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双弯曲入射激波的可控中心体内收缩

基准流场设计
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要!采用有旋特征线法设计了一种双弯曲入射激波的可控中心体内收缩基准流场%两道入射激波交

于中心体起始点%入射激波和反射激波通过给定激波径向总压恢复系数分布进行反设计%壁面通过给定轴向

马赫数分布规律进行反设计
)

该基准流场分为&三波四区'且压缩效率较高
)

基于该基准流场设计了圆形进口

内收缩进气道并进行了黏性修正%数值计算结果表明#内收缩进气道设计点核心区的流场特征和激波形状与

基准流场基本一致(在来流马赫数为
19"

!

:9"

时进气道具有较高的压缩效率和良好的流量捕获能力%设计点

喉道截面增压比和总压恢复系数分别为
$:9:

和
"9:#;

(来流马赫数为
%9"

!

:9"

时内部总阻力系数变化平

缓%从
"9#!

下降为
"9##)

关
"

键
"

词!高超声速进气道(基准流场(弯曲激波(中心体(反设计
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日%由美国空军研究实验室与

国防高级研究计划局联合主持研制的碳氢燃料超

燃冲压发动机验证机
\.%$<

)

$

*第
1

次试飞取得成

功%极大地鼓舞了世界高超声速飞行研究人员
)

高

超声速进气道作为超燃冲压发动机的关键部件%

其总体性能和出口流场直接影响超燃冲压发动机

的性能
)

高超声速内收缩进气道采用激波和等熵

压缩波进行三维压缩%其压缩效率明显高于传统

的二元)

#

*

+轴对称)

!

*以及侧压式进气道)

1

*

%具有捕

获能力强+非设计状态性能好等优势
)

高超声速内

收缩进气道一般主要采用流线追踪技术在基准流

场中&割出'部分封闭流线生成进气道无黏型面%

然后通过附面层修正得到最终型面%进气道的性

能直接由基准流场决定%因此提升基准流场的性

能显得尤为重要
)$;1#

年%德国空气动力学家

YD7LW,44

提出了一种内收缩流场%该流场属于

锥形流的范畴
)

它靠等熵压缩波和一道结尾激波

压缩%虽然压缩效率高但是长度过长+起动困难%

因此通过截短的
YD7LW,44

流场)

%.0

*来取代基准

YD7LW,44

流场%采用流线追踪技术)

:

*减小内压

缩程度来改善起动性能
)

美国兰利研究中心

MW,-U

以倒置的等熵喷管流场为基准流场%设计

了矩形转椭圆进气道并进行了风洞实验)

/

*

)

牛津

大学
+,UUCLS7

等)

;

*设计了等楔角流场与等压力

梯度流场
)

国内尤延铖等)

$"

*研究了给定直$曲母

线锥形流场特点和性能%郭军亮等)

$$

*为了改善出

口流场均匀性将
?N]<

!

64UL-4,(3'463,(O('S

&

<

'"流场和
YD7LW,44

流场组合得到
?N]N

!

64.

UL-4,(3'463,(O('S

&

N

'"和
?N]̂

!

64UL-4,(3'463,(

O('S

&

^

'"流场
)

贺旭照等)

$#

*将
?N]<

流场和三次

母线结合得到一种内收缩流场%然后采用密切乘

波体方法实现了前体进气道一体化设计
)

南向军

等通过给定壁面压力分布反设计基准流场%设计

方转圆进气道并进行了实验)

$!.$1

*

)

马赫数分布可

控基准流场)

$%

*从另一个角度控制壁面参数来设

计高性能的基准流场%进一步拓宽了基准流场设

计方法
)

文献)

$0

*将前缘入射曲激波分解为一道

较弱弯曲激波和部分等熵压缩波%基准流场压缩

效率明显提高
)

上述基准流场中%绝大部分是典型

的两波结构%即存在一道弯曲入射激波和一道反

射激波
)

随着高超声速飞行器的工作范围不断扩大%

为了兼顾宽马赫数范围尤其是巡航点的总体性

能%其设计马赫数将不断增加
)

对于高超声速内收

缩进气道而言%此时气流只通过一道弯曲入射激

波和一道反射激波压缩造成的激波损失将显著增

大
)

在二元和轴对称进气道设计中%通常采用多波

系压缩代替单波压缩来提升压缩效率
)

此外%高超

声速飞行器设计中通常使用前体对气流进行预压

缩%然后进气道进一步压缩气流%这样便存在前体

和进气道如何一体化设计问题)

$:

*

)

另外%内收缩

基准流场中为了减弱反射激波强度%通过采用&下

凹圆弧'中心体来弥散反射激波)

$/

*

)

在以上研究

基础上%本文基于有旋特征线法!

WLUC'Q'O3C,-.

,3UL-67U63

%

+[N

"给出了一种双弯曲入射激波的

可控中心体内收缩基准流场!下文简称基准流场"

设计方法%一方面可以提高高型面设计马赫数时

基准流场的压缩效率(另一方面可以将内收缩进

气道直接作为前体%实现前体$进气道完全一体化

设计
)

通过对设计的基准流场有旋特征线法和

N]̂

数值计算结果比较%验证了设计方法的正确

性(然后对基于基准流场设计的圆形进口内收缩

进气道设计点和非设计点的总体性能进行评估
)

;

"

新型基准流场设计

本文研究的基准流场是二维轴对称流场且全

场超声速%可以采用有旋特征线法来设计
)

基准流

场的流场结构见图
$

%它分为&三波四区'%三波为

两道入射激波!

!"

和
"#

"和一道反射激波

!

"$

"%四区分别为#

"

第
$

道入射激波波前区(

#

两道入射激波的波间区(

$

第
#

道入射激波与反

射激波的波间区(

%

反射激波后的波后调整区
)!

道激波
!"

%

"#

和
"$

通过给定强度沿径向的分

布进行反设计%

!%

%

#&

和
"'

分别是
!

道激波所

决定的压缩面
)

以
"#

为例%此时激波波前流场已

经解出%然后从
"

点开始利用激波关系式求解波

后参数%如此类推计算出激波波后其余点%直至激

波
"#

与壁面
!#

相交
)

接着以激波
"#

波后点

作为初值线计算波后流场%同时从
#

点出发进行

流线追踪得到对应的压缩面
#&

%

"&

为结尾有旋

特征线
)

压缩面
%#

和
&$

可通过给定马赫数分

布规律反设计)

$%

*

(中心体曲线
"'(

中的
'(

是

与
"'

相切的二次曲线%当然
'(

也可以通过给

定壁面参数进行反设计
)

设计过程中要求两道入

射激波交于中心体起始点
"

%出口
$(

尽可能均

匀
)

可以看出%通过调整两道入射激波强度以及后

接的沿程马赫数分布可以分配
#

和
$

区的压缩比

和压缩效率(调整
&$

的马赫数梯度分布不但可

以调整外压缩比和内收缩比%而且可以控制壁面

附面层稳定性
)

由于压缩面
%#

和
&$

是等熵压

10%
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缩%为了提高基准流场的压缩效率%可以在保证长

度要求的前提下尽可能增加等熵压缩的比例(反

射激波
"$

的强度越小%基准流场压缩效率将进

一步提高%但此时反射激波角减小%其与壁面的交

点后移%基准流场长度!

)

"和内收缩比都有所

增加
)

图
$

"

基准流场的流场结构

]6

A

)$

"

]('SO6L(Q7U-D3UD-L'OV,763O('SO6L(Q

为了获得弯曲激波系的最高总压恢复系数%

[7S,U673C

配波理论不再适用%而
FL4QL-7'4

配

波理论)

$;

*不要求两道激波间马赫数处处相等%只

要激波间是等熵流动即可
)

对于弯曲激波系统而

言%只要保证沿着每条微流管的每道弯曲激波的

总压恢复相等%其对应的波系总压恢复系数将最

大%特殊情况是每道曲激波沿着径向总压恢复系

数分布为常数
)

在型面设计马赫数
*+

6

_09"

条

件下%为了尽可能提高总压恢复系数并兼顾结构

和长度要求%本文给定一段直母线
!#

!内锥角为

%̀

"作为初始压缩面%平均总压恢复系数为
"9;%

%

其波后壁面
%#

产生的压缩波与其相交%激波不

断弯曲
)

为了验证设计程序的正确有效性%作为一

个算例%压缩面
&$

段的马赫数梯度取为常数%即

*+

!

,

"

-

*+

"

.

+

!

,

.

,

"

" !

$

"

式中
*+

"

为壁面起始点的马赫数%

,

"

为起始点的

坐标%

+

为系数%此处取
+_$9")

因此%该基准流场

设计参数包括#型面设计马赫数
*+

6

%进口半径

/

6

%中心体半径
/

3

%第
$

级压缩的内锥角
!

O

%第
#

道入射激波径向总压恢复系数分布
"

76

!

/

"取为常

数%马赫数分布规律
*+

!

,

"%反射激波的径向总

压恢复系数分布
"

-L

!

/

"也取为常数
)

具体的设计

参数见表
$)

表
;

"

基准流场设计参数

<&5'*;

"

2*+1

3

%

,

&$&=*4*$+"(5&+1-('"/(1*'0

*+

6

/

6

$

W /

3

$

/

6

!

O

$!

`

"

"

76

!

/

"

"

-L

!

/

"

09" "9#% "9$/ %9" "9;; "9;;

""

使用有旋特征线程序设计出该&三波四区'基

准流场%有旋特征线网格见图
#)

图
!

给出了
](D.

L4U

软件无黏计算的流场结构#两道弯曲的入射

激波很好地交于中心体起始点
"

%第
#

道入射激

波后的等熵压缩比很大%反射激波的强度较弱
)

出

口截面处马赫数
*+

L

分布较均匀%变化范围为

!9!

!

!90

%这些特点与设计预期相吻合
)

基准流场

总收缩比为
:90

%基准流场长度为
)

%

)

$

/

6

_19%)

设计状态下%来流马赫数
*+

a

_09"

压缩到
*+

L

_

!9%

%增压比为
#"9:

%总压恢复系数为
"9;$1)

说明

该基准流场可以在较短距离完成高效压缩
)

图
#

"

特征线法网格图

]6

A

)#

"

+L7C'O+[N

图
!

"

基准流场的流场马赫数分布图

]6

A

)!

"

+,3C4DWVL-3'4U'D-7'OV,763O('SO6L(Q

图
1

"

第
#

道入射激波沿径向的总压恢复系数分布

]6

A

)1

"

b,Q6,(U'U,(

8

-L77D-L-L3'TL-

I

3'LOO636L4U

Q67U-6VDU6'4'OUCL7L3'4Q6436QL4U7C'35S,TL

图
1

和图
%

分别给出了第
#

道入射激波和反

射激波沿径向的总压恢复系数!

"

"分布%可以看

%0%
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图
%

"

反射激波沿径向的总压恢复系数分布

]6

A

)%

"

b,Q6,(U'U,(

8

-L77D-L-L3'TL-

I

3'LOO636L4U

Q67U-6VDU6'4'OUCL-LO(L3U7C'35S,TL

出%两者都很好地保持了给定的总压恢复系数分

布即
"

_"9;;)

由于靠近中心体附近两道入射激波

开始相交%第二道入射激波后的总压恢复系数有

所下降%与给定的设计值存在一定差别
)

从图
0

中可以看出%有旋特征线法和
N]̂

计

算的壁面沿程马赫数!

*+

"分布基本一致%有旋特

征线法对于激波的捕获精度更高
)

第
#

道入射波

后沿程马赫数分布符合给定的马赫数梯度线性分

布%即马赫数分布梯度为常数
)

以上算例说明本文

的有旋特征线法程序是正确可靠的
)

图
0

"

有旋特征线法与
N]̂

计算的壁面沿程马赫数分布

]6

A

)0

"

+,3C4DWVL-Q67U-6VDU6'4,('4

A

S,((VLUSLL4

-'U,U6'4,(+[N,4QN]̂ -L7D(U7

>

"

内收缩进气道设计与性能分析

>?;

"

内收缩进气道设计

在上节设计原则指导下%进一步调整基准流

场的设计参数进行内收缩进气道的设计
)

考虑到

第
#

道入射激波与反射激波间的壁面较长%通过

调整该段壁面马赫数分布在提高等熵压缩比的同

时减小内收缩比以利于进气道自起动%取马赫数

梯度沿程不断减小的分布规律#

*+

!

,

"

-

*+

"

.

)

+

!

,

.

,

"

"

#

.

0

!

,

.

,

"

"*

!

#

"

式中
0

为系数%此处取
+_="9!%

和
0_$9#)

其余

设计参数按照表
$

选取%通过特征线法程序设计

基准流场%此时基准流场的总收缩比
/

3U

_:9%

%内

收缩比
/

36

_#9$

%

)

$

/

6

_19%)

基准流场设计点

!

*+

a

_09"

"和接力点!

*+

a

_19"

"的出口截面

总体性能参数见表
#

%按照截面质量平均得出
)

表

中
#

为流量系数%

1

$

1"

为增压比
)

表
>

"

基准流场的性能参数

<&5'*>

"

.*$("$=&%-*

,

&$&=*4*$+"(5&+1-('"/(1*'0

*+

a

#

" 1

$

1"

*+

L

09" $9"" "9;$# #"9$ !91:

19" "9/1 "9;0; $;9: $9;:

""

在该轴对称基准流场基础上%选取圆形进口

进行流线追踪)

:

*得到内收缩进气道的无黏型面%

见图
:

%该型面外压缩段有明显的转折%唇口稍微

下凹%这是由于中心体占据了对称轴附近空间所

致
)

内收缩进气道总收缩比
/

3U

_:9:

%内收缩比

/

36

_#9$)

沿流线进行附面层修正)

#"

*得出内收缩

进气道最终型面
/

3U

_%9$

%

/

36

_$9:)

隔离段长度

取
:

倍的喉道当量直径
)

图
:

"

进口截面与进气道无黏构型

]6

A

):

"

M3CLW,U63'O64U,5L

8

(,4L,4Q64T6736Q

64(LU3'4O6

A

D-,U6'4

>?>

"

内收缩进气道流场及性能

采用
](DL4U

软件对收收缩进气道进行三维数

00%
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值模拟%通量差分采用
,QTL3U6'4D

8

7U-L,W7

8

(6UU64

A

WLUC'Q

!

<JM+

"格式%湍流模型为
-L.4'-W,(6B,U6'4

A

-'D

8

!

b*G

"

23

$

模型%

#

阶迎风格式离散%标准壁

面函数法%分子黏度采用
MDUCL-(,4Q

公式计算
)

由于内收缩进气道几何条件及流动状态的对称

性%取模型的一半计算%壁面附近对网格进行加

密%网格总数在
$""

万左右
)

文献)

$1

*对该计算方

法的可信度进行了校核%结果表明%该方法能较准

确地模拟高超声速内收缩进气道的复杂流场结

构%计算结果具有较高的可信度
)

具体来流条件见

表
!

%总体性能参数按截面质量平均得出
)(

表示

飞行高度%

1

为静压%

4

为静温%

5

为动载
)

表
@

"

不同飞行条件下的来流参数

<&5'*@

"

A'"/

,

&$&=*4*$+"(01((*$*%4('1

3

64-"%0141"%+

*+

a

(

$

5W

1

$

R, 4

$

H

5

$

5R,

19" $: //%" #$090% ;;9$

%9" #$ 1:#; #$:9%/ /#9/

09" #% #%1; ##$9%% 019!

:9" #; $!;" ##%9%# 1:9:

""

内收缩进气道的流场结构见图
/

和图
;

%从

图
/

可以看出%在对称面外压段明显存在双弯曲

入射激波%高来流马赫数时反射激波也很弱%隔离

段内反射波系不明显
)

随着来流马赫数增加%两道

入射激波不断靠近唇口且激波不断弯曲%在设计

点仍存在少量溢流%

*+

a

_:9"

时两道入射激波

打入唇口内(反射激波与顶板的交点不断后移%设

计点正好打在肩部%打在肩部之后造成小范围分

离
)

接力点入射激波强度较弱%过唇口的流线在经

过入射激波时转折角变小%溢流窗也随之减小%流

量系数较高
)

从喉道和出口截面马赫数分布可以

看出%随着来流马赫数的增加%虽然出口截面的涡

流区不断增加%但是喉道和出口截面的均匀性良

好
)

设计点主流区占出口截面一半以上%接力点更

是达到
#

$

!

以上
)

一方面是因为设计的基准流场

图
/

"

不同来流马赫数下对称面+喉道和出口马赫数分布

]6

A

)/

"

+,3C4DWVL-Q67U-6VDU6'464UCL7

I

WWLU-

I

%

UC-',U,4QLZ6U

8

(,4L7,UQ6OOL-L4U643'W64

A

+,3C4DWVL-7

反射激波较弱(另一方面是肩部附近的马赫数梯

度不断减小%没有产生大的分离
)

图
;

可以看出%设计点内收缩进气道外压段

流场结构良好%横截面的波系很好地保持了锥形

激波特点且第
$

道入射激波紧贴内收缩进气道前

缘%第
#

道入射激波沿流向不断向第
$

道入射激

波靠近且在唇口板前缘处相交%唇口附近存在少

量溢流
)

内压缩段内存在一道反射激波%气流在横

向压力梯度下沿侧板开始向对称面方向下洗!图

$"

"%下洗的气流在对称面形成
!

涡结构并在隔离

段内不断发展%主流被挤向两侧
)

总之%设计点时

内收缩进气道核心区的流场结构较好的保持了基

准流场的波系结构和流场特点
)

有黏条件下%壁面马赫数为零%图
$$

给出了

基准流场和黏性修正后内收缩进气道在对称面与

顶板交线处的沿程压力分布%两者吻合较好%说明

黏性修正方法效果比较理想
)

表
1

给出内收缩进气道不同来流马赫数时喉

:0%
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图
;

"

设计点内收缩进气道沿程横截面马赫数分布

!

*+

a

_0)"

"

]6

A

);

"

+,3C4DWVL-Q67U-6VDU6'4'OL,3C3-'777L3U6'47

'O64S,-QUD-464

A

64(LU,('4

A

UCLO('SQ6-L3U6'4

,UQL76

A

4

8

'64U

!

*+

a

_0)"

"

图
$"

"

设计点内收缩进气道壁面静压分布与极限流线

!

*+

a

_0)"

"

]6

A

)$"

"

MD-O,3L7U,U63

8

-L77D-LQ67U-6VDU6'4,4Q(6W6U

7U-L,W(64L7'O64S,-QUD-64

A

64(LU,UQL76

A

4

8

'64U

!

*+

a

_0)"

"

图
$$

"

基准流场和黏性修正后内收缩进气道在对称面

与顶板交线处的沿程压力分布

]6

A

)$$

"

R-L77D-LQ67U-6VDU6'4,('4

A

UCL64UL-7L3U64

A

(64L

'OU'

8

S,((,4Q7

I

WWLU-

I8

(,4L'OV,763O('SO6L(Q

,4Q64S,-QUD-464

A

64(LU3'--L3ULQV

I

T673'76U

I

表
B

"

不同来流马赫数时喉道和出口截面性能参数

<&5'*B

"

.*$("$=&%-*

,

&$&=*4*$+&446$"&4&%0*C14

,

'&%*+

&401((*$*%41%-"=1%

3

D&-6%#=5*$+

*+

a

#

喉道截面 出口截面

"

UC 1UC

$

1"

*+

UC

"

L 1L

$

1"

*+

L

19" "9/" "9/10 $$90 #9$: "9:!# $!9# $9;/

%9" "9;$ "9/"" $!9: #9/" "900% $%9% #9%0

09" "9;/ "9:#; $:9: !9#0 "9%0$ #"9" #9;#

:9" $9"" "900" ##9: !901 "91%1 #090 !9$"

道和出口截面的总体性能参数%随着来流马赫数

增加%流量系数不断增加但趋势变缓%

*+

a

_19"

时流量系数
#

也高达
"9/"

%设计点的流量系数达

到了
"9;/)

随着来流马赫数增加%喉道和出口截

面的增压比!

1UC

$

1"

"不断增加同时喉道总压恢复

系数
"

UC

不断下降%设计点喉道增压比为
$:9:

时

喉道总压恢复系数为
"9:#;

%经过隔离段到达出

口时%出口总压恢复系数
"

L

降为
"9%0$

%相对降低

了
#!9"c

(接力点喉道总压恢复系数为
"9/10

%出

口总压恢复系数降为
"9:!#

%相对降低了
$!9%c)

出口截面的平均马赫数!

*+

L

"不断增加但幅度减

小%变化范围在
#9"

!

!9$)

与文献)

#$

*中基于优

化后基准流场设计的圆形进口进气道相比%设计

点在压比相等条件下%其喉道截面的总压恢复系

数相对降低了
"9/c

(在接力点其相对提高了

%91c

%此时压比降低了
!9#)

总体而言%基于基准

流场设计的内收缩进气道在设计点尤其是低于设

计点时具有良好的性能同时出口流场更加均匀
)

对于内收缩进气道的内部阻力%分为压差阻

力和摩擦阻力
)

阻力系数
"

Q

"

Q

-

#

$!

"9%

,

%

"

,

6

#

a

,

!

"

-

#

$!

"9%

,

1"

,

2

,

*+

#

a

,

!

" !

!

"

其中
#

为阻力%参考面积
!

选为进口的捕获面

积
)

不同来流马赫数时的阻力系数见图
$#

%随着

来流马赫数增加%压差阻力系数
"

Q

8

减小而摩擦

图
$#

"

不同来流马赫数时内收缩进气道的内部阻力特性

]6

A

)$#

"

?4UL-4,(Q-,

A

3C,-,3UL-67U6376464S,-QUD-464

A

64(LU,UQ6OOL-L4U643'W64

A

+,3C4DWVL-7

阻力系数
"

QO

不断增加
)

来流马赫数从
19"

增加到

:9"

%摩擦阻力系数从
"9"0

增加到
"9$$)

随着来

流马赫数增加%来流静压不断的降低%虽然此时激

波强度增加%但是总体静压水平较低%因此压差阻

力不断减小
)

对于压差阻力系数%由于来流动载中

/0%



"

第
!

期 李永洲等#双弯曲入射激波的可控中心体内收缩基准流场设计

也含有静压
1"

%所以来流马赫数占主导地位
)

来

流马赫数从
19"

增加为
09"

%压差阻力系数从

"9##

减为
"9$!9

在总阻力
#

U

中压差阻力占主导

地位%但是压差阻力占总阻力的比例随着来流马

赫数的增加而不断减小%从
*+

a

_19"

时
:;c

降

低到
*+

a

_:9"

时
%%c)

总阻力系数
"

QU

不断减

小但趋势变缓%

*+

a

_%9"

到
*+

a

_:9"

时%从

"9#!

减为
"9##)

@

"

结
"

论

本文提出了一种双弯曲入射激波的可控中心

体内收缩基准流场设计方法并对基于该基准流场

设计的圆形进口内收缩进气道进行了数值仿真研

究%主要得出以下结论#

$

"给定激波径向总压恢复系数分布反设计

激波可以控制基准流场的压缩效率%给定壁面的

马赫数分布规律反设计型面可以控制等熵压缩与

激波压缩比%附面层稳定性以及内收缩比%设计方

法灵活
)

#

"保证双弯曲入射激波封口和在
FL4QL-.

7'4

配波理论指导下设计的基准流场的压缩效率

较高%出口较均匀且长度较短%设计点增压比和总

压恢复系数分别为
#"9$

和
"9;$#)

!

"黏性修正后的内收缩进气道设计点时核

心区的激波形状和主要流动特征基本保持了基准

流场特点且沿程壁面压力分布吻合较好%提升基

准流场的性能可以提高进气道的性能
)

1

"内收缩进气道设计点和非设计点都具有

较高的压缩效率%良好的流量捕获特性以及出口

涡流区较小
)

设计点喉道的总压恢复系数和增压

比分别为
"9:#;

和
$:9:

%

*+

a

_19"

时流量系数

为
"9/"

%

*+

a

_%9"

!

:9"

时内部总阻力系数仅

从
"9#!

下降为
"9##)
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