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要!为了满足二元曲面可调进气道模态转换马赫数范围!来流马赫数为
$;$

!

!;$

"的流量要求%针

对唇口平移'转动和转动
<

平移三种调节方案%基于理论分析和基准进气道的流场%提出了一种流量系数精确

预测方法%并通过数值计算进行验证且获得了进气道的总体性能(结果表明#调节后的进气道流量系数与预

测值完全相等%而且无需多次试算%符合设计预期%可拓展应用于轴对称进气道(相对基准进气道%唇口前移

时流量系数和压缩效率同时增加%来流马赫数为
$;1

时出口总压恢复系数相等而增压比增加了
&";:=

&在降

低相同流量系数条件下%后移唇口使得增压比和压缩效率均降低%来流马赫数为
$;1

时出口总压恢复系数基

本相等而增压比减小了
&$;'=

%转动唇口使增压比进一步减小了
';&=

%唇口后移方案性能更优(
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组合发动机被誉为未来可重复使用运载系统

动力的理想选择%加之在高超声速领域的军事应用

前景%成为各国持续发展的技术领域%典型的组合

发动机包括火箭基组合循环发动机!

ab\\

"

)

&

*

'涡

轮基组合循环发动机!

@b\\

"

)

$

*

'空气涡轮火箭

发动机!

>@a

"

)

!

*

'吸气火箭协同发动机)

"

*

'预冷

空气涡轮火箭发动机!

Y>@a

"

)

1

*和涡轮辅助火箭

增强冲压组合循环发动机!

@aa]

"

)

:

*等(由于组

合发动机工作速域宽%这就要求进气道具备与之适

应的工作能力(此时%定几何进气道不但无法同时

兼顾高马赫数的性能要求与低马赫数下的起动要

求)

#/0

*

%而且无法同时满足发动机宽马赫数的流量

要求%因此变几何方案是必然的发展趋势(美国

M@Z

)

'

*

'

-/10

)

&%

*和英国的
?]ba]

)

"

*发动机采用移

动锥形中心体方案%

?P.OP

2

QP

发动机采用转动整

个顶板方案)

&&

*

(国内也对上述设计方法进行跟

踪研究和改进%金志光等对平移和转动唇口方案

进行研究)

0

*

'

@aa]

采用双流路转动唇口方案)

:

*

'

刘晓伟提出了中间支板上下可调方案)

&$

*等(

变几何方案虽能有效提高进气道宽马赫数范

围的性能%但复杂的调节机构通常会带来密封'链

接'冷却等问题%而且也会增加重量%因此寻求简

单有效的调节方案是研究的关键(在各种调节方

案中%唇口调节方案控制简单'调节方便%并且由

于运动部件的接触面小%因而不致带来严重的密

封'冷却等问题)

&!

*

(不但可以保证低马赫数下的

自起动性能)

0

%

&"/&1

*

%同时方便地调节流量系数(

此外%为了克服传统多级斜楔压缩和等熵压缩进

气道的缺点%张元教授提出弯曲激波压缩新概

念%具有良好的综合性能%当前二元进气道'轴对

称进气道和侧压进气道均已采用)

&:

*

(

本文研究的
>@a

发动机和冲压发动机的组

合发动机采用类似
Z/"!b

的双流道外并联二元

进气道方案)

$

*

%该方案由冲压通道和
>@a

通道

组成%二者上下布置%共用部分外压段(

>@a

通

道唇口逆时针转动来完成
>@a

模态$冲压模态

的切换%通过冲压通道唇口的转动来实现其进口

捕获面积和内收缩比的调节(区别在于外压缩面

采用马赫数可控方法反设计%前缘激波为弯曲激

波(

>@a

模态和冲压模态转换马赫数区间为

$;$

!

!;$

%此时需要仔细调节唇口来分配两个流

道的流量(由于外并联进气道的两个通道相对独

立%因此选取
>@a

流道来说明如何通过精确预

测流量系数来确定唇口的调节位置(传统的二元

多楔压缩进气道外压段流场结构简单%可以通过

激波关系式进行无黏理论计算%进而获得期望流

量系数对应的较准确唇口调节位置(但是%等熵

波和弯曲激波后流场复杂%无法通过上述理论方

法进行计算%基本上采用迭代试算的方法)

&#

*

(因

此%本文结合二元曲面基准进气道的流场%提出了

一种精确的流量系数预测方法%可以准确确定唇

口的调节位置%并通过数值仿真方法进行验证%同

时获得了进气道的总体性能(

;

"

基准进气道设计与分析

;<;

"

基准进气道气动设计

对马赫数
%

!

!;1

工作的
>@a

发动机二元

变几何进气道基准构型开展气动设计%设计马赫

数
!"

c

d!;$

%外压段采用反正切马赫数分布进

行反设计)

&0

*

%这种分布可以减弱前缘激波的强度

和增加等熵压缩比例%进而提高进气道的总体性

能(具体设计参数#进口捕获高度
#

3

d&"%SS

%

前缘压缩角为
"e

%总压缩角为
&0e

%外压段长度为

!;##

3

(为了兼顾低马赫数下起动性能%唇口波

较弱%唇口内角取
&$e

(基准进气道
G4*QP&

总收

缩比为
$;&!

%内收缩比为
&;%:

%等值段取
"

倍喉

图
&

"

二元曲面基准进气道的气动构型!

G4*QP&

"

D6

H

+&

"

>QO)R

N

47S633)4T6

H

.O7P6)4)T$V3.OWQR8.OT73Q

OQTQOQ43Q64*QP

!

G4*QP&

"

道高度
#

PJ

%具体气动构型见图
&

(进气道唇口有

%&"&
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三种变几何方案#一是喉道固定%唇口
$%

前后平

移&二是唇口
$%

可绕铰接点!

%

点"转动&三是前

两种方案的组合%即唇口转动
<

平移(

;<5

"

数值计算结果分析

采用守恒型雷诺平均
,/?

方程对二元曲面

进气道进行二维数值计算%湍流模型为两方程的

OQ/4)OS7*6I7P6)4MO).

9

!

a,M

"

&'

!

模型%近壁采

用非平衡壁面函数法%具体的设置条件见文献

)

&0

*%而且该计算方法经过了试验校核(计算收

敛以各方程残差均下降
"

个数量级%同时保证进

气道进出口流量相对误差在
&%

E1以下(表
&

给

出了具体的来流参数%

!"

c

为来流马赫数(

图
$

给出了基准进气道模态转换区间!

!"

c

d

表
;

"

不同来流条件

=&8'*;

"

61((*$*%2('"/-"%0121"%+

!"

c

飞行高度$
5S

静压$
Y7

静温$
C

!;%

%

!;$ $% 11$';! $&:;#

$;1 &0 #1:1;$ $&:;#

$;$ &: &%!1$;0 $&:;#

图
$

"

不同来流马赫数时基准进气道流场结构

D6

H

+$

"

D*)UT6Q*R8PO.3P.OQ)TPJQOQTQOQ43Q64*QPU6PJ

R6TTQOQ4P643)S64

H

A73J4.SXQO8

$;$

!

!;$

"的流场结构%设计点
!"

c

d!;$

时前

缘弯曲激波打在唇口前缘%进气道完全捕获了来

流%唇口激波打在喉道附近%反射激波也较弱(亚

额定状态下%随着马赫数减小%前缘弯曲激波开始

慢慢偏离唇口且变直%溢流量增加%

!"

c

d$;$

时

进气道起动(

!"

c

d$;$

!

!;$

范围内进气道流

场结构良好%没有分离产生(

表
$

给出了基准进气道的性能%

"

&

为流量系

数%

#

为总压恢复系数%

(

$

(%

为增压比%下标
PJ

表

示喉道截面%

Q

表示出口截面(可以看出%该进气

道的性能较高%经过等直段后性能有所降低%但是

幅度很小(低马赫数下的流量系数很高%

!"

c

d

$;$

时
"

&

为
%;#::

%这些特点与前期的曲面压缩

研究结果一致)

&:

*

(

表
5

"

基准进气道的总体性能

=&8'*5

"

>7*$&''

,

*$("$3&%-*"(24*$*(*$*%-*1%'*2

!"

c

"

&

#

PJ (PJ

$

(%

!"

PJ

#

Q (Q

$

(%

!"

Q

!;$ &;%%%%;'&$ !;00 $;$" %;0## !;:& $;$1

!;% %;':'%;'!$ !;:' $;%' %;0': !;"% $;&&

$;1 %;0"1%;'1% !;&: &;#$ %;'$& $;0# &;#1

$;$ %;#::%;':% $;'" &;": %;'!" $;1# &;1!

5

"

唇口平移方案的流量系数预测

5<;

"

唇口向前平移方案

对于期望增加实际捕获流量的情况%可以采用

唇口向前平移的方案(下面以
!"

c

d$;1

时流量

系数需要增加
#=

为例来具体介绍流量预测方法(

首先%在基准进气道
!"

c

d$;1

的流场!图

$

"基础上%给出具体的计算示意图!图
!

"(前缘

弯曲激波为
)*

%唇口平移线
$+

%

+

点为平移线

与前缘激波的交点%

#

3

表示进口捕获高度(过唇

口
$

点的流线在激波
)*

前高度为
#

7

(由于激

波前气流均为自由来流%则基准进气道流量系数

"

&

d#

7

$

#

3

(

其次%根据特定马赫数下的流量需求进行
#

P

的计算(对唇口平移方案%捕获高度
#

3

不变(

!"

c

d$;1

时期望的流量系数
"

$

d

"

&

!

&<#=

"

d

%;'%"

%对应的激波前流线高度为
#

P

(由
"

$

d

#

P

$

#

3

求出
#

P

d&$:;1:SS

(在图
!

中按照
#

P

做出流线%该流线与唇口平移线
$+

的交点为
,

%

则
,$

即为达到目标流量时唇口需要平移的距

离%此时
,$d&1SS

(

&&"&
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图
!

"

唇口向前平移方案的流量系数计算示意图

!

!"

c

d$;1

"

D6

H

+!

"

?3JQS7P63R67

H

O7S)TT*)U3)QTT636Q4P37*3.*7P6)4

T)O3)U*T)OU7ORPO748*7P6)483JQSQ

!

!"

c

d$;1

"

最后%在
,$

确定的条件下%在图
$

基准进气

道流场基础上计算其他马赫数下的流量系数%这

样可以避免
\DV

计算%进而快速检验与目标流量

系数的差距%节省了计算成本(以
!"

c

d$;$

!见

图
"

"和
!"

c

d!;%

进行说明(在基准进气道

!"

c

d$;$

的流场!图
$

"中%在唇口平移线
$+

上%根据
,$d&1SS

确定出
,

点坐标%然后过
,

点做出流线%获得该流线在前缘激波
)*

前的高

度
#

P

d&&1SS

%对应流量系数
"

$

d#

P

$

#

3

d

&&1

$

&"%d%;0$&

(同样%对于
!"

c

d!;%

的流场

!图
$

"%由于唇口平移线
$+d'SS

%而
$,d&1

SS

#

$+

%

,

点落在前缘激波前%因此此时流量系

数为
&;%%

%前缘激波打在唇口内(

图
"

"

唇口向前平移方案的流量系数计算示意图

!

!"

c

d$;$

"

D6

H

+"

"

?3JQS7P63R67

H

O7S)TT*)U3)QTT636Q4P37*3.*7P6)4

T)O3)U*T)OU7ORPO748*7P6)483JQSQ

!

!"

c

d$;$

"

下面通过数值计算结果来验证上述预测方

法%对唇口
$%

向前平移
&1SS

的进气道进行二

维数值计算%表
!

给出了进气道的总体性能%可以

看出%流量系数的预测值与实际值完全相等(唇

口前移%进气道的总收缩比不变%内收缩比增加为

&;&&

%与基准进气道性能相比!表
$

"%实际捕获流

量增加%因此增压比显著增加%

!"

c

d$;1

时出口

截面增加了
&";:=

%相应总压恢复系数不变%但

是
!"

c

d!;%

时总压恢复系数降低%原因在于此

时前缘激波进入唇口内(

表
?

"

唇口前移的进气道总体性能

=&8'*?

"

>7*$&''

,

*$("$3&%-*"(24*1%'*2/124("$/&$0-"/'

!"

c

"

$

#

PJ (PJ

$

(%

!"

PJ

#

Q (Q

$

(%

!"

Q

$;$ %;0$&%;'1' !;1# &;!$ %;'!: !;%! &;"$

$;1 %;'%"%;'1& !;:" &;:! %;'$& !;$' &;::

!;% &;%%%%;'&: !;'0 $;%! %;00& !;:1 $;%:

""

图
1

给出了唇口前移进气道的流场结构%前

缘激波形状不变%唇口前移使得溢流量减小%而且

唇口激波入射点更加靠前%整个通道内的反射激

波数目更多%

!"

c

d!;%

时前缘激波进入唇口内(

图
1

"

唇口向前平移进气道的流场结构

D6

H

+1

"

D*)UT6Q*R8PO.3P.OQ)TPJQ64*QPU6PJT)OU7OR3)U*

5<5

"

唇口向后平移方案

对于唇口向后平移方案的流量预测方法%以

!"

c

d$;1

时流量系数减小
#=

为例进行介绍%

基本步骤与唇口前移方案相同(区别在于唇口后

移点
,

会落在
$

点右侧!图
!

"%如果继续采用基

准进气道流场!图
$

"%这会造成流线经过唇口激

波%这与唇口移动后的真实流场不同%因此需要先

将唇口后移一个预估距离后进行
!"

c

d$;1

的

流场计算%然后基于该流场%按照类似唇口前移方

法进行唇口后移位置的确定(具体如下#

首先将唇口向后平移一个较大的预估距离

$$

&

d$%SS

%然后计算此时进气道
!"

c

d$;1

的

流场%见图
:

(由于期望流量系数
"

$

d

"

&

!

&E

#=

"

d%;#0:

%对应的
#

P

d&&%;%"SS

(在图
:

中按照
#

P

做出流线%该流线与
$

&

+

的交点为
,

%

则
$,d&1SS

(同样%计算其他马赫数下唇口向

后平移
$$

&

的流场%然后基于这些流场来预估对

应马赫数下的流量系数%如
!"

c

d!;%

时的流量

系数
"

$

d#

P

$

#

3

d&$#;$

$

&"%d%;'%'

(

$&"&

JA
SP
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图
:

"

唇口向后平移方案的流量系数计算示意图

!

!"

c

d$;1

"

D6

H

+:

"

?3JQS7P63R67

H

O7S)TT*)U3)QTT636Q4P37*3.*7P6)4

T)O3)U*X735U7ORPO748*7P6)483JQSQ

!

!"

c

d$;1

"

对唇口向后平移的进气道构型进行二维数值

计算%表
"

给出进气道总体性能%流量系数的预测

值与实际值完全相等(与唇口前移方案相比!表

!

"%此时内收缩比减小为
&;%&

%增压比显著降低%

!"

c

d$;1

时喉道截面减小了
$1;0=

%对应总压

恢复系数相等(

表
@

"

唇口后移的进气道总体性能

=&8'*@

"

>7*$&''

,

*$("$3&%-*"(24*1%'*2/1248&-A/&$0-"/'

!"

c

"

$

#

PJ (PJ

$

(%

!"

PJ

#

Q (Q

$

(%

!"

Q

$;1 %;#0:%;'1& $;#% &;0$ %;'$% $;1% &;01

!;% %;'%'%;'!" !;$' $;&# %;0'# !;%" $;&0
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上述唇口平移!向前$向后"方案的流量系数

精确预测方法不但可以用于轴对称进气道%而且

可以拓展应用到中心锥体平移方案%唯一区别在

于进口面积是半径的平方关系%而不是线性关系%

这里不再赘述(

?

"

唇口转动方案的流量系数预测

对于唇口转动方案%仍然按照
!"

c

d$;1

时

流量系数减小
#=

介绍具体的预测方法%

"

$

d

"

&

!

&E#=

"

d%;#0:

(转动点为喉道对应的点
%

!图

#

"%

$%

逆时针转动%特别注意此时进口捕获高度

#

3

发生了变化%由点
$

变为点
,

%过点
,

的流线

高度
#

P

也随之变化%即
#

3

和
#

P

同时变化%这

样求解点
,

就会更加困难(图
#

给出了具体计

算过程%在基准进气道
!"

c

d$;1

流场!图
$

"中

以
%

点为圆心%

%$

为半径画圆弧%在该圆弧上采

用二分法选取点%然后过该点做流线获得
#

P

%计

算此时
"

$

d#

P

$

#

3

是否等于期望值
%;#0:

(如

果是%就停止迭代%该点就是所求的点
,

(一般而

言%只需要迭代
!

!

"

次即可%此时唇口
%$

需要

逆时针转动
$;:"0e

到达
,

点%

#

3

d&!&;""S

(另

一种计算方法就是先将转动角度与对应的流量系

图
#

"

唇口转动方案的流量系数计算示意图!

!"

c

d$;1

"

D6

H

+#

"

?3JQS7P63R67

H

O7S)TT*)U3)QTT636Q4P37*3.*7P6)4

T)O3)U*O)P7P6)483JQSQ

!

!"

c

d$;1

"

数进行多项式拟合%然后根据期望的流量系数反

求出转动角度(该方法计算量更大%而且精度不

如第一种方法%所以建议按照第一种方法计算(

对于其他马赫数的流量系数预测%可以在对

应的基准进气道流场中!图
$

"%过
,

点做出流线%

求出
#

P

即可%如
!"

c

d!;%

时
"

$

d#

P

$

#

3

d

&&';$:

$

&!&;""d%;'%#

(

表
1

给出了唇口逆时针转动
$;:"0e

的进气道

性能%流量系数与预测值完全相等(与唇口后移

方案!表
"

"相比%此时进气道总收缩比和内收缩

比同时减小%总收缩比降为
&;''

%增压比和压缩

效率进一步降低%

!"

c

d$;1

时总压恢复系数更

低%

!"

c

d!;%

时流量系数减小(总体而言%唇口

向后平移方案的压缩效率更高(

表
B

"

唇口转动的进气道总体性能

=&8'*B

"

>7*$&''

,
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图
0

给出了唇口转动进气道的流场结构%前

缘激波形状不变%唇口转动使得进口捕获高度减

小%内部激波系结构也发生了变化(

图
0

"

唇口转动方案的流场结构!

!"

c

d$+1

"

D6

H

+0

"

D*)UT6Q*R8PO.3P.OQ)TPJQ64*QPU6PJO)P7P6)4

3)U*

!

!"

c

d$+1

"

@

"

唇口转动
C

平移方案的流量系数

预测

""

按照唇口平移
<

转动的组合方式来实现进气

!&"&
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SP
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!"

卷

道流量系数调节%仍然以
!"

c

d$;1

进行说明%

期望流量系数降低
&"=

!唇口转动
#=<

向后平

移
#=

"(这里有两种方式%一种是先平移后转

动%另一种是先转动后平移(不论哪种方式%最后

结果都相同(前一种方式需要先数值计算一个唇

口向后平移合适距离的流场再进行预测!见文中

第
$;$

节"%后一种方式可以尽可能避免这个问

题%直接在图
$

所示的基准进气道流场中进行%具

体示意见图
'

#先按照文中第
"

节确定唇口转动

位置的二分法得到转动角度%即逆时针转动

$;:"0e

到达
$

&

点%此时
#

3

&

d&!&;""S

(接着%根

据流量系数
"

$

d#

P

$

#

3

&

d

"

&

!

&E&"=

"

d%;#$#

%

求出
#

P

d'1;1$SS

(根据
#

P

d'1;1$SS

做流

线%便可以获得其与转动后唇口平移线
$

&

+

的交

点
,

%进而计算出向后平移距离
$

&

,

为
&!SS

(

因此%基准进气道唇口
%$

先逆时针转动
$;:"0e

%

接着向后平移
&!SS

%这样便可以实现流量系数

降低
&"=

(

对于其他马赫数的流量系数预测%在对应的

基准进气道流场中!图
$

"%过
,

点做出流线%求出

#

P

即 可%如
!"

c

d!;%

时%

"

$

d #

P

$

#

3

&

d

&&%;0:

$

&!&;""d%;0"!

(

图
'

"

唇口转动
<

平移方案的流量系数计算示意图

!
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c

d$;1

"

D6
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+'

"

?3JQS7P63R67

H

O7S)TT*)U3)QTT636Q4P37*3.*7P6)4

T)O3)U*O)P7P6)474RPO748*7P6)483JQSQ

!

!"

c

d$;1

"

表
:

给出了唇口转动
<

平移的进气道总体性

能%可以看出%流量系数与预测值完全相等(相对

于唇口转动方案!表
1

"%内收缩比进一步降低到

&;%

以下%增压比和总压恢复系数进一步降低(

表
D

"

唇口转动
C

平移方案的进气道总体性能

=&8'*D

"

>7*$&''

,

*$("$3&%-*"(24*1%'*2/124$"2&21"%
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#
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图
&%

给出了唇口转动
<

平移进气道的流场

结构%前缘激波与唇口距离明显变远%唇口激波的

反射波很弱%内压段存在膨胀加速(

图
&%

"

唇口转动
<

平移方案的流场结构!

!"

c

d$+1

"

D6

H

+&%

"

D*)UT6Q*R8PO.3P.OQ)TPJQ64*QPU6PJO)P7P6)4

74RPO748*7P6)43)U*

!

!"

c

d$+1

"

B

"

结
"

论

&

"结合理论分析与基准进气道的流场%提出

了一种二元曲面可调进气道流量系数精确预测方

法%无需多次
\DV

全流场计算%极大地提高了效

率%不但可以快速精确确定指定马赫数下增$减流

量系数对应的唇口调节位置%而且可以精确预测

其他马赫数的流量系数(

$

"唇口向前平移方案的流量系数预测直接

在基准进气道的流场上进行%唇口转动方案采用

二分法可快速确定调节位置%唇口转动
<

平移方

案按照先转动后平移计算更加合理(

!

"与基准进气道相比%唇口前移使流量系数

和增压比显著增加%总压恢复系数变化很小%唇口

后移使流量系数和增压比显著降低%总压恢复系

数几乎相等(在降低相同流量系数条件下%与唇

口转动方案相比%唇口后移方案的总体性能更高(

本文流量系数精确预测方法不但可以用于轴

对称进气道%而且可以拓展应用于二元进气道的

三维构型%值得进一步深入研究(
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