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12引言

)̂ ..发动机结合了火箭发动机的高推重比和

冲压发动机的高比冲!具有性能高-工作范围宽-系

统集成度高等特点!是航空航天动力的发展热点!

是实现快速-经济空天飞行的重要途径&B'

% 国内外

对 )̂ ..开展了系统深入的研究!在发动机性能-模

态转换等方面均取得了很大进展&#=>'

%

当前的 )̂ ..应用多集中于单级或两级入轨%

杜文豪等&[' 开展了单级入轨运载器的总体方案设

计!发现与 3+̂ )0发动机相比!)̂ ..动力可节省

燃料 <B J% /7NLX 等&?' 对采用 )̂ ..动力的两级入

轨飞行器进行了多目标设计优化!结果表明其比纯

火箭动力有明显优势% 文献&C=B"'对基于 )̂ ..的

两级入轨飞行器开展了弹道优化%

在 )̂ ..用于巡航飞行器方面!王厚庆等&BB'较

早开展了研究!指出当惰性载荷小于 "8> 时!采用

)̂ ..的巡航方案具有可行性% 郑雄等&B#' 开展了

)̂ ..巡航飞行器的轨迹优化!但其 )̂ ..发动机

工作范围为 $8! l>8!&D!这是双模态冲压发动机工

作的舒适区%

面向入轨是 )̂ ..的出发点和终极目标!但存

在的问题是(

%入轨飞行器规模庞大!例如文献&['

中!3ILJNLI7的两级入轨飞行器起飞质量为 <$< J!

E1@单级入轨飞行器起飞质量为 B"? J!实施难度很

大!所以很多研究长期处于论证阶段)

&入轨飞行

器要求 )̂ ..发动机工作经历所有模态!速度范围

为 " l? h&D!技术难度很大% 为了解决 )̂ ..低马

赫数性能差的问题!周宏宇等&B<'在水平起飞重复使

用飞行器的轨迹优化中还组合了 1̂..动力% &NK

等&B$'研究了 )̂ ..用于单级入轨的爬升段性能!并

建立了 "8? l<8"&D 时模块化的发动机性能%

高超声速飞行器的轨迹优化方法较为成熟!

也在不断发展中% 通常都是将弹道最优控制问题

转化为非线性参数优化问题进行求解!主要区别

在于采用配点法的实施细节% 龚春林等在开展

)̂ ..运载器的轨迹优化时!重点考虑了不同模态

下的连接条件&B!'

% 王治宇等针对传统粒子群

"23'#算法求解优化问题时存在早熟收敛的不

足!提出了一种改善粒子群的算法!节省了 $8$>!

的燃料&B>'

% 黄荣等在对组合动力用于可重复使用

飞行器的优化中!同时考虑了飞行器设计参数优

化与轨迹优化!对比考虑两级分层优化算法和一

体化优化算法!认为这种综合优化能够有效减小

运载器起飞质量!提高约束满足程度&B['

% 也有一

些研究直接设定飞行攻角变化!例如正弦攻角转

弯或梯形攻角转弯&B?'

!从而将动态过程优化转变

为参数优化%

如前所述!)̂ ..的最终目标是面向入轨!因此

当前弹道优化设计研究多面向 )̂ ..作为单级或多

级入轨飞行器!而对于以 )̂ ..为动力的巡航飞行

器的弹道优化研究较少% 为此!本文采用伪谱法对

基于 )̂ ..动力的巡航飞行器开展了弹道优化研

究!重点关注了爬升段弹道的影响因素%

32弹道优化模型

本文考虑的巡航飞行器为空中超声速发射!如

图 B所示% 飞行任务分为机载带飞段-巡航爬升段-

巡航飞行段及无动力下滑段% 机载投放时的高度为

B$ XR!马赫数为#!随后发动机工作!加速爬升至巡航

点高度和速度!到达预定高度后按照规划的弹道开展

巡航飞行!最后关闭发动机无动力下滑%

图 32飞行任务剖面

789:327<89E'>8&&8/?=(/@8<,

3832飞行器气动特性

飞行器气动布局为类 3)=[# 构型!其主要特点

是(机身为大长细比高脊背构型!机翼为大边条大

后掠小展弦比中单薄翼!单垂尾布置在尾椎上!以

获得高马赫数时的航向稳定性&BC'

%

本文计算了该飞行器在 #8" l!8!&D-攻角为

"nlB"n时的气动力!所得阻力系数 E

b

-升力系数 E

,

及升阻比 E

,

YE

b

分别如图 #-图 < 和图 $ 所示% 可

"!
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以看出!阻力系数在 $8"&D 之前迅速下降!但在

$8"&D之后!阻力变化较为缓慢)而升力系数则近似

为线性变化!且在攻角为 "n时为负升力% 该飞行器

在$8B&D达到最大升阻比!随后略微下降)升阻比也

随着攻角先增大后减小!在 $8B&D 时!在攻角为

[8Bn时达到最大升阻比!为 $8##%

飞行器的阻力和升力计算式分别为

$

F

g

B

#

!

4

#

5

:IS

E

b

"B#

$

G

g

B

#

!

4

#

5

:IS

E

,

"##

式中(

!为空气密度)4为飞行速度)5

:IS

为参考面积%

图 A2巡航飞行器的阻力系数

789:A2T,&8&')?*,*/,@@8*8,?'/@*(D8&,)8(*()@'

图 F2巡航飞行器的升力系数

789:F2Y8@'*/,@@8*8,?'/@*(D8&,;,E8*<,

图 I2巡航飞行器的升阻比

789:I2Y8@'[0()9 ()'8/ /@*(D8&,;,E8*<,

38A2TCZZ发动机性能

)̂ ..发动机是火箭和冲压的深度组合!包含

了引射模态-亚燃模态-超燃模态和纯火箭等模态%

其性能由冲压发动机-火箭发动机和二者的引射等

共同决定!存在复杂的流动燃烧现象% 特别是在宽

范围下!存在进气道与燃烧室匹配-火箭喷管出口

参数与冲压空气参数匹配-燃烧释热与喉道匹配等

问题!难以给出准确的性能模型%

本文仅考虑了冲压推力和火箭推力的简单叠

加!尽管与实际发动机性能有一定区别!但鉴于本

文的飞行器为空中超声速发射!是从 #8"&D 开始!

进入发动机的空气流量完全由冲压决定!引射只是

略微增加了抗反压能力!起到的推力增益效果较小%

采用可调进气道和可调喷管的冲压发动机在

宽范围内具有较高性能!但实现复杂-结构质量大!

不适合尺度较小的飞行器% 本文假设进气道为固

定几何进气道!喷管出口面积不变!通过调整燃料

喷注实现宽范围热力壅塞%

冲压发动机比冲性能与飞行马赫数 &D-飞行高

度 H 和燃料当量比 -相关!计算式为&#"'

I

M9!:KR

g6"&D!H!

-

# "<#

图 ! 是冲压发动机比冲!冲压发动机在<8"&D!当

量比 "8[ 时比冲达到最大值!为B!8#"$ X*.MYX\!这是

冲压能力与燃烧释热能力平衡的结果% 当马赫数较低

时!进气道压缩能力有限!使得室压不够高"相对环境

压力#)当马赫数较高时!虽然进气道压缩能力更强!但

B!



火%箭%推%进 #"#$ 年 $ 月

进气阻力较大!同时燃烧温度较高会造成部分离解!从

而比冲也会下降% 当量比为 B8" 时!#8"&D 的比冲为

B"8BB< X*.MYX\!!8!&D 的比冲为 B"8[>? X*.MYX\%

图 J2冲压发动机比冲

789:J2T)>U,'&=,*8@8*8>=D<&,

火箭发动机比冲性能与燃烧室压力-环境压力

和当量比相关!即

I

M9!:6T

g6"#

T

!#

K

!

-

# "$#

图 > 是火箭发动机的真空比冲!图中给出真空

比冲 I

QKT

只与室压 #

T

和当量比 -有关%

图 M2火箭发动机真空比冲

789:M2T/*L,',?98?,;)*DD>&=,*8@8*8>=D<&,

火箭发动机的真空比冲随着室压提高而提高!

但变化较小!从 "8! a2K到 !8" a2K!相同当量比下

的真空比冲增大最大不超过 #8[!% 比冲随当量比

则有较大变化!最大比冲出现在当量比 B8< lB8$ 之

间!对应余氧系数为 "8[! 左右!这也是液氧Y煤油液

体火箭发动机最经常采用的余氧系数%

在不同高度"环境压力#下的比冲为

I

M9!:6T

gI

QKT

"#

T

!

-

# f;

%

"

-

#

)

#

K

#

T

"!#

式中(;

%为特征速度!仅与当量比有关)

)为喷管膨

胀比!本文取 B>%

38F2弹道方程与优化方法

本文的 )̂ ..动力巡航飞行器采用空中发射方

式!从某一个高度和速度发射后!在纵向平面爬升

到设定高度和速度% 其计算模型为如下纵平面内

运动方程组%

O2

O!

g4T6M

*

">#

OH

O!

g4MNL

*

"[#

C

O4

O!

g$T6M

#

f$

F

fCJMNL

*

"?#

C

O

*

O!

g$MNL

#

f$

G

fCJT6M

*

"C#

OC

O!

gfC

.

"B"#

式"># l式"B"#中共 ! 个状态变量 2-H-4-

*

-

C!推力 $定义在体轴坐标系上!阻力 $

F

和升力 $

G

定义在速度坐标系上%

控制变量可以为攻角 #或者俯仰角 .

!本文为

简单起见!采用攻角为控制变量% 另外 )̂ ..发动

机还有两个控制变量!即冲压发动机当量比 -和火

箭发动机总流量C

.

:6T

%

目标函数为爬升段推进剂消耗量最小!因此为

aKVI:型!记为

RNL K(C

"

fC

S

约束条件包括控制和状态变量约束-路径约

束-初始和终止条件约束!分别如下%

B#攻角约束("n

###

B"n%

##动压约束(#

OVLK

#

?" X2K%

<#过载约束(k*

7

k

#

<J%

$#冲压当量比约束("8$

#-#

B8"%

!#火箭流量约束("

#

C

.

:6T

#

!8" X\YM%

一般火箭流量不可能有如此大的变化范围!但

这种处理方式避免了判断 )̂ ..的工作模态!运动

方程组中的推力 $可以用统一的连续函数表达!即

比冲 I与质量流率C

.

之积!表达式为

#!
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$gIC

.

"BB#

给定主要的飞行器总体参数为(起始点的马赫

数 &D

"

!起始点的高度 H

"

gB$ XR!起始点的质量为

< J)爬升段终点时的马赫数 &D

S

!爬升段终点时的高

度 H

S

g<" XR)飞行器的燃油装载率为 !"!!这里的

燃油包括了液氧和煤油%

弹道优化通常采用伪谱法!作为一种直接配点

法!伪谱法采用拉格朗日或切比雪夫多项式来表示

状态和控制变量!通过对插值多项式进行求导近似

得到状态变量和控制变量对时间的导数!从而将最

优控制问题转化为非线性规划问题% 根据离散方

式和插值基函数不同!可以分为 EKUMM伪谱法-,I\=

ILO:I伪谱法-)KOKU 伪谱法)根据是否分段!可以分

为全局伪谱法"9 方法#和局部伪谱法"P 方法#!P=9

自适应伪谱法自动确定区间的数量和多项式阶数!

具有计算量小-收敛性好的优点% 本文采用基于

,E,配点的P=9自适应伪谱法进行弹道优化%

基于 ,E,配点的P=9自适应伪谱法介绍如下%

B#最优控制问题离散化

选取 .fB 个节点!将最优控制问题的时间区间

!

&

&!

"

!!

S

'划分为 .个子区间!通过式"[#将每个时

间子区间转化到 &&

& fB!B'%

&

g

#!

!

.

f!

.fB

f

!

.

h!

.fB

!

.

f!

.fB

"B##

其中

!

.

g!

S

配点采用 ,E,点!,E,配点记为 &

+

"+g"!B!/!

L#!共LhB 个% 将状态和控制变量在配点处离散为

离散 状 态 变 量 F

"

!F

B

!/!F{ }
L

和 离 散 控 制 变 量

M

"

!M

B

!/!M{ }
L

!其中F

+

&

%

L

2

! M

+

&

%

L

-

% 利用构造的

,K\:KLTI插值多项式 1

".#

B

"

&

#逼近状态量和控制量!将

连续最优问题离散转化为多区间*,2问题%

##P=9 自适应网格细化方法

当转换后的 *,2问题的结果不满足精度要求

时!P=9 自适应算法会通过增加 ,K\:KLTI插值多项

式的维数或者增加子区间的数目来重新转化 *,2

问题!提高求解的精度%

增加插值多项式维数!可得

L

".#

h

gL

".#

f

hTIN7&7\"

)

".#

A

)

O

#' hB "B<#

式中(L

".#

f

-L

".#

h

分别为更新前后的插值多项式)TIN7函

数表示返回大于或等于输入表达式的最小整数)

)

".#为

.区间内近似状态量的误差)

)

O

为给定的误差阈值%

增加区间数量可得

*

.

g#TIN7&7\"

)

".#

A

)

O

#' fB "B$#

式中 *

.

为更新 *,2问题后新节点的个数%

A2结果和讨论

A832最优爬升弹道

从 #8"&DYH gB$ XR到 !8!&DYH g<" XR的最

优爬升弹道如图 [ 和图 ? 所示% 飞行器从空中投

放后!经历了如下 $ 个阶段%

B#首先平飞加速!加速时间?< M!马赫数达到#8>[%

##以近似等动压抬头爬升!飞行总时间为

#[C M!在 B"$ M时达到最高的弹道倾角 $8"?n%

<#在 !&D 时采用近似等速爬升!从 #B8< XR迅

速爬高至 #>8! XR!最大弹道倾角达到 [8"Cn%

$#飞行器加速爬升!速度和高度同时增加!满

足终点要求%

图 P2最优控制变量下爬升高度和马赫数随时间变化曲线

789:P2Z<8>%8?9 E,89E')?0N)*E?D>%,(

D?0,(/='8>)<*/?'(/<;)(8)%<,&

图 Q2最优爬升弹道倾角和质量变化

789:Q2"='8>)<*<8>%8?9 '()U,*'/(- 8?*<8?)'8/?)?0

>)&&*E)?9,

<!
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图 C 为最优控制变量和动压约束% 可以看到!

攻角的变化较为复杂!火箭流量的变化较为简单!

冲压当量比维持不变"总是为最大值 B8"#%

图 R2最优控制变量和动压约束

789:R2"='8>)<*/?'(/<;)(8)%<,&)?0

0-?)>8*=(,&&D(,*/?&'()8?'&

在 #8>&D 前!攻角不断下降!以保证平飞加速)在

<8< l$8?&D 之间!基本保持等攻角飞行!约为B8>Bn)

为了保证迅速爬升!攻角在 !8"&D 时达到 <8"n%

忽略过渡过程!火箭发动机只有两个状态(在

#8" l<8B&D-!8" l!8!&D 时为最大流量 ! X\YM)在

<8B l!8"&D 时为关闭状态% 火箭发动机总工作时

间为 B$[ M!占总飞行时间的 $<!%

A8A2终点质量影响因素

#8#8B%火箭工作模式的影响

表 B 给出了火箭发动机整个爬升段全程开和最

优开的结果对比!可以看到!与全程开相比!+开=关=

开,模式虽然耗时更长!但爬升段飞行距离增加了

<<8!!!终点质量增加了 >8B!% 要说明的是!即使

在本文所述的最优热力喉道条件下!不带火箭的纯

冲压也无法实现从 #8"&D 的加速爬升%

表 32火箭发动机全程开和最优开结果对比

B)%:32Z/>=)(8&/?/@(/*L,',?98?,@D<</=,?)?0

/='8>)</=,?(,&D<'&

参数
数值

全程开 最优开

% 飞行时间YM #?<8# <<>8>

% 飞行距离YXR #[>8# <>?8?

% 终点质量YX\ B ?>"8[ B C[<8?

#8#8#%最大火箭流量和最大动压的影响

最大火箭流量C

.

RK̀

和飞行过程中的最大许用动

压#

ORK̀

都会影响推进剂消耗!前文所设定的C

.

RK̀

g

! X\YM!#

ORK̀

g?" X2K!改变这两个值!所得终点质量

如图 B" 所示% 从图 B" 中可以看到!增大最大火箭

流量-提高飞行器最大设计动压都能够增加终点质

量!从而增大巡航飞行器的航程% 这是在假设结构

质量不变的情况下的结果!实际上!增大最大火箭

流量!火箭推力室-推进剂供应系统的尺寸和质量

均会增加)同样!提高飞行器设计动压!也会使得飞

行器结构质量增加% 从图 B" 中还可以看出!随着最

大流量和最大动压的增大!终点质量的变化越来越

小% 本文在未经优化的情况下!认为火箭发动机质

量流量为$8# X\YM!设计最大动压为 B"" X2K时!具

有较好的性能!此时飞行器爬升终点的结构质量为

# "$#8C X\% 要获得最优结果!需要像文献&B['中

那样综合考虑参数设计和弹道优化%

图 312不同最大火箭流量和动压约束时的终点质量

789:312BE,',(>8?)<>)&&D?0,(08@@,(,?'>)W8>D>

(/*L,'@</.)?00-?)>8*=(,&&D(,*/?&'()8?'&

该飞行器到达爬升段终点后!将以 !8!&D 巡

航!总巡航时间为 B #?B M!巡航距离为 # B#> XR!考

虑到爬升段的飞行距离为 <"$ XR!所以该巡航飞行

器的动力段航程达到 # $<" XR% 同时!爬升段的推

进剂消耗量占总量的 ><8?!%

F2结论

吸气式高超声速飞行器因具有气动Y推进Y弹

性高度耦合特性!与传统飞行器的总体设计相比!

其设计域较窄!这给弹道设计优化带来了较大的困

$!
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难!传统的方案弹道设计方法很难满足结构强度-

结构热及控制的要求% 本文采用伪谱法开展弹道

设计与优化!在设计时仅需对状态变量-控制变量

在特定阶段的约束进行限制!采用优化算法可获得

满足约束的弹道!最大程度地发挥飞行器的性能%

在获得巡航飞行器气动特性和 )̂ ..发动机性能

"分别考虑火箭和冲压的性能#的基础上!开展了基

于伪谱法的弹道优化!得到如下结论%

B#飞行器投放后!最优弹道经过了平飞加速-

等动压爬升-等速爬升-加速爬升 $ 个阶段%

##最优弹道中!火箭发动机经历了+开=关=开,

状态!与全程开相比!终点质量多了 >8B!% 且火箭

发动机不需要大范围调节!仅需在最大和 " 之间

切换%

<#随着最大火箭流量和最大设计动压增加!终

点质量有一定增大!但增加幅度越来越小% 在本文给

定的最大火箭流量 $8# X\YM-最大设计动压B"" X2K情

况下!飞行器动力段航程可达到 # $<" XR%
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MJ:KNLJM&&'8&6U:LK76ŜK77NMJNTM! #"##! <$"B#( B[=#B8

&BC' 李宪开! 王霄! 柳军! 等8水平起降高超声速飞机气

动布局技术研究&&'8航空科学技术! #"#"! <B"BB#(

[=B<8

,4@/! F+*E@! ,4(&! IJK78)IMIK:TP 6L JPIKI:6=

OVLKRNT7KV6UJOIMN\L S6:JPIP6:N_6LJK7JKXI=6SSKLO 7KLO=

NL\PV9I:M6LNTKN:T:KSJ&&'8+I:6LKUJNTK73TNILTId1ITP=

L676\V! #"#"! <B"BB#( [=B<8

&#"' 陈军8&D$ l[ 双模态冲压发动机燃烧室热力工作过

程与性能潜力研究&b'8绵阳( 中国空气动力研究与

发展中心! #"B>8

.D0*&8)IMIK:TP 6L JPIJPI:RK7W6:XNL\9:6TIMMKLO

9I:S6:RKLTI96JILJNK76S&D$ f[ OUK7=R6OI:KRZIJT6R=

]UMJ6:&b'8aNKLVKL\( .PNLK+I:6OVLKRNTM)IMIK:TP

KLO bIQI769RILJ.ILJI:! #"B>8

>!


