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型面设计马赫数对马赫数分布可控高超声速

内收缩进气道的影响
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摘要!在研究型面设计马赫数
!"

0

对马赫数分布可控基准流场在
!"

>

?!<$

!

@<$

的性能影响中发现!降低型面

设计马赫数可获得更高的流量系数"高马赫数时的增压比以及更短的长度#基于型面设计马赫数
!"

0

?A<A

!

"<$

和
"<A

的基准流场分别设计了圆形进口的内收缩进气道!并在
!"

>

?!<A

!

@<$

时进行数值模拟#结果表

明$基于低型面设计马赫数基准流场设计的进气道具有更好的流量捕获特性和较高的增压比!这与基准流场变

化规律基本一致#型面设计马赫数对出口总压恢复系数影响较小#

关键词!基准流场%内收缩进气道%马赫数分布%设计参数%宽马赫数
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高超声速飞行器总体方案与推进系统密切相

关"对于加速型高超声速飞行器需要超燃冲压发动

机在宽马赫数范围内提供足够的推力"而发动机所

提供的最大推力与所捕获的流量成正比$因此"作

为超燃冲压发动机关键部件的进气道"其设计要求

在宽马赫数范围内保持高的流量系数$高超声速

内收缩进气道由于采用了激波和等熵压缩波进行

三维压缩"其压缩效率明显高于传统的二元(

%

)

*轴

对称(

#

)以及侧压式进气道(

B

)

"具有捕获能力强*非

设计状态性能优等优势$内收缩进气道一般主要

采用流线追踪技术在基准流场中+割出,部分封闭

流线生成进气道无粘型面"然后通过附面层修正得



到最终型面"因此进气道的性能直接由基准流场决

定"提升基准流场的性能显得尤为重要$目前研究

的基准流场主要有
V(54G+**

流场(

!

)

*倒置等熵喷

管流场(

AC"

)

*等楔角流场与等压力梯度流场(

@

)

*直-

曲母线锥形流场(

E

)

*压力梯度可控(

D

)

*马赫数分布

可控(

%$

)以及
WQXQ

和
WQXY

基准流场(

%%

)等$上述

已研究的基准流场绝大多数都选取巡航马赫数作

为设计点来兼顾进气道设计点和非设计点的性能"

而且未对基准流场非设计点的性能进行评估$另

外"高超声速内收缩进气道在低马赫数下的起动性

能较差"需要后切唇口减小内收缩比实现自起动"

这将进一步降低流量系数$对于加速型飞行器的

进气系统"适当地降低设计马赫数可以兼顾宽范围

内的性能尤其可以提高流量捕获能力"因此如何合

理选取进气道的型面设计马赫数显得尤为重要$

文献(

%#

)对
V(54G+**

进气道的型面设计马赫数

影响进行了初步研究"但是
V(54G+**

流场作为典

型的正向设计基准流场"壁面参数分布不易控制"

沿程压力梯度逐渐增大"不利于附面层稳定和进气

道低马赫数起动$马赫数分布可控方法作为一种

初步的反设计方法"在给定壁面马赫数分布条件下

通过特征线法对壁面进行反设计"壁面参数可控"

极大地提高了基准流场设计的灵活性$本文先研

究了型面设计马赫数对马赫数分布可控基准流场

宽马赫数范围性能参数的影响规律"并进一步通过

数值仿真研究了基于不同型面设计马赫数基准流

场设计的圆形进口内收缩进气道宽马赫数范围的

总体性能$

>

!

型面设计马赫数的参数化研究

马赫数分布可控基准流场设计参数包括&型面

设计马赫数!

!"

0

#*进口半径 !

1

0

#*前缘压缩角

!

!

#*中心体半径!

1

9

#和确定马赫数分布规律

!

!"

!

2

##的系数
"

"

3

"

4

$反正切马赫数分布规律

!式
%

#作为一种较优的分布规律"可以在减弱前缘

激波强度同时减小内收缩比!

1

90

#以提高进气道的

起动性能(

%$

)

$

!"

!

2

#

5

!"

)

6

(

4

.

+)96+*

!

"

!

2

6

3

##

7

4

.

+)96+*

!

"3

#)

!

%

#

式中&

!"

)

为前缘激波后壁面起始点马赫数$文献

(

%B

)对马赫数分布可控基准流场中除型面设计马

赫数之外的其他设计参数进行了参数化研究"但也

仅选取设计点性能进行评估$在上述研究基础上"

本文对马赫数分布可控基准流场的型面设计马赫

数进行参数化研究"见表
%

"然后通过
X,(4*6

软件

无粘计算获得流场性能参数$基准流场评价指标

如下&总收缩比!

1

96

#*内收缩比!

1

90

#*基准流场长

度!

#

#*总压恢复系数!

"

#"增压比!

8

-

8$

#以及出口

平均马赫数!

!"

4

#$

表
>

!

基准流场设计参数

9.2?>

!

)&*+

,

"

6

.3.1&:&3*(#2.*+'#$(7#+&$8

参数
!"

0 !

-!

Z

#

1

9

-

1

0

" 3 4

取值
!<A

!

@<$ !<$ $<% !<#A $<B"A $<"

>?>

!

基准流场设计点的性能分析

保持其他设计参数不变的条件下"通过改变型

面设计马赫数!

!"

0

?!<A

!

@<$

#来设计基准流场"

见图
%

"基准流场的出口定义为反射激波与外壁面

的交点处对应的竖直截面"参考内收缩比
1

90

定义

为前缘激波和中心体交点处的横截面面积与出口

截面面积之比"中心体的起始点取前缘激波与中心

体的交点$从图
%

可以看出"当型面设计马赫数

!"

0

增加时基准流场外壁面不断地变缓且长度不

断增加"变缓的原因在于降低相同马赫数梯度"初

始马赫数越大所需气流转折角越小%出口截面不断

减小但变化幅度很小$

图
%

!

不同型面设计马赫数下基准流场的壁面与参数

定义

X0

1

<%

!

[+,,+*J

=

+)+G464)J4-0*060'*'-N+509-,'O-04,J

+6J0--4)4*6!"

0

图
#

给出了不同型面设计马赫数!

!"

0

#的基

准流场壁面沿程马赫数分布"随着
!"

0

增加"基准

流场壁面的马赫数分布沿纵轴向上平移但梯度相

等"这从式!

%

#可以得出$图
B

为对应的壁面沿程

压力分布$当
2

-

1

0

"

%<AE

时"

!"

0

?@<$

对应的压

力最大"当
2

-

1

0

#

%<AE

时"

!"

0

?!<A

对应的压力

最大$但是"沿程压力梯度随着
!"

0

增大而减小"

越往后梯度差别越明显"过小
!"

0

的基准流场出

口附近较大的逆压梯度容易造成进气道肩部附面

层分离"因此基准流场的型面设计马赫数
!"

0

不

宜取得太小$

图
!

给出基准流场几何参数的变化曲线"随着

型面设计马赫数
!"

0

的增加"总收缩比!

1
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图
#

!

不同
!"

0

的基准流场壁面沿程马赫数分布

X0

1

<#

!

S+9R*(GN4)J056)0N(60'*'-N+509-,'O-04,J+6

J0--4)4*6!"

0

图
B

!

不同
!"

0

的基准流场壁面沿程压力分布

X0

1

<B

!

K)455()4J056)0N(60'*'-N+509-,'O-04,J+6

J0--4)4*6!"

0

场长度!

#

-

1

0

#都增加且长度是线性增加而总收缩

比差别不大"最大长度相对最小长度增加了
!%\

%

内收缩比!

1

90

#从
%<DD

增加到
#<$@

且在
!"

0

$

"<$

时存在一个平台$型面设计马赫数不断增加时"前

缘激波角会不断减小"加之壁面不断变缓"因此前

缘激波与中心体的交点及反射激波与壁面交点都

靠后"基准流场长度不断增加$如果总体设计要求

飞行器尽可能地短"考虑较小的型面设计马赫数比

较合适$

图
A

"

"

给出了基准流场总体性能参数随型面

设计马赫数
!"

0

的变化曲线$由图
A

可以看出"

随着
!"

0

的增加"基准流场的增压比!

8

-

8$

#先增

加后减小"但是差值很小%总压恢复系数!

"

#几乎是

线性降低"从最高的
$<E"%

降为
$<@@A

"这与
!"

0

增加前缘激波强度变大密切相关$

由图
"

可以看出"随着型面设计马赫数增加"

出口马赫数!

!"

4

#线性增加"变化范围约为
#<%

!

B<E

$

以上分析表明"降低型面设计马赫数不但可以

图
!

!

基准流场几何参数随着
!"

0

变化曲线

X0

1

<!

!

]4'G46)09+,

=

+)+G464)5'-N+509-,'O-04,J

34)5(5!"

0

图
A

!"

和
8

-

8$

随着
!"

0

变化曲线

X0

1

<A

!"

+*J

8

-

8$

34)5(5!"

0

图
"

!

!"

4

随着
!"

0

变化曲线

X0

1

<"

!

!"

4

34)5(5!"

0

显著地缩短基准流场长度"而且从各自的设计点性

能来看"较小的
!"

0

对应基准流场在压比变化不

大的情况下总压恢复系数更高$

>?@

!

!"

A

BC?D

!

E?D

时基准流场的性能分析

一般而言"高超声速进气道都在宽马赫数范围

内工作"因此对基准流场宽马赫数范围内的性能考

察十分必要$图
@

!

%%

给出不同型面设计马赫数

%!#

第
#

期 李永洲"等&型面设计马赫数对马赫数分布可控高超声速内收缩进气道的影响
!



!"

0

的基准流场总体性能参数随来流马赫数
!"

>

的变化趋势$由于取来流马赫数等于型面设计马

赫数!

!"

>

?!"

0

#时前缘激波与中心体的交点为

中心体起始点"因此当
!"

>

$

!"

0

时流量系数!

#

#

均保持为
%<$

"见图
@

%当
!"

>

"

!"

0

且不断减小

时"由于前缘弯曲激波波角增加"其与中心体的起

始点距离越远"溢流窗变大流量系数不断减小$相

同型面设计马赫数
!"

0

下流量系数在(

!<$

"

!"

0

^

%<$

)区域内几乎保持线性变化"这与该范围内前缘

激波变直直接相关$相同
!"

>

下"随着型面设计

马赫数减小流量系数不断增加"若
!"

0

从巡航点

"<$

减为
A<$

"

!"

>

?!<$

时流量系数从
$<E@A

上

升为
$<D#"

"增幅达到
A<E\

$这说明可以通过减

小基准流场的型面设计马赫数来提高进气道低马

赫数范围的流量捕获能力$

图
@

!

不同
!"

0

的基准流场
#

随
!"

>

的变化

X0

1

<@

!

#

34)5(5!"

>

+6J0--4)4*6!"

0

图
E

给出增压比!

8

-

8$

#随着来流马赫数
!"

>

的变化曲线"相同型面设计马赫数
!"

0

时"当

!"

>

$

!"

0

时增压比随着
!"

>

增加近似线性增

加%当
!"

>

"

!"

0

时变化复杂"高
!"

0

对应的压比

变化较小"但是
!"

>

?!<$

时对应的压比均最大"

因为此时内收缩段内存在多道反射激波$相同

!"

>

时"当
!"

>

%

A<$

时不同
!"

0

对应的增压比

差别规律复杂但它们之间的差值不大%当
!"

>

#

A<$

时"增压比几乎随着
!"

0

增加不断减小尤其是

高来流马赫数"这与低型面设计马赫数时壁面变化

剧烈密切相关$取巡航点
!"

>

?"<$

时各个壁面

的沿程压力分布!图
D

#"虽然都保持反正切分布规

律"由于型面设计马赫数越大对应的壁面变化越平

缓"因此相同来流马赫数时其压力上升更小"马赫

数下降也更小"但此时基准流场的长度更长"整体

造成出口截面平均压比最小但是出口平均马赫数

差别不大!图
%$

#"相同
!"

>

时"不同
!"

0

对应的

出口马赫数!

!"

4

#差别很小尤其是低来流马赫数$

图
E

!

不同
!"

0

的基准流场
8

-

8$

随
!"

>

变化

X0

1

<E

!

8

-

8$

34)5(5!"

>

+6J0--4)4*6!"

0

图
D

!

!"

>

?"<$

时不同基准流场壁面的沿程压力分布

X0

1

<D

!

K)455()4J056)0N(60'*'-N+509-,'O-04,J+6

!"

>

?"<$

图
%$

!

不同
!"

0

的基准流场
!"

4

随
!"

>

变化

X0

1

<%$

!

!"

4

34)5(5!"

>

+6J0--4)4*6!"

0

图
%%

给出总压恢复系数!

"

#随着来流马赫数

!"

>

的变化曲线"在相同型面设计马赫数
!"

0

下"

总压恢复系数随着来流
!"

>

增加不断减小"当

!"

>

#

!"

0

时"呈线性规律且斜率近似相等"这与

此时增压比近似线性增加有关%当
!"

>

%

!"

0

时"

总压恢复系数的梯度不断增大$总体而言"这种梯

度变化呈现中间大"两端小的规律$相同
!"

>

下"
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图
%%

!

不同
!"

0

的基准流场
"

随
!"

>

变化

X0

1

<%%

!"

34)5(5!"

>

+6J0--4)4*6!"

0

随着
!"

0

的增加总压恢复系数均增大"只是这种

趋势在两端时有所减弱$

上述研究表明"在宽马赫数范围内考虑基准流

场型面设计马赫数的选择"并非型面设计马赫数越

低越好$过小的型面设计马赫数虽然在高马赫数

时压比很大"但是低马赫数时总压恢复系数下降较

大$型面设计马赫数从
"<$

降为
!<A

"

!"

>

?"<$

压比相对提高
!%\

"但是
!"

>

?!<A

时总压恢复

系数相对降低
E<%\

"因此型面设计马赫数应该根

据具体设计要求合理选取$

@

!

进气道性能数值计算

@<>

!

内收缩进气道设计

!!

在相同圆形进口条件下!图
%#

!

+

##"选取型面

设计马赫数
!"

0

?A<A

"

"<$

和
"<A

的基准流场采

用流线追踪技术分别设计高超内收缩进气道

S'J4,9

"

S'J4,:

和
S'J4,;

$沿着流线进行附

面层修正(

%!

)后的
B

个进气道的总收缩比
1

96

约为

"<#

"内收缩比
1

90

约为
%<@

"进气道气动构型见图

%#

!

N

#$等直隔离段长度取
@

倍的喉道截面当量直

径"总体性能参数按截面质量平均得出$

图
%#

!

进气道进口截面及气动构型

X0

1

<%#

!

P9R4G+609'-0*6+I4+*J+4)'J

7

*+G09

9'*-0

1

()+60'*

@?@

!

数值计算方法

采用
X,(4*6

软件对进气道进行三维数值模

拟"通量差分采用
_'4

C

XYP

格式"湍流模型为
_4

C

.')G+,0H+60'*])'(

=

!

_.]

#

<=

$

模型"二阶迎风格

式离散"标准壁面函数法$由于进气道几何条件及

流动状态的对称性"取模型的一半计算"壁面附近

对网格进行加密"分子粘性系数采用
P(6R4),+*J

公式计算$文献(

%A

)通过风洞实验对该计算方法

进行了校核"结果表明其具有较高的可信度$

@?F

!

进气道总体性能分析

考虑到进气道未切除唇口时内收缩比过大"来

流马赫数
!"

>

?!<A

!

@<$

"具体的来流条件见表

#

$

>

表示飞行高度"

8

为静压"

?

为静温"

?

&为总

温"

@

为动载$

表
@

!

不同飞行条件下的来流参数

9.2?@

!

G$(7

6

.3.1&:&3*.:8+##&3&":#$+

,

/:'("8+:+("*

!"

>

>

-

IG

8

-

K+ ?

-

L

?

&

-

L

@

-

IK+

!<A %D "!"@ #%"<"A %$D!<$E D%<@

A<$ #% !@#D #%@<AE %B$A<!E E#<E

A<A #B B!"@ #%D<A@ %A!@<D@ @B<!

"<$ #A #A!D ##%<AA %E%"<@% "!<B

"<A #@ %EE$ ##B<A! #%%#<!A AA<"

@<$ #D %BD$ ##A<A# #!BA<"# !@<@

图
%B

"

%!

给出了进气道总体性能参数随来流

马赫数
!"

>

的变化曲线"由图
%B

"

%!

可以看出"不

论喉道截面还是出口截面"相同来流马赫数时

S'J4,9

的增压比!

8

-

8$

#最大"

S'J4,:

次之"

S'J4,;

最小$在喉道截面"当
!"

>

$

!"

0

时"进

气道的增压比近似线性增加"这与对应的基准流场

相似$当
!"

>

?!<A

时"

S'J4,9

的增压比相对

S'J4,;

提高
#E\

%当
!"

>

?"<$

时"

S'J4,9

的

增压比相对
S'J4,:

提高
%!\

$出口截面的增压

比变化与喉道截面基本一致"由于隔离段内反射激

波不同"造成低马赫数范围内出口增压比变化梯度

明显大于喉道截面$对总压恢复系数!

"

#"受到进

口截面选取方式*进气道长度以及基准流场性能等

因素影响"其变化规律相对基准流场显示出一定的

特殊性$在喉道截面"当
!"

>

$

!"

0

时"虽然总压

恢复系数下降梯度都减小"但是梯度不再近似相等

而是
S'J4,9

最小"进而造成
!"

>

#

A<A

时
S'JC

4,9

的总压恢复系数最大%当
!"

>

?"<$

时"

S'JC

4,9

的总压恢复系数相对
S'J4,:

提高
B<@\

%当

!"

>

%

A<A

时"

S'J4,;

的总压恢复系数最大但差

别很小%当
!"

>

?!<A

时"

S'J4,;

相对
S'J4,9

提高
$<!\

"到达出口截面时"总压恢复系数的变

化趋势与对应基准流场基本一致"梯度呈现明显中

间大两端小的特点%当
!"

>

?A<A

时"

S'J4,:

的

B!#

第
#
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总压恢复系数相对
S'J4,9

提高了
A<!\

%当

!"

>

?"<$

时"

S'J4,9

和
S'J4,:

的出口总压恢

复系数几乎相等"但前者的增压比相对后者提高了

E<$\

$

图
%B

!

喉道截面的
"

和
8

-

8$

随
!"

>

变化

X0

1

<%B

!"

+*J

8

-

8$

34)5(5!"

>

+66R)'+6

=

,+*4

图
%!

!

出口截面的
"

和
8

-

8$

随
!"

>

变化

X0

1

<%!

!"

+*J

8

-

8$

34)5(5!"

>

+64U06

=

,+*4

图
%A

给出了流量系数!

#

#的变化曲线"与基准

流场基本一致"

S'J4,9

的流量系数始终最大"

S'J4,;

最小"但是各自的梯度不断减小且
S'J4,

9

最明显$低马赫数时流量系数差别更大"在

!"

>

?!<A

时"

S'J4,9

的流量系数为
$<D$@

"相对

S'J4,:

和
S'J4,;

分别提高了
"<$\

和
%%<E\

%

在
!"

>

?"<$

时"

S'J4,9

的流量系数为
%<$$

"相

对
S'J4,:

和
S'J4,;

分别提高了
%<!\

和

A<#\

$这一方面说明降低基准流场的型面设计马

赫数可以明显提高进气道宽马赫数范围流量捕获

能力"这无疑改善了自加速阶段超燃冲压发动机的

净推力%另一方面说明
S'J4,9

唇口可以切除更

大以溢流进而提高进气道低马赫数下自起动性能$

随着
!"

>

的增加"出口马赫数!

!"

4

#不断增加且

幅度减缓"相同
!"

>

时相差不大"变化范围在

%<D

!

#<E

$

图
%A

!

#

和
!"

4

随
!"

>

变化

X0

1

<%A

!

#

+*J!"

4

34)5(5!"

>

F

!

结
!!

论

本文对马赫数分布可控基准流场的重要设计

参数型面设计马赫数进行参数化研究并基于型面

设计马赫数
!"

0

?A<A

"

"<$

和
"<A

的基准流场分

别设计了圆形进口内收缩进气道进行数值计算"得

出以下结论&

!

%

#降低基准流场的型面设计马赫数可以显著

缩短长度"型面设计马赫数从
"<$

降为
A<$

"长度

相对缩短
%B\

"但是其出口附近较大的逆压梯度

也容易造成设计的进气道肩部分离$

!

#

#基准流场选取较小的型面设计马赫数时可

以提高宽马赫数范围的流量系数以及高马赫数时

增压比$型面设计马赫数从
"<$

降为
A<$

"当

!"

>

?!<$

时"流 量 系 数 相 对 提 高
A<E\

%当

!"

>

?"<$

时"增压比相对提高
B%\

$

!

B

#

B

个内收缩进气道中基于低型面马赫数基

准流场设计的进气道
S'J4,9

在宽马赫数范围内

流量系数和增压比最高"

!"

>

?!<A

时"

S'J4,9

的流量系数相对
S'J4,:

和
S'J4,;

分别提高了

"<$\

和
%%<E\

"其唇口可以切除更大以溢流来提

高进气道低马赫数下起动性能$
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