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摘　　　要：针对二元定几何混压式超声速进气道低马赫数时流量系数低加速性能差的问题，提出了一种

新的泄流槽流场控制概念，并通过数值仿真，揭示了泄流槽控制激波结构机理及其主要几何参数对进气道性

能的影响规律．研究结果表明：采用该流场控制方案可通过泄流槽入口处的波系结构使进气道在低于设计马

赫数时的出口总压恢复系数和流量系数相对于原型方案均得到明显提高，而在设计点关闭泄流槽后进气道

的性能与原型进气道基本相当，这对改善冲压发动机在低马赫数转级后的加速性能是有利的．
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　　转级后的加速性能是评价超声速巡航飞行器
冲压发动机性能的重要指标．对于超声速冲压发

动机进气道而言，要求其在转级成功之后能够为
燃烧室提供足够的高品质的流量，使发动机能够
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为飞行器提供足够的推力，迅速加速到巡航状态．
常规设计的宽马赫数工作范围超声速进气

道，设计点飞行马赫数选择为巡航状态，使进气道
激波贴近唇口，流量系数接近１，然而在低于设计
马赫数时，流量系数下降得很快．为了满足低马赫
数加速时对流量的要求，往往牺牲进气道高马赫
数时的性能，使进气道设计点马赫数略高于转级
马赫数，如文献［１］中，进气道工作范围为 Ｍａ＝
２．２５～４，进气道设计马赫数为３，导致飞行马赫
数为３．５和４时进气道总压恢复系数下降较快．
文献［２］的分析表明：若不采用特别的措施，

单纯提高流量系数会导致进气道起动性能下降或

工作范围变窄．为了解决这个问题，变几何进气道
方案一度受到了研究人员的青睐．Ｌｅｗｉｓ实验室
利用可移动中心锥控制进口前锥形激波，以保证
进气道与发动机匹配［３］．日本的超声速／高超声速
运输推进系统（ＨＹＰＲ）计划伞状进气道［４］和Ａｉｒ－
Ｔｕｒｂｏ　Ｒａｍｊｅｔ　Ｅｎｇｉｎｅ计划进气道［５］分别通过改
变中心锥的半径和沿轴向改变进气道的位置使发

动机在不同马赫数下均达到最佳工作状态．２００２
年日本研究人员设计了一种新的多级圆盘

（ｍｕｌｔｉ－ｒｏｗ　ｄｉｓｋ）可调进气道，在一定程度上缓解
了进气道低马赫数下的流通能力和高马赫数下的

性能间的矛盾［６－７］．法国国家航空航天中心
（ＯＮＥＲＡ）等机构通过转动或移动唇口甚至进气
道与燃烧室一起绕同一个轴转动使进气道在宽马

赫数范围内都能达到较高的性能［８］．上述变几何
进气道方案虽然能在较宽的马赫数范围内获得较

高的流量系数和总压恢复系数，但质量增加，控制
机构复杂．基于变几何方案的优点，Ｆｒａｉｓｈｔａｄｔ，

Ｋｕｒａｎｏｖ等提出了磁控进气道［９－１１］的概念并一度
成为研究的热点．然而文献［１２］的研究表明该技
术获得的净收益仍是疑问．在美国国家航空航天
局（ＮＡＳＡ）的资助下，Ｒｉｃｈａｒｄ等对进气道波系的
射流控制概念进行了探索，但其消耗了大量的二
次射流使其相对常规进气道并没有什么增益［１３］．
本文提出了一种新型的针对二元定几何多波

系压缩宽马赫数工作范围的超声速混压式进气道

的流场控制概念．该流场控制概念是在原型进气
道一／二级压缩面转折点处设置一个几何特定的
泄流槽，改变压缩面波系的结构，使进气道在转级
成功后的加速阶段流量系数和进气道出口临界状

态的总压恢复系数都得到显著提高．

１　概念的提出

图１给出的是一个四波系混压式超声速进气
道，其工作范围为Ｍａ＝３～４．５，设计马赫数定在
最高马赫数附近（Ｍａｄ＝４．５）．该进气道转级后流
场的马赫数分布图谱如图２所示．由图２可以看
出其在低马赫数（Ｍａ０＝３），流量系数较低，溢流
阻力较大，加速性能差．

图１　进气道原始模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｉｎｉｔｉａｌ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

图２　 Ｍａ０＝３原型进气道马赫数分布图谱

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ

ｉｎｉｔｉａｌ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ　ａｔ　Ｍａ０＝３

针对上述问题，仔细分析图２中的马赫数分
布图谱，本文在进气道第一／二级压缩面转折点处
设置一个如图３所示的几何特定的泄流槽．图４
给出了带泄流槽的进气道转级后的流场马赫数分

布图谱．比较图２和图４可以看出，在进气道转级
成功之后，气流经过泄流槽前端的外钝角转弯膨
胀加速，可将第二级压缩面的斜激波位置后移到
泄流槽后端，达到了提高进气道流量系数的目的．
同时由于第一级压缩面产生的附面层低能流从泄

流槽中泄走，增加了进气道出口的总压恢复系数，
提高了进气道在转级后的加速性能．

图３　带泄流槽的进气道模型示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ　ｗｉｔｈ　ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ

当飞行马赫数接近设计马赫数时关闭泄流

槽，进气道外压段波系结构与原型进气道接近，如

３９４２
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图５所示，进气道性能基本不变．

图４　Ｍａ０＝３泄流槽开启后马赫数分布图谱

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ　ｗｉｔｈ　ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ　ｏｐｅｎｅｄ

ａｔ　Ｍａ０＝３

图５　巡航状态关闭泄流槽马赫数分布图

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ　ｗｉｔｈ　ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ　ｓｈｕｔ

ｕｎｄｅｒ　ｃｒｕｉｓｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

２　研究与分析

为了验证本概念的可行性，并分析比较泄流

槽主要参数对进气道性能的影响，本文按照定几
何混压式超声速进气道的设计方法［１４］设计了一

二维原型进气道（如图１所示）．然后在其原始型
面第一／二级压缩面转折点处设置泄流槽，如图２
所示．

２．１　物理模型

原型方案进气道设计马赫数Ｍａｄ＝４．５，进气

道３级压缩角分别为７°，９°和１０°，唇罩压缩角为

８°，捕获高度ｈｏ＝１００ｍｍ，喉道高度ｈｔ＝０．２２６ｈｏ．
转级马赫数为３．由于本文仅作为概念研究，因此

只进行了二维计算．泄流槽的主要参数如图６所
示．为尽量降低泄流槽出口气流对飞行器前体的
影响，取参数α＝１０°．

图６　泄流槽结构示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ

２．２　数值方法

本文使用Ｆｌｕｅｎｔ商业软件计算，湍流模型采
用标准ｋ－ε模型，壁面函数采用标准壁函数．计算
收敛准则为：连续方程、动量和流量方程以及ｋ－ε
方程的残差下降３个数量级，且进气道出口截面
流量稳定．据文献［１５］的验证表明对二元混压式
超声速进气道，采用本计算方法计算结果和风洞
试验结果吻合良好，可作为该类进气道研究的分
析工具．表１给出了计算的来流自由参数．

表１　自由来流的参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｒｅｅ　ｓｔｒｅａｍ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

来流马赫数 高度／ｋｍ 来流静压／Ｐａ 来流静温／Ｋ

３．０　 １２　 １９　３９９．３５　 ２１６．６５

３．５　 １５　 １２　１１１．７６　 ２１６．６５

４．０　 １７　 ８　８４９．６８　 ２１６．６５

４．５　 ２０　 ５　５２９．２８　 ２１６．６５

２．３　泄流槽典型参数对进气道性能的影响

按照本文的流场控制概念，在设计马赫数
（Ｍａｄ＝４．５）时，进气道第一／二级压缩面转折点
后实际形成了一个空腔，使进气道在设计点时的
流量系数略有下降．本研究在设置泄流槽后，对进
气道的外压段和喉道高度进行了调整，使得进气
道在设计点时的流量系数保持不变，同时自起动
马赫数也无变化．为了使结果具有可比性，在研究
单个参数对进气道性能的影响时，其他参数保持
不变．
图７给出的是原型进气道临界状态出口总压

恢复系数和流量系数随来流马赫数的变化曲线．
可以看出随来流马赫数的增加，总压恢复系数逐
渐下降，流量系数则逐渐增加．由于进气道工作范
围较宽，进气道巡航马赫数为工作范围上限，因此
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Ｍａ０＝３时，流量系数仅为０．５９６．

图７　进气道原始方案性能

Ｆｉｇ．７　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｉｔｉａｌ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

２．３．１　泄流槽出口宽度Ｗ１ 对性能的影响

图８给出了不同来流马赫数下泄流槽出口宽
度Ｗ１ 对进气道临界状态出口总压恢复系数的影

响．可以看出，在研究的范围内，随着Ｗ１ 的增加

进气道出口的总压恢复系数相对于原型进气道的

增量先增加后减小．当来流马赫数Ｍａ０＝４．５时，
关闭泄流槽，进气道出口的总压恢复系数相对原
型进气道下降很小，且随Ｗ１ 的变化基本不变，表
明泄流槽出口宽度Ｗ１ 的变化对设计点的性能影

响不大；若泄流槽保持打开状态，总压恢复系数随

图８　总压恢复系数随泄流槽出口无因次宽度

的变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｅｒｓｕｓ

ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ　ｗｉｄｔｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ｏｆ

ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ

泄流槽出口宽度Ｗ１ 的增大逐渐下降．从图８可
以发现，马赫数越低，泄流槽带来的总压恢复系数
增益越高．
泄流槽出口宽度Ｗ１ 对进气道流量系数的影

响在图９中给出．可以看出在研究的范围内，来流
马赫数一定时，流量系数随Ｗ１ 的增加先增加后

下降，这是由于随着Ｗ１ 的增加，泄流槽泄流量逐
渐增加造成的，但在研究的范围内，由于对进气道
外压段和泄流槽进行了一体化设计，相对于原型
方案，进气道的流量系数均增加．
从图９中也可以发现，当来流马赫数Ｍａ０＝

４．５时，若泄流槽保持打开状态，进气道流量系数
相对原型方案下降，且随泄流槽出口宽度Ｗ１ 的

增大迅速下降，因此当飞行马赫数接近设计马赫
数时需关闭泄流槽．

图９　流量系数随泄流槽出口无因次宽度的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｉｏ　ｖｅｒｓｕｓ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ　ｗｉｄｔｈ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ｏｆ　ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ

为了分析泄流槽出口宽度对进气道性能的影

响机理，图１０分别给出了来流马赫数Ｍａ０＝３，不
同泄流槽出口宽度Ｗ１ 时流场的马赫数分布图

谱，其中泄流槽出口宽度Ｗ１＝０．４ｈ０ 时的马赫数

分布图谱见图４．可以看出当出口宽度Ｗ１ 较小时

（Ｗ１＝０．１ｈ０），泄流槽的腔体效应形成的气动“物
面”使气流流经泄流槽前端时产生了一道斜激波，

此时外压段的波系结构与原型进气道外压波系结

构比较接近，因此进气道流量系数的增量较小．当
泄流槽出口宽度Ｗ１＝０．２５ｈ０ 时，可以看出泄流
槽前端的斜激波弱化为压缩波，与此同时泄流槽
后端产生了一道斜激波，压缩波与斜激波汇合，然
后与第三级压缩面的斜激波汇合，降低了进气道
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的溢流量，增大了进气道的流量系数．当泄流槽出
口宽度较大时（Ｗ１＝０．４ｈ０），虽然泄流槽后端的
斜激波相对原型方案位置后移，但由于泄流槽出
口宽度较大，导致部分主流从泄流槽泄走，因此流
量系数的增量较小．

图１０　泄流槽出口宽度对泄流槽入口波系的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ　ｗｉｄｔｈ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ｏｆ　ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｗａｖｅ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ａｔ　ｔｈｅ　ｅｎｔｒｙ

分析图８～图１０可以看出，当 Ｗ１／ｈ０ 在
０．１５～０．３范围内变化时，进气道临界状态出口
总压恢复系数和流量系数在各个飞行马赫数下的

增量均较高．

２．３．２　泄流槽入口宽度Ｗ２ 对性能的影响

图１１给出的是进气道临界状态出口总压恢
复系数增量随泄流槽入口无因次宽度Ｗ２／ｈ０ 的
变化曲线（其中Ｗ１／ｈ０＝０．２５）．可以看出，在研究
的范围内，在低于设计马赫数时，在不同的来流马
赫数下进气道临界状态出口的总压恢复系数相比

原型进气道均得到显著提高，出口总压恢复系数

随Ｗ２ 的增加先上升后略有降低．在来流马赫数

Ｍａ０＝４．５时，总压恢复系数随泄流槽出口宽度

Ｗ２ 的增大是逐渐下降的，这是由于为了保证进
气道起动马赫数不变，在设置流场控制装置后，随
着泄流槽出口宽度Ｗ２ 的增大，对进气道的喉道
进行了逐渐的放大，使得喉道马赫数升高，总压损
失加大．
流量系数的增量随泄流槽出口宽度Ｗ２ 的变

化曲线在图１２中给出（其中Ｗ１／ｈ０＝０．２５）．可以

图１１　总压恢复系数随泄流槽入口无因次宽度

的变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｅｒｓｕｓ

ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ　ｗｉｄｔｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｎｔｒｙ　ｏｆ

ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ

图１２　流量系数随泄流槽入口无因次宽度

的变化曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｅｒｓｕｓ

ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ　ｗｉｄｔｈ　ｏｆ　ｅｎｔｒｙ　ｏｆ

ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ
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看出当来流马赫数Ｍａ０＝３和４时，在研究的范
围内，随泄流槽入口宽度Ｗ２ 的增加，流量系数的
增量的先增加后略有下降，而来流马赫数Ｍａ０＝
３．５时，流量系数的增量出现波动，这是由于随着
泄流槽入口宽度的变化，泄流槽入口处的波系带
来的流量的增量和泄流槽泄走的流量的增速不一

致造成的．总体来看，在本文研究的范围内流量系
数相比原型进气道都是增加的．
同样，当来流马赫数Ｍａ０＝４．５时，若泄流槽

保持打开状态，流量系数相对原型方案下降，且随
泄流槽入口宽度Ｗ２ 的增大很快下降．
为了分析泄流槽入口宽度对进气道性能的影

响机理，图１３给出了来流马赫数Ｍａ０＝３，不同泄
流槽入口宽度Ｗ２ 时流场的马赫数分布图谱，Ｗ２＝
０．４ｈ０ 时的图谱如图１０（ｂ）所示．可以看出当Ｗ２＝
０．２５ｈ０ 时，气流经过泄流槽前端外钝角处产生一
束较弱的膨胀波，然后遇到泄流槽入口后端产生

图１３　泄流槽出口宽度对泄流槽入口波系的影响

Ｆｉｇ．１３　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ　ｗｉｄｔｈ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｅｎｔｒｙ　ｏｆ　ｂｙｐａｓｓ－ｓｌｏｔ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｗａｖｅ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ａｔ　ｔｈｅ　ｅｎｔｒｙ

一道斜激波，斜激波位置相对原型进气道的第二
道压缩斜激波位置后移，使进气道流量系数增加．
当Ｗ２＝０．６ｈ０ 时，泄流槽前端的压缩波与后段斜
激波波强度基本相当，流场与图１０（ｂ）Ｗ２＝０．４
ｈ０ 时比较接近，因此流量系数的增量也基本相当
分析图１１～图１３可以看出，当 Ｗ２／ｈ０ 在

０．３５～０．５５之间变化时，在不同飞行马赫数下进
气道临界状态出口总压恢复系数和流量系数的增

量均较高．

３　结　论

针对二元定几何多波系压缩混压式超声速进

气道在低马赫数时流量系数较低的问题，本文提
出了一种新的流场控制概念，并进行了仿真研究，
结果表明：

１）本研究的泄流槽流场控制概念在低马赫
数加速阶段可显著提高进气道的流量系数和临界

状态出口的总压恢复系数；在接近巡航马赫数时，
关闭泄流槽其性能与原型进气道基本相当．
２）泄流槽入口前后端的波系结构对进气道
低马赫数时的流量系数和临界状态出口总压恢复

系数的增量有着重要影响．
３）在研究的范围内，在不同的来流马赫数
下，当泄流槽入口宽度Ｗ２ 固定时，随出口宽度

Ｗ１ 的增大，进气道流量系数和出口总压恢复系
数先增大后减小；当出口宽度Ｗ１ 固定时，随着入
口宽度Ｗ２ 的增大，进气道出口总压恢复系数增
量先增大后略有下降，流量系数的增量出现波动，
但相差不大．
４）在建议选取的泄流槽结构参数的变化范
围内，进气道飞行马赫数的越低，进气道临界状态
出口的总压恢复系数和其流量系数的增量越高，
表明了本研究的流场控制对提高进气道在低马赫

数转级后的加速性能的效果更为明显．

参考文献：
［１］　谢旅荣，郭荣伟．双下侧定几何二元混压式超声速进气道

的风洞试验［Ｊ］．航空学报，２００９，３０（６）：１０００－１００６．

ＸＩＥ　Ｌüｒｏｎｇ，ＧＵＯ　Ｒｏｎｇｗｅｉ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉ　ｏｎ

ｏｆ　ｆｉｘｅｄ－ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｍｉｘｅｄ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｕ－

ｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｔｗｉｎ－ｉｎｌｅｔ　９０ｏ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ａｔ　ｖｅｎｔｅｒ
［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ　ｅｔ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，２００９，３０（６）：

１０００－１００５．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　谭慧俊，陈智，李光胜．基于激波形状控制的定几何高超声

速可调进气道概念及初步验证［Ｊ］．中国科学：Ｅ辑 技术科

学，２００７，３７（１１）：１４６９－１４７９．

ＴＡＮ　Ｈｕｉｊｕｎ，ＣＨＥＮ　Ｚｈｉ，ＬＩ　Ｇｕａｎｇｓｈｅｎｇ．Ｔｈｅ　ｃｏｎｃｅｐｔ

７９４２



航　空　动　力　学　报 第２７卷

ａｎｄ　ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｄｊｕｓｔａｂｌｅ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｆｉｘ－

ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｃｏｎｔ　ｒｏｌｌｉｎｇ　ｓｈｏｃｋ［Ｊ］．Ｓｃｉ－

ｅｎｃｅ　ｉｎ　Ｃｈｉｎａ：Ｐｒｅｓｓ　Ｅ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２００７，３７
（１１）：１４６９－１４７９．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　Ｌｅｉｓｓｌｅｒ　Ｌ　Ａ，Ｎｅｔｔｌｅｓ　Ｊ　Ｃ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｔｏ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　２．

０ｏｆ　ｓｈｏｃｋ－ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｆｏｒ　ａ　ｖａｒｉａｂｌｅ－ｇｅｏｍｅｔｒｙ

ｉｎｌｅｔ　ｉｎ　ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ＡＪ３４ｔｕｒｂｏｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ［Ｒ］．ＮＡＣＡ

ＲＭＥ５４１２７，１９５４．
［４］　Ｗａｔａｎａｂｅ　Ｙ，Ｍｉｙａｇｉ　Ｈ，Ｓｅｋｉｄｏ　Ｔ．Ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ　ｄｅｓｉｇｎ　ｓｔｕｄｙ

ｏｎ　ｃｏｍｂｉｎｅ－ｃｙｃｌｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｆｏｒ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ［Ｒ］．ＩＳＡ－

ＢＥ　９３－７０１８，１９９３．
［５］　Ｔａｋａｙｕｋｉ　Ｋ，Ｎｏｂｕｈｉｒｏ　Ｔ，Ｔｅｔｓｕｙａ　Ｓ，ｅｔ　ａｌ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ

ｓｔｕｄｙ　ｏｎ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ａｉｒ　ｉｎｌｅｔ　ｆｏｒ　ＡＴＲＥＸ　ｅｎｇｉｎｅ［Ｒ］．

ＡＩＡＡ－２００１－１８９５，２００１．
［６］　Ｙｕｓｕｋｅ　Ｍ．Ｍｕｌｔｉ－ｒｏｗ　ｄｉｓｋ　ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ　ｃｏｎｃｅｐｔ　ｆｏｒ　ｓｐｉｋｅ

ｏｆ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ａｉｒ　ｉｎｌｅｔ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２００４－３４０７，２００４．
［７］　Ｋｏｂａｙａｓｈｉ　Ｈ，Ｔａｎａｔｓｕｇｕ　Ｎ，Ｓａｔｏ　Ｔ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｔｕｄｙ　ｏｆ

ｍｕｌｔｉ－ｒｏｗ　ｄｉｓｋ　ｉｎｌｅｔｓ　ｆｏｒ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｉｒ　ｂｒｅａｔｈｉｎｇ　ｐｒｏｐｕｌ－

ｓｉｏｎ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２００４－８６１，２００４．
［８］　Ｆａｌｅｍｐｉｎ　Ｆ．Ｌｅａ　ｆｌｉｇｈｔ　ｔｅｓｔ　ｐｒｏｇｒａｍｅ：ａ　ｍａｎｄａｔｏｒｙ　ｓｔｅｐ　ｉｎ

ｔｈｅ　Ｅｕｒｏｐｅａｎ　Ｒ＆Ｔ　ｅｆｆｏｒｔ　ｆｏｒ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｉｒ　ｂｒｅａｔｈｉｎｇ　ｐｒｏ－

ｐｕｌｓｉｏｎ［Ｒ］．ＩＳＡＢＥ　２００５－１０８９，２００５．
［９］　Ｆｒａｉｓｈｔａｄｔ　Ｖ　Ｌ，Ｋｕｒａｎｏｖ　Ａ　Ｌ，Ｓｈｅｉｋｉｎ　Ｅ　Ｇ．Ｕｓｅ　ｏｆ　ＭＨＤ

ｓｙｓｔｅｍｓ　ｉｎ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｔｅｃｈｎｉｃａｌ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，

１９９８，４３（１１）：１３０９－１３１３．
［１０］　Ｓｈｅｉｋｉｎ　Ｅ　Ｇ，Ｋｕｒａｎｏｖ　Ａ　Ｌ．ＭＨＤ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｉｎ　ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ

ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２００５－１３３５，２００５．
［１１］　Ｓｈｅｉｋｉｎ　Ｅ　Ｇ，Ｋｕｒａｎｏｖ　Ａ　Ｌ．ＭＨＤ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ　ｉｎｌｅｔ　ｆｏｒ

ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｗｉｔｈ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｍａｇｎｅｔｉｃ　ｆｉｅｌｄ［Ｒ］．

ＡＩＡＡ－２００４－１１９５，２００４．
［１２］　Ｓｈｎｅｉｄｅｒ　Ｍ　Ｎ，Ｍａｃｈｅｒｅｔ　Ｓ　Ｏ，Ｍｉｌｅｓ　Ｒ　Ｂ．Ｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

ｍａｇｎｅｔｏｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｏｆ　ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｉｎｌｅｔ［Ｒ］．

ＡＩＡＡ－２００２－２２５１，２００２．
［１３］　Ｒｉｃｈａｒｄ　Ｇ　Ｈ，Ｊｅｆｆ　Ｓ　Ｎ，Ｒｕｓｓｅｌｌ　Ｌ　Ｄ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｉｎｖｅｓｔｉ－

ｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｍｅｔｈｏｄ　ｔｏ　ｃｏｍｐｒｅｓｓ　ａｉｒ　ｆｌｕｉｄｉｃａｌｌｙ　ｉｎ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｉｎｌｅｔｓ［Ｊ］．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ　Ｒｏｃｋｅｔｓ，２００１，３８（１）：５１－５９．
［１４］　谢旅荣．双下侧定几何二元混压超声速进气道气动设计及

实验研究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２００７．

ＸＩＥ　Ｌüｒｏｎｇ．Ｄｅｓｉｇｎ　ａｎｄ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｉｘｅｄ－ｇｅｏｍｅｔｒｙ

ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｍｉｘｅｄ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ

ｔｗｉｎ－ｉｎｌｅｔ　９０°ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ａｔ　ｖｅｎｔｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｉｓｓｉｌｅ［Ｄ］．

Ｎａｎｊｉｎｇ：Ｎａｎｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ａｓｔｒｏｎａｕ－

ｔｉｃｓ，２００６．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　谢旅荣，郭荣伟．双下侧定几何二元混压式进气道的流场

特征和气动性能分析［Ｊ］．空气动力学学报，２０１１，３（２９）：

２５７－２６３．

ＸＩＥ　Ｌüｒｏｎｇ，ＧＵＯ　Ｒｏｎｇｗｅｉ．Ｆｌｏｗ　ｐａｔｔｅｒｎ　ａｎｄ　ｐｅｒｆｏｒｍ－

ａｎｃｅ　ｏｆ　ｆｉｘ－ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｍｉｘｅｄ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔｓ　ｗｉｔｈ　９０ｏ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ａｔ　ｖｅｎｔｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｍｉｓｓｉｌｅ［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　Ｓｉｎｉｃａ，２０１１，２９（３）：２５７－

２６３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

８９４２


