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宽马赫数二维曲面压缩高超声速进气道设计
南向军
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摘 要：为设计出工作范围为讹2～7的RBCC发动机进气道，利用压升规律可控的二维
曲面压缩设计方法，以讹6为设计点设计了宽马赫数新型二元高超声速进气道气动型面，采
用前掠侧板减小了进气道的内收缩比，在讹4以下采用顶板放气的方式来扩展进气道的工作
范围。数值模拟研究了进气道的流场及性能，发现采用曲面压缩设计的新型二元进气道在

讹4～7范围波系较少，流场结构良好，同时总压恢复较高，流量捕获能力强。通过顶板放气
可实现在讹1．5。4范围肉正常工作，放气量在15％以下。从流场和性能参数看，曲面压缩迸
气道在讹4以上性能良好，但在讹4以下流量捕获能力偏低。
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Abs椭lct：Design metllod of 2一D cunred compression witll controlled pressure rise law is used to

desi印a 2一D hypersonic iIllet with wide operation range of^忆2—7 at design poiIlt of』lf口6 for RBCC
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O引言

火箭基组合循环发动机(RBCC)，由火箭

发动机和超燃冲压发动机融合而成，兼顾了这

两种发动机的优点，因而更具优势。这种组合

发动机有轴对称构型、矩形构型等类型。其中，

矩形流道的RBCC发动机主要分为两类，一类

采用支板火箭方案，火箭位于侧压式进气道的

侧板内，如美国Aerojet公司的Stmjet发动机⋯；

另一类采用火箭外置方案，这种方案采用二元

进气道，如日本研究的RBcc发动机方案【2]。相

比而言，火箭外置方案在结构上易于实现。

由于带有火箭发动机，RBCC发动机理论上

具有大的工作范围、高的机动性。这就要求所

采用的进气道必须具有宽马赫数范围工作的能

力。二元高超声速进气道是一种重要的进气道

类型，设计方法成熟，结构简单，国内外对此

进行了大量的数值及试验研究M。二元进气道

已成功用于高超声速试验飞行器上，如美国

2004年进行飞行试验的X一43Am和2010年进行

试验飞行的X一51Af8】试飞器。X一43A在2004年

7月和10月的飞行试验中，分别达到讹7和
讹10，飞行试验取得成功。x一51A在2010年5
月进行的一次飞行试验中，成功加速至讹5，
并飞行了143 s，这是目前人类在吸气式高超声

速飞行技术方面取得的又一个具有重要意义的

成就，向工程实用迈了一大步。

对于采用多道斜激波压缩的二元进气道，

一般设计点多道激波交于唇口。当进气道工作

于正攻角状态时会发生激波和激波相交，出现

滑移层，这对进气道稳定工作不利。同时压缩

面较长，斜激波对来流马赫数较为敏感，这些

不足导致进气道在高马赫数和低马赫数下的性

能相差较大。特别是流量系数，在低马赫数下

偏低。近几年来，针对这些问题，文献[9]研究

了一种新的曲面压缩系统，采用这种压缩系统

可设计出压缩面较短，同时对来流马赫数不敏

感的新型进气道。此后，二维曲面压缩进气道

成为一个研究热点陋11】。

本文针对矩形流道的RBCC发动机，研究了

宽马赫数二元进气道的设计，考虑到多波系压缩

存在激波、激波相交及干扰等问题，拟采用目前

研究较热的曲激波理论来设计顶板压缩面，通过

顶板放气的手段扩大进气道的工作范围。期望能

够得到工作范围尽可能宽的进气道设计方法。

1进气道二维型面

二元高超声速进气道，一般为混压式进气

道，可分为外压段和内压段。外压段采用多波系

压缩，内压段并无固定设计方法，但内压段设计

的优劣对进气道的性能及流场有很大影响。

以讹6为设计点，采用曲面压缩面设计方
法来设计外压缩面。选用反正切曲线规律作为

压升规律，这样设计的压缩面初始部分压缩弱，

有利于减弱前缘激波，提高压缩效率【12】。考虑

到进气道的最高工作马赫数达到7，前缘压缩

角不宜过大，取为4．5。，内压段采用直线加圆

弧构造，设计了新型二元进气道气动型面，如

图1所示。前缘至喉道长度与捕获高度之比为

4．44，外压段长度和捕获高度之比为3．36，隔

离段长度为喉道高度的8倍。进气道收缩比为

6．0，满足压缩量要求，内收缩比为2．0。

External compression Internal compression—●————●●·—●●—’

图l 新型二元进气道几何构型

Fig．1 Collfiguration of innoVative 2一D iIIlet

图2进气道设计点和接力点等马赫线图

Fig．2 Mach contours at design and

take—oVer points of jnlet
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在设计点讹6和接力点讹4进行了数值模
拟，流场如图2所示。设计点状态曲面压缩面形

成了明显的弯曲激波，并交于唇口，经过唇口后

产生了唇口激波。隔离段内有多道激波反射。接

力点流场结构良好，前缘激波面接近直线，离唇

口距离小，溢流量小。

2进气道气动构型

以讹6为设计点的定几何进气道难以在
讹4以下正常工作，故宽范围进气道在讹4～7
范围采用定几何型面，讹4以下采用放气槽辅助
起动。对于二元进气道，三维模型和二维的一个

主要区别在于侧板。由于唇口截面收缩比为2．0，

远大于进气道在接力点讹4自起动时对应的内收
缩比，故侧板宜采用类似x一5lA的前掠构型，以

减小三维进气道的内收缩比。采用这种侧板，当

进气道在低马赫数下工作时，通过两侧溢流，降

低最低工作马赫数。特别是当进气道不起动时，

内压段进口处分离流可从两侧溢出，利于起动。

由二维数值模拟可知，在讹4状态进气道
唇口截面马赫数约为3．3。经过唇口激波后，气

流马赫数降至2．6左右。自起动极限收缩比衄，

计算公式为

士晔矿鼯‘[菇旨厂
式中肛为内压段入口马赫数。

以讹2．6计算，极限收缩比为1．33，按该参
数确定了侧板构型，应当可确保进气道在讹4
自起动，最终的进气道三维型面如图3所示。

J---7

图3进气道模型气动型面

Aerodynamic surface of inlet modeI

进气道工作于讹4以下时会出现不起动。

对于混压式进气道，不起动问题是由于存在内压

段导致的。且一般为软不起动，即由分离引起的

不起动。故在分离包处设置放气槽可有效改善起

动性能、扩大工作范围。此外，进气道工作范围

大，激波诱导分离的位置并不固定，因而在顶板

压缩面沿流向设置放气槽。根据该原理，在进气

道内压段的顶板压缩面上设置了6道放气槽，流

动方向和壁面夹角为26。，如图4所示。期望通

过该放气措施扩大进气道工作下限至讹2附近。

图4放气槽位置及构型

Fig．4 Position and configuration of air

bleeding sIots

放气槽长度取为捕获高度的42％，基本可以

覆盖不起动状态的大部分分离区。为了控制放气

量，可在放气槽出口设置开关，当飞行马赫数达

到4时，将放气槽关闭。

3进气道流场及性能分析

3．1数值模拟方法

三维进气道没有带前体，按理想情况进行模

拟，即来流为均匀流，数值模拟时将两侧均设置

为对称面。由于进气道为对称结构，故只对一半

流场进行模拟，采用ICEM软件进行网格划分，

最终的网格如图5所示，总网格量约为105万。

采用商业软件FLuENT进行了三维数值模

拟，紊流采用标准后一s模型模拟，壁面采用标准

壁面函数计算，粘性采用苏士兰公式计算，边界

条件采用压力远场和压力出口条件。当残差下降

至10。次后，进出口流量差和进口流量之比小于

0．005时认为收敛。来流条件见表1，其中‰为
来流马赫数，p。为来流静压，％为来流静温，g。

为动压：

3．2 M口4～7范围性能分析

进气道在讹4。7范围内采用定几何构型，
在该范围内对进气道进行了三维数值模拟，得到
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了进气道在该马赫数范围的流场结构。

图5进气道计算网格

Fig．5 SimulatjOn mesh of inlet

图7为设计点讹6流场，在Oo攻角状态，
前缘曲激波贴于唇口，无溢流，唇口激波打在喉

i 道略前，抵消了该区域的部分膨胀。同时将气流

方向调整至接近来流方向，从而确保内压段具有

良好的流场。带4。攻角后，波系结构变化不明

显，仅两道主要的激波位置略有变化，前缘曲激

波略偏离唇口，唇口激波略有靠前。从波系变化

情况看，设计点波系对攻角依然不敏感。

表1数值模拟来流条件

Tab．1 Free sl[re锄cOnm吐on of n硼e—cal sinlllla娃on

图6为接力点讹4状态的流场结构，前缘
曲激波偏离唇口，唇口激波打在喉道前，基本和

侧板前缘平行，内压段和隔离段内激波较弱。由

激波位置分析，仅前缘激波造成一定溢流，这优

于多波系二元进气道。在4。攻角状态下，波系

变化不明显，仅唇口激波略有靠前。这表明曲激

波对攻角不敏感，这是曲激波一个重要的优势。

／‘

／『。一～’，‘一一二㈣吲。
图6^缸4状态流场结构

Fig．6 FIOw fieId structure of inlet at A4矗4

／二：

罗。．一二
Mach nu

厂一
，；彩 一，。。

●I■●
mber：O．O 1．5 3 0 4．5

，—I l
Mach number：0．O 1．5 3．O 4．5

图7 A知6状态进气道流场

Fig．7 Flow field ofinJet at^4矗6

图8为超额定状态讹7的流场结构。由于
进气道以讹6为设计点，故在该状态，前缘激

波打在唇口以内，并在唇口板上反射，之后打在

喉道截面略后，该激波导致壁面附近产生了3倍

的静压升，过大的逆压力梯度引起喉道附面层发

生小面积分离，如图9所示。而在40攻角状态

(图10)，前缘激波及其反射激波向前移动，反射

激波打在喉道的位置前移，从而喉道附近附面层

没有发生分离，流场优于o。攻角状态。由数值

结果可知，这道反射激波仅产生了2．2倍的静压

升，较小的逆爪，J梯度不足以引起附而层分离。

／≤⋯二胖，掣麓
图8 MⅡ7状态进气道流场

Fig．8 FlOw field Ofinlet at^4砬7

i—

C。l¨誊I一
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蓑惹挚一
，，77 - 一
Majh number：O．1 1．7 3 3 4 9 6．5

图9 M口7状态喉道附近流场

Fig．9 Flow fieId near throat at^4h 7

图10 胁7、4。攻角状态流场

Fig．10 Flow field ofinlet at^彳乜7

3．3讹4以下性能分析
以讹2．5为特征点来确定放气槽的尺寸，

选取不同的放气槽宽度设计了三个方案，分别开

展了数值模拟。三种放气槽宽长比分别为0．025、

0．0375和0．05。数值模拟表明，当放气槽宽长比

为O．05时，讹2．5具有良好的流场，如图1l所
示，进气道内压段形成了一斜一正的波系结构，

正激波位于放气区域。经过放气后，附面层基本

放出，流场结构改善。讹2．0状态的流场和
讹2．5相似(图12)。

．Ⅵ“!．5．(】_O。

—■ ●
Mach number：()．O O 8 l 5 2 2

图1l^彻2．5状态进气道流场

Fig．1l Flow field of inlet at A如2．5

为了确保进气道在讹2能正常工作，设计
时需考虑一定的裕度，故在讹1．5状态也进行
了数值模拟，如果进气道可在讹1．5正常工作，
则可确保其讹2—7的工作范围。
讹1．5状态的流场如图13所示。可见，当
来流马赫数低到一定程度，曲面压缩面的流场发

生明显变化，形成一弱一强一正的波系结构。分

析可知，较低的来流马赫数经过前缘激波后，进

一步降低，在曲面的压缩下继续压缩，由于压缩

面较长，来流马赫数降至l后仍然有压缩，过长

的压缩面导致该处形成一道强激波，将气流减至

亚声速，之后形成一个小面积的加速区，在唇口

附近形成一道弱的正激波。以讹6为设计点设
计的压缩面明显不适用于讹1．5，从而形成这种
复杂的流场。但对于进气道而言，这种波系可以

正常工作。强激波的形成也可能对进气道的压缩

效率有利，因为其强度低于正激波。

A，“2 O．u=O。

●一 一
O O O．6 1．2 1．7

图12^缸2．0状态进气道流场

Fig．12 Flow field of inlet at AfⅡ2．0

、

～

—十自#：≯

A亿1．5，u=O。

■● 一
Mach nunlbcr：O．1 O．5 O 1．4

图13^彻1．5状态流场结构

Fig．13 Flow fieId of inlet at A氟口1．5

3．4总体性能分析

数值模拟获得了进气道在讹1．5～7范围的
性能参数，如图14～图16所示。其中咖为流量

系数，咖。为放气量系数，盯为总压恢复系数。下

标“th”表示喉道截面， “ex”表示隔离段出口

截面。可见，随来流马赫数增大，流量系数逐渐

增大，且在讹4以下具有较好的线性度。在讹
4～7范围捕获能力较强，流量系数较高，在讹
1．5～3．5范围内进行了放气，放气量(中b)在讹
2．5状态达到最大，约为15％。

由流量系数变化曲线看，进气道在低马赫数

下能正常工作捕获的进气量是有限的。结合马赫

数变化曲线可知，在讹2．5以下，隔离段出口已
是堵塞状态。对于定几何进气道而言，流道中会

产生堵塞，从而限制了进气道在低马赫数的捕获

能力。因此，如需提高进气道的捕获能力，需采

焉
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用变几何设计。

在讹1．5。7范围内进气道的压缩量具有较
好的线性度，而总压恢复变化规律不明显，在

讹3和讹3．5之间存在明显跳跃。分析流场可
知，进气道在讹3，5以上和以下波系结构有明显
区别，在Ma3．5以上流场中不存在正激波，而在

讹3．5以下流场中出现正激波，这是导致总压恢
复变化出现跳跃的原因。从性能参数看，虽然进

气道在低马赫数下形成了强激波、正激波，但其

压缩效率处于很高水平，讹2以下在0．93以上。

图14流量系数及放气量随来流马赫数变化

Fig．14 Varjation of mass capture ratio and air

bleeding mass ratio with Mach number of free stream

图15总压恢复及增压比随来流马赫数变化

Fig．15 Variation oftotal pressure recoVery and

compression ratio with Mach number of free stream

图16喉道及出口马赫数随来流马赫数变化

Fig．16 Variation of Mach number of throat and

isolator exit with Mach nunlber of free stl-eam

4结论

采用曲面压缩技术设计了二元高超进气道气

动型面，该进气道在讹4～7范围为定几何构型，
在Mo 4以下采用放气槽实现进气道正常工作。通

过数值模拟研究了进气道在脑口1．5～7范围的流场

结构及总体性能。初步得到如下结论：

1)采用曲面压缩系统设计的进气道在

讹4。7范围内波系结构简单，流场结构良好，
总体性能较优。

2)顶板压缩面上设置放气槽可使进气道在

讹1．5～4之间正常工作，放气量在15％以内。
3)曲面压缩进气道在较低的超声速来流马

赫数下会形成一弱一强一正的波系结构，但仍具

有很高的压缩效率。

4)定几何进气道在讹4以下，流量捕获能
力较低。
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