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定几何混压式轴对称超声速进气道
设计及性能计算

陈　兵, 徐　旭, 王元光, 蔡国飙
(北京航空航天大学 宇航学院,北京 100083)

摘要: 给出了定几何混压式轴对称超声速进气道型面设计及性能计算方法,进行了算例计算。对亚临界状态

下脱体激波的计算进行了研究,给出了进气道临界状态性能参数随飞行马赫数和高度的改变而变化的曲线。

分析了进- 发匹配过程,以及进气道的自调节能力。计算得到了基于进气道性能最优,即进气道工作在临界

状态条件下,碳氢燃料冲压发动机的供油规律,为进气道大范围寻优设计打下了基础。
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Abstract: Geom etric design m ethod of m ixed - comp ression fixed2geom etry

ax isymm etric superson ic ram jet in let w as p resen ted. Perfo rm ance calcu la t ion s of in let under

on2o r off2design condit ion s w ere carried ou t w ith specia l a t ten t ion to the detached bow shock

calcu la t ion du ring subcrit ica l opera t ion s. T he influence of f ligh t M ach num ber and alt itude on

in let crit ica l condit ion perfo rm ance has been evaluated. T he in let2engine m atch ing m echan ism

w as invest iga ted, and the fuel supp ly characterist ics w ere ob ta ined to m ain ta in the op t im um

in let perfo rm ance. T he successfu l study p rovides a good reference to the design of ram jet

superson ic in lets.
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　　超声速进气道是弹用冲压发动机至关重要的

部件之一,设计得好与坏直接关系到能否供给发

动机足够的空气,进而影响燃烧室的燃烧效率及

冲压发动机总体性能。以高性能的冲压发动机为

动力装置的现代战术导弹,一般采用二元或下颌

式进气道,但在要求导弹的研究风险小、重量轻、

生产成本低的条件下,仍采用轴对称进气道[1 ]。在

外压、内压和混压3种基本压缩方式中,混压式同

时缓解了单纯外压外阻较大和单纯内压起动较难

两大缺点,可获得较好的综合性能[2, 3 ]。

通常认为用计算流体力学 (CFD )方法计算进

气道性能特别是非设计状态性能比较可靠,但因



图 1　双锥混压式轴对称超声速进气道剖面

F ig. 1　Sketch of a m ixed2comp ression ax isymm etric superson ic in let

其耗时大,很难应用在初步设计尤其是大范围内

寻优过程中。本文给出了混压式进气道一维型面

设计方法,将文献[ 4 ]的方法推广到轴对称混压式

超声速进气道性能计算中,计算了进气道设计状

态和非设计状态的性能,对进气道的自调节能力

进行了计算和分析。同时分析了进- 发匹配过程,

计算得到了在进气道性能最优条件下,碳氢燃料

冲压发动机的供油规律,为进气道大范围寻优设

计打下基础。

1　进气道型面设计

　　考察设计高度H D、马赫数M aD 及捕获流量

mα
D 已知的前提下的型面设计。图1给出了双锥混

压式轴对称超声速进气道结构简图,图中p 3 为出

口反压。马赫数为M a0 的自由流在进气道中经历

3个阶段的压缩: (1)进口截面 1之前的超声速外

部压缩; (2)进口截面到喉道起始截面 th 的超声

速内部压缩; (3)结尾正激波到出口截面3的亚声

速扩压压缩。在超声速内部压缩段与亚声速扩压

段之间,有一段等截面喉道流动。

1. 1　外部压缩段

　　图 2给出了n - 级锥超声速外部压缩段结构

简图,用A 0, A 1 和A c 分别表示进气道捕获面积、

进口截面积和最大捕获面积。为了获得较好攻角

特性,设计状态预留一定溢流量[5 ] ,取溢流系数Υsp

= 0104,则设计状态空气捕获系数为ΥD = 1- Υsp。

考虑到其他空气需求和附面层泄除[6 ] , 放大 K c

倍,则:

A c =
K cm

α
D T t0

1ö2

C p t0q (M a0) (1 - C Υsp )

其中: T t0和p t0分别为来流总温、总压, C 为常数, q

为气动流量函数。中心锥级数n 应在满足总压恢

复要求的前提下尽量小。对于单锥情形,锥体半顶

角约为∆c1= 25°～ 30°[5 ]; 在多锥情形下,选取一级

锥半顶角 ∆c1, 使得对应的圆锥激波总压恢复为

0199 [10 ] ,其他各级锥半顶角据最佳波系理论[9 ]进

行配置;气流总折角小于外罩激波脱体折角。

图 2　混压式进气道外部压缩面的结构设计

F ig. 2　Sketch of ex ternal comp ress structu re

1. 2　内部压缩段及喉道

　　在图 3 为内部等熵压缩段设计简图,中心体

表面KL 为圆O 的一部分,在K 和L 点分别与第n

级锥和喉道表面相切;外罩内表面CJ 的设计以

图 3　进气道超声速内压段的设计- 圆弧过渡

F ig. 3　Sketch of the superson ic in ternal

comp ress structu re
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保证截面积A Ξ关于圆心角Ξ单调光滑递减为原
则, 且Ξ= 0°时, A Ξ= A 1öco s (∆cn- ∆c, in) ; Ξ= ∆cn时:

A Ξ= A th。∆c, in和Ηin分别为唇口内角和进口平均气

流角,A th和h th分别为喉道截面积和高度。

进气道喉道设计应满足发动机空气流量需求

和自起动要求。考虑到多方面因素 (包括激波损

失[7 ]、低马赫数自起动[8 ]、亚声速分离控制[3, 7 ]等)

的影响,设计点喉道马赫数M a th选取在114左右,

可获得较好的进气道综合性能。考虑到附面层影

响, 应将理想起动喉道面积[5 ]放大K th (约为 1105

～ 1115)倍[6 ]。喉道流动事实上是一系列复杂的、

长度为L s的激波串,喉道长度L th≥L s。文献[ 8 ]给

出了L söh th随进口马赫数M a1 及喉道初始附面层

厚度的变化曲线。一般取L th= 4h th ,可获得较好的

喉道流动品质[5 ]。

1. 3　亚声速扩压段

　　亚声速扩压段的设计原则是最大限度的防止

亚声速流动分离,以降低总压损失,防止进气道出

口流场发生大的畸变。一般地,亚声速扩压段流动

马赫数不超过018,且中心体等效收缩锥体半顶角

小于8°[3 ]。外罩唇口内角∆c, in应该比当地流动角稍

小,以产生微弱压缩,降低外罩压差阻力; 外罩外

角∆c, ex的取值取决于唇口锐度和结构要求, 一般

取∆c, ex- ∆c, in= 2°～ 6°[5, 6 ]。

2　进气道性能计算

2. 1　进气道工作状态

　　图4给出了混压式进气道零攻角下9种典型

图 4　典型冲压发动机混压式进气道的 9种

工作状态[8 ]

F ig. 4　Sketches of n ine operating modes of a typ ical

m ixed2comp ression ram jet in let

工作状态,纵向表示飞行马赫数M a0 增大,横向表

示结尾正激波位置后移。图中M a s为封口马赫数,

m crt为换算流量, m crt, req表示发动机需求换算流,

m crt, cr代表进气道临界状态换算流量。当进气道流

量平衡时,满足进- 发流量匹配公式[6 ]:

m crt, req = CA 1q (M a0) ΥöΡ
其中: Ρ为进气道总压恢复系数, C 是常数。对于

定几何进气道,A 1 恒定,在一定M a0 下,进气道在

亚临界、超临界时分别通过减小空气捕获系数和

增大总压损失来达到进- 发流量匹配[6 ]。各状态

下M a0 与M a s和Υ同其最大值Υm ax的大小关系,以

及结尾激波的位置如图所示。通常选设计马赫数

M aD = M a s,并保持一定的超临界度,即在临界状

态⑤和超临界状态⑥之间[8 ]。

2. 2　脱体激波的求解

　　要计算进气道亚临界工作状态的性能,必须

计算脱体激波的位置。M oekel[11 ]最早提出了脱体

激波形状、位置估算方法,许多学者[4, 7 ]对其进行

了扩展。如图5所示,本文采用文献[ 4 ]的方法。当

M a0> M a s 时,与捕获流线交点A 之外的脱体激

波可假定为以自由流马赫线为渐近线的双曲线,

图 5　二波系混压式进气道亚临界脱体激波

(M a0> M as)

F ig. 5　Sketch of a 22shock m ixed2comp ression in let

operat ing at subcrit ical condit ion

w hen M a0> M as

A T 为直线;M a0≤M a s 时,三波点 T 之外全为以

自由流马赫线为渐近线的双曲线[4 ] ,且A 点在双

曲线上。S 点为声速点,气流折角为∆S。C 点为外

罩上的声速点,流动角∆m ax等于M a0 下激波附体的

最大折转角。假定声速线S C 为直线,且与竖直方

向成Γ= (∆S + ∆m ax) ö2夹角,弓形激波以S 点为界,

D S 段为强激波,波后流动为亚声速; S 点以外的

部分为弱激波,波后流动为超声速。激波角Β0, Β1,
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Β2 据三波点相容条件[12 ]求解;双曲线顶点D 的坐

标待求;激波脱体距离为L = x C - x D。当y = yA 时,

激波角Β= Β0; y = y S 时,激波角Β= ΒS ; 而 y S 可由

A 2 与A S 截面的连续方程迭代求解。

图 6　典型冲压发动机混压式超声速进气道

性能计算流程

F ig. 6　Perfo rm ance calcu la t ion flow 2chart of a

typ ical m ixed2comp ression ram jet in let

2. 3　性能计算

　　进气道主要性能参数有: 总压恢复系数Ρ、空
气捕获系数Υ及阻力系数C ED ,以及进气道的绝

热压缩效率Γc、动能效率ΓkE和有效动能效率ΓkE, eff

等[5, 8 ]。总压损失主要包括激波损失和粘性摩擦损

失两种, 前者可据激波理论估算; 后者则很难计

算。在总压恢复的计算中,结尾激波之前可按无粘

流动处理,而亚声速扩压段需考虑摩擦影响,总压

恢复约为0190～ 0195 [8 ]。当M a0> M a s时,进口波

系复杂,掺混、摩擦损失增大,很难用激波理论求

解,美国对大量试验数据进行分析,拟合出了⑧状

态下进气道总压恢复预估模型[8 ]。

进气道阻力主要有外罩阻力D C 和附加阻力

D A ,前者由外壳摩擦阻力D Cf和波阻D W 构成,计

算比较复杂。在M a0≥M a s 的临界⑤⑧和超临界

⑥⑨状态,无附加阻力; 而在M a0< M a s 的临界②

和超临界③状态,存在超声速溢流,有附加阻力;

在亚临界工作①④⑦时,结尾正激波被推出进气

道进口,产生亚声速溢流,附加阻力随溢流量的增

加而迅速上升。本文用激波- 膨胀波理论[7 ]求外

罩波阻D W ,不考虑摩阻D Cf。

当M a0≥M a s 时,进气道的临界、超临界空气

捕获系数Υ= Υm ax= 110; 当M a0< M a s 时,临界、超

临界Υ= Υm ax< 110, Υm ax易由超声速溢流理论求得;

亚临界的空气捕获系数 (Υ< Υm ax)求解较复杂,需

不断改变捕获面积A 0 迭代求解,参见图6。

2. 4　进- 发流量匹配

　　忽略燃烧对比热比Χ和气体常数R 的影响,

并假定p t, en≈ p t, n ,则面积比[7 ]:

A n

A en
= 1 +

f
a

q (M a0)
T t, n

T t, en

1ö2

式中: 下标en 和n 分别表示燃烧室入口及喷管喉

道截面参数, f öa 为油气比。定几何发动机A nöA en

一定,可得冲压发动机进气道工作点随工作条件

的变化而移动的规律,如表 1所述。由表可见: 在

冲压发动机加速爬升的过程中,只要适当调整某

些参数,进气道仍可工作在临界点附近;对于一定

量的燃料喷入,随着飞行速度的增大,进气道工作

点移向超临界方向,总压恢复迅速降低,致使发动

表 1　进气道工作点移动规律

Table 1　M ovemen ts of ram jet in let operating po in t

工作条件改变 T t, n T t, en (A cröA ) en M aen 工作点移动

增加燃料喷入

飞行H 0 增大

飞行M a0 增大

上升

不变

不变

不变

下降

上升

下降

下降

上升

下降

下降

上升

向亚临界移动

向亚临界移动

向超临界移动
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表 2　混压式进气道设计状态性能参数

Table 2　D esign performance of 4 m ixed-compression in lets

算例 Ρ CD E Γc ΓkE ΓkE, eff Ω Πc

单锥

双锥

三锥

四锥

01484 2

01562 2

01640 4

01647 2

01164 9

01144 6

01145 4

01144 6

01904 9

01926 1

01943 9

01945 4

01906 0

01927 0

01944 5

01945 9

01755 9

01793 0

01808 6

01810 5

3142

3142

3142

3142

35189

41167

47146

47197

机推力减小,故冲压发动机的自身加速能力是有

限的[7 ]。

3　算例及分析

　　设计初始条件: 马赫数M aD = M acru ise= 315,

高度H D = H cruise= 23 km ,空气捕获量D = 13147

kgös,飞行器最大半径R m issile= 01325 m ,进气道长

L in let= 610 m。用反解法[13 ]求解锥形流场。设计点

无溢流。

图 7　三锥四波系混压式进气道设计结果

F ig. 7　D esign resu lt of a 32cone m ixed2
comp ression in let

3. 1　几何型面及设计点性能

　　本文进行了多个进气道型面设计及性能计

算,仅给出部分典型结果。图7给出了三锥四波系

混压式进气道的几何型面及气动参数分布。由图

可见,设计状态下外压激波都打到唇口,结尾正激

波在紧靠喉道的下游。表2列出了4个进气道设计

点性能参数,空气捕获系数Υ均为 110 (表中未列

出) ,出口马赫数M a3= 01202 5,气流最大折转角

均为30°,故温升Ω相同。由表可见,当中心锥级数

n 增大时,总压恢复系数Ρ上升,阻力系数CD E变化

不大 (因气流最大折转角相同) ,绝热压缩效率Γc、

动能效率ΓkE和有效动能效率ΓkE, eff及压升Πc 都有

所上升,但上升速度变慢。故一味地增加中心锥级

数并不一定可取。

图 8　单锥二波系混压式进气道临界参数分布

F ig. 8　C rit ical perfo rm ance distribu tion of the

12cone in let

3. 2　临界工作状态性能

　　在临界状态②⑤⑧下,结尾正激波在喉道截

面。性能计算中,只需考虑进气道喉道节流作用,
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而不考虑燃烧及喷管喉道的节流作用。计算临界

状态性能可为进气道工作状态判断打下基础[6 ]。

针对表2中单锥算例,计算了不同飞行马赫数M a0

和高度H 0 下临界性能参数,如图 8所示。由图 8

(a)可见, M a0 = M a1≈ 1155 时, 头锥激波脱体,

M a0= M a2≈ 2127时进气道自起动,在这2个马赫

数处, Υcr均有突变;当M a0= M aD = 315时,外压激

波打到唇口, Υcr= 110。在M a1～M a2 之间,进气道

不起动,结尾激波被推出,产生亚声速溢流,附加

阻力较大; 在M a2～M aD 之间, 进气道虽已自起

动,但外压激波打在唇口之前而产生超声速

图 9　不同出口反压比下单锥混压式进气道性能

F ig. 9 Perfo rm ance vs. back p ressure rat io of

the 12cone in let

溢流,存在较小的附加阻力;M a0 > M aD 时, 外压

激波打到进口之内,进入进气道的两股气流 (自由

流和外压预压缩流)间的摩擦和掺混损失很大,进

气道性能急剧下降。由图8 (b)可见,飞行高度H 0

不影响进气道无量纲临界性能参数。

3. 3　非设计状态性能

　　非设计状态性能计算,需根据出口反压比p 3ö

p t3 (或发动机需求换算流量)与进气道临界值大

小关系,判断进气道的工作状态。在不同p 3öp t3下

结尾正激波位置 x n 及性能参数分布如图 9所示,

其中飞行M a0= 310。可见,在p 3öp t3< (p 3öp t3) cr范

围内,当 p 3öp t3减小时,结尾正激波将向喉道下游

移动,阻力系数不变,M a3 和m crt增大, Ρ减小, Γc,

ΓkE和ΓkE, eff降低。出口马赫数M a3= 01215～ 01495,

变动范围不大,说明进气道自调节 (调整结尾正激

波位置以达到进- 发匹配)能力很有限。

图 10　飞行马赫数和高度对供油的影响

F ig. 10　Fuel supp ly effected by fligh t condit ion

3. 4　发动机供油规律

　　假定进气道始终工作在临界状态,冲压发动

机供油规律如图 10所示。燃料为煤油,燃烧室性

能计算采用冲量分析法[14 ] ,考虑摩擦、加质、加热

等影响,假设燃烧效率为常数 (取为018)。采用表

2中单锥进气道,燃烧室长1105 m ,喷管喉道截面

积为01143 2 m 2。由图可见,在M a0> M a2 范围内,
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可通过调节当量比Υ使进气道工作在临界状态,

而M a0< M a2 范围内则不能;随着M a0 (> M a2)增

大, Υ增大, 空气捕获量和燃料质量流量都增大;

在一定M a0 (> M a2)下,随着H 0 增大, Υ先减小,

接着几乎保持不变,最后稍有增大。

按进气道临界工况确定冲压发动机供油规

律,可为进气道大范围寻优设计提供参考。应该指

出: 工程上发动机供油规律一般需按导弹战术技

术要求、推力平衡及正常燃烧等条件来确定。

4　结　论

　　本文给出了弹用冲压发动机定几何混压式轴

对称超声速进气道设计及性能计算方法。分析了

进气道工作状态及进- 发流量匹配过程,计算了

进气道设计和非设计状态的性能,并计算得到了

进气道临界性能参数随M a0 和H 0 的变化规律。在

不同出口反压比下,计算了出口马赫数、换算流量

及总压恢复、阻力系数和效率,结果表明进气道的

自调节能力十分有限。本文还计算得到了基于进

气道性能最优的冲压发动机供油规律。关于进-

发匹配及发动机综合性能,有待进一步深入研究。
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