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内收缩比可控的二元高超声速变几何进气道研究

袁化成，滕　健，郭荣伟
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京　２１００１６）

摘　　　要：提出了一种进气道内收缩比可控、包括唇口后退等几何动作的变几何进气道的设计思路，给出

了具体的设计过程及影响因素．据此开展了二元高超声速定、变几何进气道气动方案设计，并进行了细致的

数值模拟，给出了进气道气动性能参数随来流马赫数的变化规律，将定、变几何进气道气动性能进行了对比

分析，结果显示：设计马赫数下，定、变几何进气道气动性能基本相同；非设计马赫数下，变几何进气道的流量

系数明显高于定几何方案，且马赫数越低，两者相差越大．静压比、温升比、总压恢复系数及隔离段出口马赫

数则相差不大．
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　　高超声速进气道是吸气式高超声速推进系统
的关键部件，其性能直接影响着推进系统和飞行
器的综合性能．据分析，对Ｍａ＝５～７一级的碳氢

燃料飞行器，进气道的压缩效率每提高１％，可以
使推进系统的比冲增加３％～５％，而进气道的流
量捕获能力则直接影响着发动机推力的大小［１］．
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为此，为吸气式推进系统配备性能优良的进气道，
对推进系统乃至整个飞行器综合性能的提高具有

重要的现实意义．
通常，定几何高超声速进气道是按单点设计

的，如果按高马赫数设计进气道，进气道的收缩比
较大，低马赫数下，进气道捕获的流量无法满足飞
行器的推力要求；如果按低马赫数设计进气道，收
缩比较小，高马赫数下性能下降太大，同样无法满
足飞行器高超声速飞行的需要．对于要求在较宽
马赫数范围工作的高超声速飞行器而言，这种进
气道低马赫数下的起动能力与高马赫数下性能间

的矛盾更加突出［２－４］．因此有必要开展按多点马赫
数设计的变几何进气道技术研究．虽然变几何进
气道也会带来增加了结构的复杂性、增加了质量、
变几何的控制以及变几何进气道的柔性等问题．
但从理论上讲，变几何进气道在全马赫数范围内
均能使发动机获得期望的流量和满足燃烧要求的

气流品质，因此，探讨工程上简单可行的变几何
进气道技术对高超声速推进技术的发展具有深

远意义．
鉴于高超声速变几何进气道在宽马赫数工作

范围内的气动性能优势，各国学者一直在致力于
变几何进气道相关技术研究．从二元高超声速变
几何进气道几何变化方式来看，目前采取的变几
何技术主要分为以下几类：转动式、平动式、可调
斜板 等．法 国 国 家 航 空 宇 航 技 术 研 究 中 心
（ＯＮＥＲＡ）等机构研究的导弹用高超声速变几何
进气道［５－６］以及 Ｘ－４３Ａ 试验飞行器采用的进气
道［７］均采用唇口转动变几何方案，以解决进气道
低马赫数下的起动问题．ＯＮＥＲＡ等机对伸缩唇
口的平动式变几何进气道开展了研究［８］，日本的

ｈｙｐｅｒ组合发动机以及ＡＴＲＥＸ（ａｉｒ－ｔｕｒｂｏ　ｒａｍｊｅｔ
ｅｎｇｉｎｅ）计划组合发动机对采用可调斜板的变几
何技术［９－１０］开展了研究，上述研究均是从改善非
设计马赫数下的进气道气动性能的角度出发．
上述变几何方案是目前比较典型的几种二元

高超声速进气道变几何方案，各有优势．可调斜板
变几何方案其几何调节及协调工作等较为复杂，
可靠性较差；转动唇口方案可在飞行器助推阶段
将唇口关闭，从而保护冲压发动机及内部机载设
备，同时也提高了助推的可靠性及稳定性．但进气
道唇口开启过程将对飞行器控制带来不利影响；
相对转动唇口方案，伸缩唇口式变几何进气道控
制难度较低，但助推过程中可能需要额外封堵装
置．上述方案，国外均已开展研究［５，７－８］，但大多只

给出变几何思路，并未给出详细的气动方案及设
计结 果．国 内 已 有 对 该 设 计 思 路 的 探 索 研
究［１１－１４］，严红明等对组合发动机用的可调斜板变
几何方案进行了研究［１１］，金志光等对前移唇口的
变几何方式进行了研究［１２］，但其设计过程中采用
了附面层排移措施，增加了系统的复杂性．本文作
者前期研究中对唇口变化对进气道气动性能的影

响进行了研究，给出了唇口角度变化对进气道性
能的影响规律［１３］，提出了包括唇口开启及后退等
几何动作的矩形截面高超声速变几何进气道气动

设计方案［１４］，但该方案唇口后退过程中进气道内
收缩比逐渐减小，这与进气道高低马赫数下对收
缩比的要求不符，有待改进．
本文在前期研究工作的基础上，提出了一种

内收缩比可控、包括唇口后退等几何动作的变几
何进气道的设计思路，据此开展了变几何进气道
几何变化规律及气动方案设计，并对其不同来流
马赫数下的气动性能进行了数值仿真研究．

１　内收缩比可控的二元高超声速
进气道变几何方案

１．１　变几何方案的提出

对于二元混压式高超声速进气道而言，其内
收缩比影响了进气道的低马赫数起动能力，外压
比和内压比共同决定了进气道的压缩能力．而外
压段气流转折角度则影响了进气道非设计马赫数

下的流量捕获能力．为了兼顾宽马赫数、定几何高
超声进气道低马赫数起动能力和高马赫数压缩能

力间的矛盾，能否做到在低马赫数下进气道有较
小的内收缩比（保障低马赫数下的起动能力），激
波尽可能的封口（保障一定的流量捕获）；高马赫
数下，进气道的内收缩比增大（保障高马赫数下的
压缩能力），激波尽可能的封口（保障流量捕获）．
本文的变几何方案就是基于这种考虑而提出的．
图１给出了典型的二元混压式高超声速进气

道的示意图（假定外压段一道激波，图中点划线为
激波，实线为物面），其中角δ和θ分别表示外压
段总压缩角度和隔离段下壁面与气流方向的夹

角，隔离段上下壁面平行．由图可见，根据不同来
流马赫数下外压段激波角度的变化，前后移动唇
口，使得激波封口．同时由于隔离段壁面与来流成
一定的角度，因此隔离段沿来流方向向后移动时，
进气道的内收缩比发生变化．从理论上分析，按此
方案设计，不同的来流马赫数下，既可以改变内收
缩比兼顾低马赫数下的起动和高马赫数下的压
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图１　进气道变几何方案示意图

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ

缩效果，同时也能够提高非设计马赫数下的流
量捕获．
从图１可见，假定高超声速进气道低马赫数

和高 马 赫 数 下 的 面 积 收 缩 比 分 别 为 Ｒｃ１ 和

Ｒｃ２，则有

Ｒｃ１ ＝ＬＢＣＬＦＨ
，　Ｒｃ２ ＝ＬＤＥＬＧＨ

　　假定高马赫数进气道的内收缩比是低马赫数
下的ｋ倍（ｋ为大于等于１的常数，由设计给定），
结合图１，进一步化简可得

ｋ＝
１－ＬＢＤＬＢＣ ×

ｓｉｎδ

１－ＬＢＤＬＦＨ ×
ｓｉｎθ

（１）

　　特别地，当ｋ＝１时，Ｒｃ１＝Ｒｃ２，则有

Ｒｃ１ ＝ｓｉｎδｓｉｎθ
（２）

　　可见，若要使进气道在不同的来流马赫数下，
有不同的内收缩比．设计时可适当调整ｋ值，而影
响ｋ值的因素主要有外压段角度δ、隔离段壁面
转折角度θ、唇口移动距离ＬＢＤ以及低马赫数时的
初始参数．通过适当的设计可以做到在低马赫数
到高马赫数变化过程中即改善流量捕获能力又改

变内收缩比．

１．２　主要几何参数对变几何设计方案的影响

前文分析可见，影响上述变几何方案的主要
参数有外压段角度δ、隔离段壁面转折角度θ、唇
口移动距离ＬＢＤ以及进气道低马赫数时的初始几
何参数．本节对上述几何参数对变几何方案的影
响进行初步分析．
图２给出了按式（２）计算得出的不同的内收

缩比下，后移唇口进气道内压段面积收缩比保持
不变时，进气道外压段总转折角度δ和隔离段壁
面转折角度θ的变化曲线．其中横坐标表示隔离
段壁面转折角度θ，纵坐标表示外压段总转折角
度δ．从图可以看出，若要在后移唇口的过程中进
气道内收缩比保持不变，隔离段壁面转折角度的

选取则应与进气道外压段转折角度一一对应（按
式（２）），两者具有较好的线性关系；且在同一外压
转折角度下，内收缩比越大，相应的隔离段下壁面
转折角度越小．

图２　外压角与隔离段偏转角的关系（等内收缩比）

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ
ａｎｄ　ｔｈｅ　ｄｅｆｌｅｃｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｉｓｏｌａｔｏｒ

（ｅｑｕａｌ　ｃｏｎｔｒａｃｔ　ｒａｔｉｏ）

２　二元高超声速变几何进气道设计

基于上述设计思路，对二元高超声速变几何
进气道进行气动设计，以验证上述变几何进气道
设计思想．首先开展定几何进气道设计，在定几何
进气道基础上开展变几何进气道设计，并与定几
何进气道进行对比分析．

２．１　高超声速定几何进气道气动设计及性能分析

二元高超声速定几何进气道示意图如图３所
示．设计马赫数为７，进气道迎风高度为１２０ｍｍ，
设计工作马赫数范围４～７，飞行攻角０°～４．５°，外
压段采用三波系设计，设计压比为１６．５．设计状
态下，三道外压激波封口．按此条件设计得到二元
高超声速进气道的外压段几何尺寸如表１中所
示，三道外压激波的几何转折角度分别为２．０°，６．
７°及７．７°，外压段总转折角度为１６．４°．
内压段设计是本变几何设计方案的关键．作

为研究的第一步，内压段采用平面压缩设计，唇口

图３　二元高超声速进气道示意图

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ（２－Ｄ）

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ
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侧壁面与机身侧壁面平行．设计时，根据前文的研
究（见图２），初步选择唇口后移过程中内压段的
面积收缩比保持不变，选取面积收缩比为１．５，隔
离段转折角度θ为１１．２°，隔离段长高比为８．０．

表１　进气道几何尺寸

Ｔａｂｌｅ　１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　２－Ｄ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ

各段水平长度／ｍｍ 各段对应转折角度／（°）

Ｌ１ Ｌ２ Ｌ３ Ｌ４ Ｌ５ α１ α２ α３ θ

Ｈ／

ｍｍ

Ｈ０／

ｍｍ

３５５　１８４　１６１　１１１　１６１　２．０　６．７　７．７　１１．２　２０．５　１２０

文献［１５］为本文作者前期研究工作对与本文
变几何进气道相似的矩形截面高超声速进气道数

值仿真与高焓风洞试验结果对比（Ｍａ＝６．０），结果
显示该数值仿真方法可较为准确的模拟此类进气

道的流动．采用与文献［１５］相同的数值仿真方法，
即应用 ＮＡＰＡ（ＮＵＡＡ　ｐｒｏｇｒａｍ　ｆｏｒ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ）
软件，采用变比热完全气体模型，２阶精度的

ＡＵＳＭ＋（ａｄｖｅｃｔｉｏｎ　ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ）格
式，ＢＬ（Ｂａｌｄｗｉｎ－Ｌｏｍａｘ）湍流模型对上述二元高超
声速定几何进气道进行数值仿真．利用Ｇｒｉｄｇｅｎ软
件生成结构化网格，网格总计为２０万左右．
图４给出了不同来流马赫时进气道压力等值

图．从图可以看出：在来流马赫数４～７范围内，高
超声速进气道均能顺利起动，内通道内没有出现
流动分离．设计来流条件下，三道外压激波交汇于
唇口处，与预期设计相符．随着来流马赫数的逐渐
减小，外压激波角增加，外压激波不再交汇，开始
远离唇口，进口前存在溢流．且马赫数越小，上述
现象越明显．可见，在定几何进气道中，若高

图４　二元高超声速定几何进气道压力等值图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ

２－Ｄ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ

马赫数下激波封口，则在低马赫数时进口前溢流
较大，进气道捕获流量能力下降．
图５给出了高超声速进气道压比、总压恢复

系数、温升比、出口马赫数及流量系数随来流马赫
数的变化曲线．其中横坐标表示来流马赫数，纵坐
标表示相应的进气道参数．从图可以看出：设计马
赫数下，进气道流量系数为０．９９１　７，隔离段出口
马赫数为３．３２，总压恢复系数为０．５５，压比为

３６．０，温升比为３．５．随着来流马赫数的逐渐减
小，除总压恢复系数逐渐增加外，其余参数均逐渐
降低．

图５　二元高超声速定几何进气道性能参数

随Ｍａ数变化

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓσ，，Ｔ／Ｔ０，Ｍａｅ，ｐ／ｐ０ｖｓ．Ｍａ

１７４２
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２．２　高超声速变几何进气道气动设计及性能分析

　　根据前文变几何进气道的设计思路，可以通
过前后移动唇口调整不同来流马赫数下进气道的

内收缩比，可以使其随来流马赫数的变化，增大、
减小或是保持不变．当来流马赫数发生变化时，通
过前后移动唇口以保证外压段第三道激波封口，
可以提高非设计马赫数下的流量捕获．基于上述
思想，在设计状态的气动型面基础上，当来流马赫
数变化时，移动进气道的唇口保证第三道激波封
口．根据不同来流马赫数下第三道激波的位置即
可确定唇口移动的距离．在移动唇口过程中，保证
进气道的内收缩比保持不变．
图６给出了变几何进气道唇口移动距离随来

流马赫数的变化规律．假定设计马赫数下，唇口的
移动距离为０．不同来流马赫数下，唇口向来流方
向移动．其中横坐标表示来流马赫数，纵坐标表示
无量纲的移动距离ΔＸ／Ｈ（ΔＸ 为唇口移动距离
除以迎风高度Ｈ）．

图６　高超声速进气道几何变化规律

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｌａｗ　ｏｆ　２－Ｄ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ

图７给出了不同来流马赫时变几何进气道压
力的等值图．从图可以看出：设计来流条件下，三
道外压激波交汇于唇口处，与定几何进气道时完
全相同．随着来流马赫数的逐渐减小，外压激波角
增加，外压激波不再交汇，开始远离唇口，进口前
存在溢流，且马赫数越小，上述现象越明显．但由
于唇口随来流马赫数的减小逐渐前移，因此，不同
来流马赫数下，外压段的第三道激波依然保持封
口．不同来流马赫数下，进气道内压段内没有流动
分离出现．
图８给出二元高超声速定、变几何进气道压

比、总压恢复系数、温升比、出口马赫数及流量系
数的变化曲线对比．其中横坐标表示来流马赫数，

图７　二元高超声速变几何进气道压力等值图

Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　２－Ｄ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ

图８　高超声速变几何进气道性能参数随Ｍａ数变化

Ｆｉｇ．８　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓσ，，Ｔ／Ｔ０，Ｍａｅ，ｐ／ｐ０ｖｓ．Ｍａ
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纵坐标表示相应的进气道参数．从图可以看出：设
计马赫数定、变几何进气道气动性能完全相同，与
预期相符．非设计来流马赫数下，定、变几何进气
道的压比、温升比、总压恢复系数及隔离段出口马
赫数基本相同；变几何方案非设计马赫数下的流
量系数明显高于定几何方案，且马赫数越低，两者
相差越大．
图９给出高超声速定、变几何进气道总压恢

复系数与流量系数的乘积随来流 Ｍａ变化曲线，
其中横坐标表示来流马赫数，纵坐标表示总压恢
复系数与流量系数的乘积．从图可以看出，除设计
马赫数外，变几何进气道的总压恢复与流量系数
乘积明显高于定几何进气道．表明本文设计的变
几何进气道整体气动性能优于定几何进气道．

图９　定、变几何进气道总压恢复系数与

流量系数乘积对比

Ｆｉｇ．９　σｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　２－Ｄ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｉｘｅｄ　ａｎｄ

ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔｓ

产生上述现象的主要原因是本文设计的变几

何进气道与定几何进气道相比，设计马赫数下的
几何尺寸完全相同．不同来流马赫数下，变几何进
气道移动唇口保证第三道激波贴口，因此变几何
进气道的流量系数大于定几何进气道．同时，变几
何进气道移动过程中保持面积收缩比不变，进而
进气道的总收缩比不变，所以导致进气道的压比、
总压恢复系数、温升比及隔离段出口马赫数基本
不变．

３　结　论

本文研究，可以总结如下：

１）基于变几何进气道的气动需求，提出了一
种进气道内收缩比可控、包括唇口后退等几何动
作的变几何进气道的设计思路，给出了具体的设
计方法及影响因素．

２）数值仿真结果显示：设计马赫数下，定、变
几何进气道气动性能基本相同；非设计马赫数下，
变几何进气道总体气动性能优于定几何进气道．
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ｉｎｌｅｔ　ｏｆ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｃｙｃｌｅ　ｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ

Ｐｏｗｅｒ，２０１１，２６（２）：４５８－４６７．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　金志光，张堃元．宽马赫数范围高超声速进气道伸缩唇口

式变几何方案［Ｊ］．宇航学报，２０１０，３１（５）：１５０３－１５１０．

ＪＩＮ　Ｚｈｉｇｕａｎｇ，ＺＨＡＮＧ　Ｋｕｎｙｕａｎ．Ａ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ

ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ａ　ｔｒａｎｓｌａｔｉｎｇ　ｃｏｗｌ　ｏｐｅｒａｔｉｎｇ　ｉｎ　ａ　ｌａｒｇｅ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｒａｎｇｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０，３１
（５）：１５０３－１５１０．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）
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［１３］　袁化成，刘大，梁德旺，等．变唇口对高超声速进气道性能

的影响［Ｒ］新疆：第二届全国冲压发动机会议，２００７．
［１４］　袁化成．矩形截面高超声速变几何进气道设计方法及气动

特性研究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２００８．

ＹＵＡＮ　Ｈｕａｃｈｅｎｇ．Ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ　ａｎｄ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒ－

ａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｒｅｃ－

ｔａｎｇｕｌａｒ　ｓｅｃｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：Ｎａｎｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ａｅｒｏ－

ｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　袁化成，郭荣伟．矩形截面高超声速进气道气动设计及实

验验证［Ｊ］．南京航空航天大学学报，２００９，４１（４）：４２３－４２８．

ＹＵＡＮ　Ｈｕａｃｈｅｎｇ，ＧＵＯ　Ｒｏｎｇｗｅｉ．Ｄｅｓｉｇｎ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎ－

ｔａｌ　ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ　ｓｅｃｔｉｏｎ
［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｎａｎｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ａｓ－

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９，４１（４）：４２３－４２８．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）
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