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要!为提高来流马赫数范围为
$

!

"

的&

9

'型进气系统大攻角下的稳定裕度%设计并研究了一种倒

置二元进气道设计方案%并将其与正置方案进行了比较(结果表明#来流马赫数为
$:!

!

!:/

%攻角范围为

%;

!

0;

时%倒置布局设计方案总体性能较优%未出现明显激波$附面层干扰问题%能够满足设计要求(在采用

相同的进气道设计方案时%倒置布局其迎风与背风进气道结尾激波位置及总体性能参数差异更小)

%;

攻角时

倒置布局临界总压恢复系数与正置布局相当%

";

攻角时倒置布局比正置布局高
$<

!

!<

%

.;

攻角时普遍高

#&<

以上%且来流马赫数越高提升幅度越明显%

.;

攻角下倒置布局总流量系数较正置布局高
0<

左右(研究

还发现%当来流马赫数较低时倒置布局总阻力低于正置布局%

";

攻角时低
#:=<

)而来流马赫数较高时倒置布

局总阻力高于正置布局%

";

攻角时高
$:%<

(

关
"

键
"

词!超声速进气道)&

9
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进气道作为冲压发动机的关键部件%其工作

状态直接关系着发动机整体循环效率与总体推

力(进气道在飞行器上的布局方式会显著影响飞

行器的总体受力与气动构型%布局方案的选取对

发动机的性能以及总体布局有着重要的影响(

在弹用进气道布局方式中%&

9

'型布局具有

结构紧凑,迎风阻力小,飞控易于实现等优点%其

常规!正置"布局国内外已有一系列研究*

#-!

+

(孟

宇鹏等*

"

+发现正置布局在大攻角飞行时%弹体涡

会使得背风区附面层增厚甚至分离%进而影响发

动机性能(而法国国家宇航研究中心*

/

+发现倒置

布局在大攻角以及大侧滑角飞行时具有更高的性

能(德国新型
>NP5

H

MN

反辐射导弹*

0

+率先使用

了这种进气道布局方式%

KI]3MR7(,

等*

=

+针对这

种导弹进行了发动机稳定性分析(南京航空航天

大学万大为等*

.-&

+针对定几何倒置进气道进行了

数值仿真与试验研究%对这种布局气动特性的变

化做出了分析与解释%并通过添加宽泄压槽来提

高进气道性能(文献*

#%-#$

+针对倒置进气道气

动型面设计方法展开了一系列参数化研究(郑日

升等*

#!

+分析了分流楔对抑制亚额定工况高超声

速倒置进气道激波$附面层干扰问题的流动机理(

文献*

#"-#0

+针对倒置布局与其他不同布局的进

气道做了初步性能对比分析%但并未对其流场结

构差异做细致分析(

综合来看%上述文献研究内容大多侧重于倒

置进气道的设计优化方法以及性能参数变化规

律(迄今为止%鲜见公开文献就倒置布局相对正

置布局的优势进行详细阐述(因此%有必要系统

地分析比较倒置布局与正置布局在流场结构以及

性能参数上的差异(

本文针对一种&

9

'型倒置超声速定几何二元

进气道%采用数值仿真方法研究了其全飞行包线范

围内与正置布局总体性能,阻力特性以及自起动特

性等方面的差异%并阐述产生这种差异的原因(

;

"

倒置进气道方案设计

本文研究的二元进气道来流马赫数范围为

$

!

"

%设计方案如图
#

所示%

!

代表进气道捕获

高度(进气道采用斜楔
^

等熵压缩设计方法%总

收缩比为
$:%

%自起动马赫数为
$:#

%设计点马赫

数为
$:0

%为提高起动裕度%优化流场结构%在内

压段布置了两道
!PP

宽的泄压槽(扩压段面积

扩张比为
$:%

%扩张角为
";

%扩压段出口
"/;

拐弯

到掺混段中(进气系统三维造型如图
$

所示%进

气道呈&

9

'型布局方式%

"#

_

表示来流马赫数%

!

表示攻角(

图
!

给出了倒置布局与正置布局进气道的对

比示意图%两种布局进气道设计方案一致%且迎风

面积相同(倒置布局其唇口距弹身!隔道高度"为

%:$"!

%正置布局其隔道高度为
%:#0!

(

图
#

"

二元超声速进气道型面
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*#
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U(3Q5

H
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8
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图
$

"

倒置进气道三维气动造型
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图
!

"

倒置布局与正置布局对比示意图
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数值计算方法

本文数值计算采用有限体积法求解三维

+6,5MN-aR(4M7

!

+-a

"方程%其中对流通量采用基

于
$

阶迎风方程的
Y(M

方法计算%黏性通量采用

$

阶中心差分%采用时间相关法求解定常流场(

湍流模型采用标准
$%

"

模型%采用
$

阶迎风格式

离散%近壁面采用标准壁面函数处理(计算中各

项残差及进出口流量之差下降
!

个数量级且沿程

监测截面流量守恒时认定计算收敛(

由于几何构型具有对称性%为减小计算量仅计

算一半网格(网格划分采用局部加密技术%在气流

参数变化剧烈的地方和边界层处加密%半模网格总

量均保持在
"0%

万左右%图
"

展示了倒置布局总体

网格与进气道入口局部网格(为便于后续对比%统

一将位于弹体迎风侧的进气道定义为迎风进气道%

弹体背风侧的进气道为背风进气道(文献*

#=-#.

+

采用相同的湍流模型和相同尺度的网格研究了双

下侧二元进气道%与试验结果对比表明%此湍流模

型能够较准确地模拟带弹体二元进气道内部流动(

图
"

"

计算网格

5̀

H

*"

"

U(P

8

IR6R5(36)

H

N5O

计算域进口给定压力远场边界%不同工况来

流条件见表
#

(泄压槽出口,远场出口以及掺混

段出口设置为压力出口边界条件%不同工况下泄

压槽出口压力均设置为来流静压(计算进气道临

界性能时%在掺混段出口不断提高反压%当某一进

气道结尾激波前移至喉道时%此时出口压力认定

为临界反压(

表
;

"

不同工况来流条件

=&9'*;

"

>1((*$*%51%-"41%

?

('"/-"%0151"%+

来流

马赫数

飞行

高度$
4P

来流

静压$
T6

来流

静温$
K

$*! $*. #%#!$/ $0&*&/.

$*= . =#&$#*! $!0*$#/

!*% . =#&$#*! $!0*$#/

!*/ . =#&$#*! $!0*$#/

""

由于本文研究的带弹体进气系统未有公开试

验数据可供开展算例验证%因而采用德国亚琛工

业大学
DMNNP633

等的单个进气道模型试验结

果*

#&

+验证本文数值方法的精度(来流参数为

"#

_

b$:/

%

!

b#%;

%总压为
/:0c#%

/

T6

%总温为

$&/K

%来流单位雷诺数为
/:0=c#%

=

P

?#

(图
/

,

图
0

分别给出了数值计算对称面上马赫数分布与

试验纹影%以及壁面中心线静压!

&

"分布%

&R

%

_

为

来流总压(

结合纹影以及壁面静压分布可见%数值仿真

获得的波系结构与试验纹影吻合较好%顶板和唇

口板沿程静压分布曲线与试验结果趋势基本一

图
/

"

进气道对称面马赫数分布数值计算结果与试验

纹影对比
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H
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图
0

"

进气道中心线沿程静压分布

5̀

H

*0

"

aR6R52

8

NM77INMO57RN5WIR5(36)(3

H

RGM53)MR

2M3RN6))53M

致%数值大小在部分点存在一定差异(由此可见%

本文所采用的计算方法能够捕捉到超声速进气道

内的典型流动特征%对激波,膨胀波的预测精度在

可接受范围(由于本文研究工作侧重于两种布局

方式的横向对比%因而计算方法的误差并不会对

最终结论有显著影响(

@

"

结果与分析

@A;

"

流场结构的对比分析

图
=

,图
.

分别给出了
!

b";

时倒置布局与正

置布局不同来流马赫数下临界反压时进气道头部

流场结构(

研究发现倒置布局流场结构与正置布局差异

不大(图
=

可以看到%外压段斜激波与弹体附面

层干扰引发的分离区并未影响到进气道内部气流

图
=

"

不同来流马赫数下%倒置布局对称面头部流场

结构!

!

b";

"

5̀

H
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"
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H
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!

b";

"

的正常流动%进气道能够正常工作(

图
&

给出了
"#

_

b$:=

%

!

b.;

临界状态下两

种布局临界反压时进气系统对称面马赫数分布%

图中
!

RG

表示喉部高度(

计算发现%两种布局均是负攻角状态的一侧

进气道先达到临界状态%倒置布局为迎风侧进气

&0!$
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图
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不同来流马赫数下%正置布局对称面头部流场

结构!

!

b";

"
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!
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"

图
&

"

进气系统对称面马赫数分布

!

"#

_

b$:=

%

!

b.;

"

5̀

H

*&

"

X62G3IPWMNO57RN5WIR5(3(37

L

PPMRN526)

8

)63M(Q53)MR7

L

7RMP

!

"#

_

b$:=

%

!

b.;

"

道%正置布局为背风侧进气道(倒置布局其迎,背

风侧进气道结尾激波位置差异更小%且结尾激波

位置更加靠前%扩压段气流更加均匀(

正置布局其背风侧进气道处于负攻角状态%

且入口附面层厚%抗反压能力较弱(当背风侧进

气道达到临界状态时%迎风侧进气道仍为深度超

临界状态%出口流场畸变必然增大(

图
#%

给出了
"#

_

b$:=

%

!

b.;

时倒置布局

与正置布局唇口横截面马赫数分布(在唇口横截

面%倒置布局斜激波与弹体附面层干扰引发了弹

体表面气流分离%影响到进气道内部气流%而正置

布局并未出现附面层分离现象(此外两种布局的

气流均受到较强侧滑的干扰%表明在大攻角下弹

体表面气流的绕流现象十分严重(

图
#%

"

两种布局唇口横截面流场结构

!

"#

_

b$:=

%

!

b.;

"

5̀

H

*#%

"

A5

8

2N(77-7M2R5(36)Q)(SQ5M)O7RNI2RINM(Q

RS()6

L

(IR7

!

"#

_

b$:=

%

!

b.;

"

图
##

给出了两种布局临界状态下进气道顶

板和唇口板中心线沿程静压分布(图中
'

指进

气道出口内侧至进气道前缘距离%

&

_

代表来流

静压(

由于倒置布局外压缩面远离弹身%且不带有

附面层%其两侧进气道的沿程压比高于正置布局(

二元进气道顶板是主要压缩面%倒置布局这种特

%=!$
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图
##

"

两种布局进气道中心线沿程静压分布曲线

!

"#

_

b$:=

%

!

b.;

"

5̀

H

*##

"

aR6R52

8

NM77INMO57RN5WIR5(36)(3

H

RGM2M3RN6)

)53M(QRS()6

L

(IR7

!

"#

_

b$:=

%

!

b.;

"

点对提高进气系统的抗反压能力是十分有利的(

图
#$

"

正置布局总体性能参数云图
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H

*#$

"
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8

6N6PMRMN7(Q2)677526))6
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表
$

给出了
"#

_

b$:=

%

!

b.;

两种布局喉部

性能参数%

#

代表流量系数!进气系统实际捕获流

量与
%;

攻角下进气系统最大理论捕获流量之

比"%

$

RG

代表喉部流通时总压恢复系数%

%

代表增

压比!静压与来流静压之比"(下标
#

,

$

分别代表

正,负攻角状态下的进气道!倒置布局
#

位于背风

侧%正置布局
#

位于迎风侧"(

表
<

"

两种布局进气系统喉部性能参数

$

!"

B

C<AD

%

!

CEF

&

=&9'*<

"

=8$"&5

,

*$("$4&%-*

,

&$&4*5*$+"(1%'*5/158

5/"'&

3

"#5+

$

!"

B

C<AD

%

!

CEF

&

布局
#

#

$

RG#

%

#

#

$

$

RG$

%

$

正置
%:&&% %:.%$ ":/ %:=!$ %:=0# $:.

倒置
%:&&0 %:.$0 ":& %:."% %:=0= !:!

""

表
$

中不难发现%由于倒置布局压缩楔面远

离弹身%进气道受弹体附面层的干扰更小%有效压

缩量高%两侧进气道喉部总压恢复系数均略高于

正置布局(倒置布局负攻角状态的进气道入口附

面层薄%来流品质好%能够捕获更多的自由来流%

流量系数比正置布局高
#":=<

%这种差异将导致

带攻角时倒置布局的临界性能优于正置布局(两

者总体性能变化趋势将在
!:$

节阐述(

@A<

"

总体性能的对比分析

图
#$

,图
#!

对比研究了不同来流马赫数在

典型攻角
%;

,

$;

,

";

,

0;

,

.;

下倒置布局与正置布局

临界工况下的气动参数%

$

#

,

$

$

分别代表正,负攻

角状态下的进气道出口临界总压恢复系数"(

相比正置布局%倒置布局没有出现性能急剧

恶化的工况%在
.;

攻角时性能会有不同幅度的下

降%

"#

_

b!:/

时
.;

攻角总压恢复系数相比
0;

攻

角时下降了
#%<

(总之%倒置布局在全飞行包线

范围内能够正常工作%在攻角
%;

!

0;

范围内性能

较好(

数值计算结果表明%

!

b%;

时倒置布局总体性

能与正置布局相当)

!

b";

时倒置布局总压恢复系

数比正置布局高
$<

!

!<

%总流量系数高
#:!<

左右(

!

b.;

时
"#

_

b$:=

时倒置布局临界总压

恢复系数相比正置布局高
#&:.<

%

"#

_

b!:%

时

#=!$
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图
#!

"

倒置布局总体性能参数云图

5̀

H

*#!

"

C,MN6))
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8

6N6PMRMN7(Q53,MNRMO)6

L

(IR

高
$#:/<

%

"#

_

b!:/

时高
$.:0<

(可见
.;

攻角

倒置布局普遍高
#&<

以上%且来流马赫数越高%

提升越明显%并且
.;

攻角时倒置布局总流量系数

较正置布局高
0<

左右(

图
#"

给出了
"#

_

b$:=

时进气道性能参数

随攻角的变化曲线(

可见在
!#

";

时倒置布局相比正置布局优势

不明显%而当攻角继续增大时%其优势逐渐明显%

在
!

b.;

时总压恢复系数提高了
#&:.<

%增压比

提高了
#&:#<

(正置布局临界反压随攻角大致

呈
!

次曲线下降趋势%而倒置布局则呈缓慢线性

下降(

对比
"#

_

b$:=

时不同布局下临界状态下

图
#"

"

两种布局进气道总体性能参数!

"#

_

b$:=

"

5̀

H

*#"

"

C,MN6))

8

MNQ(NP632M

8

6N6PMRMN7(Q53)MRS5RG

RS()6

L

(IR7

!

"#

_

b$:=

"

两侧进气道出口截面畸变指数!

(

"%可见正置布

局时在
!

b";

时畸变最小%

!

b.;

时由于迎风侧进

气道激波相比背风侧更加靠后%气流的损失以及

流动损失十分严重%而倒置布局两侧进气道的差

异更小%

.;

攻角范围内整体气流畸变相对较小(

@A@

"

阻力特性的对比分析

为全面考量布局方式对全弹飞行的影响%同

时分析了进气系统的阻力系数%分别选取亚额定

工况
"#

_

b$:!

和超额定工况
"#

_

b!:/

进行

分析%由于进气道在正常工作时扩压段表现为推

力%为便于分析阻力%仅取喉道前截面作为研究

对象(

统计的阻力系数包括进气道内阻和外阻(以

倒置布局为例!图
#/

"%外阻包括喉道前的弹体,

隔道,底板,进气道外侧壁以及外唇罩%内阻包括

顶板,唇口板以及内侧壁%也只取喉道前计算(计

算中保证两种布局水平方向距离一致(

统计时%对各表面的压差以及摩擦阻力在来

流方向的投影进行积分%未考虑溢流阻力(进气

系统阻力系数定义为*

$%

+

$=!$
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图
#/

"

进气系统阻力构成

5̀

H

*#/

"

dN6

H

2(P

8

(75R5(3(Q53)MR7

L

7RMP

)

Q

*

+

,

-

&

_

.

,

#

$

&

_

/

$

_

.

%

!

#

"

式中
+

,

,

.

,

分别为力与受力面在来流方向的投

影%

.

%

为参考面积%本文取进气系统迎风面积%

&

_

,

/

_

分别为来流密度以及来流速度(

图
#0

给出了不同攻角下进气系统阻力系数%

)

6

指内阻系数%

)

O

指外阻系数%

)

R

指总阻力系

数(结果表明%随着攻角的增大%两种布局的阻力

系数均呈线性上升趋势(在亚额定工况
"#

_

b

图
#0

"

两种布局阻力系数随攻角变化趋势

5̀

H

*#0

"

ZNM3O(QON6

H

2(MQQ525M3R7(QRS()6

L

(IR7

S5RG63

H

)M(Q6RR624

$:!

下%由于倒置布局其隔道气流速度较低%其外

阻小于正置布局)而带攻角飞行时由于进气道斜

激波与弹体附面层干扰增加了进气道内部气流的

压缩量%进气道内阻明显高于正置布局(

!

b";

时

倒置布局总阻力系数比正置布局低
#:=<

%

!

b.;

时由于倒置布局内阻的增加%其总阻力系数反而

比正置布局高
#:/<

(

而超额定工况
"#

_

b!:/

下由于倒置布局的

有效压缩量高于正置布局%致使其内阻高于正置布

局%而两者的外阻大致相等(

!

b";

时倒置布局总

阻力系数比正置布局高
$:%<

%

!

b.;

时高
/:&<

(

@AG

"

自起动能力的对比分析

首先对比研究了
%;

攻角下两种布局的最低

自起动马赫数(数值仿真同样采取稳态数值模拟

方法%先给定
"#

_

b#:.

得到一个不起动流场%

然后不断增加来流马赫数!增加来流马赫数间隔

"

"#

_

b%:%/

"%直至进气道起动(自起动过程见

图
#=

,图
#.

(

计算发现%正置布局的自起动马赫数为

$:%/

%而倒置布局的自起动马赫数为
$:#

%略高于

正置布局%但仍能满足设计要求(图
#&

,图
$%

还

图
#=

"

正置布局自起动过程!

!

b%;

"
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图
#.

"

倒置布局自起动过程!

!

b%;

"
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!

!

b%;

"

图
#&

"

正置布局自起动过程!

!

b=;

"
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!

!

b=;

"

比较了
=;

攻角时两种布局的自起动过程(

正置布局大攻角下自起动过程不同于
%;

攻

角%

"#

_

b$:%

时背风侧进气道由于压缩量小%率

先进入起动状态%而迎风侧仍处于不起动状态%当

来流马赫数增加到
$:#

时仍未起动%继续增加到

$:$

时迎风侧进气道才进入起动状态(

图
$%

"

倒置布局自起动过程!

!

b=;

"
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H
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"

aM)Q-7R6NR
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N(2M77(Q53,MNRMO)6

L
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!

!

b=;

"

对于倒置布局而言%当来流马赫数增加到

$:%

时%迎风侧进气道首先起动%而直到
"#

_

b

$:!

时%背风侧进气道才起动%较正置布局自起动

马赫数高
%:#

(可见%倒置布局唇口前沿存在激

波$附面层干扰引发的诱导激波%致使其自起动马

赫数较高%但由于此时来流马赫数较低%诱导激波

不强%其自起动马赫数仅比正置布局高
%:#

(

G

"

结
"

论

本文针对一种&

9

'型倒置二元进气道展开了

数值仿真研究%并在相同约束条件下从流场结构,

全包线气动性能,阻力特性,自起动性能等方面与

常规正置布局进行了对比研究%结果表明#

#

"倒置布局设计方案在
"#

_

b$:!

!

!:/

%

%;

!

0;

攻角范围内总体性能较优%未出现明显的

激波$附面层干扰问题%能够满足设计要求(

"=!$
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$

"对倒置布局而言%呈负攻角状态的迎风侧

进气道性能较差%但两侧进气道结尾激波与性能

差异较小%出口流场均匀性较好)而对正置布局而

言%呈负攻角状态的背风侧进气道较差%迎风侧与

背风侧进气道性能差异大%出口流场畸变高(

!

"倒置布局在带攻角飞行时总体性能优于

正置布局%在小攻角下!

!$

";

"倒置布局临界总压

恢复优势不明显%不超过
!<

)

!%

";

两种布局差异

加大%

!

b.;

时倒置布局总压恢复系数比正置布局

高
#&<

以上%总流量系数高
0<

(

"

"在相同迎风面积下%倒置布局总阻力在

"#

_

b$:!

%

!

b%;

!

0;

时低于正置布局%

";

攻角时

总阻力比正置布局低
#:=<

)

"#

_

b!:/

时倒置

布局总阻力高于正置布局%

!

b";

时总阻力比正置

布局高
$:%<

%

!

b.;

时高
/:&<

(

/

"布局方式对进气系统的最低自起动马赫

数影响较小%且两种布局均是正攻角状态下的进

气道难以自起动(倒置布局的自起动马赫数略高

于正置布局%

=;

攻角时高
%:#

(
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