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基于马赫数分布规律可控概念的高超声速

内收缩进气道设计

李永洲，张堃元，南向军
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：提出了一种高超声速内收缩进气道设计方法．在壁面马赫数分布规律给定的前提下，通过有旋

特征线法反设计出轴对称基准流场，采用流线追踪技术来生成进气道的无黏型面并通过黏性修正得到进气

道最终构型．对相同约束条件下设计的几种典型马赫数分布规律的基准流场进行对比分析，选取了反正切马

赫数分布规律设计基准流场进而生成一种圆形进口的高超内收缩进气道，数值仿真结果显示：这种进气道具

有良好的流量捕获特性和较高的压缩效率，表明提出的设计方法可行，拓宽了基准流场的选择范围，值得进

一步深入研究．
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　　以吸气式超燃冲压发动机为动力的高超声速
飞行一直是世界各国航空航天研究者追求的目

标．高超声速进气道作为超燃冲压发动机的关键
部件，其正常和高效的工作直接关系着推进系统
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的性能．上世纪六十年代以来，国内外研究者对以

Ｂｕｓｅｍａｎｎ进气道［１－３］为代表的高超内收缩进气
道开展了大量研究工作．研究表明：这类进气道具
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．
１９４２年德国空气动力学家Ｂｕｓｅｍａｎｎ就提
出了内锥型流场概念，该流场由马赫波和结尾锥
形激波共同完成压缩，称之为“基准Ｂｕｓｅｍａｎｎ流
场”．１９６６年，加拿大 Ｍｌｄｅｒ等［１］开始对基准

Ｂｕｓｅｍａｎｎ流场进行研究，它的控制方程为 Ｔａｙ－
ｌｏｒ－Ｍａｃｃｏｌｌ方程，发现除了外锥形流和内锥形流
外，还有ＩＣＦＡ（ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｎｉｃａｌ　ｆｌｏｗ “Ａ”）和

ＩＣＦＢ（ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｎｉｃａｌ　ｆｌｏｗ “Ｂ”）流场满足该方
程［４］．但是，基准Ｂｕｓｅｍａｎｎ进气道也存在压缩面
过长和起动困难的缺点．适当截短压缩面［５］可以
减小黏性损失，采用流线追踪技术［６］减小内收缩
比可以改善起动性能．除了Ｂｕｓｅｍａｎｎ流场，研究
人员对其它类型的基准流场也进行了积极地探

索．Ｍａｔｔｈｅｗｓ等［７］利用特征线法得到了等压力和
等楔角轴对称基准流场．Ｂａｒｋｍｅｙｅｒ等［８］基于喷
管流场设计了一种出口为均匀流的新型基准流

场，该流场横截面内具有均匀的压力分布．
ＯＢｒｉｅｎ［９］研究了２次、３次和４次曲线为母线生
成的 轴 对 称 流 场 的 波 系 结 构 及 总 体 性 能．
Ｓｍａｒｔ［１０］以倒置等熵喷管流场为基准流场，采用
截面渐变函数光滑处理３个进气道型面得到矩形
转椭圆进气道．尤延铖等［１１］利用特征线方法计算
了直母线锥基准流场并设计了内乘波进气道．贺
旭照等［１２］研究了基于逆置等熵轴对称喷管的三

维内收缩进气道的设计方法．近来，南向军等［１３］

研究了一种壁面压升规律可控的高超内收缩进气

道反设计方法并对其进行了数值和实验研究［１４］．
各种类型内收缩进气道的设计过程类似，首先根
据某种方法设计出基准流场，然后采用流线追踪／
截面渐变技术得到内收缩进气道无黏型面后进行

黏性修正．目前轴对称基准流场的绝大部分设计
是正向设计，可控性较差；壁面压升规律可控的方
法作为一种初步的反设计方法，通过调整压升规
律可以实现高效的内收缩进气道设计，从而拓宽
了基准流场的选择范围．在以上工作的基础上，同
时受到超声速管道设计中等马赫数分布规律的启

发，加之进气道设计中对出口马赫数有一定要求
以满足燃烧室需要，因此本文提出了一种给定沿
程马赫数分布规律来设计基准流场的新方法．根
据该方法以期得到满足燃烧室进口马赫数要求的

理想分布规律的高性能基准流场，从而为高超内
收缩进气道的设计奠定良好的基础．从气动原理
上讲，静压和马赫数并非简单的线性关系，因此在
马赫数分布规律研究的基础上，分析其对应的压
升规律可以进一步加深对压升分布规律的认识．
本文给出了基于马赫数分布规律可控轴对称基准

流场的高超内收缩进气道完整的设计方法，在比
较了几种典型的马赫数分布规律基础上选取了反

正切马赫数分布规律完成圆形进口内收缩进气道

的设计和性能评估．

１　马赫数分布可控基准流场的设计

１．１　基准流场的设计方法

特征线法（ｍｅｔｈｏｄ　ｏｆ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ，ＭＯＣ）
作为无黏超声速流场的一种精确解法，计算效率
高且计算过程相对简单．本文研究的基准流场是
二维轴对称，全场超声速流动，因此可以采用特征
线法来设计新型基准流场，运用了激波过程、内点
过程和固壁过程且激波下游为定常等熵有旋流

场［１５］，然后根据给定的壁面沿程马赫数分布逐点
算出壁面的空间坐标生成壁面型线．为了防止入
射激波在对称轴上转捩为马赫反射，通过在对称
轴位置加上圆柱形中心体以产生稳定的正规反

射［１６］．当给定来流条件、马赫数分布规律及几何
边界条件后便可以采用特征线法求解得到轴对称

基准流场，因此基准流场设计参数包括：进口马赫
数Ｍａｉ、进口半径Ｒｉ、前缘压缩角δ、马赫数分布
规律Ｍａ（ｘ）和中心体半径Ｒｃ．以反正切马赫数分
布规律（式（１））为例进行具体说明，设计参数见
表１．

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　反正切马赫数分布规律基准流场设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

Ｍａｉ δ／（°） Ｒｉ／ｍ　 Ｒｃ／Ｒｉ

６．０　 ４．０　 ０．２５　 ０．１

由编制的特征线程序计算得出对应的轴对称

基准流场，特征线网格见图１，图２给出了特征线
法和Ｆｌｕｅｎｔ软件无黏计算的同一基准流场的等
马赫线图．可以看出：该基准流场由入射激波、反

５８４２
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射激波、中间沿程马赫数分布可控的压缩曲面及
圆柱形中心体４部分组成，入射激波为弯曲激波，
从壁面到轴线强度逐渐的增大，弯曲激波后还经
受了等熵压缩，实现了较高的压缩效率，反射激波
近似为直线．此外，２种方法计算的流场特征和参
数分布相同且特征线法计算的激波分辨率较高，
马赫数等值线更加清晰，说明本文的特征线程序
计算结果可靠．

图１　特征线计算网格

Ｆｉｇ．１　Ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｍｅｔｈｏｄ

图２　基准流场等马赫线图

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

１．２　不同马赫数分布规律对基准流场性能的影响

高超声速内收缩进气道的总体性能与基准流

场性能密切相关，对不同马赫数分布规律基准流
场的研究十分必要．首先在设计马赫数 Ｍａ＝
６．０，截短角度δ＝４°，总收缩比Ｒｃｔ＝９．４的条件
下设计了典型的截短基准Ｂｕｓｅｍａｎｎ流场（ＢＦ－
１），其次在保持Ｍａｉ＝６．０，δ＝４°，Ｒｃｔ＝９．４，Ｒｃ＝

０．１·Ｒｉ相同的约束条件下选取４种典型的马赫
数分布规律设计轴对称基准流场，它们分别是等
马赫数梯度（ＢＦ－２）、马赫数梯度增加（ＢＦ－３）、马
赫数梯度减小（ＢＦ－４）和反正切马赫数分布规律

（ＢＦ－５）（见式（１）），对应的数学表达式为

Ｍａ（ｘ）＝Ｍａｒ－ｃ１·ｘ （２）

Ｍａ（ｘ）＝Ｍａｒ－ｃ２·ｘ２ （３）

Ｍａ（ｘ）＝Ｍａｒ－ｃ３槡ｘ （４）
马赫数分布规律如图３所示．图４给出了对应的
压力分布情况．对马赫数分布而言，Ｂｕｓｅｍａｎｎ基
准流场与等马赫数梯度基准流场十分接近，这说
明Ｂｕｓｅｍａｎｎ流场实际是近似等马赫数梯度分布
规律的基准流场．虽然基准流场ＢＦ－４和ＢＦ－５后
半段马赫数梯度都减小且绝对值不大，但是其对
应的压力梯度明显较大．压力分布总体而言，ＢＦ－
５的压力分布近似为反正切规律，后半段压力梯
度逐渐减小，其余流场的后半段压力梯度都较大
且不断增加，容易造成其附近附面层分离．马赫数
梯度的变化与对应的压力梯度变化是一种非线性

的关系，如果要减小末尾段压力梯度可以通过进
一步减小后半段的马赫数梯度来实现，这也说明
研究马赫数分布规律可以进一步拓宽内收缩进气

道的设计思路．

图３　５种基准流场壁面处马赫数分布规律

Ｆｉｇ．３　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｉｖｅ　ｃａｔｅｇｏｒｉｅｓ　ｏｆ

ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图４　５种基准流场壁面处对应的压升规律

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｉｓｅ　ｌａｗ　ｏｆ　ｆｉｖｅ　ｃａｔｅｇｏｒｉｅｓ　ｏｆ

ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

利用Ｆｌｕｅｎｔ软件对５种基准流场进行无黏
数值模拟，图５和图６比较了其几何和总体性能
参数，其中内收缩比Ｒｃｉ定义为前缘激波与中心体
交点处横截面积和出口面积之比．可以看出：ＢＦ－
４的总压恢复系数最小，压比最大，但是长度也最
短，ＢＦ－３正好相反．５种基准流场的出口马赫数

Ｍａｅ相差很小．ＢＦ－１，ＢＦ－２和ＢＦ－５的总压恢复系

６８４２
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数，压比和长度相当．对于内收缩比，ＢＦ－５的内
收缩比最小，ＢＦ－４次之，ＢＦ－３最大．经过５种基
准流场的比较发现，初始段马赫数梯度较小可以
提高总压恢复系数；末尾段的马赫数梯度较小有
利于减小内收缩比，可以提高起动性能；提高前半
部分马赫数梯度可以缩短长度．综合考虑起动性、
总体性能以及附面层稳定等因素，反正切规律是
一种较好的马赫数分布规律，初始段马赫数梯度
较小有利于减弱前缘激波提高压缩效率，前半段
马赫数梯度整体较大，主要完成对气流的等熵压
缩，效率高且可以缩短尺寸；末尾段马赫数梯度不
大且逐渐减小，可以降低内压缩量，利于此处附面
层的稳定且可以提高起动性能．因此，本文选取了
反正切马赫数分布规律设计基准流场进而完成高

超内收缩进气道的设计．

图５　５种基准流场的总压恢复系数和压比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ａｎｄ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｆｉｖｅ　ｃａｔｅｇｏｒｉｅｓ　ｏｆ

ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图６　５种基准流场的内收缩比、出口马赫数和长度

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ　ｒａｔｉｏ，ｅｘｉｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ａｎｄ　ｌｅｎｇｔｈ　ｏｆ　ｆｉｖｅ　ｃａｔｅｇｏｒｉｅｓ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

对反正切马赫数分布规律中的系数ａ，ｂ，ｃ进
行参数化研究发现：基准流场总体性能随着系数

ａ和ｃ的增加基本是单调变化的，随着系数ｂ的
变化比较复杂，因为其决定了马赫数分布曲线的
拐点位置，三者之中系数ｃ的影响最大．在此基础
上选取了一个综合性能较好的基准流场进行研

究，表２给出了具体的性能参数，相对文献［１７］中
采用反正切压升规律设计的基准流场ＢＦ－Ａ（σ＝
０．８２５，ｐ／ｐ０＝２８．０４），本文基准流场总压恢复系

数更高且压比更大．图７给出了基准流场内部不
同位置处的流线及对应的沿程马赫数分布，从中
可以看出：壁面处的流线即第一条流线与给定的
马赫数分布规律吻合，随着向中心体靠近，各条流
线较好地保持反正切规律，但是其梯度呈现整体
增大的趋势，这样会造成基准流场后部区域整体
压缩量较大．

表２　基准流场的性能参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

Ｍａ∞ σ ｐ／ｐ０ Ｍａｅ

６．０　 ０．８５　 ３０．１４　 ３．１３

图７　基准流场内部流线及对应的沿程马赫数分布

Ｆｉｇ．７　Ｍａｃｈ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｆ

ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

２　高超声速内收缩进气道的设计

一般而言，进气道完整的设计步骤可以分为

２个部分［１０］：①无黏进气道形状的确定；②黏性
修正计算．在上节给出的基准流场中采用流线追
踪技术［７］生成一个预先给定捕获面的无黏进气道

型面，见图８，进气道总收缩比Ｒｃｔ＝１０．１３，内收
缩比Ｒｃｉ＝２．２２，唇口板向下凹陷，这是因为进口
流线向对称轴汇聚的过程中，中心体占据了对称
轴附近的空间所致．最后的设计步骤是对进气道

图８　进气道进口截面及无黏气动构型

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｉｎｔａｋｅ　ｐｌａｎｅ　ａｎｄ

ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

７８４２
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无黏构型的黏性修正，使修正后的进气道有黏流
场中包含一个与未修正进气道无黏计算相似的核

心区．本文按照文献［１８］所述方法计算出位移厚
度（式（５）），然后沿流线进行附面层修正．黏性修
正后，进气道的总收缩比减小到７．０７，内收缩比
减小到１．９０．隔离段长度均为７倍的喉道当量
直径．

δ（ｘ）＝Ａｘ＋Ｂｘｅ－ｘ （５）

３　进气道流场及性能的数值研究

３．１　数值模拟方法

采用Ｆｌｕｅｎｔ软件求解，无黏条件下采用２阶迎
风格式求解欧拉方程，有黏条件下湍流模型为

ＲＮＧ（ｒｅ－ｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｇｒｏｕｐ）ｋ－ε模型，近壁处采
用标准壁面函数法．流动方程、ｋ方程、ε方程均选
择２阶迎风格式离散．由于各个模型的对称性，所
以取模型的一半进行计算，壁面附近对网格进行加
密，网格总数８０万左右，分子黏性系数采用Ｓｕｔｈ－
ｅｒｌａｎｄ公式计算，对壁面取绝热无滑移、固体边界
条件．采用压力远场和压力出口边界条件．各残差
指标下降至少３个数量级，并且流量沿程守恒时认
为收敛．设计点马赫数为６．０，来流静压为２　５４９．２２
Ｐａ，静温为２２１．５５Ｋ，单位雷诺数为４．９５×１０６

ｍ－１；接力点马赫数为４．０，静压为５　５２９．３Ｐａ，静温
为２１６．６５Ｋ，单位雷诺数７．３８×１０６　ｍ－１．
文献［１４］和文献［１９］在设计点（Ｍａ＝６．０）通

过风洞实验结果对本文所使用的计算方法进行了

校核，结果表明：沿程静压分布、出口马赫数分布
以及总体性能参数的数值模拟结果与试验结果吻

合较好．本文的计算方法能够较准确地模拟高超
声速进气道内部复杂流动结构，计算结果可信．

３．２　数值模拟结果分析

３．２．１　进气道无黏ＩＮＶ（ｉｎｖｉｓｃｉｄ）计算结果

在设计点对进气道无黏型面进行无黏流场计

算，图９给出了进气道对称面等马赫线图，前缘曲
激波紧贴唇口，反射激波在喉道处几乎消波，隔离

图９　无黏时设计点进气道对称面马赫数分布图

Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ａｔ

ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｕｎｄｅｒ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

段内反射波系很弱，气流经过隔离段性能几乎不
变，见表３．图１０是进气道沿程横截面的等马赫
线图，进气道外压段是轴对称激波并且紧贴进气
道前缘，流量系数达到１．０，隔离段出口气流比较
均匀．流场结构与基准流场接近，很好的保持了基
准流场的特点．即使在接力点（Ｍａ＝４．０），进气道
也具有良好的性能，喉道总压恢复系数达到了

０．９３，流量系数达０．７６．

图１０　无黏时设计点进气道沿程横截面

马赫数分布图

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｒｏｓｓ

ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

ｕｎｄｅｒ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

表３　设计点进气道无黏总体性能参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｇｅｎｅｒａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ

ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｕｎｄｅｒ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

Ｔｈｒｏａｔ　ｐｌａｎｅ　 Ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ

Ｍａ∞ φ σｔｈ ｐｔｈ／ｐ０ Ｍａｔｈ σｅ ｐｅ／ｐ０ Ｍａｅ

６．０　 １．００　０．８２　３４．５０　３．０２　０．８１　３４．５７　３．０１

图１１和图１２分别表示了顶板与对称面交线

图１１　顶板与对称面交线的马赫数分布

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｎｇ
ｌｉｎｅ　ｏｆ　ｔｏｐ　ｗａｌｌ　ａｎｄ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ

图１２　顶板与侧板交线的马赫数分布

Ｆｉｇ．１２　Ｍａｃｈ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｎｇ
ｌｉｎｅ　ｏｆ　ｔｏｐ　ｗａｌｌ　ａｎｄ　ｓｉｄｅ　ｗａｌｌ

８８４２
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和顶板与侧板交线的沿程马赫数分布，无黏时两
者均是壁面流线，进气道的马赫数分布和基准流
场吻合良好，即使在顶板与侧板的交线处也很好
地保持了反正切马赫数分布规律．这说明流线追
踪进气道可以保持基准流场的马赫数分布规律，
选取合适的基准流场马赫数分布规律有利于设计

出高性能的内收缩进气道．

３．２．２　进气道黏性修正后的计算结果

在设计点对黏性修正后的进气道进行三维黏

性数值计算，进气道的流场结构见图１３和图１４．
喉道截面之前的流场结构良好，虽然存在附面层，
但是横截面的波系仍保持了锥形激波的特点且紧

贴进气道的前缘线，只是在唇口附近存在很小的
溢流，流量系数达到０．９８．反射激波打在肩点之

图１３　有黏时进气道设计点对称面、喉道及出口截面

马赫数分布

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ，ｔｈｒｏａｔ

ａｎｄ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

ｕｎｄｅｒ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图１４　有黏时进气道沿程横截面马赫数分布图

Ｆｉｇ．１４　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｓｉｏｎ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎ

ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

ｕｎｄｅｒ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

后，此处附面层较厚，导致了顶板附面层发生分
离．喉道之后，气流在截面横向压力梯度下沿侧板
附面层开始向对称面方向急剧下洗（图１５），下洗
的气流在对称面处相撞卷起了对涡并在隔离段内

不断地发展，到出口时达到了出口截面的一半左
右，主流区被挤向两侧，流场畸变增大，性能变差
（表４），总压恢复系数从喉道至出口降低了３０％，
这说明有效控制隔离段内涡流区可以提高进气道

的总体性能．

图１５　有黏时设计点进气道壁面极限流线图

Ｆｉｇ．１５　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｌｉｍｉｔ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｕｎｄｅｒ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

表４　设计点进气道有黏总体性能参数

Ｔａｂｌｅ　４　Ｇｅｎｅｒａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ

ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ　ｕｎｄｅｒ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

Ｔｈｒｏａｔ　ｐｌａｎｅ　 Ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ

Ｍａ∞ φ σｔｈ ｐｔｈ／ｐ０ Ｍａｔｈ σｅ ｐｅ／ｐ０ Ｍａｅ

６．０　 ０．９８　０．６７　３２．６０　２．７８　０．４７　３５．５９　２．４６

随着对进气道黏性修正的完成，可以对进气
道性能进行更加真实地估计，见表４．黏性的存
在，不但产生了摩擦损失，而且也导致了隔离段内
出现了对涡区，进而造成其总压恢复系数较无黏
进气道显著下降，喉道和出口截面总压恢复系数
分别下降了１８％，４２％．相对于常规的二元和侧
压式进气道［２０］，在相同的来流马赫数下（Ｍａ＝
６．０），进气道出口压比与二元进气道近似相等但
是比侧压式进气道（ｐ／ｐ０＝３０．４）高１４．６％，总压
恢复系数相对两者（σｅ＝０．４２４）提高了１０．８％，流
量系数与二元近似相等但较侧压式进气道（φ＝
０．９１４）提高了７．２％．与压力分布可控进气道［１７］

相比，压力可控进气道喉道处压比为２３．７７，总压
恢复为０．６９，两者总体性能相当．总体而言，马赫
数分布可控的内收缩进气道表现出了良好的设计

性能．
有黏情况下壁面马赫数为零，因此图１６给出

了基准流场、进气道无黏型面和黏性修正后型面
在对称面与顶板交线处的压力分布，三者吻合良
好，说明有黏修正效果比较理想．压力分布虽然近

９８４２
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似于反正切规律，但是初始小梯度区所占比例明
显较大而后部小梯度区所占比例较小．

图１６　设计点顶板和对称面交线的压力分布

Ｆｉｇ．１６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｎｇ
ｌｉｎｅ　ｏｆ　ｔｏｐ　ｗａｌｌ　ａｎｄ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ

４　结　论

本文提出了一种基于马赫数分布规律可控概

念的高超声速内收缩进气道设计方法，基于该方
法研究了几种典型马赫数分布规律的轴对称基准

流场并结合流线追踪技术生成了圆形进口的内收

缩进气道，通过数值仿真研究得出以下结论：

１）几种典型马赫数分布规律的基准流场中
反正切规律设计的基准流场综合性能较好，对应
压力分布也近似为反正切，压缩效率高且内收缩
比小有利于提高进气道的起动性．
２）Ｂｕｓｅｍａｎｎ基准流场非常接近等马赫数梯
度分布规律，进而加深了对Ｂｕｓｅｍａｎｎ流场的认识．
３）对于反正切马赫数分布规律设计的基准
流场，内部流线较好地保持了反正切规律，越靠近
中心体其梯度越大．
４）黏性修正后的进气道有黏流场核心区较
好地保持了基准流场的流动特点且进气道壁面沿

程马赫数分布与基准流场吻合良好．
５）进气道的无黏和有黏总体性能良好，与某
反正切压升规律进气道性能相当，优于某常规二
元和侧压式进气道，表明基于马赫数分布规律可
控概念的内收缩进气道设计方法可行，丰富了此
类进气道的设计方法．
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