
第３３卷 第１期

２０１８年 １月
航空动力学报

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ
Ｖｏｌ．３３ Ｎｏ．１


Ｊａｎ．２０１８

文章编号：１０００－８０５５（２０１８）０１－００８７－１０　　　　　　　　ｄｏｉ：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０１８．０１．０１１

曲锥前体／三维内转进气道一体化设计与分析
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摘　　　要：对圆锥流场在不同攻角条件下的气动特征进行分析，以流线追踪技术为基础，发展了一种曲锥

前体／三维内转进气道一体化设计方法，获得了三个几何参数对一体化方案外形和性能的影响规律。研 究 发

现，三维内转进气道侧壁外扩角对进气道流量捕获系数影响明显，而捕获形状圆心角对进气道的影响主要表

现在几何特征上。此外，进气道流量捕获系数随外压缩段总长度的增大而减小。基于对捕获形状的 研 究，设

计了一种曲锥前体／三维内转进气道，并通过数值模拟对该方案进行研究。结果表明：在设计点来流马赫数为

６．０时，该方案进气道流量捕获系数能够达到０．９３，且具有０．６１的总压恢复系数；在 非 设 计 点 来 流 马 赫 数 为

５．０时，流量捕获系数能够保持在０．８６，总压恢复系数为０．７７。
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　　吸气式推进系统因为能够提供高的比冲，被

认 为 是 在 高 超 声 速 飞 行 器 领 域 首 选 的 推 进 系

统［１－３］。自２０世纪６０年代以来，大量研究证明实

现近空间飞行的关键在于推进系统与飞行器机体

的一体化设计［４］。国际上，Ｆｅｒｇｕｓｏｎ基于楔导乘

波理论完成了整个推进系统与飞行器机体的一体

化设计［５］，该设计方法考虑了平面流动条 件 下 的

楔导乘波体与进气道耦合问题。此外，基于密切

锥导乘波理 论，Ｔａｋａｓｈｉｍａ等 进 一 步 提 出 了 能 够

实现外流乘波体与内流二维进气道良好耦合的一

体化设计方法［６］。在国内，尤延铖 等 进 一 步 发 展

了乘波理论并将其与内收缩流动相结合，提出同

时适用外流乘波体与内流三维内收缩进气道的双

乘波一体化设计方案［７－８］，解决了高超声速外流与

内流的匹配问题。可以看出，国内外高超声速飞

行器一体化方案多考虑乘波前体与进气道的匹配

问题。然而，乘波前体虽然在设计点具有较好的

性能，但在容积率、攻角特性以及非设计点工作性

能方面却存在一定的缺陷。
而曲锥构型因其结构简单、容积率大 且 攻 角

特性好等优点在飞行器机体和导弹布局中受到格

外重视［９－１０］。国内外学者对曲锥构型的飞行器进

行了大量研究。１９７９年 Ｗｅｂｓｔｅｒ与Ｂｕｃｙ就提出

了将进气道布置于曲锥弹体头部下方的颌下布局

形式，并命名为ＡＳＬＡＭ［１１］。该方案的进气道可

看成轴对称进气道的一部分，因此其压缩效率不

如三维内转的进气形式。近年来三维内转进气道

因其压缩效率高、流量捕获特性好等优点在进气

系统的 设 计 中 得 到 了 广 泛 关 注［１２－１３］，Ｇｏｌｌａｎ与

Ｓｍａｒｔ在２０１３年 改 进 了 ＲＥＳＴ 进 气 道 设 计 方

法［１４］，将该方法与曲锥构型飞行器相耦合实现了

曲锥前体与三维进气道的一体化设计［１４－１５］。但该

研究着重于解决进气道的设计问题，并未研究曲

锥前体与进气道之间的相互作用，尤其是捕获形

状的选择与进气道基本流场的关系，以及攻角对

进气 道 性 能 的 影 响 等。此 外，Ｌｏｃｋｈｅｅｄ　Ｍａｒｔｉｎ
公司发布的美国“高超声速打击武器（ｈｉｇｈ　ｓｐｅｅｄ
ｓｔｒｉｋｅ　ｗｅａｐｏｎ，ＨＳＳＷ）”考 虑 到 曲 锥 构 型 与 三 维

内转进气道的优点，也将采用曲锥形外压缩前体

加腹部三维内转进气道的气动布局形式。因此，
如何构造一种能够同时发挥曲锥前体与三维内转

进气道优良性能的前体／进气道一体化设计方法

是亟需解决的关键问题。
本文通过研究在具有攻角情况下曲锥前体流

场对进气道设计的影响规律，并着重分析曲锥前

体条件下进气道捕获形状的设计要素，提出一种

曲锥前体与三维内转进气道设计方法。随后，通

过数值模拟验证了该设计方法的可行性，为曲锥

构型高超声速飞行器前体／进气道一体化设计提

供了思路。

１　曲锥前体流动特征分析

１．１　曲锥流场流动特征

本文选取的曲锥前体如图１所示，其 母 线 由

初始转折角σ１、终止转折角σ２、曲锥长度Ｌ及 末

端直径ｄ决定，其中曲锥长度Ｌ根据前体与进气

道总长度的几何约束在设计过程中为固定值。图

１中，σ１＝１８°，σ２＝０°，对长度进行无量纲处理，将

曲锥长度定为单位长度，则Ｌ＝１，ｄ＝０．２。

图１　曲锥前体示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｕｒｖｅｄ　ｃｏｎｉｃａｌ　ｆｏｒｂｏｄｙ

图２为曲锥前体零攻角（α＝０°）情 况 下 对 称

面压比（π）分布图。从图中可以看出，气流经过锥

形激波后减速增压，头锥激波波后压比约为３．０。
但由于曲锥表面为外凸型面，流场向下游发展过

程中出现膨胀波扇区，使得气流加速降压，导致波

后压比仅为来流压比的１．０～１．２倍。显然，膨胀

图２　α＝０°时曲锥流场压比分布（对称面）

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｕｒｖｅｄ　ｃｏｎｉｃａｌ　ｆｌｏｗ

ｆｉｅｌｄ　ａｔα＝０°（ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ）

８８



　第１期 李怡庆等：曲锥前体／三维内转进气道一体化设计与分析

波扇区对于提高进气道的压缩效率是不利的。因

此，将进气道向曲锥前体的锥尖布置，能够充分利

用锥尖的压缩作用以提高压缩效率。

１．２　曲锥流场攻角特性

文中相对气流方向指向锥体下表面时攻角为

正；相对气流方向指向锥体上表面时攻角为负；气
流方向与锥体轴线重合时攻角为零。在曲锥前体

绕流中，即使是很小的攻角，迎风面和背风面的流

场结构都会出现显著的差别，激波之后的流场不

均匀性也会随着攻角的变化而加剧，并由此引起

飞行器气动 特 性 的 变 化［１６］。对 比 图３（ａ）～图３
（ｃ）可以发现，随攻角（α）的增大，曲锥流场非均匀

性越发明显，其迎风面的压比不断增加，相应的背

风面锥形激波波后压比减弱明显。该特征导致曲

锥激波波后不均匀特征增强，高超声速来流将偏

离所在锥切面，由迎风面高压区向背风面低压区

流动。

图３　正攻角曲锥流场压比分布云图（对称面）

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｕｒｖｅｄ　ｃｏｎｅ

ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ａｔ　ｐｏｓｉｔｉｖｅ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ（ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ）

图４为曲锥流场在不同攻角下Ｘ／Ｌ＝０．５横

截面的压比分布图，从中可更明显地看出攻角对

波后流场的影响。随着攻角的增大，波后压比非

均匀性逐渐增加。由 图４（ａ）给 出 的Ｙ－Ｚ向 二 次

流线可以发现，在零攻角条件下，气流具有轴对称

的流动特征，仅在锥切面内流动。而随着攻角增

大，Ｙ－Ｚ向的二次流线出现了上洗特征，且该特征

随攻角增大而愈加明显。从图４中也可以看出，
当具有攻角时，进气道的设计必须充分考虑曲锥

横向流动的影响。

图４　正攻角曲锥流场压比分布云图（横截面）

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｕｒｖｅｄ　ｃｏｎｅ

ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ａｔ　ｐｏｓｉｔｉｖｅ　ａｎｇｌｅｓ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ（ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ）

１．３　曲锥流场特征对进气道设计的影响

结合１．１节和１．２节 所 述，仅 从 合 理 使 用 流

场特征角度分析，将进气道靠近锥尖布置可减弱

如图３所示的曲锥流场下游膨胀扇区对进气道的

影响，从而有效利用曲锥前体的前体预压缩。且

靠前布置的三维内转进气道能够减小边界层在曲

锥前体部分的发展，从而抑制进气道喉道位置的

流动分离现象。

此外，考虑到曲锥流场三维向外压缩的特点，

为了提高进气道的流量捕获能力，应使其捕获形

状与流线发展趋势相一致，即如图４（ａ）中红色实

现所围扇形区域所示。０°攻角下进气道捕获形状

侧壁与流线方向完全重合，因此能够实现全流量

捕获来流。然而，随着攻角的变化，曲锥流场逐渐

出现图４所示的非均匀流态，导致流线沿迎风面

上洗至背风面，该流态将迫使一体化方案在攻角

飞行状态下出现侧壁横向溢流，如图４（ｄ）中箭头

所示。

另一方面，曲锥前体／三维内转进气道的内外

９８
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收缩比分配也是影响进气道性能的关键问题。图

５给出 了 进 气 道 内 外 收 缩 比 分 配 示 意 图。根 据

１．２节分析，进气道捕获形状（ｆｌｏｗ　ｃａｐｔｕｒｅ　ｔｕｂｅ，

ＦＣＴ）建议选用外扩构型，如图５中红色扇形区域

所示。该捕获形状主要包括两部分：①锥尖顶点

至进气道入口的外压缩部分；②进气道入口（ｉｎｌｅｔ
ｉｎｆｌｏｗ）至进气道出口（ｉｎｌｅｔ　ｏｕｔｆｌｏｗ）的内压缩部

分。捕获形 状 旁 的 红 色 箭 头 表 征 气 流 的 压 缩 方

向。对比图５中内外压缩捕获形状（ｅｘｔｅｒｎａｌ／ｉｎ－
ｔｅｒｎａｌ　ＦＣＴ）可以发现，外压缩所占面积比例远小

于内压缩部分，因此当进气道出口面积确定时，曲
锥前体／三维内转进气道一体化方案内收缩比所

占比重较大。过大的内收缩比将影响进气道的自

起动能力。上述曲锥流场特征对进气道设计的影

响因素在开展一体化设计时都将予以重点考虑。

图５　进气道内外收缩比分配示意图

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ａｎｄ　ｅｘｔｅｒｎａｌ　ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ

ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ

２　曲锥前体／三维内转进气道

一体化设计

２．１　设计方法

曲锥前体／三维内转进气道一 体 化 设 计 方 法

主要步骤如下：

１）确定进气道捕获面积及捕获形状。
如图６所示，进气道的捕获形状由曲 锥 顶 点

Ｏ、进气道侧前缘点Ｄ、侧壁终点Ｂ及进气道唇口

点Ａ 决定，因此图６中将ＯＢＡ 所围区域定义 为

捕获形状（因捕获形状具有对称性，故取其一半进

行分析），其中ＤＢＡＣ所围区域为进气道进 口 形

状。进气道捕获面积由发动机流量需求确定，而

捕获形状则主要根据三维内转进气道进口侧壁外

扩角θ、进气道捕获形状圆心角δ和前体与进气道

外压缩段总长度Ｌｅ 决定，如图６所示。通过合理

配置以上参数，可以确定进气道进口形状。图中

标识①、②分别表征两位置的剖面图，两剖面内的

流动特征将在下文中进行研究。

图６　进气道捕获形状示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ｃａｐｔｕｒｅ　ｓｈａｐｅ

２）设计进气道进口三维形状。
如图 ７ 中 进 气 道 捕 获 面 积（ｉｎｌｅｔ　ｃａｐｔｕｒｅ

ａｒｅａ）所示，三维内转进气道优点之一是在进气道

入口产生的入射激波将进口完全封闭，流体无法

穿越激波“泄漏”到进气道外部，从而实现设计状

态的全流量捕获来流。借鉴该设计思路，欲使进

气道具有高流量捕获特性，曲锥前体与三维内转

进气道产生的入射激波应尽量封闭下游三维内转

进气道进口。

图７　曲锥前体／三维内转进气道一体化原理图

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｃｕｒｖｅｄ　ｃｏｎｉｃａｌ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ
ａｎｄ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｉｎｌｅｔ

对于本文所研究的曲锥前 体／三 维 内 转 进 气

道，图６中捕获形状的ＣＤ 边 用 以 控 制 曲 锥 与 进

气道的连续过渡，故将ＣＤ 边 沿 流 向 投 影 至 曲 锥

表面得到图７中的三维形状Ｃ′Ｄ′，即为三维内转

进气道进口 前 缘 型 线。将Ａ 点 投 影 至 曲 锥 激 波

面得到唇口点Ａ′，并 根 据Ｃ′点 与Ａ′点 的 位 置 及

当地平均马赫数确定三维内转进气道入射内锥激

波角。将ＡＢＤ 边 投 影 至 三 维 内 锥 激 波 面。至

此，获得三维内转进气道进口三维形状如图７中

Ａ′Ｄ′Ｃ′所示。

０９
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３）根据进气道进口三维形状及位置，生成三

维内收缩基本流场，得到进气道压缩型面。
根据曲锥母线构型及三维内转进气道进口位

置，确定基本流场入口条件。作为初步研究，本文

暂不考虑进气道进口前气流非均匀的影响，将进

气道进口处的马赫数取平均值作为基本流场进口

马赫数，根据上文得到的三维内转进气道入射内

锥激波角可确定基本流场初始内锥角，得到基本

流场如图８所示，图中ｘ为流场流向，ｙ为流场径

向，ｘ、ｙ分别用内收缩基本流场进口直径Ｒ０ 进行

无量纲化。

图８　基本流场马赫数分布云图

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

以进气道进口形状为基础在图８所示的基本

流场中进行流线追踪并于入射激波处截断，得到

能够与曲锥前体匹配良好的三维内转进气道构型

如图９所示。

图９　三维内转进气道结构示意图

Ｆｉｇ．９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｉｎｌｅｔ

通过以上步骤能够初步得到曲锥前体三维内

转进气道一体化方案，然而，由于曲锥前体与三维

内转进气道压缩形式上的不同，上游前体流场将

对下游进气道产生较大的影响。因此，如何设计

曲锥前体条件下的进气道捕获形状仍然是此类一

体化设计的重点问题。利用本节所述设计过程，
在２．２节中将重点分析影响进气道性能的捕获形

状设计要素。

２．２　曲锥前体／三维内转进气道捕获形状设计

要素分析

　　曲锥前 体／三 维 内 转 进 气 道 几 何 布 局 如 图７
所示，三 维 内 转 进 气 道 位 于 曲 锥 前 体 腹 部 位 置。
内转进气道进口侧壁外扩角θ的大小决定了进气

道流量捕 获 特 性 和 进 气 道 内 收 缩 段 内 的 波 系 结

构；捕获形状圆心角δ将影响进气道进口 形 状 及

进气道内压缩通道的压缩形式；前体与进气道外

压缩段总长度Ｌｅ 则决定了进气道在曲锥前体条

件下的布局位置和进气道进口截面宽高比，且受

曲锥前体预压缩攻角特性的影响，不同的Ｌｅ 对应

不同的进气道进口截面压比和总压恢复系数。

２．２．１　内转进气道进口侧壁外扩角θ的影响

为准确分析进气道进口侧壁外扩角θ对进气

道性能的影响，本节将前体与进气道外压缩段总

长度Ｌｅ 和捕获形状圆心角δ设为 固 定 值。在 图

７中表 现 为ＯＤＡ 点 确 定，通 过Ｂ 点 位 置 的 改 变

研究侧壁外扩角θ对进气道流量捕获特性的影响

规律。
研究θ大小对 进 气 道 压 缩 特 征 的 影 响，选 取

θ＜０°（图１０（ａ）），θ＝０°（图１０（ｂ）），θ＞０°（图１０
（ｃ））三类典型的进口形状进行分 析。图１０中 三

种不同捕获形状的进气道内通道波系结构区别较

大，图１０（ａ）和图１０（ｂ）因四周向内压缩的规律较

为一致，故有利于构造三维均匀向内压缩的波系

结构。而图１０（ｃ）所示进口侧壁压缩将强于上下

壁面压缩，导致进气道内通道侧压激波过强，内转

进气道的三维压缩特性减弱。

图１０　侧壁外扩角定义图

Ｆｉｇ．１０　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｓｉｄｅ　ｗａｌｌ

表１给出了侧壁外扩角θ对进气道流量捕获

系数的影响 规 律。可 以 发 现，随 着θ由 负 值 向

正值过渡，进气道的流量捕获系数呈不断上升的

趋势。当θ＜０°或θ＝０°时，进气道流量捕获系数

始终不 高 于０．８０；而 当θ＞０°时，该 值 能 够 达 到

０．９０以上。因此，应使进气道侧壁外扩角θ为正

１９
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值，构造外扩形式的进气道进口形状，以提高进气

道的流量捕获能力。

表１　进气道流量捕获系数随侧壁外扩角变化

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ

ｔｈｅ　ｅｘｐａｎｓｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｓｉｄｅ　ｗａｌｌ

θ／（°） Φ

＜０（－１５） ０．６０

＝０　 ０．８０

＞０（２０） ０．９３

２．２．２　捕获形状圆心角δ的影响

在研究捕获形状圆心 角δ的 影 响 规 律 时，首

先运用２．２．１节的结论，使外扩角θ＞０°。δ对进

气道捕获形状的几何影响，主要表现为δ过 大 使

进气道进口宽高比增加，增强了进气道内的侧壁

压缩。此外，当捕获面积确定时，δ的减小将使得

外压缩段总长度Ｌｅ 增加，进而影响进气道的流量

捕获特性，这点将在２．２．３节详细说明。
本文对相同外压缩段总长度Ｌｅ 条件下 圆 心

角δ对进气道流量捕获能力的影响进行 评 估，其

中δ角取值为５°至３５°（取捕获形状的一半进行分

析）。不同圆心 角δ对 应 流 量 捕 获 系 数（）如 图

１１所示。可以发现，捕获形状圆心角δ对进气道

流量捕获特性的影响较小，进气道流量捕获系数

均保持在０．８９附近。该特性表明具有攻 角 的 曲

锥流场会导致气流偏离其锥切面，产生溢流；且在

任意锥切面内的溢流程度较为一致，不同的圆心

角δ所对应的流量捕获能力较 为 相 似。因 此，在

选取圆心角δ时可主要考虑其对进气道进口宽高

比的影响。

图１１　进气道流量捕获系数随圆心角的变化趋势

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ

ｔｈｅ　ｃｅｎｔｒａｌ　ａｎｇｌｅ

２．２．３　外压缩段总长度Ｌｅ 的影响

根据前文分析，本文在研究外压缩段 总 长 度

Ｌｅ 之前，首先将侧壁外扩角θ定义为正值。所获

捕获形状如图６（ａ）所示。图６（ｂ）给出了各参数

之间的对应关系，其中外压缩段总长度Ｌｅ 主要由

唇口点Ａ的轴向位置决定，为避免进气道产生唇

罩溢流，唇口点Ａ首先必须位于激波曲线之上。
同样首先从几何外形上分析，分别将 唇 口 点

Ａ布置于图６所 示①－①，②－②两 截 面 内 且 保 证

捕获面积Ａｃａｐ相等，得到捕获形状如图１２所 示。
可以发现，随着 点Ａ 沿 激 波 曲 线 向 下 游 移 动，外

压缩段总长度Ｌｅ 与捕获形状 径 向 距 离ＯＡ 都 逐

渐增大，而圆心角δ将减小。
选取不同位置的点Ａ作为进气道唇口点，对

应的进气道进口压比（π）分布如图１３所示。可以

看出，由于曲锥压缩型面的影响，进气道进口流场

压比呈现中间高两侧低的趋势。而且随着唇口点

Ａ向下游移动，捕获形状径向距离越大，进气道宽

图１２　进气道捕获形状随外压缩段总长度的变化规律

示意图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｔｅｒｎａｌ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｌｅｎｇｔｈ　ｏｎ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ｃａｐｔｕｒｅ　ｓｈａｐｅ

图１３　进气道进口压比分布随外压缩段总长度变化

Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｉｎｆｌｏｗ

ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｅｘｔｅｒｎａｌ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｌｅｎｇｔｈ

２９
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高比越小，压升越小且梯度越大。从图１３也能看

出，进气道进口压比的平均值亦随唇口点Ａ向下

游移动而减小。
本文对不同外压缩段总长度Ｌｅ 情况下 的 进

气道在６°攻角时的流量捕获特性进行评估，图１４
红色实线表征相同捕获面积Ａｃａｐ情况下流量捕获

系数随外压缩段总长度Ｌｅ 的变化规律。由图可

知，增大外压缩段总长度Ｌｅ 将导致进气道在具有

相同攻角时的流量捕获系数明显下降。因此外压

缩段总长度Ｌｅ 不 能 过 大，即 确 保 唇 口 点Ａ 的 位

置应向上游移动。

图１４　进气道进口压比与流量捕获系数随外压缩段

总长度的变化规律（α＝６°）

Ｆｉｇ．１４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｉｎｆｌｏｗ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｍａｓｓ

ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖａｒｙｉｎｇ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｅｘｔｅｒｎａｌ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｌｅｎｇｔｈ（α＝６°）

本文建 议 将 唇 口 点Ａ 的 位 置 定 于０．５Ｌ～
０．６Ｌ之间，可使得进气道具备较高流量捕获能力

的同时，确保内流通道能够获得更加均匀的三维

压缩。

３　曲锥前体／进气道一体化应用

实例与性能分析

３．１　应用实例

图１５为采用上述设计方法得到的曲锥前体／

三维内转 进 气 道。来 流 马 赫 数 Ｍａｉｎ＝６．０，进 口

面积Ａｒｅａｌ＝０．２４ｍ２，总收缩比Ｒｃ＝５．５，考虑到一

体化方案的攻角特性，取设计攻角α＝３°。

３．２　数值模拟方法及算例验证

本文针对图１５所示曲锥前体／三维内转进气

道方案在设计与非设计状态下分别进行了全黏性

的Ｎ－Ｓ方程 数 值 求 解。无 黏 通 量 采 用２阶 Ｕｐ－
ｗｉｎｄ的Ｒｏｅ－ＦＤＳ（Ｒｏｅｓ　ｆｌｕｘ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ）

格式，湍流模型采用ｋ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓ－
ｐｏｒｔ）两方程模型。考虑到气体的高温效应，计算

中采用考虑变比热比的热完全气体模型。分子黏

图１５　一体化方案三维视图

Ｆｉｇ．１５　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｓｃｈｅｍｅ

度采用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式计算，对壁面取绝热无滑

移、固体边界条件，进出口采用压力远场和压力出

口边界 条 件。当 各 残 差 指 标 下 降 至 少 三 个 数 量

级，且 出 口 流 量 基 本 维 持 不 变 时，可 判 定 计 算

收敛。
为了检验所采用计算方法的可靠性，对图１６

中所示的双椭球模型进行了数值模拟，该算例涉

及攻角对表面压力分布的影响，文献［１７］中给出

了在表２条件下的试验数据，表中Ｒｅ为雷诺数，

Ｔ＊
ｉｎ为进口总温，ｐ＊ｉｎ为进口总压。

图１６　双椭球模型示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１６　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｏｕｂｌｅ　ｅｌｌｉｐｓｏｉｄ　ｍｏｄｅｌ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

表２　双椭球模型主要试验参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｔｅｓｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｄｏｕｂｌｅ　ｅｌｌｉｐｓｏｉｄ

Ｍａｉｎ Ｒｅ／１０７　ｍ－１　 Ｔ＊
ｉｎ／Ｋ　 ｐ＊ｉｎ／ＭＰａ α／（°）

８．０２　 １．９８　 ７２０　 ８．５ －５、０、１０

３９
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　　由于本文涉及一体化方案的攻角特征，因此

在算例验证中将同时校验双椭球模型在－５°、０°、

１０°攻角条件 下 的 壁 面 压 力 分 布。计 算 与 试 验 得

到的壁面沿程静压分布如图１７所示，图中横坐标

ｘ′为以双椭球模型前缘为起点的流向距离，ｐ＊２ 为

正激波后流场总压。
从图１７可以看出，在不同攻角状态下本文计

算得到的结果与试验数据吻合良好。这表明本文

使用的仿真方法是可行的。

图１７　壁面沿程压力分布

Ｆｉｇ．１７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｗａｌｌ

３．３　流场结构分析

图１８给出了曲锥前体／三维内转进气道方案

的沿程各截面马赫数分布。可以看出，均匀来流

在曲锥前缘产生一道圆锥入射激波，因入射激波

具有向外扩展的特性，因此在进气道进口处，初始

入射激波未能完全封闭进气道入口，造成少量横

向溢流。但入射激波能够完全封闭进气道唇罩，
因此确保进气道不产生额外的唇罩溢流，在保证

进气 道 捕 获 流 量 系 数 的 同 时，减 小 了 溢 流 阻 力。
高超声速来流经过前体曲锥激波压缩后，在进气

道进口处产生三维内锥入射激波。该入射激波具

有典型的三维内收缩激波的特征，表现为逐渐向

中心汇聚，并与一体化方案交于唇口附近。

图１８　一体化方案三维切面马赫数云图

Ｆｉｇ．１８　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｃｒｏｓｓ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｓｅｃｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图１９为设计点曲锥前体／三维内转进气道方

案的对称面流场马赫数等值图，其流场由三道激

波组成，包括曲锥前体入射外锥激波、三维内转进

气道入射内锥激波及唇口反射激波。其中唇口反

射激波与上壁面附面层相互作用产生了低能涡流

并向下游发展。

图１９　进气道对称面马赫数分布

Ｆｉｇ．１９　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ

ｉｎ　ｉｎｌｅｔ

３．４　进气道出口性能分析

在零攻角状态下对曲锥前 体／三 维 内 转 进 气

道进行了全黏性数值模拟，计算结果如表３所示。
从表中可以看出，由于上文所述设计方法已经很

大程度地抑制波后溢流，因此，进气道在设计条件

下（Ｍａｉｎ＝６．０）流量捕获系数（）能够达到０．９３，
且在非设计点（Ｍａｉｎ＝５．０）仍能保持约０．８６的流

量捕获能力。
在攻角状态下对曲锥前体／三 维 内 转 进 气 道

一体化方案进行了全黏性数值模拟，计算结果如

表４所示。在３°攻角时，对称面内的波系结构有

所增加，因此在喉道处的压比上升，出口马赫数下

降。且随着攻角的继续加大，上述流场变化得到

进一步增强。６°攻角时的出口压比为２２．５６相较

０°攻角时１５．２６的出口压比增长了约４８％，而出

口马赫数也从０°时的３．２０降为２．９１。进气道流

量捕获系数不断上升，当攻角为６°时能够捕获设

计来 流 流 量 的１２５％。总 体 而 言，该 进 气 道 方 案

的流量捕获系数及总压恢复系数ε在零攻角状态

及攻角状态下均能够保持在较高水平。需要说明

的是，本文流量捕获系数均以零攻角工况时的理

论捕获流量作为分母进行计算。

表３　进气道出口性能（α＝０°）

Ｔａｂｌｅ　３　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｏｕｔｆｌｏｗ（α＝０°）

Ｍａｉｎ α／（°）  Ｍａｏｕｔ π ε

７．０　 ０　 ０．９８　 ３．６１　 １６．１３　 ０．５２

６．０　 ０　 ０．９３　 ３．２０　 １５．２６　 ０．６１

５．０　 ０　 ０．８６　 ２．９８　 １１．１３　 ０．７７

４９
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表４　进气道出口性能（α≥０°）

Ｔａｂｌｅ　４　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｏｕｔｆｌｏｗ（α≥０°）

Ｍａｉｎ α／（°）  Ｍａｏｕｔ π ε

６．０　 ０　 ０．９３　 ３．２０　 １５．２６　 ０．６１

６．０　 ３　 １．０８　 ３．０４　 １８．４１　 ０．５８

６．０　 ６　 １．２５　 ２．９１　 ２２．５６　 ０．５３

４　与典型二维前体混压式进气道

方案性能对比分析

　　采用典型的二维前体混压式进气道与本文所

研究设计方法进行对比，两类方案在设计时遵循

捕获面积、设计飞行高度、来流马赫数相同且同时

保证两方案Ｍａｉｎ＝６．０时隔离段出口马赫数大致

相同。以上约束基本确定了进气道捕获流量、设

计点以及总收缩比等设计条件，以此提高两方案

的可比性。
根据以上设计条件设计了二维前体混压式进

气道模型如图２０所示，该模型具有包括前体在内

的四道转折角，采用斜激波最优设计理论生成压

缩型面。此外，为 减 小 二 维 进 气 道（２－Ｄ　ｉｎｌｅｔ）的

横向溢流损失以更加准确地比较两方案，对进气

道压缩型面 进 行 了 加 宽 处 理，总 加 宽 尺 寸 为１／２
进气道宽度，如图２０所示。加宽后，进气 道 性 能

将明显优 于 常 规 方 案［１８］。对 比 两 方 案 几 何 构 型

可以得出，在容积率方面，曲锥前体相较与二维前

体将具有较大的优势。此外，曲锥构型同时降低

了结构实现的难度。

图２０　二维前体混压式进气道模型

Ｆｉｇ．２０　Ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ／ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

对图２０所示模型进行全三维数值模 拟 得 到

表５，对比表３可知，因为两方案在设计之初遵循

了相同的 设 计 要 求，所 以 在 设 计 马 赫 数（Ｍａｉｎ＝
６．０）状态时隔离段出口马赫数相差较小。此外，
对二维前体混压式进气道进行加宽处理后设计点

流量捕获系数能够达到０．８８，但相对于具有三维

内收缩特性的曲锥方案，仍然存在一定的差距。

表５　二维前体混压式进气道出口性能（α＝０°）

Ｔａｂｌｅ　５　Ｏｕｔｆｌｏｗ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｆｏｒｂｏｄｙ／ｉｎｌｅｔ（α＝０°）

Ｍａｉｎ α／（°）  Ｍａｏｕｔ π ε

７．０　 ０　 ０．９３　 ３．５９　 １５．５２　 ０．３５

６．０　 ０　 ０．８８　 ３．１６　 １４．６３　 ０．５０

５．０　 ０　 ０．７５　 ２．９７　 ９．２６　 ０．６１

　　在低来流马赫数状态下，因入射激波偏离唇

口，进气道产出唇罩溢流，两类前体进气道流量捕

获系数均有下降。此外，虽然曲锥前体／三维内转

进气道前体前缘为外压缩锥激波产生了一定量的

流量损失，但该方案仍然继承了三维内转进气道

固有 的 高 流 量 捕 获 能 力，从 表５中 可 以 发 现 在

Ｍａｉｎ＝５．０时 二 维 前 体 混 压 进 气 道 相 比 曲 锥 前

体／三维 内 转 进 气 道 流 量 捕 获 系 数 降 低 了 约

１１％，远大于Ｍａｉｎ＝６．０时 的 流 量 差。该 趋 势 随

着来流马赫数的降低将更为明显。由于流量捕获

能力上的优势，曲锥前体／三维内转进气道各状态

点下的 总 压 恢 复 系 数 均 优 于 二 维 前 体 方 案。因

此，在几何结构上曲锥前体／三维内转进气道方案

具有容积率大、结构简单等优点。在气动性能上，
相比于常规的二维压缩方式，曲锥前体／三维内转

进气道能够更好地兼顾设计与非设计状态下的气

动性能。

５　结　论

本文首 先 研 究 了 曲 锥 前 体 的 流 动 特 征。其

次，提出具有高流量捕获能力的曲锥前体／三维内

转进气道设计方法，并分析了具有攻角时三维内

转进气道侧壁外 扩 角θ、捕 获 形 状 圆 心 角δ、外 压

缩段总长度Ｌｅ 对曲锥前体／三维内转进气道的几

何外形和气动性能的影响规律。最后，在给定设

计条件下，设计了一种曲锥前体／三维内转进气道

方案，并对其进行数值模拟研究，得出以下结论：

１）当侧壁 外 扩 角θ为 正 值 时 捕 获 形 状 呈 外

扩构 型，该 构 型 有 助 于 进 气 道 实 现 高 流 量 捕 获。
捕获形状圆心角δ对进气道的影响主要表现在改

变进口形状宽高比上，对进气道流量捕获性能的

影响很小。

２）当绝对捕获流量确定时，外压缩段总长度

Ｌｅ 是影响进气道性能的一个重要参数，将决定进

５９
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气道捕获形状的宽高比，且外压缩段总长度Ｌｅ 越

长，进 气 道 流 量 捕 获 系 数 越 低，外 压 缩 段 压 比

越小。

３）曲锥前体／三维内转进气道一体化方案数

值模拟结果显示，在设计来流马赫数下进气道流

量捕获 系 数 能 够 达 到０．９３，且 具 有０．６１的 总 压

恢复系数；在非设计点（Ｍａｉｎ＝５．０）进气道流量捕

获系数能够保持在０．８６，总压 恢 复 系 数 为０．７７，
较好地保证了进气道的高性能要求。
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