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二元高超声速变几何进气道气动特性研究

滕　健，袁化成
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：设计了一种唇罩可沿来流方向平移的二元高超声速变几何进气道，对进气道开展了三维数值

仿真研究，就气动特性与相应定几何进气道进行了对比．结果表明：通过迎着来流方向平移唇罩，进气道内收

缩比由１．８０下降至１．５７，自起动马赫数由４．９下降至３．４．在来流马赫数为４．０～７．０范围内，变几何进气道

与定几何进气道隔离段出口马赫数和增压比相差不大，变几何进气道流量系数和总压恢复系数可实现提升

最大值分别为２１％和９％．二元高超声速变几何进气道综合气动性能明显高于定几何进气道．
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　　对于吸气式飞行器而言，进气道在设计状态下
的优良气动性能不能保证其在所有关键的工作状

态下均能正常稳定地工作．特别是对于宽马赫数工
作范围的高超声速吸气式飞行器，当处于非设计工
作状态时，进气道能否以较小的阻力及流动损失为
发动机提供足够的、满足一定气流品质要求的气流

将是评价进气道综合气动性能的重要标准［１］．
应用于低速飞行器的亚声速进气道与发动机

流量匹配相对简单，当飞行状态改变时，进气道能
够根据发动机对流量的需求自动调节自由流管面

积与捕获面积之间的关系从而实现流量的自动调

节．随着飞行器飞行包线逐渐扩大，飞行速度由亚
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声速逐渐扩展到超声速、高超声速，定几何进气道
很难满足宽马赫数范围的工作要求．此时，进气道
变几何设计技术在解决非设计状态下进气道与发

动机流量匹配，低马赫数自起动等方面展现出优
势，逐渐被业界广泛认识和重视［１－２］．此外，对于涡
轮基组合循环（ｔｕｒｂｉｎｅ－ｂａｓｅｄ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｃｙｃｌｅ，ＴＢ－
ＣＣ）和火箭基组合循环（ｒｏｃｋｅｔ－ｂａｓｅｄ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｃｙ－
ｃｌｅ，ＲＢＣＣ）以及双模态超燃冲压发动机（ｄｕａｌ－ｍｏｄｅ
ｓｃｒａｍｊｅｔ）而言，变几何进气道是解决各推进循环之
间协调工作和实现模态转换的最佳选择，同时变几
何进气道将成为飞行器从地面起飞直至超声速和

高超声速宽马赫数飞行范围内推进系统正常稳定

工作的重要保证［２－３］．未来太空探索与太空商业活
动迈入新阶段的关键因素是天地往返运输成本的

大大降低和更高的飞行器可靠性与安全性，能够实
现地面起飞直接入轨并且完全可重复使用将是未

来航天器的发展目标．目前世界各航空航天大国积
极研究与发展的有双级入轨（ｔｗｏ－ｓｔａｇｅ－ｔｏ－ｏｒｂｉｔ）和
单级入轨（ｓｉｎｇｌｅ－ｓｔａｇｅ－ｔｏ－ｏｒｂｉｔ）概念［３］，这两种先
进的空天飞机概念都涉及大气层内采用高效高比

冲的吸气式推进系统．由于未来空天飞机大气层内
的吸气式推进系统涉及从地球表面起飞直至外大

气层空间的高飞行环境的变化以及需要完成从亚

声速跨越超声速进入高超声速的极宽马赫数变化

范围，变几何进气道设计技术将成为吸气式推进系
统重点考虑和发展的技术．
鉴于变几何进气道在宽马赫数范围工作的气

动性能优势，尤其在高超声速领域，各国学者开展
了大量的研究工作．法国ＯＮＥＲＡ（Ｏｆｆｉｃｅ　Ｎａｔｉｏｎ－
ａｌ　ｄ＇éｔｕｄｅｓ　Ｅｔ　ｄｅ　Ｒｅｃｈｅｒｃｈｅｓ　Ａéｒｏｓｐａｔｉａｌｓｅ）等机
构提出了一种平移唇口的变几何双模态超燃冲压

发动机概念［４－５］．通过沿水平方向移动外唇罩，使
进气道在高马赫数时具有较大的内收缩比（ＣＲ，
量符号记为Ｒｃ）来对高速气流进行有效地压缩；
低马赫数时具有较小的内收缩比利于进气道起

动．但是文献仅给出该进气道的设计概念，并未提
供详细的方案设计及实验资料．同时，该进气道涉
及双模态燃烧，唇罩平移前后燃烧室构型的改变
对火焰稳定的影响及模态转换时进气道能否正常

稳定工作有待更深入的研究．日本研究机构ＩＳＡＳ
（Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ　ｏｆ　Ｓｐａｃｅ　ａｎｄ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌ　Ｓｃｉｅｎｃｅ）为
其研究的 ＡＴＲＥＸ（ａｉｒ－ｔｕｒｂｏ－ｒａｍ－ｅｘｐａｎｄｅｒ－ｃｙｃｌｅ）
发动机设计了超声速混压式轴对称变几何进气

道［６］．通过沿轴线平移中心锥实现进气道波系的
调节．虽然可以通过平移中心锥使进气道在非设

计马赫数获得尽量高的流量捕获，但是由于该进
气道外唇罩几何不可变，低马赫数时中心锥前伸
导致进气道的内收缩比增大，不得不增加中心锥
气流泄除孔以保证进气道的起动性能，这大大增
加了进气道变几何系统的复杂性．
本文基于课题组前期的研究工作［７］，改进和

完善了二元高超声速变几何进气道的方案设计，
对不同来流条件下进气道的气动特性以及低马赫

数进气道的起动性能进行了数值仿真研究．

１　二元高超声速进气道变几何方案

１．１　变几何方案的提出

按单点设计的常规高超声速定几何进气道工

作于低马赫数来流条件时，激波偏离唇口且产生
超声速溢流，并且来流马赫数越低产生的溢流量
越大．进气道所捕获的流量也急剧下降，严重影响
了飞行器推力的获得［８－１５］．为了保证高超声速进
气道在非设计点马赫数工作时获得较高的流量捕

获率，本文提出了一种通过沿来流方向平移外唇
罩的高超声速变几何进气道，使其能够在低马赫
数来流条件下平移唇罩，保证压缩面上产生的激
波实现封口或部分封口，实现进气道非设计状态
下较高的流量捕获．图１给出了二元高超声速进
气道变几何方案示意图．可以看出，当来流马赫数
为设计点 Ｍａ＝７．０时，压缩面上产生的激波封
口，当来流马赫数降低至 Ｍａ＝４．０时，激波角增
大，此时通过水平移动唇罩至图中虚线所示位置
保证激波封口，使进气道捕获的流量与定几何进
气道相比大大增加．

图１　二元高超声速进气道变几何方案示意图

Ｆｉｇ．１　Ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　２－Ｄ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ

对于混压式进气道而言，进气道的内收缩比
是影响进气道起动能力和对气流压缩程度的重要

参数．本文提出的变几何方案通过水平移动外唇
罩实现进气道非设计马赫数流量捕获的调节，同
时在外唇罩移动的过程中唇口位置和隔离段高度

等进气道几何参数将改变．图２给出了二元高超
声速变几何进气道唇口区域局部放大图．可以看

６７７
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出，进气道外唇罩从 Ｍａ＝７．０封口位置移动到

Ｍａ＝４．０封口位置过程中，进气道的内压段进口
面积与隔离段高度均增大．定义进气道高马赫数
封口时的内收缩比与低马赫数封口内收缩比之比

值为参数Ｋ．

图２　区域Ａ：进气道唇口局部放大图

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｇｉｏｎ　Ａ：ｅｎｌａｒｇｅｄ　ｄｒａｗｉｎｇ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｃｏｗｌ

Ｒｃ，ｈｉｇｈ＝ｐ３ｐ４ｐ７ｐ８
，　Ｒｃ，ｌｏｗ ＝ｐ１ｐ２ｐ５ｐ６

（１）

ｐ１ｐ３ ＝ｐ５ｐ７ ＝Ｌｓ （２）

ｐ１ｐ２ ＝ｐ３ｐ４＋Ｌｓ·ｓｉｎ　Ａ１ （３）

ｐ５ｐ６ ＝ｐ７ｐ８＋Ｌｓ·ｓｉｎ　Ａ２ （４）

Ｋ ＝Ｒｃ，ｈｉｇｈＲｃ，ｌｏｗ ＝

ｐ３ｐ４
ｐ７ｐ８
ｐ１ｐ２
ｐ５ｐ６

＝
１＋ Ｌｓ
ｐ７ｐ８

·ｓｉｎ　Ａ２

１＋ Ｌｓ
ｐ３ｐ４

·ｓｉｎ　Ａ１

（５）

　　通过式（１）～式（５）的推导可以看出，影响Ｋ
的参数有压缩楔面的角度Ａ１，隔离段与水平面的
夹角Ａ２，进气道从高马赫数封口位置移动至低马
赫数封口位置的水平移动距离Ｌｓ 以及高马赫数
时进气道内压段入口面积ｐ３ｐ４ 与隔离段高度

ｐ７ｐ８．ｐ１ｐ２ 和ｐ５ｐ６ 分别为唇罩前伸至低马赫位
置内压段入口高度和隔离段高度．通过合理组合
这些参数，能够设计进气道使其在低马赫数来流
条件下有较小的内收缩比，既保证激波封口也使
进气道获得较好的起动能力；同时使进气道在高
马赫数来流条件有较大的内收缩比，保证对来流
进行有效的压缩使气流获得较高的总压恢复．

１．２　可平移唇罩结构方案

基于上述进气道变几何方案的分析，本文提
出了一种可平移唇罩的结构方案．如图３所示，可
平移唇罩与燃烧室上壁面搭接，唇罩与燃烧室上
壁面前端形成一个凹腔结构且凹腔的长度随着唇

罩的前后移动相应改变．为了便于初步分析和估
算进气道性能，在下述进气道方案设计时暂时不
考虑燃烧室的结构，即认为可平移唇罩与燃烧室
固接在一起，数值仿真时同样暂时不考虑可平移

唇罩与燃烧室的连接方式．

图３　区域Ｂ：进气道燃烧室局部放大图

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｇｉｏｎ　Ｂ：ｅｎｌａｒｇｅｄ　ｄｒａｗｉｎｇ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｃｈａｍｂｅｒ

２　二元高超声速变几何进气道设计

基于上述进气道变几何分析，设计二元三波
系混压式高超声速变几何进气道，进气道的工作
范围为Ｍａ＝４．０～７．０．如图４所示，当来流马赫
数为Ｍａ＝７．０时三道激波均封口；当来流马赫数
为非设计马赫数时通过平移唇罩始终保证第三道

激波封口．
按照图４所示设计二元高超声速变几何进气

道．表１给出了进气道的基本设计参数．

图４　二元高超声速变几何进气道示意图

Ｆｉｇ．４　Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　２－Ｄ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ

根据具体的变几何进气道方案，Ｋ 的计算公
式做相应调整（式（６））．

Ｋ ＝
１＋ＬｓＣｇ

ｓｉｎα４

１＋ＬｓＲｇ
ｓｉｎ（α１＋α２＋α３）

（６）

Ｌｔ＝Ｌｆ＋Ｌｓ （７）

７７７
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表１　进气道基本设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｂａｓｉｃ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

设计点 Ｋ　 Ｒｃ，Ｍａ＝７．０ Ｒｃ，Ｍａ＝４．０ α１／（°） α２／（°） α３／（°） α４／（°）

Ｍａ＝７．０　 １．１０　 １．８０　 １．６４　 ５．０　 ５．７　 ６．７　 １２．９

Ｌ１ Ｌ２ Ｌ３ Ｌ４ Ｌ５ Ｌ６ Ｒｇ Ｃｇ Ｗ０ Ｗ　 Ｈ０ Ｈ

２．１２　 １．２５　 １．１３　 １．１９　 ０．９２　 １．５１　 ０．２１　 ０．１２　 ０．４２　 ０．６３　 １．００　 ０．３３

　　图５给出了Ｍａ＝４．０～７．０范围内外唇罩平
移过程中唇口与压缩楔面前缘之间水平距离Ｌｔ
的变化以及相应状态下进气道内收缩比的变化规

律．可以看出，随着马赫数逐渐增大，外唇罩逐渐
后退，Ｌｔ增加同时进气道的内收缩比也增大．由
此可以实现进气道低马赫数较小内收缩比与高马

赫数较大内收缩比的调节．

图５　高超声速进气道几何变化规律

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｌａｗ　ｏｆ　２－Ｄ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ

３　二元高超声速定／变几何进气道
数值仿真

　　为了对比分析二元高超声速变几何进气道气动
性能并验证其可行性，按设计点Ｍａ＝７．０设计二元
高超声速定几何进气道，该定几何进气道几何尺寸
与变几何进气道Ｍａ＝７．０状态完全一致．在不同来
流条件下，定几何进气道的几何型面保持不变．

３．１　数值方法校核

选用文献［８］中的进气道实验数据对本文采
用的数值仿真方法进行验证．采用有限体积法对
三维雷诺平均Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程进行离散，无黏
流通量采用基于 ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎｏｔｏｎｅ　ｕｐｓｔｒｅａｍ－
ｃｅｎｔｒｅｄ　ｓｃｈｅｍｅｓ　ｆｏｒ　ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）插值的

Ｒｏｅ格式进行离散，黏性通量采用２阶中心差分

格式进行离散，时间推进采用点隐式方法．湍流模
型采用κ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模型．设
置压力远场，压力出口和固壁边界条件．计算参数
选取与实验参数相同，即自由来流马赫数为６．０，
总温为１　６５０Ｋ，总压为５．５ＭＰａ．图６给出了进气
道上下壁面的压力分布．可以看出，数值仿真获得
的壁面压力数据与实验值在趋势和数值上吻合较

好．可见，本文采用的数值仿真方法可以较为准确
地模拟此类进气道流动，计算结果可信．

图６　上下壁面压力分布

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｌｉｐ　ａｎｄ　ｒａｍｐ　ｗａｌｌ

３．２　二元高超声速定／变几何进气道自起动性能
对比

　　采用经过验证的数值仿真方法对二元高超声
速定几何与变几何进气道进行数值仿真，图７给
出了进气道三维数值仿真网格，设置了压力远场，
压力出口，对称面和绝热固壁等边界条件．

图７　高超声速变几何进气道三维网格

Ｆｉｇ．７　３－Ｄ　ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ

８７７
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进气道在工作范围内对气流进行有效压缩

的前提是能够起动．为了获得设计点较优的气动
性能，定几何进气道需要选取较大的内收缩比，然
而较大的内收缩比常常导致进气道在低马赫数来

流条件下气流在内压段入口处的壅塞，造成进气
道不起动．为了对比二元高超声速定／变几何进气
道的起动特性，对两种进气道分别开展自起动性
能数值仿真．具体的计算方法为在低马赫数不起
动流场基础上，以ΔＭａ＝０．１逐渐增加来流马赫
数，直到进气道入口处的分离包被吸入进气道最
终消失，流场稳定，此时的来流马赫数即为自起动
马赫数．变几何进气道通过迎着来流方向平移唇
罩，使其位于前伸最大位置，即唇罩转折点位于进
气道隔离段出口处，此时进气道的内收缩比由

１．８０下降至１．５７；定几何进气道的内收缩比保持
为１．８０．图８给出了定几何进气道对称面流场马
赫数等值图．从图８（ａ）看出，当来流马赫数为４．８
时，定几何进气道入口处形成一个较明显的分离
包．由于分离包的存在，使得气流在内压段经历一
个先收缩后扩张的气动通道，导致进气道隔离段
出口处的流场参数未达到正常工作的要求；当来
流马赫数继续增加至４．９，如图８（ｂ）所示，内压段

图８　二元高超声速定几何进气道对称面马赫数

等值图（含流线）

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　２－Ｄ　ｆｉｘｅｄ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ
ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ（ｉｎｃｌ．ｓｔｒｅａｍｔｒａｃｅ）

入口处的分离包消失，流场稳定，进气道顺利起动．
图９为变几何进气道对称面流场马赫数等值

图．可以看出，来流马赫数为３．３时，进气道入口
处产生较大分离包，进气道无法正常工作．进一步
增加来流马赫数，变几何进气道在Ｍａ＝３．４顺利
起动．通过迎着来流平移唇罩使进气道的内收缩
比减小，可以有效降低进气道的自起动马赫数．变
几何进气道的起动性能优于定几何进气道．

图９　二元高超声速变几何进气道对称面马赫数

等值图（含流线）

Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　２－Ｄ　ｖａｒｉａｂｌｅ

ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ
（ｉｎｃｌ．ｓｔｒｅａｍｔｒａｃｅ）

３．３　二元高超声速定／变几何进气道气动性能对比

为了对比分析二元高超声速定／变几何进气
道正常工作时的气动特性，在来流马赫数为４．０～
７．０范围内对进气道开展了三维数值仿真，图１０
给出了二元高超声速变几何进气道在来流马赫数

为７．０时各截面马赫数等值图．
图１１给出了定几何进气道对称面流场马赫

数等值图．定几何进气道的设计点马赫数为７．０，
由于压缩楔面前缘钝化的原因使Ｍａ＝７．０时进
气道第一道激波未能封口，略偏离唇口使进气道
产生溢流．随着来流马赫数从７．０下降至４．０，进
气道三道楔面产生的激波波角逐渐增加，激波偏

９７７
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离唇口，当来流马赫数为４．０时，进气道产生了较
严重的溢流．

图１０　高超声速变几何进气道截面马赫数等值图

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ

图１１　定几何进气道马赫数等值图

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｆｉｘｅｄ

ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ

图１２给出了变几何进气道对称面流场马赫
数等值图．可以看出，通过迎着来流方向平移唇
罩，进气道始终保证压缩楔面第三道激波封口，有
效降低了进气道低马赫数来流条件下的溢流，保
证了进气道较好的流量捕获．

０８７
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图１２　变几何进气道马赫数等值图

Ｆｉｇ．１２　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｖａｒｉａｂｌｅ

ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ

图１３给出了二元高超声速定几何与变几何
进气道隔离段出口马赫数和增压比的对比．可以
看出，随着来流马赫数的增加，进气道的隔离段出
口马赫数和增压比均增加，两种进气道变化趋势
基本一致．在低于设计点马赫数为７．０的来流条
件下，由于定几何进气道始终保持较高的内收缩
比，而变几何进气道平移唇罩降低了内收缩比，导
致变几何进气道对气流的减速增压作用略低于定

几何进气道，变几何进气道隔离段出口马赫数略
高，增压比略低，但是并不影响进气道正常有效的
工作．

图１３　进气道隔离段出口马赫数与增压比

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｉｓｏｌａｔｏｒ　ｅｘｉｔ　ａｎｄ　ｓｔａｔｉｃ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ

图１４给出了二元高超声速定／变几何进气道
流量系数与总压恢复系数的对比．可以看出：两种
进气道流量系数随着马赫数的增加而增大，总压
恢复系数随着马赫数的增加而降低．通过在低马
赫数来流条件下平移唇罩，保证了第３道激波封
口，变几何进气道流量系数明显高于定几何进气

道，总压恢复系数也高于相同来流条件下定几何
进气道值．来流马赫数越低，变几何进气道的气动
性能优势越明显．

图１４　进气道流量系数与总压恢复系数

Ｆｉｇ．１４　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ａｎｄ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ

４　结　论

对二元高超声速变几何进气道开展了设计与

三维数值仿真研究，得出如下结论：

１）设计了一种二元高超声速变几何进气道．
通过迎着来流方向平移唇罩，进气道内收缩比由

１．８０下降至１．５７，自起动马赫数由４．９下降至

３．４．变几何进气道有较好的自起动性能．
２）二元高超声速变几何进气道在设计马赫
数下与定几何进气道气动性能基本相同；非设计
马赫数下隔离段出口马赫数与增压比相差不大，
流量系数和总压恢复系数均明显高于定几何进气

道，最大分别可达２１％和９％．
３）本文设计的二元高超声速变几何进气道
能够通过简单的平移唇罩方式实现较宽马赫数范

围综合气动性能的提升．
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