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摘 要：以总压恢复系数为目标，利用无粘流斜激波关系式和约束最优化计算方法，在

考虑混合气体比热随温度变化的条件下，对二维混压式高超声速进气道设计方法作了初步探

索．利用数值模拟软件对附面层作了修正，研究了进气道的基本性能。数值模拟结果表明：

该进气道在飞行马赫数心～6．5范围内能够可靠工作。
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Abs协u嚏：Tb get ma)【imum total pressure recoVery eoemcient，based on oblique shock equa—

tions and specific heats as the function of temperature，optimization design of scraInjet inlet was pri—

marily invest远ated．The boundary layer ef．fect con．ection and primary pedb珊ance analysis were ac—

complished by numerical simulation．Results of numerical simulation showed that the scranljet inlet

could operate between Mach 4 and Mach 6．5．
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1引言

高超声速进气道是超燃冲压发动机的关键组

件之一，它的性能直接影响着发动机能否起动及

产生正推力．还对燃烧室的点火和稳定高效燃烧

有重要影响，因此，必须精心设计高超声速进气

道。

高超声速进气道与超声速进气道有所不同，

前者是将高超声速气流(讹>5)压缩至燃烧室入
口所需的超声速状态(讹=2—3)，后者是将超声
速气流(肘o<5)压缩至燃烧室人口要求的亚声速
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状态(讹<1)。国内开展高超声速进气道研究的
时间较短．目前还没有成熟的设计方法。本文对

二维混压式高超声速进气道的设计方法作了初步

研究．设计了超燃冲压模型发动机试验用高超声

速进气道气动型面，利用CFD方法对附面层作

了修正．并初步研究了进气道的主要性能。

2设计方法

在进行优化计算时。将气体比热作为温度的

函数考虑。高焓气体在受到压缩后静温升高，气

体比热及比热比发生显著变化。例如：干燥空气

温度由300K升高至500K和800K时，定压比热

分别增加2．5％和9．3％。比热比分别降低0．96％

和3．3％．这使楔体表面压缩无粘流产生的斜激

波向楔体表面弯曲。对于粘性流，楔体表面的附

面层逐渐增厚。对其表面的流动具有压缩作用，

在一定程度上补偿了斜激波向楔面的弯曲。为简

化计算，斜激波采用定比热关系式计算，根据每

道激波前的气体静温．利用拟合多项式计算激波

前气体的比热和比热比。

设计进气道时，根据给出的斜激波数量Ⅳ、

设计高度矾和设计马赫数膨锄，查询北半球标准

大气表得到设计高度下的大气静温、静压，利用

无粘流斜激波关系式，计算每一道斜激波的总压

恢复系数盯i_p。妇⋯及总的激波总压恢复系数

矿=n矿；，不考虑摩擦等其他因素引起的总压损

失．以激波总压恢复系数盯最大作为目标函数。

为了使双模态冲压发动机进气道具有尽可能

大的工作范围，使其在极限工况下，2级内压缩

角仅N．。和d。能够同时接近附体斜激波的极限气流

转折角aN．。一和Q№，对内压缩角作如下简化约
束：aN．1触N_1m—a加!NJ。。

补充设计要求的进气道出口静压p。以及气流

内压缩与外压缩总转折角关系(通常根据发动机

和飞行器性能确定，本文暂取二者相等)作为约

束条件．即可得到在约束条件下的优化目标函

数：

max盯陋i，矾，肘％) (注1，⋯，N)

s．t仅N—t触N一1．。一aN触N．max=0

ps2．N_p。=0

N一2

11

艺0fi一(aN—l+aN)=o

利用约束优化计算方法对斜激波系进行优化

配置．初步完成进气道气动型面设计；然后利用

商业CFD软件对初步设计结果进行数值模拟，根

据计算结果逐步对进气道附面层作修正，使修正

后设计状态的激波角接近修正前无粘流场的激波

角：最后进行数值模拟，计算修正后进气道在典

型弹道点的主要性能。

表1典型弹道点的来流条件

7I’ab．1 玎ow conditions in a t)『pieal tLajeetoIy

使用商业软件进行二维数值模拟来修正附面

层，并计算修正后进气道的详细流场和性能。利

用结构化网格划分计算域，对近壁区和激波附近

进行网格自适应加密．网格总数约25万。采用
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理想气体和RNG尼一占湍流模型，入口和出口边

界条件采用压力边界条件，壁面采用无滑移绝热

边界条件，取壁面粗糙度尺o=3．2×10‰。典型等
动压弹道点的来流条件按表1取值。

3结果及讨论

3．1设计结果讨论

高超声速进气道设计高度25km．设计马赫

数讹=6，捕获流量Q。，出口静压p丑，进气道宽
形．斜激波压缩面数量5。根据这些设计条件进

行优化计算，得到了初步的进气道气动型面，见

图1。进气道的5个斜激波压缩面中，有3个位

于楔体侧．对气流作外压缩；另外2个位于盖板

侧，对气流作内压缩。计算结果表明，该方法计

算的斜激波系配置满足所有约束条件。以气流转

折角达到附体斜激波极限气流转折角作为进气道

不起动的判据时，计算的进气道极限起动马赫数

为讹=2．5．即：设计的进气道在无粘来流讹=
2．5时，2个内压缩表面将同时接近附体斜激波的

极限气流转折角。虽然增加进气道的斜激波数量

可以降低极限起动马赫数，但降低幅度很小，因

此．设计马赫数彤G=6的定几何进气道在j]l妃=2．5

以下无法起动。

图1初步设计的进气道气动型面

F远．1 Prima五ly designed inlet geometry

图2为设计状态下各斜激波的总压恢复系数

和激波角(用第5激波角进行无量纲化)。由图

中各斜激波的总压恢复系数可见，外压缩部分的

3道斜激波总压恢复系数相同，为等激波强度配

置。内压缩部分受到内压缩角简化约束的影响，

得到的结果既非等激波强度，亦非等激波角。由

于利用该方法计算时，程序对所有的压缩角同时

进行优化，因此计算得到的外压缩总转折角亦为

最优解，无需人为确定。

斜激波序号

图2设计状态下各斜激波总压恢复系数和激波角

Fig．2 0blique shock wave angles and total pIessure

recovery coemcients under design condition

当发动机安装在飞行器腹部时。常利用飞行

器前体作为进气道第一压缩面，将进气道第二压

缩面作为发动机与飞行器的分界面。这种去掉了

第一压缩面的进气道称为截短进气道。利用商业

软件对截短进气道有粘流场做了计算，并根据附

面层计算结果修正了进气道型面，修正后的截短

进气道气动型面如图3所示，楔体侧和盖板侧各

有2个斜激波压缩面，对气流作外压缩和内压

缩。修正前后的壁面转折角见表2。下面的进气

道性能计算是基于附面层修正后的进气道型面进

行的。

图3修正后的截短进气道气动型面

Fig．3 Redesigned shortened inIet geometry

表2修正前后的壁面转折角(单位：度)

Tab．2 Flow denection an甜es (unit：。)
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3．2性能计算结果讨论

对带有模拟飞行器前体的截短进气道进行了

二维数值模拟。在二者之间设置了附面层排除

槽。计算得到了零攻角状态下，飞行马赫数分别

为4．O、4．5、5．0、5．5、6．0和6．5时，进气道的

主要性能。计算时采用了出口无反压边界条件，

即模拟燃烧室点火前的状态。未计及燃烧室反压

对进气道的影响。

进气道总压恢复系数、阻力系数、流量系数

随飞行马赫数的变化见图4。图中可见，随着飞

行马赫数的提高，进气道的总压恢复系数由

朋8-4．O时的O．71逐渐降低至朋8=6．5时的O．49，

这是斜激波强度不断增加的结果。对进气道压缩

表面和盖板外表面的压力和摩擦力积分得到的轴

向阻力系数基本保持不变，飞行马赫数降低时略

有上升。

图4进气道总压恢复系数、流量系数、阻力系数

与飞行马赫数的关系

Fig．4 Inlet total pressure recovery coe侬cienf，c印ture

area fatio and drag eoe艏cient vs f南e stream Mach number

进气道的流量系数随着飞行马赫数的提高而

增加．超额定状态下．流量系数达到l，并保持

不变。在额定和亚额定工作状态下，由于进气道

的流量系数与飞行马赫数呈现近似线性关系，因

此，当飞行器以等动压弹道飞行时，捕获流量保

持近似不变．计算结果表明相差不超过l％。

随着飞行马赫数的增加，进气道出口静压由

M口=4．0时的133％逐渐降低至肘口=6．0时的

100％，变化幅度不大。进气道捕获流量和出口

静压的特点对燃烧室和燃油供应系统的设计十分

有利。因此，按近似等动压弹道飞行可以作为发

动机设计对飞行器总体的要求之一。

飞行马赫数胁=3．5的工况下。进气道数值
计算结果(见图5)显示：唇口的斜激波入射到

楔体压缩表面。引起了较强附面层分离，并在分

离点前产生附加斜激波。分离的附面层和附加的

斜激波向上游推进．最终导致唇口前的流动受到

影响，使唇口气流转折角超过了附体斜激波的极

限气流转折角，唇口的附体弱斜激波转变为脱体

弓形激波，导致进气道不起动。

在此状态下．进气道的总压恢复系数、流量

系数和捕获流量分别为0．473、O。403和3．50k幽，

与飞行马赫数朋肛4．0的工况相比下降幅度较大。

可见附面层分离是此进气道起动马赫数达不到极

限起动马赫数2．5的原因。

图5飞行马赫数朋碚3．5工况下进气道马赫数云图

F培．5 Contour 0f Mach number诵th fbe stream

Mach number肘Ⅱ=3．5

图6是进气道出口截面马赫数分布图。图中

可见．随着飞行马赫数的提高，进气道出口的最

高马赫数由飞行马赫数讹=4．0时的1．85逐渐升
高至肘o=6．5时的3．25。当飞行马赫数A亿=3．5

时，由于进气道不起动．且计算时燃烧室无反

压．因此出口截面为临界截面。马赫数近似为1。

在进气道起动条件下(讹≥4．0)，出口截面的马
赫数分布有一显著特点：附面层厚度较大，超过

了进气道高度的l／2．且楔体侧(图6中y册=0)

的厚度约为盖板侧(图6中y册=1)厚度的2

倍。出口截面的马赫数分布的另一特点是在部分

工况下．中心区主流的马赫数分布也不均匀(如

  万方数据



第33卷第6期 杜炜强，等：高超声速进气道优化设计初探 21

图6中肘诂5．5的曲线所示)，这是由于隔离段内

存在的反射激波穿越采样截面所致。因此，出口

截面上马赫数分布的显著不均匀性是高超声速进

气道的显著特点，壁面摩擦力作用是主要因素，

对燃烧室的设计研究影响较大，需要引起重视。

3．5

3．O

≈2．5

翟2．O

1．5

1．O

O．O 0．2 O．4 0．6 O．8 1．O

11I{H

图6出口截面马赫数分布图

Fig．6 Mach number distribution on ex“section of inlet

4结束语

利用无粘流激波关系式和约束最优化计算方

法。在考虑混合气体变比热性质的条件下，对二

维混压式高超声速进气道设计方法作了初步探

索．编写的计算软件能够对斜激波系作优化配

置。利用数值模拟软件对二维进气道附面层作了

修正．研究了基本性能。

通过本项研究认识到：

(1)设计的二维混压进气道能够在飞行马赫

数心～6．5范围内可靠工作；
(2)飞行器按近似等动压弹道飞行可以作为

发动机设计对飞行器总体的要求之一；

(3)受摩擦力和激波的影响，迸气道出口截

面流动参数分布很不均匀。摩擦力是主要影响因

素。

本文仅在部件基础上对高超声速进气道优化

设计作了探讨，今后尚需在发动机系统基础上研

究进气道优化设计方法。
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