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摘 要：针对一种超声速混压式二元进气道，设计了多缝放气自适应流动控制方案，采用数值方法分别对

有放气措施和无放气措施的进气道特性进行仿真对比分析，获得了放气对进气道自起动能力、临界性能及阻力

特性的影响规律。结果表明：在进气道内收缩段开设系列放气缝，可以在保证进气道自起动能力的情况下大幅

提升其临界性能，同时该种流动控制措施可通过唇口斜激波及其反射激波的移动实现放气量的自适应调节。

对比分析发现，所设计的多缝放气流动控制方案，在设计状态下进气道的抗反压能力和总压恢复系数较无放气

措施方案分别提高 12. 15% 和 7. 11%，流量损失和阻力增加仅为 0. 71% 和 2. 7%；巡航状态下，阻力增幅进一

步减小，仅为 1%。
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Abstract：An adaptive flow⁃control method based on air⁃bleeding multi⁃slots for a superson⁃
ic mixed ⁃compression two ⁃dimensional inlet was brought forward. Two inlet models with/with⁃
out air⁃bleeding method were designed separately and a comparison of the inlet performance was
conducted with numerical method. Effects of air⁃bleeding on the self⁃starting ability， critical per⁃
formance and resistance characteristic were attained. Results indicated that setting a series of air ⁃
bleeding slots in the internal contraction region of the inlet can obviously improve the critical per⁃
formance of the inlet without deterioration to its self ⁃ starting characteristics. Meanwhile， bleed⁃
ing mass flow can be self⁃regulated with the movement of the incident shock of the lip and its re⁃
flected shock. Compared with the inlet without flow⁃control method， the maximum backpressure
and the total pressure recovery coefficient of the inlet was raised by 12. 15% and 7. 11% separate⁃
ly at design operation by means of air ⁃ bleeding，with a cost of only 0. 71% reduction of mass
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flow and 2. 7% resistance increment. Moreover， the increment of resistance can be further re⁃
duced to only 1% at cruise operation.
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total pressure recovery coefficient；resistance

进气道是吸气式导弹的重要部件，其设计优

劣直接影响发动机的推力性能，对导弹的总体设

计至关重要。对于大空域、宽速域飞行的超声速

吸气式导弹而言，进气道的设计难点在于需同时

兼顾低空低速和高空高速下的性能。低空低速状

态下，为了保证发动机可靠转级接力，通常需要将

进气道的总收缩比设计得较小、喉道面积设计得

较大；而高空高速状态下，为了充分发挥发动机的

推力性能，需要提高进气道的压缩效率，其需求的

喉道面积通常较小。常规定几何进气道一般采用

折衷的设计方法，这就导致了进气道的整体性能

下降，不利于导弹的总体性能发挥。如何解决传

统折衷设计方法导致的进气道性能下降问题，在

保证进气道低来流马赫数起动能力的同时还能有

效提升高来流马赫数下的进气道性能，是宽包线

超声速吸气式导弹进气道设计的关键。

为了拓宽进气道的工作范围并提高其工作性

能，国内外较多的研究者开展了变几何进气道研

究 [1⁃4]，如可动圆盘式进气道 [5]、伸缩唇口 [6]设计、可

动顶板结构 [7]等。然而，变几何进气道会引入复

杂的调节机构，使得导弹飞行时序及动作复杂化，

工作可靠性下降，同时调节机构还会占用较大的

内部空间，带来装填比下降、结构质量增加及密封

连接等系列问题，因此其在导弹上的应用相对受

限。近几十年来，针对定几何进气道，出现了较多

如边界层吸除 [8⁃12]、磁流控制 [13⁃14]、射流吹除 [15⁃18]、基

于二次流激波形状控制 [19⁃22]的进气道设计研究。

其中，边界层吸除为发展最为成熟的一种流动控

制措施，其结构简单，且无须引入额外的控制装

置，因此在导弹上的应用研究也相继出现。国内

空空导弹研究院针对弹用超声速进气道开展了边

界层吸除研究 [23⁃24]，分析了边界层吸除对进气道起

动能力的改善效果及放气槽设计参数对进气道性

能的影响规律。南京航空航天大学在泄流流场控

制方面也开展了系列研究：翁小侪等人 [25]提出了

一种在进气道压缩面开设泄流腔的流场控制方

案，对激波结构控制机理和主要参数影响规律进

行了分析，但其在高来流马赫数状态下流量迅速

下降，需要增加关闭泄流腔的措施。Wan等人 [26]

对带放气槽的定几何二元倒置“X”型混压式超声

速进气道开展了试验研究。麻肖妃等人 [27]对一种

双下侧布局带泄流腔的二元进气道开展了试验研

究，结果表明放气槽或泄流腔结构能够增大进气

道的稳定工作范围。上述研究中的放气槽或泄流

腔均为单一的腔体结构，为了在较宽速域范围内

均能保持良好的流动控制效果，将放气槽或泄流

腔的进口轴向宽度设计得较大，但这又会使得放

气槽或泄流腔进口前、后缘形成的膨胀波扇及斜

激波增强，加大了对主流的干扰影响。此外，这些

研究侧重于放气或泄流对进气道性能的影响，尚

未对放气或泄流带来的气动阻力影响进行分析。

为此，本文针对一种弹用超声速混压式二元

进气道设计了基于多缝放气的自适应流动控制方

案，并分析了超声速进气道的多缝放气自适应流

动控制机理及放气对进气道自起动能力、临界性

能及阻力特性的影响。

1 研究对象

本文针对一种采用整体式固体火箭冲压发动

机作为动力装置的导弹开展研究，该导弹采用双

侧倒置式二元进气道（压缩面朝下）布局（见图

1），进气道理论捕获高度为 H，导弹长度为 27H，

弹体最大直径为 2H，进气道压缩面前缘与弹头尖

点的轴向距离为 9H。典型状态下，冲压发动机在

来流马赫数 2.2附近转级接力，以马赫数约 3.5巡
航飞行。

如图 2所示，本文首先设计了一种超声速混

压式二元进气道，该进气道设计马赫数为 3.0，一、

二级压缩楔角分别为 9°和 10°，唇罩内压缩角为

8°，喉道和出口高度分别为 0.45H和 0.87H，进气

道总长 L为 10H。该方案为本文研究的基准方

案，将其记为方案 1。
如图 3所示，在方案 1的基础上，本文设计了

图 1 导弹模型示意图（俯视图）

Fig.1 Geometry of the missile（top view）
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一种在进气道内收缩段进行多缝放气的流动控制

方案，记为方案 2（放气方案）。其中，放气缝数量

为 6，放 气 缝 间 隔 为 0.087H，放 气 缝 宽 度 为

0.01H，放气缝与弹体轴向的夹角为 20°，第一个

放气缝进口前缘与压缩面前缘的轴向距离为

2.18H，最后一个放气缝进口后缘位于喉道等直

段的起始位置。

2 数值计算

2. 1 计算网格

选取进气道进口上游及下游的部分外流区

间、进气道整个内流道作为计算域。其中计算域

向进气道上游和外侧分别延伸 2H，后端面位于最

后一个放气缝出口下游 4H。整个计算域采用结

构化网格进行填充，在近壁面处、进气道压缩面、

喉道及放气区域进行了网格加密。网格单元总数

约为 6万，具体的网格见图 4。
2. 2 计算方法

对进气道进行二维定常数值仿真计算，使用

基于有限体积法的 N⁃S（Navier⁃Stokes）方程求解

器，其中无黏对流通量采用 Roe平均方式进行

MUSCL（monotonic upstream ⁃ centered scheme for

conservation laws）插值，黏性通量采用二阶迎风

格式进行离散，时间推进采用隐式格式，湍流黏度

采用 k⁃ω SST（shear stress transport）模型。

仿真计算模拟飞行高度为 15 km，攻角为 0°。
来流边界按照飞行高度设置为压力远场边界条

件，来流静压为 12 111.8 Pa，静温为 216.65 K，出

口设置为压力出口边界条件。

3 算例验证

由于本文研究的多缝放气进气道流场中存在

明显的回流区和激波/边界层干扰现象，因此选取

德 国 宇 航 院（Deutsches Zentrum für Luft ⁃ und
Raumfahrt，DLR）Schülein[28]公开的二维激波/边
界层干扰模型（见图 5）对本文的数值仿真方法正

图 2 方案 1进气道模型

Fig.2 Geometry of the inlet for model 1

图 4 计算网格

Fig.4 Grid for computation

图 5 文献[28]中的激波/边界层干扰模型

Fig.5 Model of shock/boundary⁃layer interaction
in Ref.[28]

图 3 方案 2进气道模型

Fig.3 Geometry of the inlet for model 2

2019



第 36 卷航 空 动 力 学 报

确性进行校验。选取激波发生器与来流夹角为

14°的状态进行校验，计算中平板第一层网格高度

为 0.005 mm，壁面附近的 y+在 1左右。数值模拟

边界条件与试验一致，其中来流马赫数为 5，总压

为 2.12 MPa，总温为 410 K。

图 6给出了本文仿真与文献 [28]试验获得的

平板壁面静压（p）分布对比。可以看出，无论从规

律上还是数值上来看，仿真结果均与试验结果吻

合良好。图 7进一步给出了试验纹影与仿真结果

的对比，该图显示，仿真与试验纹影的波系结构一

致，且仿真较准确地捕捉到了激波/边界层干扰导

致的流动分离。可见，本文所采用的数值仿真方

法具有较高的精度。

4 结果分析

4. 1 放气对自起动特性的影响

首先对方案 1和方案 2的自起动特性随喉道

高度及内收缩比的变化规律进行分析。共设计了

7种不同的喉道高度，改变喉道高度时，进气道外

压缩型面、下侧（唇罩侧）壁面型线均保持不变，上

侧壁面内收缩段的型线按如下规律变化：内收缩

段为圆弧曲线，保持内收缩段与进气道二级压缩

面及喉道上壁面相切，且喉道等直段的轴向位置

不变，内收缩段曲线根据喉道高度相应调整，其曲

率相应变化。不同喉道高度对应的进气道内收缩

比如表 1所示，表中 Hth表示喉道高度，K表示进

气道的内收缩比。

图 8给出了方案 1和方案 2的自起动马赫数

（Mas）随内收缩比的变化曲线。随着喉道高度降

低，内收缩比增大，方案 1和方案 2的自起动马赫

数均逐渐增大。在相同的内收缩比下，方案 2的
自起动马赫数较方案 1明显降低。这主要是由于

方案 1无流动控制措施，进气道进口捕获的气体

全部经过喉道流向下游；而方案 2由于在内收缩

段开设了系列放气缝，因此从进气道进口进入内

图 8 进气道的自起动马赫数随内收缩比的变化

Fig.8 Variation of self⁃starting Mach number of the inlet
with different internal contraction ratios

图 6 仿真与试验获得的平板沿程静压对比

Fig.6 Comparison of static pressure distributions of the
flat plate between simulation and experiment

图 7 仿真与试验获得的纹影图对比

Fig.7 Comparison of schlieren images between
simulation and experiment

表 1 进气道的不同喉道高度和内收缩比

Table 1 Different throat heights and internal
contraction ratios of the inlet

Hth/H

0. 450

0. 437

0. 423

0. 410

0. 401

0. 387

0. 373

K

1. 068

1. 091

1. 117

1. 151

1. 175

1. 218

1. 261
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流道的气体有部分经放气缝重新进入外部大气环

境，经过进气道喉道的气体流量减少，即放气缝相

当于增大了进气道的有效流通面积，因此方案 2
的进气道更容易实现自起动。

表 2给出了方案 1和方案 2在相同自起动马

赫数（Mas=2.17）下的参数对比，表中 φ in和 φ th分

别表示进气道进口截面和喉道截面的流量系数，η
表示放气比例。其中，放气比例的计算见式（1），

式中 ṁ in和 ṁ th分别表示进气道进口截面和喉道截

面流量（kg/s）。由表中数据可以看出，在相同的

自起动马赫数下，方案 2的放气比例为 1.73%，其

内收缩比为 1.117，较方案 1的内收缩比 1.068提
高了 4.59%。可见，在保证进气道具有同等自起

动能力的情况下，引入放气流动控制措施的进气

道可以采用更高的内收缩比设计。

η= ṁ in - ṁ th

ṁ in
× 100% （1）

4. 2 放气对流动性能的影响

基于文中第 4.1节的分析结果，选定具有相

同自起动能力（Mas=2.17）的无放气措施和有放

气措施的两种进气道构型，对其开展流动特性对

比分析。

4. 2. 1 设计点流动特性对比

图 9给出了来流马赫数 Ma=3.0时，通流状

态下方案 1和方案 2进气道的上壁面沿程静压对

比。图 10给出了通流状态下两种方案进气道内

收缩段附近的静压等值图谱。图 9和图 10的静压

均以自由来流静压 p0进行了无量纲化处理，表示

为 p/p0，其中图 9的横坐标 x以进气道的总长 L进

行了无量纲化处理，表示为 x/L。可以看出，相对

于方案 1，方案 2开设了放气缝，气流在放气缝进

口前缘形成了局部膨胀波扇，沿程静压在放气缝

进口前缘出现明显下降，而后在放气缝后缘形成

了斜激波，又导致沿程静压显著增大，恢复至与方

案 1接近的量值。气流在内收缩段经过系列放气

缝，导致了其沿程静压出现多次波动。由于方案

2的内收缩比增大，因此自内收缩段向下游，除放

表 2 方案 1和方案 2进气道的参数对比（Mas=2.17）
Table 2 Comparison of the inlet parameter between

model 1 and model 2 (Mas=2.17)

方案

1

2

Hth/H

0. 450

0. 423

K

1. 068

1. 117

φin

0. 752

0. 752

φth

0. 752

0. 739

η/%

0

1. 73

图 9 方案 1和方案 2进气道的上壁面沿程静压

（Ma=3.0，通流状态）

Fig.9 Upper wall static pressure distributions of the
inlet for model 1 and model 2
(Ma=3.0，through flow state)

图 10 方案 1和方案 2进气道的静压等值图谱

（Ma=3.0，通流状态）

Fig.10 Contour plots of static pressure of the
inlet for model 1 and model 2
(Ma=3.0，through flow state)
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气缝附近的静压波动外，其沿程静压较方案 1整
体上有所增大。

表 3给出了各放气缝的放气流量系数（φslot）
和放气比例（φslot/φin），表中 N为放气缝从前向后

的序号。结合图 9和图 10可以看出，第 1个~第 4
个放气缝位于唇口斜激波上游，受进气道肩部膨

胀波扇的影响，沿程静压下降，因此自第 1个~第

4个放气缝，放气缝的进出口压差逐渐下降，放气

比例也相应减小，由 0.112%下降至 0.046%。观

察图 10（b）发现，进气道唇口斜激波正好打在了

第 5个放气缝的进口位置，在唇口斜激波的强干

涉作用下，该放气缝的进出口压差较第 4个放气

缝增大，因此其放气比例较第 4个放气缝有所上

升。对于第 6个放气缝，由于其位于唇口斜激波

下游，经唇口斜激波后静压显著上升，放气缝进出

口压差进一步增大，因此其放气量显著上升，放气

比例在 6个放气缝中达到最大。

图 11和图 12分别给出了来流马赫数 Ma=
3.0时，临界状态下方案 1和方案 2进气道的上壁

面沿程静压及进气道的静压等值图谱对比。可以

看出，方案 2的抗反压能力较方案 1明显上升：临

界状态下，方案 1的最大抗反压能力为 19.67p0，结
尾激波串停在进气道喉道等直段后半段（x/L=
0.348）；方案 2由于开设了放气缝，其最大抗反压

能力达到 22.06p0，较方案 1提高了 12.15%，且其

结尾激波串位置相对更靠前，位于第 6个放气缝

位置（x/L=0.306）。与方案 1结尾激波串停在喉

道等直段后半段不同，方案 2的放气缝具有稳定

结尾激波串的作用，可以使得结尾激波串停在第

6个放气缝进口附近，主要原因如下：随着背压的

增大，当结尾激波串自下游向上游运动至内收缩

段的放气区域时，受结尾激波串的干扰作用，放气

缝进出口压差较超临界状态下明显增大，进气道

的放气量增加，部分高压气体通过放气缝进入外

部大气环境，从而使得进气道内通道的高压得到

缓解，因此结尾激波串可以停在放气缝附近。

表 4给出了方案 1和方案 2在来流马赫数

Ma=3.0时，通流状态和临界状态下的流量系数

对比。表 5给出了这两个方案的临界性能对比，

表中 p cr/p0表示临界状态下进气道出口截面的压

比，σ cr表示临界状态下进气道出口截面的总压恢

复系数，Δp cr/p0 表示临界状态下方案 2较方案 1
进气道出口截面的压比相对增加量；Δσ cr表示临

表 3 方案 2进气道各放气缝的流量系数和放气比例

（Ma=3.0，通流状态）

Table 3 Mass flow rate ratio and air⁃bleeding
coefficient of each slot of the inlet for model 2

(Ma=3.0，through flow state)

N

1

2

3

4

5

6

φslot

0. 001 10

0. 000 88

0. 000 64

0. 000 45

0. 000 70

0. 002 60

（φslot/φin）/%

0. 112

0. 089

0. 065

0. 046

0. 071

0. 265

图 11 方案 1和方案 2进气道的上壁面沿程静压对比

（Ma=3.0，临界状态）

Fig.11 Upper wall static pressure distributions of the
inlet for model 1 and model 2
(Ma=3.0，critical state)

图 12 方案 1和方案 2进气道的静压等值图谱

（Ma=3.0，临界状态）

Fig.12 Contour plots of static pressure of the inlet for
model 1 and model 2 (Ma=3.0，critical state)
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界状态下方案 2较方案 1进气道出口截面总压恢

复系数的相对增加量。可以看出，对于方案 2，由
于临界状态下结尾激波串位于内收缩段的放气区

域，因此进气道的放气比例较通流状态略有上升，

由 0.61%增加至 0.71%。与方案 1相比，方案 2内
收缩比增大，且得益于放气缝稳定结尾激波串的

作用，其抗反压能力和总压恢复系数分别提高

12.15%和 7.11%。可见，通过在内收缩段进行多

缝放气流动控制，可以在不影响进气道自起动能

力的情况下显著增强压缩能力，从而大幅提升进

气道的临界性能。

4. 2. 2 不同来流马赫数流动特性对比

根据文中第 4.2.1节分析可知，在进气道内收

缩段开设放气缝，其流场结构及放气比例受到了

进气道肩部膨胀波扇及唇口斜激波的影响。不同

来流条件下，进气道肩部的膨胀波扇及唇口斜激

波的强度、位置等均会发生改变，进而对放气效果

产生影响。为此，本文进一步分析不同来流马赫

数下放气对进气道流动特性的影响。

图 13给出了方案 1和方案 2的临界性能随来

流马赫数的变化曲线。表 6给出了不同来流马赫

数下方案 2的流量系数及放气比例。可以看出，

不同来流马赫数下，方案 2的抗反压能力和出口

临界总压恢复系数均较方案 1明显提升，其流量

系数则较方案 1有所下降，随着来流马赫数的增

大，放气比例逐渐减小。导致这种现象的主要原

因是，与高来流马赫数状态相比，在低来流马赫数

状态下，进气道唇口斜激波的激波角较大，入射点

较为靠前，从而导致了更多的放气缝位于唇口斜

激波及其反射激波的下游，这些放气缝的进出口

表 4 方案 1和方案 2的进气道流量系数及放气比例对比

（Ma=3.0）
Table 4 Comparison of mass flow rate ratio and

air⁃bleeding coefficient of the inlet between
model 1 and model 2 (Ma=3.0)

状态

通流

临界

参数

φin

φth

η/%

φin

φth

η/%

方案 1

0. 983

0. 983

0

0. 983

0. 983

0

方案 2

0. 983

0. 977

0. 61

0. 983

0. 976

0. 71

表 5 方案 1和方案 2的进气道临界性能对比（Ma=3.0）
Table 5 Comparison of critical performance of the inlet

between model 1 and model 2 (Ma=3.0)

方案

1

2

p cr/p0

19. 67

22. 06

σ cr

0. 591

0. 633

( Δp cr/p0 ) /%

12. 15

Δσ cr/%

7. 11

图 13 方案 1和方案 2进气道的性能参数随来流马赫数

的变化

Fig.13 Variation of performance parameters of the inlet
with different incoming Mach numbers for

model 1 and model 2
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压差增大，放气量也随之上升，因此低来流马赫数

状态下的放气比例较高。

如 图 14 所 示 ，对 于 方 案 2，当 来 流 马 赫 数

Ma=2.5时，唇口斜激波的入射点位于第 4个放

气缝位置，受唇口斜激波的干扰影响，第 4个放气

缝的进出口压差增大，同时唇口斜激波打到上侧

壁面后，形成了反射激波，进一步导致了第 5个和

第 6个放气缝的进出口压差增大，因此第 4个~第

6个放气缝的放气量较大，所有放气缝的总放气

比例达到 1.07%。当来流马赫数增大至 3.0时，唇

口斜激波角减小，其入射点向下游移动至第 5个
放气缝位置，此时仅第 5个和第 6个放气缝受到了

唇口斜激波及其反射激波的影响，而第 4个放气

缝 由 于 位 于 唇 口 斜 激 波 前 ，其 进 出 口 压 差 较

Ma= 2.5时减小，因此该放气缝的放气量下降，

进气道的总放气比例降低至 0.61%。进一步增大

来流马赫数至 3.5时，唇口斜激波的入射点后移

至第 6个放气缝位置，此时仅第 6个放气缝受到了

唇口斜激波的影响，前 5个放气缝均位于唇口斜

激波上游，因此其放气量进一步下降，总放气比例

仅为 0.4%。

综上可见，对于超声速吸气式导弹而言，在进

气道内收缩段开设系列放气缝时，低来流马赫数

转级状态下，较多的放气缝位于唇口斜激波的下

游，此时放气量相对较大，有利于进气道实现自起

动，对提高发动机转级可靠性、拓宽飞行包线有

利；高来流马赫数巡航状态下，唇口斜激波后移，

大部分放气缝位于唇口斜激波上游，放气量非常

小，可以保证巡航状态下的流量需求，为导弹巡航

提供足够的推力。

4. 3 放气阻力影响

对于方案 2，进气道的一部分气流经过放气

缝流入外部大气环境，会导致一定的放气阻力。

本文对进气道的阻力进行分析，如图 15所示。取

进入进气道的气体为控制体（如图中点划线所

示），该气体由两部分组成：一部分经进气道喉道

向下游流入发动机，产生阻力 Fdi；另一部分经放

气缝重新进入外部大气环境，产生放气阻力 Fds。
根据动量定理，Fdi的计算见式（2），放气阻力 Fds的
计算见式（3）。式中 ṁ e、ṁ ei分别为进气道出口截

面流量、第 i个放气缝出口截面流量（kg/s）；v0、ve、
vei分别为自由来流速度、进气道出口截面的气流

速度、第 i个放气缝出口截面的气流速度（m/s）；pe
为进气道出口截面静压（Pa）；Aa、Ab、Ae、Acd分别

为经过进气道喉道截面气流对应的自由来流流管

在 x方向的投影面积、经过放气缝进入外部大气

环境气流对应的自由来流流管在 x方向的投影面

积、进气道出口截面积、c—d段自由流管侧面在 x
方向的投影面积（m2）；θ为放气缝与导弹轴向的

夹角。

表 6 不同来流马赫数下，方案 2进气道的流量系数和

放气比例

Table 6 Mass flow rate ratio and air⁃bleeding
coefficient of the inlet at different incoming

Mach numbers for model 2

Ma

2. 5

2. 8

3. 0

3. 2

3. 5

φin

0. 843

0. 927

0. 983

1. 000

1. 000

φth

0. 834

0. 919

0. 977

0. 995

0. 996

φin-φth
0. 009

0. 008

0. 006

0. 005

0. 004

η/%

1. 07

0. 86

0. 61

0. 50

0. 40

图 14 方案 2进气道在不同来流马赫数下的静压等值

图谱（通流状态）

Fig.14 Contour plots of static pressure of the inlet at
different incoming Mach numbers for model 2

(through flow state)
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F di = ṁ ev e + p eA e - ṁ thv0 - p0A a - ∫c
d

pdA

（2）

F ds = ∑
i= 1

N

( ṁ ei v ei cos θ ) -( ṁ in - ṁ th ) v0 - p0A b

（3）
对 本 文 第 1 节 中 所 述 的 导 弹 在 设 计 状 态

（Ma=3.0）及巡航状态（Ma=3.5）下的进气道阻

力特性进行分析，得到不含放气阻力的进气道内

阻系数 Cdi、放气阻力系数 Cds、进气道的总内阻系

数 Cd（Cd=Cdi+Cds），结果见表 7和表 8，表中数据

以方案 1导弹的总阻力系数 Cdm 进行了归一化

处理。

由表 7、表 8中数据可以看出，对于设计状态

（Ma=3.0），与方案 1相比，方案 2由于实际进入

进气道的空气流量略有下降，因此经进气道喉道

向下游流入发动机的气体所产生的内阻略有下

降，由 32.03%下降至 30.85%。然而，由于放气阻

力上升更为明显（增幅为 3.90%），因此方案 2的
进气道总内阻较方案 1仍然有所增大，由 32.03%
增加至 34.75%，增幅为 2.71%。对于巡航状态

（Ma=3.5），方案 2进气道放气阻力仅为 1.80%，

进气道总内阻占全弹总阻力的 27.50%，较方案 1
（26.49%）仅增加了 1.01%。可见，巡航状态下放

气导致的内阻增加幅度较设计状态下有所下降，

这主要是高来流马赫数巡航状态下放气比例减小

的缘故。

综上所述，相对于方案 1，方案 2由于采用了

多缝放气的流动控制措施，可以在保证相同自起

动能力的情况下显著提高进气道的压缩效率，设

计马赫数下仅以 0.71%的流量损失及 2.71%的

阻力增加就获得了最大抗反压能力 12.15%的增

大及总压恢复系数 7.11%的提升。不同来流马

赫数下，随着唇口斜激波及其反射激波位置的改

变，放气量可以实现自适应调节。

4. 4 三维效应影响

对于弹用进气道而言，由于导弹规模限制，进

气道的宽高比一般无法设计得较大，其性能会在

一定程度上受到侧壁效应的影响。为此，本文还

对进气道开展了三维（3D）数值仿真研究，分析三

维效应对进气道特性及放气效果的影响。三维进

气道的宽度为 0.67H，侧壁厚度为 0.02H，放气缝

沿横向的宽度为 0.59H（即放气缝侧壁距离进气

道内壁面为 0.02H），三维模型示意图见图 16。

图 17和图 18分别给出了采用二维（2D）和三

维数值仿真获得的方案 1和方案 2进气道在来流

马赫数Ma=3.0时通流状态下对称面的静压等值

图 15 进气道流动变量示意图

Fig.15 Sketch of the flow variance of the inlet

表 7 设计状态下方案 1和方案 2的进气道阻力对比

（Ma=3.0）
Table 7 Comparison of resistance of the inlet between

model 1 and model 2 at design operation (Ma=3.0)

方案

1

2

（Cdi/Cdm）/%

32. 03

30. 85

（Cds/Cdm）/%

0

3. 90

（Cd/Cdm）/%

32. 03

34. 75

图 16 方案 2进气道三维模型

Fig.16 3D geometry of the inlet for model 2

表 8 巡航状态下方案 1和方案 2的进气道阻力对比

（Ma=3.5）
Table 8 Comparison of resistance of the inlet between

model 1 and model 2 at cruise operation (Ma=3.5)

方案

1

2

（Cdi/Cdm）/%

26. 49

25. 70

（Cds/Cdm）/%

0

1. 80

（Cd/Cdm）/%

26. 49

27. 50
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图谱对比。可以看出，三维计算的进气道头部波

系及唇口斜激波的位置、进气道肩部的膨胀区均

与二维计算结果基本一致，两者仅唇罩内侧的高

压区略有差异。

图 19给出了采用二维和三维数值仿真获得

的方案 2进气道在来流马赫数Ma=3.0时临界状

态下对称面的静压等值图谱对比。与二维计算结

果类似，三维计算在临界状态下的结尾激波串也

位于第 6个放气缝附近。然而，两者的流场结构

细 节 略 有 区 别 ：二 维 计 算 的 结 尾 激 波 串 位 于

x/L=0.306位置，激波串上侧的前锋更靠前；三

维计算的结尾激波串位置较二维计算结果略靠

前，位于 x/L=0.302位置，且激波串下侧的前锋

更靠前。

对方案 1和方案 2进气道在临界状态下的流

动性能二维和三维计算结果进行对比，结果见表

9，表中的符号“Δ”表示方案 2相对于方案 1的性

能参数变化量。由表中数据可以看出，无论是方

案 1还是方案 2，受三维效应影响，三维计算获得

的流量系数、进气道抗反压能力和出口临界总压

恢复系数均较二维计算结果偏低。图 20和图 21
三维计算的总压恢复系数（σ）等值图谱进一步表

明，对于三维流场，进气道角区存在较为明显的低

能流堆积，流动损失增大。然而，与二维计算结果

类似，三维计算获得的方案 2抗反压能力、出口临

界总压恢复系数均较不放气的方案 1显著提高，

提升幅度分别为 12.91%和 7.01%，与二维计算结

果的提升幅度相近，仅放气比例略有增大（二维和

三维计算的放气比例分别为 0.71%和 1.04%）。

综上可见，虽然三维计算获得的进气道性能

较二维计算结果偏低，但两者的流场结构相似，且

从有放气措施和无放气措施的计算结果对比来

图 17 方案 1进气道二维计算和三维计算的静压等值图

谱（Ma=3.0，通流状态）

Fig.17 Contour plots of static pressure of the inlet by
using 2D and 3D numerical methods for model 1

(Ma=3.0，through flow state)

图 18 方案 2进气道二维计算和三维计算的静压等值图

谱（Ma=3.0，通流状态）

Fig.18 Contour plots of static pressure of the inlet by
using 2D and 3D numerical methods for model 2

(Ma=3.0，through flow state)

图 19 方案 2进气道二维计算和三维计算的静压等值图

谱（Ma=3.0，临界状态）

Fig.19 Contour plots of static pressure of the inlet by
using 2D and 3D numerical methods for model 2

(Ma=3.0，critical state)
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看，在考虑三维效应后，多缝放气流动控制措施仍

具有显著改善进气道性能的作用。

5 结 论

本文针对一种弹用超声速混压式二元进气

道，设计了基于多缝放气的自适应泄流控制方案，

采用数值仿真方法研究了超声速进气道的多缝放

气自适应流动控制机理，并分析了放气对进气道

自起动能力、临界性能及阻力特性的影响，得到的

主要结论如下：

1）在进气道内收缩段采用多缝放气流动控

制措施，可以在保证相同自起动能力的情况下显

著提高进气道的压缩效率，其中在自起动马赫数

为 2.17的情况下，放气方案的内收缩比相对于不

放气方案提高 4.59%，放气比例仅为 1.73%。

2）在进气道内收缩段采用多缝放气流动控

制措施，可以起到稳定结尾激波串的作用，显著提

升进气道的抗反压能力。设计马赫数下，采用放

气流动控制措施后，仅以不到 1.1%的流量损失

就可以获得抗反压能力增大 12%以上及总压恢

复系数提升 7%以上。

3）随着来流马赫数的变化，唇口斜激波的入

射点在进气道内收缩段的放气区域前后移动，处

于唇口斜激波及其反射激波后的放气缝数量发生

变化，放气比例改变，从而可达到放气量自适应调

节的效果。

4）本文设计的多缝放气方案的放气阻力较

小，相对于无流动控制方案，放气方案的阻力增幅

在设计状态和巡航状态下仅为 2.71%和 1.01%。
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表 9 进气道的流动性能二维计算和三维计算结果对比

（Ma=3.0，临界状态）

Table 9 Comparison of inlet performance by using 2D
and 3D numerical methods (Ma=3.0，critical state)
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图 21 方案 2进气道三维计算的喉道截面总压恢复系数

等值图谱（Ma=3.0，通流状态）

Fig.21 Contour plots of total pressure recovery coefficient
of throat section of the inlet by using 3D numerical method

for model 2 (Ma=3.0，through flow state)

图 20 方案 2进气道三维计算的总压恢复系数等值图谱

（Ma=3.0，通流状态）

Fig.20 Contour plots of total pressure recovery coefficient
of the inlet by using 3D numerical method for model 2

(Ma=3.0，through flow state)
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