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一种基于双模态燃烧二元高超声速进气道研究
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摘　　　要：设计并研究了一种基于双模态燃烧的二元高超声速进气道．通过在进气道内设计一个隔板，将

流道分为超声速通道和亚燃通道．采用数值模拟方法，研究了内压段肩部型面，隔板进口高度及水平位置，过

渡段起始点及扩张角、下通道出口高度、隔板头部型面等几何设计参数对进气道性能的影响规律，并给出了

参数选择建议．结果表明：在研究范围内，内压段肩部型面、隔板进口高度及水平位置和过渡段起始点对总压

恢复系数影响较大；而隔板进口高度及头部型面、过渡段扩张角和下通道出口高度对抗反压能力有较大影响．
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前超燃冲压发动机的研究主要包括双模态冲压发

动机［１－３］和双燃烧室冲压发动机［４－５］两种方式．其
中双模态冲压发动机是指发动机根据不同的来流

速度，其燃烧室分别工作于亚声速燃烧状态和超
声速燃烧状态，例如美国 ＨｙＴｅｃｈ计划［６－８］．本文
给出了一种基于双模态燃烧的二元高超声速进气

道设计方案———通过在进气道内设计一个分流隔
板，将流道分为超声速通道和亚燃通道．其目的在
于合理组织进气道内的高速流和低速流，使进气
道在定几何的情况下能够在整个工作马赫数范围

内都有一个稳定的亚燃燃烧区，从而保证超声速
燃烧的稳定性，使出口气流始终保持双模态燃烧．
一方面避免了双模态冲压发动机亚燃模态和超燃

模态之间的模态转换难题，另一方面避免了双燃
烧室冲压发动机结构复杂、效率低的问题，为实现
双模态燃烧提供了一个可行的设计方案．
对于流道内加入隔板的流场特性，国内外均

做了一定研究．文献［９－１０］对流道内加入隔板的
高超声速进气道的反压特性和非稳态压力脉动进

行了试验研究，分析了在节流条件下壁面上的流
动分离．文献［１１－１２］对一种双燃式（超燃）冲压发
动机进气道和燃烧室进行了实验研究，并分析了
双燃式冲压发动机一体化通道在冷态条件下的内

流场特性，研究了几何参数对内流场的影响．从国
内外研究来看，隔板的加入会对流道流场特性产
生重要影响，有必要对整个隔板和流道的参数设
计进行深入研究．本文采用数值模拟的方法，分析
了进气道在加入隔板情况下内流场的流动特性和

性能参数变化，给出了进气道内型面的设计方法
和参数选择建议，对超燃冲压发动机的研发具有
一定的参考价值．

１　主要设计参数

采用二元高超声速进气道设计方法［１３］，设计
了一典型二元高超声速进气道模型，进气道设计
马赫数为６．５．进气道型面如图１所示，外压段采
用三波系压缩，设计条件下激波封口，几何转折角
分别为δ１＝５．８°，δ２＝６．９°，δ３＝７．６°，长度尺寸分
别用喉道高度ｈｔ进行无量纲处理，外压缩段总长

Ｌ１＝３５ｈｔ，内压段总长Ｌ２＝９．６２ｈｔ，喉道距模型出
口距离Ｌ３＝１５．８４ｈｔ，隔板长度Ｌ４＝５．５８ｈｔ．
在隔离段出口放置一隔板，将流道分为上下

两部分．为防止隔板造成流道有效流通面积减小
而形成第二喉道，在隔离段出口设计一个扩张角
为α的过渡段与隔板头部相连接，以保证流通面

图１　进气道型面及隔板结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

ａｎｄ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｐｌａｔｅ

积的有效扩张．隔板头部形成一个尖劈，并对头部
前缘进行钝化处理．在隔板尾部，上下流道气流相
汇合共同进入燃烧室．研究中选取内压段肩部样
条线张度，隔板进口高度 Ｈ 及水平位置Ｌ，过渡
段起始点位置ｌ及扩张角α，下通道出口高度

Ｈｓｕｂ，隔板头部型面等作为设计参数，以研究其对
进气道性能的影响规律，并给出参数选择建议．

２　物理模型及计算方法

采用Ｆｌｕｅｎｔ软件，对进气道二维流场进行全
黏性数值求解．计算中时间推进采用隐式方法，湍
流模型采用ｋ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模
型，对流通量采用Ｒｏｅ格式进行差分分裂，二阶
迎风格式离散．气体为理想气体，分子黏性采用

Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式计算．流场中监测面性能参数以
流量平均的方式得到．
数值计算条件为：大气静温Ｔ０＝２２３．５Ｋ；静

压ｐ０＝１　８７９．９Ｐａ；攻角及侧滑角为α＝０°，β＝０°．
计算收敛准则为：各方程残差均下降３个数量级，
同时保证进气道出口流量已经稳定．
考虑到二元进气道流场的二维性及设计选型

的计算工作量，对进气道流场采用二维数值模拟．
采用结构化网格，为准确模拟附面层内的复杂流
动，对壁面网格进行加密处理．经过网格疏密度校
验，流场计算域约６万网格点．图２为进气道流场
计算域及网格划分示意图．计算中所使用的边界
条件为：边界ＡＢ，ＥＦ，ＨＩ为压力出口，边界ＢＣ－
ＤＦ为压力远场，边界ＦＧＨ，ＩＪＡ 为无滑移绝热
固壁．
为校验数值计算方法的准确性，参考 ＮＡＳＡ

（Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｓｐａｃｅ　Ａｄｍｉｎｉｓｔｒａ－
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图２　进气道计算域及网格划分示意图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｄｏｍａｉｎ　ａｎｄ　ｇｒｉｄｓ

ｔｉｏｎ）兰利研究中心Ａｎｄｒｅｗｓ　Ｅ　Ｈ所进行的模型
试验［９］进行ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ）
方法校验，给出了计算得到的结果与试验结果的
比较．图３给出了Ｍａ＝４．０３时进气道上下壁面
压力分布的试验与计算结果比较，并使用校验模
型的出口高度ｈｄ进行长度无量纲处理．从图中可
以看出，计算结果与试验结果数据吻合较好，压力
变化规律一致，说明本文采用的ＣＦＤ计算方法可
以较准确地模拟高超声速进气道流动状态．

图３　壁面压力试验和数值计算结果比较

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｗａｌｌ

ｗｉｔｈ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ

３　设计计算结果与分析

在保持进气道设计参数和外压段不变的条件

下，针对内型面设计，研究了内压段肩部型面、隔
板、过渡段的几何参数对进气道波系、流场性能和
上下通道流量分配的影响规律．

３．１　内压段肩部型面设计分析

在设计条件下，进气道唇罩处形成的入射激
波打到肩部附近，与当地附面层相互作用容易形
成分离，而合理的肩部型面设计则会减小分离，提
高进气道性能．常用的进气道肩部型面设计方法
是直接采用圆弧过渡［１４］，本文在限定倒圆圆弧始

末点Ａ，Ｂ和喉道面积不变的前提下，通过使用不
同张度的样条曲线代替倒圆圆弧．图４为内压段
型面图，其中下壁面分别采用了不同张度的样条
线．随张度的增大，曲线逐渐向内流道（即图中向
上方）弯曲．图５给出了喉道处总压恢复系数和马
赫数随张度的变化曲线．

图４　内压段型面示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｈｏｕｌｄｅｒ　ｐｒｏｆｉｌｅ

图５　总压恢复系数及马赫数随肩部样条线张度的

变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｓｈｏｕｌｄｅｒ

可以看出针对本文算例，随张度增大喉道处
总压恢复系数先增加后减小，并在张度１．２５附近
达到最大值．不同张度的样条曲线具有不同的弯
曲程度，对内流道来讲则表示不同的面积变化率
和压缩趋势．图６显示了内压段在下壁面不同张
度下的波系结构．张度较小时，内压段前部内收缩
程度小，进口马赫数较高，使激波强度增大，激波
损失较强，喉道总压恢复系数偏低．随着张度的逐
渐增加，内压段前部的收缩程度增大，进口马赫数
下降，降低了激波损失，喉道总压恢复系数随之提

高．但当张度增大到一定程度后，内压段前部下壁
面曲率增加，使唇罩激波反射角度增大，内压段中
激波反射次数增多，此时激波反射引起的总压损
失开始占主导因素，喉道总压恢复系数又开始下
降．从图６可以看出，当肩部样条线张度为１．５
时，内压段中喉道前激波反射次数明显多于张度
为０．５的进气道型面．因此在肩部采用曲线过渡

１８５１



航　空　动　力　学　报 第２７卷

时应选用合适张度的样条线，以兼顾内压缩和激
波反射次数两者之间的平衡．

图６　不同张度肩部样条线的静压流场图

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ

ｏｆ　ｓｈｏｕｌｄｅｒ

３．２　隔板的影响规律

３．２．１　隔板进口高度对流量和总压恢复的影响

以隔板头部对称形式为例，研究了隔板进口
高度对上下流道流量分配及性能的影响．隔板将
流道分为两部分，其高度决定了两者之间的流量
分配，也决定了亚燃和超燃之间的流量比例；同时
隔板头部存在的脱体激波对进气道的总压造成一

定损失．以隔板头部与隔离段出口下壁面距离 Ｈ
为研究参数，并以隔离段出口高度 Ｈｉ作无量纲
处理．图７给出了下通道流量比例及总压恢复系

图７　总压恢复系数及下通道流量随隔板

进口高度变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｏｆ

ｓｕｂ－ｄｕｃｔ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｈｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｐｌａｔｅ

数随隔板进口高度的变化曲线，图中ｏｕｔ表示隔
板后进气道出口性能参数，ｓｕｂ表示下通道出口
性能参数，ｓｕｐ表示上通道出口性能参数（下同）．
可以看出，随着隔板高度的增加，下通道所占

的流量比例不断增加，近似成线性关系，其流量比
略小于高度比．而随着隔板高度Ｈ／Ｈｉ由０．１５变
化到０．４，隔板后出口的总压恢复系数由０．５３下
降到０．４６；上下通道的出口总压恢复系数变化趋
势相反，上通道出口总压恢复系数由０．５９下降到

０．５４，下通道由０．０９上升到０．３２，上下通道出口
马赫数也呈现类似的规律．其原因是随隔板升高，
隔板头部逐渐进入流动核心区，隔板头部前来流
马赫数增大，头部脱体激波增强，造成损失增大．
同时进入下通道的高能流比例增大，提高了下通
道出口的总压恢复系数．上通道流动变化与之相
反．另一方面，随着隔板进口高度增加，下通道扩
张段的相对扩张比随之减小，则下通道气流的膨
胀加速程度减弱，从而相应地降低了下通道气流
中的波系损失，提高了其总压恢复系数．

３．２．２　隔板进口高度对反压性能的影响

以隔板进口高度Ｈ／Ｈｉ为０．２５时为例，讨论
进气道的抗反压性能．如图８所示，当出口反压逐
渐增大时，出口激波串首先进入下通道．由于下壁
面附面层较厚，在下通道形成非对称的激波串．随
反压继续增大，在上通道中也形成非对称形式的

图８　不同反压条件下流道马赫数流场图

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ
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激波串，此时上下通道各存在一个激波串，但其长
度并不一致．通常而言在一定范围内，通道长高比
越大，其抗反压能力越高．下通道高度虽然小于上
通道，但由于下通道高能流比例较小，总压恢复较
低，使下通道激波串发展速度快于上通道．当反压
达到１５０倍来流静压时，如图９所示，下通道出口
平均 Ｍａ＜１，可作为亚燃通道，而上通道出口仍
保持为超声速流动，实现了进气道双模态流动的
设计目的，为双模态燃烧提供了流场基础．当反压
继续增高达到１８０倍来流静压时，下通道激波串
首先推出过渡段，进入隔离段并一直发展到进气
道喉道，此时下通道已完全倒流，进气道已处于非
正常工作状态．这表明在上下通道中，下通道的抗
反压能力较差，制约着整个进气道的抗反压性能．
如何提高下通道的抗反压能力，对提高进气道性
能具有重要影响．

图９　Ｈ／Ｈｉ为０．２５时马赫数随反压变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｗｉｔｈ

ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　Ｈ／Ｈｉ＝０．２５

隔板进口高度对上下两个通道的性能具有很

大影响，同时也造成进气道的抗反压能力出现较
大差别．图１０给出了隔板进口高度与进气道抗反
压能力的变化曲线．由图可以看出，随隔板进口高
度增加，进气道的抗反压能力不断提高．这是因为
高度增加虽加大了进气道的总压损失，但进入下
通道的高能流比例增高，并且下通道进口扩张段
相对扩张比减小，气流膨胀加速程度减弱，降低了
波系损失，从而提高了下通道的总压恢复系数，使
下通道能够承受更高的反压．另一方面，隔板进口
高度增大，则下通道宽高比增加，使下通道抗反压
能力下降．所以，当进口高度增大到 Ｈ／Ｈｉ 为
０．３１后，进气道抗反压能力提高并不明显，基本保
持不变．因而隔板进口高度的选取应该考虑总压
恢复与抗反压能力两方面，以兼顾总压损失与抗

反压要求．

图１０　进气道抗反压能力随隔板进口高度变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｈｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｐｌａｔｅ

３．２．３　隔板水平位置的影响

隔板附近流道中的波系情况较为复杂，存在
隔离段反射激波、隔板头部脱体激波、过渡段膨胀
波等多个波系，合理组织以上波系的匹配关系，对
进气道性能有重大影响．在保证隔板前来流波系
和隔板进口高度不变的条件下，以隔板头部与喉
道之间距离Ｌ为参数，研究隔板位置变化与进气
道性能之间的关系，并以喉道高度ｈｔ进行无量纲
化．图１１显示了隔板附近流道中的波系结构．图

１２表示隔板水平位置与进气道总压恢复系数及
下通道流量分配之间的变化关系．
由图１２可见，当隔板由前向后移动时，出口

及上通道总压恢复系数先减小后逐渐增大，下通
道流量变化与出口总压恢复变化趋势相反．这是
因为在隔板头部高度固定条件下，由于激波在隔
离段中反射，在不同水平位置时，隔板头部与来流
激波相对位置发生变化，从而使上下通道的流量
分配改变，如图１１（ａ）所示．流道中反射激波的存
在，使得流线在经过激波时会向激波方向偏折，从
而使流场核心区沿流动方向产生上下波动．当核
心流在扩张段附近向下偏折，接近隔板头部时，头
部前来流马赫数增高，头部脱体激波增强，流场总
压损失增大，同时进入下通道的核心高能流比例
增大，使下通道流量增加，其总压恢复系数提高．
另一方面波系匹配关系也会产生一定的影

响，当隔板处于Ｌ／ｈｔ为２．９４位置时，如图１１（ｃ）
所示，隔离段反射激波紧贴隔板头部，此时反射激
波与头部脱体激波相汇合，使脱体激波增强，损失
增大．当隔板处于Ｌ／ｈｔ为５．４１位置时，隔离段反

３８５１
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图１１　隔板不同水平位置时内流道静压图

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｐｌａｔｅ

图１２　总压恢复系数及下通道流量随隔板

前后位置变化曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ

ｒａｔｅ　ｏｆ　ｓｕｂ－ｄｕｃｔ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｏｆ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｐｌａｔｅ

射激波打入上通道并与隔板头部脱体激波交叉反

射，这种情况下进气道总压恢复系数较高．这也可
以解释，隔板在Ｌ／ｈｔ为５．４１位置时下通道流量
虽大于Ｌ／ｈｔ为２位置，但总压恢复系数仍然大于
后者．因此对隔板水平位置而言，在流道长度满足
要求的情况下，应注意隔板头部和来流核心区的

位置关系及波系匹配的影响．

３．２．４　隔板头部构型的影响

对比研究了不同的隔板头部样式对进气道性

能的影响．在保证头部尖点高度和头部尖角角度
不变的前体下，采用双侧对称扩张、下边单侧扩张
和上边单侧扩张三种不同结构形式进行比较分

析．如图１３所示．

图１３　不同隔板头部构型示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｈａｐｅｓ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｈｅａｄ　ｏｆ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｐｌａｔｅ

流场性能参数如表１所示．发现隔板头部型
面对进气道的抗反压能力有显著影响，头部采用
下边单侧扩张时，下通道的抗反压能力优于其余
两种形式；而三者通流状态的出口总压恢复系数
无较大差异．当头部采用下边单侧扩张样式时，隔
板厚度主要集中在头部尖点以下，压缩了下通道

流道高度．在流量分配不变的前提下，对下通道的
压缩增大了流道长高比，提高了其抗反压能力．而
在保证头部扩张角不变条件下，不同的头部形状
对脱体波强度影响很小，因而总压恢复系数相差
不大．所以选择合适的隔板头部样式，对提高进气
道抗反压水平具有重要作用．

表１　隔板头部不同构型时流场性能参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｆｉｌｅｄ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｈａｐｅｓ

ａｔ　ｈｅａｄ　ｏｆ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｐｌａｔｅ

隔板头部样式 总压恢复系数 马赫数 最大抗反压能力

上边单侧扩张 ０．５０４　 ２．８７　 １５０

双侧对称扩张 ０．５０５　 ２．８９　 １６７

下边单侧扩张 ０．５０７　 ２．９２　 １８７

３．３　过渡段的影响规律

３．３．１　过渡段起始位置的影响

在保持隔板水平位置与进口高度不变的条件

下，对过渡段起始点与隔板头部间距ｌ的选取进
行了研究，以喉道高度ｈｔ进行无量纲处理．如流
场图１１（ａ）所示，在过渡段起始位置处，流道面积

４８５１
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扩张，在此处形成膨胀波并与隔离段反射波系相
交．扩张起点及膨胀波的前后位置，对进气道流场
性能有较大影响．图１４给出了下通道流量、总压
恢复系数与起始位置的关系．

图１４　总压恢复系数及下通道流量随起始位置变化

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ

ｒａｔｅ　ｏｆ　ｓｕｂ－ｄｕｃｔ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

如图１４可见，随着起始点逐渐远离隔板头部

ｌ／ｈｔ由０．１８增大到１．７８，下通道的流量比例和

总压恢复系数逐渐增大，其中ｍｓｕｂ／ｍｏｕｔ由０．１５９
增加到０．２１６，σｓｕｂ由０．１１增加到０．１５；同时出口
总压恢复系数由０．５１减小到０．４７．由于流道面
积扩张及膨胀波的作用，使气流进入过渡段后流
线向下壁面偏折，流场核心区下移．起始点远离隔
板，膨胀波位置前移，流线偏折加剧，从而增加下
通道进口流量，也提高了下通道出口总压恢复系
数；同时过渡段在隔板前的面积扩张比增大，使隔
板前来流马赫数加速，增强隔板头部脱体激波，出
口总压恢复系数呈下降趋势．
随着过渡段起始点与隔板头部之间距离减

小，下通道流量迅速降低，而出口总压恢复系数增
加幅度逐渐减小，因此在选取过渡段起始点位置
时应注意考虑对下通道流量和总压恢复系数的影

响，建议将膨胀波位置靠近隔板头部前端，以兼顾
两者要求．

３．３．２　过渡段扩张角的影响

气流进入下通道后，隔板头部和下壁面形成
了一个扩张段，在保持下通道出口高度不变条件
下，研究了不同扩张角α对反压特性的影响．不同
扩张角度的抗反压能力如图１５所示．从图中可以
看出，随扩张角的增大，进气道抗反压能力不断降
低．当α从４°增加到７°时，进气道最大抗反压能力

约降低了２０倍，同时出口性能参数无较大变化．

图１５　总压恢复系数及抗反压能力与过渡段

扩张角关系曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｗｉｔｈ

ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ｄｕｃｔ

这是由于在相同出口面积时，扩张段抗反压
能力优于等直段，在相同压升条件下，激波串在扩
张段的前传距离小于等直段中的前传距离．在下
通道进出口高度不变时，扩张角越小其扩张段越
长，面积扩张程度越平缓，因而抗反压能力越好．
可以看出下通道的扩张段设计对进气道的抗反压

能力有重要影响，选取合适扩张角度调整扩张段
型面可以提高进气道的抗反压能力．

３．３．３　下通道出口高度的影响

保持隔板及过渡段扩张角度不变的条件下，
通过调整过渡段长度，研究下通道不同出口高度

Ｈｓｕｂ对流场的影响，并以喉道高度ｈｔ进行无量纲
处理．由于隔板及扩张角度没有改变，下通道流量
比例保持恒定．如图１６所示，不同的出口高度直

图１６　不同下通道出口高度时静压流场图

Ｆｉｇ．１６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｈｅｉｇｈｔｓ　ｏｆ　ｓｕｂ－ｄｕｃｔ
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接影响头部脱体波在下通道中的激波反射次数．
随高度降低，激波反射次数增加，从而对流场产生
影响．
图１７、图１８显示了下通道高度与总压恢复

系数、静压比以及抗反压能力的变化关系．可以看
出，随高度降低下通道出口静压比升高，ｐｓｕｂ／ｐ０
由２２增大到６８，总压恢复系数变化不大，略有降
低．流道高度降低，一方面使下通道面积扩张比减
小，另一方面增大激波反射次数．较小的流道面积
扩张比减小了马赫数增量，提高了流道静压，同时
激波反射次数增加加剧了这一趋势；而较低的马
赫数和较多的激波反射次数，使总压恢复系数变
化不大．下通道高度变化对进气道性能的最大影
响表现在抗反压能力上．通道高度降低既增大了

图１７　静压比与下通道高度出口变化曲线

Ｆｉｇ．１７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｈｅｉｇｈｔ

ｏｆ　ｓｕｂ－ｄｕｃｔ

图１８　总压恢复系数及抗反压能力与下通道

高度变化曲线

Ｆｉｇ．１８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｈｅｉｇｈｔ　ｏｆ　ｓｕｂ－ｄｕｃｔ

出口静压比，也增大了流道长高比，从而使其能够
承受更大反压，改善进气道反压性能，而同时总压
恢复系数并无较大降低。但是在选取下通道出口
高度时，还应考虑流道总有效流通面积的影响，避
免第二喉道的产生。

３．４　进气道最佳设计方案

根据前文内容，给出了一个性能较优的设计
方案，其几何设计参数如表２所示．表３给出了该
进气道的数值模拟性能．其中Ｍａ∞为进气道来流
马赫数，Ｍａｅ为出口马赫数，ｐｅ／ｐ∞为进气道的出
口静压比．

表２　流道及隔板设计参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｄｕｃｔ　ａｎｄ　ｓｐｌｉｔｔｅｒ　ｐｌａｔｅ

内压段样

条线张度
Ｈ／Ｈｉ Ｌ／ｈｔ ｌ／ｈｔ α／（°） Ｈｓｕｂ／ｈｔ

隔板头

部样式

１．２５　 ０．２５　５．４１　 ０．８　 ４　 ０．３６
下边单

侧扩张

表３　进气道性能参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ｆｉｌｅｄ

Ｍａ∞ Ｍａｅ ｐｅ／ｐ∞ σ ｍｓｕｂ／ｍｏｕｔ

６．５　 ２．８８　 ３４．２　 ０．４９７　 ０．２０４

４　结　论

对一种适用于双模态超燃冲压发动机的二元

高超声速进气道进行了气动型面设计．采用数值
方法，研究了几何设计参数对进气道性能的影响
规律，结果表明：

１）使用合适张度的样条曲线代替常用的肩
部圆弧倒圆，能够改善流场性能，提高内压段的总
压恢复系数．
２）隔板进口高度及水平位置、过渡段起始点
等参数影响流场性能的主要因素在于引起流道间

流量分配的变化，同时参数改变引起的波系结构
变化也对流场性能产生影响．其共同点在于：当参
数改变引起下通道流量变化时，下通道和出口总
压恢复系数的变化趋势相反．
３）相对于超声速通道，下通道的抗反压能力
较弱；提高下通道抗反压水平对提高进气道性能
具有重要作用．除隔板进口高度外，过渡段扩张
角，下通道出口高度，隔板头部型面等参数在影响
抗反压性能的同时，并不会对总压恢复系数产生
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