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摘 � � � 要: 采用等激波强度的方法,考虑附面层修正, 设计了一种飞行马赫数 Ma= 3� 0 的二元混压式进气

道.通过数值仿真, 模拟了激波�边界层的相互影响,研究了附面层抽吸对内流场的影响,获得了进气道内部复

杂的流场分布,以及不同背压下进气道的起动特性. 计算表明所设计的进气道性能较好, 附面层抽吸对稳定

正激波有明显的作用,提高了进气道抗反压能力 .给出的方法可用于二元混压式进气道的初步设计和验证.
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Abstract: Based on constant shock intensity method, a tw o�dimensional m ixed�compr es�
sion supersonic inlet w as designed for flig ht at M ach number o f 3� 0� The correction w as

made for the ef fects o f boundary layer� Quasi�one�dimensional analysis show s that the de�
signed inlet has a good performance� By tw o�dimensional viscous simulat ion of inlet flow s

w ith terminal shocks, flow status of complicated flow f ield w as presented in tw o�dimensional

mixed�compression supersonic inlet� T he ref lect ions and inter sect ions of various shock w aves

inside the inlet and the separation f low s induced by shock w ave/ boundary layer interact ion

w ere displayed reasonably� Boundary layer bleed w as considered to minim ize separation and

provide uniform f low at the engine�face stat ion� Start ing characterist ic w as obtained through

numerical simulat ion under various out f low back pressure� Calculat ions w ith bleed indicate

that boundary layer bleed can be used to stabilize the terminal shock lo cat ion and prevent

choking of the inlet, w hich is benef icial to r esist outf low back pressur e� T he presented meth�
od is applicable to preliminar y inlet design and numer ical simulat ion�

Key words: mixed�compression inlet ; inlet design; numerical simulat ion;

boundary layer bleed; start ing characterist ic

� � 进入 21 世纪,空间载荷的低成本高效投送、

对超远程目标的快速打击以及全球范围的快速运

输,种种诸如此类的渴望都使得人们对远程、高空

高速飞行器的需求日益膨胀, 而实现高速飞行的
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关键是动力系统. 对飞行包线范围十分宽广的高

速飞行器来说, 目前还没有任何一种单一类型的

发动机能独立完成推进任务, 因此国外提出了利

用两种以上的发动机组合起来作为高超声速推进

动力的构想 [ 1�2] . 涡轮基组合循环( turbine based

combined cycle, T BCC)动力方案采用涡轮发动

机和冲压发动机(包括亚燃冲压发动机和超燃冲

压发动机)进行组合,使得发动机在整个飞行马赫

数范围内都具有较高的性能, 是一种比较有前途

的动力方案[ 3] .

作为 T BCC动力系统的重要组成部分,进气

道的主要作用是将流入的高速气流减速增压, 并

提供给发动机所需的流量和出口流场, 其设计好

坏直接影响推进系统和整机的性能
[ 4]

.由于气动

和机械方面的约束, TBCC动力系统的进气道设

计是十分复杂的 [ 5] .

本文针对上下并联结构的 TBCC动力方案,

考虑其低速涡轮进气系统,计入附面层位移厚度,

给出了二元混压式超声速进气道一维型面完整的

设计方法.考虑附面层抽吸,对进气道流场进行了

二维黏性数值模拟, 获得了清晰的激波结构, 真实

地反映了附面层抽吸对进气道流场的影响.

1 � 进气道型面设计

假定飞行器的飞行方案如下: 飞行器由地面

起飞,按等马赫数爬升至 H = 11 km, 然后加速到

Ma= 3� 0,涡轮发动机关闭,双模态超燃冲压发动

机以亚燃模式开始工作,飞行器沿等动压轨迹继

续爬升、加速,在 Ma= 5� 0转换为超燃模式工作.

对低速涡轮进气系统, 以马赫数 Ma= 3� 0, 飞行
高度 H = 11 km 为设计点, 对前体/进气道进行

一体化设计.

1� 1 � 超声速扩压段

前体长度要综合考虑飞行器对发动机尺寸的

限制和对发动机性能的要求来折衷选取,一般选

接近整个发动机长度的 1/ 2. 参考相关文献,取前

体预压缩楔角 �1 = 6�,外罩唇口的内压缩角 �=

5�. 根据设计压比确定进气道总转折角 �= 19�.

设计状态下,体外压缩产生的波系均交于唇

口,根据前体/进气道产生的波系情况,沿流程将

计算域划分为 5个区域(见图 1) . 根据来流马赫

数 Ma0 和气流转折角 �1 ,利用变比热容激波前后

关系式迭代计算出第一道激波角及波后气流参

数. 根据等激波强度设计原则, 可由变比热容激

波前后关系方程组依次迭代计算出 2, 3区的各气

流参数. 4区气流方向平行于外罩内壁面, 所以气

流转折角 �4= �1+ �2 + �3 - �. 在已知气流转折角

的情况下,计算出 4, 5区的气流参数.已知前体的

长度 L 4 , 在给定喉部高度 H 5 时, 通过几何关系

即可确定其它尺寸.

图 1� 超声速进气道结构示意图

Fig� 1 � Schematic o f the supersonic inlet str uctur e

进气道设计过程中, 需要判断激波是否脱体.

对确定的来流马赫数 Ma,存在一个最大的气流转

折角 �max和相应的激波角  max ,当斜板转折角 �i >

�max时,斜激波脱体.  max由下式确定
[ 6]
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超声速进气道设计必须考虑其在低飞行马赫

数下的起动问题. 当进气道过分收缩使其喉部出

现壅塞,或压气机引起的反压过高时,进气道将处

于不起动状态. 本文采用不壅塞设计, 在 Ma=

2� 5时按流量平衡确定喉部高度. 在设计的飞行

马赫数范围内,采用 Kantrow itz收缩比限制线对

内收缩比进行初步校核.该方法假定一道正激波

位于内收缩段入口, 按照一维等熵流动计算喉部

产生声速的面积比. 对理想气体, Kantrow itz 收

缩比公式[ 7] 如下:
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设计条件下,计算得到的 Kantrow itz收缩比

为 1� 249,实际进气道的内收缩比为 1� 136, 满足
自起动收缩比要求.

1� 2 � 亚声速扩压段

气流通过喉部在亚声速扩压段进一步减速增

压.扩压段的设计要求是在保证出口速度满足设
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计要求的情况下,尽可能减小附面层分离,减少流

场畸变,从而减少总压损失.反映在结构设计上就

是有效圆锥角(扩张角)不能太大, 型面过渡光滑.

文献[ 8]的研究表明,保证亚声速扩压器不分离的

扩张角度在 8�以下. 本文取扩张角 ∀eff ! 5�, 计算

发现局部最大扩张角控制在 10�左右.

参考文献[ 9]的方法, 基于简化设计的考虑,

亚声速扩压段采用等宽度设计, 并且假定喉部到

扩压器出口的下表面是水平的. 扩压段设计分为

三部分:二维来流扩压段 L 6、三维过渡段 L7 和等

截面稳定段 L8 ,如图 2所示. 在 L 6 段通过将上表

面沿轴向抬高 2�来使正激波稳定在喉部附近,并

将喉部进口的四个方形角转变为圆形角.过渡段

L7 的形状是通过迪卡尔坐标下的超椭圆方程来

控制的,即

Y
R

n

+
Z
b

n

= 1 ( 3)

其中 n, b是X 的 5 次多项式.椭圆方程的指数 n

控制过渡段截面四个角的形状(前面二维来流扩

压段出口的圆角形状通过 x / R= 0 的方程确定) ,

n值减小,对应的圆角半径增大, n= 2 时截面就

变成圆了. n的表达式系数是通过迭代拟和基准

截面形状得到的.本文以美国 NASA格林研究中

心( GRC)的 td118作为参考扩压器, td118 是其

HSR( high speed r esearch) 计划研究的一种接近

失速线工作的无分离亚声速扩压器, 后来的系列

测试也验证了这一点.图 3 是 td118沿轴向的无

因次面积图. 为了达到同样的性能, 通过调整 n

值,使三维过渡段的面积与 td118的面积匹配.等

截面稳定段L 8 的长度按经验取值,一般等于扩压

器出口半径.

1� 3 � 附面层修正

考虑气体的黏性作用, 附面层的存在使得进

气道实际的流通能力下降,需要对进气道的型面

进行修正,修正量等于附面层的位移厚度.修正型

面的计算方法[ 10] 为

�=
(1� 3+ 0� 43Ma

2
) �b

10� 4+ 0� 5Ma
2
(1+ 2 ∀ 10- 8

R e)
1
3

( 4)

式中

�b= S 0� 37Re- 0� 2
1+

R e
6� 9 ∀ 10

7

2 0� 1

S 为从前缘开始沿物面的距离 (文中取斜板长

度) , Re为雷诺数(以 S 为特征尺寸) .

设计的前体/进气道的几何参数列于表 1.进

气道设计点和非设计点性能参数的准一维数值计

算结果见表 2, 可以看到所设计的进气道性能

较好.

表 1� 前体/进气道的几何尺寸(单位:mm)

Table 1 � Geometry details of forebody/ inlet ( units: mm )

Leng th
L 1

434� 99

L2

729� 99

L 3

1352� 86

L 4

1200� 00

L5

1 652� 94

L 6

216� 79

L7

1 324� 91

L 8

216� 79

H eight
H 1

45� 72

H 2

109� 53

H 3

324� 00

H 4

532� 73

H 5

217� 47

H 6

225� 04

H 7

433� 59

H 8

433� 59
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表 2� 进气道设计点和非设计点性能参数

Table 2� Performance parameter of the inlet at design

and off�design condition based on quasi�one�

dimensional analysis

马赫数 流量系数 总压恢复系数 冲压比 动能效率

Ma #i ∃s %v &
k

2� 5 0� 856 0� 947 8� 78 0� 985

2� 8 0� 941 0� 917 16� 81 0� 978

3� 0 1� 0 0� 878 23� 11 0� 971

2 � 数值模拟

2� 1 � 计算模型

本文采用商业计算流体力学( CFD)软件进行

黏性 Navier�Stokes方程数值求解.用代数法分区

生成计算网格, 为保证计算准确性,在斜激波两端

简单加密.采用隐式耦合求解二维定常流场, 湍流

模型选 S�A( Spalart�Allmar as)模型, 二阶迎风格

式离散.进口设定压力远场条件,壁面采用黏性绝

热固壁条件,出口为压力出口条件.为更准确模拟

超声速流动情况, 采用了考虑真实气体效应的变

比热模型.

在激波与附面层强烈干扰的区域设置抽吸系

统.文献[ 11]的研究表明,最有利的抽吸位置在激

波的反射点后以及正激波后. 文中参照文献[ 12]

的方法,将抽吸系统简化为简单的容腔,结构如图

4所示. 容腔出口静压设定为来流静压, 使抽吸孔

内流动达到堵塞状态.抽吸孔宽度 D = 1� 0cm.

图 4� 抽吸空腔结构示意图

Fig� 4 � Schematic o f the bleed plenum

2� 2 � 模型验证

以文献[ 13]给定的超声速二维混压式进气道

(图 5)为例, 利用本文数值模拟方法计算了该进

气道在进口马赫数 Ma# = 3� 0,静压 p # = 3 914Pa,

静温 T # = 338� 7K 的内外流场, 附面层抽吸位置

和数目保持和原实验方案一致.从图中可以看到,

前缘激波交于唇口, 正激波位于喉道下游.沿上、

下壁面的压力分布与该进气道的风洞实验结果比

较,两者吻合较好(图 6、图 7) ,表明本方法可用于

超声速进气道流场的数值验证.

2� 3 � 计算结果分析

在设计状态下,对设计进气道的数值模拟结果

如图8~ 图 10所示.图8显示了进气道内部流场情

况,激波结构清晰, 比较真实描述了激波在壁面的

反射以及激波的交叉现象.此时前体三道斜激波均

交于唇口,正激波稳定在喉道下游位置.图 9给出

了沿进气道上、下壁面的相对压力变化情况. 需要

指出的是,由于文中暂时没有考虑抽吸数量及抽吸

率的影响,使得抽吸不够均匀, 个别抽吸位置流场
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变化较大,壁面压力在抽吸孔前后位置出现较大的

波动.进气道出口的马赫数分布如图 10所示.从上

述各图可以看到,数值模拟的结果是合理的.

图 11为 Ma # = 3� 0时无抽吸条件下进气道
的流场分布, 计算工况为 p # = 22 700 Pa, T # =

216� 7K.采取逐步增大背压的办法,得到进气道

不起动的临界背压 p b / p # !15.从图中可以看到,

唇口斜激波与下壁面附面层的相互干扰以及吸入

的前体附面层, 使得喉道前的附面层迅速增厚,造

成了一个气动压缩角, 并在第三道压缩波后形成

了一道压缩波, 气流在进气道下壁面发生了分离,

形成了一个很大的分离包,造成喉部气流壅塞,正

激波被推出唇口, 进气道不起动. 计算表明,此时

进气道再起动的相对背压为 p b / p # ! 13� 5.

图 11� p b/ p # ! 15,无抽吸时马赫数等值线

Fig� 11� Mach number contour s in two�dimensional

supersonic inlet without bleed ( Ma # = 3� 0, p b/ p # ! 15)

图 12~ 图 14为采取抽吸措施后, 不同来流

马赫数下进气道的流场分布. 为使流动有比较性,

调整背压大小,保证各工况下的进气道处于临界

工作状态,正激波能够在喉道附近稳定下来.从图

中可以看出,当来流马赫数小于设计马赫数时,前

体激波位于唇口外, 唇口处出现不同程度的溢流;

当来流马赫数大于设计马赫数时, 前体激波交于

唇口内部,并与唇口斜激波相互影响,使唇口前缘

出现较小的气流分离.比较各图可以发现,采用附

面层抽吸措施后, 有效地提高了进气道的起动特

性.随进口来流 Ma数增加, 临界出口背压提高.
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图 14 � Ma # = 3� 2, p b / p # ! 24时压力等值线

F ig� 14 � P ressur e contours in two�dimensional

super sonic inlet ( Ma # = 3� 2, �= 0�, p
b
/ p # ! 24)

图 15给出了二维数值模拟得到的设计进气

道特性.可以看到,由于考虑了抽吸以及内部波系

的复杂影响,总压恢复系数和流量系数较表 2的

一维计算结果有明显减小.

图 15� CFD 计算得到的设计进气道特性

Fig� 15 � Designed inlet cha racter based on CFD

3 � 结 � 论

本文基于 T BCC动力方案, 针对低速涡轮通

道,开展了考虑附面层影响的定几何二元混压式

进气道的设计研究. 基于 Osw at it sch 激波理论,

完成了进气道的几何型面和参数确定. 运用 CFD

技术,模拟了此进气道多种工况下的流动状态.分

析表明:

1) 所给出的设计方法对 TBCC 发动机低速

进气道的初步设计具有较好的适用性;

2) 对混压式进气道流场进行数值模拟时,由

于唇口激波与下壁面附面层相互强烈干扰,气流

出现较大分离, 因而需要采取抽吸措施;

� � 3) 附面层抽吸能够稳定正激波, 提高进气道

抗反压能力,改善起动特性.
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