用于再入式飞行器。

（4）理论意义上的轴对称旋成体的外形由一条母线绕中心

轴线回旋而成。实际飞行器会因追求内部装载空间和气动

性能等目标，对理论外形做出一定程度的修形，并增加弹翼

和舵面等结构。其优点是飞行器的外形和结构相对简单，

外部激波流场复杂度较低，内部空间相对规整，装载率较

高[5]。缺点是无法像乘波体那样充分利用乘波特性，因此

升阻比较低，常作为高超声速导弹的构型设计。

目前，国际上已有包括俄罗斯和美国在内的多个国家

宣布开展对于高超声速飞行器的研究工作。俄罗斯总统普

京在 2018 年 3 月 1 日的国情咨文中介绍了“匕首”高超声速

机载武器[6]。美国在 2017 年 7 月举办的推进与能源会议上

透露洛克希德-马丁公司正以 SR-72 为载体开展高超声速

飞行器的研究。截至 2021 年，美方在高超声速领域的科研

预算已达 32 亿美元[7]。我国也开启了对于高超声速飞行器

的研究工作，由厦门大学和北京凌空天行科技有限公司联

合开发的“嘉庚一号”帯翼可回收重复使用火箭于 2019 年 4

月发射成功，目的是验证火箭的回收使用技术。

作为一项高新技术，国内外对于高超声速飞行器的研

究尚有较大空间，而对于机载高超声速飞行器这一细分研

究领域的研究更是相对不足。本文以机载高超声速飞行器
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常用的轴对称旋成体布局为背景展开研究，梳理采用此种

布局的飞行器，并以总体和气动设计的视角对应用轴对称

旋成体布局的机载高超声速飞行器在研发过程中可能碰到

的难点和阻碍进行分析，并给出工程化的应对手段和突破

现阶段“瓶颈”的发展方向。

1 采用轴对称旋成体设计的高超声速飞行器
为尽可能直观且全面地展现轴对称旋成体布局在高超

声速飞行器上的应用，本节选取了三款研发时间不同、研发

进展不同、采用动力不同的飞行器，主要站在总体和气动角

度针对三款使用轴对称旋成体布局的高超声速飞行器进行

剖析：（1）已经在实战中使用的“匕首”高超声速武器；（2）发

展历史较早的 HyFly 项目；（3）美国空军近几年重点投入研

发的 HAWC 和 HACM 项目。值得一提的是，立项时间较早

的项目受到当时技术水平的限制，倾向于采用传统意义上

的轴对称旋成体作为其外形，以降低研发时的技术难度，进

而保证项目的推进速度；而立项时间较晚的项目，得益于技

术积累，会倾向于在传统意义上的轴对称旋成体基础上对

外形做出一定程度的改变，以提高飞行器的气动性能。

1.1 “匕首”

“匕首”导弹外形和基本参数如图 1 和表 1 所示，此导弹

的外形与 2006 年率先列装俄罗斯陆军的“伊斯坎德尔-M”地

地导弹极为相似，可在某种程度上理解为将路基发射的地地

导弹改装为空基发射的空地导弹。“伊斯坎德尔-M”导弹的

外形和基本参数如图 2 和表 2 所示。从表 2 中可见，其二者的

基本参数一致度较高，但在最大速度和最大射程方面，“匕

首”相较于“伊斯坎德尔-M”有了巨幅提升，造成此种巨大差

异可能有如下几方面原因：（1）载机可提供相较于地面车辆

更高的发射高度和发射初速度。（2）“伊斯坎德尔-M”的

480km 标称射程受到《中导条约》限制，其实际射程很可能超

过 500km，造成“匕首”相较于“伊斯坎德尔-M”的射程提升幅

度可能存在一定的虚度。（3）“伊斯坎德  尔-M”所采用的低

平弹道会抑制有效射程，而“匕首”采用的是有利于增长射程

的高抛弹道。

从上述对比可看出，空射相较于路基发射能够使几乎

同样的作战装备产生巨大的性能变化，但为了适应机载空

射的使用需求，导弹在机载适配性方面可能面临一些难题：

（1） 在外形方面，“伊斯坎德尔-M”导弹尾部直径较大且

截面较为平直，此种外形会在机载外露飞行模式下产生较大

的气动阻力，进而使飞机的作战半径减小，最终导致战略、战

术目标的规划受到影响。为了解决这一难题，设计人员在

“伊斯坎德尔-M”的尾部加装了一个拥有一对水平小翼的尾

罩，用以减小机载外露飞行模式下的底阻，同时此尾罩还能

起到对导弹内部发动机喷管及部分控制元件的保护作用。

（2） 在使用模式方面，从地面发射的“伊斯坎德尔-M”

在竖起后可直接点火发射，而改为机载空射后，需要对发射

方式进行重新设计。为此，设计人员为其设计了机载挂点

和相配套的载机发射架。为了保证载机发射时的安全，导

弹的发射模式改为：先由发射架将全弹以弹射方式离机，至

安全距离后，导弹抛掉尾罩，随后弹体尾部的助推器点火，

开启自主飞行模式。

目前，“匕首”导弹可形成两种作战样式：（1）由米格-31K

携带一枚，米格-31K 虽为一款较老的机型，但其最大速度依

然可达 Ma 2.83，“匕首”导弹配合此载机可以实现一种“快+

快”组合的方式进行作战。（2）由升级后的轰炸机图-22M3 携

带 4 枚。凭借单机较大的挂载量，形成“多+快”[8] 的作战

样式。

表1 “匕首”导弹的基本信息［9］

Table 1 Basic information about the Kinzhal missile［9］

基本参数

基本性能

分系统

长度/m

直径/m

翼展/m

发射质量/kg

最大速度

最大射程/km

战斗部

制导

助推

7.2

1.2

1.6

4300

Ma 10

2000

核或高爆战斗部

INS，飞行中段更新指令，末段雷达导引

固体燃料火箭发动机

图 1　“匕首”高超声速导弹

Fig.1　The Kinzhal hypersonic missile
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1.2 HyFly

“高超声速吸气式导弹”（HyFly）[10]项目开始于 2002

年，此项目是美国国防预先研究计划局（DARPA）和美国海

军联合研制的项目，其最大的技术特点是研制出的吸气式

飞行器采用双燃烧室冲压发动机技术。采用双燃烧室冲压

发动机技术的一项核心优势是能够降低方案的风险，因为

相较于纯粹的超燃冲压发动机，双燃烧室冲压发动机的起

动马赫数较低，易于起动。

此项目在技术层面的目的是希望提升双燃烧室超燃冲

压发动机技术成熟度，在战术层面的目的是满足美国海军

对于监视目标的快速打击需求。项目的成功目标为：验证

飞行器具备 Ma 6 的巡航速度，射程达到 740.8km，并且飞行

器能够完成内含子弹药的布撒任务。HyFly 的飞行任务示

意图如图 3 所示。

HyFly 飞行器的头部为圆锥状，在头部与弹身中间的

过渡段左右两侧设有进气道，采用的进气方式为肩部进气，

进气道在载机带飞过程中被进气道罩外封。载机将其发射

后，助推级点火将 HyFly 推至亚燃冲压发动机适合的工作

速度，此时完成进气道罩抛除和助推级分离动作，飞行器进

入自主飞行状态。飞行器的后部设有 4 片 X 形舵面，助推

级上设有安定翼，用以满足不同阶段飞行器对于操控性和

稳定性的需求。HyFly 飞行器的外形如图 4 所示。

HyFly 项目原定于 2007 年 1 月进行首次飞行验证，但

由于双燃烧室冲压发动机的地面调试进度落后，飞行器的

首飞推迟至 2007 年 9 月进行。此次飞行验证由于燃油系统

问题，致使飞行器的速度未达到预期的 Ma 6，仅达到 Ma 

3.5，首次飞行试验以失败告终。在 2008 年 1 月，第二次飞

行验证由于燃油泵故障导致试验失败。在 2010 年 7 月，第

三次飞行验证由于飞行器内部电池电压过低导致飞行软件

出现故障，第三次即最后一次飞行试验验证也以失败告终。

1.3 HAWC 和 HACM

美国海军和美国空军都有使用高超声速武器的需求，

但武器的研制思路和发动机技术的选取不尽相同。美国空

军主要以双模态超燃冲压发动机技术作为其发展路线，而

美国海军主要以双燃烧室冲压发动机技术作为其发展路

线。根据现有公开资料的解读，美国空军的双模态超燃冲

压发动机技术的发展路线较为明确，但美国海军的双燃烧

室冲压发动机技术依然处于多方案优选状态，发展路线尚

不完全明确[11]。

“吸气式高超声速武器概念”（HAWC）项目是美国空军

针对吸气式高超声速武器概念的一次验证，美国空军希望

研制一种将碳氢燃料作为动力，飞行速度在 Ma 5~6，射程

图 2　“伊斯坎德尔-M”导弹

Fig.2　Iskander-M missile

表 2 “伊斯坎德尔-M”导弹的基本信息

Table 2 Basic information about the Iskander-M missile

基本参数

基本性能

分系统

长度/m

直径/m

发射质量/kg

战斗部质量/kg

最大速度

最大射程/km

战斗部

制导

助推

7.2

0.95

3800

480

Ma 5.9

480

核或高爆战斗部

惯性制导+卫星导航（GPS/GLONASS）+景象

匹配制导

固体燃料火箭发动机

图 4　HyFly 飞行器

Fig.4　HyFly aircraft

图 3　HyFly 飞行任务示意图

Fig.3　Schematic diagram of HyFly’s flight mission
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在 1000km 以上的空射高超声速武器[12]。HAWC 项目作为

X-51 项目的继承项目，目标是对空射高超声速武器的关键

技术进行验证[13]。验证的关键技术在于：（1）对所使用的双

模态超燃冲压发动机的工作时间进行测试和验证；（2）解决

武器在高超声速巡航时的热管理和热防护问题；（3）在导航

及制导领域取得进展。

目前有洛克希德-马丁和雷神两家公司针对美国空军

的 HAWC 项目展开了飞行器的研发工作，但此项目披露出

的飞行器图片较少，且均为示意性概念方案图，其中洛克希

德-马丁公司的飞行器方案与轴对称旋成体布局的贴合度

较高。洛克希德-马丁公司和雷神公司的飞行器概念图分

别如图 5 和图 6 所示。

HAWC 项目的最新进展是：洛克希德-马丁公司的飞行器

于 2022 年春季取得了试飞成功。雷神公司的飞行器也于 2022

年 7 月初第三次成功开展了飞行器的自由飞行试验。

目前 HAWC 项目的进展相对顺利，主要验证的关键技

术日趋成熟。但演示验证机主要为了验证双模态超燃冲压

发动机技术，机上包括导引系统在内的诸多系统可能并不

完善，飞行器的可靠性尚待提高，无法作为实际武器列装空

军。美国空军为最终实现其列装空射吸气式高超声速武器

的目的，在 HAWC 项目的基础上又开展了“高超声速攻击

巡航导弹”（HACM）项目。此项目的目的是在 HAWC 项目

验证的多项关键技术的基础上研发一款实际型号，用以支

撑空军对远程防区外时敏目标的打击能力。HACM 项目目

前披露出来的资料较少，其中雷神公司放出的 HACM 项目

的飞行器效果图如图 7 所示。

通 过 对 不 同 公 司 和 机 构 披 露 出 的 HAWC 项 目 和

HACM 项目效果图进行分析，可以得出的结论是：

（1） 有类似乘波体布局的飞行器方案出现，也有类似

轴对称旋成体布局的飞行器方案出现。这可能是因为不同

公司所选用不同设计方案时考虑的侧重点不同：乘波体布

局的飞行器拥有较好的升阻特性，但生产难度大，生产费用

高，即便是军事强国目前尚难大批量装备；而采用轴对称旋

成体布局的方案在气动性能上虽不及乘波体布局，但其设

计难度较低，外形易于加工制造，生产成本低。针对机载武

器这种需要大量消耗的一次性装备，其对于生产成本和生

产效率较为敏感，采用轴对称旋成体作为其布局形式，更容

易实现“打得起，供得上”的实战使用需求。

（2） 与 X-51 的发射方式类似，几款飞行器在空射后均

使用助推器使飞行器达到冲压发动机工作的速度。一般双

模态超燃冲压发动机的亚燃模式可将发动机的起动速度下

限降至 Ma 3，但多数载机依然难以提供高于此马赫数的带

飞速度，增加助推器可以填补载机带飞和冲压发动机起动

间的速度域空缺，但助推器庞大的体积使得机载武器难以

实现内埋的挂载方式，无法最大限度地发挥先进战机的隐

身和机动优势。未来双模态超燃冲压发动机技术的一大发

展目标即是进一步降低发动机起动速度，最终实现载机发

射后无须助推即可自主飞行。

图 5　洛克希德-马丁公司公布的 HAWC 项目

飞行器效果图                                  

Fig.5　Lockheed Martin released a rendering of the HAWC

 program vehicle                                              

图 6　雷神公司公布的 HAWC 项目飞行器效果图

Fig.6　Raytheon released a rendering of the HAWC

program vehicle                                

图 7　雷神公司公布的 HACM 项目飞行器效果图

Fig.7　Raytheon released a rendering of the HACM

project vehicle                                   
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（3） 部分效果图未展示进气道形式，但展示出进气道

形式的方案均采用下腹部进气。机载武器发射后多以较小

的正迎角进行飞行，采用下腹部进气可利用发动机前的弹

身作为前体对来流进行压缩，以提高进气性能。

（4） 飞行器控制面布局类似，多依靠一组×形尾舵进行

飞行姿态控制，这意味着在高超声速飞行条件下，一般一组

尾舵即可满足飞行器对于稳定性和机动性的需求。

2 轴对称旋成体高超声速飞行器的设计阻碍
轴对称旋成体布局的飞行器虽然已经出现在实际作战

当中，但“匕首”高超声速导弹仅依靠其尾部的助推器作为

动力来源，飞行器本身无动力。因此人们所期待的拥有进

气道和发动机，具备依靠自身动力进行飞行的吸气式高超

声速飞行器依然未实际使用，其原因是此类飞行器在研发

阶段面临众多尚无法完全解决的技术难题。本节站在总体

和气动的角度对轴对称旋成体高超声速飞行器设计过程中

的技术难题，以及独特的表面流动特性进行阐述。

2.1 超声速条件下细长圆锥体表面非对称绕流现象

与著名的卡门涡街现象类似，轴对称的细长圆锥体表面

会在超声速条件下出现非对称绕流现象。针对此种现象，谢

昱飞等[14]开展了轴对称细长圆锥体在低超声速、不同迎角的

工况下的表面气体流动特性分析工作，对不同迎角下对称圆

锥体表面出现非对称绕流旋涡的特征及演化规律进行研究，

指出在垂直于中心横截面上的流动结构失稳仍是由对称向

非对称转化的机制，并给出了一种能够依据当地侧力对所产

生旋涡的结构形态进行判定的方法。代光月等[15]提出一套

轴对称圆锥体在高超声速条件下气动热环境计算方法，其使

用的计算方法在精度上相较于经典流线法有所提升。具体

计算了圆锥体在 Ma 9.86 的来流速度下，处于 0°、8°和 16°迎

角时的表面热流，表面热流分布如图 8 所示。

此现象为轴对称旋成体飞行器在高超声速条件下飞行

时会出现的独特流动特性，会导致飞行器出现旋转趋势。此

现象在流动机理层面依然值得研究，特别是对轴对称旋成体

机载武器与载机分离时，此独特流动现象产生的流场与弹机

间本就复杂的流场的耦合进行研究。在工程层面可以利用控

制系统调节舵面偏转角以抵消由此现象产生的旋转力矩，此

方法带来的负面影响是会使飞行器的飞行阻力增大，后续可

考虑对外形进行优化以减少对于气动性能的不利影响。

2.2 多组舵面的气动干扰难题

早期研究高超声速飞行器舵翼干扰问题大多集中在鸭

翼的大小与安装位置对于主翼的气动影响上[16]，由于受风

洞条件限制，众多研究舵翼干扰问题的试验马赫数范围也

大多在 4 以下[17]。

Allen 等[18]在 2005 年时开展了对于十字形边条翼和直

列尾翼的轴对称导弹空气动力学研究，具体研究了 7 种不

同布局形式的导弹前翼对于后翼的气动影响，如图 9 和图

10 所示。

得出的结论是在 Ma 0.6~4.63 的来流条件下，随着马赫

数的增加，弹体纵向压心随马赫数变化而变化，弹体的稳定

图 10　试验形式

Fig.10　Test form

图 9　7 种不同试验外形

Fig.9　Seven different test shapes

图 8　圆锥体在迎角分别为 0°、8°和 16°时的壁面流线分布图

Fig.8　Wall streamline distribution of cone at angles of attack of

     0°, 8° and 16°
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性有随着马赫数增加而下降的趋势。前翼的长度增加会使

弹体法向力增大，利于弹体稳定性的提高。铰链力矩在亚

声速和跨声速时较大，而在超声速条件下几乎可以忽略

不计。

Zhang 等[19]在 2013 年研究了前部采用“×”形舵面，后

部采用“＋”形舵面布局的导弹在速度范围为 Ma 2.5~4.0 的

气动特性，分别采用 DATCOM 和计算流体力学（CFD）两种

数值模拟方法对所设计的导弹进行气动数值模拟仿真，并

与风洞试验结果进行对比。探究了前部“×”形舵面对于后

部“＋”形舵面的气动干扰程度。得到的结论是：在小迎角

条件下，前部“×”形舵面产生的涡流可以顺利通过后部

“＋”形舵面，此种构型可以满足导弹飞行时高稳定性需求。

邓帆等[20]借助 CFD 方法和风洞试验，研究了一种全动

舵面飞行器在 34km 高度、Ma 6 条件下的舵翼干扰对于全

机升阻比的影响，试验模型及装置示意图如图 11 所示。

研究结果表明：（1）全动舵面的舵偏角在 5°以下时，对

于全机的升阻比影响较小；但在舵偏角较大，特别是大于

10°时，对全机升阻比的影响程度迅速非线性增加。（2）在相

同的舵偏旋转量条件下，负舵偏角对于全机升阻比的负面

影响程度明显高于正舵偏角。（3）全动舵面在高超声速条件

下受主翼的气动干扰较为强烈，在-20°~20°舵偏角变化时，

全动舵面的铰链力矩存在两次反号现象。

赵佳等[21]通过数值求解 RANS 方程的方法研究了高度

为 26km、Ma 6 条件下高超声速飞行器的安定面和全动舵面

的气动干扰问题，分析了安定面影响全动舵面舵效的关键

参数，安定面和全动舵面的布局形式如图 12 所示。

研究结果表明：（1）随着安定面和全动舵面的水平间距

增加，全动舵面受安定面气动干扰程度减弱，舵效增加，且

此特性受迎角和舵偏角影响较小。（2）安定面和全动舵面的

垂直间距对于舵效的影响与迎角相关：迎角为正时，全动舵

面相较于安定面靠下，舵效较高；迎角为负时，全动舵面相

较于安定面靠上，舵效较高。（3）安定面的前缘后掠角增加

有利于舵效增加。（4）安定面与全动舵面的展长之比为 1

时，全动舵面受安定面翼尖涡影响最大，此时舵效最低。  

（5）在考虑机身存在时，安定面对于全动舵面干扰机理未变，

但干扰程度显著下降，约变为不考虑机身存在时的 30%。

目前对于高超声速飞行器舵翼干扰问题的研究从早年

间的低马赫数逐步提升至 Ma 5 以上，目前对于 Ma 6 左右

的拥有两组舵面的轴对称旋成体高超声速飞行器的舵翼干

扰问题研究相对充分，但对于 Ma 8~10 甚至更高马赫数的

研究较为匮乏，并且现有研究的内容大多是在无干扰自由

来流条件下对于舵翼干扰问题进行研究，针对模拟弹机分

离时复杂扰流条件下的舵翼干扰问题的研究相对较少。站

在项目研发的角度，想要研发一款飞行速度在 Ma 8 以上的

旋成体机载武器，现有研究成果支撑性依然不足，研发所面

临的技术挑战较为艰巨。

2.3 “流—热—固”耦合难题

高超声速飞行器在飞行过程中承受着巨大的气动载荷，

气动力的加载会使结构发生形变，结构的改变又会反过来影

响飞行器表面的流场。而气体来流带来的不仅仅有气动载

荷，同时也带来了气动热，热量的加载也会使飞行器外形和

内部结构产生形变，此种形变会反过来影响飞行器的流场和

温度场。飞行器在气动力和气动热的加载下，流—热—固物

理场间相互影响、相互反馈，形成一种复杂的耦合关系[22]，其

关系如图 13 所示。热气弹问题目前是高超声速飞行器难以

回避的问题，因其具有复杂性和危险性，近年来被诸多学者

研究[23]。

图 11　试验模型、天平及隔热套装配示意图

Fig.11　Test model, balance and insulation sleeve

assembly diagram                      

图 12　安定面和全动舵面的布局形式

Fig.12　Layout of stabilizer and full rudder surface

图 13　流—热—固耦合关系图

Fig.13　Diagram of fluid-heat-solid coupling relationship

16



王奕权 等： 机载高超声速飞行器中的轴对称旋成体气动布局研究综述

轴对称旋成体高超声速飞行器多由细长形的弹体和一

组或多组舵面构成，舵面又大多采用全动舵面，这就在两个

方面容易出现热气弹问题：一是其细长的弹体弯曲模态频

率较低，与一些短周期刚体模态相近[24]。SR-71 和 YF-12

就由于机身弯曲模态和短周期刚体模态耦合而出现了体自

由颤振[25]。二是由于采用全动舵面，舵面的舵轴会在气动

热的加载下降低刚度，导致发生颤振的可能性提高。并且

全动舵面不可避免地存在间隙，作为薄弱环节会使当地流

场变得更为复杂，这会在一定程度上降低颤振边界[26]。目

前高超声速导弹为了提高打击能力会尽可能提高导弹的机

动能力，这意味着导弹可能会面临在高马赫数条件下做出

大迎角机动的实战情况，此时舵偏角较大，舵面的流场复杂

度较高，可能会出现舵面抖振。

在结构上产生的热气弹变形每时每刻都不同，如果不

能精准预测飞行器的结构变形，会使控制系统无法按正确

的控制率来调节飞行器的姿态。特别是某些高超声速导弹

为了追求更好的机动性而放宽了稳定性，从而加剧了热气

弹和控制系统的耦合，这种耦合最终往往会导致飞行器失

控甚至解体。

解决热气弹难题的有效途径是开发出一种具备快速性

和精确性的预测手段，实时预测飞行器上由热气弹导致的

结构变形，进而利用控制系统进行补偿控制，最大限度抵消

负面影响。目前国内现有的技术水平很难同时满足预测的

精确性和快速性，但已经有众多学者开始对此问题进行研

究，预计在未来几年内会取得突破性进展。

2.4 超燃冲压发动机风洞试验受阻

目前唯一实际使用的高超声速武器“匕首”，其工作方

式为使用火箭助推使其达到高超声速，然后以无动力方式

依靠惯性飞抵目标。但使用者为了追求更好的操纵性，会

希望飞行器保持有动力的飞行模式来实现高超声速巡航。

而保证飞行器实现高超声速巡航飞行的关键则是超燃冲压

发动机[27]。

超燃冲压发动机不同于传统的涡喷发动机，它没有风

扇和压气机，而是仅依靠涵道和机身构型实现对于空气的

压缩。发动机整体构造较为简约，无任何多余作动部件消

耗能量，因此此种发动机的效率很高，非常适宜高超声速飞

行时使用。但缺点同样明显，此种发动机无空气压气机，只

能依靠来流实现自然进气，因此无法在低速时工作。解决

此问题的方法一般是将超燃冲压发动机和其他发动机进行

组合使用，如与火箭发动机组合，在低速时使用火箭进行助

推加速，待飞行器达到超燃冲压发动机适合的工作速度时

再点燃冲压发动机。

超燃冲压发动机的点火和点火后保持稳定燃烧是发动

机研发的难题，其难度如同在飓风中点燃一根火柴并保持

不灭。目前针对飞行 Ma 4~7 的超燃冲压发动机技术已经

取得了一系列突破，但这也仅限于英、美等少数在此领域投

入较多的发达国家，超燃冲压发动机的相关技术总体成熟

度依然不高。

由于气动加热约与飞行速度的三次方成正比，针对飞

行 Ma 8~10 的飞行器，其自由来流的滞止温度超过 2500K，

燃烧温度的上限远大于 3000K，超燃冲压发动机在热防护

上面临难题[28]。

超燃冲压发动机在做风洞试验时同样面临难题：一般受

风洞尺寸限制，需要使用发动机的缩比模型进行试验，为了

保证一系列无量纲数的相同[29]，需要更高的来流压力才能满

足模拟条件，试验所需超高的总温和总压条件对风洞试验设

备提出了极高的需求。就总温而言，常见的连续式风洞一般

不超过 1000K，而想要模拟飞行高度在 30~40km，飞行 Ma 8~

12 的高超声速飞行器，其所需的总温和总压见表 3。

常规风洞很难满足超燃冲压发动机的风洞试验需求，

为了解决这一难题，中科院力学所研制了一款使用爆轰驱

动的超高速高焓激波风洞[30]，其能够模拟 Ma 10~25、飞行

高度 30~70km 的高超声速飞行器，最高总温可达 8500K，但

此风洞目前依然在建设当中，尚未正式投入使用，国内的超

燃冲压发动机目前依然面临很难找到合适的风洞进行试验

的阻碍。

轴对称旋成体作为一种易于与发动机进行结合的布局

形式，由于受超燃冲压发动机试验手段限制，此种布局的飞

行器从无动力滑翔到依靠超燃冲压发动机进行有动力巡航

的发展路径遭遇“瓶颈”。因此，要想突破此“瓶颈”，需要加

表3 不同高度和马赫数下总压p0和总温T0

Table 3 Total pressure p0 and total temperature T0 at 

   different altitudes and Mach numbers

Maf

8

10

12

Hf /km

30

35

40

30

35

40

30

35

40

T0 /K

2619

2710

2831

3688

3790

3917

4915

5025

5168

p0 /MPa

18.7

9.2

4.8

114.7

57.8

31.0

575.0

296.2

163.6
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快对于超高速高焓激波风洞的建设工作，并在后续建设更

大尺寸的风洞以提高试验能力。

3 结论
如前文所述，轴对称旋成体布局的高超声速飞行器凭

借其众多优点在高超声速飞行器领域，特别是机载高超声

速武器领域有着非常重要的价值。本文概述了三种使用轴

对称旋成体作为布局形式的高超声速飞行器，并站在总体

和气动角度梳理了此类飞行器设计过程中的技术难题。据

此得出如下结论：

（1） 轴对称旋成体高超声速飞行器外形相对简单，外形

设计参数较少，设计成熟度相对较高。但研制此类飞行器对

于空气动力、控制技术、推进技术、材料与结构领域依然构成

巨大挑战。实现此类飞行器进行高超声速巡航的核心部件

即是超燃冲压发动机，但在保障发动机研制的基础设施上，

如能满足超燃冲压发动机进行风洞试验的风洞，总体建设程

度尚不能满足研制需求。轴对称旋成体高超声速飞行器的

相关配套技术的研究及研究保障手段依然需要大力发展。

（2） 轴对称旋成体高超声速飞行器主要升力面和操纵

面基本来自舵面，多组舵面的气动干扰问题目前研究尚不

充分。早先研究大多集中于“×”形舵面和“＋”形舵面的气

动干扰，并且速度大多在 Ma 5 以下。目前对于飞行速度在

Ma 6 及以下的高超声速飞行器的舵翼干扰问题研究相对

充分。但若要设计一款舵面布局较为独特、速度在 Ma 8 甚

至更高的旋成体高超声速飞行器，在解决舵翼干扰问题方

面可参考的研究成果较为匮乏。

（3） 在设计水平和生产力水平未发生颠覆性变化的未来

短时期内，机载高超声速飞行器的气动布局形式可能朝着两

方面进行发展：对于有特殊任务使命的机载高超声速飞行

器，更倾向于使用乘波体作为其气动布局形式，用较高的设

计难度、较长的研发时间和较高的制造费用换取较为出色的

气动性能，以满足执行特殊任务所必需的飞行器性能。鉴于

目前各航空大国都未实现机载高超声速飞行器大规模列

装，对于此种可能将作为未来要大批量使用的主战型装备，

各国的迫切需求是：尽快实现军队全面列装和满足列装后

较为庞大的战时消耗。这就需要一种易于设计、易于生产

并且使用成本较低的高超声速飞行器，轴对称旋成体布局

与此需求有着较高的贴合度。

目前唯一在实战中使用的“匕首”高超声速导弹虽然已

取得不错的战果，但其庞大的外形和较大的重量在一定程

度上限制了其在实战中的使用。未来此类构型的机载高超

声速飞行器研发的重点会朝着小型化和轻型化方向发展，

使其具备内埋于机身弹舱的能力，以便充分发挥战机的隐

身特性，并且飞行器将具备廉价性和生产快速性，避免出现

一经实战消耗就面临后续供给不足的尴尬局面。
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Review of Aerodynamic Layout of Axisymmetric Rotating Body in Airborne 
Hypersonic Vehicle

Wang　Yiquan， Cao　Junwei， Yuan　Cheng

Chinese Aeronautical Establishment， Beijing 100029， China

Abstract: Aerodynamic layout design is one of the essential contents of the overall design of airborne hypersonic 

vehicle. As one of the main layout forms of airborne vehicle application, axisymmetric rotational body layout has very 

important research value. In this paper, three airborne hypersonic vehicles using axisymmetric rotational body layout 

are summarized from the overall and aerodynamic perspectives. The problems and obstacles that may be 

encountered in the development of the aircraft with this layout are analyzed, and the means to solve these problems 

and obstacles are given from the perspective of engineering application. The future development trend of airborne 

hypersonic vehicle with axisymmetric rotational body layout is prospected in order to provide reference for domestic 

airborne hypersonic vehicle development.
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