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摘 � � � 要: 通过高超声速二维进气道流动与几何参数制约关系分析和参数敏感性分析, 确定了能够对二维

进气道进行参数化设计的 5 个基本几何控制参数,初步建立了高超声速二维进气道的参数化设计方法. 结果

表明该方法选择的基本参数能够敏感地反映进气道的关键性能和尺寸, 为二维进气道型面优化设计提供了

切实可行的途径.
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Abstract: A parametr ic design method o f the tw o�dimensional hypersonic inlet w as es�
tablished. By analyzing the r estr ict ion and sensit ivity o f the parameters w hich af fect the inlet

performance o r configurat ion, fiv e basic geometric par ameters were selected for the paramet�
r ic inlet design. It is indicated that the key per formance and the conf igur at ion of the inlet are

sensitiv e to the basic parameters selected. T he parametric design method provides a pract ical

w ay for the opt imizat ion design of the tw o�dimensional inlet.
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� � 高超声速进气道的设计目标是在尽量小的总

压损失和外阻下, 达到尽可能高的流量捕获和对

来流的高效压缩. 设计出一个完美的进气道构型

是进气道研究者的最终目标. 有关高超声速进气

道形式的研究比较广泛, 除了常见的二维进气道、

侧压进气道和轴对称进气道外, 还有 Busemann

进气道[ 1] 以及 REST 进气道 [ 2] . 在当前高超声速

飞行器设计方案和发动机地面试验方案中,二维

压缩进气道、轴对称进气道以及侧压进气道占据

着主要地位.形成这一局面的主要原因有三: ( 1)

这三种进气道型面设计相对简单, ( 2)流场便于分

析, ( 3)模型易于加工.

自机体/推进系统一体化设计思想提出以来,

二维进气道以其独有的优势被应用于大多数高超

飞行试验方案和发动机地面试验方案之中.除了

前述三方面的因素, 二维进气道还具有一个很大

的优势,即可以方便地设计出能够转动的外罩压

缩面,从而实现对进气道内通道收缩比的调节,以
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利于进气道低马赫数启动.

即使二维进气道构型相对简单,完成一个适

合工程使用的进气道设计也比较繁琐, 通常是一

个往复的过程, 一般会经过初步设计�性能估算�
调整参数后再设计�再次性能估算等步骤.如何有
效地调整参数, 调整哪些参数常常需要凭借设计

者的经验, 并需要人工参与.因此,开展二维进气

道构型的参数化研究及优化设计研究对改进进气

道设计方法和提升进气道性能十分重要.

二维进气道优化设计的首要任务是对进气道

进行参数化设计,即确定数量尽可能少的、能够控

制进气道构型的基本几何参数, 通过调节这些有

限参数达到生成不同进气道构型的目的.在现有

二维进气道设计过程中, 大多数设计
[ 3�7]
尤其是内

压缩型面的设计主要依靠设计者的经验,尚未完

全实现参数化, 二维进气道的优化设计很难开展.

另外,选取合适的几何控制参数和优化目标对优

化过程以及优化结果十分关键, 而现已开展的二

维进气道优化研究[ 8�15]所采用的进气道模型比较

简单,多数优化设计采用的优化目标比较单一(多

以总压恢复系数作为优化目标) ,难以有效地实现

进气道的优化. 本文正是基于以上考虑,开展了二

维进气道参数化设计方法的初步研究.

1 � 现有设计方法简介

典型的二维混压进气道构型及其流场结构如

图 1所示.二维进气道的设计分为外压缩面设计

和内压缩面设计两项内容.外压缩型面的设计相

对成熟,比较常见的设计思想是前体分级压缩和

Shock on lip 概念, 即通过多级楔面的前体对气

流预压缩,产生的多道斜激波汇聚于唇口,以获得

较高的总压恢复和高的流量系数. 常见的进气道

内通道设计思想主要有两种: 一是最小外阻设计

思想[ 16] (图 1( a) ) ,二是多级折转思想 [ 5�7, 10] (图 1

( b) ,图 1( c) ) .

在很多进气道研究中,均采用了与图 1( a)类

似的设计.这种进气道的外罩与自由来流保持水

平,顶板压缩面通过一次折转恢复到水平,并试图

利用肩部点的膨胀作用消除唇口激波. 这种设计

思想在理论上外阻最小,对于总折转角较小的情

形是比较具有优势的, 但是当外部压缩总折转角

较大时,唇口处会产生较强的斜激波,不但激波导

致的总压损失较大, 而且过强的斜激波容易诱导

进气道边界层大范围分离(多数情况下,唇口激波

不能准确地入射至肩部点) ,对进气道性能十分不

利.

尽管类似于图( b)和图( c)的设计不可避免地

会使外罩产生额外的外部阻力、增加进气道内压

缩段长度,或者引起其它方面性能的降低,但这样

的设计能够有效降低唇口激波导致的总压损失并

抑制唇口激波诱导的边界层分离, 提升推进系统

性能.

如何有效地评价为了提升发动机推力性能而

带来的额外阻力或进气道长度正是进气道优化工

作需要解决的问题. 由于现有内压缩面设计还主

要依据设计者积累的经验(例如文献[ 6]给出了外

罩采用两级楔面的设计方法, 文献[ 7]采用等熵理

论设计内压缩面,文献[ 8, 17]则采用多项式曲线

控制内压缩型面) ,不同设计者所采用的控制参数

不同,依据其设计建立起来的气动性能数据库就

难以有效共享,优化结果的可信度与适用度也就

大打折扣. 另外, 即使利用同一种设计方法,如果

设计过程没有引入有效的进气道几何控制参数,

就很难对进气道的性能变化作规律性地分析.

下文将从二维进气道流场结构分析着手, 选

定有效的几何控制参数,实现进气道构型的参数

化.

2 � 制约关系分析及基本设计参数
的选取

� � 由于进气道构型设计中可控几何参数较多,

对设计方案的优化需要选取适当的设计变量. 如

果对进气道几何与流动的制约关系分析不彻底,

将导致优化变量多、优化工作量大,难以实现有效

地优化设计.因此需要剔除部分存在制约关系而

非独立的变量和部分不十分敏感地影响进气道性

能的变量.

另外,参数化设计所选取的基本设计参数还

应该具有较强的可调节能力, 即通过调整这些基

本参数,能够生成多种进气道构型方案.

2. 1 � 整体制约关系分析

如图 1 所示, 定义 H 0 为进气道高度, W 0 为

进气道宽度,进气道捕获截面宽高比的选取与飞

行器总体设计方案相互制约, H 0 和 W 0 基本决定

了进气道的捕获流量.

定义 L 为进气道总长度, 飞行器前缘至唇口

前缘的轴向距离 L f 为前体长度,唇口前缘至隔离

段入口距离 L in为进气道内通道长度. 为了避免过

大的逆压梯度导致壁面边界层分离, 进气道设计
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图 1� 二维进气道参数定义

Fig . 1 � Parameter definitio n o f

2�D inlet

者常常要求延长进气道的总长度. 但进气道长度

受到飞行器整体尺寸的制约, 大多数情形下由总

体设计部门给定, 而且分配给进气道部分的长度

总是难以满足进气道设计者的要求. 考虑到吸气

式高超声速飞行器各个分系统尤其是推进系统的

研制尚处于起步阶段, 总体设计方案不可能十分

成熟,而且进气道长度的适度增加可能有利于提

升整个推进系统的性能,因此本文没有将进气道

长度作为约束条件, 而将其作为优化设计的目标.

进气道压缩过程分为外部压缩和内部压缩,

二者相互制约, 内压缩程度低的进气道需要设计

外压缩程度高的前体,反之亦然.即在相同的进气

道长度条件下, 外压缩段长度与内压缩段长度相

互制约;在相同的进气道压缩量条件下,外压缩段

压缩量与内压缩量相互制约.

通过以上分析, 本文选取 H 0 作为参考长度,

宽高比 r 作为进气道三维拓展的设计参数, 将进

气道总长度 L 作为设计优化指标之一.

衡量进气道压缩程度的参数主要有压升比

p 4 / p 0、温升比 T 4 / T 0 和面积收缩比 A 0 / A 4 .这些

参数的合理选取对超燃冲压发动机可靠点火、稳

定燃烧十分关键.在进气道设计之初,由于总压恢

复系数 �不能预先确定, 压升比和面积收缩比很

难预估, 本文选用温升比或进气道出口马赫数

Ma4 作为衡量压缩程度的主要参数, 压升比作为

参考参数.

2. 2 � 前体设计制约关系分析

从图 1可以看出, 按照 shock on lip 的设计

思想,为了提高进气道的流量系数,前体压缩面的

斜激波和压缩波在设计马赫数时应该汇聚于进气

道唇口处,这是前体压缩面设计的唯一约束条件.

基于这一设计思想,在进气道高度 H 0 相同的情

形下,前体长度 L f 仅受前体第一级压缩角 �1 制

约,其值越小, 导致激波损失就越小,但同时会导

致前体长度增加,摩擦力和摩擦损失增大,反之亦

然.

很多文献研究了各级楔面压缩角的选取方

法,对前体各楔面角度的取值提出了很好的解决

途径 [ 6, 13] .事实上, 当楔面压缩级数较多(例如大

于 4)时,气流从 1区到 2区由激波导致的总压损

失很小,各种不同的楔角分配方案(例如文献[ 6]

采用了等激波角方案和等激波强度方案)对总压

损失的影响也并不显著.因此本文认为在前体压

缩级数较多的情形下, 只要各级压缩角分配比较

均衡,前体压缩面总折转角 �total基本上决定了前

体压缩量的大小. �total越大, 前体压缩量就越大,

进气道内压缩程度就会越低, 从而进气道越容易

启动,但 �total过大会引起唇口激波强度增加, 可能

会引起进气道边界层发生分离, 增大内通道设计

难度.

基于以上分析,本文选取 �1 和 �total作为前体

设计的基本控制参数.

2. 3 � 内压缩面设计制约关系分析

前文已经指出进气道出口马赫数 Ma4 是衡

量进气道压缩程度的关键指标, 一般由燃烧室设

计者确定.大量的数值与实验研究表明,进气道自

启动性能主要受到进气道内通道面积收缩比

CR in (即 h2 / h4 )和进气道入口马赫数 Ma2 的制

约.在等熵条件下, CR in可以通过 Ma2 和 Ma4 由

等熵关系式求出. 然而, 由于内压缩通道流动复

杂,熵增量无法预估,为了设计方便,本文定义了
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一个自由参数  , 用以描述通过等熵关系计算得

到的( CR in ) isentr opic与实际设计所采用的 CR in之间

的差异:  = ( CR in ) / ( CR in ) isentropic . 由于进气道入

口( 2区)流动参数与进气道入口高度 h2 完全由

外压缩面设计参数决定,因此进气道出口高度 h4

以及内通道收缩比 CR in可由  直接确定.

 反应了内压缩通道的熵增程度, 与内压缩

型面构型相关. 尽管现有部分进气道研究采用的

二维进气道细致设计了内压缩型面[ 6] ,但并没有

建立起十分有效的参数化设计方法. 通过对进气

道内压缩段流场结构的分析, 本文提出了一种内

压缩型面的设计思路.

如图 2所示,进气道内通道分为机身膨胀面

AB 和外罩压缩面CD .被外压缩段压缩的气流折

转 后进入进气道内部, 受到外罩作用后逐渐向自

由来流方向折转,定义外罩唇口第一级压缩角 �c1

(图中线段 CE 平行于外压段最后一级楔面 AA�,

即2区气流方向) ,外罩总折转角 �ctotal以及隔离段

安装角 !(隔离段气流方向与自由来流方向的夹

角) . 很明显,外罩总折转角与前体总折转角存在

关系 �total= �ctotal+ !. 为了避免外罩产生的激波或

压缩波汇聚引起边界层分离, 本文加入了如下约

束条件:外罩压缩面的多道斜激波汇聚于同一点

(图 2中点 F) ,且交点 F 必须在进气道内通道之

外.引入这一约束条件不但能够有效避免外罩激

波发生汇聚,还能够确定外罩各个压缩楔面的相

对位置,当交点 F 的位置固定后, 外罩型面就能

够唯一确定下来. 显然,激波系交点 F 的引入能

够有效地减少外罩设计的自由参数. 定义 ∀为交

点F 与外罩的距离,由图中可见 ∀为控制进气道

外罩激波在内压缩面汇聚程度的参数(不能显式

地确定,下文将详细描述其确定方法) . 在相同的

�c1和 !条件下, ∀越大, 外罩激波汇聚程度越低,

但进气道内通道越长. 另一方面, �c1越大,外罩上

抬程度越小,由于外罩上抬引起的额外外部阻力

必然越小.与前体设计类似, 将 �c1 , !和 ∀作为基

本控制参数能够最有效地反应外罩压缩特性和外

罩外部阻力特征, 因此本文选取这三个参数作为

外罩型面设计的基本参数.

内压缩通道机体壁面型面( A B )的主要作用

是配合外罩的折转使气流转向水平, 本文认为对

其约束的条件应该: ( 1)这一段型面仅产生膨胀

波,不能出现压缩波或激波, 即线段 AB (可以是

曲线段或者折线段)应该在线段 A G( A A�的反向

延长线)下方; ( 2) A B 必须向上 凸!. 为了简化设

图 2� 外罩面参数定义

Fig . 2 � Parameter definitio n o f

the cowl sur face

计并有效降低优化设计变量数目, 本文在这一段

型面设计中采用了二次曲线. 二次曲线的三个待

定参数通过以下约束确定: ( 1)在进气道入口与前

体型面相切, ( 2)曲线过点 A 和点B .因此膨胀面

的设计不需要引入控制参数.

通过以上分析,可以看到采用 5个控制参数

和 2个调节参数即可生成一个二维进气道. 这 5

个控制参数分别是: 前体第一级楔面压缩角 �1、

前体总折转角 �total、外罩第一级压缩角 �c1、隔离

段安装角 !和外罩激波交点距外罩距离 ∀. 调节

参数 r 用于调整进气道三维扩展时的宽高比, 仅

在飞行器总体方案优化时使用;  用于调整进气

道出口高度,使进气道出口马赫数满足设计要求,

在无粘条件下反映内通道激波导致的总压损失,

在有粘条件下还反映粘性导致的总压损失.

总压恢复系数 �、温升比 T 4 / T 0、外罩上抬程

度h c/ H 0 (见图 1( c)的定义,由此可预估外罩的外

部阻力)、进气道长度 L 是反映进气道性能的关

键指标,本文将它们作为优化设计目标.

3 � 参数化设计流程

在设计之初需要确定飞行器设计飞行条件,

包括设计马赫数、设计飞行高度、设计出口马赫

数、转级马赫数和转级飞行高度等.本文选取设计

马赫数为 6, 设计飞行高度为 25 km, 设计出口马

赫数为 2. 5, 转级马赫数为 4, 转级高度为 19. 8

km .

3. 1 � 外压缩面设计

首先给定前体第一级楔角 �1 和前体总折转

角 �total ,并按照设计者的意图给定前体压缩级数

(前体压缩级数越多,前体斜激波系的总压损失就

越小,但模型加工难度增加) , 然后依据压缩级数

对各级楔角平均.

以进气道捕获高度 H 0 作为参考长度, 以

shock on lip作为约束条件,通过斜激波关系式即
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可求解出前体型面关键点坐标.

3. 2 � 外罩压缩面设计

给定外罩第一级楔角 �c1和隔离段安装角 !,

再给定外罩折转级数并求解出各级楔角.

与外压缩面设计不同之处在于,控制外罩激

波系汇聚程度的参数 ∀不能预先给出, 需要迭代

求解.如图 2, 不妨预设 H c= H 0 ,并约束外罩激波

系汇聚于点 F, 即可按照前体压缩面的设计方法

求解外罩压缩面各关键点坐标. 通过初步得到的

外罩型面数据求解 ∀,判断 ∀/ h2 是否满足设计要

求(一般情形下 ∀/ h2 大于1为基本要求) .若不满

足要求,修正 H c 重复前一过程直到 ∀/ h2 达到设

计指标.

需要说明的是 ∀/ h2 衡量外罩激波系的汇聚

程度,其值越大, 外罩上抬高度越大、进气道内通

道越长; 其值越小,激波汇聚程度越高, 越容易引

起分离.由于是否分离受边界层发展过程、来流条

件影响较大, ∀/ h2 是否达到设计指标需要后期

CFD或实验校验,这正是优化设计的主要工作.

3. 3 � 内通道膨胀面设计

首先, 计算膨胀面起始点(图 2中点 A )坐标.

如图 3所示,作外罩型面 CD 的等距线段可以得

到C�D�, 过点 C 作 A�G 的垂线可以得到线段

CJ ,点 A 为 C�D�与A�G 的交点.显然, ∀ JCA =

�c1 / 2,由于线段 CJ 的长度及方向由前体压缩面

确定,因此点 A 的位置可以通过几何关系计算得

出.

然后,计算膨胀面结束点位置(图 2中点 B) .

CA 长度即为进气道入口高度 h 2 , 通过已知值

Ma2 和 h2 及设计值 Ma4 和  ,可以求出隔离段入

口高度 h4 .如图 3所示, DD# 垂直于隔离段 DI ,

线段 DB 即为隔离段入口高度 h4 , 由此可计算得

出点 B 的坐标.

最后, 求解过点 A 和点 B 并在点 A 处与

A A # 相切的二次曲线方程即可得到进气道的内通

道膨胀型面.

4 � 设计结果验证及分析

图 4给出了利用本文设计方法设计的几个典

型进气道构型流场 CFD计算结果(设计中  取值

为 1,进气道出口马赫数设计值为 2. 5, 前体和外

罩压缩面折转级数均为 5) . 其中, Inlet A 与图 1

( a)所示进气道具有相似特征, Inlet B 内外压缩

比例比较均衡, Inlet C 为小内收缩比构型. 表 1

图 3� 进气道内部几何关系

F ig. 3� Geometr ic relat ion in the inlet

给出了这些进气道方案所选取的设计参数. 表 2

给出了通过无粘理论计算和粘性 CFD计算得到

的这些进气道方案的性能参数及尺寸参数.需要

说明的是, Inlet A 构型由于外罩仅有一级压缩

角,唇口激波强度较大, CFD计算表明进气道内

部出现较大程度的分离, 引起进气道内通道壅塞.

图 4 � 算例进气道压力等值线结果

F ig. 4� Pressure contours in

the sample inlets

图 5给出了基于 Inlet B构型, 通过改变 ∀/

h2 或 �c1的大小得到的一系列进气道构型相关性

能参数的变化情况. 从图中可以看出,外罩激波汇

聚点越远离进气道膨胀面 (即 ∀/ h2 值越大) , 进

气道越长、外罩上抬得越厉害;外罩第一级压缩角

对进气道长度和外罩上抬程度的影响更加明显.

在进气道设计循环中, 给出进气道性能参数

随设计变量变化的规律对进气道设计和构型优化
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有着十分重要的意义, 通过以上简单的算例可以

看出,本文建立的参数化设计方法为进气道性能

的参数研究提供了便捷的途径.

表 1� 算例进气道设计参数

Table 1� Design parameter of the sample inlets

�1 �to tal �c1 ! ∀/ h2

Inlet A 5 20 20 0 -

Inlet B 10 20 10 2 1. 2

Inlet C 10 30 5 10 1. 1

表 2� 算例进气道性能参数

Table 2� Performance parameter of the sample inlets

Ma4 � L/ H 0 CR in hc / H 0

Inlet A 1. 3 0. 08 4. 6 2. 31 0. 0

Inlet B 2. 2 0. 42 4. 4 2. 16 0. 16

Inlet C 2. 48 0. 50 3. 9 1. 18 0. 24

图 5 � 基于 Inlet B 的进气道参数分析

F ig . 5 � Parameter ana lysis based on Inlet B

5 � 结 � 论

从以上设计及计算结果可以看出,通过控制

本文选取的 5个基本几何参数, 能够方便地生成

构型、性能差异较大的二维进气道,这说明所选取

的基本参数能够敏感地影响进气道性能,本文建

立的二维进气道参数化设计方法能够为进气道优

化设计提供便捷的变参数途径.

对带顶压的三维侧压进气道而言,当顶压角

较大时,外罩唇口激波同样容易引起进气道边界

层分离,本文建立的外罩压缩面型面设计方法同

样适合三维侧压进气道的外罩型面设计.设计的

关键是准确预估进气道入口处的马赫数以及溢流

角.

对以上进气道设计初步结果进行边界层修

正,提高设计准确度,是本文进一步工作的重点内

容.
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