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摘 � � � 要: 借鉴典型三维超声速进气道的设计方法, 设计了一种旋转冲压压缩转子三维进气流道,并采用

三维雷诺平均 N�S 方程和 Spalart�Allmaras 湍流模型对其流场进行了数值研究. 计算结果表明: 与三维超声

速进气道中的平直激波系不同,三维进气流道中的激波为曲线激波; 与二维进气流道中的激波系相比, 三维

进气流道中的激波系要相对模糊和复杂;转速和背压对三维进气流道的性能有较大影响.
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Abstract: Acco rding to the design method of a typical three dimensional supersonic intake,

a kind of three dimensional flow�path of a ram�ro tor w as designed. T he three dimensional Reyn�
olds�averaged Nav ier�Stokes equat ions and the Spalart�Allmaras turbulent model w ere adopted to
simulate numerically the flow field of the designed three dimensional flow�path of the ram�rotor.
It has been found that , unlike the linear shock w ave system in three dimensional supersonic in�
take, the shock w ave in the three dimensional flow�path is curved shock w ave. As compared to

the tw o dimensional flow�path, the shock w ave system in the three dimensional flow�path is

more vaguer and complex. T he back pressure and the rotational speed have great inf luence on

the performance of the three dimensional flow�path.
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three dimensional flow�path; numerical research

� � 从系统的观点看, 航空发动机是以部件技术

为基础的,先进的部件技术是获得高性能航空发

动机的必要前提. 压气机作为航空发动机一个技

术含量高、研制难度大的核心部件,不仅关系到航

空发动机的推重比、耗油率等关键性能,而且对整

机的稳定性、可靠性也有重大影响,其性能的好坏

直接影响着航空发动机总体性能的优劣.研究具

有单级压比高、效率高而又重量轻的压气机是提

高航空发动机推重比、降低其耗油率和成本的有

效途径之一.为此,需要不断发展新概念、新方法、

开发新技术并将其应用于压气机的设计之中以期

获得性能优良的压缩系统.

随着压气机设计技术的发展, 一些新的气动

概念和有效措施开始逐渐应用于压气机的设计
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中,如叶片三维造型技术、大小叶片设计技术、宽

弦叶片、掠形转子叶片、高的叶尖切线速度、更低

展弦比的叶片、更高的稠度和非定常流动研究

等
[ 1�3]

,这些都使压气机的级压比和性能有了较大

程度的提高.与此同时,一些新结构在压气机设计

中的应用,也使高增压比压气机的设计成为可能.

如吸附式压气机
[ 4]
、对转压气机

[ 5]
和旋转冲压压

气机( Rampressor)
[ 6�7]
等. 旋转冲压压气机是美

国 Ramgen动力系统公司提出的一种基于激波压

缩技术的新型压缩系统,其在设计过程中融合了

轴流和离心式压气机的设计技术, 与常规压气机

相比,旋转冲压压气机具有单级压比高(可达 15[ 8]

或更高)、结构简单、体积小、重量轻等优点.对于飞

行状态比较固定且对发动机流量要求不大的航空

飞行器, 旋转冲压压气机有着值得期待的应用

前景.

旋转冲压压缩转子是旋转冲压压气机的核心

部件,其性能的好坏对旋转冲压压气机的性能优

劣有决定性影响.因此,研究旋转冲压压缩转子的

设计方法,特别是旋转冲压压缩转子进气流道的

设计方法就显得非常必要.本文设计了一种旋转冲

压压缩转子的进气流道,并对其设计和非设计工况

下的流场进行了数值研究,以获得其内部流动特

点,评估其性能.

1 � 三维进气流道设计

旋转冲压压缩转子是基于激波压缩技术的压

缩系统(如图 1[ 9] 所示) , 其进气流道中的激波系

配置方式将直接决定旋转冲压压缩转子的压缩性

能和压缩效率. 而旋转冲压压缩转子进气流道中

的激波系结构和形式主要由进气流道中设计的气

流压缩面所决定,所以,合理的设计旋转冲压压缩

转子进气流道中的气流压缩面就显得非常必要.

由于旋转冲压压缩转子进气流道可近似看作超声

速进气道经过弯曲变换而来 (如图 2
[ 6]
所示) , 因

而在旋转冲压压缩转子三维进气流道中气流压缩

面、喉部和亚声扩压器的设计过程中可以在旋转

冲压压缩转子二维进气流道设计的基础上借鉴三

维超声速进气道的设计经验. 本文所设计的三维

进气流道是在二维进气流道设计的基础上添加 z

轴坐标来实现的.

如图 3所示,三维进气流道中气流压缩面母

线上的点所对应的半径为

R y = R1 � e��1�tan 

式中 Ry , R1 , ��1 和  分别为气流压缩面母线上

的点所对应的半径、旋转冲压压缩转子轮盘半径、

半径由 R l 增加到 Ry 时气流压缩面长度所对应的

圆心角、气流压缩面压缩角度.

三维进气流道喉部的长高比取为 c, 即

l t / h t = c

式中 l t , h t 分别为三维进气流道喉部的长度和

高度.

三维进气流道喉部长度所对应的圆心角为

�t = lt / R t

式中 �t , R t 分别为三维进气流道喉部长度所对应

的圆心角和半径.

三维进气流道亚声扩压段扩压面母线上点对

应的半径为

Rk = R t � e��2�tan!

式中 R k , R t , ��2 和 !分别为扩压面母线上点所

对应的半径、喉部母线上点对应的半径、半径由

R t 减小到 Rk 时扩压面长度所对应的圆心角、扩

1080
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图 3 � 沿节距中间截面设计图

Fig . 3 � Designed sketch of the middle sur face along

pit ch w ise

压角度.

三维进气流道气流压缩面母线、喉部和亚声扩

压段扩压面母线上点的 z 坐标由以下公式给定:

z y = R l � tan∀� ��1

z t = R l � tan∀� (��1 + ��t )

z k = R l � tan∀� (��1 + ��t + ��2 )

式中 z y , z t , z k 和 ∀分别为三维进气流道中气流

压缩面、喉部、亚声扩压段扩压面母线上点对应的

z 轴坐标和隔板在旋转冲压压缩转子轮缘上的安

装角度.

通过上述的计算公式, 获得三维进气流道中

气流压缩面、喉部和亚声扩压段扩压面的母线,然

后采用 CAD软件可以设计出旋转冲压压缩转子

的三维进气流道,如图 4所示.

图 4� 设计的旋转冲压压缩转子三维进气流道

F ig . 4 � Designed t hr ee dimensional flow�path of the

r am�ro tor

2 � 计算模型和数值方法

2. 1 � 计算模型和边界条件

在前期对二维超声速内压式进气道和旋转冲

压压缩转子二维进气流道研究的基础上,本文所

设计的旋转冲压压缩转子三维进气流道中气流压

缩面的压缩角度取为 8 ; 亚声扩压段扩压角度取

为 7 ; 进气流道喉部长高比取为 1; 进气流道喉部

高度与进口高度比取为 0. 6. 采用四面体/混合网

格对设计的三维进气流道进行网格划分.为了节

省计算资源和提高计算速度, 仿照常规压气机常

用的计算方式,对旋转冲压压缩转子一个进气流

道内的流场进行了数值仿真,网格总数约为 9� 7 !

105 , 如图 5所示.

图 5 � 计算网格

F ig . 5� Computationa l g rid

本文数值仿真过程中需要处理的边界条件主

要有进口边界条件、出口边界条件、壁面边界条件

和周期性边界条件, 如图 6所示.对于进口边界条

件,给定进口总压、静压、总温和来流方向.由于进

气流道出口气流相对马赫数小于 1, 故对于出口

边界条件只需给定静压即可. 三维进气流道的下

壁面、侧壁面(左、右隔板)和进出口延伸段的下壁

面都设定为与流体一起转动的绝热壁面,而三维

进气流道的上壁面、进出口延伸段的上壁面都设

置为绝对静止的绝热壁面.进出口延伸段与三维

进气流道左、右隔板相接的侧壁面设置为旋转周

期性边界条件.

2. 2 � 数值仿真方法

本文采用目前国际上通用性较强的计算流体

力学商用软件,有着比较广泛应用[ 10�11] 的 Fluent

软件包对旋转冲压压缩转子三维进气流道流场进

行数值仿真. 由于 Fluent 软件本身所具有的特

点,使得其在高速可压缩性流动的数值仿真中也

能获得比较理想的结果,如在进气道内外流场数

值仿真方面
[ 12�13]

. 本文计算所采用的控制方程为

1081
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图 6 � 计算域和边界条件

F ig . 6 � Computationa l domain and boundar y conditions

三维定常雷诺平均 N�S 方程, 湍流模型为 Spal�
art�Allmaras( S�A 模型)一方程模型. S�A 模型是
用于求解动力涡粘输运方程的相对简单的一种模

型,它包含了一组最新发展的单方程模型.对于有

固壁边界的流动,利用 S�A 模型计算附面层内的
流动以及压力梯度较大的流动都可得到较好的结

果.计算中选用隐式耦合求解算法,方程对流项采

用二阶迎风格式离散.

2. 3 � 计算条件设定

本文对所设计的旋转冲压压缩转子三维进气

流道在设计和非设计工况下的流场进行了数值仿

真.非设计工况主要考虑了转速和背压改变对三

维进气流道流场和性能的影响. 无论是在设计工

况还是在非设计工况数值仿真时, 计算所采用的

来流条件均如表 1所示.

表 1 � 计算来流条件

Table 1 � Incoming flow conditions for computation

来流马赫数 Ma0 来流静压 p 0 / P a 来流静温 T 0 / K

0. 348 101 325 288. 15

旋转冲压压缩转子三维进气流道的设计工况

时的计算条件为:转速 nd = 25 523 r/ min,进口相

对马赫数 Mad= 2. 5,背压 p b = 0. 75MPa. 在非设

计工况时,计算了旋转冲压压缩转子三维进气流

道在 90%设计转速和 110%设计转速以及背压为

0. 57, 0. 69, 0. 75M Pa 和 0. 78M Pa时的流场.

3 � 计算结果与分析

为便于对计算结果进行分析, 本文采用的三

维进气流道总压比、等熵绝热效率和总压恢复系

数计算公式在如下给出:

三维进气流道总压比

#* = p
*
K / p

*
1

式中 p
*
1 和 p

*
K 分别为三维进气流道进口和出口

的绝对总压.

三维进气流道等熵绝热效率

∃* =
#*

%- 1
% - 1

T
*
K / T 1

* - 1

式中 T
*
1 , T

*
K 和 %分别为三维进气流道进口绝对

总温、出口绝对总温和绝热指数.

三维进气流道总压恢复系数

&= p
*
outrel / p

*
inrel

式中 p
*
inrel , p

*
outr el 分别为三维进气流道进口相对总

压和出口相对总压.

另外,为了便于对计算结果进行说明,把叶轮

机械中常用的 S1 和 S 2流面的概念引入到旋转冲

压压缩转子三维进气流道中. 三维进气流道两个

隔板之间的距离,也就是三维进气流道左、右两个

侧壁之间的距离定义为节距( t ) , 沿节距由右侧

隔板到左侧隔板的方向定义为节距方向,而沿节

距顺气流流动方向在三维进气流道中切出的截面

定义为 S2 流面.沿三维进气流道隔板高度方向定

义为径向( r ) ,沿径向从一侧隔板到另一侧隔板

在三维进气流道中切出的截面定义为 S1 流面,具

体定义如图 7所示.

图 7 � 旋转冲压压缩转子三维进气流道流场表示方法

F ig . 7 � Flow f ield representation method of the three

dimensional flow�path in the ram�r oto r

3. 1 � 设计工况时三维进气流道数值仿真

图 8~ 图 16给出了从不同节距 S2 流面相对

马赫数与静压等值线和熵与流线分布. 从不同节

距 S2 流面相对马赫数和静等值线可以看出在三

维进气流道喉部入口前主要有两道曲线激波对气

流进行压缩,其中一道是由气流压缩面前缘诱导

的入射激波,另一道是入射激波在三维进气流道

上壁面反射后的反射激波.虽然三维进气流道中

的曲线激波系与二维进气流道中(图 17)的激波
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系相比不是特别清晰, 但其曲线激波系结构却与

二维进气流道中的相一致,这符合预期的设计目

标.另外, 反射激波在三维进气流道下壁面的入射

线位于喉部下壁面起始位置前面的压缩面上, 这

与二维进气流道中的情况略有差异. 三维进气流

道中喉部入口前的激波系与典型三维超声速进气

道中的相比,差别在于激波的形状不同.在三维超

声速进气道中, 激波的形状是线性的,也就是斜激

波;而三维进气流道中的激波形状为曲线形状,即

曲线激波.这主要是因为在来流均匀的条件下,进

气流道的旋转使进气流道进口的相对马赫数沿径

向逐渐增大,在气流折转角相同的情况下,相对马

赫数沿径向的逐渐增大会造成激波强度沿径向逐

渐增强,也就是激波角沿径向逐渐减小,从而造成

激波形状的改变,形成曲线激波.

在亚声扩压器中, 激波串稳定在三维进气流

道喉部出口位置附近.在图 8和图 9中,亚声扩压

器中激波串的大部分附着在进气流道的上壁面

上,并在上壁面上形成相对马赫数和静压峰值交

替出现的现象. 这主要是由于进气流道上壁面静

止,使其与进气流道中旋转的流体之间存在相对

运动,从而形成上述现象.主气流分离区也紧贴进

气流道上壁面并位于激波串尾部之上. 从图 10可

以看出,由于进气流道的旋转及在激波串的作用

下,亚声扩压器中流线从上壁面向下壁面折转.

如图 11和图 12 所示, 由于受三维进气流道

左、右隔板壁面附近气流流动的影响较小, 50%节

距 S2流面的激波系比20%节距 S2流面的要清晰,

并随着亚声扩压器中主气流分离区的扩大和前移

(图13) ,激波串逐渐从上壁面向下壁面方向移动.

到80%节距时,激波串结构被破坏(如图 14 和图

15所示) ,这主要是由于导致熵增的气流分离区几

乎充满了整个亚声扩压器流道(图 16)所致.

综合比较不同节距 S2 流面的气流参数分布

情况可知,亚声扩压器中主气流分离区的位置和

尺寸是不同的,这表明亚声扩压器中的气流流动

是非均匀的,具有很强的三维性,即气流沿径向的

掺混现象比较剧烈和明显.另外,三维进气流道两

侧的左、右隔板的壁面效应对进气流道中激波系

和气流流动情况影响较大.

图 18~ 图 26给出了不同喉部高度 S1 流面

的相对马赫数与静压等值线和熵与流线分布,由
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图 17 � 二维进气流道相对马赫数等值线

Fig. 17 � Relative Mach number contour o f the t wo

dimensional flow�path

不同喉部高度 S1 流面的相对马赫数等值线可知,

在三维进气流道亚声扩压器中激波串前面存在两

个明显的气流减速区, 有两道激波与 S1 流面相

交,这与上述三维进气流道喉部进口前主要由两

道激波对气流进行压缩的现象相一致. 由图 18和

图 19可以看出, 亚声扩压器中激波串比较模糊,

但是从相对马赫数分布仍可看到. 总体来说激波

串大约位于 S1 流面的中间位置,只是在激波串起

始位置,有两个气流分离区(图 20)位于激波串的

两侧,造成激波串的宽度变窄.同时,由于右侧(靠

近右侧隔板的一侧)气流分离区相对较大,从而使

激波串偏向左侧隔板; 随后,激波串宽度增加,并

几乎占据整个 S1 流面宽度.

由图 21和图 22可以看出, 与 10%喉部高度

S1 流面相比, 50%流面时进气流道中的激波系更

加清晰,同时由于亚声扩压器中激波串起始位置

左侧气流分离区的扩大及向进气流道出口延伸和

右侧气流分离区的减小,激波串在亚声扩压器中

的位置逐渐向右侧隔板靠近(图 23) . 到 90%喉部

高度时,由于左侧气流分离区的进一步增大和向

后延伸以及右侧气流分离区的消失, 亚声扩压器

中的激波串紧贴于进气流道右侧隔板上 (如

图 24~ 图 26所示) .

综合比较不同喉部高度 S 1 流面的气流参数

分布情况,可以看出亚声扩压器中的激波串和气

流分离区的位置和影响范围沿径向是变化的, 这

表明亚声扩压器中气流沿节距方向的掺混现象相

当剧烈.
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� � 设计工况时三维进气流道的一些性能参数如

表 2所示.与常规轴流和离心压气机相比,旋转冲

压压缩转子的单级增压比较高, 达到 13. 664, 但

是其等熵绝热效率相对较低, 只有 0. 702. 另外,

三维进气流道的总压恢复系数与相同设计马赫数

的超声速进气道相比,也显得较低.由于旋转冲压

压缩转子是基于激波压缩技术的压缩系统,激波

系的存在会导致激波损失,从而引起气流的流动

损失.同时,亚声扩压器中较强的气流分离和掺混

也会导致气流损失的增加.因此,为了提高旋转冲

压压缩转子的综合性能,除了在设计过程中需要

对进气流道结构进行优化和对激波系进行合理配

置之外,折衷选择旋转冲压压缩转子的增压比和

转速也是非常必要的.

表 2� 设计工况时三维进气流道性能参数

Table 2� Performance parameters of three dimensional

f low�path at design point

总压比

#*
绝热效率

∃*
总压恢复

系数 &

出口绝对

马赫数 Mae

13. 664 0. 702 0. 565 1. 074

从表 2中还可以看出, 三维进气流道出口的

绝对马赫数是超声速的,这与大多数常规压气机

不同,这会导致下游静叶栅的设计难度增加和其

内部气流损失的增加. 由于三维进气流道出口的

绝度马赫数主要受进气流道的转速和其内部由压

缩面形式决定的波系配置方式所影响. 因此,为了

降低旋转冲压压缩转子出口的气流速度,也需要

合理的选择转速和对进气流道进行结构优化.

3. 2 � 转速对三维进气流道性能的影响

90%转速和 110%设计转速时的计算结果如

图 27~ 图 32所示,设计转速时的计算结果如 3. 1

部分所示(图 29和图 32中的相对转速是指实际

转速与设计转速的比值) .由不同转速时 50%节

距S2流面相对马赫数等值线图(图11、图 27和图

28)可以看出, 随着转速的增加, 三维进气流道喉

部前的曲线激波系在上壁面和下壁面的入射点逐

渐后移,即曲线激波系逐渐靠向进气流道下壁面,

这主要是因为随着转速的增加, 进气流道入口的

相对马赫数逐渐增大, 导致曲线激波系的强度逐

渐增强所致. 在 90%设计转速时, 由于三维进气

流道进口的相对马赫数较低, 使第二道曲线激波

(即反射激波)入射到压缩面上, 诱导出第二道反

射激波(图 27) , 并反射到喉部的上壁面. 这道反

射激波之后,喉部的波系开始紊乱.由于激波系强

度的逐渐增加,会使三维进气流道的压缩能力增

加,故进气流道的增加压比随转速是逐渐增加的,

如图 29所示.

随着转速的增加,三维进气流道亚声扩压器
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中沿径向的主气流分离区有逐渐加大的趋势(图 13、 图 30和图 31) ,这无疑会增加进气流道的总损失,

并且随着转速的增加, S1 流面中靠左侧隔板的高
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熵值区不断扩大, 表明亚声扩压器中的气流损失

不断增加,这些和进气流道中的激波损失都会导

致进气流道绝热效率的下降(如图 32) . 因此, 为

了获得具有良好综合性能的旋转冲压压缩转子

三维进气流道, 就需要在转速和增压比之间进行

合理的折衷选择.

3. 3 � 背压对三维进气流道性能的影响

随着三维进气流道出口背压的增加, 进气流

道的增压比不断提高(图 33) , 这主要是因为随着

进气流道出口背压的提高,进气流道出口的相对

速度减小,在旋转冲压压缩转子进口相对速度不

变的条件下,压缩转子的扭速增加,也就是转子对

气流的加功量增加, 从而使进气流道的增压比提

高.同时,背压的提高,会使进气流道亚声扩压器

中激波串的位置逐渐向喉部靠近(图 34) , 使亚声

扩压器中气流之间的相互扰动作用逐渐减弱,亚声

扩压器中的气流损失不断减小,这也有利于三维进

气流道绝热效率的增加和增压比的提高,但是过高

的背压会导致三维进气流道绝热效率的降低(图

35) ,这一现象与常规轴流压气机中的相似.

图 33 � 增压比随背压的变化

F ig . 33� To tal pr essure r atio v s. back pressure

图 34 � 不同背压时出口相对马赫数等值线

Fig . 34� Relativ e Mach number contour w ith different back pressur e

图 35 � 绝热效率随背压的变化

F ig. 35 � Adiabatic efficiency vs. back pressure

� � 另外,由压缩转子出口速度三角形可知, 在旋

转冲压压缩转子转速和出口相对气流角不变的条

件下,进气流道出口相对速度的减小,会造成进气

流道出口绝对速度的增大,并且会使出口气流流

动方向更加接近切向, 从而会导致下游静叶栅设

计难度的增加和静叶内气流损失的增加.因此,在

旋转冲压压缩转子正常工作范围内, 适当地提高

背压有利于旋转冲压压缩转子总体性能的提高,

但是背压的提高要控制在一定范围内.

4 � 结 � 论

1) 旋转冲压压缩转子三维进气流道中的激

波系与三维超声速进气道中的相类似, 不同的是

三维进气流道中的激波为曲线激波, 而超声速进

气道中的激波是平直激波(即斜激波) . 与二维进

气流道中的激波系相比,三维进气流道中的激波
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系更为复杂.

2) 三维进气流道喉部之前主要有两道曲线

激波对气流进行压缩. 亚声扩压器中激波串的位

置和尺寸以及主气流分离区沿节距方向和径向是

不同的,说明亚声扩压器中的气流流动具有很强

的三维性,这会直接影响进气流道出口的气流参

数分布.

3) 为了提高旋转冲压压缩转子的总体性能,

除了需要在增压比和绝热效率之间进行合理的折

衷选择外,还要对三维进气流道进行结构优化设

计和波系优化配置, 这也有利于降低进气流道出

口的绝对速度.

4) 随着转速的增加,旋转冲压压缩转子三维

进气流道的增压比不断提高, 而其绝热效率却不

断降低.因此,在旋转冲压压缩转子设计过程中要

综合考虑其设计及非设计工况性能, 以尽量拓宽

其有效工作范围.

5) 随着背压的增加,旋转冲压压缩转子三维

进气流道的增压比逐渐提高, 其绝热效率却先增

大再减小.在旋转冲压压缩转子正常工作范围内,

适当的提高背压有利于其性能的改善, 但是背压

的提高应控制在一定范围内.

另外,对于具有内部压缩的进气道来说, 自启

动能力是非常重要的. 考虑到旋转冲压压缩转子

三维进气流道的结构特点,对于本文设计的喉部

与进口高度比为 0. 6的三维进气流道来说,自启

动也是个非常重要的问题.为了解决这个问题,旋

转冲压压缩转子在低马赫数工作时可以采用放气

门(或其他放气结构)对进气流道进行放气,以使

进气流道在达到设计马赫数时能够建立起所需的

激波系,从而实现进气流道的自启动.
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