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ＴＢＣＣ进气道变几何泄流腔研究
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摘　　　要：提出了一种用于内并联型涡轮基组合循环（ＴＢＣＣ）进气道全马赫数范围的可变几何泄流腔方

案，给出了可变几何泄流腔的设计方法；研究了泄流腔及其几何特征参数对进气道流场特征和气动性能的影

响，获得了几何特征参数对进气道气动性能的影响规律．最后，采用三维流场数值模拟手段，对泄流腔可变型

面参数随飞行马赫数Ｍａ０ 的调节规律和进气道在全马赫数范围内的气动特性进行了研究，结果表明：泄流腔

开启之后，随着Ｍａ０ 的增加，泄流腔进口宽度和喉道高度不断减小，且均呈前急后缓的减小趋势；在 Ｍａ０≤

２．０和Ｍａ０≥２．５时，泄流腔进口前角均随Ｍａ０ 的增加而减小；当 Ｍａ０≤２．５时，进气道的总压恢复系数均在

０．８以上，当２．５＜Ｍａ０≤４．５时，进气道的总压恢复系数均在０．３以上，符合进气道总体方案的要求；冲压模

态下，冲压通道的出口马赫数均小于０．４，出口静压均大于０．５个标准大气压（５０．６６２　５ｋＰａ），均能满足冲压燃

烧室的燃烧需求．结合高速风洞试验研究结果，印证了可变几何泄流腔方案的可行性．
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　　涡轮基组合循环（ＴＢＣＣ）发动机是将涡轮发
动机和冲压发动机的两种技术结合到一起，整合
了涡轮发动机和冲压发动机在各自适用飞行范围

内的优势，其飞行范围十分宽广，飞行马赫数从亚
声、跨声、超声一直扩展到高超声速［１－３］．因此，

ＴＢＣＣ发动机进气道将不同于其他普通航空发动
机的进气道，它要在非常宽广的飞行范围内以及
飞行工况多变的条件下向ＴＢＣＣ发动机提供稳定
优良的流场，这就要求进气道在整个飞行过程中通
过改变自身的形状来适应飞行状态的变化［４－６］．
进气道压缩面的肩部采用曲面过渡有助于降

低起动马赫数，提高进气道的总压恢复系数［７］．激
波打在进气道压缩面的肩部可以减弱激波／附面
层干扰［８］，因此，合理布置进气道内的波系，可以
改善进气道的性能．但ＴＢＣＣ进气道要考虑变几
何设计，其肩部位置不便采用连续曲面形式；且其
波系设计异常复杂，在进气道起动过程中，尤其是
非设状态下，激波不一定能打在进气道压缩面的
肩部．为减弱激波／附面层干扰，提高ＴＢＣＣ进气
道的起动和气动性能，对其进行流场控制是十分
必要的．流场控制技术也被认为是ＴＢＣＣ进气道
设计中的关键技术之一［９］．
我国在组合动力领域的研究起步较晚，目前

尚处于方案论证的预研阶段［１０－１１］．在鲜有公开资
料对国外ＴＢＣＣ进气道所采用的流场控制技术
进行明确报道的情况下，本文根据某内并联型

ＴＢＣＣ进气道总体设计方案［１２］，提出了一种可变
几何泄流腔的流场控制方案，并给出了变几何泄
流腔的设计方法．通过对带变几何泄流腔的内并
联型ＴＢＣＣ进气道三维流场的数值模拟，印证了
变几何泄流腔方案的可行性．本文的研究结果可
为ＴＢＣＣ进气道设计及流场控制提供技术参考．

１　变几何泄流腔方案及设计方法

通过本文研究发现，超声速来流条件下，在相
同的马赫数区间内：较低马赫数时，第一道内压缩
波在下壁面的入射点位置变化较大，因此要求泄
流腔进口的宽度相应较大；而高马赫数时，第一道
内压缩波在下壁面的入射点位置变化却较小，则
所需的泄流腔进口宽度相应较小．若泄流腔按照
较低马赫数下的需求设计，则高马赫数下流量损
失严重；若泄流腔按照高马赫数下的需求设计，较
低马赫数下泄流腔则不能有效地发挥其功能．亚
声速和低超声速来流条件下，一般情况进气道为
外压式，不存在起动问题，其整个内通道均为亚声
速流，泄流腔的泄流量将远大于超声速来流条件
下的泄流量，此时泄流腔的存在已明显违背了“通

图１　不同飞行状态下泄流腔型面设计示意图
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过小的流量损失换取较大的总压恢复系数增益”
的方案设计原则．
为了满足全马赫数范围内进气道对泄流腔的

需求，本进气道的泄流腔设计为可变几何形式，如
图１所示．设定模态转换过程所对应的泄流腔型
面为其基础型面，其他状态下的泄流腔型面均由
此基础型面调节而来．其中，１＃平板可绕进气道
肩点（Ａ点）转动，２＃平板可绕泄流腔出口左侧点
（Ｂ点）转动且长度可伸缩，３＃平板长度可伸缩．
亚声速和低超声速时，１＃平板转动至与第３压缩
面同一角度位置，并将泄流腔进口封闭；高超声速
时，通过伸长３＃平板达到减小喉道高度和泄流腔
进口宽度的目的，通过调节１＃平板的角度，在泄
流腔中部形成喉道，以达到控制泄流量的目的．
从图１（ｂ）中可以看到，泄流腔的几何特征参

数包括进口宽度Ｗｉ、出口宽度Ｗｅ、进口前角α１、

进口后角α２ 以及进口前端点与后端点的高度差

Ｈｂ．其中α２ 固定不变，应折衷各飞行状态的需求
进行选取．

２　物理模型及计算方法

２．１　物理模型

本文研究的内并联型 ＴＢＣＣ进气道由超声
速外压缩段、超声速内压缩段（包括喉道前内收缩
段和喉道等截面段）、亚声速扩压段（包括涡轮通
道扩压段和冲压通道扩压段）、泄流腔和分流段组
成．全马赫数范围内，随着飞行状态的变化，进气
道共使用６个型面（不包括模态转换过程中仅调
节分流板的型面）．图２给出了某一飞行状态下各
型面段在进气道对称截面上的分布示意图．

图２　某状态下进气道对称截面示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

２．２　计算方法

计算中用有限体积法求解雷诺平均后的三维

Ｎ－Ｓ方程，采用２阶迎风格式离散，紊流模型选用

Ｊｏｎｅｓ和Ｌａｕｎｄｅｒ提出的标准ｋ－ε模型，近壁区采
用标准壁面函数．计算收敛准则为：连续方程、动
量方程、能量方程以及ｋ－ε方程的残差至少下降３
个数量级，且进气道出口截面流量稳定．

２．３　计算网格及边界条件

采用软件ＩＣＥＭ１１．０对进气道内外流场区
域进行网格划分及生成．由于ＴＢＣＣ进气道几何
型面的复杂性，其整个计算域被分成几十个子域
进行网格生成，然后通过对接方式构成复杂的流
动区域，总网格单元数约为２８０万．出于黏性计算
以及激波捕捉的需要，对局部区域的网格采用了

加密技术．图３给出了某状态下进气道的固壁面
网格图．

图３　某状态下进气道的固壁面网格

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

计算中所用到的边界条件类型有：压力远场
边界、压力出口边界、无滑移绝热固壁边界与对称
边界条件等，边界条件设置如图４所示．为了消除
进气道出口边界条件设定对涡轮与冲压通道出口

截面流场的影响，分别将涡轮与冲压通道出口的

６１７２
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图４　计算边界条件设置示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

计算域向下游延伸了２倍涡轮通道出口直径的
长度．

３　泄流腔对进气道流场特性的影响

由变几何泄流腔设计方案可知，模态转换过程
（包括Ｍａ＝２．０定马赫数模态转换方式和 Ｍａ＝
２．０～２．５定马赫数范围模态转换方式）所对应的
泄流腔型面为其基础型面，其他飞行状态下的泄
流腔型面均由此基础型面调节而来，可见模态转
换过程中泄流腔几何特征参数的选取至关重要．
本节首先对模态转换状态下，不带与带泄流腔时
进气道的流场特性进行研究，以展示泄流腔作为
流场控制手段的有效性．

３．１　泄流腔对进气道流场特征的影响

为研究泄流腔对进气道流场特性的影响，针
对模态转换状态下的进气道型面设计提出了３种
方案，分别为：Ｐｒｏｊｅｃｔ　１，保证模态转换起始状态
（Ｍａ＝２．０）进气道起动；Ｐｒｏｊｅｃｔ　２，将模态转换结
束时（Ｍａ＝２．５）的进气道喉道马赫数控制在１．６
左右；Ｐｒｏｊｅｃｔ　３，带泄流腔的流场控制方案．
图５给出了３种方案下进气道在Ｍａ＝２．０，

Ｍａ＝２．３和Ｍａ＝２．５时的流场特征对比．由图５
（ａ）可以看到：各马赫数下，第１道内压缩波与进
气道下壁面附面层相互干扰，均产生了流动分离；
且随着马赫数的增加，激波／附面层干扰加剧，分
离区不断扩大．由图５（ｂ）可以看到：在控制Ｍａ＝
２．５时进气道喉道马赫数为１．６的条件下，Ｍａ＝
２．０时进气道将进入不起动状态；且在Ｍａ＝２．３
和Ｍａ＝２．５的起动状态下，进气道下壁面也同样
产生了流动分离．由图５（ｃ）可以看到：通过采用
泄流腔的流场控制手段，既保证了Ｍａ＝２．０时进
气道顺利起动，同时还有效消除了激波／附面层干
扰产生的流动分离；且随着马赫数的增加，泄流腔
泄流通道的面积不断减小．

图５　带与不带泄流腔的进气道对称截面压力

等值图对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｎ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ

ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｐｒｏｊｅｃｔｓ

３．２　泄流腔对进气道流场性能的影响

表１给出了不同方案下的进气道性能参数对

比．其中ｂ代表泄流腔的流量系数，定义为经泄
流腔泄除的流量与进气道理论捕获流量之比；σｔｈ，

表１　带与不带泄流腔的进气道性能对比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｐｒｏｊｅｃｔｓ

Ｍａ０ Ｐｒｏｊｅｃｔ ｂ σｔｈ Ｍａｔｈ πｔｈ

１　 ０．９４４　 １．２９３　 ２．６５

２．０　 ２　 ０．９０６　 ０．９９１　 ３．７４

３　 ０．０３２　 ０．９７０　 １．２５１　 ２．９２

１　 ０．９２９　 １．４６５　 ２．８２

２．３　 ２　 ０．９３９　 １．３９８　 ３．１４

３　 ０．０１８　 ０．９５８　 １．４３９　 ３．１１

１　 ０．９２０　 １．７１１　 ２．９３

２．５　 ２　 ０．９２７　 １．６０３　 ３．２２

３　 ０．０１２　 ０．９４４　 １．６０７　 ３．３６

７１７２
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Ｍａｔｈ，πｔｈ分别代表喉道截面的总压恢复系数、马
赫数和压比．由表中Ｐｒｏｊｅｃｔ　１和Ｐｒｏｊｅｃｔ　３对比可
以看出：Ｍａ＝２．０时，Ｐｒｏｊｅｃｔ　３通过０．０３２倍捕
获流量的损失，换取了０．０２６的总压恢复系数增
益；Ｍａ＝２．５时，Ｐｒｏｊｅｃｔ　１的进气道喉道马赫数
过大，过大的喉道马赫数将增加结尾激波系损失．
由表中Ｐｒｏｊｅｃｔ　２和Ｐｒｏｊｅｃｔ　３对比可以看到：Ｍａ＝
２．０时，Ｐｒｏｊｅｃｔ　２的进气道不起动，喉道总压恢复
系数较低；Ｍａ＝２．５时，在进气道喉道马赫数基
本相同的条件下，Ｐｒｏｊｅｃｔ　３通过０．０１２倍捕获流
量的损失，换取了０．０１７的总压恢复系数增益．
由以上分析可知，本文设计的泄流腔可排除

进气道下壁面的低能量流，有效减弱激波／附面层
干扰，消除流动分离，避免因流动分离可能引起的
进气道不起动问题，并通过小的流量损失换取大
的总压恢复系数增益和拓宽进气道的工作范围，
有效地改善了进气道的起动性能和气动性能．同
时，泄流腔的运用增大了进气道各型面状态下喉
道高度的选取范围，使喉道马赫数的优化成为可
能，从而达到降低结尾激波损失的目的．

４　几何特征参数对进气道性能的影响

模态转换状态下，通过泄流腔几何特征参数
对进气道性能影响的研究，可以确定泄流腔基础
型面几何特征参数值，并为全马赫数范围内泄流
腔可变型面参数的选取提供参考．

４．１　进口前角α１ 的影响

图６给出了泄流腔流量系数、喉道总压恢复
系数及喉道马赫数随α１ 的变化曲线．从图６（ａ）可
以看出，随着α１ 的增加，泄流量减少，这是因为α１
增加后，流向泄流腔进口气流的偏转角减小，从而
使得流入泄流腔的气流量减少所造成的；Ｍａ＝
２．０时泄流量的减少幅度要大于Ｍａ＝２．５时．从
图６（ｂ）可以看出，随着α１ 的增加，进气道喉道总
压恢复系数基本无变化．这是因为在所研究的范
围内，Ｍａ＝２．０时较大的α１ 下，泄流腔进口处的
附面层就已较为完全被泄除，此时泄流腔后喉道
截面的总压接近主流的总压，当α１ 减小时，主流
的总压变化不大，所以喉道总压恢复系数变化不
大；而Ｍａ＝２．５时，随着α１ 的增加，泄流量的变化
较小，故喉道总压恢复系数变化不大．从图６（ｃ）
可以看出，随着α１ 的增加，造成泄流量减小，使得
通过喉道的流量增加，而此时喉道总压恢复变化
不大且喉道面积不变，因此相应的流量函数增大，

图６　进气道性能参数随α１ 的变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｖｅｒｓｕｓα１

从而造成超声速情况下的喉道马赫数有所降低．

４．２　进口宽度Ｗｉ的影响

图７给出了泄流腔流量系数、喉道总压恢复
系数及喉道马赫数随Ｗｉ的变化曲线，其中横坐
标为Ｗｉ与Ｈｔｈ（喉道高度）的比值．从图７（ａ）可以
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看出，随着Ｗｉ的增加：Ｍａ＝２．０时泄流量迅速增
大；Ｍａ＝２．５ 时 泄 流 量 先 较 缓 慢 增 大，当

Ｗｉ／Ｈｔｈ≥１．０时也迅速增大．这是因为在所研究
的范围内，Ｍａ＝２．０时唇罩激波的反射点均落在
泄流腔进口范围内，而 Ｍａ＝２．５时只有当Ｗｉ／

Ｈｔｈ≥１．０时唇罩激波的反射点才落在泄流腔进
口范围内．从图７（ｂ）可以看出，随着Ｗｉ的增加：

图７　进气道性能参数随Ｗｉ的变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｖｅｒｓｕｓ　Ｗｉ

Ｍａ＝２．０时进气道喉道总压恢复系数变化不大，
这是因为泄除附面层较多时，泄流腔下游喉道截
面的总压恢复系数接近主流总压恢复系数造成

的；Ｍａ＝２．５时喉道总压恢复系数先缓慢增大，
然后较快速的增大，最后基本不变．从图７（ｃ）可
以看出：进气道喉道马赫数随着Ｗｉ的增加而增

大，且Ｍａ＝２．５时的增幅要高于Ｍａ＝２．０时，这
是由于Ｍａ＝２．５时泄流量和喉道总压恢复系数
的增大均会造成喉道马赫数增大的缘故．

４．３　出口宽度Ｗｅ的影响

图８给出了泄流腔流量系数、喉道总压恢复
系数及喉道马赫数随Ｗｅ 的变化曲线，其中横坐
标为Ｗｅ与Ｈｔｈ的比值．从图８（ａ）可以看出：随着

Ｗｅ的增加，泄流量不断增大，这是因为泄流腔出
口宽度的增加，减缓了其出口处气流的堵塞程度．
从图８（ｂ）可以看出：随着Ｗｅ 的增加，Ｍａ＝２．０
时进气道喉道总压恢复系数变化不大，Ｍａ＝２．５
时喉道总压恢复系数略有增加．从图８（ｃ）可以看
出：进气道喉道马赫数随着Ｗｅ的增加而增大，但

Ｍａ＝２．５时的增幅要小于 Ｍａ＝２．０时，这是由

９１７２
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图８　进气道性能参数随Ｗｅ的变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｖｅｒｓｕｓ　Ｗｅ

于Ｍａ＝２．５时泄流量的增幅小于Ｍａ＝２．０时的
缘故．

４．４　进口前、后端点高度差Ｈｂ的影响

图９给出了泄流腔流量系数、喉道总压恢复
系数及喉道马赫数随 Ｈｂ 的变化曲线，其中横坐

图９　进气道性能参数随Ｈｂ 的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｖｅｒｓｕｓ　Ｈｂ

标为Ｈｂ 与 Ｈｔｈ的比值．由该图可知：随着 Ｈｂ 的

增加，泄流量逐渐增大，泄流腔泄除附面层低能量
流的能力不断增强，进气道喉道总压恢复系数不
断升高；虽然泄流量的增大和喉道总压恢复系数
的升高两方面因素均会导致喉道马赫数上升，但
是随着Ｈｂ的增加，喉道面积不断减小，在超声速
情况下又造成喉道马赫数不断下降，且喉道面积
减小对喉道马赫数的影响占主导作用，从而造成
了喉道马赫数较快速地下降．
通过以上对泄流腔几何特征参数的规律性研

究，在兼顾进气道综合性能和有利于泄流腔几何
调节的前提下，进气道模态转换状态泄流腔几何
特征参数α１，Ｗｉ，Ｗｅ，Ｈｂ 的选取分别为１２８．５°，

１．０　Ｈｔｈ，０．３　Ｈｔｈ，０．０５　Ｈｔｈ．
从泄流腔设计方案可知：大部分超声速状态

下，是通过调节１＃平板的角度，在泄流腔中部形
成喉道，以达到控制泄流量的目的，因此，为了减
少泄流腔的调节参数和调节难度，全马赫数范围
内Ｗｅ固定；且同一飞行状态下，喉道高度的变化
间接体现了Ｈｂ的变化．由此，全马赫数范围内泄
流腔可变几何特征参数选取α１，Ｗｉ和Ｈｔｈ．

５　泄流腔可变型面参数的调节规律

在泄流腔的基础型面上，根据进气道流量系
数与喉道总压恢复系数乘积最大化的原则，通过
数值计算的手段，在不同飞行状态下对泄流腔可
变型面参数进行优化，获得了全马赫数范围内泄
流腔可变型面参数的调节规律．

５．１　进口前角α１ 的调节规律

图１０给出了泄流腔进口前角α１ 的调节规

０２７２
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律．Ｍａ０ 表示自由来流马赫数．０≤Ｍａ０＜１．８时
泄流腔关闭，此马赫数范围内泄流腔进口前角为

０°，为了不影响曲线整体的显示效果，图中未给出
该段线条．由该图可知：涡轮模态下，泄流腔进口
前角随马赫数的增加而减小；模态转换完成后，从

Ｍａ０＝２．０至 Ｍａ０＝２．５泄流腔的喉道由泄流腔
出口调节至泄流腔中部位置，此时泄流腔进口前角
有一较大的增幅；Ｍａ０＝２．５之后，泄流腔进口前角
继续随马赫数的增加而减小．

图１０　泄流腔进口前角α１ 的调节规律

Ｆｉｇ．１０　Ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ　ｒｕｌｅ　ｏｆα１

５．２　进口宽度Ｗｉ的调节规律

图１１给出了泄流腔进口宽度Ｗｉ及喉道高

度Ｈｔｈ的调节规律．从Ｗｉ的调节曲线可以看到：

Ｍａ０＝１．８及之前，进气道为外压式，其整个内通
道均为亚声速流，为了防止过多的流量从泄流腔

图１１　泄流腔进口宽度Ｗｉ及喉道高度Ｈｔｈ
的调节规律

Ｆｉｇ．１１　Ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ　ｒｕｌｅｓ　ｏｆ　Ｗｉａｎｄ　Ｈｔｈ

泄除，此马赫数范围内泄流腔关闭，即泄流腔进口
宽度为０；泄流腔开启之后，随着马赫数的增加，
泄流腔进口宽度不断减小，且呈前急后缓的减小
趋势，这主要是因为在相同的马赫数区间内，较低
马赫数下，第１道内压缩波在下壁面的入射点位
置间隔较大，因此要求泄流腔进口宽度相应较大，
而高马赫数下，第１道内压缩波在下壁面的入射
点位置间隔却较小，则所需的泄流腔进口宽度相
应较小．

５．３　喉道高度Ｈｔｈ的调节规律

从图１１中喉道高度的调节曲线可以看到：模
态转换之前，由于外压段各压缩面角度均保持不
变，故喉道高度不变；模态转换时，由于外压段型
面的调整及泄流腔泄除附面层的需求，进气道喉
道高度减小；模态转换之后，进气道喉道高度进一
步减小，且随着马赫数的增加呈前急后缓的减小
趋势，这主要是因为低马赫数状态下进气道喉道
马赫数对喉道高度变化的敏感程度低于高马赫数

状态．

６　进气道全马赫数范围内的气动特性

为了进一步检验可变几何泄流腔方案和设计

方法在不同飞行状态下的可行性和适用性，结合
可变型面参数影响规律的研究结果和相应的进气

道几何型面，对不同飞行状态下的进气道流场进
行了全三维数值仿真研究．

６．１　进气道波系结构随飞行马赫数的变化

图１２给出了不同飞行马赫数下，进气道对称
截面马赫数等值图．其中涡轮模态下给出的是匹
配状态下的图谱，冲压模态下给出的是临界状态
下的图谱．从该图可以看到：随着飞行马赫数的增
加和泄流腔的开启，进气道由外压式转变为混压
式；混压式下，随着飞行马赫数的增加，外压激波
不断贴近唇口，超声速溢流逐渐减小；随着飞行马
赫数的增加，喉道马赫数不断增大，各飞行马赫数
下的喉道马赫数基本符合全马赫数范围内型面调

整的安排．

６．２　进气道性能参数随飞行马赫数的变化

表２给出了不同飞行马赫数下进气道的性能
参数，其中涡轮模态下给出的是匹配状态下的性
能参数，冲压模态下给出的是临界状态下的性能
参数．表中ｉ表示进气道流量系数，ｂ 表示泄流
腔流量系数，“σｔ 或σｒ”，“Ｍａｅｔ或 Ｍａｅｒ”和“ｐ２ｔ或

ｐ２ｒ”分别表示涡轮模态时涡轮通道或冲压模态时

１２７２
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图１２　不同飞行马赫数下，进气道对称截面

马赫数等值图

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ

ｉｎｌｅｔ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｌｉｇｈｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

表２　不同飞行马赫数下进气道的性能参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

Ｍａ０ ｉ ｂ
σｔ
或σｒ

Ｍａｅｔ
或Ｍａｅｒ

ｐ２ｔ或

ｐ２ｒ／Ｐａ

１．５　 ０．５１８　 ０．０００　 ０．８６１　 ０．４５０　 ５８　１４８．７

１．８　 ０．７０２　 ０．０２４　 ０．８０９　 ０．４５０　 ５４　４４０．７

２．０（Ｔ） ０．６９１　 ０．０２７　 ０．８０４　 ０．４５０　 ６４　５４１．２

２．０（Ｒ） ０．６９１　 ０．０３２　 ０．９１０　 ０．３８３　 ７４　９２８．５

２．５　 ０．７６６　 ０．０２２　 ０．８０５　 ０．３６２　 ９２　３１４．５

３．０　 ０．８３３　 ０．０２９　 ０．７０４　 ０．２６６　 １２６　３０９．７

３．５　 ０．８９０　 ０．０３１　 ０．５９６　 ０．２０９　 １６８　１７６．１

４．０　 ０．９４６　 ０．０３９　 ０．５０３　 ０．１５３　 ２２０　２６９．２

４．５　 ０．９７２　 ０．０２７　 ０．３３６　 ０．１６９　 ２７９　８２０．４

冲压通道的出口总压恢复系数、出口马赫数和出
口静压值．２．０（Ｔ）表示模态转换开始对应时刻，

２．０（Ｒ）表示模态转换结束对应时刻由该表可知：
各飞行马赫数下，泄流腔的流量系数在０．０２～
０．０４范围内；当Ｍａ０≤２．５时，进气道的总压恢
复系数均在０．８以上，当２．５＜Ｍａ０≤４．５时，进
气道的总压恢复系数均在０．３以上，符合进气道
总体方案的要求；冲压模态下冲压通道的出口马
赫数均小于０．４，出口静压均大于５０　６５２Ｐａ（即

０．５个标准大气压），可见冲压模态各飞行状态下
进气道均能满足冲压燃烧室的燃烧需求．
通过以上分析，并结合文献［１２］中高速风洞

试验研究结果可见，变几何泄流腔方案适用于

ＴＢＣＣ进气道全马赫数范围，符合全马赫数范围
内进气道型面调整的安排及总体方案对进气道性

能的要求，满足不同飞行状态下涡轮发动机和冲
压发动机的进气需求．

７　结　论

对某内并联型 ＴＢＣＣ进气道提出了一种变
几何泄流腔的流场控制方案，通过进气道三维流
场数值模拟研究，可以得出以下结论：

１）泄流腔可减弱激波／附面层干扰，消除流
动分离，并通过小的流量损失换取较大的总压恢
复系数增益和拓宽进气道的工作范围，有效地改
善了进气道的气动性能和起动性能．
２）随着泄流腔进口前角α１ 的增加，泄流量
减少，进气道喉道总压恢复系数基本无变化，喉道

２２７２
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马赫数有所降低．
３）随着泄流腔进口宽度Ｗｉ的增加：Ｍａ＝

２．０时，泄流量迅速增大，进气道喉道总压恢复系
数略有增加；Ｍａ＝２．５时，泄流量先较缓慢增大，
当Ｗｉ／Ｈｔｈ≥１．０时也迅速增大，喉道总压恢复系
数先缓慢增大，然后较快速地增大，最后基本不
变；进气道喉道马赫数均有所上升．
４）随着泄流腔出口宽度Ｗｅ 的增加，泄流量
不断增大，进气道喉道马赫数有所上升，Ｍａ＝２．０
时喉道总压恢复系数变化不大，Ｍａ＝２．５时喉道
总压恢复系数略有增加．
５）随着泄流腔进口高度差Ｈｂ 的增加，泄流
量逐渐增大，进气道喉道总压恢复系数不断升高，
进气道喉道马赫数较快速地下降．
６）泄流腔开启之后：随着马赫数的增加，泄
流腔进口宽度Ｗｉ和喉道高度Ｈｔｈ不断减小，且均
呈前急后缓的减小趋势；在 Ｍａ０≤２．０和 Ｍａ０≥
２．５时，泄流腔进口前角α１ 均随马赫数的增加而
减小，从Ｍａ０＝２．０至 Ｍａ０＝２．５泄流腔的喉道
由泄流腔出口调节至泄流腔中部位置，泄流腔进
口前角α１ 有一较大的增幅．
７）可变几何泄流腔设计方法合理，其作为

ＴＢＣＣ进气道的流场控制方案可行．
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