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马赫数范围为 0～4混合并联二元弯曲压缩
进气道设计及试验研究
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摘　　　  要：    采用内外压缩型面可控的弯曲压缩进气道反设计方法，设计了一种新型混合并联式二元弯曲

压缩进气道，重点针对进气道模态转换过程及冲压单独工作条件下进行了数值仿真及试验研究，获得了进气

道宽速域性能，结果也表明新型混合并联式弯曲压缩进气道具有较高的综合气动特性，冲压工作状态马赫数

为 4、攻角为 3°时总压恢复 0.5以上，马赫数为 3、攻角为 3°时总压恢复 0.75以上，涡轮工作状态马赫数为 2、

攻角为 3°时总压恢复 0.88以上，综合畸变指数小于 5%，满足宽速域进发匹配需求。
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Design and experimental research of Mach number range 0—4 2D
mixed parallel-type curved compression inlet
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Abstract:   Based on the internal and external compression surface controllable curved compression
inlet  reverse  design  method,  a  mixed  parallel-type  curved  compression  inlet  was  designed,  numerical
simulation and experiment research were conducted focusing on inlet model transition process and ramjet
work  alone,  and  wide  speed  performance  of  inlet  was  obtained.  The  result  showed  that,  the  new  type
parallel  curved  compression  inlet  had  high  comprehensive  aerodynamic  characteristics,  at  ramjet  work
alone state Mach number 4、Angle of attack 3° total pressure recovery coefficient was above 0.5, at Mach
number  3、Angle  of  attack  3°  total  pressure  recovery  coefficient  was  above  0.75,  at  turbine  work  state
Mach  number  2、 Angle  of  attack  3°  total  pressure  recovery  coefficient  was  above  0.88,  composite
distortion factor was under 5%, meeting the matching requirements of wide speed domain.
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水平起降临近空间吸气式高速飞机是 21世

纪航空航天技术新的制高点，将是未来颠覆战争

形态、改变游戏规则的重大战略装备，具有战略

性、前瞻性、标志性和带动性。涡轮基组合循环

（TBCC）发动机是未来水平起降临近空间吸气式

高速飞机的理想动力，而可调组合进气道是组合循

环发动机的重要组成部分，也是制约当前 TBCC
推进系统发展的关键因素[1]，提出一种新型高效

的宽速域变几何组合进气道设计方案具有深远

意义。

传统组合进气道主要分为串联型和并联型，

其中并联型布局分为外并联型和内并联型[2-3]，已

有的研究表明并联型较串联型有更短的长度、流

道干扰更小，因此在高速飞行条件下在热防护方

面具有更明显的优势[4]。目前并联型 TBCC进气

道是全速域组合循环发动机进气道研究的主要方

向，外并联型式是通过进口前的分流装置调节来

实现不同流道的流量分配，内并联则在进气道喉

道之后设置分流装置。孙波等[5] 对多种组合形式

的并联进气道方案进行了归纳，设计并对比了不同

方案的仿真特性，提出了一种分类方法。文献 [6-10]
分析了高马赫数 TBCC方案并对典型外并联二元

进气道进行了模态转换特性的仿真和试验研究。

国内张明阳、尹朝林等[11-12] 针对并联 TBCC进行

了建模分析，针对内并联进气道[13-16] 开展设计方

法、调节形式及流场优化的仿真研究，刘愿等[17]

对外并联方案模态转换进行了原理性试验研究。

可见，国内外已对外并联型和内并联型两种 TB-
CC进气道方案分别开展了较深入的气动设计及

数值仿真研究，但大部分工作仍处于原理性概念

探索阶段。

传统外并联进气道，如图 1所示，采用中间分

流板调节型式实现模态转换，传统内并联与之类

似，主要区别在于分流板由外压段调整到内压段，

均存在调节方式复杂、调节作动机构空间小导致

工程实现困难等问题。本文所述的混合并联方案，

类似文献 [5]中孙波等人提出的混合内并联构型，

但分流板末端开口位置更接近冲压唇罩入口，通

过第二级压缩面与涡轮流道铰链板联动，向后开

启实现组合流道的分流调节，作动机构可布置空

间大。结合弯曲压缩设计方法，本文设计了一种

新型混合并联二元弯曲压缩进气道概念方案，通

过试验和数值仿真结合的方法研究进气道的宽速

域气动性能。

 1    混合并联进气道设计

 1.1   冲压流道设计

冲压进气道是并联式 TBCC进气系统构型的

基础。高速飞机高马赫数巡航攻角一般为 3°～5°，
本文的进气道以马赫数 Ma=4、攻角 0°为压缩面

激波封口的设计条件，可以防止小攻角时前缘激

波打入进气道唇口内。第一级压缩角选取为 6.5°，
第二级弯曲压缩面采用“缓急缓 ”参数分布规

律[18-20]，冲压通道弯曲压缩面反设计方法与文

献 [21]一致，具体设计过程本文不再赘述。为匹

配低马赫数冲压流量特性，改善低马赫数起动特

性，冲压进气道唇口可沿轴向进行前后滑动调节，

本文定义 Ma=4巡航点时唇口的位置为“前”位置，

在 Ma=3以下，唇口向后滑动的极限位置为“后”
位置，“前”位置和“后”位置状态下，进气道的内收

缩比如表 1所示。进气道进口宽度与进气道进口

高度之比为 1.06，进气道前缘至出口总长度与进

口高度之比为 7.2，进气道总收缩比为 4.9。
  

表 1    冲压进气道唇口调节位置

Table 1    Ramjet inlet cowl-lip adjustment position

马赫数 唇口位置 内收缩比

4 前 1.32

3 前/后 1.32/1.04
 
 

 1.2   调节方案及涡轮流道设计

当冲压流道的初步设计完成后，需要在冲压

进气道的基础上确定模态转换时的调节方案。由

于涡喷发动机宽速域范围内流量变化范围较大，

 

可调唇口

二级压缩斜板+铰链板联动
实时匹配涡轮流量需求

中间分流板模态转换
调节关闭涡轮通道

冲压流道

涡轮流道

图 1    传统外并联型式组合进气道

Fig. 1    Traditional configuration of external parallel-type

combined inlet
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要求进气道的喉道面积大范围调节，而传统中间

分流板调节型式外并联进气道存在结构复杂、工

程难以实现等缺点，因此，考虑在冲压流道与涡

轮流道共用弯曲压缩面的基础上，采用转动弯曲

压缩面的混合并联调节方案。

由于模态转换点在 Ma=3左右，因而涡轮通

道设计点选取为 Ma=3、攻角为 3°，基于涡轮发动

机流量需求，进气道需要变几何实现喉道面积可

调，涡轮通道不同状态下喉道面积按下式进行计

算，由此得到涡轮通道、冲压通道的分流位置及

二级弯曲压缩面的调节位置，其中涡轮通道流管

捕获高度与进气道进口高度之比为 0.42。

At =
K ×Wc×σd

242×q（Mt）

式中 At 为理论喉道面积（m2）；Wc 为发动机进口

处设计换算流量（kg/s）；Mt 为喉道马赫数；σd 为

喉道至发动机进口管道段的总压恢复系数；K为

考虑黏性影响，喉道面积放大系数，一般取为

1.05。
定义第二级压缩面在涡轮关闭位置时为 0°，

匹配涡轮发动机状态时二级板最大偏转角度为

13.5°。表 2给出了不同马赫数下对应的调板角度。

 
 

表 2    涡轮进气道调板板位

Table 2    Turbine inlet actuator plate adjustment position

马赫数 可调二级压缩面相对角度 δ2/（°）

1.2 13.5

2 11.5

2.5 9

3 6.7
 
 

当各个设计因素确定之后，即完成了涡轮进

气道型面的设计，从而实现了混合并联组合进气

系统内型面的整体设计。图 2即为 TBCC进气系

统在不同工况点的内型面设计结果。

这种调节方案的特点在于：结合内并联、外

并联型式各自的优势，充分利用机体空间，利用

弯曲压缩面及铰链板联动实现不同状态涡轮进气

道的喉道高度调节，以匹配涡轮发动机宽范围内

的流量变化需求；同时通过弯曲压缩面调节关闭

涡轮通道，实现模态转换。该方案仅用一个调节

机构同时实现涡轮流道喉道的调节及模态转换，

调节方式简单，易于实现，作动机构安置空间足够，

利用机体泄压腔可显著减小斜板调节铰链力矩。

 2    试验方案与数值仿真方法

 2.1   试验设备和模型

试验在中国空气动力研究与发展中心 FL-23
超声速风洞完成。该风洞是一座高压下吹−真

空抽吸暂冲式超声速风洞，主要包括高压气源系

统、稳定段、喷管和试验段、纹影系统、真空系统、

电气控制系统和数据采集系统等，最大试验马赫

数为 4.5。本次试验主要在来流马赫数为 2～4
等条件下进行，风洞参数如表 3所示，试验攻角变

化范围为−5°～5°。试验测量系统采用美国 Phys-
ical  Sciences  Inc.（PSI）公司的电子扫描阀系统。

风洞中的进气道试验模型如图 3所示。
  

表 3    风洞来流参数

Table 3    Parameters of wind tunnel

马赫数 风洞单位雷诺数/107 m−1 来流静压/Pa 来流总温/K

2 1.78 23 574 288

3 2.91 9 610 288

4 3.09 3 981 288
 
 

  

图 3    进气道试验模型照片

Fig. 3    Photo of inlet model in wind tunnel
 

进气道性能、畸变以及流量通过布置在进气

道出口的测量段获得，测量截面为进气道出口和

发动机入口气动交界面。涡轮管道和冲压管道测

量段直径 d=72 mm，测点布置为按等面积分布的

8支耙，R为出口截面半径，R1～R5 为 5个稳态总

压测点所处径向位置，每支耙上测点按等面积环

布置。周向壁面布置 8个静压测点（P1～P8），布

 

冲压流道

涡轮流道

可调唇口
改善起动性能，匹配冲压流量

二级新型弯曲压缩面
模态转换调节关闭

涡轮通道

二级新型弯曲压缩面+铰链板联动
实时匹配涡轮流量需求

图 2    混合并联组合进气道构型

Fig. 2    Configuration of mixed parallel-type combined inlet
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置的 4个动态总压测点（A、B、C、D）位置，一般

取 0.9倍半径处，具体位置如图 4所示。
  

45°

30°

15°
180°

225°

135° 45°

315°

270°

90°

0°

B

R

R1

R
2

R
3C

D

A

P3 P2

P1

P8

P7

P6

P5

P4

R 4

R 5

21

11 12 13 14 15

22
23

24
25

图 4    进气道出口测量段测耙位置示意图

Fig. 4    Schematic diagram of rake position at inlet outlet

measuring section
 

 2.2   数值模拟方法

采用多面体网格进行三维数值模拟，壁面附

近采用等比加密的附面层网格，第一层网格距壁

面约 0.02 mm，保证壁面 Y+值满足计算软件湍流

模型要求，在内管道及入口附近位置进行了网格

加密，半模网格量 1 200万左右，图 5为计算网格

示意图。采用耦合可压缩三维 Navier-Stokes方程

的隐式求解，利用二阶迎风格式对方程进行离散，

湍流模型为可实现 k-ε湍流模型，配合使用双层

All Y +处理。采用理想气体模型，比热比 γ取 1.4，
分子动力黏度采用 Sutherland公式计算。边界条

件类型包括压力远场、压力出口、无滑移绝热壁

面等。当残差下降至 10−3 后，进气道喉道与出口

流量差和出口流量之比小于 0.005时认为收敛。

通过改变双管道出口边界的压力获得组合进气道

的节流特性。
  

图 5    网格划分示意图

Fig. 5    Configuration of computational grid
 

 3    结果分析

 3.1   涡轮模态特性分析

涡轮模态为模态转换过程的起始状态，该状

态下仅涡轮发动机工作，涡轮通道的节流特性仅

与涡轮发动机的工作状态相关。此时进气道唇口

处于“后”位置，由于分流位置固定不变，唇口调节

后分流调节板全部处于唇口外侧，此时的并联构

型类似文献 [5]中所述的后开外并联方案。通过

分析涡轮模态下出口截面的性能参数以及总压恢

复系数云图，揭示进气道在涡轮模态工作特性。

与数值仿真状态相比，试验中由于模型是缩

比方案，为减弱低马赫数下激波边界层干扰及改

善出口流场，在二级压缩面安排了 9%开孔率的

附面层抽吸孔，仿真时未采用抽吸计算。图 6给

出了进发匹配状态下，进气道的对称面流场图和

出口流场总压恢复系数 σ的仿真等值图与试验

结果对比情况，出口等值图左侧 CFD表示仿真结

果，右侧 EXP表示试验结果（下文同）。通过仿真

可以看到，此时涡轮节流使进气道正激波位于进

气道进口前，工作模式与常规外压式进气道相似。

此时激波足与压缩面存在小范围激波附面层干扰，

冲压流道处于超临界状态。由于波前马赫数较低，

马赫数约为 1.2～1.3，激波引起的总压损失较小，

仿真得到的涡轮出口总压恢复系数 0.87左右，由

于进发匹配点正激波紧贴进口，双流道总流量系

数（φ）接近 0.6，溢流量较小；同时由于压缩面抽吸

孔吸除了沿流向发展的低能附面层，使得试验时

出口下部流场更为均匀，且高能流占出口面积比

近 50%，显著改善了出口流场畸变特性。
  

Mach number

2.0011.2010.401

CFD EXP σ
0.906
0.896
0.886
0.876
0.866
0.856
0.846
0.836
0.826
0.816
0.806
0.796
0.786
0.776

图 6    Ma=2，α=3°涡轮进气道匹配状态流场结构

Fig. 6    Matching flowfield structure of Ma=2，α=3° at turbine

inlet operation state
 

涡轮模态工作条件下，进气道通过第二级压

缩面和铰链板联动实现喉道面积调节，实时匹配

涡轮发动机，唇罩位置处于“后”位置。图 7给出
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了 Ma=2，α=3°试验状态下组合进气道的节流特性

曲线。图中 σ和 π分别为进气道出口以来流参

数无量纲化的总压恢复系数和增压比，综合总压

畸变指数 W定义为稳态总压畸变指数 Δσ0 与湍

流度 Tu 的代数和。试验结果表明，匹配点涡轮总

压恢复系数 σt 为 0.88左右，出口增压比 π为 6左

右，综合畸变指数 W不超过 5%。同时考虑了冲

压发动机在 Ma=2时点火工作的影响，如图 8所

示，通过冲压通道出口增加反压来模拟，节流初

期进气道结尾激波位于冲压喉道下游，接近临界

状态，冲压流道下游反压变化不会影响上游流动。

也就是说，在满足涡轮发动机匹配的前提下，通

过合理设计冲压发动机的工作状态，可以保证双

流道相互独立的，有利于组合发动机的稳定工作。

图中冲压总压恢复系数为 σr，冲压增压比为 πr。
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图 7    Ma=2，α=3°试验条件下涡轮进气道节流特性

Fig. 7    Throttling performance of turbine inlet at Ma=2，α=3°
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图 8    Ma=2，α=3°试验条件下冲压进气道节流特性

Fig. 8    Throttling performance of ramjet inlet at Ma=2，α=3°

experiment condition

 3.2   冲压模态特性分析

冲压模态为模态转换过程的结束状态，该状

态下涡轮发动机完全关闭，二级板角度为 0°，以
实现涡轮流道关闭，冲压发动机单独工作。此时

进气道唇口处于“后”位置，冲压通道的反压特性

仅受冲压发动机的工作状态影响。通过分析冲压

模态下出口截面的性能参数和冲压通道出口截面总

压恢复系数云图，揭示进气道在冲压模态工作特性。

反压作用下，冲压通道内出现结尾激波，结尾

激波后气流为亚声速，在冲压通道扩张段内继续

减速增压。随着冲压通道堵塞度增大，进气道内

结尾激波逐渐从冲压通道扩张段向上游移动至喉

道放气槽附近，与之相对应的进气道工作状态从

超临界状态逐渐进入临界状态并最终进入亚临界

状态，总压恢复系数、流量系数出现阶跃，说明结

尾激波已被推出内通道，在唇罩前缘形成脱体激

波，脱体激波后为亚声速气流存在明显的亚声速

溢流，此时进气道处于亚临界状态。

图 9～图 10给出了 Ma=3状态下的对称面和

出口的仿真流场结构及不同攻角试验条件下冲压

进气道出口的节流特性曲线。攻角为 0°（A0）条
件下，进气道总压恢复可达到 0.75左右；攻角为

3°（A3）条件下，进气道总压恢复最大可达到 0.78，
增压比 26倍来流压力以上。
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图 9    Ma=3，α=3°冲压进气道单独工作匹配点流场结构

Fig. 9    Flowfield structure of Ma=3，α=3° at ramjet inlet

operation state alone
 

图 11～图 12给出了 Ma=4状态下的对称面

和出口的仿真流场结构及不同攻角试验条件下冲

压进气道出口的节流特性曲线。可以看到，攻角

为 3°（A3）条件下，进气道总压恢复可达到 0.5左
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右；攻角为 5°（A5）下，进气道最大总压恢复可达

到 0.518，增压比 75倍来流压力以上。

 3.3   模态转换特性分析

本节将开展模态转换过程不同分流模态下流

动特性分析，此时进气道唇口逐渐由“后”位置向

前位置移动，本文中给出了冲压进气道唇口处于

“后”位置状态的特性，通过出口截面性能参数揭

示出进气道模态转换过程稳态特性。

图 13给出了 Ma=3飞行条件下流场结构图，

仿真图中冲压流道为通流状态。图 14给出了

Ma=3试验情况下，涡轮通道出口性能参数包括

流量系数（φ）、总压恢复系数（σ）及综合畸变指数

（W），随二级调板角度变化规律。为保证进发稳

定工作，并具有一定裕度，匹配点应处于超临界点，

尽量靠近临界点，可得到较高的综合性能，模态

转换调节规律如图中虚线所示，进气道始终工作

在超临界状态，出口总压恢复系数从 0.6逐渐降
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Fig. 10    Throttling performance of ramjet inlet at Ma=3 
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图 11    Ma=4，α=3°冲压进气道单独工作匹配点流场结构

Fig. 11    Flowfield structure of Ma=4，α=3° at ramjet inlet

operation state alone
 

 

50

60

70

80

0.40

0.45

0.50

0.55

0.8 0.9 1.0 1.1

σA3

σA5

πA3

πA5

φ

σ π

图 12    Ma=4试验条件下冲压进气道节流特性

Fig. 12    Throttling performance of ramjet inlet at Ma=4 
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Fig. 13    Flowfield structure of Ma=3，α=3°，δ2=6.7° at

combined operating condition
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图 14    Ma=3，α=3°不同调板角度下涡轮进气道节流特性

Fig. 14    Throttling performance of turbine inlet at Ma=3, α=3°

with different actuator plate angles
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低至 0.2，流量系数从 0.4逐渐降低至 0.06，出口综

合畸变指数均在 5%以下。

图 15给出 Ma=3模态转换试验过程各分流

模态下，冲压通道出口性能参数的变化规律。冲

压通道调节规律类似涡轮通道，进发匹配点靠近

临界点附近，从图可知，随着二级调板的关闭，涡

轮流道出口总压恢复系数和流量系数分别从 0.61
和 0.39减小至 0.22和 0.06，冲压流道出口总压恢

复系数和流量系数分别从 0.57和 0.42增大至

0.66和 0.46，双管道的出口综合畸变指数均在

5%以下。此时由于冲压唇口处于“后”位置，冲压

流量偏低，有可能引起 TBCC推进系统的推力不

足，导致模态转换失败，实际模态转换过程中唇

口应从“后”位置逐渐过渡到前位置，增加进气道

捕获流量，提高发动机推力，后续有必要开展不同

唇口位置的详细分析。
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Fig. 15    Tperformance of ramjet inlet at Ma=3, α=3° with

different actuator plate angles
 

 4    结　论

本文采用内外压缩型面可控的弯曲压缩进气

道反设计方法，设计了一种新型混合并联式二元

弯曲压缩进气道，重点针对进气道模态转换过程

及冲压单独工作条件下进行了数值仿真及试验研

究，获得了进气道宽速域性能，通过本文研究，得

出以下结论：

1）  新型混合并联式弯曲压缩进气道具有较

高的综合气动特性，冲压工作状态 Ma=4°，攻角

为 3°时总压恢复 0.5以上，Ma=3°，攻角为 3°时总

压恢复 0.75以上，涡轮工作状态 Ma=2°，攻角为

3°时总压恢复 0.88以上，综合畸变指数 5%以下；

2）  本文提出了一种用于 TBCC推进系统的

宽速域变几何组合进气道，涡轮通道的第二级采

用了铰链联动的弯曲压缩面，实现涡轮通道的流

量调节以及开闭，辅以可调唇口来实现冲压通道

的流量调节，具有较好的工程实用前景。
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