
第２８卷 第６期
２０１３年 ６月

航空动力学报
Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ

Ｖｏｌ．２８ Ｎｏ．６


Ｊｕｎ．２０１３

文章编号：１０００－８０５５（２０１３）０６－１２９１－０７

二元高超声速进气道的内压段设计
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摘　　　要：针对二元高超声速进气道，采用不同张度的样条曲线设计内压段肩部型面．在保持二元进气道

内压段面积收缩比及喉道面积不变的条件下，通过数值仿真研究了不同内压段长度、下壁面型面样条曲线张

度对进气道性能的影响．结果表明：内压段的长度变化对进气道的气动及起动性能有较大影响，当内压段长

度与喉道高度比Ｌ／ｈｔ为８．４左右时总压恢复系数较优；采用合适张度的样条曲线代替传统的肩部圆弧过渡，

能够提高进气道总压恢复系数，改善进气道起动性能；随着内压段长度增加，其所对应的性能最优样条线张

度值不断减小，建议选取样条线张度值为０．８０～１．２５．
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　　进气道作为高超声速飞行器推进系统的重要
组成部分，其主要作用是将流入的高速气流减速

增压，并提供发动机所需的流量和出口流场［１－２］．
对于混压式二元高超声速进气道而言，高速来流
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经外压段波系压缩后进入内压段．内压段的设计
特别关键，不当的内压段型面设计可能导致激波
附面层干扰，并引起流动分离．内压段内一旦出现
流动分离将会产生与设计期望不同的波系结构，
增大流动损失，分离再附点附近也将出现局部过
热现象．另外，气流分离严重时将会出现气动壅
塞，进而引起进气道不起动，影响进气道起动
性能［３－７］．
内压段下壁面的设计一般有两种方式：折角

过渡和曲面过渡．折角过渡方式通常基于在某一
飞行状态最后一道内压激波打在下壁面肩点上的

理念进行设计［８－１０］，这样可以使下壁面肩点处产
生较小的膨胀，减弱激波强度及激波附面层干扰，
从而达到较高的总压恢复系数［１１］．但同时也存在
对来流马赫数和攻角敏感，外流阻力较大，优化余
地较小等缺点［１２］．曲面过渡方式会在内压段下壁
面形成一定的顺压力梯度，能减缓附面层的发展，
减弱激波附面层干扰，且无须最后一道内压激波
打在下壁面肩点上即可获得较高的性能，能有效
拓宽进气道的工作马赫数范围．本文针对曲面圆
弧过渡方式，采用样条曲线代替传统的圆弧直接
过渡，并利用Ｆｌｕｅｎｔ软件对其流场进行了数值模
拟．研究了曲线弦长、样条线张度对流场参数及进
气道起动性能的影响，给出了进气道内压段的参
数选择建议，研究结果可供冲压发动机进气道设
计人员参考．

１　主要设计参数

参考二元高超声速进气道设计方法［１３］，设计
了一典型二元高超声速进气道模型，结构型面如
图１所示．进气道设计马赫数 Ｍａ＝６．５，采用三
波系压缩的外压段结构，压缩转折角分别为δ１＝
７．５°，δ２＝４．７°，δ３＝５．３°，设计条件下激波封口．
进气道长度尺寸分别用喉道高度ｈｔ进行无量纲
处理，其中外压缩段总长Ｌｅ＝２９ｈｔ．

图１　进气道型面结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

　　在研究中保持外压段、唇罩尖点、进气道内收
缩比及喉道面积不变，通过采用不同张度的样条
曲线代替传统的肩部过渡圆弧，以期实现进气道
性能的提高．样条曲线张度值在ＣＡＴＩＡ软件中
进行型面设计时直接设定．为了比较不同样条曲
线对进气道性能的影响，使用样条线过渡时，保持
曲线起始点Ａ点位置不变，终止点Ｂ点高度不变
且仅做水平移动（见图１）．研究中选取Ａ，Ｂ点间
弦长Ｌ 及样条线张度作为设计参数，以研究其对
进气道气动性能的影响规律，并给出参数选择
建议．

２　物理模型及计算方法

使用Ｆｌｕｅｎｔ软件进行流场数值仿真．进气道
来流马赫数Ｍａ＝６．５，大气静温Ｔ０＝２２３．５Ｋ；静
压ｐ０＝１　８７９．９Ｐａ；攻角及侧滑角均为０°．考虑到
二元进气道流场的二维性特点及设计选型时的计

算工作量，采用二维数值模拟进气道流场．数值计
算时使用结构化网格，加密处理壁面网格以准确
模拟附面层内的复杂流动，并满足湍流模型对壁
面ｙ＋的要求．经过网格疏密度校验，选取流场计
算域约５万网格点．计算中流场边界条件包括：压
力远场、压力出口和无滑移绝热固壁三类边界
条件．
采用ｋ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）湍流

模型对进气道的二维流场进行了全黏性数值求

解．进气道流场为理想气体，分子黏性采用Ｓｕｔｈ－
ｅｒｌａｎｄ公式计算．计算中时间推进采用隐式方法，
对流通量采用Ｒｏｅ格式进行差分分裂，２阶迎风
格式离散．出口流场监测面的性能参数以流量平
均的方式得到．当各方程残差均下降３个数量级，
进气道出口流量稳定时，认为计算收敛．
参考ＮＡＳＡ兰利研究中心 Ａｎｄｒｅｗｓ等所做

的模型试验［１４］进行了数值计算方法校验，以证明
本文ＣＦＤ方法的准确性．试验模型结构如图２所
示，根据文献中所给模型尺寸，构造出进气道二维
型面进行计算仿真．计算边界条件设置与文献中
所给出的试验条件相同．
图３给出了来流马赫数Ｍａ＝４．０３时进气道

上下壁面压力分布的试验与计算结果比较．如图
可见，两者数据吻合较好，压力规律变化一致，说
明本文使用的ＣＦＤ计算方法可以较准确地模拟
高超声速进气道的流动状态．

２９２１
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图２　算例校验进气道模型结构图［１４］

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃａｌｉｂｒａｔｅｄ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ［１４］

图３　壁面压力试验和数值计算结果比较

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｗａｌｌ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

３　设计计算结果与分析

在保持二元进气道内压段面积收缩比及喉道

面积不变的条件下，通过数值仿真研究了不同内
压段长度、下壁面型面曲线张度对进气道流场特
性及起动性能的影响规律．

３．１　内压段长度设计分析

在设计条件下，进气道唇罩处产生的入射激
波打到肩部附近，与当地附面层发生激波附面层
干扰容易诱发分离；而合理的肩部型面设计则会
减小甚至消除分离，来提高进气道性能．在保持面
积内收缩比及喉道面积不变的基础上，以样条线
始末点间弦长Ｌ为研究参数，研究内压段长度对
流场性能的影响，并以喉道高度ｈｔ进行无量纲化
处理．图４给出了不同张度下喉道总压恢复系数

随内压段长度的变化关系．从图中可以看出随着
弦长Ｌ逐渐增加，喉道总压恢复系数呈现出先增
大后减小的变化趋势，并在Ｌ／ｈｔ＝８．４时达到最
大值．下面取样条线张度为１．００为例进行分析．

图４　总压恢复系数随内压段长度变化

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｌｅｎｇｔｈ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ　ｔｕｎｎｅｌ

随着内压段流道长度增加，流道中激波反射
次数增多．内压段较长时容易造成激波损失与黏
性损失增大，从而降低总压恢复系数．在保持外压
段和唇罩型面不变的情况下，唇口斜激波位置基
本保持不变．而弦长过小时，较短的内压段使得唇
口激波在下壁面的入射点相对位置后移．由于内
压段总转折角保持不变，相对位置后移的入射点
使气流在激波前存在更大的偏转角度，从而使波
前气流在下壁面的膨胀波束增强．较强的波前膨
胀进一步加剧了激波入射点的后移趋势，使入射

３９２１
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点后气流偏折角减小，波后气流壁面膨胀减弱．进
而增大了激波入射点前后的逆压力梯度，使唇口
激波与下壁面附面层干扰加剧，容易诱发壁面流
动分离，造成大的总压损失．如图５所示，Ｌ／ｈｔ＝
１２．４与Ｌ／ｈｔ＝７．４相比较，后者在唇口激波入射
点附近存在分离包，而前者无此现象．建议在设计
内压段时，选取长度参数Ｌ／ｈｔ为８．４左右，以保
证内压段总压恢复系数较优．

图５　张度为１．００时不同长度内压段马赫数流场图

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｔｅｒｎａｌ

ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ　ｔｕｎｎｅｌ　ｌｅｎｇｔｈｓ　ａｔ　ｔｅｎｓｉｏｎ　１．００

３．２　内压段肩部型面张度设计分析

目前在进气道设计中，常用的内压段肩部型
面设计方法是直接采用圆弧过渡［１２］．本文通过使
用不同张度的样条曲线代替倒圆圆弧，以改善进
气道气动性能．为便于比较不同张度样条线对流
场性能的影响，在使用样条线过渡时限定曲线始
末点Ａ，Ｂ及喉道面积不变．图６为下壁面采用不
同张度样条线的内压段型面示意图．可以看出随
张度增大，样条线逐渐向内流道（即斜上方，图中
箭头方向）弯曲．图７给出了不同内压段长度时喉
道总压恢复系数随张度的变化曲线．

图６　内压段型面示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ

ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ　ｔｕｎｎｅｌ

图７　总压恢复系数随肩部样条线张度的变化曲线图

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｗｉｔｈ　ｔｅｎｓｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｈｏｕｌｄｅｒ　ｓｐｌｉｎｅ

从图７中可以看出，随着张度变化进气道喉
道处总压恢复系数也随之改变．这是由于不同张
度的样条曲线具有不同的弯曲程度，从而在内流
道产生不同的面积变化率和气流压缩趋势．在不
同内压段长度时，样条线张度值和气流总压恢复
系数之间也呈现出不同的变化关系．以内压段肩
部样条线弦长Ｌ／ｈｔ＝１２．４为例进行分析，随张度
增大，喉道处总压恢复系数呈现出先增加后减小
的变化趋势，并在张度为０．８时达到最大值．图８
显示了内压段弦长Ｌ／ｈｔ＝１２．４时，下壁面在不同
张度下的流场波系结构．内压段的性能参数与流
道中的激波强度和激波反射次数密切相关．当张
度较小时，内压段前端流道内收缩程度较小从而
进口段气流马赫数较高，使进口激波强度增大激
波损失较强，进而喉道总压恢复系数偏低．随着张
度的逐渐增加，内压段前部流道的收缩程度增大
使进口段气流马赫数下降，降低了进口激波损失，

喉道总压恢复系数随之升高．但当张度增大到一
定程度后，内压段前部下壁面曲率增加引起唇口
激波在下壁面的反射角度增大，从而造成内压段
中激波反射次数增多；此时激波反射增多引起的
总压损失开始占主导因素，喉道总压恢复系数又
开始下降．从图８可见，肩部样条线张度为１．５的
内压段喉道前激波反射次数明显多于张度为０．５
的内压段型面．所以选取合适张度的样条线对肩
部的曲线过渡影响重大，应兼顾内压缩趋势和激
波反射次数两者之间的平衡来获得较优的气

动性能．
图９显示了内压段长度与总压恢复系数最优
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图８　肩部弦长Ｌ／ｈｔ＝１２．４时不同张度样条线的

静压流场图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ｏｆ

ｓｈｏｕｌｄｅｒ　ａｔ　Ｌ／ｈｔ＝１２．４

图９　内压段长度与最优张度值变化关系

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｏｐｔｉｍａｌ　ｔｅｎｓｉｏｎ　ｏｆ　ｓｐｌｉｎｅ　ｗｉｔｈ

ｔｈｅ　ｌｅｎｇｔｈ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ　ｔｕｎｎｅｌ

张度值的变化关系（其中Ｔσ＿ｍａｘ表示总压恢复系
数最优时的张度值）．随内压段长度增加，总压恢
复系数最优的张度值呈下降趋势，张度值从１．５
降低到０．８．从上述分析我们已知肩部样条曲线
张度较小时，进口段气流马赫数较高，进口激波较
强，但内压段中激波反射次数少；张度较大时进口
段气流马赫数较低，进口激波较弱，但内压段激波
反射次数多．当内压段长度较短时，由于流道内固
有激波反射次数少，激波角变化引起的反射波系
结构改变并不会对进气道性能产生较大影响；此
时由内压段前端收缩程度减小所引起的进口激波

增强，是总压损失增大的主导因素．所以在弦长较
小时，选用较大张度的样条曲线减小进口激波强

度，能够显著改善进气道性能，其所对应的最优张
度值也较大．而内压段长度逐渐增加时，由于流道
内固有激波反射次数较多，激波角增大引起的激
波反射次数增加成为波系损失增大的主要因素；
此时较小的壁面张度可以减少激波反射，更好地
改善流道性能．因此，随内压段增长总压恢复系数
最优张度值逐渐降低．

３．３　内压段设计参数与起动性能的关系

进气道不起动状态的最显著特征是内压段入

口存在较大的流动分离，在分离区前通过形成溢
流来缓解进气道的“过压缩”．当来流达到设计状
态后，进气道的自起动就是内压段入口处分离包
的消失过程，分离包逐渐被内压段吞入、减小直至
消失［１５］．
改善进气道起动性能的方法：一方面要通过

合理的气动设计让进气道内压段中气流具备更好

的抵抗逆压梯度的能力；另一方面则要合理地设
计压缩型面，避免压缩过程中在流场局部形成过
高的逆压梯度．对于前者常采用开槽抽吸附面层
的方法，提高进气道的流通能力．本文则通过合理
设计内压段肩部型面来改善进气道的起动性能．
在进行进气道起动性能的仿真计算时，本文先以
较低来流马赫数时的进气道不起动流场为基础，
并以Ｍａ＝０．１为步长，逐渐增大来流马赫数，直
至进气道实现起动，从而得到进气道的起动马赫
数．图１０给出了进气道起动马赫数与肩部样条线
参数的变化关系．

图１０　起动马赫数与曲线参数变化关系

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｒｔｉｎｇ－ｕｐ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｗｉｔｈ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｓｐｌｉｎｅ

从图１０可见，随内压段长度增加起动马赫数
总体呈降低趋势．在内压段总转折角及面积内收
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缩比保持不变的前提下，通过增加曲线弦长ＬＡＢ
来增长内压段，可以降低肩部曲线的弯曲曲率，使
肩部型面平缓过渡，起到降低下壁面逆压力梯度
的效果．从而使分离包在起动马赫数条件下更容
易被内压段吞入，使进气道便于起动．如图１１所
示，设计条件下内压段弦长ＬＡＢ／ｈｔ＝１２．４时的压
力峰值明显小于弦长ＬＡＢ／ｈｔ＝７．４，可见内压段
较长时具有较低的壁面逆压力梯度分布．因此适
当增长内压段可以在一定程度上改善进气道的起

动性能，而同时并不用减小进气道的面积内收缩
比．然而较长的内压段会造成较大黏性损失和激
波损失，因此在选取内压段长度时应折中考虑流
场性能与起动性能的综合影响，在满足起动要求
的前提下提高进气道性能．

图１１　张度为１．００时不同内压段长度的下壁面

压力分布

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｄｏｗｎｓｉｄｅ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ

ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ　ｔｕｎｎｅｌ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｌｅｎｇｔｈｓ　ａｔ　ｔｅｎｓｉｏｎ　１．００

同时在相同内压段长度条件下，张度的改变
也会对起动马赫数造成一定影响．不同张度的样
条曲线对应于不同的内压段面积收缩趋势及壁面

压力分布，因而也会对进气道在起动条件下的分
离包吞入产生较大影响．从图１０可见，在内压段
的不同长度时，其起动马赫数与张度的变化关系
并不完全一致，这说明了内压段型面参数对进气
道起动性能影响的复杂性．不过从图中可以看出，
起动性能最优张度值随内压段长度的增加呈下降

趋势，这与总压恢复系数最优张度值的变化规律
有相似之处．但根本因素应与进气道在起动马赫
数时的内部流场结构有关，本文对此并未做过多

研究．根据图１０所示结论建议张度取值在０．８０～
１．２５之间以保证起动性能较优．

４　结　论

采用数值方法，对二元高超声速进气道内压
段型面设计进行了研究，分析了几何设计参数对
进气道性能的影响规律，结果表明：

１）随着内压段长度逐渐增加，喉道总压恢复
系数先增大后逐渐减小，并在Ｌ／ｈｔ为８．４左右达
到最大值．内压段长度较大时，波系损失与黏性损
失增大；长度较小时，激波入射点附近逆压力梯度
增大，附面层容易分离．
２）采用合适张度的样条曲线代替常用的肩
部圆弧，能够提高内压段的总压恢复系数，通常随
着曲线张度增大，喉道处总压恢复系数先增加后
减小．随着内压段长度增加，总压恢复系数最优的
曲线张度值呈降低趋势．
３）适当增长内压段可以在一定程度上改善
进气道的起动性能．此外在相同的内压段长度条
件下，不同的样条线张度值对进气道起动性能也
有影响，建议张度取值在０．８０～１．２５之间以保证
起动性能较优．
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