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要!针对吸气式高超声速飞行器前体)进气道一体化设计的问题$以总体指标为约束$采用数值设计

手段开展了前体)进气道一体化设计$并对高超声速飞行器进行测压)测力试验$考核了前体)进气道的一些主

要性能$结果表明!

&

设计状态下$数值计算结果表明前体)进气道性能符合总体指标要求$设计手段有效'

'

数值手段模拟结果和风洞试验结果吻合良好$流量系数最大误差为
1i

$总压恢复系数最大误差为
1e"i

$

数值算法有效'

(

前体)进气道的附加阻力随来流马赫数的增大而减小$

+h

攻角下$在来流马赫数为
1

时$附加

阻力占总阻力的
!He"i

$在总体设计时应予以考虑'

)

在进行吸气式高超声速飞行器通流测压)测力试验设

计时$应充分考虑进气道不起动的试验预案$防止由于进气道不起动导致整个试验的失败
#
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吸气式高超声速飞行器越来越受到各国的关

注$其设计有自己的特点!内外流耦合严重$必须

考虑内外流一体化
#

内外流一体化设计的关键是

推进系统)机体的一体化设计$而推进系统)机体

一体化设计的关键是前体)进气道的一体化设

计*

!,"

+

#

总体专业对前体设计和进气道设计的要求

截然不同!对前体的要求主要是高升阻比和良好

的前缘气动热防护性能'进气道则要求尽可能高

效的为燃烧室提供足量的气源
#

传统的设计思路

是把两者作为两个单独的部件进行设计$而后对

两者进行叠加和折衷$造成大量的反复迭代
#

前

体)进气道的性能一定程度上决定了吸气式高超

声速飞行器的总体性能
#

美国在进行吸气式高超声速飞行器研究时对

前体)进气道一体化进行了大量的设计(数值仿真

和风洞试验研究*

%,C

+

$国内学者也对前体)进气道

一体化设计进行了大量的研究!张元等在大量

研究的基础上$对近年来前体)进气道设计的研究

进行了总结$提出了弯曲激波压缩的概念$并通过

有旋特征线法实现了基于出口参数(压力型面(马

赫数型面和激波压缩型面等要求的内流道反设

计$认为其具有良好的综合气动性能*

Q,!"

+

'李璞等

采用数值仿真和风洞试验研究了带前体的高超声

速矩转圆形进气道$分析了该进气道的性能*

!%,!1

+

'

贺旭照等采用特征线方法设计了基准内锥流场$

基于密切内锥乘波体设计方法发展了密切内锥乘

波前体)进气道设计技术$实现了前体)进气道一

体化设计$采用数值手段验证了理论设计的

结*

!-

+

'乔文友等总结了传统逆特征线法的不足$

针对传统逆特征线法鲁棒性和精度较差的问题$

发展了一种逆特征线法
#

应用该方法设计了压缩

型面(乘波前体和进气道$并实现了两者的一体化

设计$采用数值模拟手段评估了该方法的有效

性*

!I

+

'宋文艳等考虑变比热和激波)边界层干扰$

采用等激波角和等激波强度的设计方法$设计了

几种前体)进气道方案$并采用数值分析的手段对

其性能进行了分析*

!H,!C

+

'吴先宇等采用优化算法

对高超声速前体)进气道进行了一体化优化设计$

设计状态和非设计状态的性能都有不同程度的提

高*

!Q,"!

+

'明承东基于
_68=95;;

流场$研究了大空

域(宽速域的火箭基组合循环"

_̀WW

#动力飞行

器前体)进气道一体化设计和三维内收缩进气道

设计$试图采用结构变形方案协调高低速性能的

合理匹配$并采用
W2S

方法对前体)进气道进行

了计算和分析$得到了前体)进气道的流场特征和

性能参数*

""

+

'严岭峰对楔)锥组合方法生成乘波

体构型和利用平面激波生成进气道的设计方法进

行了研究$利用该方法进行了前体)进气道的一体

化设计$并设计了两种高超声速飞行器$利用数值

方法进行了内外流一体化模拟$研究分析了高超

声速飞行器的性能*

"%

+

'尤延铖等评述了三维变截

面内乘波式进气道的研究进展$并关注了前体与

进气道的一体化设计$展望了高超声速进气道与

前体一体化设计的研究趋势$并指出!三维内收缩

式进气道)前体的双乘波一体化设计是一种具有

变革意义的设计$具有广阔的应用前景*

"1

+

#

综观

国内学者的研究$主要以数值仿真为主要手段$普

遍缺乏风洞试验验证$即使进行风洞试验$也是针

对进气道本身的$将前体)进气道放在飞行器上进

行研究考核的较少
#

本文设计了一种吸气式高超

声速飞行器$以飞行器的总体性能要求为约束开

展前体)进气道设计$首先通过数值手段评估了前

体)进气道的性能$然后将前体)进气道放在吸气

式高超声速飞行器上进行风洞试验$直接考核前

体)进气道的设计$为吸气式高超声速飞行器的设

计提供参考
#

#

!

前体"进气道一体化设计

#"#

!

设计点选取

假定飞行器的工作模式为!由助推火箭助推

至高度
C$"+D9

(来流马赫数
DE

f

$1e-

时分

离$超燃冲压发动机点火$进入亚燃模态*
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+

$吸气

QI!
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式高超声速飞行器加速爬升至
C $"%D9

$

DE

f

$-

后进入超燃模态$加速爬升至
C$"I

D9

$

DE

f

$I

开始巡航飞行$典型弹道如图
!

所

示$所以选取
C$"ID9

$

DE

f

$I

$攻角
%

$1h

$侧

滑角
"

$+h

为设计状态
#

设计状态下流量不小于
-

D

4

)

8

$隔离段出口马赫数在
"eQ

!

%e+

间
#

图
!

!

典型弹道

23

4

#!

!

V

<L

3B57(?5

a

=B(:?

<

#"$

!

前体"进气道设计

前体)进气道设计采用弧形前缘与等强度压

缩组合
#

采用超越椭圆对前体前缘的弧线形状进

行描述$方程如下!

,

" #

E

#

&

-

" #

A

#

$

!

"

!

#

其中
,

$

-

为前体)进气道一体化构型俯视图上的

横(纵坐标'

E

$

A

分别超越椭圆的长(短半轴'

#

为

指数$其取值决定了弧形的形状$

#

取值越大$前

缘型线则越钝
#

本文长(短半轴
E

$

A

分别取
I1+

99

和
%++99

$如图
"

所示
#

图
"

!

超越椭圆前体示意图

23

4

#"

!

.D=(BU95

L

:>(?5;8B=;O=;(57=773

L

(3B>:?=@:O

<

进气道设计如图
%

所示$等强度配波方案$波

系配置为
%e-hg-eIhg-h

$进气道进口为矩形$进

口)前体宽度比为
+e-C

$前体长度为
"!++99

$前

缘型线采用超椭圆描述$

#

取值
"e"

$机身前缘顶

点距外唇罩前缘的垂直高度为
11"99

$喉道高度

图
%

!

前体)进气道示意图

23

4

#%

!

.D=(BU95

L

:>>:?=@:O

<

)

3;7=(

为
C-99

$唇罩两侧的侧板后掠$后掠角度为
-Hh#

$

!

数值研究

$"#

!

数值方法

采用结构化网格求解流场特性$考虑流动的

对称性$选择半模进行计算分析$近壁区网格单元

的
-

g为
%+

左右*

"I

+

#

网格总数约为
-++

万$图
1

给出了壁面网格的分布情况
#

图
1

!

壁面网格示意图

23

4

#1

!

.D=(BU95

L

:>\577

4

?3O

采用商业软件
276=;(

求解三维可压缩的雷

诺平均
)5K3=?,.(:D=8

"

),.

#方程$

"

阶格式离散$

选取
.

L

575?(,/7795?58

"

.,/

#湍流模型$变比热容

法$气体比热容为温度的函数$具体如下!

F

G

$

!

+

&

!

!

7

&

!

"

7

"

&

!

%

7

%

&

!

1

7

1

&

!

!

-

7

-

&

!

I

7

I

&

!

H

7

H

"

"

#

其中系数
!

+

$

!

!

$

!

"

$

!

%

$

!

1

$

!

-

$

!

I

$

!

H

的取值依次

为
!+1He%

$

&+e%CC%

$

+e+++CCC-H

$

&!eI%QQ'

!+

&H

$

& IeI1H1 ' !+

&!+

$

Ie+"C! ' !+

&!%

$

&"e+IC!'!+

&!I

$

"e-Q""'!+

&"+

#

计算中所用到的边界条件包括压力远场边

界(对称边界(压力出口边界以及无滑移固壁边界

等
#

其中$外流场设置为压力远场边界条件$在本

文的研究中$压力出口边界上均为超声速出流$无

需给定任何边界条件参数
#

$"$

!

算法验证

本文采用绕中空圆柱
,

短裙"

U:77:\B

<

73;O=?

$

(?6;B5(=O>75?=

#的流动进行算法验证$该模型是

高超声速空气动力学中的一个典型算例$其几何

外形如图
-

所示
#

实验条件为!来流马赫数
DE

f

$QeQ!

$来流

单位雷诺数
/H

f

$!eCI'!+

I

)

9

$来流温度
7

f

$

-!e+]

$壁面温度
7

\

$"Q%e+]

$气体为氮气*

"H

+

#

数值模拟条件与实验条件一致$在数值模拟中$壁

面按等温壁面条件给定
#

网格分布为
-!"'"-I

'

法向网格雷诺数取为
-e+#

由图
I

可见$计算值与

实验值的表面压力系数"

!

L

#吻合良好$说明本文

计算手段有效
#

$"!

!

流场结构

图
H

给出了
DE

f

$I

时不同攻角下前体进气

+H!
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SP
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图
-

!

中空圆柱
,

短裙模型"单位!

9

#

23

4

#-

!

E:77:\B

<

73;O=?

$

(?6;B5(=O>75?=9:O=7

"

6;3(

!

9

#

图
I

!

表面压力系数分布
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图
H

!

DE

f

$I

时不同攻角下的流场马赫数
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#H

!

27:\>3=7OG5BU;69@=?B:;(:6?:>O3>>=?=;(

5;

4

7=8:>5((5BD5(DE

f

$I

道的波系$当攻角从
&1h

变化到
Ch

时$前体)进气

道方案的波系结构始终组织良好$未见有较大分

离包的存在或脱体斜激波的出现$进气道均能正

常工作*

"C

+

#

当攻角为
&1h

时$其第
!

道外压缩波

远离进气道唇罩$形成了明显的溢流$而第
"

道和

第
%

道外压缩波系则提前汇聚形成一道强激波直

接入射在唇罩前缘附近'当攻角增加至
Ch

时$其

第
!

道外压缩激波依次与第
"

道(第
%

道外压缩

激波汇聚$最终合并为一道强激波$不过并没有进

入通道内'在各攻角下$进口两侧前体激波系基本

维持贴口
#

隔离段出口的马赫数图谱显示出口马

赫数均在
%

以下"图
C

#$出口区低能流堆积$这主

要是由于当气流进入内通道$两侧横向扫略激波

和内通道上(下壁面压差引起的二次旋流影响逐

渐增强$最终在隔离段出口截面处形成了较大面

积的低能流堆积区
#

图
C

!

DE

f

$I

时不同攻角下隔离段出口马赫数
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$"%

!

性能分析

图
Q

!

图
!"

给出了前体)进气道的典型气动

性能
#

取隔离段出口参数计算总压恢复系数$计算

条件为自由来流条件$计算对象为前体)进气道$

设计状态下"

DE

f

$I

$攻角
%

$1h

$侧滑角
"

$+h

#

前体)进气道的升阻比
I

)

5

"

I

表示升力$

5

表示

阻力#(流量系数
#

和总压恢复系数
(

分别为

图
Q

!

不同来流马赫数下流量系数随攻角的变化"

"

$+h

#

23

4

#Q

!
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4
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5((5BD\3(UO3>>=?=;(DE

f

"

"

$+h

#

图
!+

!

不同来流马赫数下总压恢复系数随攻角的变化

"

"

$+h

#
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DE

f

"

"

$+h

#

图
!!

!

不同来历马赫数下出口马赫数随攻角的

变化"

"

$+h

#
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4
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4

7=8:>
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f

"

"

$+h

#

图
!"

!

不同来流马赫数下升阻比随攻角的变化"

"

$+h

#

23

4

#!"

!

A3>((:O?5

4

?5(3:6;O=?K5?35@7=5;

4

7=8:>

5((5BD\3(UO3>>=?=;(DE

f

"

"

$+h

#

!e1H1

$

+eC+-

和
+e-H1

$捕获流量为
-e+!"D

4

)

8

$

隔离段出口马赫数为
"eQII

$满足总体指标要求
#

不同来流马赫数下$该方案各性能参数随着攻角

的变化规律基本相同
#DE

f

$1e+

状态下该方案

的升阻比整体较高$这可能是由于一部分经过前

体压缩过的气流被排出了唇罩外$从而形成了向

下的排气冲量$导致了部分附加升力的缘故
#

对进

气道性能来说$在所研究的攻角范围内$该进气道

的流量系数均随着来流马赫数的增加而逐渐上

升$而出口总压恢复系数降则随着来流马赫数的

增加而逐渐下降
#

此外$对不同来流马赫数来说$

在所研究的攻角范围内$进气道的流量系数均随

着攻角的增加而增加$但出口总压恢复系数则随

攻角的增加呈现先增加后下降的趋势$且该趋势

在较低的来流马赫数下表现得更为明显
#

$">

!

附加阻力

为了给推进系统总体性能分析提供参考$对

附加阻力进行了分析
#

仅选择了各来流马赫数下

的零攻角状态进行分析
#

具体分析方法如下*

"Q

+

!

!

#在进气道前体两侧与内通道等宽度处设

置侧向监控面$在与进气道唇罩前缘等高度处设

置底部监控面"图
!%

#'

"

#统计各监控面的溢流流量$以及该部分流

体的流量加权平均
,

方向速度$并计算其相比自

由来流损失掉的
,

方向动量'

%

#根据动量方程计算其产生的附加阻力$如

表
!

所示
#

可以看到$随着来流马赫数的降低$前体侧

面(底面溢流导致的附加阻力缓慢上升$但其在前

体)进气道总阻力中的所占比重则越来越大$在

DE

f

$Ie-

状态下$该比值为
-eCi

$而
DE

f

$

1e+

状态下则增加至了
!He"i#

并且$其中侧面溢

流导致附加阻力的贡献也越来越大$在总体设计

中应给与关注
#
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图
!%

!

附加阻力监控面示意图
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表
#

!

附加阻力

A+;,/#

!

.55686'*+,5)+

<

DE

f

溢流流量)

"

D

4

)

8

#

溢流亏损
,

方

向速度)"

9

)

8

#

侧面 底面 侧面 底面

附加

阻力)
)

占总阻

力百分

比)
i

1 +e!C" +e!IC -He-1 HQeQ! "%eCQ !He"

1e- +e!I+ +e!H+ --e%- C-e11 "%e%Q !%eC

- +e!"+ +e!H" 11e"- Q+e1% "+eQ" !+e%

-e- +e+C+ +e!H- %"e+C Q1e1Q !Qe+Q Ce+

I +e+1Q +e!HH !Ce%I QCe-C !Ce%I Ie-

Ie- +e+%" +e!C+ !Qe"Q !+"eQ- !Qe!H -eC

!

!

试验研究

!"#

!

试验方案

为了考核前体)进气道的性能和飞行器的总

体性能$在某高超声速风洞进行了风洞试验$试验

模型缩比为
!j!"e-

$缩比后模型长度为
-H+

99

$风洞壅塞度为
!e1i#

试验采用尾支撑方案$

先进行测压试验$测压模型安装见图
!1

$通过总)

静压测量值计算流量系数和总压恢复系数$再结

合纹影分析$确定进气道在该状态下是否正常起

动*

%+,%!

+

#

若正常起动$拆掉测压装置$换上测力装

置开展测力试验$以保证测力试验是在进气道起

动的情况下进行
#

受风洞尺寸和壅塞度的限制$模型缩比不能

过大$缩比后模型的喉道高度仅为
IeC99

$为了

防止喉道高度过低引起进气道不起动从而导致整

个试验的失败$在试验模型设计时增加了喉道高

度调节垫片设计$如图
!-

所示$单个垫片厚度为

+e-99#

若进气道不起动$抽掉一个垫片$喉道高

度提高
+e-99

$进气道起动的可能性大大提高$

如此类推$直至进气道起动$从而在此状态下开展

测力试验$这虽然会损失模型的缩比精度$却保证

了测力试验在通气状态进行$提高了测力试验数

图
!1

!

测压试验模型安装示意图"单位!

99

#
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图
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!

喉道调节片示意图"单位!
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99

#

据的参考价值
#

!"$

!

结果分析

图
!I

给出了
DE

f

$I

时不同攻角的纹影图$

可见各攻角下激波均在进气道唇口附近$未出现

激波振荡和吞吐现象$表明进气道正常气动
#

风洞试验采取总)静压测量的方式换算流量

系数和总压恢复系数*

"I

+

$压力监测点在飞行器尾

喷管'

W2S

计算条件为风洞试验条件$计算对象

图
!I

!

试验纹影图
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为高超声速飞行器$压力监测点也在飞行器尾喷

管$以此监测数据计算总压恢复系数
#

试验数据与

计算数据对比如图
!H

和图
!C

所示$可见计算值

与试验值吻合良好$流量系数最大误差为
1e+i

$

总压恢复系数最大误差为
1e"i

$不仅验证了前

体)进气道的设计$也验证了数值设计手段的有

效性
#

图
!H

!

流量系数对比"

"

$+h

#
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"

"

$+h

#

图
!C

!

总压恢复系数对比"

"

$+h

#
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4

#!C

!
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L
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<

B:=>>3B3=;(B:9

L

5?38:;

"

"

$+h

#

%

!

结
!

论

设计了一种吸气式高超声速飞行器$以总体

指标为约束$开展了前体)进气道一体化设计$综

合采用数值计算和风洞试验评估了前体)进气道

的性能$结论如下!

!

#设计状态下前体)进气道的升阻比(流量

系数和总压恢复系数分别为
!e1H1

$

+eC+-

和

+e-H1#

捕获流量为
-e+!"D

4

)

8

$隔离段出口马赫

数为
"eQII

$满足总体指标要求$工作马赫数下进

气道均能起动正常$表明采用的数值设计手段

可行
#

"

#将前体)进气道放到飞行器上进行通流风

洞试验$试验测量值与数值计算结果吻合良好$流

量系数最大误差为
1e+i

$总压恢复系数最大误

差为
1e"i

$风洞试验结果验证了数值设计手段

的有效性
#

%

#前体进气道的附加阻力随来流马赫数的

增大而降低$在马赫数为
1

时$附加阻力占总阻力

的
!He"i

$在总体设计时应予以考虑
#

1

#吸气式高超声速飞行器在进行通流测力)

测压试验时应在进气道起动的情况下开展试验$

在试验方案设计时应充分考虑$防止进气道不起

动导致测力试验的失败
#
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