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不同攻角下高超声速二元进气遭陛能研究
陈景昊，周树平，张文锋

(中国空空导弹研究院，河南洛阳471000)

摘 要：针对高超声速二维混压进气道，以最大总压恢复系数为目标，基于多楔面内收

缩段设计原理，利用多楔角方法设计内收缩段长度和出口高度等。通过比较不同攻角下二元

进气道总压恢复系数、流场及启动情况等多方面特性，验证了改变攻角对进气道启动特性改

善的效果。
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Performance study of hypersonic two·dimensional

inlets with different attack angle s

CHEN Jing—hao，ZHOU Shu-ping，ZHANG Wen—feng

(China Airborne Missile Academy，Luoyang 47 1 000，China)

Abstract：For two—dimensional mixed—compression hypersonic inlet，the internal compression

section length and exit height were designed with the multi—ramp angle method to achieve the

maximal recover coefficient according to the design theory of multi-wedge surface internal

compression section．By comparing the total pressure recover coefficients，flow field and starting

characteristics of two—dimensional inlets with different aRack angles，the effect of changing attack

angle on the improvement of inlet starting characteristics was validated．

Keywords：hypersonic inlet；internal compression section with multi··ramp surface；multi··ramp

surface design

0 引言

目前多数二元进气道外压缩通道大部分采用

多道斜激波结构，其性能取决于各压缩角度，可

以用激波关系式来计算波前后的流动参数，通过

Oswatisch【1]的配波原则即可得到理想气体条件下

的最大总压恢复系数。内压缩通道中的波系比较

复杂，文献[2—3】研究了内压缩通道部分几何参

数对进气道性能的影响，分析了相同内压缩通道

进口条件下，内压缩通道面积收缩比(CR)对进

气道性能(温升比、增压比和起动马赫数)的变

化规律。文献[4]发现内压缩通道内波系配置方
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式对内压缩通道性能有某种影响。目前，可变结

构进气道正在成为解决高超声速进气道启动问题

的重要措施[5-61，进气道适于变结构方案设计也成

为一个重要因素，而多楔面内收缩段由多个平面

组成，构型简单非常适合变结构方案，本文在对

内收缩段多楔面设计方法进行研究的基础上，总

结多楔面内收缩段型面计算方法，设计出一种高

超声速二元进气道，将内收缩段长度、出口高度

同流场紧密结合，分析低马赫数不同攻角下对高

超声速进气道启动特性的影响，以此为基础作为

二元进气道设计的重要依据。

1进气道模型建立

二维高超声速混压进气道设计分为外压缩段

和内收缩段设计，设计结果保证进气道最大总压

恢复系数最大。空气动力学设计条件和参数主要

包括设计马赫数Mal、第一级气流折角a及气流

转折级数Ⅳ分析，利用斜激波计算公式和总压恢

复系数计算公式，根据Oswatisch最佳波系理论【11，

以获得最大总压恢复值or，利用公式对外压波系

可以采用等强度设计，即气流经过激波所造成的

总压损失相等。

图1所示为三级转折的进气道外压缩面，在

计算得到各级转折角6i后，由式(1)～(5)计算出

外压缩段型面几何尺寸。

图1外压缩面计算示意图

Fig．1 Calculation of external compression surface

r=iLota面n(8而1+132)-Ho／J1 (1)
一tan(殷硒1)一ta∞l

卜7

Hl=￡1tan8l (2)

L一2=型盥tan(卢卷筹+t豢an(筹盟(3)3硒l硒2) 1硒2)
V7

日2=H】+(￡2一L1)tan(8I+82) (4)

风=(Lo-L2)tan(6l峨书3) (5)

如图2所示，在外压缩段计算得到内收缩段

入口尺寸信息唇口A点坐标Ⅸ。，yA)与D点坐标

(xD，】，D)条件下以及来流第三道激波后马赫数

Ma3 7，可以任意选取初值角度&进而求得激波角

肪。利用角度关系，由方程(6)一(8)求解。

图2 内收缩段几何示意图

Fig．2 Diagram of geometry of internal

compression section

内收缩段长度厶：

L1=0D(cOS60／tariff4+sin80)

C点坐标为：

，、0．5

|Xc=Xo+L∞(如-Xs)／((％-X。)z+(yD—Y￡)‘)
，、0．5

yc=yD+LcD(YD-YE)／((xD—X￡)2+(YD-YE)‘)

(‘7)

B点的坐标为：

X口=(Xc一(Ⅸc-XA)‘tan(80--83)一yc+y^)／

(1+tan(80书3)／tan085也璃))tan(b5也峨)

l，口=(Ⅸc-XA)。tan(80--83)一yc+L)／(1+tan(80---占3)／

tan085也书，))+yJ)

(8)

由此可得出整个压缩面二维形状。

1．1几何模型

采用最佳波系原理，以最大总压恢复系数为

设计目标，对有三级转角的进气道前体进行设

计。设计飞行马赫数为6 Ma，前体长度为1 in，

内收缩段采用二级转折楔面构型，设计详细尺寸

见表1、表2和图3所示。
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表1三级最佳波系折角

Tab．1 Break angles of optimal shock waves

表2内收缩段三级折角

Tab．2 Three break angles on internal

compression surface
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图3 内收缩段三级转角前体尺寸设计示意图(单位：ram)

Fig．3 Diagram of internal compression

surface with three ramps

1．2网格模型

采用守恒型雷诺平均的(N—S)方程对高超声

速进气道流场进行数值模拟。紊流模型选用两方，

程后一￡模型，近壁处采用标准壁面函数处理。根

据几何尺寸进行的建模如图4所示。

图4网格模型示意图

Fig．4 Diagram of mesh model

2仿真结果与分析

在不同马赫数和攻角下对模型进行仿真计

算。图5给出了具有三级转角多楔面内收缩段进

气道的在设计马赫数，0。攻角下的流场示意图。

图6(a)一(c)所示为不同马赫数和攻角下进气道启动

流场形式。

■=

雕j
|j．
图5 6胁z，O。攻角设计状态流场马赫数仿真结果

Fig．5 Simulation result of Mach number at design

conditions of 6 MⅡand 0。attack angle
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【cJ 3 Ma，10；攻角流场仿真结果

图6进气道在非设计状态下不同马赫数、

不同攻角下流场仿真结果

Fig．6 Simulation result of flow field at off-design

conditions of different Mach numbers and attack angles

根据低马赫数下进气道启动分析结果可以发

现随着马赫数降低，需要更大的攻角才能避免进

气道气流出现壅塞，而且如图7所示随马赫数减

小，进气道内空气流量显著快速减少，因此在采

用改变攻角来实现高超声速飞行器低马赫数下进
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气道自启动时，需结合超燃冲压发动机工作条

件，来对前体进气道启动条件进行综合评估。

图7不同马赫数进气道出口流量变化分析

Fig．7 Analysis of flow at exit of inlet with

岫rent Mach number

图8(a)和图8(b)的仿真结果为考虑在设

计马赫数条件下，攻角改变对进气道正常工作的

影响。可以发现，随着攻角的减小，进气道开始

出现溢流，直到一16。，进气道内收缩段气流出现

壅塞。

总压系数变化如表3所示，随着攻角变化总

压损失非常严重，因此，在对高超声速飞行器进

行设计时，可以充分利用这一特点，对其短时间

快速机动过载性能进行设计、评估。

lbJ 6』姚，一16+攻角启动刊流场仿真结果

图8进气道在6 Ma时不同攻角下流场仿真结果

Fig．8 Simulation result for flow field of inlet、以th

different attack angles at 6 Ma

表3 6 Ma不同攻角下总压恢复系数关系

Tab．3 Recover coefficient of total pressure at

different attack angles and 6 Ma

3结论

1)利用等激波强度法反设计出内收缩面多楔

面构型，可避免内收缩面长度、出口高度的盲目

选取。

2)对于二元高超声速进气道，通过小幅度改

变攻角，可以在很大程度提高进气道的启动能

力，为宽马赫数范围高超声速进气道设计提供参

考思路。

3)在设计条件下，一定程度改变攻角可以保

证进气道正常工作，但会造成进气道出口总压的

严重损失，使高超声速飞行器仅能在短时间内获

得一定的机动过载能力，否则，将严重影响发动

机工作效率。
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