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摘要    为了提高固冲发动机“变工况”工作条件下进气道性能, 将外部波系封口马赫数降低的

设计方法与燃气射流进气道控制技术相结合, 提出了燃气射流控制进气道设计方案; 为分析设

计方案的可行性, 设计了三种进气道, 并采用数值模拟方法三种进气道流场进行了模拟; 通过

对模拟结果的分析探索了调节方案的调节原理; 通过对三种方案进气道性能的比较, 初步验证

了调节方案. 研究表明: 采用降低外部波系封口马赫数的设计方法可提高进气道低马赫数工作

时的流量系数; 燃气射流控制技术可均化进气道在高马赫数工作时的入口流场, 减小有效喉道

面积, 提高总压恢复; 射流控制可调进气道在一定工作范围内具有较好的性能.  
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在机动飞行过程中 , 当导弹飞行状态发生变化

时, 进气道性能会变化, 随之会导致燃烧室性能的降

低. 研究满足“变工况”下导弹的进气道是提高导弹

性能的重要方法 . 为提高进气道在非设计状态下的

性能, 将其设计成可调节形式(即可调进气道), 这样

就可以通过调节进气道构型提高进气道总压恢复系

数和流量系数, 达到提高冲压发动机性能的目的.  

现有的可调进气道技术主要应用于航空发动机, 

且普遍采用变几何方案[1~6]
, 上述方案虽能有效提高

进气道在高低马赫数下的性能 , 但复杂的调节机构

通常会增加飞行器重量, 导致整个调节系统结构复

杂, 可靠性下降. 此外, 由于几何空间限制, 复杂进

气道调节装置的安置也是一个棘手问题 . 寻求简单

有效的调节方案一直是进气道调节研究的重要课  

题[7~9]
.  

基于激波形状控制的可调进气道技术的核心是

激波和射流之间的相互作用, 这种技术在火箭发动

机推力矢量控制中已得到应用 [10, 11]
, 其研究成果可

以为燃气喷射进气道调节技术提供基础.  

Richard 等人[8]提出在进气道压缩面前端引入一

股射流, 通过射流和超音速空气的相互作用实现对

斜压缩激波的控制 , 进一步实现进气道调节 . 以

Richard 的研究为基础, 谭慧俊等人[9]提出了一种基

于激波形状控制的定几何高超声速可调进气道方案, 

其依靠自身的高压气来实现对口部波系及有效喉道

面积的调节, 该方案为冲压发动机进气道调节提供

了新的途径.  
本文参考文献[8, 9]的研究成果, 结合固冲发动

机的工作特点 , 采用降级进气道封口马赫数的设计

方法设计进气道 , 结合从补燃室引入燃气喷入外压

缩面和喉道实现对外压缩波系和有效喉道面积调节

的方法, 提出固冲发动机进气道调节方案. 设计了三

种代表性进气道 , 采用数值模拟方法分析了这三种

进气道方案的综合性能, 从理论上验证了进气道方

案的可行性, 目的是为冲压发动机进气道调节研究

提供一种思路.  
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1  燃气射流控制进气道调节原理 

按照一维激波理论设计的进气道具有如下工作

特征.  

1) 在设计点工作时, 具有良好的综合性能;  

2) 工作马赫数低于设计点时, 外部斜激波系均

位于唇口上游, 进气道工作在亚额定状态, 进气道入

口有溢流, 流量系数较低, 同时伴随着较大的溢流阻

力;  

3) 工作马赫数高于设计点时, 外部斜激波系会

在唇口上游提前交汇 , 合成一道强激波打入外罩内

壁后产生反射, 与附面层干扰, 引起附面层分离, 并

和外罩唇口处产生的斜激波相互干扰 , 破坏流场品

质, 导致进口流场畸变增大和总压恢复系数下降, 有

时可能导致不稳定流动;  

4) 按照保证进气道能够自起动和满足冲压发动

机所需流量准则设计的喉道面积 , 在高马赫数工作

时显的过大, 内收缩比不够, 进口段内气流压缩不充

分, 喉道出口处气流马赫数相对较高, 引起扩张段气

流大面积分离, 导致总压损失严重.  

为提高进气道偏离设计点性能 , 在设计时采用

降低设计马赫数的设计方法 , 偏离设计点时采用燃

气射流实现对进气道的调节调节. 其调节过程为: 当

工作马赫数低于封口马赫数时不进行调节; 当工作

马赫数高于封口马赫数时 , 从固冲发动机引入一股

气流, 通过管路输送到进气道各级压缩面和喉道附

近, 再通过布置于压缩面和喉道下壁面的多孔板(孔

设计成小型喷管)将燃气加速为超音速后喷入.  

进气道调节机理基于喷射射流对激波的干扰原

理, 借助射流去影响主流的流动规律, 使其改变方向. 

如图 1 所示, 进气道调节原理如下.  

1) 当进气道工作于超额定状态时, 向各级压缩

斜面按一定规律喷入气流 , 超音速主流在喷入的气

流作用下, 向外偏转, 导致主流转折角增大, 使得斜

激波向外偏折, 并保持于进气道封口附近, 这样就实

现了对进气道口部波系的控制 . 在进气道斜面上喷

入第二股气流后, 二次流迅速膨胀并转折附壁流动, 

对超音速主流形成障碍, 其流动形式相当于超音速

绕钝头物的流动, 这时, 在喷射口的会形成弓形弱激

波, 激波和进气道斜激波之间发生作用, 使得进气道

斜激波发生弯曲, 实现斜激波角的控制.  

2) 喉部射流注入, 使得主流气动边界向外偏折, 

进而使得有效喉道面积减小. 喉部注入流体后, 在注

入点上游产生斜激波或弓形激波 , 使主流方向发生

改变, 形成气动喉道, 改变喷射条件就可实现有效喉

道面积的调节, 进而减小喉道出口马赫数. 此外, 由

于射流在主流下方流动, 可起到附面层吹除作用, 减

小了扩张段激波附面层干扰引起的总压损失.  

射流入口数量、宽度、角度、位置等参数在控制

系统设计完成之后一般不能随意改变 , 因此当进气

道工况变化时 , 需要通过调节射流流量来实现对进

气道外压缩波系和有效喉道面积的调节 . 当来流马

赫数越高时, 主流总压越大, 则在射流流量不变情况

下所形成的影响区域将减小 , 因此需要增大射流流

量 , 这样射流喷射动量增大 , 激波影响的区域也   

增大.  

燃气射流技术的关键点是引气问题, 可以从燃

气发生器引气, 或发动机自身携带气囊. 本文研究对

象是固体火箭冲压发动机进气道 , 而燃气发生器广

泛采用壅塞式工作方式, 其压力比来流总压高的多, 

因此考虑从燃气发生器引气在理论上是可行的 . 从

燃气发生器引入的燃气最后又重新流回补燃室 , 不

会造成喷管质量流率的减小.  

 

图 1  燃气射流控制进气道调节机理示意图 
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2  燃气射流控制的数值验证 

为了验证射流控制可调进气道方法的可行性 , 

设计了三种进气道方案, 采用数值模拟方法对其不

同工作条件下的流场进行了模拟 , 利用模拟结果比

较和分析了三种设计方案的工作性能性能.  

三种进气道方案均采用相同的气流折角, 其中, 

方案一为不可调进气道; 方案二在方案一基础上降

低了外部波系封口马赫数 , 以提高低马赫数下进气

道流量系数, 亦为不可调进气道; 方案三建立于方案

二基础上, 通过引入燃气射流实现对进气道的调节, 

以减小高马赫数工作时的有效喉道面积 , 增大总压

恢复.  

2.1  数理模型 

设计参数: 飞行高度 10 km; 流量 3 kg/s; 设计状

态无溢流; 进气道长 1080 mm, 高 98 mm; 高宽比 1: 

1; 起动马赫数 2.2; 最大飞行马赫数 3.5. 方案一和方

案二设计点马赫数分别为 2.8 和 2.5; 方案三和方案

二进气道构型相同 , 但采用了燃气射流控制进气道

调节技术. 进气道横截面设计为方形, 其流动为三维

的. 作为控制方法的初步研究, 本文采用二维流动假

设对其进行流场模拟 , 以从理论上探索这种调节方

法.  

设计结果: 对所设计的三种进气道方案, 一级和

二级压缩角分别为 6°和 7°, 外罩内壁面和水平线夹

角 8°, 内收缩比 1.16. 选取大半径弯曲唇口构形, 采

用等截面积直喉道段, 喉道之后采用等面积比扩压, 

扩张角 5°, 基本结构如图 2 和 3 所示.  

射流喷射方法: 如图 3 所示, A, B, C 处是射流注

入区; A 处布置 10 个射流入口, B 处 8 个, 宽度均为  

1 mm, 间隔 1 mm; C 处布置 10 个, 宽度 2 mm, 间隔

4 mm.  

控制方程选用二维定常雷诺时均 N-S 方程, 湍

流采用 RNG k-湍流模型, 近壁面区域采用壁面函数

法处理.  

计算网格采用结构化网格 , 壁面附近进行加密

处理(图 4, 图 5).  

计算中的边界条件如下.  

1) 进口边界: OD, DE 为压力远场边界; NM, LK

和 JI处布置射流入口, 选用压力入口边界, 压力根据

模拟计算结果确定;  

 

图 2  方案一进气道结构简图 

 

图 3  方案二、三进气道结构简图 

 

图 4  方案一计算域网格 

 

图 5  方案二、三计算域网格 

2) 出口边界: EF, GH 为压力出口边界;  

3) 进气道壁面选择绝热无滑移壁面条件.  

2.2  方案一和方案二性能对比 

图 6 和 7 分别表示来流马赫数 2.2 时方案一、方

案二马赫数等值线, 可见, 两种方案的进气道均能在

马赫数 2.2 时起动, 外压缩波系均不能在进气道入口

处封口, 进气道工作处于亚额定状态, 进气道入口处

有溢流. 由于方案二设计马赫数低于方案一, 因此溢

流量较小, 溢流阻力也低于方案一. 计算结果表明, 

此时方案二流量系数比方案一提高了 4.3%, 总压恢

复提高了 1.5%. 图 6 中的激波规律与文献[12]的实验

结果一致.  

图 8 和 9 分别表示来流马赫数 3.0 时方案一、方

案二马赫数等值线. 此时两种方案进气道均工作在

超额定状态, 外压缩斜激波在唇口上游交汇, 合成一

道强激波进入上壁面内部并产生一道反射波 , 引起

激波附面层干扰现象. 上壁面唇口处也会产生一道

斜激波和这道强激波相互干扰, 引起进口流场恶化, 

总压损失增大. 图 8 中的激波规律与文献[13]的结论

一致. 方案二工作在更深的超额定状态下, 入口流场 
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图 6  方案一Ma∞ =2.2 马赫数等值线 

 

图 7  方案二Ma∞ =2.2 马赫数等值线 

 

图 8  方案一Ma∞ =3.0 马赫数等值线 

 

图 9  方案二Ma∞ =3.0 马赫数等值线 

更为复杂, 引起的总压损失大于方案一.  

此时按起动马赫数设计的喉道面积显得过大 , 

至使内收缩比过小, 导致喉道出口马赫数较高, 结尾

正激波强度增大. 扩张段正激波与附面层相互干扰, 

激波给附面层施加了一个很大的逆压梯度 , 使附面

层气流剧烈减速 , 一部分气流向上游回流而形成分

离区的旋流. 分离区又会使激波形状发生改变, 激波

不再是一道正激波, 在靠近壁面处产生波, 引起主

流截面收缩. 此时主流经过收缩截面将速度逐步减

至接近声速, 经过波之后主流流通面积又增大, 以

致气流又开始加速至超声速, 并产生第二道激波. 气

流的压缩就是通过不断的加速和减速过程进行的 , 

从而在进气道内产生一系列的激波串 . 下壁面由于

扩张型面的影响, 分离比上壁面更加严重, 引起较大

的总压损失. 计算结果表明, 此时方案一总压恢复下

降到 0.523, 方案二下降到 0.495.  

由以上分析可以看出 , 降低设计马赫数的方案

(方案二)在低马赫数工作时流量系数和总压恢复均

高于方案一, 但在高马赫数工作时入口流场复杂, 总

压恢复较低. 因此, 单纯采用降低设计马赫数的方案, 

并不能提高进气道的综合性能.  

2.3  燃气射流控制进气道计算结果及分析 

降低设计马赫数的方案(方案二)在高马赫数工

作时, 品质降低主要因素为: 1) 外压缩波系进入进

气道内部, 引起入口流场恶化; 2) 喉部之后激波和

附面层相互作用, 引起附面层大面积分离, 形成激波

串, 使进气道总压损失增大.  

针对上述原因, 方案三引入燃气射流调节技术: 

1) 调节外部波系封口, 均化入口流场; 2) 调节内收

缩比, 减小喉道出口马赫数和附面层相对厚度. 方案

三在工作马赫数低于 2.5 时不进行调节, 当工作马赫

数高于 2.5 时进行调节.  

为研究射流控制进气道的调节机理 , 对马赫数

3.0 工况进行了重点分析.  

图 10 是来流马赫数 3.0 时进气道调节后马赫数

等值线. 图 11 是图 10 放大图, 由图 11(a)可以看出, 

射流注入使流动结构发生了变化: 射流在斜板前部

的注入相当于在斜板上形成一“附加流动区域”, 射

流被限制在紧靠物面的“附加流动区域”, 主流在射

流上方流动, 在非注入面处, 射流有向斜板再附趋势. 

气体压缩过程为: 在气体注入区, 由于以“附加流动  
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图 10  Ma∞ =3.0 调节后马赫数等值线 

 

图 11  图 10 外压缩波系和喉道波系放大 

(a) 外压缩波系放大图; (b) 喉道波系放大图 

 

区域”外表面作为新的压缩面, 因此激波角增大, 激

波向外偏折; 在非注入面处, 由于气流膨胀, 使斜激

波向靠近壁面偏折, 最终斜激波保持在封口附近, 进

气道工作在额定状态.  

由图 11(b)可见, 射流在喷入进气道喉道后沿壁

面流动, 射流阻塞了超音速来流, 射流上游产生了斜

激波, 斜激波与边界层干扰导致附面层小范围分离, 

在射流上游形成了较小的回流区 . 同时由于射流占

据了一部分流通面积, 形成了气动喉道, 使得主流的

气动边界向外偏折 , 主流在喉道的实际流通面积会

减小, 实际上起到了调节内收缩比的作用.  

图 12 表示三种方案进气道流量系数随马赫数的

变化规律. 由图 12 可见, 当来流马赫数低于 2.5 时, 

方案二、三流量系数比方案一提高了 4.3%以上, 当来

流马赫数大于 2.5 时, 方案二、三流量系数达到 1.0. 

这是因为方案二、三采用降低封口马赫数设计方法, 

减小了低马赫数工作时溢流量 , 因此在低马赫数工

况流量系数比传统设计方法有显著提高.  

图 13 表示三种进气道方案总压恢复系数随马赫

数的变化规律. 由图 13可见, 随着马赫数增大, 三种

方案的总压恢复系数均呈下降趋势, 但方案三总压

恢复高于方案一和方案二. 当来流马赫数小于 2.5时, 

方案二和方案三总压恢复比方案一提高了 1.5%以上. 

当来流马赫数高于 2.5 时, 方案二总压恢复曲线下降

最为迅速, 方案三总压恢复曲线下降较为缓慢.  

进气道总压恢复呈这种规律的原因是 : 当来流

马赫数高于 2.5 时, 方案一入口流场较方案二均匀, 

总压损失比方案二小 , 此时方案二由于一直工作在

超额定状态, 入口流场复杂, 流场恶化, 总压损失增

大. 方案三此时采用燃气射流控制技术对外部波系

和有效喉道面积进行调节, 均化了入口流场, 增大了

内收缩比 , 减小了结尾激波和附面层干扰引起的总

压损失, 因此提高了总压恢复. 

 

 

图 12  三种方案进气道流量系数随马赫数变化 

 

图 13  三种方案进气道总压恢复随马赫数变化 
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3  结论 

通过对调节机理的分析和三种方案进气道的数

值计算, 得到了如下结论.  

1) 进气道调节机理为基于喷射射流对激波的干

扰原理. 即借助于向进气道主流中喷入燃气, 达到影

响主流状态和改变主流方向的作用 , 进一步实现对

外压缩部波系和有效喉道面积的调节.  

2) 采用降低外部波系封口马赫数和燃气射流控

制技术相结合的方案 , 可提高进气道在较宽马赫数

范围内的综合性能: a) 提高了进气道在低马赫数时

的流量系数, 并通过向外压缩面喷射气流使外压缩

波系在较为宽广的范围内保持封口 , 均化了进气道

入口流场, 提高了进气道工作稳定性; b) 提高了进

气道在高马赫数工作时的总压恢复 , 进气道在高马

赫数工作时, 通过向喉道喷射流体, 提高了进气道内

收缩比, 降低了喉道出口马赫数, 同时射流起到了附

面层吹除的作用, 减小了附面层相对厚度, 降低了喉

部之后激波附面层相互干扰导致的总压损失.  

本文提出的进气道调节方案的实现涉及射流通

道布置、射流流量的控制、喷嘴热防护、燃气高浓度

粒子过滤以及其与发动机的一体化设计技术, 此外, 

燃气为富燃燃气 , 其喷入进气道必然和压缩空气发

生化学反应, 这些问题有待深入研究. 
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