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零附加阻力超声速变几何轴对称进气道设计
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摘　　　要：为了解决进气道压缩量与来流马赫数在宽马赫数工作范围匹配难的问题，开展了流量几乎可以

全捕获的变几何进气道设计探索研究，从气动理论分析得到进气道设计需满足的理论关系式，据此开展了进

气道气动型面设计，并研究了相应的变几何调节规律，利用数值模拟研究了进气道的气动性能，来流马赫数在

１．２～４．０范围内流量系数可以达到０．９９以上。初步研究表明通过精确匹配来流马赫数、收缩比和变几何调

节规律，可以获得宽范围内流量全捕获的进气道气动型面，设计的唇口压缩面具有“Ｓ”形特征。
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　　吸气式动力技术的迅猛发展大大带动了进气

道设计技术。这种动力利用大气中的氧气参与燃

烧，不需要自带氧化剂，具有较高的比冲性能，如

航空发动机、冲压发动机、超燃冲压发动机等。由

于比冲高，便于长航时、大航程的飞行器使用。正

是看到这一优势，吸气式火箭发动机也成为一个

主要的研究方向。

经过数十年的发展，吸气式火箭以英国反应

公司 提 出 的 ＳＡＢＲＥ（ｓｙｎｅｒｇｅｔｉｃａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇ

ｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ）发动机
［１３］为典型代表，这种发动
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机通过对来流空气进行预冷，经过高压比压气机

压缩，获得的低温高压空气与氢在推力室中燃烧，

产生推力。国内针对这类动力也开展了初步的研

究工作，文献［４］在ＳＡＢＲＥ发动机的基础上，优

化发动机工作过程，提出了一种更接近工程实际

的ＰＡＴＲ（ｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇａｉｒｔｕｒｂｏｒｏｃｋｅｔ）发动机概

念。另外，还在发动机性能［５］、微通道换热［６］及强

预冷技术［７］等方面开展了研究工作。

这类发动机主要采用了轴对称变几何进气

道，通过移动调节实现进气道的宽范围工作。轴

对称进气道是出现较早的一种进气道形式，早已

大量用于战斗机设计，工作马赫数范围为犕犪０＝

０～３．５，如我国歼７、歼８战斗机、美国黑鸟ＳＲ７１

侦察机等，多采用移动中心锥实现宽范围工作。

亚燃冲压发动机也主要采用轴对称进气道，工作

马赫数范围为 犕犪０＝２．０～４．０。超燃冲压发动

机研究早期，也采用了轴对称进气道，如美国的

ＨＲＥ（ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｒｅｓｅａｒｃｈｅｎｇｉｎｅ）项目
［８９］、美国

的高超声速飞行（ＨｙＦＬｙ）计划
［１０］、俄罗斯中央航

空发动机研究院（ＣＩＡＭ）
［１１］的超燃冲压发动机

等。针对高超声速动力的轴对称进气道工作范围

主要在 犕犪０＝４．０～７．０范围
［１２１４］。从研究情况

看，轴对称进气道的研究主要针对不同的发动机

的速度需求开展工作。从进气道压缩形式上看，

超声速轴对称进气道工作马赫数低，多采用单级

压缩形式。至高超声速，则采用多级锥或曲面压

缩以提升气动性能。

预冷类发动机对轴对称进气道的工作范围提

出了新的需求，其工作范围跨越亚声速、跨声速、

超声速甚至高超声速范围，且需要尽可能高的流

量捕获能力。此外，工作范围从零到高超声速范

围工作的组合循环发动机已有多种概念，如

ＡＴＲＥＸ（ａｉｒｔｕｒｂｏｒａｍｊｅｔｅｎｇｉｎｅｗｉｔｈｅｘｐａｎｄｅｒｃｙ

ｃｌｅ）发动机
［１５１６］、ＴＢＣＣ（ｔｕｒｂｉｎｅｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙ

ｃｌｅ）发动机、ＲＢＣＣ（ｒｏｃｋｅｔｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄｃｙｃｌｅ）发

动机等。可见，研究从零至高超声速的轴对称进气

道成为必需的一项关键的支撑技术，近年来也出现

了一些这方面的研究文献［１７１８］。

从研究情况可知，拓宽进气道工作范围主要

有两种方法，一是通过移动中心锥，在较低的来流

马赫数增大溢流以实现起动；另一种是在较低的

来流马赫数通过主动放气实现溢流，从而达到拓

宽工作范围的目的。这两种方法均是以牺牲流量

为代价，以实现工作范围的下拓。

从宽范围工作发动机的工作原理看，空气流

量是一个重要参数，对空气流量的捕获与利用率

不仅影响着发动机的经济性，也决定着发动机的

推力量级。从发动机性能角度出发，急需一种可

实现全流量捕获（零附加阻力）的轴对称进气道，

同时尽可能的匹配发动机所需的空气流量和相应

的压缩量。针对这一应用目标，本文开展了一种

变几何轴对称进气道研究，从优化气动型面入手，

期望获得一种有效的气动设计方法。

１　轴对称进气道气动设计原理

图１给出了变几何轴对称进气道的设计原理

图。进气道型面由外压段、内压段和扩压段构成。

通过移动中心锥进行几何调节，通过匹配设计气

动压缩面，实现压缩量、面积收缩比与来流马赫数

的良好匹配，从而实现全流量捕获，达到零附加阻

力的目的。其核心在于内压段气动型面的设计，

在特定移动变几何规律的约束下，实现面积收缩

比与气动压缩量的良好匹配。

图１　进气道气动设计原理

Ｆｉｇ．１　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｉｎｌｅｔ

１１　曲面锥压缩面

研究表明，初始压缩角较小，压缩角逐渐增大

的压缩面具有较优的压缩性能［１５］。通过分析多

种代数方程后确定了能构造出这种特征的代数方

程，表达式如下：

狉（狓）＝犽狓
狀
＋ｔａｎθ·狓

其中犽为系数，狀为指数，θ为压缩面初始半锥角。

系数和指数可以作为设计参数来调整压缩面的

形状。

为了研究该方程的合理性，选取了一组设计

参数开展了型线设计，其中各参数取值见表１。

其中θ为初始半锥角，θｍａｘ为终止最大半锥角，

犕犪０、狆０、犜０ 为来流马赫数、静压及静温。

按此设计的曲面压缩面以及犕犪０＝４时来流

状态的压力分布如图２所示。可见，压缩面的压

缩角逐渐增大，由此产生的压力分布也具有类似

特征。

７７３１
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表１　设计参数及来流条件

犜犪犫犾犲１　犇犲狊犻犵狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犪狀犱犳狉犲犲狊狋狉犲犪犿犮狅狀犱犻狋犻狅狀

设计参数 数值

犽 ０．１

狀 ２．０

θ／（°） ８．５

θｍａｘ／（°） ２０

犕犪０ ４

狆０／Ｐａ ８８４７

犜０／Ｋ ２１６．６５

图２　曲面压缩面和静压分布

Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｄｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｗａｌｌａｎｄｓｔａｔｉｃ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

１２　喉道面积自适应的内压段型面

宽范围进气道的设计，一般均通过变几何来提

升低马赫数的流量捕获能力。然而，流量捕获能力

的提高不仅取决于溢流窗的大小，其根本决定因素

为喉道面积。因此，设计高捕获能力的宽范围进气

道时，需通过变几何来实现喉道面积的变化，并且

喉道面积的变化规律必须与来流条件相匹配。

内涵道设计的核心在于内压段的型面设计，

既要保证内压段流场结构良好，还要保证通过移

动调节实现喉道面积与来流马赫数的匹配。通过

一维理论计算来简单地分析喉道面积与来流马赫

数的理论关系。假设在工作范围内进气道的流量

系数恒定，则由连续方程有

犿
·
＝犓

狆

０

犜槡 
狇（犕犪０）犃０ ＝犓

狆

ｔ

犜槡 
狇（犕犪ｔ）犃ｔ

（１）

其中犿
·
为质量流量，犓 为常数，狆为总压，犜为

总温，狇（犕犪）为无量纲密流，犃为面积。下标０表

示自由来流，下标ｔ表示喉道截面，故有

犃ｔ＝
狇（犕犪０）

狇（犕犪ｔ）
·犃０
σｔ

（２）

其中总压恢复系数σ和喉道马赫数均与来流马赫

数有关。对进气道而言，在某一马赫数下的达到

的性能水平基本是明确的，故可以认为

σｔ＝犳（犕犪０） （３）

犕犪ｔ＝犵（犕犪０） （４）

　　另一方面，对于移动变几何而言，不同的来流

马赫数对应不同的移动距离，因此移动距离也是

来流马赫数的函数，即

δ狓＝犫（犕犪０）·犺ｃ （５）

其中犺ｃ表示捕获高度，由此可以得到内压段设计

的约束关系式如下：

犆ｒ＝
犃０
犃ｔ
＝
狇［犵（犕犪０）］犳（犕犪０）

狇（犕犪０）

δ狓／犺ｃ＝犫（犕犪０

烅

烄

烆 ）

（６）

其中犆ｒ为收缩比，这两个关系式即是获得理想面

积分布的约束条件，满足这两个关系式才能确保

所设计的进气道在移动变几何时实现喉道面积与

来流马赫数的匹配。其中收缩比的关系可根据目

前进气道的技术水平通过总结分析获得具体表达

式，移动距离的关系式通过激波贴口原则获得具

体表达式。

一般情况经过进气道压缩，喉道马赫数均低

于来流马赫数。而喉道马赫数的理论极小值为

１．０。假设总压恢复系数为１，可获得进气道收缩

比的理论设计走廊，如图３所示。实际可用的区

域位于上下边界内。考虑到实际上总压恢复均小

于１，且来流马赫数越高，总压恢复越低，实际上

可实现的设计区域距上边界存在一定距离。上边

界也是理论上可实现的最大压缩量的边界线。

图３　理论设计走廊

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｏｒｙｄｅｓｉｇｎｊｏｕｒｎｅｙ

另外当来流马赫数较小时，如小于２．０，极易

引起激波脱体导致进气道不起动。为避免该问

题，内压段可能会设计成略扩张的，总收缩比可能

会低于１。

由进气道的气动设计过程可知，内压段面的

设计主要是获得收缩比、移动距离和来流马赫数

３个参数的匹配关系。为此，建立坐标系如图４

８７３１
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所示。其中犺ｃ 为捕获高度，犔ｉｎｌｅｔ为进气道长度，

点（狓ａ，狔ａ）为唇口曲线起点，该处与水平线夹角为

θａ，（狓１，狔１）为锥体曲线起点，该处与外压曲线相

切，切线与水平夹角为α，（狓２，狔２）为锥体曲线终

点，该处切线为水平方向。在锥体曲线上任意取

一点（狓，狔），其距唇口曲线的距离为犾。对于轴对

称流场，喉道截面实际为圆台的侧表面，其位置的

确定并没有二元那样简单。求解时借助数值计算

获得两条曲线构成的内压段的截面面积分布，面

积最小截面即为喉道截面。

图４　内压段锥体和唇口曲线计算原理

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｐａｒｔｏｆｃｏｎｉｃａｎｄｃｏｗｌｃｕｒｖｅｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ

　　计算时通过调整两条曲线，从而得到所需的喉

道面积，同时计算出移动不同距离时的喉道面积，从

而得到移动距离与收缩比之间关系，如该关系满足

预期，则可确定型线方程，得到内压段的气动型面。

锥体曲线与常规进气道设计相同，采用一般

的二次曲线来构造。为获得良好的收缩比变化规

律，考虑通过控制唇口型线上３个点的位置和斜

率来提高型线的设计自由度，６个约束条件的引

入决定了唇口型线至少为５次多项式。五次曲线

的引入可以实现唇口型线的多种特征调节，从而

为满足多种约束提供了可能。

内压段型线的数学表达式为

狉＝∑
５

犻＝０

犳犻狓
犻
＝

犳５狓
５
＋犳４狓

４
＋犳３狓

３
＋犳２狓

２
＋犳１狓＋犳０ （７）

狉ｃ＝犃（狓ｃ－犅）
２
＋犆 （８）

其中方程（７）为唇口曲线方程，通过３个点的坐标

和斜率共６个方程，实现封闭，解出６个系数，获

得具体的曲线方程。方程（８）为锥体曲线方程，下

标“ｃ”表示锥体。通过控制起始点的坐标、斜率，

出口点的斜率共３个约束，实现方程组的封闭，从

而解出３个系数，获得具体方程。

由以上可知，确定两条曲线共需给定１２个参

数，这些设计参数的引入大大提高了设计方法的

灵活性，有利获得位于设计走廊内的有效解。

２　进气道型面气动设计

２１　气动型面设计

以工作范围为犕犪０＝１．２～４．０为例，开展气

动型面设计。外压段型面采用前文给出的结果，

具体参数见表１，内压段锥型线采用二次曲线构

造。唇口型线采用五次曲线构造。如图４所示，为

确定唇口型线６个系数，于唇口型面起点、中间某

处（如Ｓ弯拐弯处附近）和终点设置３个控制点，给

定３个点的坐标和斜率即可全部解出６个系数。

第一个控制点的参数由喉道高度和犕犪０＝４状态

的贴口条件确定，该点的切角可根据设计经验结合

关闭时型面不干涉条件综合选取，取为８°。为获得

收缩比随马赫数增大而增大的设计目标，第二控

制点切角应小于第一个点，取为６°，其坐标和第

三控制点参数可以逐步调整，通过多次迭代，求解

出收缩比与来流马赫数的关系，与压缩量的要求

对比，确定具体数值。最终获得了一个设计实例，

内压段具体参数选取见表２和表３。表２中的参

数为式（８）的３个系数，表３中犘ａ、犘ｂ和犘ｃ表示图

４中唇口曲线的３个点。设计好的气动型面具备

较好的收缩比变化规律，同时具备关闭能力。

按照这组参数计算了唇口型线，获得了进气

道气动型面。犕犪０＝４．０状态的气动型面如图５

所示，３个关键位置如图６所示。根据不同来流马

表２　锥体曲线参数

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犮狅狀犻犮犮狌狉狏犲

参数 数值

犃 －０．０００６９７５０１

犅 ８００

犆 １４５．４０４

９７３１
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表３　唇口型线三个控制点参数

犜犪犫犾犲３　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺狉犲犲犮狅狀狋狉狅犾狆狅犻狀狋狊狅犳犮狅狑犾狑犪犾犾

控制点 狓 狔 θ／（°）

犘ａ ４７０ １４０ ８

犘ｂ ６８１．５ １５４ ６

犘ｃ １１２８ ２１７ １１

图５　犕犪０＝４．０状态气动型面

Ｆｉｇ．５　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆ犕犪０＝４．０

图６　进气道中心锥的３个关键状态

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｒｅｅｋｅｙｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｉｎｌｅｔｃｅｎｔｒｅｃｏｎｅ

赫数均实现激波贴口的原则，得到了移动距离与

来流马赫数、收缩比的变化曲线，如图７所示。此

图７　来流马赫数、收缩比随移动距离的变化规律

Ｆｉｇ．７　ＶａｒｉａｂｌｅｌａｗｏｆｉｎｃｏｍｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄ

ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎｒａｔｉｏｗｉｔｈｓｌｉｄｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅ

处移动距离δ狓指当来流马赫数增大时进气道中

心锥相对于犕犪０＝１．２状态位置的移动距离。分

析气动型面可知，唇口内型面的压缩角具有由小

变大再减小的特征，形状类似“Ｓ”形，这是该进气

道与传统轴对称进气道的主要区别，也是这类进

气道的一个重要特征。

该曲线在马赫数大于１．７５时位于设计走廊

内，在马赫数小于１．７５时，考虑到总压损失，进气

道收缩比已小于１，实际流道是略微扩张的，否则

进气道难以实现起动。

２２　进气道流场结构分析

对内涵道在 犕犪０＝１．２～４．０范围典型状态

开展了二维黏性数值模拟，利用商业软件进行了

网格划分，网格量约１０万，近壁面进行了网格加

密。在ＦＬＵＥＮＴ软件中进行了数值模拟，湍流

模型为ＲＮＧ犽ε，流动方程、犽方程和ε方程均选

择二阶迎风格式离散。近壁面采用标准壁面函数

计算。采用苏士兰公式进行黏度计算，流场结构

如图８所示。

图８　不同马赫数下进气道流场

Ｆｉｇ．８　ＩｎｌｅｔｆｌｏｗｆｉｌｅｌｄｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

可见，进气道在来流马赫数１．２～４．０范围

内均可正常起动，且前缘激波基本实现了贴口。

在犕犪０＝１．２时虽然不起动，形成一斜一正的波

系结构，但实际上对于如此低的来流状态，该波

系是进气道设计时经常采用的经典波系，由于

正激波离唇口前缘很近，因此仍然达到几乎全

捕获状态。

０８３１
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３　进气道性能分析

３１　性能参数

图９给出了进气道的性能，、σ表示进气道

的流量系数和总压恢复。从性能参数看，进气道

流量系数在工作范围内基本为１，几乎实现全流

量捕获，喉道截面的总压恢复也在０．８以上，气动

性能良好。喉道截面的增压比在犕犪小于２．０时

较小，大于２．０后迅速增大，至犕犪０＝４．０时达到

１０左右。喉道马赫数位于１．４～２．２范围，基本

处于发动机可正常工作的范围内。由此可见，进

气道在典型马赫数下的压缩量与常规进气道相

当，并且可在较宽的马赫数范围同时实现压缩量

与来流马赫数的良好匹配。

图９　进气道性能随来流马赫数的变化

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｂｌｅｏｆｉｎｌｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗｉｔｈｉｎｃｏｍｉｎｇ

Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒ

特别的是进气道在犕犪０＝１．２时流量系数竟

然略大于１。图１０给出了唇口附近的流场，从流

线图可以看出，唇口内的流线在经过激波后均向

内侧偏转，这是受激波形状的影响所致。此时进

入进气道的流管壁已经位于唇口线以外，导致流

量系数大于１。流管形状呈微弱收缩状，基管壁

积分获的附加阻力亦变成“附加推力”。该现象需

进一步研究。

图１０　犕犪０＝１．２状态唇口附近流场

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｆｉｌｅｌｄｎｅａｒｃｏｗｌａｔ犕犪０＝１．２

从数值模拟结果可知，通过设计内压段气动

型面，可以在宽范围内实现气动压缩量与几何收

缩比的良好匹配。

３２　气动调节规律

进气道在实际工作过程中，根据来流马赫数

控制中心锥的移动调节是合理的方法。起始状态

进气道型面为 犕犪０＝１．２状态，来流马赫数为

１．２～４．０范围时，中心锥前移，至合理的位置，

犕犪０＞４．０后，中心锥前移，进气道关闭。调节规

律只需要确定 犕犪０＝１．２～４．０范围内中心锥的

具体位置。

根据图１１给出的变几何调节方法，确定了调

节距离与来流马赫数之间的规律，如图１２所示。

移动距离利用捕获高度进行了无量纲化。

图１１　变几何调节原理

Ｆｉｇ．１１　Ｐｉｎｃｉｐｌｅｏｆｖａｒｉａｂｌｅｇｅｏｍｅｔｒｙ

图１２　中心锥移动规律

Ｆｉｇ．１２　Ｔａｎｓｌａｔｉｏｎｌａｗｏｆｃｅｎｔｒｅｃｏｎｅ

对该曲线进行了拟合，可以获得无量纲移动

距离与来流马赫数的函数关系式。二次曲线拟合

可以获好良好的拟合精度。

由此可以得到进气道的变几何规律如下：

１）当 犕犪０＜１．２时，进气道为固定型面，此

时气动型面为犕犪０＝１．２状态的型面，

２）当１．２≤犕犪０≤４．０时，变几何规律为

δ狓
犺ｃ
＝－０．１２５４犕犪

２
０＋１．５９４犕犪０－１．７。

３）当 犕犪０＞４．０时，中心锥前移，可实现进

气道关闭。

４　结　论

本文研究了一种零附加阻力轴对称进气道设

计方法，介绍了进气道气动型面的设计过程，并给

１８３１
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出了一个设计实例，开展了数值研究，初步研究结

果表明：

１）通过对锥形中心体与唇口型面的气动匹

配设计，进气道在犕犪０＝１．２～４．０范围流量系数

可以达到１，压缩量随来流马赫数由小到大，至

犕犪０＝４．０时达到１０左右。可见，通过气动匹配

设计可以实现来流马赫数、调节规律以及收缩比

三者的良好匹配，从而设计出超声速范围零附加

阻力的进气道。

２）设计实例表明，气动匹配设计的唇口型面

具有特殊的“Ｓ”形特征，这是实现宽马赫数范围

内流量捕获能力、压缩量与来流马赫数良好匹配

的关键，同时也是实现进气道流道可关闭的关键。
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