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超音速进气道建模方法研究
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摘要: 对某可调混压进气道在不同攻角、不同马赫数、不同斜板角度下进行了大量的数值计算。给出了设计

状态下进气道内外流场特征; 分析了攻角变化对进气道流场的影响; 以数值仿真结果为基础 ,利用 B 样条理

论建立了反映攻角、马赫数及可调斜板角度变化的超声速进气道数学模型。根据此数学模型, 分析了攻角和

进口气流马赫数对进气道性能的影响, 同时给出了斜板对进气道性能的影响。
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with Attack Angle
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Abstract: At different at tack angles, M ach numbers and ramp ang les, the num erical calcula-

tions of inner and external f low field are performed for an adjustable mixed compression inlet . The

full f low field characteristics of a supersonic inlet are illust rated at design condit ions; The inf luence

of at tack ang le on flow f ield of the inlet is invest igated; B-spline theory is used to model the inlet

w ith at tack angle. On basis of the modeling results, the ef fects of M ach num ber, at tack angle and

ram p ang le on the inlet performance are analy zed.
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　　采用推进系统(包括进气道、发动机及喷管)

综合控制及飞行/推进系统综合控制是提高推进

系统性能和飞行性能尤其是机动飞行性能的关键

技术[ 1]。20世纪 80年代至 90年代, 国外进行了

很多研究,完成了许多飞行试验研究,取得了大量

成果, 其中某些研究成果已应用于最新一代飞机

上[ 2]。进行推进系统综合控制和飞行/推进系统综

合控制技术研究工作, 需要准确的进气道数学模

型。采用风洞试验方法研究进气道特性周期长、耗

资巨大。随着计算机技术的飞速发展,数值模拟方

法越来越成为数学建模的一个有力工具,可以一

定程度上代替复杂昂贵的风洞试验, 大大缩短建

模周期,而成本远远小于风洞试验[ 3, 4]。

攻角为零的超声速进气道特性已进行了较多

的研究,而反映飞行马赫数、攻角、出口反压、可调

斜板角度与总压恢复系数和流量系数的多维数学



模型国内外未见文献报导
[ 5, 6]
。本文采用数值计算

方法研究超声速进气道的数学建模问题。根据 2

维非定常内外流场数值计算得到进气道特性数

据,采用数据拟合方法建立超声速进气道数学模

型。该模型可用于分析带有混压进气道的推进系

统性能,其建模方法可推广应用于其他类型进气

道的数学模型建立。

1　计算模型

　　本文研究的混压进气道为 4波系进气道, 2

级斜板可调。图 1给出了计算用超声速混压进气

道的结构和波系。H 为飞行高度, M a为飞行马赫

数, �1为 1级斜板倾角, �2 为 2级斜板倾角, H i 为

喉道高度,扩压段管道面积按等面积梯度变化, 扩

张角为 �;捕获进口高度为 H c。设计工作状态为:

H = 11 km, M a= 2. 0。结构尺寸为: �1= 6°, �2=

8°, �= 6°。

图 1　超音速进气道结构、波系

F ig . 1　Geometric sketch of supersonic

inlet model

图 2　超音速进气道计算区域

F ig . 2　Calculation zone o f super sonic inlet

本文求解直角坐标系下 2维可压流动的守恒

型雷诺平均 N-S方程,采用标准 k- 湍流模型, 对

流项采用 2阶迎风差分格式进行离散。计算区域

的划分如图 2 所示。区域( ABCDE FGH IN A )为

内流区域,区域( I JK L M N I )为外流区域。为了能

够较好的计算非设计状态, 前伸段A B 较长。计算

中所采用的边界条件是: A M 按压力进口计算,

AB , M L , K L 按压力远场计算, H G 按压力出口

计算。

2　计算结果与分析

　　本文共完成了不同的 M a, !, �2 条件下多组

状态的数值计算;所有计算过程保持出口反压不

变。数值计算时取马赫数依次为 M a= 1. 2, 1. 4,

1. 6, 1. 8, 2. 0; 攻角依次为 != - 15°, - 10°, - 5°,

0°, 5°, 10°, 15°;可调 2级斜板角度依次为 �2= 4°,

图 3　临界状态速度和压力分布

Fig. 3　Critical M ach and pressure cont our s

图 4　临界状态速度矢量图

F ig . 4　Cr itical v elecit y vector

467第　4　期 时瑞军等: 超音速进气道建模方法研究



图 5　不同攻角下进气道速度分布

Fig. 5　M ach contour s of the inlet

6°, 8°, 10°, 12°。

限于文章篇幅,本文仅给出部分结果。图 3为

设计状态的数值仿真结果。可以看出,两条斜激波

准确的搭在下唇口,激波前后气流速度和总压变

化剧烈;进气道内部的气流速度和压力变化较为

缓慢; 唇口外部两条斜激波汇聚后形成一条强度

更大的斜激波,气流速度和压力变化更为剧烈。图

4( a)给出了临界状态的速度矢量图,图 4( b)是局

部放大图。

图 5为攻角依次为- 5°, 5°, 10°, 15°时的数值

仿真结果。从图中可以看出,斜激波角度随着攻角

变化而变化;当攻角增大时,斜激波外移,结尾正

激波向喉部移动。攻角继续增大时, 正激波被推

出,进气道工作变得不稳定。

3　进气道数学模型

　　根据流场计算数据建立进气道多维数学模

型,必须采用超曲面拟合方法。在各种数据拟合方

法中, B样具有显著的优点:用低阶项就能很好的

逼近各种非线性; 生成的曲线、曲面具有较高的光

滑度[ 7]。本文采用 B 样条三元 4维超曲面拟合方

法,建立进气道多维数学模型。

3. 1　B样条三元超曲面拟合方法

　　考虑曲面∀= f ( x , y , z ) , 在区域 C[ a, b]×[ c,

d]×[ e, f ]上取 3次 B样条函数为基函数。

令:

X N = { B i, 3 ( x ) }
N
1

Y M = { B j , 3( x ) }
M
1

ZW = { Bk, 3( x ) } W
1

为分别定义在 C [ a, b] , C [ c, d ]以及 C[ e, f ]上的

函数。

假定W > M > N ,定义: C[ a, b]×[ c, d ]×[ e,

f ]上的线性算子 L x , Ly , L z :

L xf ( x , y , z ) = �
N

i= 1
!i( y , z ) B i, 3( x )　　　　!i( y , z ) ∈ C[ c, d] × [ e , f ]

L yf ( x , y , z ) = �
M

j= 1
#i( x , z ) B i, 3 ( y)　　　　#i ( x , z ) ∈C[ a, b] × [ e, f ]

L z f ( x , y , z ) = �
W

k= 1
�i ( x , y ) B i, 3( z )　　　　�i( x , y ) ∈ C[ a, b] × [ c , d]

( 1)

则有:

L zL y L xf ( x , y , z ) = �
N

i= 1
�
M

j= 1
�
W

k= 1

!ij k �B i, 3( x ) B j , 3 ( y ) Bk, 3( z ) ( 2)
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其中 !ij k是待定系数, 利用最小二乘原理, 通过求

解 N·M·W 阶代数方程组可得数值。设曲面∀
= f ( x , y , z )的网格点为( x s, yt , z u) , s= 1, 2,⋯, n,

t= 1, 2,⋯, m, u= 1, 2,⋯, w。则待定系数计算方

法如下:

首先:固定 zu ,求解最小二乘问题:

�
n

s= 1
f ( x s, y t , zu ) - �

N

i= 1
�
M

j= 1
#i, j , uB i, 3( x ) B j , 3 ( y )

2

= min ( 3)

系数 #ij u可通过作 x , y 方向的二元最小二乘拟合求得。

其次:记曲面∀= �
W

k= 1
rk ( x , y ) Bk, 3( z ) 为∀= f ( x , y , z )的最小二乘拟合,则有:

�
W

u= 1
�

W

k= 1
r k( x , y ) Bk, 3 ( zu ) - �

N

i= 1
�
M

j= 1
#i, j , uB i, 3( x ) B j , 3 ( y )

2

= m in ( 4)

　　由此得到{ rk ( x , y ) } W
1 满足下列方程组:

�
W

u= 1
�

W

k= 1
r k( x , y ) Bk, 3 ( zu ) - �

N

i= 1
�
M

j= 1
#i, j , uB i, 3( x ) B j , 3 ( y ) Bk, 3 ( zu ) = 0 ( 5)

　　以{ B i, 3( x ) Bk, 3 ( y ) } W
1 为基,对数据点 r k( sx , y t )作二元最小二乘拟合得 !ij k,因此可得:

f ( x , y , z ) = �
W

k= 1

rk( x ) Bk, 3( y ) Bk, 3( z) = �
N

i= 1
�
M

j = 1
�
W

k= 1

!ij k �B i, 3 ( x ) B j , 3( y ) Bk, 3 ( z )

3. 2　进气道 B 样条模型

　　进气道特性可以表示为:

∃ = f ( M a, �2 , !, PSB )

%= g ( M a, �2, !, PS B)
( 6)

式中: ∃, %, �2 , !, P SB分别为进气道的总压恢复系

数、流量系数、可调斜板角度、飞行攻角和出口反

压。

根据进气道的 175组计算结果,利用 B 样条

超曲面拟合方法建立了 4维进气道数学模型。拟

合条件为:在相同的反压下, 2级斜板取 4°～12°,

间隔 2°,共 5个点;来流马赫数取 1. 2～5. 0,间隔

0. 2, 共 5 个点; 攻角取- 15°, - 10°, - 5°, 0°, 5°,

10°, 15°,共 7个点。

以总压恢复系数为例,依据上述曲面拟合理

论,选取样条阶次为 3阶得到进气道总压恢复系

数模型。流场数据与拟合结果的最大相对误差不

超过 2%, 拟合得到的 3维系数矩阵[!ij k] 4×4×4为:

![∶, ∶, 1] =

0. 857 7 0. 904 5 0. 989 4 0. 869 8

0. 929 8 0. 902 4 0. 879 7 0. 781 9

0. 793 0 0. 826 4 0. 924 0 0. 765 1

0. 680 4 0. 821 1 0. 752 9 0. 680 2

![∶, ∶, 2] =

0. 876 2 0. 947 1 0. 960 9 0. 894 3

0. 931 2 0. 928 2 0. 854 0 0. 854 3

0. 826 4 0. 756 2 1. 007 9 0. 640 3

0. 744 4 0. 750 0 0. 909 8 0. 627 1

![∶, ∶, 3] =

0. 852 3 0. 867 9 0. 979 7 0. 874 1

0. 896 1 0. 883 0 0. 899 1 0. 769 3

0. 784 1 0. 839 1 0. 914 4 0. 865 2

0. 710 6 0. 856 7 0. 698 3 0. 688 8

![∶, ∶, 4] =

0. 836 2 0. 860 3 0. 905 7 0. 901 2

0. 875 8 0. 899 8 0. 883 0 0. 814 4

0. 867 4 0. 749 3 0. 965 6 0. 751 5

0. 718 4 0. 772 2 0. 776 8 0. 727 6

3. 3　进气道数学模型分析

　　由于 4维空间的超曲面无法直观显示, 为了

便于分析,本文固定某一参数,在 3维空间中表示

∃, %与另外 2个参数的关系。篇幅所限,下面仅给

出部分拟合结果。
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图 6为攻角为 8°时,马赫数 M a、可调斜板角

度 �2与总压恢复系数 ∃、流量系数 %的函数关系。
可以看出,在大攻角条件下,斜板角度一定时, 当

飞行马赫数从 1. 2逐渐增大至 2. 0, 总压恢复系

数减小,流量系数增大。这是由于大攻角条件下,

当反压一定时,随着马赫数的增大,进气道工作状

态从远离额定状态变为接近额定工作状态, 因而

流量系数增大。同时随着马赫数的增大,激波强度

增大,激波损失增大,因而总压恢复系数减小。同

时可以看出, 马赫数变化时,斜板角度对 ∃, %的调
节较为复杂: 减小斜板角度,可以增大总压恢复系

数;同时流量系数却先增大后减小。为了使进气道

的 ∃, %都保持较高的数值, 斜板角度有一个合适

的数值。如 M a= 2. 0时, �2= 6°时,总压恢复系数

和流量系数均有较高的数值。

图 6　∃, %随 �2, M a 变化关系

F ig . 6　Relationship of ∃, %w ith �2, M a

图 7为 M a= 1. 9时,攻角 !、斜板角度 �2 与

总压恢复系数 ∃、流量系数 %的函数关系。可以看
出,飞行速度不变, 斜板角度一定时, 随着 !从-

15°增大到 0°, 总压恢复系数和流量系数逐渐增

大; !从 0°增大到 15°, 总压恢复系数和流量系数

逐渐减小。原因在于, 当进气道处于负攻角时, 斜

激波倾角减小,强度降低,头部激波前和激波中损

失急剧上升,导致 ∃下降。同时流管捕获面积减
小,喉部流通能力下降,使得 %降低。当进气道处
于正攻角时,斜板压缩面上压力正梯度增高,附面

层加厚并产生局部离体,因而离体损失加大,导致

∃减小; 随着攻角增大, 头部激波远离进口平面,

进气道远离额定状态, 因而 %减小。

图 7　∃, %随 �2,!变化关系

Fig. 7　Relat ionship of ∃, %w ith �2,!

同时可以看出,攻角变化时,斜板对进气道的

调节同样相当复杂:减小斜板角度,总压恢复系数

先减小后增大,再略有减小;流量系数先增大后减

小。当攻角变化时,只有斜板角度调整到合适值,

才能保证进气道处于较好工作状态。如 != 5°时,

斜板角度 7°时,总压恢复系数和流量系数较高。

4　结　论

　　本文对某超声速进气道进行了大量的不同攻

角、不同马赫数、不同斜板角度的数值计算, 以计

算结果为基础,利用 B 样条方法拟合得到了超声

速进气道的多维数学模型。利用该模型,可以通过

理论计算的方法计算出流量系数和总压恢复系数

随飞行马赫数及攻角的变化规律; 并可计算出飞

行马赫数及攻角变化时保证进气道性能的斜板角

度调节规律;所得到的进气道数学模型,可用于研
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究带有进气道、发动机、喷管的推进系统综合控

制。

本文所研究的进气道数学模型建模方法可推

广应用于其他类型的进气道建模。
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