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一种组合发动机变几何进气道流场特性研究
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摘　　　要 : 对一种组合发动机变几何进气道各马赫数下不同几何形状的三维流场进行了数值模拟.研究

了不同马赫数时进气道的流场特征及气动性能.结果表明 :随着来流马赫数的减小 ,外压段的超声溢流不断

增大 ,进气道的流量系数不断减小 ;第一道内压缩波及其反射点位置对组织管道内的流场有着非常重要的作

用 ;当有反压作用时 ,会在扩张段内形成激波串 ,激波串的形状和位置与来流马赫数、反压大小及管道内的流

动有关.研究结果对类似进气道的几何调节方式有一定的指导意义.
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Abstract : The 32D flow fields in a variable geomet ry inlet on combined engine at differ2
ent Mach numbers were numerically analyzed. The characteristics of t he inlet flow at differ2
ent Mach numbers were compared and discussed. The result s show t hat t he spillage increases

and the mass flow ratio decreases wit h the decline of t he Mach number . The first internal

shock and it s reflective position are important to organize t he flow field in t he internal pas2
sage. Wit h backpressure at t he exit of t he inlet , t he shock t rain could be formed in the dif2
f user . The f ree st ream Mach number , backp ressure and flow condition in t he internal pas2
sage determine t he form and position of the shock t rain. The conclusions may be usef ul to

t he research for variable geomet ry inlet on combined engine.
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　　涡轮基组合 ( TBCC)发动机是将涡轮发动机

和冲压发动机的两种技术结合到一起 ,从地面起

飞到低马赫数飞行阶段利用涡轮发动机的高比冲

特点 (在 M a < 3 的阶段 ,涡轮发动机的比冲是各

类发动机中最高的) ,高马赫数飞行阶段利用冲压

发动机的高比冲特点[1 ] ,整合了涡轮发动机和冲
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压发动机在各自适用飞行范围内的优势 ,其飞行

范围十分宽广 ,飞行马赫数从亚声、跨声、超声一

直扩展到高超声速 ,可作为高超声速军民用飞机、

高超声速巡航导弹以及单双级入轨轨道飞行器的

理想动力装置.因此 , TBCC发动机进气道将不同

于其他普通航空发动机的进气道 ,它要在非常宽

广的飞行范围内以及飞行工况多变的条件下向

TBCC发动机提供稳定优良的流场 ,这就要求进

气道在整个飞行过程中通过改变自身的形状来适

应飞行状态的变化.如果进气道不能正常工作 ,

TBCC发动机的效率将大大降低 ,以致不能正常

工作.为了使 TBCC发动机在不同的飞行状态下

都能正常高效的工作 ,发展一种变几何进气道与

TBCC发动机相匹配是十分必要的.

从上世纪 60 年代开始 ,国外对组合动力开

展了广泛而深入的研究 ,其中以美国和日本的

研究最具代表性 .曾经在世界上创造过多项飞

行记录的美国“黑鸟”高空高速侦察机 SR271 所

使用的组合推进系统是世界上最早投入使用的

TBCC发动机 ,该发动机采用轴对称变几何进气

道 ,最大适用飞行马赫数为 M a = 31 2 [ 223 ] .日本

从上世纪 90年代开始 ,同时实施两个组合发动

机的研制计划 ,两个计划中的组合发动机分别

采用了轴对称变几何进气道 [ 425 ]和二元变几何

进气道 [ 628 ] ,两个进气道的最大适用飞行马赫数

均为 M a = 5一级 .

我国在组合动力领域的研究起步较晚 ,目前

尚处于方案论证的预研阶段.由于二元变几何进

气道构形简单 ,主要通过改变压缩斜板的角度实

现变几何 ,流动易于控制 ,容易实现和飞行器一体

化设计 ,也便于模块化并列安装 ,因此具有很好的

工程应用前景.在尚无资料对该类进气道的具体

性能和变几何调节特征进行明确报道的情况下 ,

本文拟参考已有文献的思路[9210 ] ,对该类变几何

进气道的调节特征和气动特性进行研究 ,从而为

我国开展 TBCC发动机变几何进气道研究提供

技术参考.

1　进气道不同马赫数时的物理模型、
网格及计算条件

　　本文所研究的进气道物理模型如图 1 所示 ,

该进气道的设计马赫数 M a = 5 ,由 4 个压缩面、

内收缩段、喉道等直段和方转圆扩张段组成 ,是一

个典型的二元混压式进气道 ,其喉道等直段前 ,管

道截面形状为矩形 ,喉道等直段后 ,管道截面形状

由矩形向圆形逐渐过渡 ,最后到进气道出口为

圆形.

图 1　设计马赫数时进气道物理模型

Fig11　Sketch of the inlet model at design Mach number

通过气动理论分析和大量的数值模拟研究 ,

给出了进气道在不同马赫数时的几何形面 ,如图

2所示.宽马赫数进气道存在的主要问题是低马

赫数下的起动及流量捕获与高马赫数下的总压恢

复系数间的矛盾.本文通过对各可调斜板 (第二、

三、四压缩面)的调整 ,改变外压段各压缩面的偏

转角度 ,以实现喉道高度的调节 ,马赫数不同时 ,

喉道高度不同 ,同时扩张段的形面将随着喉道高

度的变化而变化 ,从而实现在不同的来流马赫数

下 ,调节进气道起动、流量捕获和压缩效率的目

的 ,使之在不同的外部飞行状态下均能满足需求.

在整个变几何过程中 ,进气道唇罩的形面和位置

并无改变 ,主要是机身内侧的形面作相应的调整.

马赫数为 510 , 410 , 310和 215时唇口内壁面与

最后一道压缩面之间的夹角分别为 11°, 914°,

- 012°, - 217°.进气道在各马赫数时的具体形面

尺寸参见作者先前的研究结果[11 ] .

图 2　不同马赫数时进气道对称截面形线图

Fig12　Symmetry plane of the inlet at different

Mach numbers

考虑到进气道在高马赫数时喉道处宽高比率
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大 (设计马赫数时为 10∶1) ,本文在该进气道内通

道采用“铜钱状”网格 (图 3) ,外流场采用常见的 H

型正交网格 ,网格点总数为 372万 ,进气道对称截

面网格如图 4所示.利用南京航空航天大学内流研

究中心研制的三维全黏性湍流计算软件———NA2
PA软件 (该软件已经过多个算例检验 ,可以准确的

计算亚、跨、超及高超进气道内流场)对该进气道在

马赫数为 510 ,410 ,310和 215时不同反压条件下

的三维流场进行数值模拟.时间上采用时间相关法

推进求解 ,空间上采用有限体积法离散 ,对流通量

计算采用 1阶精度的 AUSM + (advection upstream

splitting method + )格式[12 ] ,采用改进的B/ L (Bald2
win/ Lomax)湍流模型[13 ] .为改善进气道的气动和

起动性能 ,结合本文作者先前的研究 ,对进气道第

三、四压缩面和内收缩段下壁面进行抽吸 ,具体的

抽吸方案见文献[14 ].

2　不同马赫数时进气道内通道的
流动特征

　　图 5给出了通流状态下、不同马赫数时进气

道对称截面局部等压图.从该图可以看出 ,随着来

流马赫数的下降及外压段各压缩面偏转角的减

小 ,外压段各斜激波的强度不断减小 ,且逐渐远离

唇口 ,超声溢流不断增大.

图 5　不同马赫数时进气道对称截面局部等压图

(单位 : Pa)

Fig15　Contours of static pressure in symmetry plane of

the inlet at different Mach numbers (unit : Pa)

M a = 510时 ,第一道内压缩波的反射点正好
位于第四压缩面与内收缩段下壁面的连接点 (肩

点)处. M a = 410 时进气道内通道的波系结构和

M a = 510时相似 ;但由于此时唇口内壁面与外压

段最后一道斜激波波后气流方向的夹角 (气流角)

较 M a = 510时有所减小 ,致使第一道内压缩波的

激波角减小 ,所以第一道内压缩波的反射点位于

肩点之后较远处 ;收缩段内膨胀波与第一道内压

缩波相交 ,未见明显的膨胀波反射迹象 ,说明该膨

胀波比 M a = 510时的第一道膨胀波弱 ,这主要是

因为来流马赫数降低及内通道肩点之后型面突变

的程度有所减弱造成的.

随着来流马赫数的不断减小 ,进气道外压段
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各压缩面的偏转角不断减小 ,但唇罩位置并无调

整 ,故唇口内壁面处的气流角不断减小 , M a = 310

时的气流角为 - 012°,此时外压段最后一道斜激

波波后的超声速气流遇到进气道唇口后并未形成

一道内压缩波.

图 6和图 7分别给出了通流状态下、不同马

赫数时进气道对称截面局部流线图和速度矢量

图.从流线图可以看出 , M a = 510 时进气道内收

缩段无流动分离现象产生 ,这是因为此时第一道

内压缩波的反射点正好位于肩点处 ,压缩波和膨

胀波在此处相互作用 ,减小了波后的逆压力梯度 ,

减弱了激波附面层干扰 ,从而消除 (或减弱)了此

处的流动分离.当来流速度降低到 M a = 410 时 ,

内通道肩点之后出现了较小的分离区 ,这主要是

由于 M a = 410时第一道内压缩波的反射点与膨

胀波位置 (即肩点)存在一定距离 ,膨胀波未能有

效减小内压缩波后的逆压力梯度.

图 6　不同马赫数时进气道对称截面局部流线图

Fig16　Streamline in symmetry plane of the inlet

at different Mach numbers

从速度矢量图可以看出 ,由于 M a = 510 和

M a = 410 时进气道唇口处均产生了一道内压缩

波 ,波前气流平行于第四压缩面流动 ,气流经过第

一道内压缩波后偏转方向 ,波后上壁面气流沿上

壁面流动 ,下壁面气流沿下壁面流动. M a = 310

和 M a = 215时进气道唇口处未能形成一道内压

缩波 ,气流进入内压缩段后仍沿最后一道压缩面

方向流动 ,在内收缩段下壁面形面突变处 ,气流方

向急变 ,从而在下壁面形成了一个很大的分离区.

分离区的存在使得其前方超声速气流偏转方向而

形成一道斜激波 ,该斜激波与内收缩段下壁面的

附面层相互干扰 ,进一步加剧了激波后的流动分

离 ;同时 ,由于分离区的存在 ,在其所在的流道位

置形成了一收 - 扩通道 ,超声速气流在分离包结

束位置附近遇到固壁面而转向 ,形成了内通道的

第二道斜激波———再附激波.

图 7　不同马赫数时进气道对称截面局部速度矢量图

Fig17　Velocity vector in symmetry plane of the inlet

at different Mach numbers

由以上分析可见 ,第一道内压缩波及其反射

点位置对组织管道内的流场有非常重要的作用.

3　各马赫数时进气道的反压特性

311　各马赫数不同反压下的激波串特征

图 8～图 11分别给出了马赫数为 510 ,410 ,

310和 215时不同反压下扩张段对称截面局部等
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压图 ( pb 为进气道出口压力 , p0 为来流静压) .可

以看出 ,在反压的作用下 ,进气道在不同马赫数时

扩张段内均产生了一束斜激波串 ,但不同马赫数

时扩张段内斜激波串的形状和位置有所不同 ,高

马赫数 ( M a = 510 , M a = 410)时 ,激波串靠近扩张

段下壁面 ,较低马赫数 ( M a = 310 , M a = 215)时 ,

激波串靠近扩张段上壁面.出现以上流场特征的

原因可能在于 ,马赫数不同时 ,扩张段的形面随喉

道高度的变化做了相应的调节 ,高马赫数时 ,喉道

出流的角度方向和扩张段下壁面形线的扩张方向

接近 ,从而在扩张段上壁面形成了回流区[11 ] ,上

壁面回流区对激波串进行挤压 ,迫使其移向下壁

面 ,而低马赫数时 ,受扩张段形面变化的影响 ,回

流区形成于下壁面 ,从而将激波串挤向上壁面.随

着反压的增加 ,激波串不断前移且其长度不断减

小 ,激波串的激波节数也逐渐减少.
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312　各马赫数时进气道的气动性能随反压的变化

图 12～图 15为进气道在各马赫数时的反压

特性曲线 ,其中 <为流量系数 ,σ为总压恢复系

数 ,ψ为温升比 , M a2 为进气道出口马赫数 , pb 为

进气道出口压力 , pe 为通流状态进气道出口压

力.图中孤立的数值点为不同马赫数时进气道在

通流状态下的气动参数值.可以看到 ,进气道的流

量系数随来流马赫数的减小而减小 ,这是由于马

赫数越小外压段的超声溢流越大所致 ;通流状态

下 ,进气道的总压恢复系数随来流马赫数的减小

而增大 ,温升比和出口马赫数随来流马赫数的减

小而减小 ,这是因为随着来流马赫数的减小 ,进气

道各斜激波强度不断减弱 ,总压损失不断减小 ;同

一来流马赫数下 ,进气道的出口马赫数随反压的

增加而减小 ,总压恢复系数和温升比均随反压的

增加而增加 ,这是因为反压越大 ,扩张段内激波串

越靠前 ,激波串前马赫数越小 ,则激波串强度越

小 ,所以总压损失越小.

313　各马赫数时进气道承受反压的能力

本文通过数值模拟发现 ,进气道在马赫数为

510 ,410 ,310 ,215时的临界反压 ( pbmax )分别为来

流静压的 12718 倍、4018 倍、1218 倍、815 倍.图

16给出了进气道临界反压随来流马赫数变化示

意图.由该图可以看到 ,进气道出口临界反压随着

来流马赫数的上升而不断增加 ,且高马赫数时 ,相

同马赫数增量条件下 ,进气道出口临界反压的增

幅越大.
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图 16　临界反压随来流马赫数变化示意图

Fig1 16　Critical backpressure versus f ree st ream

Mach number

4　结　论

对一种组合发动机变几何进气道不同马赫数

时的三维流场进行了数值模拟研究 ,通过对计算

结果的分析和讨论 ,可以得出以下结论 :

1) 虽然外压段各压缩面的压缩角度随来流

马赫数的变化而作了相应地调整 ,但随着来流马

赫数的减小 ,外压段的超声溢流仍不断增大 ,进气

道的流量系数不断减小.

2) 对于变几何进气道 ,第一道内压缩波及其

反射点位置对组织管道内的流场有非常重要的作

用 ,调整几何形状时应有机地调整压缩面和唇口

形状 ,以便形成一定强度的内压缩波及调节内压

缩波反射点位置 ,有效地控制管道内的流场.

3) 由于不同来流马赫数下进气道喉道马赫

数均较大 ,会在扩张段内形成激波串.激波串的形

状和位置与来流马赫数、反压大小及管道内的流

动有关.

4) 同一来流马赫数下 ,进气道的出口马赫数

随反压的增加而减小 ,总压恢复系数和温升比均

随反压的增加而增加.

5) 进气道出口临界反压随着来流马赫数的

上升而不断增加 ,且高马赫数时 ,相同马赫数增量

条件下 ,进气道出口临界反压的增幅越大.
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