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基于壁面马赫数梯度的高超声速弯曲
激波二维进气道数值研究
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摘　　　要：研究了一种壁面马赫数（Ｍａ）呈线性分布规律的曲面压缩面，以此设计了高超声速弯曲激波二

维进气道，并与同等条件下常规三楔压缩二维进气道进行了比较．数值研究结果表明：根据给定的壁面Ｍａ线

性分布规律和压缩面增压比，通过有旋特征线理论来设计压缩面的方法是可行的；与常规三楔压缩相比，此

方法能改善压缩面附面层的稳定性，能有效缩短外压缩段的长度，并且其性能参数对来流 Ｍａ变化影响不敏

感，特别是非设计状态下性能优势尤为突出．在接力点Ｍａ下其流量系数达到０．７８３，比常规三楔压缩二维进

气道提高１３．２％，同时喉道截面总压恢复系数也提高４．５％．
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　　对于吸气式高超声速飞行器而言，超燃冲压
发动机是理想的动力装置［１］．进气系统作为超燃
冲压发动机关键部件之一，得到了世界各国的重
视和广泛的研究．目前，世界各国用于超燃冲压发
动机的进气系统主要分为二维平面压缩、轴对称
压缩［２－３］、带顶压的三维侧压式［４］和各种三维内收
缩［５－６］四大类进气系统．这四种进气压缩方式各有
特点，气动外形差别很大，但都是利用压缩面产生
的压缩波或者激波对气流进行压缩．压缩面的气
动设计实际上是压缩面与波系两者的组织过程．
合理、巧妙、高效率地组织、利用激波或者压缩波
来压缩气流是人们一直追求的目的．
文献［７］中的非常规压缩型面是利用凹形曲

面所形成的弯曲激波对气流进行压缩，压缩面壁
面压力分布近似呈等压力梯度分布规律，这样就
能一定程度地改善压缩面上附面层的稳定性，并
且其长度比等熵压缩面短．文献［８］对壁面等压力
梯度分布的弯曲压缩面进行了相关的试验与数值

研究．最近，文献［９－１２］对给定压升规律反设计压
缩面进行了相关研究，并利用此方法设计出了壁
面压升规律可控的高超声速内收缩进气道、二维
进气道以及轴对称进气道．以上这些方法都只是
以压缩面压升规律作为设计对象进行研究．
本文在以往对壁面压升规律可控压缩面的研

究基础上，采用有旋特征线法作为设计工具［１３］，
根据给定的壁面ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ（ｃｏｎｓｔａｎｔ）分布规律
和压缩面增压比，通过计算最终得到压缩面的壁
面型线，以此曲面作为进气道的外压缩面设计高
超声速二维进气道，并与同等条件下采用常规三
楔压缩的二维进气道进行了分析比较．

１　ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ压缩面的设计

本文采用有旋特征线法（ｍｅｔｈｏｄ　ｏｆ　ｃｈａｒａｃ－
ｔｅｒｉｓｔｉｃ，ＭＯＣ）作为设计工具，根据给定的壁面

ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ分布规律，保证压缩面产生一定的增
压比，通过逐点计算压缩面的空间坐标最终得到
其壁面型线，所得到的物理壁面即可以产生预先
给定的壁面ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ分布规律．
壁面ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ分布的曲面压缩面的主要

设计参数包括以下５个：来流马赫数、初始压缩
角、初始压缩楔的长度、壁面Ｍａ线性变化的斜率
以及压缩面的增压比．本文根据所选取设计参数
得到壁面Ｍａ分布规律（如图１所示）为公式（１），
即ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ．图１中横坐标ｘ／Ｈｃａｐｔｕｒｅ表示以捕
获高度Ｈｃａｐｔｕｒｅ将壁面Ｍａ分布规律中的ｘ方向坐

标无量纲化．
Ｍａ＝Ａ·（ｘ－Ｂ）＋Ｍａ０ （１）

式中Ｍａ０ 为压缩曲面前端点的波后马赫数，由来
流马赫数和压缩面初始压缩角大小决定；系数Ａ
代表了壁面Ｍａ线性变化的斜率；系数Ｂ则由压
缩面初始压缩楔的长度确定．

图１　设计的壁面Ｍａ线性分布规律

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｗａｌｌ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｌｉｎｅａｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

在Ｍａ∞＝６和Ｈ＝２５ｋｍ的设计来流条件下，
采用有旋特征线法，根据公式（１）给定的壁面ｄＭａ／

ｄｘ＝Ｃ分布规律，在给定压缩面增压比为６的情况
下，通过逐点计算压缩面的空间坐标并最终得到其
壁面型线和它所形成的内凹型弯曲激波（如图２所
示），图２中还给出了设计的计算域网格图．

图２　设计的型面和弯曲激波

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｗａｌｌ　ａｎｄ　ｃｕｒｖｅｄ　ｓｈｏｃｋ

针对所设计的曲面压缩面，采用商业软件

ＦＬＵＥＮＴ进行了数值模拟，计算流体动力学算法
为时间推进的有限体积法．图３给出了无黏数值
模拟得到的流场结构，图中按远离壁面方向依次

图３　ＣＦＤ无黏计算流场结构图

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ＣＦＤ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

３５７
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标示了流场中的５条流线．设计与无黏计算得到
的壁面Ｍａ分布规律对比如图４所示，图５则给
出了压缩面流场中不同流线上的Ｍａ分布与设计
的壁面Ｍａ分布的对比．图中Ｌ为进气道压缩面

图４　设计和无黏计算的壁面Ｍａ分布对比

Ｆｉｇ．４　Ｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｗａｌｌ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ＣＦＤ

图５　不同流线的Ｍａ分布

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｔｒｅａｍ　ｌｉｎｅｓ

的长度，Ｈｃａｐｔｕｒｅ为进气道的捕获高度，因此横坐标

Ｌ／Ｈｃａｐｔｕｒｅ表示无量纲化以后的压缩面长度。从图
中可以看出，两种方法计算得到的壁面Ｍａ分布规
律吻合很好，并且流场中不同流线的Ｍａ分布也是
呈线性分布，只是斜率有所变化．越靠近壁面，流线
上Ｍａ分布的斜率越接近设计值；远离壁面，流线
上Ｍａ线性分布的斜率将逐渐增大．另外，图６给
出了两种方法所得到的弯曲激波对比图，可见激
波形态吻合也很好．由此可见，本文由给定壁面

Ｍａ线性分布规律来设计压缩面的方法是可行的．

图６　ＣＦＤ无黏计算结果与特征线计算所得

激波对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｂｙ
ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ＣＦＤ　ａｎｄ　ｍｅｔｈｏｄ

ｏｆ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｌｉｎｅ

２　压缩面ｄＭａ／ｄｘ＝Ｃ的二维进气道
气动设计

　　根据公式（１）的壁面Ｍａ分布，在给定压缩面
增压比为６的情况下，设计了一种在 Ｍａ＝４～６
范围内工作壁面ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ的高超声速弯曲激
波二维进气道（ｍｏｄｅｌ　Ａ）（如图７（ａ）所示），其初

图７　两种不同压缩形式二维进气道的气动构型

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　Ａ　ａｎｄ　ｍｏｄｅｌ　Ｂ

４５７



　第４期 张　林等：基于壁面马赫数梯度的高超声速弯曲激波二维进气道数值研究

始压缩角为４°，曲面压缩面的末端用一段直线与
内压缩段相连接．为了方便进行对比研究（在保证
捕获高度、初始压缩角、外压缩段总压缩角、内收
缩比和唇口压缩角相同，外压缩段增压比相近的
约束条件下，设计了采用常规三楔压缩方式的高
超声速二维进气道（ｍｏｄｅｌ　Ｂ）（如图７（ｂ）所示）．）
采用近似等激波强度配置ｍｏｄｅｌ　Ｂ进气道的

３个压缩角，取值分别为４°，４．５°和５．５°．另外，这
两种进气道还设计具有相同的唇口压缩系统，唇
口压缩角９°，随后采用圆弧过渡至进气道喉部，
利用圆弧产生的近似等熵压缩来削弱唇口激波的

影响，以减小肩部附面层的分离．从几何结构上来
说，相比ｍｏｄｅｌ　Ｂ进气道而言，ｍｏｄｅｌ　Ａ利用所产
生的弯曲激波压缩使其唇口位置前移了７％．

３　数值计算

　　本文采用ＦＬＵＥＮＴ软件对以上两种不同压缩
方式的高超声速二维进气道流场进行了数值模拟．
计算中湍流模型选用两方程ｋ－ε模型，近壁处采用
标准壁面函数进行处理．对流动方程、ｋ方程和ε方
程的离散均采用２阶迎风格式．假设流体为理想气
体，分子黏性系数采用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式进行计算，
模型壁面设置为无滑移绝热固体边界条件．对壁面
及流动参数变化剧烈区域计算网格采用了局部加

密措施，确保近壁面ｙ＋在３０左右的量级，整个计
算域网格总数约为８０　０００．计算中对全场残差和进
气道隔离段出口流量进行监测，各项残差均至少下
降３个数量级同时流量稳定则判为收敛．
考虑到来流气体的高温效应，因而计算中采用

变比热容，比热容采用温度的多项表达式，各项系
数取自美国ＪＡＮＡＦ（Ｊｏｉｎｔ　Ａｒｍｙ　Ｎａｖｙ　Ａｉｒ　Ｆｏｒｃｅ）
热力学函数表．文献［１４－１５］在Ｍａ＝４～６范围内对
数值计算方法的可信度进行了风洞实验验证，结果
表明：本文所采用的数值模拟方法能够比较准确地
模拟高超声速进气道内复杂的流场结构，数值模拟
结果具有较高的可信度．
进气道设计点Ｍａ＝６，来流静压为２５４９Ｐａ，来

流静温为２２１．６Ｋ．在Ｍａ＝４～６工作范围内，按照
“等动载”飞行条件（动压ｑ＝６４．２ｋＰａ）采用定常计
算方法对两种进气道在不同Ｍａ下的超声速通流
流场进行计算．

４　结果与分析

４．１　流场结构比较

图８、图９分别给出了ｍｏｄｅｌ　Ａ和ｍｏｄｅｌ　Ｂ两

种进气道对应不同工作Ｍａ下的流场结构图．从图
中可以看出，由于ｍｏｄｅｌ　Ａ和ｍｏｄｅｌ　Ｂ的外压缩段
采用不同的压缩方式，因此造成进气道唇口处进入
内压缩段气流的速度分布也不相同．对于ｍｏｄｅｌ　Ｂ

图８　ｍｏｄｅｌ　Ａ在不同Ｍａ下的流场结构

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　Ａ　ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉａｂｌｅ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

图９　ｍｏｄｅｌ　Ｂ在不同Ｍａ下的流场结构

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　Ｂ　ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉａｂｌｅ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

５５７
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进气道而言，它采用常规三楔压缩方式，气流在其
外压缩段由三道激波减速增压；在唇口处沿唇口高
度方向的速度分布近似相同并以平行于第三级压

缩面的流向流入内压缩段；在内压缩段内，经唇口
压缩也产生直斜激波对气流继续进行压缩，并且在
隔离段内形成的也是直斜激波反射．而对于ｍｏｄｅｌ
Ａ进气道，其外压缩段为壁面Ｍａ呈线性分布规律
的凹形曲面，气流经过此曲面压缩后将不再产生直
激波，而是初始楔角所产生的直激波在凹形曲面产
生的无数弱压缩波不断作用下形成一道弯曲激波；
并且此弯曲激波起始段的强度相对较弱，随着凹形
曲面所产生的弱压缩波不断与初始激波相互作用

并不断的汇聚，这样就使得弯曲激波的强度逐渐增
强．因此，气流在进气道唇口高度方向将受到不同
强度激波的压缩作用，这就造成流入内压缩段气流
的速度沿唇口高度方向分布不同，受此影响经唇口
压缩也形成一道弯曲激波，并且在肩部膨胀波的作
用下隔离段内也形成弯曲激波反射．
考虑黏性影响时，进气道壁面上气流的Ｍａ趋

近于０．因此，分析时选取靠近壁面附近一条流线
上的Ｍａ分布作为壁面Ｍａ分布．图１０、图１１分别
给出了设计状态下黏性计算得到的两种进气道壁

面Ｍａ分布与设计值的对比．从图中可以看出，有
黏计算得到的壁面Ｍａ分布与设计值吻合较好，符
合给定的壁面ｄＭａ／ｄｘ＝Ｃ设计规律，气流经弯曲
激波压缩后Ｍａ持续减速，有效地避免出现Ｍａ阶
梯式下降，这样对减少气流的流动损失十分有利．
而ｍｏｄｅｌ　Ｂ进气道对气流的减速增压作用主要通
过外压缩段所产生的三道激波完成的，气流Ｍａ呈
阶梯式下降，黏性作用使得三道激波的位置与无黏
结果有一定的差异，在此过程中激波压缩对气流造
成较大的损失．

图１０　Ｍａ＝６时ｍｏｄｅｌ　Ａ近壁处Ｍａ分布

Ｆｉｇ．１０　Ｎｅａｒ　ｗａｌｌ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　Ａ　ａｔ　Ｍａ＝６

图１１　Ｍａ＝６时ｍｏｄｅｌ　Ｂ近壁处Ｍａ分布

Ｆｉｇ．１１　Ｎｅａｒ　ｗａｌｌ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｍｏｄｅｌ　Ｂ　ａｔ　Ｍａ＝６

图１２给出了设计Ｍａ下两种进气道外压缩面
的壁面压力分布规律．从图中可以看出，采用常规
三楔压缩方式ｍｏｄｅｌ　Ｂ进气道主要利用外压缩段
所形成的三道激波对气流进行减速增压，因此其外
压缩段气流压力的上升表现为３个压力突跃，压力
突跃处局部压力梯度极大，易导致压缩转角处附面
层小范围的闭式分离；而对于 ｍｏｄｅｌ　Ａ进气道而
言，它利用凹形曲面所形成的弯曲激波对气流进行
压缩，其压力上升主要是由凹形曲面所产生的许多
弱压缩波作用完成的，在此作用下，ｍｏｄｅｌ　Ａ壁面
压升规律为变化缓和、没有压力突跃的持续升压规
律，使得压缩面上的最大压力梯度得到有效地减
小，这就有利于提高压缩面上附面层的稳定性．

图１２　Ｍａ＝６时两种进气道壁面压升规律对比

Ｆｉｇ．１２　Ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｗｏ　ｉｎｌｅｔｓ

ａｔ　Ｍａ＝６

４．２　性能参数比较

图１３、图１４分别为两种进气道流量系数和
喉道截面总压恢复系数σｔｈ随工作马赫数变化曲
线，对应不同工作Ｍａ下的性能参数见表１．
以进气道的流量系数为例，从图中可以看出，

在保证 ｍｏｄｅｌ　Ａ和 ｍｏｄｅｌ　Ｂ设计状态激波封口

６５７
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（ｓｈｏｃｋ－ｏｎ－ｌｉｐ）的情况下，非设计状态下ｍｏｄｅｌ　Ａ的
流量系数均优于 ｍｏｄｅｌ　Ｂ．特别地是，在接力点

Ｍａ＝４时，ｍｏｄｅｌ　Ａ的流量系数达到０．７８３，相比

ｍｏｄｅｌ　Ｂ提高了１３．２％；而在Ｍａ＝５时，ｍｏｄｅｌ　Ａ
的流量系数比ｍｏｄｅｌ　Ｂ提高６．９％．非设计状态下，

ｍｏｄｅｌ　Ａ所具有的优异流量捕获能力能够为飞行器
在宽马赫数工作范围内实现加速提供强有力的保

障．这主要是因为ｍｏｄｅｌ　Ａ的外压缩段为壁面ｄ　Ｍａ／

ｄｘ＝Ｃ的凹形曲面，气流经过此曲面压缩后将不
再产生直激波，而是形成弯曲激波压缩．在保证

ｍｏｄｅｌ　Ａ和 ｍｏｄｅｌ　Ｂ初始压缩角相同的情况下，

ｍｏｄｅｌ　Ａ利用弯曲激波压缩能够使其外压缩段的
长度比ｍｏｄｅｌ　Ｂ缩短７％（如图７所示），即ｍｏｄｅｌ
Ａ的唇口位置相对前移了７％．相对于 ｍｏｄｅｌ　Ｂ
来说，非设计点Ｍａ下 ｍｏｄｅｌ　Ａ唇口溢流窗口较
小，这从图８（ａ）与图９（ａ）、图８（ｂ）与图９（ｂ）的比
较也可以看出来．因此，在ｍｏｄｅｌ　Ａ和ｍｏｄｅｌ　Ｂ捕
获高度相同的情况下，ｍｏｄｅｌ　Ａ在非设计点 Ｍａ
下唇口溢流量更小，这样就使得 ｍｏｄｅｌ　Ａ在非设
计状态下具有较高的流量捕获能力．同时，这也反
映出凹形曲面所形成的弯曲激波对来流Ｍａ的变
化不敏感．随着工作Ｍａ降低，ｍｏｄｅｌ　Ａ的流量系
数不会急剧下降．

而对于进气道喉道截面总压恢复系数而言，
在整个工作范围内，ｍｏｄｅｌ　Ａ均优于 ｍｏｄｅｌ　Ｂ．设
计点Ｍａ时，ｍｏｄｅｌ　Ａ喉道截面的总压恢复系数
比ｍｏｄｅｌ　Ｂ提高７．２％；接力点 Ｍａ时，ｍｏｄｅｌ　Ａ
喉道截面的总压恢复系数比 ｍｏｄｅｌ　Ｂ提高４．
５％．这是因为造成高超声速进气道流动损失最主
要的是激波损失，而两种进气道外压缩段具有不
同的压缩方式，它们相同的初始压缩角所形成的
初始激波强度也相同，因而初始激波对气流造成
的损失也相同．经过初始激波压缩后，ｍｏｄｅｌ　Ｂ需
再经过两道斜激波完成对气流的减速增压作用，
激波压缩将造成气流很大的总压损失．而对于

ｍｏｄｅｌ　Ａ而言，对气流的减速增压作用主要通过
一道弯曲激波来完成．由于凹形曲面压缩面的初
始压缩角很小，因而初始激波造成的气流损失相
对较小．尽管凹形曲面所产生的弱压缩波会不断
汇聚使得弯曲激波的强度逐渐增加，但是在弯曲
激波与壁面之间的区域是等熵压缩区因而不存在

激波损失，并且采用曲面压缩的压缩面短，摩擦损
失也随之减少．因此，ｍｏｄｅｌ　Ａ外压缩段的气流损
失必小于 ｍｏｄｅｌ　Ｂ三楔外压缩段的损失．考虑内
压缩段对气流造成的损失时，尽管 ｍｏｄｅｌ　Ａ 和

ｍｏｄｅｌ　Ｂ唇口处流入内压缩段的气流速度略有区

图１３　流量系数随马赫数变化图

Ｆｉｇ．１３　Ｆｌｏｗ　ｃａｐｔｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉａｂｌ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

图１４　喉道总压恢复系数随马赫数变化图

Ｆｉｇ．１４　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｏｆ　ｔｈｒｏａｔ　ｓｅｃｔｉｏｎ

ｕｎｄｅｒ　ｖａｒｉａｂｌｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

表１　不同工作Ｍａ数下的性能数据

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

模型 Ｍａ  σｔｈ Ｍａｔｈ πｔｈ σｅ Ｍａｅ πｅ

４　 ０．７８３　 ０．８６４　 ２．５８　 ６．３５　 ０．７８８　 ２．４６　 ６．８５

Ｍｏｄｅｌ　Ａ　 ５　 ０．９０１　 ０．８３５　 ３．２１　 ８．２２　 ０．７３５　 ３．０３　 ８．６３

６　 １．０００　 ０．７８７　 ３．６７　 １２．２８　 ０．６４９　 ３．４１　 １２．６０

４　 ０．６９２　 ０．８２７　 ２．４６　 ７．２５　 ０．７４９　 ２．３４　 ７．８２

Ｍｏｄｅｌ　Ｂ　 ５　 ０．８４３　 ０．７８７　 ３．０２　 １０．２９　 ０．６８２　 ２．８６　 １０．６９

６　 １．０００　 ０．７３４　 ３．４２　 １５．９６　 ０．５９４　 ３．１９　 １６．１４

７５７
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别，但是，由于它们具有相同的唇口压缩系统以及
压缩量，因而两者内压缩段的损失基本相当．总体
而言，在整个工作 Ｍａ范围内，采用压缩方式的

ｍｏｄｅｌ　Ａ喉道截面总压恢复系数均优于采用常规
三楔压缩方式的ｍｏｄｅｌ　Ｂ．
由此可见，在宽马赫数工作范围内，采用壁面

ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ设计的二维进气道其性能参数对来
流Ｍａ变化影响不敏感，尤其是非设计状态下的
性能优势突出．因此，这种壁面ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ弯曲
激波压缩方式值得进行更深入、细致的研究．

５　结　论

本文探讨了壁面ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ的高超声速曲
面压缩面的设计方法，以此为基础设计了高超声
速弯曲激波二维进气道，对其进行了数值研究，并
与同等条件下常规三楔压缩二维进气道进行了比

较分析．得到如下结论：

１）给定壁面ｄ　Ｍａ／ｄｘ＝Ｃ分布规律来设计高
超声速压缩面型线及弯曲激波的方法是可行的．
同常规三楔压缩方式相比，该方法能够改善压缩
面上附面层的稳定性，并且所形成的压缩流场中
各流线Ｍａ分布也呈线性分布规律．越靠近壁面，
流线上Ｍａ分布规律更接近设计值；远离壁面，流
线上Ｍａ线性分布规律的斜率逐渐增大．
２）同采用常规三楔压缩方式的二维进气道
相比，在设计点Ｍａ下该高超声速弯曲激波二维
进气道的气动性能良好，并且能有效缩短外压缩
段的长度．
３）在非设计状态下，高超声速弯曲激波二维
进气道受来流Ｍａ变化影响不敏感，性能优异．尤
其是接力点 Ｍａ下其流量系数达到０．７８３，比常
规三楔压缩二维进气道提高１３．２％；同时喉道截
面总压恢复系数也提高４．５％．

参考文献：
［１］　Ｃｕｒｒａｎ　Ｅ　Ｔ．Ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅｓ：ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｆｏｒｔｙ　ｙｅａｒｓ［Ｊ］．

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　ａｎｄ　Ｐｏｗｅｒ，２００１，１７（６）：１１３８－１１４８．
［２］　Ｃｏｎｎｏｒｓ　Ｊ　Ｆ，Ｗｏｏｌｌｅｔｔ　Ｒ　Ｒ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ

ｓｅｖｅｒａｌ　ｔｙｐｅｓ　ｏｆ　ａｘｉａｌｌｙ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｎｏｓｅ　ｉｎｌｅｔｓ　ａｔ　Ｍａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒ　３．８５［Ｒ］．ＮＡＣＡ　ＲＭ　Ｅ５２Ｉ１５，１９５２．
［３］　Ｓｏｒｅｎｓｅｎ　Ｎ　Ｅ，Ｓｍｅｌｔｚｅｒ　Ｄ　Ｂ．Ｓｔｕｄｙ　ｏｆ　ｔｗｏ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｉｎｌｅｔｓ　ｆｏｒ　Ｍａｃｈ　３．５［Ｒ］．ＡＩＡＡ－１９７６－０２０４，１９７６．
［４］　Ｔｒｅｘｌｅｒ　Ｃ　Ａ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ａｎ　ｉｎｌｅｔ　ｆｏｒ　ａｎ　ｉｎｔｅｒｇｒａｄｅｄ　ｓｃｒａｍｊｅｔ

ｃｏｎｃｅｐｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｉｒｃｒａｆｔ，１９７４，１１（９）：５８８－５９１．
［５］　Ｍｌｄｅｒ　Ｓ，Ｓｚｐｉｒｏ　Ｊ．Ｂｕｓｅｍｍａｎ　ｉｎｌｅｔ　ｆｏｒ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｓｐｅｅｄｓ［Ｊ］．

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　ａｎｄ　Ｒｏｃｋｅｔｓ，１９６６，３（８）：１３０３－１３０４．
［６］　Ｓｍａｒｔ　Ｍ　Ｋ．Ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔｓ

ｗｉｔｈ　ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　ｔｏ　ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ　ｓｈａｐｅ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－

９８－０９６０，１９９８．
［７］　金志光，张堃元．二维非常规压缩型面超／高超声速进气道

的设计概念［Ｊ］．推进技术，２００４，２５（３）：２２６－２２９．

ＪＩＮ　Ｚｈｉｇｕａｎｇ，ＺＨＡＮＧ　Ｋｕｎｙｕａｎ．Ｃｏｎｃｅｐｔ　ｏｆ　ａ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎ－

ｓｉｏｎａｌ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ／ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ａ　ｎｏｎ－ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｗａｌｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００４，２５（３）：２２６－２２９．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［８］　ＰＡＮ　Ｊｉｎ，ＺＨＡＮＧ　Ｋｕｎｙｕａｎ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ａｎｄ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｃｕｒｖｅｄ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ　ｄｅｓｉｇｎｅｄ　ｏｎ

ｃｏｎｓｔａｎｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｇｒａｄｉｅｎｔ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２００９－５２７０，２００９．
［９］　南向军，张堃元，金志光，等．压升规律可控的高超声速内收

缩进气道设计［Ｊ］．航空动力学报，２０１１，２６（３）：５１８－５２３．

ＮＡＮ　Ｘｉａｎｇｊｕｎ，ＺＨＡＮＧ　Ｋｕｎｙｕａｎ，ＪＩＮ　Ｚｈｉｇｕａｎｇ，ｅｔ　ａｌ．

Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｉｎｌｅｔｓ　ｗｉｔｈ　ｃｏｎ－

ｔｒｏｌｌｅｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｇｒａｄｉｅｎｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，

２０１１，２６（３）：５１８－５２３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　ＮＡＮ　Ｘｉａｎｇｊｕｎ，ＺＨＡＮＧ　Ｋｕｎｙｕａｎ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉ－

ｍｅｎｔａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｉｎｌｅｔｓ

ｗｉｔｈ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｕｓｉｎｇ　ａｒｃ　ｔａｎｇｅｎｔ　ｃｕｒｖｅ　ｌａｗ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒｉｓｅ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２０１１－２２７０，２０１１．
［１１］　张林，张堃元，王磊，等．新型高超弯曲激波二维进气道初

步研究［Ｊ］．航空动力学报，２０１１，２６（１１）：２５５６－２５６２．

ＺＨＡＮＧ　Ｌｉｎ，ＺＨＡＮＧ　Ｋｕｎｙｕａｎ，ＷＡＮＧ　Ｌｅｉ，ｅｔ　ａｌ．Ｐｒｅ－

ｌｉｍｉｎａｒｙ　ｓｔｕｄｙ　ｏｎ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｕｒｖｅｄ　ｓｈｏｃｋ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ－

ａｌ　ｉｎｌｅｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２０１１，２６（１１）：

２５５６－２５６２．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　向有志，张堃元，王磊，等．壁面压升可控的高超轴对称进气道

优化设计［Ｊ］．航空动力学报，２０１１，２６（１０）：２１９３－２１９９．

ＸＩＡＮＧ　Ｙｏｕｚｈｉ，ＺＨＡＮＧ　Ｋｕｎｙｕａｎ，ＷＡＮＧ　Ｌｅｉ，ｅｔ　ａｌ．Ｏｐ－

ｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ

ｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅ　ｌａｗ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｉｓｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏ－

ｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２０１１，２６（１０）：２１９３－２１９９．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　Ａｎｄｅｒｓｏｎ　Ｂ　Ｈ．Ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔｓ　ｂｙ　ａ　ｃｏｍｐｕｔｅｒ

ｐｒｏｇｒａｍ　ｉｎｃｏｒｐｏｒａｔｉｎｇ　ｔｈｅ　ｍｅｔｈｏｄ　ｏｆ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｒ］．

ＮＡＳＡ　ＴＮ　Ｄ－４９６０，１９６９．
［１４］　金志光，张堃元．高超侧压式进气道 Ｍ６高焓脉冲风洞实

验［Ｊ］．推进技术，２００５，２６（４）：３１９－３２３．

ＪＩＮ　Ｚｈｉｇｕａｎｇ，ＺＨＡＮＧ　Ｋｕｎｙｕａｎ．Ｔｅｓｔ　ｏｆ　ａ　ｇｅｎｅｒｉｃ　ｓｉｄｅ－

ｗａｌｌ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｉｎｌｅｔ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｈｉｇｈ－ｅｎｔｈａｌｐｙ　ｉｍ－

ｐｕｌｓｅ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００５，２６（４）：３１９－３２３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　金志光，张堃元．带前体压缩的前掠侧压式进气道实验及

数值研究［Ｊ］．推进技术，２００５，２６（６）：５０８－５１２．

ＪＩＮ　Ｚｈｉｇｕａｎｇ，ＺＨＡＮＧ　Ｋｕｎｙｕａｎ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ａｎｄ　ｎｕ－

ｍｅｒｉｃａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｅｐ　ｓｉｄｅｗａｌｌ　ｃｏｍｐｒｅｓ－

ｓｉｏｎ　ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆ　Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００５，２６（６）：５０８－５１２．（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）

８５７


