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摘　　　要：利用Ｉｓｉｇｈｔ软件对反正切马赫数分布可控的轴对称基准流场设计参数进行灵敏度分析，获得了

设计参数对基准流场总体性能的影响规律，其中前缘压缩角和系数ｃ的影响最为明显．针对该基准流场，建立

了多项式响应面模型并在设计点进行三目标优化，得到了总体性能较优的轴对称基准流场．基于该优化结果

设计了圆形进口的高超声速内收缩进气道并在Ｍａ＝４～７进行数值分析，结果表明：进气道在设计点和非设

计点均具有较高的压缩效率和良好的流量捕获能力，Ｍａ＝６和７时出口截面总压恢复系数分别为０．５８１和

０．５１３，压比分别为２０．０１和２４．７３，Ｍａ＝４时流量系数达到０．８８０，说明该优化方法可行．
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　　超燃冲压发动机作为高超声速飞行器的理想
推进系统，一直以来都受到各国研究者的重视．高
超声速进气道是超燃冲压发动机的关键部件之

一，主要包括轴对称进气道、二元进气道、侧压进
气道以及内收缩进气道．内收缩进气道由于具有
捕获流量高、压缩效率较高、浸润面积小及适应性
广等优点，近几十年来研究者对其进行了大量研
究［１－８］．这类进气道设计过程相似，首先基于某种
方法设计出基准流场，然后结合流线追踪／截面渐
变等技术得到进气道无黏型面，再对无黏型面进
行黏性修正以获得进气道最终构型．从设计过程
可知，基准流场的性能基本决定了进气道的总体
性能，因此如何提高基准流场的性能显得尤为重
要．目前研究的基准流场主要有 Ｂｕｓｅｍａｎｎ流
场［９］、倒置等熵喷管流场［１０］、等楔角流场与等压
力梯度流场［１１］、直／曲母线锥形流场［１２］、压升梯
度可控［１３］及Ｍａ分布可控基准流场［１４］等，其中后
两种是近年来才出现的由气动参数反设计构建的

基准流场，目前对这类流场设计参数的灵敏度分
析和优化方面的工作开展不多．Ｍａ分布可控方
法作为一种初步的反设计方法，极大地提高了基
准流场设计的灵活性．文献［１４］中通过比较几种
典型的Ｍａ分布规律发现反正切规律是一种较优
的分布规律，初始段马赫数梯度较小造成基准流
场的前缘激波较弱，这可以提高进气道的压缩效
率；末尾段马赫数梯度较小不但有利于附面层稳
定，同时内收缩比较小可以改善进气道起动性能；
中间段马赫数梯度整体较大，主要完成对气流的
等熵压缩，压缩效率高且可以缩短进气道尺寸．在
二元［１５］和轴对称高超声速进气道［１６］的优化过程

中，为了有效平衡计算精度和成本，采用了一种多
学科设计优化（ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｐｔｉｍｉｚａ－
ｔｉｏｎ，ＭＤＯ）技术提出的基于代理模型的优化策
略［１２］．另外，一些通用的 ＭＤＯ软件框架也使得
优化过程易于实现．本文采用Ｉｓｉｇｈｔ软件作为辅
助工具，针对反正切马赫数分布的基准流场，对其
设计参数进行了灵敏度分析并进一步开展了优化

设计，以期为设计参数的合理选取提供依据并获
得性能优良的基准流场．最后基于基准流场的三
目标优化结果，设计了圆形进口的高超声速内收
缩进气道进行数值仿真研究．

１　轴对称基准流场的参数化研究

马赫数分布可控的轴对称基准流场的设计参

数包括：进口马赫数Ｍａｉ、进口半径Ｒｉ、前缘压缩角

δ、中心体半径Ｒｃ和确定马赫数分布规律Ｍａ（ｘ）的
系数ａ，ｂ，ｃ．在保持Ｍａｉ和Ｒｉ不变及反正切马赫数
分布规律（式（１））的条件下，在表１给出的取值域
内对设计参数进行参数化研究，并通过Ｆｌｕｅｎｔ软件
无黏计算获得流场性能参数．
Ｍａ（ｘ）＝Ｍａｒ－［ｃ·ａｒｃｔａｎ（ａ（ｘ－ｂ））＋

ｃ·ａｒｃｔａｎ（ａｂ）］ （１）
其中Ｍａｒ为前缘激波后靠近壁面处马赫数．

表１　反正切马赫数分布基准流场的设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

参数 Ｍａｉ δ／（°）Ｒｉ／ｍ　Ｒｃ／Ｒｉ ａ　 ｂ　 ｃ

基准值 ６　 ４　 ０．２５　 ０．１０　 ４．２５　０．３６５　０．６

２　 ０．０５　 １　 ０　 ０．２

取值域 ６　 ０．２５

８　 ０．４５　 ８　 １　 ０．９

图１给出了基准设计参数下的马赫数分布及
对应的压升规律，在初始段和末尾段 Ｍａ和压力
变化均较缓．图２给出了由表１参数设计的基准
流场结构，一道弯曲前缘激波打在中心体上产生
了弯曲反射激波，壁面中间段部分压缩波未与前
缘激波相交而是自行汇集，基准流场壁面在与反
射激波相交处截止，壁面末尾段较平缓．基准流场
评价指标为：总收缩比Ｒｃｔ、内收缩比Ｒｃｉ、总压恢
复系数σ，增压比ｐ／ｐ０、基准流场长度Ｌ以及出
口平均马赫数Ｍａｅ，其中Ｒｃｉ定义为前缘激波和中
心体交点处的横截面面积与出口截面（见图２）面
积之比，性能参数均使用流量平均法获得．

图１　基准流场马赫数分布及对应的压升规律

Ｆｉｇ．１　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｉｓｅ

ｌａｗ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

１．１　反正切马赫数分布规律对基准流场性能
的影响

　　反正切马赫数分布规律由系数ａ，ｂ和ｃ决
定，图３是系数ａ对基准流场参数的影响规律．当

ａ＞４时，Ｒｃｔ和Ｒｃｉ几乎保持不变；当ａ＞３时σ变

６６７
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化剧烈．随着ａ的增加，ｐ／ｐ０，Ｌ 和Ｍａｅ变化趋于
平缓，尤其在ａ＞４区间．对于 Ｍａ分布曲线（图

１），ａ＞１说明曲线将沿着ｘ方向缩放１／ａ，这样
会造成马赫数梯度增加，流场收缩程度增大，进而

ｐ／ｐ０ 和Ｒｃｔ不断增加，σ不断减小．当ａ较大时，曲
线的缩放程度就会变缓，相应的性能参数变化就
趋于平缓．

图２　基准流场等马赫线图

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图３　系数ａ对基准流场几何和性能参数的影响

Ｆｉｇ．３　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｏｎ　ｔｈｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图４是系数ｂ的影响规律，随着ｂ增加，Ｒｃｔ和

ｐ／ｐ０ 呈现出先增加后减小的趋势；Ｒｃｉ初始段增

加缓慢，当ｂ∈（０．５～０．７）时Ｒｃｉ急剧增加；σ和Ｌ
先减小，当ｂ∈（０．２５～０．７）时增加剧烈，ｂ＞０．７
时变缓．由于系数ｂ是马赫数梯度分布的极值点，
决定马赫数分布曲线的拐点位置，调节着壁面初
始段，中间段和末尾段在整个基准流场中所占的
比例，ｂ取值不同对应三者比例不同，因此性能参

图４　系数ｂ对基准流场几何和性能参数的影响

Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｂ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

数变化趋势复杂．当ｂ开始增加时，初始平缓段所
占比例增加，末尾平缓段所占比例减小，中间主要
压缩段比例增加更大，靠近中心体的前缘激波更
加弯曲，Ｒｃｉ和ｐ／ｐ０ 不断增加，σ不断降低．当ｂ增
加到一定值后，前面平缓段居于主导地位，前缘激
波几乎为直线，后半段压缩波自行汇聚为第２道
激波，Ｌ增加的同时提高了σ．
图５给出了系数ｃ的影响规律，随着ｃ增加，

Ｒｃｉ和Ｍａｅ的斜率几乎不变；Ｒｃｔ，ｐ／ｐ０ 和σ梯度不
断增大．系数ｃ决定马赫数分布及其梯度的幅值，
对总体性能影响明显．当ｃ增加时前缘激波越来
越弯曲，流场收缩程度增大，ｐ／ｐ０ 和Ｒｃｔ不断增

加，σ，Ｌ和Ｍａｅ不断减小．
上述研究表明：对于反正切的马赫数分布规

律，各个参数随着系数ａ和ｃ的增加基本单调变
化，随着系数ｂ的变化比较复杂，其中ｃ对流场的
性能影响最为明显．为了兼顾各个性能参数和起动
性能，ａ在２～５区间取值较好，ｂ在取０．５～０．７区
间取值较好，ｃ在０．４～０．６区间取值较好．三者
如何协调选取，需要进一步研究．

１．２　前缘压缩角对基准流场性能的影响

前缘压缩角δ对前缘激波的强度影响很大，

在进口马赫数一定的条件下，它决定着初始激波
角的大小，选择合适的激波角对提高基准流场的
压缩效率至关重要．图６给出了前缘压缩角的影

７６７
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响规律，随着δ的增加，Ｒｃｔ和Ｒｃｉ均增大，其中Ｒｃｔ
增加幅度更大．随着δ增加，前缘激波增强，从而

ｐ／ｐ０ 增加，σ和Ｍａｅ 下降．另外，δ增大会导致前
缘激波与中心体的交点前移，反射激波角增大也
会导致反射激波与壁面的交点前移，从而造成Ｌ
减小．可见在流场长度允许的前提下减小前缘压
缩角对提高性能有利．

图５　系数ｃ对基准流场几何和性能参数的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｃ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ

ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图６　前缘压缩角对基准流场几何和性能参数的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｏｎ

ｔｈｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

１．３　中心半径对基准流场性能的影响

中心体半径（Ｒｃ）虽然不影响流场的结构，但
其决定着前缘激波与中心体相交的位置进而影响

反射激波．图７给出了中心体半径对流场性能的
影响规律，随着Ｒｃ增加，Ｒｃｔ不断减小而Ｒｃｉ整个区
间内都是增加的．Ｒｃｔ，ｐ／ｐ０，Ｍａｅ 和σ在Ｒｃ／Ｒｉ＜
０．２５时都存在一个平台区．当Ｒｃ／Ｒｉ＞０．２５时，

ｐ／ｐ０ 不断减小而σ增加．随着Ｒｃ增加，前缘激波
与中心体的交点前移，反射激波与壁面交点也随
之前移，导致Ｌ的减小．同时内压段中压缩量大
的型线比例不断增加导致Ｒｃｉ不断增大．由于前缘
激波是弯曲激波，当Ｒｃ 开始增加时，反射激波角
度变化不大，加之基准流场壁面末尾段较平缓（图

２），从而Ｒｃｔ几乎不变，存在一个平台区；当Ｒｃ 增
加到一定值后，前缘激波几乎是直线，反射激波与
基准流场壁面的交点也处于壁面中间剧烈变化

段，从而造成各个参数变化剧烈．总体而言，从各
个参数的相对变化量来讲，Ｒｃ对流场性能影响不
显著，尤其是Ｒｃ／Ｒｉ＜０．２５．

图７　中心体半径对基准流场几何和性能参数的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ　ｒａｄｉｕｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

２　基准流场设计参数的灵敏度分析

本文采用正交试验设计构建了３７组样本点，
通过Ｆｌｕｅｎｔ软件进行相应的无黏数值计算获得
基准流场设计点性能的样本数据库，应用Ｉｓｉｇｈｔ
软件对各设计参数进行灵敏度分析．

８６７
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在保持 Ｍａｉ＝６，Ｒｃ／Ｒｉ＝０．１不变条件下，
图８～图１３给出了前缘压缩角δ及反正切Ｍａ分
布系数ａ，ｂ，ｃ对基准流场性能参数影响的Ｐａｒｅｔｏ
图和主效应图．对于Ｐａｒｅｔｏ图（ａ），填充图代表正效
应意味着随着输入增大，响应也会变大，未填充图
代表负效应，与之相反．对于总压恢复系数σ，影响
最大的是δ且为负效应，即随着δ增加，激波变强，
总压损失增加．系数ｂ呈现正效应，对于系数ａ和ｃ
呈现负效应，两者的交互作用ａ×ｃ对σ影响明显．
另外，δ存在２阶主效应说明该因素对于σ影响非
线性．这些可以从主效应图（ｂ）得到印证，其中δ的
影响不断增大且斜率最大，系数ａ和ｃ的影响整体
呈一定线性，系数ｂ的影响有一定非线性．总体而
言，要提高σ，要减小δ，ａ和ｃ，适当增大ｂ．
对增压比（ｐ／ｐ０）而言，影响最大的是系数ｃ，

其次是交互作用ａ×ｃ，接着是系数ａ．对于系数ｂ，

２阶主效应起主要作用，所以呈现明显非线性，随
着系数ｂ增加，ｐ／ｐ０ 先增加后减小．随着δ增加，

ｐ／ｐ０ 不断增加且梯度越来越大．提高ｐ／ｐ０ 最主
要是同时增大系数ａ和ｃ．

图８　设计参数对σ影响的Ｐａｒｅｔｏ图和主效应图

Ｆｉｇ．８　Ｐａｒｅｔｏ　ａｎｄ　ｍａｉｎ　ｅｆｆｅｃｔ　ｇｒａｐｈｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎσ

对总收缩比Ｒｃｔ而言，影响最大的仍然是系数

ｃ，其次是交互作用ａ×ｃ，接着是系数ａ．对于主要
影响因素及其主效应变化趋势，与压比类似．一般

而言，Ｒｃｔ越大收缩越剧烈，对应ｐ／ｐ０ 越大，两者
存在对应关系．

图９　设计参数对ｐ／ｐ０ 影响的Ｐａｒｅｔｏ图和主效应图

Ｆｉｇ．９　Ｐａｒｅｔｏ　ａｎｄ　ｍａｉｎ　ｅｆｆｅｃｔ　ｇｒａｐｈｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎ　ｐ／ｐ０

图１０　设计参数对Ｒｃｔ影响的Ｐａｒｅｔｏ图和主效应图

Ｆｉｇ．１０　Ｐａｒｅｔｏ　ａｎｄ　ｍａｉｎ　ｅｆｆｅｃｔ　ｇｒａｐｈｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎ　Ｒｃｔ
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对内收缩比Ｒｃｉ而言，影响最大的是系数ｃ，其
余系数的影响相当，交互作用ａ×ｃ也有较大影
响．系数ａ和ｂ的２阶主效应较小，主效应图中呈
现一定的非线性，但影响不断减小．总之，通过减
小系数ｃ可以明显降低Ｒｃｉ．
对出口马赫数Ｍａｅ而言，影响最大的是系数

ｃ，其次是ａ，交互作用ａ×ｃ也较为明显．系数ｂ仍
然呈现非线性，Ｍａｅ变化趋势与ｐ／ｐ０ 正好相反．
因为在相同来流条件下，随着ｐ／ｐ０ 增大，压缩量
增加，Ｍａｅ随之下降，反之增加．
对基准流场的长度Ｌ而言，影响最大的是δ，

其次是ｃ．系数ａ和ｂ的影响大小几乎相同，但是
方向相反，随着ｂ的增加，Ｌ不断增加．交互作用

ａ×ｂ也影响明显且为正效应．总体而言，增大δ
和ｃ，减小ｂ对于缩短长度有利．
综上可知，各个设计参数对基准流场性能的

影响呈现非线性和耦合效应，若要设计一个性能
优良的基准流场，需要综合考虑和权衡．影响总压
恢复系数和长度最大的是δ，对其他性能参数影
响最大的是系数ｃ，另外交互作用ａ×ｃ对Ｒｃｔ和压
比的影响仅次于系数ｃ．为了提高增压比同时保
持高总压恢复系数，可以在适当增大系数ｃ和ｂ
的同时减小δ和ａ．与参数逐一变化的参数化研

图１１　设计参数对Ｒｃｉ影响的Ｐａｒｅｔｏ图和主效应图

Ｆｉｇ．１１　Ｐａｒｅｔｏ　ａｎｄ　ｍａｉｎ　ｅｆｆｅｃｔ　ｇｒａｐｈｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎ　Ｒｃｉ

图１２　设计参数对Ｍａｅ影响的Ｐａｒｅｔｏ图和主效应图

Ｆｉｇ．１２　Ｐａｒｅｔｏ　ａｎｄ　ｍａｉｎ　ｅｆｆｅｃｔ　ｇｒａｐｈｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎ　Ｍａｅ

图１３　设计参数对Ｌ影响的Ｐａｒｅｔｏ图和主效应图

Ｆｉｇ．１３　Ｐａｒｅｔｏ　ａｎｄ　ｍａｉｎ　ｅｆｆｅｃｔ　ｇｒａｐｈｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎ　Ｌ

究相比，这种灵敏度分析方法考虑了交互作用的
影响，获得的结果更加全面．

０７７
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３　轴对称基准流场的优化设计

３．１　基准流场的优化

采用基于代理模型的优化策略对基准流场进

行优化：首先在设计域内根据试验设计方法确定
样本点，通过ＣＦＤ算获得设计点性能样本数据
库，其次利用这些样本数据构造出适合的代理模
型，最后根据代理模型进行优化设计［１７］．多项式
响应面是 ＭＤＯ中最为常用的一种代理模型，其
中３阶响应面的数学表达式为

ｆ（ｘ）＝ｃ０＋∑
ｎ

ｉ＝１
ｃｉｊｘ２ｉ ＋

∑
ｎ－１

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ≥ｉ
ｃｉｊｘｉｘｊ＋∑

ｎ

ｉ＝１
ｃｉｊｘ３ｉ （２）

式中ｆ（ｘ）为响应，ｘ为设计变量，ｃ为多项式参
数，ｎ为设计变量的维数．利用上节３７组样本数
据建立基准流场的３阶响应面模型，其中设计参
数变量４个，输出响应为６个几何和性能参数．通
过误差平方Ｒ２ 对３阶响应面模型与ＣＦＤ计算结
果的误差进行分析，从表２可知３阶响应面模型
精度较高，可以满足优化要求．

表２　各个参数的误差平方

Ｔａｂｌｅ　２　Ｅｒｒｏｒ　ｓｑｕａｒｅ　ｏｆ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

σ ｐ／ｐ０ Ｍａｅ Ｒｃｔ Ｒｃｉ Ｌ

Ｒ２　 ０．９８８　０．９０５　０．９９６　０．９２４　０．９２７　０．９９６

由于基准流场的评价参数不是单一的，需要对
多个参数综合考虑，因此本文采用多目标优化方法．
对性能优良的基准流场而言，应在产生较大压缩量
的同时具有尽可能高的总压恢复系数，所以首先选
取这两个参数作为优化目标．此外，发动机总体单位
希望进气道越短越好，不但可以为其他部件节省大
量的空间而且对减小飞行器的质量十分有利，所以
将基准流场的长度作为第３个优化目标．在设计点

Ｍａｉ＝６，Ｒｃ／Ｒｉ＝０．１不变条件下建立优化模型：
优化目标

ｍａｘ　ｆ（ｘ）＝ ｛σ（ｘ），ｐ／ｐ０（ｘ）｝

ｍｉｎ　ｆ（ｘ）＝ ｛Ｌ（ｘ）｝

　　优化变量

２≤δ≤８；１≤ａ≤７
０．１≤ｂ≤１．０；０．２≤ｃ≤０．９

　　约束条件

１≤Ｒｃｔ≤１２；ｐ／ｐ０ ≥１０；Ｒｃｉ≤２．５
　　在Ｉｓｉｇｈｔ软件中集成代理模型，表述优化问题．

采用非劣分类遗传算法（ｎｏ－ｄｏｍｉｎａｔｅｄ　ｓｏｒｔｉｎｇ　ｇｅｎｅｔｉｃ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓⅡ，ＮＳＧＡⅡ）进行优化，这是一种经典的全
局搜索算法．计算中，种群大小为２４，进化代数取６０，
交叉概率为０．９．图１４给出了优化计算得到的三目
标Ｐａｒｅｔｏ最优前沿，这是一个空间的三维曲面．Ｐａ－
ｒｅｔｏ最优前沿为设计人员提供了各自目标性能的综
合权衡信息，实际中可以根据对目标的具体要求进
行折衷选取．在该优化前沿中，选取其中一个基准流
场与反正切压升规律基准流场参数化研究结果［１８］进

行比较，其中压升可控基准流场综合性能优良并用

图１４　三目标优化设计的Ｐａｒｅｔｏ前沿

Ｆｉｇ．１４　Ｐａｒｅｔｏ　ｆｒｏｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｈｒｅｅ　ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｓ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

于高超内收缩进气道设计及试验［１９］．由于代理模型
的近似性，最优解对应的基准流场性能参数必须通
过Ｆｌｕｅｎｔ软件重新计算获得．表３给出了两种基准
流场的性能参数，相对压升可控基准流场，优化结果

Ｏｐｔｉｍｉｚｅ流场在总收缩比和压比略高的情况下，总
压恢复系数提高了２．９１％，但是长度也有所增加．总
体而言，优化结果良好．

表３　两种基准流场的总体性能参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｏｖｅｒａｌｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｗｏ　ｋｉｎｄｓ

ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

基准流场 σ Ｍａｅ ｐ／ｐ０ Ｒｃｔ Ｌ／Ｒｉ

压升可控 ０．９２７　 ３．６１　 １６．７２　 ６．６　 ５．２４

Ｏｐｔｉｍｉｚｅ　 ０．９５４　 ３．６１　 １６．９３　 ６．７　 ５．３７

Δ／％ ２．９１　 ０　 １．２６　 １．５２　 ２．４８

图１５和图１６给出了两者的流场结构图，虽
然两者均形成了前缘曲激波和反射激波，但是

Ｍａ可控基准流场后半部分的马赫波并未与前缘
激波相交而是自行汇聚，这样可以减小靠近中心
体的弯曲激波强度进而提高基准流场性能．

３．２　基于优化结果的内收缩进气道设计

在Ｏｐｔｉｍｉｚｅ基准流场的基础上，结合流线追踪

１７７



航　空　动　力　学　报 第２８卷

技术设计了圆形进口的高超声速内收缩进气道［９］．

图１５　压升可控基准流场静压分布［１８］

Ｆｉｇ．１５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｗｉｔｈ

ｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｉｓｅ［１８］

图１６　Ｍａ可控基准流场静压分布

Ｆｉｇ．１６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｗｉｔｈ

ｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

黏性修正后的进气道Ｒｃｔ＝４．９１，Ｒｃｉ＝２．０８．隔离段
长度取７倍的喉道当量直径．采用Ｆｌｕｅｎｔ软件进行
三维黏性计算，湍流模型为两方程的ＲＮＧ（ｒｅ－ｎｏｒ－
ｍａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｇｒｏｕｐ）ｋ－ε模型，近壁处采用标准壁面函
数．由于模型的对称性，取其一半进行计算，靠近壁
面的网格局部加密，网格总数８０万左右．文献［１９－
２０］对该计算方法的可信度进行了校核，结果表明，
该方法能较准确地模拟高超内收缩进气道内的复杂

流场结构，计算结果具有较高的可信度．表４给出了
不同飞行条件下的来流参数，其中Ｈ表示飞行高度，

ｐ为静压，Ｔ为静温，ｑ为动载．

表４　不同飞行条件下的来流参数

Ｔａｂｌｅ　４　Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｌｉｇｈｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｍａ∞ Ｈ／ｋｍ　 ｐ／Ｐａ　 Ｔ／Ｋ　 ｑ／ｋＰａ

４　 １７　 ８　８５０　 ２１６．６５　 ９９．１

５　 ２１　 ４　７２９　 ２１７．５８　 ８２．８

６　 ２５　 ２　５４９　 ２２１．５５　 ６４．３

７　 ２９　 １　３９０　 ２２５．５２　 ４７．７

图１７　不同马赫数下对称面、喉道和出口截面马赫数分布

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ，ｔｈｒｏａｔ　ａｎｄ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅｓ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｃｏｍｉｎｇ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

２７７
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　　图１７给出了不同来流马赫数下进气道对称
面波系结构和隔离段进出口马赫数分布图．随着
来流马赫数的增加，前缘曲激波不断靠近唇口，但
是设计点仍存在少量溢流，直到 Ｍａ＝７时，前缘
激波打进唇口内．随着马赫数增加，前缘激波变
强，肩部附近低速区面积有所增加．由于外压段后
部的压缩波未与前缘曲激波相交而是自行汇聚，
这会减弱靠近唇口的弯曲激波强度进而减弱了唇

口波强度，隔离段内反射波系较弱，这对提升进气
道性能以及减小涡流区有利．从喉道和出口截面
马赫数分布可以看出，随着来流马赫数增加，主流
区范围减小但是幅度较小，出口的主流区的范围
均较大且位于下方，设计点约占出口截面的一半．

表５给出了进气道不同来流马赫数下的隔离
段进出口总体性能参数．Ｍａ＝４时进气道流量系
数达到０．８８０，隔离段出口总压恢复系数０．７０５；

Ｍａ＝６时流量系数达到０．９８３，总压恢复系数高
达０．５８１；Ｍａ＝７时流量系数接近１．０，总压恢复
系数达到０．５１３，显示出较好的宽马赫数性能．隔
离段进出口总压恢复系数的下降较大，马赫数越
高，下降越剧烈．Ｍａ＝６和７时，隔离段出口总压
恢复系数较进口分别下降２１．２％和２５％．除激波
损失外，隔离段内的涡流损失也是导致总压下降
的主要原因，减小涡流区也是提升此类进气道性
能的途径之一．

表５　不同来流马赫数下的隔离段进出口总体性能参数

Ｔａｂｌｅ　５　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｔ　ｅｎｔｒａｎｃｅ　ａｎｄ　ｅｘｉｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｓｏｌａｔｏｒ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｃｏｍｉｎｇ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

Ｍａ∞ φ
喉道面 出口面

σ Ｍａｔｈ ｐ／ｐ０ σ Ｍａｅ ｐ／ｐ０

４　 ０．８８０　 ０．８０３　 １．９８　 １４．７９　 ０．７０５　 １．８４　 １５．６９

５　 ０．９４１　 ０．７６５　 ２．６７　 １５．３３　 ０．６４２　 ２．４８　 １６．７２

６　 ０．９８３　 ０．７３５　 ３．２２　 １７．７６　 ０．５８１　 ２．９２　 ２０．０１

７　 １．０００　 ０．６８４　 ３．６６　 ２１．４５　 ０．５１３　 ３．２３　 ２４．７３

４　结　论

利用ＣＦＤ软件计算了无黏反正切马赫数分
布规律的轴对称基准流场，对前缘压缩角δ及反
正切Ｍａ分布系数ａ，ｂ，ｃ等设计参数进行了参数
化研究以及灵敏度分析，基于建立的响应面模型
对基准流场进行多目标优化，最后基于优化结果
进行了圆形进口内收缩进气道的设计和数值仿真

研究，得出以下结论：

１）参数化研究发现，基准流场几何和性能参
数随着系数ｂ的增加变化比较复杂，随着其他参
数的增加基本单调变化，其中δ和ｃ的影响最为
明显，Ｒｃ影响最小，尤其在Ｒｃ／Ｒｉ＜０．２５区间．为
了兼顾各个性能参数和考虑起动性能，δ应尽可
能小，ａ在２～５区间取值较好，ｂ在取０．５～０．７
区间取值较好，ｃ在０．４～０．６区间取值较好．
２）灵敏度分析发现，设计参数对于流场性能
的影响呈现非线性和耦合效应．影响σ和Ｌ 最大
的是δ，对其他性能参数影响最大的是系数ｃ，另
外交互作用ａ×ｃ对Ｒｃｔ和ｐ／ｐ０ 的影响仅次于系
数ｃ．若在提高ｐ／ｐ０ 的同时需要保持高的σ，可以
在适当的增大系数ｃ和ｂ的同时减小δ和系数ａ．

３）与反正切压升规律基准流场相比，优化后
的马赫数分布基准流场性能更优，在压比略高的
情况下总压恢复系数提高了２．９１％．
４）随着Ｍａ增加，圆形进口的高超内收缩进
气道隔离段内反射波系较弱，出口涡流区都较小，
设计点主流区约占出口截面的一半．进气道在设
计点和非设计点性能优良，Ｍａ＝６和７时总压恢
复系数分别为０．５８１和０．５１３，Ｍａ＝４时流量系
数达到０．８８０，由此说明对基准流场进行优化可
以提升内收缩进气道性能．
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