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基于二维曲面基准流场的流线追踪

高超声速进气道设计

李永洲，张堃元，王　磊，南向军，张　林
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：以压力梯度可控设计方法优化后的二维曲激波基准流场为基础，结合流线追踪和截面渐变技

术实现了矩形进口、圆形进口以及方转椭圆进气道设计，证明基于二维曲激波基准流场可以设计出各种进出

口截面形状的高超声速进气道．利用上述设计方法设计的３种不同进出口形状的高超声速进气道，与相同约

束条件下的常规二元三楔进气道进行了对比．数值仿真研究表明：３种非常规进气道设计点无黏流场马赫数

分布及总体性能与基准流场接近，具有二维基准流场的特征，波系结构简单，出口畸变较小．此类进气道的总

体性能相当，较常规进气道可以显著缩短外压段长度，流量捕获能力更强，非设计点也表现出良好的性能．以

上结果表明该设计方法是可行的，值得进一步研究．
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　　高超声速进气道作为超燃冲压发动机的关键
部件，一直以来都受到设计者的高度重视．上世纪

６０年代开始，国内外研究者对以Ｂｕｓｅｍａｎｎ进气
道为代表的高超内收缩进气道开展了大量研

究［１－２］，研究表明，高超声速内收缩进气道具有较
高的压缩效率和捕获流量．流线追踪的内收缩进
气道［３］不但可以很好地保持基准流场的无黏流动

特征而且可以根据需要构造不同形状的流管，但
它仍然存在进出口截面不能同时可控缺点．从飞
行器一体化设计的角度考虑，进气道进口通常是
矩形，而（椭）圆形燃烧室在结构质量、浸润面积及
角区流动控制方面要明显优于矩形燃烧室，因而
各国学者相继开始探索进出口截面形状同时可控

的内收缩进气道设计方法［４－６］．截面渐变技术的出
现使得内收缩进气道设计方法更加灵活，工程前
景更加明显．
二元进气道结构简单，易于实现进气道／机身

一体化和模块化设计以及机械可调的内型面设

计．一些成功进行飞行试验的高超声速飞行器就
使用了此类进气道，如Ｘ－４３Ａ和Ｘ－５１Ａ．但是，二
元进气道压缩面设计基本思想仍未脱离传统的多

楔等强度激波压缩或等熵压缩，难以满足实用发
动机所需进气道宽马赫数条件下工作的综合性

能．存在压缩面长度过长，壁面压力梯度难以控
制，流量系数对来流马赫数较为敏感，非设计点的
性能较低等缺点，进而造成质量增加、摩擦阻力

大，热负荷增加及进气道不起动等一系列问题．为
了解决这些问题，南京航空航天大学在上世纪９０
年代提出了凹型弯曲激波压缩的设计概念［７］，由
于该设计中气流在曲激波后还经受了等熵压缩，
与多级平面激波压缩相比，可以实现较高的压缩
效率，具有多方面的优点［８－１０］，本文在以上工作的
基础上，同时受到外流二维楔导乘波体［１１］设计方
法的启发，提出以一种优化的二维曲面压缩系统／
曲面激波流场作为基准流场来代替目前内收缩进

气道设计中通常使用的轴对称基准流场．与轴对
称基准流场相比，二维曲面基准流场一方面构建
相对简单，主要压缩方向明确，便于调整流场结
构；另一方面以二维压缩代替三维空间压缩，波系
结构简单，有利于提高出口流场的均匀性．结合流
线追踪和截面渐变技术，本文探索了矩形进口、圆
形进口及方转椭圆高超进气道的气动设计方法并

研究了其性能特点，与常规的二元三楔进气道进
行了比较．

１　二维曲面基准流场设计

基于文献［１２］的工作，本文对基准流场的外
压段和内压段分别进行了参数化设计．外压段采
用壁面压升规律可控的设计方法，设计参数为弯
曲激波前端点压比ｐｄ，压力梯度Ｇ１，Ｇ２，Ｇ３和

Ｇ４．内压段按照图１所示几何参数进行设计，首
先给定下列参数：捕获高度Ｈｃ、内压段长度Ｌｉｎ、

图１　进气道内压段设计参数示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｐｏｒｔｉｏｎ
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唇口前端点横坐标Ｌｄ、唇口角度θ、总高度 Ｈ 和
出口高度Ｈｔ；其次，分别由５个控制点生成的２
条Ｂ样条曲线作为内压段的顶板和外罩弯曲型
面，各点横坐标等间距分布，纵坐标为ｙｔ和ｙｃ，这
样有８个独立参数，因此整个基准流场共有１３个
设计变量．
利用高超声速弯曲激波压缩系统设计分析优

化平台［１２］，结合 Ｆｌｕｅｎｔ软件和辅助优化软件

Ｉｓｉｇｈｔ，以无黏条件下 Ｍａ＝６时出口截面马赫数
最低、总压恢复最高和Ｍａ＝４时流量系数最高为
优化目标，得到了Ｐａｒｅｔｏ最优解集，综合考虑取
其中一组作为基准流场，流场结构如图２所示，其
具体性能参数见表１．

图２　优化后的二维基准流场等马赫线图

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｉｓｏｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ａｎ　ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｃｕｒｖｅｄ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

表１　基准流场的性能参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

Ｍａ φ σ Ｍ　 ｐ／ｐ０ Ｒｃ Ｒｃｉ

６　 １．００　 ０．７８　 ３．２５　 ２７．３７　 ６．８　 １．８４

２　进气道无黏构型设计

基于上述优化后的二维基准流场，选取不同
进口形状，结合流线追踪技术可以得到进气道的
无黏型面．然后，采用截面渐变技术［５］便可设计出
矩形转（椭）圆进气道构型，本文采用简单的线性
规律以实现截面的形状过渡．在保持进口捕获面
积不变的情况下，采用流线追踪技术在图２所示
的二维基准流场中分别“割出”方形（Ｍｏｄｅｌ　Ａ）和
圆形进口（Ｍｏｄｅｌ　Ｂ）的内收缩进气道，见图３和
图４，进口截面的相对位置见图７左．方转椭圆进

图３　Ｍｏｄｅｌ　Ａ方形进口进气道构型（不含隔离段）

Ｆｉｇ．３　Ｍｏｄｅｌ　Ａ　ｔｈｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ

ｓｈａｐｅ　ｉｎｔａｋｅ（ｗｉｔｈｏｕｔ　ｉｓｏｌａｔｏｒ）

气道（Ｍｏｄｅｌ　Ｃ）最终无黏型面如图５所示，进出
口截面位置见图７右，其中椭圆形出口的长短半
轴之比为５．０．为了评估这类非常规进气道的性
能，在保证与 Ｍｏｄｅｌ　Ａ的初始压缩角相同；捕获
高度及面积相同；气流总偏转角近似相等；总收缩
比相等的约束条件下，按照等激波强度配波设计
了常规二元三楔进气道（Ｍｏｄｅｌ　Ｄ）进行比较，３个

图４　Ｍｏｄｅｌ　Ｂ圆形进口进气道构型（不含隔离段）

Ｆｉｇ．４　Ｍｏｄｅｌ　Ｂ　ｔｈｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｓｈａｐｅ

ｉｎｔａｋｅ（ｗｉｔｈｏｕｔ　ｉｓｏｌａｔｏｒ）

图５　Ｍｏｄｅｌ　Ｃ方转椭圆进气道构型（不含隔离段）

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄｅｌ　Ｃ　ｔｈｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　ｔｏ

ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ　ｓｈａｐｅ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ（ｗｉｔｈｏｕｔ　ｉｓｏｌａｔｏｒ）

６００２
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图６　Ｍｏｄｅｌ　Ｄ二元三楔进气道构型（不含隔离段）

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｄｅｌ　Ｄ　ｔｈｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｙｐｉｃａｌ　２－Ｄ

ｉｎｌｅｔｓ（ｗｉｔｈｏｕｔ　ｉｓｏｌａｔｏｒ）

图７　高超声速进气道进口截面示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｉｎｔａｋｅ

个楔面的压缩角分别是５．５°，６．３°和７．２°．４种进
气道的隔离段长度均取７倍当量直径，表２给出
了进气道的总收缩比（Ｒｃ）、内收缩比（Ｒｃ　ｉ）以及外
压段长度（Ｌ），其中 Ｍｏｄｅｌ　Ｃ的总收缩比和内收
缩比最小．相对 Ｍｏｄｅｌ　Ｄ的外压段，Ｍｏｄｅｌ　Ａ和

Ｍｏｄｅｌ　Ｃ缩短了２４％，Ｍｏｄｅｌ　Ｂ缩短了１４％．

表２　进气道的几何参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ

Ｍｏｄｅｌ　 Ｒｃ Ｒｃｉ Ｌ／Ｈｃ

Ａ　 ８．８０　 ２．６５　 ２．２２

Ｂ　 ８．８０　 ２．５２　 ２．５１

Ｃ　 ７．１３　 ２．２１　 ２．２２

Ｄ　 ８．８０　 １．９２　 ２．９２

３　进气道流场及性能的数值仿真
３．１　数值模拟方法

　　采用商用Ｆｌｕｎｅｔ软件求解，无黏条件下采用

２阶迎风格式求解欧拉方程．有黏条件下湍流模
型为Ｒｅ－ｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｇｒｏｕｐ（ＲＮＧ）ｋ－ε模型，近
壁处采用标准壁面函数法．流动方程、ｋ方程、ε方
程均选择２阶迎风格式离散．由于各个模型的对
称性，取模型的一半进行计算，壁面附近对网格进
行加密，网格总数８０万左右，分子黏性系数采用

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式计算，对壁面取绝热无滑移、固体
边界条件．采用压力远场和压力出口边界条件．各

残差指标下降至少３个数量级，并且流量沿程守
恒时认为收敛．
在设计点 Ｍａ＝６和接力点 Ｍａ＝４分别对

Ｍｏｄｅｌ　Ａ，Ｍｏｄｅｌ　Ｂ，Ｍｏｄｅｌ　Ｃ和 Ｍｏｄｅｌ　Ｄ进行三维
数值模拟．设计点马赫数为６，静压为２５４９．２２Ｐａ，
静温为２２１．５５Ｋ，单位雷诺数４　９５０　０００／ｍ；接力点
马赫数为４，静压为５５２９．３Ｐａ，静温为２１６．６５Ｋ，单
位雷诺数７３８００００／ｍ．
文献［１３－１４］在设计点（Ｍａ＝６）通过风洞实

验结果对本文所使用的计算方法进行了校核，结
果表明：沿程静压分布、出口马赫数分布以及总体
性能参数的数值模拟结果与试验结果吻合较好，
本文所采用的计算方法能够较准确地模拟高超声

速进气道内部复杂流动结构，计算结果可信．

３．２　设计点非常规进气道的流场结构

３．２．１　非常规进气道无黏流场结构

图８给出了无黏条件下设计点进气道对称
面、喉道和出口截面马赫数分布，３种进气道对称
面均存在一道前缘弯曲激波并封口，唇口处产生
了一道较弱的反射激波，两道激波之间存在一系
列的等熵压缩波，这些与基准流场接近，基本保持
了基准流场的波系特征，隔离段内反射波系清晰．
从喉道和出口截面的马赫数分布可以看出，

进气道喉道截面参数的分布表现出二维流动特

征，呈现“分层”现象．喉道处的反射激波近似为二
维凹形曲激波，虽然肩部膨胀波有所影响，但是一
定垂直高度范围内沿宽度方向激波参数近似相

等．靠近上面压缩较大，马赫数较低；靠近下面压
缩小，马赫数较高；最低层马赫数最高的原因在于
此处截面位于该曲面激波之前．出口截面马赫数
整体分布特征与喉道截面类似，但 Ｍｏｄｅｌ　Ｂ分层
界面变得不规则；Ｍｏｄｅｌ　Ｃ采用了截面渐变技术，
流动发生了一些变化，分层界面明显弯曲，主流区
被挤向中心位置．
图９给出的流场结构图表明每个进气道的前

缘曲激波贴口，流量系数均为１．０，外压段各个横
截面的激波均为等高直线，这也体现了二维激波
的特点，整个流场波系结构简单．

３．２．２　非常规进气道有黏流场结构

由于对每个进气道都未进行黏性修正，本文
仅在无黏型面的基础上进行了三维的黏性数值模

拟．图１０给出了有黏条件下设计点进气道对称
面、喉道和出口截面参数分布，由于黏性的存在，
附面层的发展使得各个模型前缘曲激波被抬高，

７００２
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图８　无黏时设计点进气道对称面、喉道和出口截面等马赫线图

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈ　ｉｓｏｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ，ｔｈｒｏａｔ　ａｎｄ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｏｎ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

８００２
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图９　无黏条件下设计点进气道横截面马赫线图

Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈ　ｉｓｏｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｏｎ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

唇口前存在一定的溢流，隔离段内附面层发展地
较厚．唇口处仍产生了一道很弱的反射激波，

Ｍｏｄｅｌ　Ｃ的喉部附近出现了小的分离．对于喉道
和出口截面的马赫数分布而言，除了两侧小的涡
流区以外，主流区范围大且处于截面中心区域，仍
保持了较好的二维流动特征．
图１１给出的流场结构图表明有黏条件下进

气道的前缘曲激波与侧板前缘存在很小的距离，
所以整体溢流量不大；外压段流场结构良好，每个
横截面的激波仍然近似为水平直线，内压段产生
的涡流区不断向下游发展直至出口．
以 Ｍｏｄｅｌ　Ａ和 Ｍｏｄｅｌ　Ｄ为代表比较了进气

道无黏和有黏条件下的壁面极限流线（图１２），图
中ＩＮＶ标示无黏条件，ＶＩＳ标示有黏条件．无黏
条件下两者均无气流下洗，有黏条件下在喉道后
气流开始沿侧壁面下洗形成涡流区，但下洗程度
较弱．此外，Ｍｏｄｅｌ　Ｄ外压段侧板附面层内的气流
也存在外溢现象，喉道附近存在小的分离涡，这些
将导致其黏性总体性能下降得更为明显．

３．３　进气道的总体性能参数

３．３．１　进气道设计状态的总体性能

　　为了评估这类非常规进气道的性能，本文选
取典型的常规二元三楔进气道进行对比．进气道
设计点无黏总体性能参数见表３，其中畸变指数
的定义［１５］

Ｄ＝ ∑
Ｎ

ｉ＝１
｜ρｉｕｉ－ρｕ｜Ａ（ ）ｉ ｍ· （１）

ρｕ＝ ∑
Ｎ

ｉ＝１
ρｉｕｉｍ

·（ ）ｉ ｍ· （２）

　　非常规进气道的喉道截面性能参数与基准流
场（表１）相当，进一步说明了采用流线追踪技术
“割出”的进气道可以较好地保持基准流场特征．
存在很小差别的原因在于进气道进口截面只是截

取了基准流场的一部分（见图７）．Ｍｏｄｅｌ　Ａ 和

Ｍｏｄｅｌ　Ｂ设计点的性能参数几乎相等，Ｍｏｄｅｌ　Ｃ
总收缩比最小，所以压比也最小．考虑到方形进口
向椭圆出口截面渐变过程中的流动损失，出口截
面的总压恢复系数最小而畸变最大．Ｍｏｄｅｌ　Ｄ无
黏总体性能最好，与 Ｍｏｄｅｌ　Ａ总收缩相等而压比
较低，也说明了平面激波压缩效率较低．
有黏情况下进气道的总体性能参数见表４，

相对无黏情况，附面层的发展造成每个进气道的
压比和出口畸变都有较大增加；由于基准流场为
二维流场，进气道波系结构简单，相对轴对称基准
流场的进气道［１６］，出口畸变较小；不论出口还是
喉道截面，马赫数和总压恢复系数都下降较大，因
此对进气道的黏性修正十分必要．非常规进气道
的流量系数较无黏下降较小，最大仅８％；黏性对

Ｍｏｄｅｌ　Ｄ流量系数影响明显，较无黏下降２０％．
由于存在涡流区、分离涡及溢流（图１２）造成的损

表３　设计点进气道的无黏总体性能参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｇｅｎｅｒａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｏｎ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

Ｍｏｄｅｌ φ
喉道截面 出口截面

σ Ｍａ　 ｐ／ｐ０ σ Ｍａ　 ｐ／ｐ０ Ｄ

Ａ　 １．００　 ０．７８　 ３．０９　 ３０．４　 ０．７６　 ３．０７　 ２９．１　 ０．０４

Ｂ　 １．００　 ０．７８　 ３．０９　 ３０．４　 ０．７５　 ３．０７　 ２９．３　 ０．０５

Ｃ　 １．００　 ０．７８　 ３．２７　 ２５．７　 ０．７０　 ３．２０　 ２２．６　 ０．１１

Ｄ　 １．００　 ０．８１　 ３．１６　 ２７．９　 ０．８０　 ３．１５　 ２７．６　 ０．０３

９００２
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图１０　有黏时设计点进气道对称面、喉道和出口截面等马赫线

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈ　ｉｓｏｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ，ｔｈｒｏａｔ　ａｎｄ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｏｎ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

０１０２
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表４　设计点进气道的有黏总体性能参数

Ｔａｂｌｅ　４　Ｇｅｎｅｒａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｏｎ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

Ｍｏｄｅｌ φ
喉道截面 出口截面

σ Ｍａ　 ｐ／ｐ０ σ Ｍａ　 ｐ／ｐ０ Ｄ

Ａ　 ０．９２　 ０．５３　 ２．４０　 ４５．８　 ０．３８　 ２．１５　 ５０．４　 ０．２９

Ｂ　 ０．９４　 ０．５６　 ２．４７　 ４４．４　 ０．４３　 ２．２１　 ５０．７　 ０．３２

Ｃ　 ０．９６　 ０．５７　 ２．６３　 ３５．５　 ０．４３　 ２．４１　 ３６．１　 ０．３１

Ｄ　 ０．８０　 ０．５６　 ２．５７　 ３６．６　 ０．４３　 ２．３１　 ４０．７　 ０．３７

图１１　有黏条件下设计点进气道横截面马赫线图

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈ　ｉｓｏｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

ｏｎ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图１２　无黏和有黏时设计点进气道壁面极限流线

Ｆｉｇ．１２　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｌｉｍｉｔ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｎ　ｉｎｌｅｔ　ｗａｌｌ

ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

失，Ｍｏｄｅｌ　Ｄ喉道和出口总压恢复系数较无黏分
别下降３１％和４７％，非常规进气道最大下降分别
为３２％，５０％；Ｍｏｄｅｌ　Ｄ出口畸变相对无黏增加

１１．３倍，而非常规进气道最大增加了６．２５倍．总
体而言，黏性对 Ｍｏｄｅｌ　Ｄ性能影响最大，Ｍｏｄｅｌ　Ｃ
对黏性最不敏感．

３．３．２　进气道接力点的无黏性能参数

在进气道设计中，进气道接力点性能也是一
个十分关注的问题．表５给出了无黏情况下接力
点的性能，非常规进气道接力点的参数变化趋势
与设计点无黏情况下的基本一致，存在一定差别
的原因与接力点马赫数降低，进气道内部流动状
态偏离了基准流场有关．Ｍｏｄｅｌ　Ｄ的流量系数降
低仍然十分明显，较设计点无黏条件下降了

４１％，而非常规进气道最大下降为３０％；在压比
最低情况下，总压恢复系数也最小，出口畸变最
大．总体而言，在非设计点非常规进气道的总体性
能优于常规进气道．

表５　接力点进气道无黏总体性能参数

Ｔａｂｌｅ　５Ｇｅｎｅｒａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ　ａｔ　ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ　ｏｎ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

Ｍｏｄｅｌ φ
喉道截面 出口截面

σ Ｍａ　 ｐ／ｐ０ σ Ｍａ　 ｐ／ｐ０ Ｄ

Ａ　 ０．７０　 ０．９３　 １．９５　 １９．５　 ０．９２　 １．９４　 １９．７　 ０．０３０

Ｂ　 ０．７２　 ０．９３　 １．９２　 ２０．８　 ０．９２　 １．９１　 ２０．６　 ０．０３９

Ｃ　 ０．７３　 ０．９３　 ２．１３　 １５．２　 ０．９２　 ２．１２　 １４．７　 ０．０２９

Ｄ　 ０．５９　 ０．９１　 ２．１２　 １４．６　 ０．９０　 ２．１２　 １４．６　 ０．０４１

１１０２
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４　结　论

１）采用优化后的二维曲激波基准流场实现
了矩形进口、圆形进口以及方转椭圆进气道设计，
证明二维基准流场中结合流线追踪和截面渐变技

术可以设计出各种进出口截面形状变化的高超声

速进气道，丰富了此类进气道的设计方法．
２）按照本文设计方法设计的３种非常规进
气道设计点无黏流场马赫数分布及总体性能与基

准流场接近，较好地保持了基准流场特征．
３）在无黏和有黏条件下，３种非常规进气道
的流场都较好地保持了二维流动特征，波系结构
简单，主流区范围大，出口畸变较小．
４）相对常规进气道 Ｍｏｄｅｌ　Ｄ而言，３种非常
规进气道外压段最大缩短了２４％．３种非常规进
气道之间总体性能相当，在设计点有黏时流量系数
较无黏下降较小，最大仅８％；在非设计点仍然表
现出良好的总体性能，流量系数保持在０．７以上．
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