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典型二元高超声速进气道设计方法研究
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摘 � � � 要: 综合了一系列典型二元高超声速进气道的设计和性能估算方法, 给出了可行的设计原则. 在满

足流量、增压以及工作范围(起动性能和反压承受能力)的条件下,给出了进气道进口、外压波系、内压缩通道、

唇罩及隔离段的设计方法.采用此方法,以 H = 22 800 m、Ma0= 6 为设计点,完成了一高超声速进气道的初步

设计,并估算得到了进气道性能参数、进气道的起动马赫数和反压承受能力, 对比 CFD 计算结果,误差不大.

通过该方法得到的进气道具有结构简单、流量系数大、压缩损失小的特点, 不通过优化即可得到性能较为良好

的模型.
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Abstract: A feasible design principle was developed by combining a ser ies of design and

performance predict ing methods of typical tw o�dimensional hyper sonic inlets. T he design

methods of inlet ent rance, external compr ession shocks, internal cont ract ion tunnel, cow l

and isolator w ere presented at the given f lux , pressure rise rat io and w orking range ( start ing

Mach number and capability of enduring back pressur e) . A preliminary design of hypersonic

inlet at the design point o f H = 22 800 m , Ma0 = 6 w as conducted, so the performance par am�
eter s ( pressur e rise rat io, M ach number, temperature rise ratio and total pressure r ecovery) ,

start ing M ach number and capability o f enduring back pressure w ere predicted and calculated

w ith small err or. With this method, the inlet could present simple constr uction, high f low

coef ficient and low compression loss in developing a sat isfactory model w ithout opt imizat ion.
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� � 高超声速进气道的主要作用是为发动机捕获

足够的流量并提供相应的压缩. 对高超声速进气

道的设计一般有以下要求:提供足够的压缩, 产生

较小的阻力,使进入燃烧室的气流尽量均匀, 并尽

量减小进气道自身重量. 此外,还要求进气道起动

马赫数尽可能低,抗反压能力尽可能高.

二元高超声速进气道的压缩通道大多采用混

压式设计,一般可以简单地划分为外压段、内压缩

通道、隔离段三部分.以往进行高超声速进气道设

计时,往往首先根据设计压比确定进气道总转折

角[ 1] , 然后根据配波原则或具体的设计要求分配

各道激波,再估计附面层的发展情况,进而修正设
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计.需要指出的是,这样的设计方法往往是基于内

压激波打在下壁面肩点上的假设[ 2�5] , 但很显然,

这样的设计对来流马赫数和攻角都十分敏感, 且

由于进气道的设计很可能需要满足某些设计要求

而牺牲部分性能,因此不一定能采用这类设计.其

次,这样的简单设计都是基于激波理论简单估算

进气道性能,由于内压缩通道及其隔离段内部的

流动都十分复杂,很难得到较为准确的估算结果,

必须大量采用 CFD方法进行调整. 此外, 如何满

足除高压缩效率之外的其它设计要求, 在这样的

设计方法中并没有体现.本文作者所在课题组通

过此前的大量工作, 提出了进气道通流性能、起动

马赫数以及抗反压能力[ 6�7] 的简单估算办法, 使综

合复杂设计要求的进气道设计成为可能.

本文在这些研究结果的基础上,总结、归纳出

了一套典型二元高超声速进气道快速设计方法,

可以满足多方面的设计要求; 并以 H = 22 800 m,

Ma0 = 6为设计点,完成了一高超声速进气道的

初步设计,估算得到了进气道性能参数(增压比、

出口马赫数、温升比和总压恢复系数)进气道的起

动马赫数和反压承受能力(最大工作反压和极限

反压) ,并通过 CFD计算进行了验证.

1 � 进气道性能估算方法

1. 1 � 性能参数估算

1. 1. 1 � 外压段性能参数估算

外压激波系前后的气流参数可以用激波理论

关系式描述,但是由于附面层的存在,造成了气流

的实际转折角大于几何转折角, 因此应对激波理

论计算式进行修正, 具体办法是将激波前后参数

关系式中的气流转折角 �i 改为 �i + ��i , 其中 �i

为几何转折角, ��i 为修正转折角.

��i 由下式确定:

��i = arctan
 
x

= ar ctan

0� 382
!iV iL i

∀i

1
5 (1)

� � Mai , V i , !i 都为第 i 道激波后的参数,粘性系

数 ∀i 可用苏士兰公式估算, L i 取值为 1m .

1. 1. 2 � 通流状态下内压缩通道及隔离段性能

参数估算 �

作者之前的研究表明: 内压缩通道性能及隔

离段性能主要受面积收缩比( CR)、几何外压缩角

之和(反映隔离段进口肩点膨胀波的强度, ��)、内

压缩通道收缩角(内收缩通道上下壁面的夹角,反

映单道内压激波的强度, �= ����nlip )、隔离段长高

比等几何参数以及内压缩通道进口马赫数

(Ma in )、密度(!in )、附面层厚度占内压缩通道进口

的比例( / H in )等流动参数的影响. 通过对大量典

型二元高超声速进气道内压缩通道及隔离段流场

的计算以及对结果的分析、拟和,本文作者得到了

以上参数对内压缩通道及隔离段压比、马赫数之

比、温升比、总压恢复系数的影响规律和估算方

法,其估算结果与 CFD 计算结果的误差在 10%

以内.

1. 2 � 进气道工作范围估算

1. 2. 1 � 起动马赫数估算
高超声速飞行器经常需要在极大的范围内工

作,因此低速下的起动性能是考查高超声速进气

道的重要指标.确定进气道的起动马赫数一般通

过吹风实验[ 8�9]和 CFD计算[ 10] , 但都需要耗费大

量时间,无形中延长了设计周期,因此建立较为简

单准确地预估进气道起动马赫数的方法是高超声

速进气道起动研究的重点之一. Kantr ow itz
[ 11]
定

义正激波位于收缩段进口截面时的收缩比为最大

收缩比,并按一维等熵流得到了 Kantr ow itz限制

条件, 但对于某一已有的进气道, 无法根据

Kantrow itz限制条件直接得到其起动马赫数, 另

有大量实验数据
[ 9]
表明 Kantrow itz 限制条件在

高速时与实验数据存在明显的差异.

本文作者通过对一组相同外压缩通道、不同

内压缩通道的高超声速进气道模型的模拟和分

析,归纳出了内压缩通道内无明显分离的进气道

起动马赫数的预估方法,并通过不同的进气道模

型做了验证,发现该方法对不同来流攻角下起动

马赫数的判断都较为准确,与 CFD计算结果的误

差在 10%以内.

1. 2. 2 � 反压承受能力估算

文献[ 6]中提出了最大工作反压的概念,当反

压等于最大工作反压时, 激波串位于隔离段出口,

波后附面层开始分离,这时反压的任何增加,激波

串都会往隔离段内移动;当反压小于或等于最大

工作反压时,发动机工作在超声模态,而当反压大

于最大工作反压时, 隔离段出口存在亚声流动.最

大工作反压比由通流状态下隔离段出口平均马赫

数唯一确定, 马赫数越大, 最大工作反压比越大,

其具体数值可通过 Nest ler D E
[ 12]
的拟合式来计

算.

文献[ 7]定义:对于任意形状的隔离段,当在

某一反压作用时,进气道处于正常的起动状态,此

时若稍微增加反压, 激波串将立刻被推出隔离段,
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导致进气道不起动, 这一反压为该隔离段的最大

承受反压.在实际进气道中,隔离段前是内压缩通

道, 为收敛通道, 而激波无法停留在收敛通道中,

所以最大承受反压的定义同样适用于真实的进气

道模型.对于给定几何及来流状态进气道,其最大

承受反压是确定的. 与最大承受反压相对应的是

极限反压( Peak Back Pressure) , 通常最大承受反

压小于或等于极限反压. 当隔离段长度较短时,激

波串在隔离段内不能完成全部压缩过程,增加隔

离段长度,最大承受反压会增加,当隔离段长度足

够长,且能将激波串完整地包含在隔离段内时,进

一步增加隔离段长度最大承受反压也不会增加,

此时的最大承受反压就是极限反压. 极限反压代

表燃烧室亚声速燃烧时隔离段承受反压的能力.

文献[ 7]通过对大量计算和实验数据的拟合,

给出了极限反压的简单估算方法.

2 � 进气道设计方法

2. 1 � 设计流程

基于已有的研究结果, 本文提出了图 1所示

典型二元高超声速进气道设计和性能估算流程.

由图可见,进气道设计应包含以下几方面的工作:

首先给定设计条件, 然后根据设计条件确定进口

面积和尺寸、确定内外压缩比、设计外压波系、内

压缩通道、唇罩及隔离段,之后估算设计条件下的

进气道性能和进气道起动马赫数以及反压承受能

力,如不满足设计要求, 则重新进行设计, 如反复

修改设计仍不能满足设计要求, 须考查设计要求

是否合理,进而修改设计要求.

2. 2 � 设计条件

对于典型二元高超声速进气道,通常要考虑

给定以下几项设计要求:

( 1)设计飞行高度( H d ) ;

( 2)设计马赫数(Ma0d ) ;

( 3)设计流量( �md ) ;

( 4)流量系数( #d ) ;

( 5)设计增压比( ∃d ) ,作者前期的研究表明,

增压比与比内推力具有近似一一对应的关系, 是

须首要满足的设计要求, 此外,增压比还应综合考

虑稳定燃烧、起动性能以及抗反压能力多种设计

要求,折中给定;

( 6)设计温升比(%d ) ,为满足燃烧和抗反压要

求提出的参考参数.

除了以上几个设计条件外, 通常还要考虑以

图 1� 典型二元高超声速进气道

设计和性能估算流程

Fig. 1� Design and predict ion flow

下两个进气道正常稳定工作能力方面的设计要

求:

( 1)起动马赫数(Ma0qd ) ,进气道的总增压比、

内压缩通道增压比和外压波系增压比之比(简称

内外压缩比, R IOP)将影响进气道起动马赫数的大

小,总增压比越大,起动马赫数会越大, 内外压缩

比对起动马赫数影响比较复杂, 但综合减阻和起

动的要求来看, 内外压缩比需要至少大于一定

值[ 10] .因此, 给定进气道起动马赫数要求时,一要

考虑飞行器对进气道稳定工作范围的要求,二要

考虑对进气道设计增压比的要求.

( 2)反压承受能力: 最大工作反压比( p b sep /

p 0 )和极限反压比( p bmax / p 0 ) . 此两压比大小均由

通流状态下隔离段出口平均马赫数决定
[ 6�7]

, 后者

还要求进气道隔离段的长度满足一定的要求. 而

隔离段出口马赫数的大小在很大程度上由进气道

设计增压比决定.

2. 3 � 进口面积的确定

对于进气道的设计, 首先要确定其进口面积

及尺寸.图 2给出了二元高超声速进气道进口面
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积示意图,根据流量方程,有

�m = !0V 0A�0 = !0 V 0A 0 &= !0Ma0 kRT 0 A 0 &

(2)

图 2 � 二元高超声速进气道进口示意图

F ig . 2 � Sketch of entrance

� � 则

A 0 =
�m

!0Ma0 kRT 0 &
(3)

� � 真实的二元高超声速进气道必定具有一定宽

度,因此宽高比 r 0 对于进气道来说是极为重要的

几何参数,范晓樯等 [ 13]发现宽高比对隔离段性能

有一定的影响, 但宽高比对进气道性能的影响规

律,乃至宽高比的确定依据还有待进一步研究.进

气道进口高度为

H 0 = A 0 / r 0 (4)

2. 4 � 内外压缩比的确定

在进气道设计时, 确定较好的内外压缩比例

是取得优良性能的关键. 对比常规进气道的设计,

高超声速进气道往往需要较大比例的内压缩, 外

压缩比例大将使从进气道到隔离段产生较大的转

折,一方面增大了进气道阻力,另一方面在进气道

到隔离段转折处产生大的膨胀扇, 使进入隔离段

乃至燃烧室的气流品质变坏. 当内外压缩比小到

一定程度(与进气道总增压比有关)时即当内压缩

通道收缩角度过大时, 内压缩通道内激波强度往

往较大,内压缩通道内部会出现分离,从而造成流

动壅塞和起动马赫数增加.

从下文对唇罩设计的论述可知,唇罩内型面

角度变化范围有限, 则内压缩通道收缩角主要由

几何外压缩角之和决定. 因此,总外压角度不宜过

大,即内外压缩比不宜过小.本文作者通过对不同

内外压缩比进气道的研究,发现对于不同的设计

压比, 存在分离界线 R IOPL
[ 10]

. 根据给定的增压

比,为防止发生分离,建议设计状态下 R IOP应大于

等于 R IO PL ,然后可得到进气道外压段增压比 ∃ex

和内压缩通道及隔离段增压比 ∃in .

2. 5 � 外压波系设计

二元高超声速进气道外压流动设计方法与常

规超声速进气道设计方法没有太大的差异,大部

分采用多斜波结构. 外压波系设计可以采用贴口

设计,也可以采用超声溢流设计.前者可使附加阻

力最小,它要求不能对进气道外压段的几何尺寸

有任何限制.后者可在进气道外压段几何尺寸有

限制的情况下进行设计, 另外,溢流设计可以避免

斜激波打在唇口上形成波/波干扰,其不足主要是

进气道流量系数小, 溢流阻力大. 如采用溢流设

计,在本文中假设外压激波相交于内压缩通道进

口延长线上的 P 点(如图 3) .

图 3� 外压段压缩面示意图

Fig . 3 � Sketch of ex ternal compression po rtion

对于多道斜波构成的压缩系统, 若按 Osw a�
tisch

[ 14]
的配波原则可使得外压波系的总压恢复

系数为最大.但在工程实际中,很难完全按照配波

原则来确定各外压激波角,例如采用前机身和进

气道外压段一体化设计时,则需要给定前体转折

角,即第一道压缩波几何转折角.

此外,对于高超声速进气道来说,气动热的问

题必须考虑,为了避免进气道第一道激波压缩尖

劈过薄引起气动烧蚀,除了前缘钝化之外,第一个

压缩角不能过小, 参照 X�43A 的设计 [ 15] ,建议在

设计马赫数为 6左右时二元高超进气道第一个压

缩角与安装角之和 �0+ �1  3. 5!.

本文中,外压波系设计首先需要给定的设计

参数为外压激波数目, 如采用前机身和进气道外

压段一体化设计, 则再给定第一个压缩角 �1 . 利

用上文中提出的附面层修正的激波理论,所有未

定压缩角采用等波强设计,以达到外压段设计增

压比;如由于第一个压缩角的限制无法进行严格

的等波强设计, 则可修改外压激波数目, 或通过

POWELL 优化方法以总压恢复为目标函数进行

近似等波强设计.

确定外压段各压缩角之后, 可进一步根据图

3所示的外压段各压缩面几何关系确定外压段各

压缩面长度.

2. 6 � 内压缩通道设计

外压段已经设计完成, 则 Ma in , !in ,  / H in都

已确定,假如唇罩内型面角度已给定,则内压缩通

道收缩角也已经确定.因此,对于内压缩通道的设

计,只需要确定收缩比.
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内压缩通道的形式多种多样 [ 2�5, 10, 15�18] , 但作

者前期的研究可以发现,在内压缩通道进口条件

一定的情况下, 内压缩通道部分性能尤其是增压

比主要与收缩比有关
[ 10]

,因此本文的内压缩通道

设计仅仅针对简单收缩的内压缩通道,图 4给出

了简单收缩的内压缩通道示意图. 利用上文中提

出的内压缩通道及隔离段性能估算方法,迭代得

到所需的收缩比, 以达到内压缩通道及隔离段设

计增压比;若想得到其它形状的内压缩通道, 可将

本节得到的收缩比作为参考进一步配置内压缩通

道波系.

图 4� 简单收缩的内压缩通道示意图

Fig . 4 � Sket ch o f simple internal contr act ion tunnel

收缩比确定之后,对于图 4 所示的简单收缩

的内压缩通道, 长度可以通过以下方法确定:

L in =
H in / cos ��- H is

cos �nlip tan ��- sin �nlip
(5)

� � 其中:

H is =
H in

CR
(6)

2. 7 � 唇罩设计

图 5给出了二元高超声速进气道唇罩的基本

结构,唇罩设计的主要设计参数为唇罩内型面角

度( �nlip )、唇罩角度(�lip )和唇罩高度( H lip ) .

图 5� 二元高超声速进气道唇罩基本结构

Fig . 5 � Sketch of cow l

较大的唇罩内型面角度使内压缩通道内单道

激波强度减弱, 有助于减小内压缩通道内部的流

动损失,但唇罩内型 面角度同时也影响外唇罩阻

力,现有的进气道模型中,唇罩内型面角度都比较

小[ 16�17] ,本文建议唇罩内型面角度一般不应大于

4!.

考虑到气动加热效应和材料耐热能力, 唇罩

角度一般取为 10!~ 20![ 16�18] ,并应适度钝化; 唇罩

高度主要与结构设计有关.而在本文中,唇罩角度

和高度需要结合减阻、安装控制装置等实际设计

要求给定.则唇罩长度可通过下式直接确定:

L lip =
L insin �nlip + H lip

sin(�lip + �nlip)
(7)

2. 8 � 隔离段设计

隔离段通常为等直管道, 隔离段的高度由内

收缩通道出口确定, 隔离段的设计只剩下长度的

确定,通常情况下,增大隔离段的长度能够增加隔

离段的反压承受能力, 但过长的隔离段将增加飞

行器的结构重量.

隔离段的作用主要是承受燃烧室的高反压作

用,隔离燃烧室的压力变化,使其不影响进气道的

正常工作.对于双模态发动机,燃烧室通常分为两

级,第一级燃烧室实际上与隔离段是一体的
[ 1]
,在

低马赫数运行时, 隔离段与第一级燃烧室都作为

隔离段使用,只在第二级燃烧室中加注燃料进行

燃烧,此时燃烧室中为亚声速燃烧,隔离段内会形

成激波串,从而使隔离段内沿程压力提高,达到与

出口反压平衡 [ 6�7] .在高马赫数飞行时,两级燃烧

室都起用进行超声速燃烧,此时的隔离段较短,只

需要隔离段出口马赫数足够大以抵抗最大工作反

压
[ 6]
即可.

实验和 CFD计算的研究都表明 [ 7, 16] : 当隔离

段长度达到最大激波串长度之后, 再增加隔离段

长度不能继续提高隔离段的反压承受能力.本文

作者通过对大量等直隔离段的数值模拟,给出了

不同来流马赫数下隔离段的最大激波串名义长度

Lmax的估算式[ 7] , 并建议: 对于隔离段的取值, 只

须大于等于 1. 25Lmax即可.

3 � 设计算例

为检验上文中提出的设计原则和方法, 本文

设计了一个二元进气道, 并通过估算和 CFD 方法

得到其性能.

3. 1 � 设计要求

( 1)设计飞行高度 ( H d ) : 22 800 m , 则 T 0 =

219� 45 K, p 0= 3 530� 8 Pa, !0= 0� 056 kg / m3 ;

( 2)设计马赫数(Ma0d ) : 6. 0;

( 3)设计流量( �m d ) : 0� 409 6 kg / s;

( 4)流量系数( #d ) : 1;

( 5)设计增压比( ∃d ) : 25;

( 6)设计温升比( %d ) : 3. 5;

( 7)起动马赫数(Ma0qd ) : 4. 0;
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( 8)反压承受能力:最大工作反压比: 60, 极限

反压比: 100.

3. 2 � 进气道设计结果

给定宽高比 r0 = 0. 601, 则得到进气道进口

高度 H 0= 82� 555 mm.取 R IOP为1� 3,则得到外压
比 ∃ex= 4� 385,内压比 ∃in= 5� 701.

( 1)外压段:攻角 �0 = 0!, 2道压缩波, 等波强

设计,得到各几何转折角和压缩面长度为: �1 =

4� 428!, �2 = 6� 092!, L1 = 148� 404 mm, L 2 =

208� 031 mm.

( 2)内压缩通道: CR= 2� 536, 内压缩通道长
度 L in= 139� 478 mm .

( 3)唇罩: 给定唇罩角度 �lip = 15!、唇罩内型

面角度 �n lip= 2!, 唇罩高度 H lip = 20 mm, 得到唇

罩长度 L lip= 85� 055 mm.

( 4)隔离段: 按照上文提出的取值原则,得到

隔离段长高比 L is/ H is= 11.

3. 3 � 进气道性能

本文采用的是南京航空航天大学自主研发的

NAPA 软件进行全粘性 N�S 方程数值求解,该软

件已经过多种算例的检验, 可以准确地进行亚、

跨、超及高超声速流场计算
[ 16]

. 用代数法生成计

算网格,根据长度自动调节网格疏密,为保证计算

准确性,在斜激波两端简单加密. 计算采用 N�S
方程为控制方程,湍流模型采取 Baldw in/ Lomax

模型, 对流项采用一阶 AUSM + 格式, 5 步

Runge�Kutta方法. 为更准确模拟高超声速流动

情况,采用了考虑真实气体效应的变比热模型.

图 6给出了不同来流马赫数下进气道压力等

值线图, 可见, 设计状态下, 外压激波近似相交于

唇口,溢流并不明显,分析 CFD计算结果得知,流

量系数 #= 0� 935 5,可见外压激波的估算方法略

有偏差, 要想得到更高的流量系数, 需要借助

CFD方法对设计进行调整; 马赫数为 4的情况

下,进气道起动正常,可见起动马赫数的设计要求

可以满足,而通过上文中提出的方法估算得到起

动马赫数 Ma0q= 3� 61.
表 1给出了不同来流马赫数下的隔离段出口

性能参数(温升比、马赫数、压比、总压恢复)和进

气道流量系数, 表中同时对比了上文提出方法的

估算结果和 CFD计算结果. 可以看出, 无论对于

设计点还是非设计点,估算结果与 CFD计算结果

都极为相近,可见以本文通过估算方法进行进气

道设计是完全可行的. 此外, 从表上还可以看出,

图 6� 不同马赫数下进气道压力等值线图

Fig . 6 � Pressure contour dist ribution w ith

different Mach number

设计点总压恢复系数达到了 0� 4左右, 如再适当

调整内压波系,有望达到更高的总压恢复.

表 1� 进气道设计点和非设计点性能参数

Table 1 � Performance parameter at design

and off�design condition

% Ma ∃ ∋ #

Ma0= 6
估算 3.351 0 2. 750 8 25. 001 6 0. 436 0 1. 0

CFD 3.450 5 2. 677 8 25. 785 2 0. 396 2 0.935 5

Ma0= 4
估算 2.670 7 1. 680 5 17. 458 1 0. 551 3 /

CFD 2.842 0 1. 543 8 19. 508 0 0. 517 1 /

此外,利用文献[ 6] , [ 7]提出的方法估算得到

设计状态(Ma0= 6)反压承受能力为最大工作反

压比 ∃40bsep= 61. 601、极限反压比为 ∃40bmax = 109.

017. 可以看出,设计得到的进气道完全可以满足

反压承受能力要求.

4 � 结 � 论

( 1)本文综合了大量典型二元高超声速进气

道的设计和性能估算方法,在满足流量和增压以

及工作范围(起动性能和反压承受能力)的条件

下, 提出了一套可行的包括进气道进口、外压波

系、内压缩通道、唇罩及隔离段设计的高超声速进

气道快速设计方法.

( 2)作为验证, 以 H = 22 800 m , Ma0 = 6为

设计点,完成了一进气道的初步设计,并估算得到

了通流条件下的进气道性能参数(增压比、出口马

赫数、温升比和总压恢复系数)以及进气道的起动

马赫数和反压承受能力(最大工作反压和极限反

压) . 对比 CFD计算结果, 知估算结果与计算结果
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大致相当,证明本文提出的设计方法可行.

( 3)采用该设计方法得到的进气道结构简单、

流量系数大、压缩损失小,不通过优化即可得到性

能较为良好的模型.
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