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乘波前体两侧高超声速内收缩进气道一体化设计

南向军,张堃元∗,金志光

南京航空航天大学 能源与动力学院,江苏 南京　210016

摘　要:为了探索两侧进气系统的流场结构及气动性能,采用吻切锥乘波前体、压升规律可控的一种高超声速内收缩进

气道设计了两侧进气布局的高超声速飞行器一体化进气系统,并进行了数值模拟,研究了进气系统的流场结构、速度特

性、攻角特性以及侧滑角特性等。结果表明,设计点前体外流场和进气道内流场相互独立,接力点前体前缘激波和进气

道前缘激波相互耦合。由于未吞入前体附面层,因而进气道内激波附面层相互作用较弱,没有产生分离;随来流马赫数

增大,进气道总压恢复系数减小,增压比增大显著,升阻比几乎不变;随攻角增大,流量系数增大明显,总压恢复系数略有

减小,增压比增大明显,升阻比逐渐增大;随侧滑角增大,进气道总体性能逐渐减小,迎风侧进气道性能下降较小,背风侧

进气道性能下降明显。
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　　高超声速飞行器的前体主要有升力体构型和

乘波体构型,相比而言,乘波体构型具有良好的气

动性能。乘波体的详细设计及参数化研究见文献

[1],之后Starkey和 Lewis[2]还对乘波体非设计

点的升阻比进行了研究。1981年美国马里兰大

学航空工程系 Kim等[3]采用锥形流,结合流线追

踪技术设计了锥导乘波体。在此基础上,Sobiec-
zky等[4]引入吻切锥理论,可通过给定的激波面

来生成乘波体,而激波面不再限于锥形激波。吻

切锥理论大大扩展了乘波体的构型范围,使得乘

波体设计更加灵活。此后,他又采用曲面激波轴

对称流场,设计了吻切轴对称乘波前体[5]。
国内也对乘波前体做了大量的研究。北京航

空航天大学王卓和钱翼稷[6]研究了锥导乘波体、
吻切锥乘波体及吻切轴对称乘波体的气动性能。
西北工业大学肖洪等[7]对吻切锥乘波体进行了详

细研究,分析了这类乘波体的流场及气动性能。
高超声速内收缩进气道由于采用了流线追踪

技术,适应性较广。特别是近些年来,高超声速内

收缩进气道已成为新的研究热点。Busemann进

气道作为其典型代表,在20世纪60年代美国进

行的SCRAM 计划[8]中已表现出优良的总体性

能。国内孙波等[9]也对Busemann进气道设计方

法进行了详细 的 研 究。美 国 国 家 航 空 航 天 局

(NASA)兰利研究中心的Smart[10]提出了一种矩

形转椭圆形高超声速进气道概念。英国牛津大学

Matthews和Johes[11]利用特征线法得到了等压

力和等楔角轴对称基准流场,成功设计出模块化

乘波式高超声速内收缩进气道。此外,文献[12]
提出了一种压升规律可控的高超内收缩进气道概

念,采用三次曲线压升规律的进气道总体性能良

好[13]。由于具有适应性广的优点,高超声速内收
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缩进气道易于和乘波前体实现一体化设计。

20世纪末,美国 Kothari等[14]提出利用内收

缩进气道基准流场设计飞行器乘波体,得到了前

体、进气道完全一体化的飞行器外型。另外,美国

FALCON计划[15]中的高超飞行器采用了吻切锥

乘波前体、复杂构型内收缩进气道一体化构型。
该飞行器的布局不同于主流的腹下布局,而是一

种两侧进气布局。
乘波前体、高超声速内收缩进气道一体化设

计方法是未来高超声速飞行器设计的一个重要发

展方向。相比腹下进气布局,两侧进气布局前体

外流场和进气道内流场相互独立。本文将对这种

两侧进气布局进行初步的探索研究,采用吻切锥

乘波前体、压升规律可控的一种高超声速内收缩

进气道设计了两侧进气布局高超飞行器的进气系

统,并研究了这种进气系统的气动设计方法、流场

特征及总体性能。

1　两侧进气系统气动构型设计

采用两台发动机的飞行器具有较大的推力及

航程,同时考虑到飞行器前缘和进气系统的一体化

设计,两侧进气布局是一种较好的选择。因此,本
文将对这种两侧进气布局方式进行初步的研究。图

1为采用两侧进气布局的高超声速飞行器示意图。

图1　两侧进气布局高超声速飞行器示意图

Fig.1　Schematicofhypersonicaircraftwithlateralinlet
layout

　

1.1　乘波前体构型设计

针对来流马赫数 Ma∞ =6巡航的高超声速

飞行器,设计两侧进气布局进气系统。首先研究

乘波前体的气动设计,吻切锥乘波前体以外锥形

流场为基础,选取锥形流场的半锥角为7.58°,对
应Ma∞ =6的来流时,激波角为12.37°,气流经

过激波的偏转角为4°。基于外锥形流场,结合吻

切锥理论设计了乘波前体构型。
吻切锥乘波前体前缘线(FCT)和进气道进口

曲线(ICC)分别为

FCT曲线:

y=
azm　　　　　　　　　　0≤z≤L

bc- R2
c- z-ac( )2　　z>L{

(1)
式中:a为幂函数的系数;m 为幂函数的指数;Rc

为幂函数曲线上z=L 处的曲率半径,ac 和bc 为

该处曲率圆的圆心坐标。

ICC曲线:

y=aszn (2)
式中:as 为幂函数的系数;n为幂函数的指数。

对于这种两侧进气布局,进气道位于前体两

侧,应适当采用较窄的前体构型,便于和进气道的

几何构型相融合。最终选取的两条曲线如图2(a)
所示。乘波体上表面为带有2°压缩的简单圆弧曲

面设计,最终的乘波前体构型如图2(b)所示。

图2　乘波前体构型

Fig.2　Configurationofwaveriderforebody
　

1.2　内收缩进气道构型设计

进气道的基准流场采用文献[16]中的新型变

中心体流场,这是给定压升规律反设计的基准流

场,本文选取的反正切曲线压升规律的3个系数

分别为1.5、2.0和1.45。由于进气道位于前体

两侧,故来流为自由来流,设计马赫数Mad=6,前
缘压缩角取4°,和前体前缘压缩角相同,以保证

激波面相匹配,中心体半径为进口半径的20%。
为了实现进气道和前体有效融合,进气道应

较扁平,最终进气道进口选取了图3中的进口曲

线,类似水滴的形状。采用截面渐变技术实现了

该进口到圆形出口的进气道型面设计,并对无黏

型面进行了附面层修正,最终的进气道型面如图

4所示。该进气道收缩比为5.9,通过唇口部分切

除后,内收缩比降至1.3,等直隔离段长为喉道直

径的7倍。
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图3　进气道进口型线

Fig.3　Perimetercurveofinlet
　

图4　内收缩进气道型面

Fig.4　Inwardturninginletconfiguration
　

1.3　两侧进气布局进气系统构型

采用吻切锥乘波前体、压升规律可控的内收

缩进气道(如图4所示)设计了两侧进气布局进气

系统。进气道和前体的匹配方式为将进气道进口

前缘的尖点贴在乘波前体的前缘线上,横向位置

确定方法为前体宽度为进气道宽度的2.8倍。进

气道外型面和前体外表面之间采用了简单的曲面

进行过渡,最终得到的进气系统构型如图5所示。

图5　进气系统构型

Fig.5　Configurationofinletsystem
　

2　两侧进气布局进气系统流场及性能

2.1　数值模拟方法及计算域

采用FLUENT 软件对前体、进气道一体化

进气系统进行了数值模拟。选用的湍流模型为

RNG(Re-NormalizationGroup)k-ε模型,近壁处

采用标准壁面函数。方程的离散均选择二阶迎风

格式。流体假设为量热完全气体,分子黏性系数

采用 Sutherland公式计算,对壁面取绝热无滑

移、固体边界条件。该软件采用 Roe-FDS(Flux
DifferenceSplitting)来进行无黏通量离散,其精

度在能达到二阶的同时,也能保证计算的稳定性。
由于进气系统完全对称,故只对一半流场进行了

模拟,计算网格采用软件ICEM CFD 进行划分,
总网格量约为170万,生成的网格如图6所示。

图6　进气系统计算网格

Fig.6　Computationalmeshofinletsystem
　

计算域包括前体外流场、进气道内流场及等

直隔离段流场。计算中采用的来流静压p∞ 、静
温T∞ 和单位雷诺数Re/m 见表1。本文采用的

数值模拟方法可以较准确地模拟高超声速进气道

的流场结构,计算结果和实验结果吻合程度较好,
对激波位置的预测也较准确[17-18]。

表1　来流条件

Table1　Conditionsoffreestream

Ma∞ p∞ T∞ Re/(106m)

7 1743.0 224.03 3.89

6 2549.2 221.55 4.95

5 3745.6 219.07 6.16

4 5529.3 216.65 7.38

2.2　流场结构分析

针对该进气系统在Ma∞ =4~7范围内进行

了三维黏性数值模拟。下面分别介绍几个典型马

赫数状态进气系统的流场结构。
图7为进气系统Ma∞ =4~7状态的沿程截
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面等马赫线图。在 Ma∞ =7和设计点 Ma∞ =6
状态,前体产生的激波和进气道前缘激波面基本

可以贴在进气道前缘上,这样进气道前缘可以有

效地隔离前体外流场和进气道内流场,从而使得

内外流完全独立,这也是这种气动布局的设计目

标。但是在低马赫数状态,前体前缘激波面和进

气道前缘激波面均抬高,两道激波面相互耦合,从
而两个流场可能会通过激波面的耦合而产生相互

影响。但是由于低马赫数状态进气道存在溢流,
因而这种耦合对进气道的流场影响较小。

图7　进气系统沿程截面等马赫线图

Fig.7　 Machnumbercontoursonthecrosssectionsof
inletsystem

　

　

图8为 Ma∞ =4~7状态进气道的流场结

构,图中所示的截面为沿自由流向的纵切面。基

本流场特征和一般的高超声速内收缩进气道相

似。Ma∞ =7状态唇口处产生较强的唇口激波,
该激波和顶板附面层相互作用产生低速区,隔离

段内存在较强的涡流区。设计点唇口激波较弱,
流场结构优于Ma∞ =7状态。随马赫数降低,进
气道波系强度减小,附面层厚度减小,因而喉道附

近激波与附面层作用逐渐减弱,隔离段内涡流区

逐渐减小,流场结构逐渐变好。由于进气道构型

不具有对称性,因而隔离段出口流场也不具有对

称性(如图9所示)。
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图8　进气道流场等马赫线图

Fig.8　Machnumbercontoursofinletflowfield
　

图9　设计点喉道截面和隔离段出口截面等马赫线图

(Ma∞ =6)

Fig.9　Machnumbercontoursonthethroatsectionand
isolatorexitsectionatdesignpoint(Ma∞ =6)

　

数值模拟表明,该进气道的起动马赫数约为

3.6,起动性能较好。由于采用了新型基准流场,
其内压段激波较弱,不易引起分离,故起动马赫数

降低。

3　两侧进气系统气动特性分析

3.1　速度特性分析

在Ma∞ =4~7范围研究了进气系统的速度

特性。分析该进气系统在不同来流马赫数下的总

体性能。为示区别,下文中带下标“th”的参数为

喉道截面的性能参数,带下标“ex”的参数为隔离

段出口截面的性能参数。
图10为流量系数ϕ随来流马赫数的变化曲

线,在接力点 (Ma∞ =4),流量系数仅为0.75,随
来流马赫数提高,流量系数明显增大,至Ma∞ =7
时流量系数已达0.96。随来流马赫数增大,进气

道前缘激波逐渐贴近进气道唇口,溢流窗减小,从
而流量系数会逐渐提高。流量系数虽逐渐增大,
但增长速率逐渐减小。由于随来流马赫数增大,
附面层逐渐增厚,对于曲面激波,附面层的厚度对

激波面有一定影响,附面层增厚会导致激波面远

离壁面,溢流量有所增大,这会部分抵消来流马

赫数增大引起的溢流窗减小,从而流量系数的

增长速率减小。

图10　流量系数随来流马赫数的变化

Fig.10　Variationofmasscaptureratiowithfreestream
Machnumber

　

　

图11为进气道总压恢复系数σ 和增压比

p/p0 随来流马赫数的变化曲线。可见随来流马

赫数增大总压恢复系数逐渐减小,而且来流马赫

数越高,总压恢复系数减小速度越大。随来流马

赫数增大,附面层增厚,同时激波强度增大,进气

道内流场中存在的激波附面层相互作用程度增

大,这些都会导致总压恢复系数降低。从Ma∞ =
4到 Ma∞ =7,喉道截面总压 恢复系数σth 由

0.826降至0.635,隔离段出口截面总压恢复系数

σex由0.718降低至0.432,总压恢复系数随来流

马赫数变化明显。相比总压恢复系数,增压比

随来流 马 赫 数 变 化 更 加 剧 烈,由 Ma∞ =4 至

Ma∞ =7,增压比增长很快。喉道截面增压比

pth/p0 由14.36增大至27.08,隔离段出口截面

增压比pex/p0 由17.07增长至28.10,增大相当

明显。
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图11　总压恢复系数和增压比随来流马赫数的变化

Fig.11　Variationoftotalpressurerecoverycoefficient
andcompressionratio withfreestream Mach
number

　

　　由于采用了反正切曲线压升规律,进气道内

波系强度较弱,等熵压缩的比例较高,从而进气

道的压缩效率处于较高水平。对于这种进气

道,随来流马赫数增大,虽然总压恢复系数有一

定下降,但仍然处于较高水平,因而气流的动能

更多地转化为压力能,从而压缩量的增大程度

更加显著。
图12为喉道和隔离段出口截面平均马赫

数 Maaver随来流马赫数增大的变化曲线。随来

流马赫数增大,喉道和出口截面马赫数逐渐增

大,但增长 速 度 逐 渐 减 慢。喉 道 截 面 马 赫 数

Math约为来流马赫数的1/2,至隔离段出口马

赫数 Maex降至40%左右,隔离段出口马赫数

均在3.1以下。

图12　喉道和隔离段出口截面平均马赫数随来流马赫数

的变化

Fig.12　VariationofaverageMachnumberatthroatand
isolatorexitsectionswithfreestreamMachnumber

　

来流马赫数不仅会影响进气道的总体性能,
也会对飞行器的受力产生很大影响。图13和图

14分别为进气系统的升力和阻力特性曲线(其中

L为升力,D 为阻力),在 Ma∞ =4~7范围内,随
来流马赫数增大,升力逐渐减小,压差阻力Dpre和

摩擦阻力Dfri逐渐减小,总阻力Dtotal逐渐减小,但
升阻比却几乎不变。

图13　升力和升阻比随来流马赫数的变化

Fig.13　Variationofliftandlift-dragratiowithfreestream
Machnumber

　

图14　阻力随来流马赫数的变化

Fig.14　Variationofdragwithfreestream Machnumber
　

　　由图11可知,随来流马赫数增大,进气道增

压比增大,因而受力似乎应该增大,但是由于来流

马赫数越高,飞行器飞行高度越高,来流静压越

小,进气系统壁面的压力绝对值减小,从而升力和

阻力均逐渐减小。分析进气系统的前体和进气道

的受力可知,随来流马赫数增大,进气道内型面升

阻比逐渐减小,但乘波前体升阻比逐渐增大。对

于这种特殊的进气系统,吻切锥乘波前体型面和

进气道外型面构成的前体型面其升阻比变化规律

不同于常规乘波体,表现为随来流马赫数增大而

增大,这补偿了进气道升阻比逐渐减小的趋势,因
而最终进气系统的升阻比几乎不变,升阻比几乎

不随来流马赫数变化是这种进气布局的一个重要

特性。

3.2　攻角特性分析

在设计点 Ma∞ =6和接力点 Ma∞ =4的来

流条件下,分别选取攻角α=-4°,-2°,0°,2°,4°,

6°这6个典型状态进行了数值模拟,得到了进气

道的攻角特性。
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图15为流量系数随攻角的变化曲线,随攻角

增大,流量系数近似呈线性增大。随攻角增大,进
气道迎风面积增大,可以捕获到更多的流量。同

时,攻角增大,前缘激波逐渐贴近进气道唇口,从
而溢流量减小。当攻角由-4°增大至6°,设计点

流量系数从0.69增大至1.25,接力点从0.60增

大至0.96时,增大非常明显。

图15　流量系数随攻角的变化

Fig.15　Variationofmasscaptureratiowithangleof
attack

　

图16和图17给出了喉道和隔离段出口截面

的总压恢复系数和增压比随攻角的变化曲线。可

见,总体而言,总压恢复系数随攻角增大逐渐减

小,增压比随攻角增大逐渐增大。随攻角增大,进
气道前缘压缩角为前缘几何压缩角和攻角之和,
压缩角的增大导致前缘激波波角增大,激波强度

增强。激波强度增大必然导致总压恢复系数降

低,压缩量增大。但是在-2°攻角状态总压恢复

系数具有最大值,这和进气道的设计方法有关,这
种内收缩进气道的波系配置和经典的配波理论不

同,并不是按照总压恢复系数最大来进行配波,而
是按压升规律进行配波,故在0°攻角状态其总压

恢复系数不一定最大。

图16　 设计点总压恢复系数和增压比随攻角的变化

(Ma=6)

Fig.16　Variationoftotalpressurerecoverycoefficient
andcompressionratiowithangleofattackatde-
signpoint(Ma=6)

图17　 接力点总压恢复系数和增压比随攻角的变化

(Ma=4)

Fig.17　Variationoftotalpressurerecoverycoefficient
andcompressionratio withangleofattackat
take-overpoint(Ma=4)

　

　　图18给出了喉道和隔离段出口截面平均马

赫数随攻角的变化曲线,随攻角增大,经过前体前

缘压缩后气流马赫数减小,从而进气道喉道截面

和隔离段出口截面马赫数也逐渐减小。设计点当

攻角大于2°时,喉道截面马赫数在3.0以下,隔离

段出口马赫数降至2.7以下。接力点喉道截面马

赫均在2.3以下,隔离段出口马赫数均在2.0以下。

图18　喉道和隔离段出口截面马赫数随攻角的变化

Fig.18　VariationofMachnumberatthroatandisolator
exitsectionswithangleofattack

　

攻角增大,机身上表面压力减小,下表面压力

增大,从而有利于提高升力。但攻角增大,迎风面

积增大,从而阻力也会增大。图19和图20分别

为升力、升阻比和阻力随攻角的变化曲线。升力

随攻角近似呈线性增大。随攻角增大,压差阻力

迅速增大,而且增加速度逐渐变大,但摩擦阻力却

随攻角几乎不变。总阻力变化趋势和压差阻力相

似。相比而言,升力增大快于阻力,因此,随攻角

增大,进气系统升阻比增大,但由于总阻力随攻角

增大时增长速率逐渐加快,从而导致升阻比的增

大速度逐渐减小。设计点和接力点进气系统的升

阻比相当,这也表明在带攻角状态,进气系统的升

阻比几乎不随来流马赫数变化。
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图19　升力和升阻比随攻角的变化

Fig.19　Variationofliftandlift-dragratiowithangleof
attack

　

图20　阻力随攻角的变化

Fig.20　Variationofdragwithangleofattack
　

3.3　侧滑角特性分析

在设计点 Ma∞ =6研究了进气系统的侧滑

性能,分别在侧滑角β=2°,4°状态进行了数值模

拟,小的侧滑角对进气系统外流影响较小,但是对

进气道内流场结构却有明显的影响。图21和

图22分别为两个侧滑状态进气道隔离段出口截

面等马赫线图,左侧为迎风侧,右侧为背风侧。

图21　侧滑角为2°时隔离段出口截面等马赫线图

Fig.21　Machnumbercontoursonisolatorexitsection
with2°ofsideslipangle

图22　侧滑角为4°时隔离段出口截面等马赫线图

Fig.22　Machnumbercontoursonisolatorexitsection
with4°ofsideslipangle

　

　　受到侧滑影响,左右两侧的进气道流场不再

相同,两进气道涡流区内的气流均出现了沿环向

旋转的趋势,并且随侧滑角增大,涡流区旋转越明

显,隔离段出口涡流区的位置变化越大。
表2为带侧滑状态进气道的总体性能,随侧

滑角增大,进气道的总压恢复系数逐渐降低,但压

缩量几乎不变,出口马赫数略有减小。迎风侧和

背风侧进气道的性能参数变化量有较大差别,迎
风侧进气道的总体性能下降较小,但背风侧进气

道性能下降较大。

表2　侧滑状态进气道的总体性能

Table2　Overallperformanceofinletswithsideslip

β/(°) Side
direction

ϕ σex pex/p0 Maex

0 0.93 0.519 22.61 2.82

2
Left 0.94 0.519 23.16 2.80

Right 0.91 0.494 22.80 2.78

4
Left 0.94 0.503 24.16 2.74

Right 0.90 0.444 23.26 2.71

对于这种特殊的进气系统构型,在侧滑状态,
迎风侧进气道仍不会受到前体附面层的影响,但
背风侧进气道会吞入部分前体附面层,而且这部

分气流带有横向速度分量,从而会对进气道流场

产生较大影响。分析流场结构可知,侧滑角对迎

风侧进气道的流场影响较小,气流在环向流动较

弱,但对背风侧进气道流场影响较大,背风侧吞入

前体附面层,从而低能气流较多,横向速度分量增

大,导致气流环向流动较强,涡流区的位置已发生

较大变化,最终导致进气道的总压损失增大,总体



　南向军等:乘波前体两侧高超声速内收缩进气道一体化设计 1425　

性能下降。

4　结　论

采用吻切锥乘波前体、压升规律可控的一种

高超声速内收缩进气道设计了两侧进气布局高超

飞行器的进气系统,初步研究表明:

1)前体外流场和进气道内流场在高马赫数

下基本独立,低马赫数下前体前缘激波面和进气

道前缘激波面耦合,内外流场存在相互影响。

2)进气系统流量捕获能力强。由于没有前

体附面层影响,流场结构较好,压缩效率较高,总
体性能较优。

3)随来流马赫数增大,进气系统总压恢复系数

减小,但增压比增大非常明显,其升阻比几乎不变。

4)随侧滑角增大,进气系统总压恢复系数逐

渐减小,迎风侧进气道性能下降较小,背风侧进气

道性能下降明显。

5)关于吻切锥前体的侧面前缘线与内收缩

进气道前缘线一体化设计的技术仍值得进一步探

索和研究。
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IntegratedDesignofWaveriderForebodyandLateral
HypersonicInwardTurningInlets

NANXiangjun,ZHANGKunyuan∗,JINZhiguang

CollegeofEnergyandPowerEngineering,NanjingUniversityofAeronauticsandAstronautics,Nanjing　210016,China

Abstract:Inordertostudytheflowfieldandaerodynamicsperformanceofinletsystemwithtwoinletsoneachside,anin-
letsystemforahypersonicaircraftwithawaveriderforebodyandhypersonicinwardturninginletswithcontrolledpressure
riselawisdesignedandnumericallysimulated,whoseflowfieldandcharacteristicsofspeed,angleofattackandsideslip
angleareobtained.Theresultsindicatethat,atthedesignpoint,theexternalflowfiledoftheforebodyisindependentofthe
inletinternalflowfiled,butattake-overMachnumbertheleadingshockwavesbytheforebodyandtheinletarecoupling.
Becausetheboundarylayerdoesnotentertheinlets,theinteractionoftheshockwaveandtheboundarylayerisweak,and
sothereisnoseparationintheflowfield.WiththeincreaseofthefreestreamMachnumber,thetotalpressurerecoveryco-
efficientdecreases,thecompressionratioincreasesgreatly,butthelift-dragratioalmostdoesnotchange.Withthein-
creaseoftheangleofattack,themasscaptureratioandcompressionratioincreasegreatly,thetotalpressurerecoveryco-
efficientdecreasesslightly,andthelift-dragratioincreases.Withtheincreaseofthesideslipangle,theoverallperformance
ofthetwoinletsdeceases,andtheinletatdownwinddecreasesmorethantheotheratupwind.
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