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摘 要：针对RBCC发动机Ma=2．5～7．0的宽范围工作要求，提出了一种部分顶板转动+

唇口平移的二元进气道变几何方案，并通过数值仿真对其总体性能和调节方法进行了研究。

结果表明：采用激波依次封口设计概念的变几何进气道在高低马赫数下的总体性能较优，尤

其具有良好的流量捕获能力。转动部分顶板的变几何方案拓宽了进气道工作范围，向后平移

唇口可以实现超额定工况的起动和Ma=2．3．的自起动。变几何进气道的调节方法简单、工程应

用可行。

关键词：RBCC；高超声速进气道；宽马赫数；变几何；数值仿真

中图分类号：V235．213—34文献标识码：A文章编号：1672—9374(2015)05—0017—06

Design of a two dimensional variable geometry

inlet with Mach number 2．5-7．0
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Abreact：A scheme of two—dimensional RBCC variable—geometry inlet with rotating partial top

wall and translating cowl is proposed for the RBCC engine with a wide Mach number range from 2．5

to 7．0．The general performance and adjusting method are studied by the numerical simulation．The

results show that the general performance of variable-geometry inlet is beRer in the entire operating

range while shock waves seal the cowl in tum in this design concept．Especially，it has nice flow

capture ability．In addition，the operating range is broaden by rotating partial top wall，and the inlet is

able to start under the over rated condition and at Ma=2．3 by the backward translating cowl．The

adjusting method is simple and feasible in engineering application．
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火箭基组合循环(Rocket Based Combined

Cycle，RBCC)发动机是高超声速飞行器和天地往

返运输系统的理想动力装置[1-61。相对TBCC和

ATR等其他组合推进系统，RBCC发动机具有更

宽的飞行空域、速域以及多种工作模态，其中模

态间的平稳过渡是其稳定工作的前提，也是研制

的难点[7】。进气道作为其关键部件，寻求适应上

述要求的设计方案至关重要。

对Ma=4．0～7．0的双模态冲压发动机，由于定

几何进气道结构简单，高低马赫数时的性能协调

相对容易实现，因而普遍采用定几何方案『8I。但

是，随着工作马赫数范围的拓宽，定几何进气道

难以解决高、低马赫数下总体性能与低马赫数下

起动性能之间的矛盾，变几何方案是必然的发展

趋势。一些典型的高超验证飞行器都使用了变几

何结构，如美国X一43A采用转动唇口形式19|，法

国LEA采用斜向平移唇口设计【101。对于更宽范围

工作的RBCC发动机进气道，GTX发动机采用移

动锥形中心体变几何方案并进行了进气道缩比实

验111。美国Aerojet公司提出的Sturtiet发动机进气

道通过转动整个顶板来调节喉道的面积以适应宽

范围工作【121。日本JAXA的RBCC发动机采用顶板

上下平移方案【13J。国内张浩等针对内置中心支板

的二元进气道1141，通过转动唇口、调节肩部型面

以及设置放气槽实现了Ma=2．4～7．0正常工作。

总体看来，国外RBCC进气道变几何方案有

限，国内更是起步较晚，因此亟需开展宽范围工

作的RBCC发动机进气道变几何方案研究。二元

进气道作为一种主要的进气道类型，设计方法成

熟，利于与前体一体化设计，也容易实现变几

何。本文针对矩形流道的RBCC发动机，研究了

Ma=2．5～7．0的二元进气道变几何方案并通过数值

仿真手段研究了其总体性能与调节方法。

1变几何进气道设计

变几何进气道设计流程：首先，根据设计要

求选择合适的设计马赫数与内外压缩面的角度完

成基准进气道设计；其次，采用合适的变几何方

案来满足低马赫数时总体性能和起动要求；最

后，确定最终的调节方法来实现整个工作范围内

高性能。

针对本文的变几何进气道，将其分为2段工

作：高马赫数段Ma=4．0。7．0和低马赫数段

Ma=2．5～4．0，在这2段工作范围内，尽可能得保

持型面固定。设计进气道基准构型时，考虑到高

马赫数时处于冲压模态，设计马赫数取6．0。为

了使进气道具有较高的流量系数，采用来流马赫

数由高到低，外压激波依次封口的设计概念。图

1给出了设计的基准进气道，第一级压缩角取

6。，第二级压缩角取5。，第三级取6。来减小内压

段长度，唇罩内型面后段是一段6。的上凸圆弧以

弥散反射激波，优化喉部流场结构。第一道激波

在Ma=6．0封口，第二道激波在Ma=5．0封口，第

三道激波在Ma=4．0封口。此时，基准进气道的

总收缩比R。=6．6，内收缩比Ri比常规的定几何

进气道显著增大，尺。i-2．07，等直隔离段长度为7

倍的喉道高度。
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图1变几何进气道基准气动构型

Fig．1 Reference aerod)rnamic configuration of

the variable geometry inlet

在低马赫数范围内(Ma=2．5～4．0)，一方面进

气道的压缩量需求减小，另一方面必须减小内收

缩比来保证白起动能力。在基准构型的基础上，

转动第三级以后的顶板是一种可行设计方法，这

样既可以增大喉道从而减小了总收缩比和内收缩

比，而且减小第三级压缩角也可以提高低马赫数

的流量系数。本文将顶板沿第三级转折点A顺时

针转动3．7。，见图2。
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图2低马赫数段进气道变几何方案示意图

Fig．2 Schematic of the variable geometry

inlet during low Mach number
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此时第三级压缩角降为2．3。，总收缩比降为

3．5，内收缩比降为1．41。由于隔离段出口高度的

设计要求，此时需要沿D点将喉道后的型面转为

水平。

2数值计算方法

采用Fluent软件进行求解，通量差分采用

AUSM格式，湍流模型为Re—Normalization Group

(RNG)k-e模型，流动方程、k方程、￡方程均

选择二阶迎风格式离散，近壁采用非平衡壁面函

数法。由于模型和流动的对称性，取一半模型进

行计算。为了适应粘性计算和捕获激波的需要，

加密壁面附近的网格和局部网格，网格量约为

10万。采用Sutherland公式计算分子粘性系数，

壁面取绝热无滑移和固体边界条件，采用压力远

场和压力出口边界条件。各残差指标至少下降3

个数量级并且流量沿程守恒时认为数值计算结果

收敛。文献[15]对该数值计算方法进行了试验

校验，表明其可以较好模拟高超声速进气道复杂

流场结构。

另外，本文主要研究部分顶板转动+唇口平移

变几何方案的可行性，因此只开展了二维数值计

算，没有考虑三维侧板构型和前挡板等对进气道

的影响。按照AMa／AH=1／2(1／km)的方式给定来

流条件，其中来流Ma=6．0时，高度H=24 km。

3变几何进气道计算结果分析

3．1 Ma=4．0～7．0时进气道流场特点与性能

对基准进气道进行数值计算，图3给出了不

同来流马赫数的流场结构。Ma=4．0～6．0时，外压

激波依次封口，而且内收缩段流场结构良好，在

设计点Ma=6．0时，唇口激波打在肩部之后，造

成了很小分离。但是，Ma=7．0时三道外压激波均

打到唇口以内，一方面唇口内型面出现一段明显

的膨胀加速区，造成唇口激波强度增大；另一方

面，三道外压激波汇聚，较强的顶压激波与唇口

附面层相互作用，这样不但使唇口处出现大面积

的分离，而且强的诱导激波打在顶板肩部后的附

面层引起了更大面积的分离，最终导致进气道不

起动．

表1给出了基准进气道的总体性能参数：流

量系数为妒，总压恢复系数为or，增压比p／p。以

及出口平均马赫数眠，下标th表示喉道截面，
e表示出口截面。可以看出，采用激波依次封口

的设计理念，进气道的流量系数很高，Ma=4．0时

达到了0．80。整个Ma=4．0～6．0范围内性能较优，

设计点时出口总压恢复系数达到了0．571，起动

马赫数为3．82。
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图3不同来流马赫数时基准进气道的流场

Fig．3 Flow field of reference inlet at different

incoming Mach numbers

表1不同来流马赫数时基准进气道的总体性能参数

Tab．1 Overall performance parameters of reference

inlet at different incoming Mach numbers

分析Ma=7．0时的流场可知，唇口内侧的分

离主要是由于激波汇聚且打在发展的附面层之

上，因此可以通过向后平移唇口BC(见图2)，

使外压激波正好位于唇口前缘点C，这样在不降

万方数据



火箭推进 2015年10月

低流量的前提下避免唇口分离并减弱唇口激波强

度，进而避免顶板分离。以基准进气道的唇口前

缘点C为原点，此时平移距离为△x／Ho=3．37。图

4表明此时进气道可以起动，外压激波封口而且

肩部的低速区很小，其总体性能良好(见表2)。

另外，后移唇口可以达到减小内收缩比，实现更

低马赫数自起动的目的。

Ma=7■●啊 一川n。n"0 09 0 78tI 2‘r 7帖3q4”4”S 67 6 3’

图4 Ma=7．0时平移唇口进气道的流场

Fig．4 Flow field of the inlet with translating

cowl at Ma=7．0

表2 Ma=7．0时平移唇口进气道的总体性能参数

Tab．2 Overall performance parameters of the

inlet wiUl translating cowl at Ma=7．0

3．2 Ma=2．5。4．0时进气道流场特点与性能

对低马赫数段的进气道构型(见图2)开展

二维计算，图5可以看出，Ma=3．0时第三道激波

几乎封口，内压段和隔离段内流场结构良好。
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图5不同来流马赫数时转动部分顶板进气道的流场

Fig．5 Flow field of the inlet wim rotating partial top

wall at different incoming Mach numbers

Ma=2．5时，该进气道可以顺利起动，隔离段

内反射波系清晰，从性能参数可以看出(见表

3)，喉道马赫数达到了1．22，即将进入不起动状

态。Ma=4．0时，第三道外压激波打进唇口以内，

此时流量系数相对表l不发生变化，但是由于第

三级压缩角的减小，使得出口压缩量明显降低，

相对降低了66％，但是出口总压恢复系数相对增

加了11．4％。此时，唇口激波几乎打在肩部，隔

离段内反射激波很弱。

表3不同来流马赫数时转动部分顶板

进气道的总体性能参数

Tab．3 Overall performance parameters of the

inlet with rotating partial top wall at

different incoming Mach numbers

3．3变几何进气道的自起动性能

为了保证变几何进气道正常工作，必须满足

Ma=2．5时自起动，这里只需对Ma=2．5。4．5的构

型进行研究。按照准定常过程计算自起动马赫

数，即首先计算获得一个低马赫数下的不起动流

场，然后不断增加来流马赫数直至进气道起动，

该马赫数即为自起动马赫数。数值计算表明，低

马赫数段构型在Ma=2．0时无法起动，唇口前存

在一道正激波，而且形成的分离包产生的诱导激

波与正激波相交，形成“入”波，见图6。

Ma=2——暖 [一附n-mt’e*0㈨7 0 51 0¨0 981 2⋯S1 681 92 216
一
==
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图6 Ma=2．0时转动部分顶板进气道的不起动流场

Fig．6 Unstart flow field of the inlet with rotating

partial top wall at Ma=2．0
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在该不起动流场基础上，不断增加来流马赫

数进行计算(AMa=0．1)，即使在Ma=2．8时也无

法自起动。这主要是因为此时内收缩比过大

恹d=1．41)，按照Kantrowitz限制，其唇口平均马

赫数至少大于3．0。

为了解决自起动问题，将唇口向后平移来减

小内收缩比。为了尽可能地减少调节位置，唇口

向后平移位置与Ma=7．0时相同(ax／H。=3．37)，

此时内收缩比降为1．16。Ma=2．0时流场有所改

善，但是正激波贴口，分离包仍然存在。在此不

起动流场上继续增加来流马赫数，Ma=2．3时正激

波被吞入，流场正常建立，进气道自起动，见图

7，表4给出了此时的性能参数。进气道自起动

后，立即将唇口向前平移复位，可以提高总体性

能和流量系数。

Mar2．3／1 一

“”⋯“’。二7酌
／

图7 Ma=2．3时部分顶板转动+唇口

平移进气道的自起动流场

Fig．7 Self-start flow field of inlet with rotating partial

top wall and translating cowl at Ma=2．0

表4 Ma=2．3时部分顶板转动+唇口

平移进气道的总体性能参数

Tab．4 Overall performance parameters of illlet with

rotating partial top wall and translating cowl at Ma=2．3

沿着第三级转折点(A点)顺时针转动3．70，同

时绕D点旋转使扩压段保持水平。此时若出现不

起动，可以将唇口BC向后平移Ax／H。=3．37，自

起动后唇口立即复位。

2)当4．0≤讹≤6．0时，进气道保持基本构
型，即在图8构型基础上，将顶板沿A点逆时针

转动3．70，见图9。

3)当6．0≤讹≤7．0时，在基准构型的基础
上，仅向后平移唇口Ax／H．=3．37，见图10。

图8 2．5≤肘口≤4．0时变几何进气道的构型

Fig．8 Configuration of variable geometry inlet

with at Mach number 2．5—4．0

图9 4．0≤胁≤6．0时变几何进气道的构型(基准构型)

Fig．9 Configuration of variable geometry inlet at Mach

number 4．0—6．0(reference configuration)

图10 6．0≤Mn≤7．0时变几何进气道的构型

Fig．10 Configuration of variable geometry inlet at

Mach number 6．0～7．0

4变几何进气道的调节方法 5结论

综上研究可知，按照RBCC发动机工作模态

在Ma=2．5。7．0范围内工作时，变几何进气道的

调节过程如下：

1)当2．5≤讹≤4．0时，进气道保持图8的
构型，此时相对基准进气道构型(虚线)，顶板

1)采用激波依次封口设计概念的变几何进气

道具有良好的流量捕获能力，Ma=2．5时流量系数

高达0．59，这对飞行器加速十分有利。

2)转动部分顶板的简单变几何方案解决了宽

马赫数范围内进气道高效压缩和低马赫数起动问
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题，整个工作范围内总体性能较优。’

31向后平移唇口至同一位置，不但可以使基

准构型在超额定工况Ma=7．0时起动，’而且可以

使低马赫数段构型Ma=2．3时自起动。

4)按照最终确定的调节方法，变几何进气道

可在宽马赫数范围内高效工作，工程应用可行。
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