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摘　　　要 : 对经过附面层修正后的模块化扇形流管流线追踪进气道进行了数值模拟 ,以截短角度和收缩

比对这种进气道总体性能的影响进行了研究 ,主要得到以下结论 :附面层修正能够大幅提高进气道的流量系

数和流场均匀性 ;经附面层修正后的扇形流管流线追踪进气道有较好的性能 ,流量系数能达到 0. 9以上 ,在流

管内没有大的分离区 ;进气道流量系数和压缩量随着截短角度的增大而增大 ,而收缩比越大 ,流量系数越小 ,

压缩量越大 ;发动机推力与进气道流量系数有关 ,发动机推力和比冲基本上均随截短角度的增大而增大 ,而

收缩比对它们的影响并不明显.
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Abstract : Modular st reamt raced Busemann inlet s were st udied in detail for Mach 7. 8

flight at 20 km altit ude conditions. Numerical simulations were performed to st udy t he effect

of t runcation angle and cont raction ratio on t he performance parameters of inlet s , which were

created by correcting t he inviscid st reamlines for t urbulent boundary layer displacement ob2
tained f rom finite difference calculations. To assess t hese inlet s and calculate engine perform2
ance , they were coupled to an ideal combustor and nozzle. Mass2weighted average perform2
ance parameters of inlet/ exit obtained by simulations were used as combustor ent ry flow con2
ditions. The f uel used in the calculation is octane. The result s show t hat mass capt ure ratio

varies f rom 0. 89 to 0. 97 with t runcation angles of 2°～10°. Larger t runcation angle leads to

higher mass capt ure ratio , p ressure ratio and engine specific imp ulse.
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　　进气道作为超燃冲压发动机的关键部件 ,一

方面要为发动机提供所需的空气 ,另一方面必须

对空气进行足够的压缩 ,以满足燃烧的需要.而前

期超燃发动机的研究表明 ,进气道的性能成为制

约发动机性能的关键因素 , 对进气道的研究已受

到国内外的重视.当前国内外研究的高超声速进

气道主要有以下几种构型 :二维压缩式、轴对称式

以及三维压缩式.进气道形式的选择需要与飞行
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器总体方案、发动机设计方案协调进行 ,每一种形

式的进气道均有其各自的特点.轴对称形式的进

气道适合外形受到限制的高超声速巡航导弹使

用 ,二维平面压缩、三维压缩进气道能够充分利用

飞行器前体预压缩作用 ,适合高超声速飞机和空

天飞机使用.一直以来 ,国内外开展的进气道研究

主要集中在常规的二维压缩进气道、三维侧压式

进气道 ,而最近内收缩式进气道受到越来越大的

关注.

在文献 [ 122 ]中 ,Billig 和 Kot hari 对内收缩

进气道的概念做了介绍.他们把进气道分为三种

类型 :内收缩进气道、外收缩进气道和平板进气

道.他们引入径向偏移参数来界定进气道的类型.

Busemann进气道是较早被研究的一种内收

缩进气道.最近几年 ,国内外陆续提出了各种新型

的内收缩进气道 ,包括矩形转椭圆进气道[3 ]、模块

化乘波进气道[425 ]、乘波内收缩进气道[6 ]等.这些

进气道的共同之处在于均是采用某一轴对称流场

为基本流场 ,然后再引入流线追踪技术得到三维

压缩进气道 ,他们最大的不同在于轴对称基本流

场的设计.这种进气道能够充分保留其基本流场

的优点 ,并能根据需要选择不同的流管形状.

SCRAM导弹[ 7 ]采用的 Busemann 进气道表

现出了很高的性能 ,本文的目的便是采用 Buse2
mann进气道的基本设计方法[8 ] ,并引入附面层

修正 ,结合理想的燃烧室和喷管模型对 SCRAM

导弹所用扇形流线追踪进气道进行研究 ,以期获

得高性能的弹用流线追踪进气道.

1　进气道附面层修正

　　由于粘性存在 ,根据无粘理论设计的进气道

在粘性作用下将会产生比无粘设计更高的压缩

量、较低的流量系数 ,因此对进气道进行附面层修

正是必要的.本文利用 Cebeci 和 Bradshaw 提供

的有限差分法求解二维可压缩湍流附面层方程的

程序[9 ] ,由求得的附面层位移厚度对进气道型面

进行修正.该程序可以求解有压力梯度的可压缩

湍流附面层 ,需要输入的参数有进气道主流速度

沿程分布、转捩点位置、来流参数等.本文首先对

这种附面层修正方法进行了验证 ,以设计马赫数

M a1 = 7 ,收缩比 CR = 6的基准 Busemann进气道

为对象 ,利用 FL U EN T 软件分别对该进气道在

无粘、粘性条件下进行了数值模拟 ,其中粘性计算

分别针对进气道无附面层修正、经光滑平板湍流

附面层修正[10 ]以及经 Cebeci程序修正三种型面.

计算得到的壁面压力分布如图 1所示.由图可见 ,

以光滑平板湍流附面层修正经粘性计算得到的静

压分布与未修正型面相比变化很小 ,经 Cebeci程

序修正的型面粘性计算压力分布已与未修正前无

粘计算相当接近.

图 1　附面层修正前后基准进气道壁面压力分布

Fig. 1　Pressure dist ributions of uncorrected and

corrected Busemann inlet s

2　进气道数值模拟

2 . 1　进气道模型

　　模型基本参数如下 :型面设计马赫数 M a1 均

为 7. 8 ;进气道未进行附面层修正前总收缩比

CRf 为 6或 8 , 截短角度为 2°,4°,6°,8°,10°;前缘

基线 90°扇形半径均为 114. 3 mm ;经附面层修正

得到最终的进气道型面之后 ,为保证进气道在转

级马赫数 M a = 4时能够自起动 ,内收缩比亦通过

向后切除唇口板的方法控制在 1. 24～1. 26 之

间[11 ] .图 2所示为典型的扇形流管流线追踪进气

道模型图 ,它的主要特征参数为 :修正前总收缩比

为 6 ,截短角度为 6°,修正后总收缩比为 5. 13 ,进

气道 (从进口前缘至喉道)长 562. 4 mm.

图 2　典型扇形流管流线追踪进气道

Fig. 2　Typical 90°fan2shaped st reamtraced inlet
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图 3为进气道长度随截短角度、修正前收缩

比的变化规律.由于附面层修正对进气道的长度

没有影响 ,因此修正前后进气道的长度是一致的.

由图可见 ,同一截短度数下 ,进气道长度随修正前

收缩比变化不大 ,有时甚至相等 ;然而截短角度的

变化引起了进气道长度的很大变化 ,进气道长度

随着截短角度的增大而显著减小.图 4 所示为进

气道修正后实际总收缩比随截短角度的变化关

系 ,可以看出在具有相同的修正前总收缩比时 ,实

际总收缩比随着截短角度的增大基本呈线性增

加 ,这是因为截短角度越小 ,进气道越长 ,附面层

发展得就越厚 ,修正后就会有较大的喉道面积 ,导

致了较小的收缩比.

图 3　截短角度、修正前收缩比对修正后进气道长度的影响

Fig. 3　Inlet length vary with t runcation angle and

uncorrected contraction ratio

图 4　截短角度、修正前收缩比对修正后进气道

总收缩比的影响

Fig. 4　Corrected contraction ratio of inlet s vary with

t runcation angle

2 . 2　数值方法和计算网格

　　计算中选用的紊流模型为 RN Gκ2ε模型 ,近

壁处采用标准壁面函数法. 流动方程、κ方程、ε

方程的离散均选择二阶迎风格式.

由于几何条件和流动状态的对称性 ,只选取

模型的一半进行流场计算.网格总数均在 50万左

右 ,分子粘性系数采用 Sut herland 公式计算 ,对

壁面取绝热无滑移、固体边界条件.

计算中比定压热容 cp 为温度的函数 ,具体表

达式见文献 [ 12 ] .计算来流条件[7 ] :高度 20 km ,

来流马赫数 M a0 = 7. 8 ,静压 p = 5 529 Pa , 静温 T

= 216. 7 K.

2 . 3　数值模拟结果

　　图 5、图 6 为数值模拟得到的图 2 所示进气

道的沿程截面、对称面上的等马赫线图.由图 5可

见 ,进气道的曲线前缘形成的激波是曲面的 ,该激

波基本上与后掠唇口相切 ,只在接近唇口终点时

有很小的溢流面积 ,这保证了该进气道有较高的

捕获流量.另外 ,这种进气道的后掠唇口板上不存

在大分离区 ,这主要得益于其前缘激波在进气道

流管内产生的相交反射激波强度较弱 ,该激波只

是造成侧板附面层增厚.

图 5　进气道沿程截面等马赫线图 (截短角度为 6°)

Fig. 5　Mach number contours on the cross planes

normal to the st reamwise direction at t runcation angle 6°

图 6　进气道对称面等马赫线图

Fig. 6　Mach number contours on the symmetry
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由图 6可见 ,唇口激波打在肩点后方 ,与两侧

板相交处的附面层发生了强烈的相互作用 ,产生

了较小的分离区以及较厚的低速低能区 ,在隔离

段出口 ,主流区只占不到总面积的一半.

图 7～图 10为修正后进气道流量系数、喉道

总压恢复、喉道马赫数与截短角度、修正前总收缩

比的变化关系.可见随着截短角度的增大 ,流量系

数基本上是增加的 ,这主要是因为截短角度越大 ,

进气道越短 (图 3) ,前缘激波距唇口越近 ,溢流面

积减小导致溢流量减小的结果.而当进气道收缩

比较大时 ,流量系数较低 ,这是显而易见的 ,因为

收缩比较大将导致几何溢流和压差溢流都增大.

进气道流量系数均在 0. 9左右 ,收缩比为 6、截短

角度为 10°时达到了最高值 0. 97.随着截短角度

和收缩比的增加 ,由于激波和非等熵压缩的增强 ,

图 7　截短角度、收缩比对修正后进气道流量系数的影响

Fig. 7　Mass capture ratio of corrected inlet s vary with

t runcation angles and uncorrected contraction ratios

图 8　截短角度、收缩比对修正后进气道总压恢复的影响

Fig. 8　Throat total p ressure recovery vary with t runcation

angles and uncorrected contraction ratios

喉道总压恢复和马赫数均是下降的 ,温升比增加 ,

进气道压缩量增大.

图 9　截短角度、收缩比对修正后进气道喉道马赫数的影响

Fig. 9　Throat Mach number vary with t runcation angles

and uncorrected contraction ratios

图 10　截短角度、收缩比对修正后进气道喉道

温升比的影响

Fig. 10　Throat Mach number vary with t runcation angles

and uncorrected contraction ratios

2 . 4　进气道附加阻力计算

　　当进气道有溢流即流量系数小于 1 时 ,进气

道将会出现附加阻力 ,它是进气道前预入自由流

管外的空气作用在其表面上的压力在自由来流方

向上的投影 ,如图 11所示[13 ] .对图中的捕获流管

控制体列守恒方程得

连续方程 : m
·

1 =ρ1 v1 A 1 =ρ2 v2 A 2 (1)

动量方程 :

p1 A ∞ - p2 A 2 - Fx = m
·

1 v2 - m
·

1 v1 (2)

其中 Fx = Fp + Ff - Fadd ,可得

Fadd = m
·

1 ( v2 - v1 ) - p1 A ∞ + p2 A 2 + Fp + Ff

(3)
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图 11　进气道捕获流管控制体

Fig. 11　Captured flow control volume for a generic inlet

式中 v1 为来流速度 , p1 为来流静压 , A ∞为捕获

面积 , A 2 为喉道面积均为已知量 , m
·

1 为捕获流

量 , v2 为喉道速度 , p2 为喉道压力 , Fp 为进气道

压差阻力 , Ff 为进气道摩擦阻力均可由数值模拟

得到 ,因此便可通过式 (3)求出附加阻力 Fadd .然

后 ,再由下式求得附加阻力系数 Cadd

Cadd =
Fadd

1
2
ρ1 v2

1 A ∞
(4)

通过上述方法计算了不同收缩比和截断角度

的扇形流管进气道的附加阻力系数 ,结果如图 12

所示.可见收缩比较大时 ,由于溢流量较大 ,导致

附加阻力较大.在收缩比为 8时 ,随着截短角度的

增大 ,附加阻力亦增大 ;而在收缩比为 6时 ,附加

图 12　进气道附加阻力系数随截短角度、

收缩比的变化关系

Fig. 12　Additive drag coefficient vary with t runcation

angles and uncorrected contraction ratios

阻力在截短角为 6°时达到最大值 ,这是溢流面积

和前缘激波后压力共同作用的结果.

3　发动机性能计算

　　在计算发动机性能时 ,进气道出口 (即燃烧室

进口参数)由数值模拟得到 ,然后根据燃烧室模型

和喷管模型得到出口参数 ,根据进出口参数便可

求得发动机推力、比冲等性能.图 13所示为发动

机主要截面的位置.本文采用的燃烧室、喷管模型

来自于文献[14 ] ,下面进行详细介绍.

图 13　发动机参考位置示意图

Fig. 13　Positions of engine key sections

3 . 1　计算模型

3. 1. 1　等面积燃烧室模型

燃料 :C8 H8 ,其化学恰当油气比 f st = 0. 066 4 ;

热值 : hPR = 44 786 kJ / kg. ;

气体常数 : R = 289. 3 (m/ s) 2 / K;

比热比 :γb = 1 . 238 ;

参考温度 : T0 = 222. 2 K ,

实际油气比为化学恰当油气比即 f = f st ;

燃烧效率 :ηb = 0 . 9 ;

燃料喷射轴向速度比 :
vf x

v3
= 0 . 5 ;
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燃料喷射总速度比 :
vf

v3
= 0 . 5 ;

燃烧室有效阻力系数 :

Cf
A w

A 3
=

combustor drag
0 . 5ρ3 v3

2 A 3
= 0 . 1 .

燃料焓值 hf = 0 , 燃料焓值与其热值相比要

小得多 ,因此计算时忽略不计.而对于等面积燃烧

计算 ,由动量方程和能量方程可得

V 4 =
- b± b2 - 4 ac

2 a
(5)

其中

a = 1 -
R

2 Cpb

b = -
V 3

1 + f
1 +

R T 3

V 2
3

+ f ·V f x

V 3
-

Cf

2
·A w

A 3

c =
R T 3

1 + f
1 +

1
Cpb T3
ηb f hPR + f hf + f Cpb T0 +

1 + f ·V 2
f

V 2
3

V 2
3

2

当燃烧室进口气流速度 V 3 为亚声速时 ,式 (5)取

负号 ,V 3 为超声速时取正号.而 b2 = 4 ac时燃烧

室出口为声速 ,即壅塞状态 ,这一状态包括超声速

进口和亚声速进口两种情况 ,假设进气道出口比

热比γ = 1 . 4 ,则可求得对应的超声速进口马赫

数为 3. 55 ,对应的亚声速进口马赫数为 0. 41 ,则

超燃时进口马赫数不应低于 3. 55 ,亚燃时应等于

0. 41.

由能量方程可得燃烧室出口温度

T4 =
c
R

-
V 4

2

2 Cpb

由连续方程可得燃烧室出口压比

p4

p0
= (1 + f ) p3

p0

T4

T3

V 3

V 4

3. 1. 2　喷管计算

喷管膨胀效率 :ηe = 0 . 9 ;

比热比 :γe = 1 . 238 ;
p10

p0
= 1 . 4 ;

气体常数 : R = 289. 3 (m/ s) 2 / K;

出口角度系数 : Cea =
u10

v10
= 1 .

对绝热膨胀过程 ,有

T10 = T4 1 - ηe 1 -
p10

p1

p1

p4

( R/ Cpe )

由能量方程得

V 10 = V 4
2 + 2 Cpe ( T4 - T10 )

由连续方程得

A 10

A 1
= (1 + f )

p1

p10

T10

T1

V 1

V 10

3. 1. 3　发动机总体性能计算模型[13 ]

　　发动机控制体如图 14所示 ,图中 Fcd 表示进

气道唇口阻力 ,该值可由数值模拟得到 ; Fexd表示

外表面所受的外部阻力 ,假设外表面压力等于来

流压力 p0 ,外表面上所受的摩擦力为零 ,则 Fexd = 0 .

图 14　发动机控制体

Fig. 14　Engine control volume

发动机推力 :

FT = ( m
·

0 + m
·

f ) v10 - m
·

0 v0 + ( p10 - p0 ) A 10 -

Fadd - Fcd

推力系数 : CT =
FT

1
2
ρv2

1 A 10

比冲 : Isp =
FT

m
·

1 gf
,式中 g为标准海平面重力加

速度值 ,取为 9. 8 m/ s2 .

3 . 2　发动机性能计算结果

　　根据进气道数值模拟结果和上述燃烧室模

型 ,经计算得到燃烧室出口马赫数如图 15 所示.

可见燃烧室出口马赫数与图 9所示的进口马赫数

图 15　燃烧室出口马赫数与截短角度、收缩比的关系

Fig. 15　Combustor exit Mach number vary with

t runcation angles and uncorrected contraction ratios
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有相同的分布规律 ,随着截短角度、修正前收缩比

的增大而减小 ,在 CRf = 8 ,截短角度 9°时燃烧室

出口马赫数已非常接近 1. 0 ,即已接近壅塞状态 ,

而当截短角度 10°时 ,由于进口马赫数已小于极

限值 ,此时计算模型已无解.

根据上述发动机模型得到的发动机推力系数

和比冲值分别示于图 16和图 17中.可见 ,不同进

气道的发动机推力系数介于 0. 078～0. 1之间 ,比

冲介于 714～796 s之间.发动机推力系数随着截

短角度的增加而增加 ,而修正前收缩比对它的影

响并不明显.

进气道修正前收缩比为 6时 ,发动机比冲随

着截短角度的增大而增大 ,在截短角度 10°时达

到最大值 796 s.而 CRf = 8 时却是在截短角度 8°

时达到最大值 ,而小于 8°时 , CRf = 8 的进气道较

CRf = 6的有更大的比冲.

图 16　发动机推力系数与截短角度、收缩比的关系

Fig. 16　Engine thrust coefficient vary with t runcation

angles and uncorrected contraction ratios

图 17　发动机比冲与截短角度、收缩比的关系

Fig. 17　Specific impulse vary with t runcation angles

and uncorrected contraction ratios

4　结　论

　　本文对经过附面层修正后的扇形流管流线追

踪进气道进行了数值模拟 ,获得了这种进气道的

流场结构和基本性能 ,并结合发动机理论模型研

究了进气道性能对发动机性能的影响 ,主要得到

以下结论 :

1)附面层修正能够大幅提高进气道的性能 ,

主要是流量系数和流场均匀性 ;

2)经附面层修正后的扇形流管流线追踪进气

道有较好的性能 ,流量系数能达到 0. 9以上 ,在流

管内没有大的分离区 ;

3)截短角度和收缩比均对进气道的性能有重

大影响 ,进气道流量系数和压缩量随着截短角度

的增大而增大 ,而收缩比越大 ,流量系数越小 ,压

缩量越大 ;

4)发动机推力与进气道流量系数有重要关

系 ,发动机推力和比冲基本上均随截短角度的增

大而增大 ,而收缩比对它们的影响并不明显.
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