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超声速进气道压力估算方法及验证
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摘暋要:进气道载荷的预示和限制是超声速飞行器设计中的关键问题。以典型颌下进气超声速飞行器为研究

对象,对其进气道流场进行数值仿真,研究不同马赫数、攻角、侧滑角及余气系数条件下的进气道压力特性;针

对进气道压力工程估算及设计需求,使用无量纲和解耦的方法,对进气道压力经验公式进行拟合;反算飞行试

验中的进气道压力,并与测量结果进行对比。结果表明:进气道压力随马赫数增大而增大,随余气系数增大而

减小;正常工作包线内,较小的攻角、侧滑角对进气道压力影响不明显;进气道压力经验公式计算值与飞行试验

测量值符合较好,具有较高的精度。
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Abstract:Predictionandlimitationofinletpressureareimportantforsupersonicvehicles.Numericalsimulation

onhighspeedinletflowisconducted,andpressurecharacteristicswithdifferentMachnumbers,attackangles,

yawanglesandexcessaircoefficientsisanalyzed.Basedondimensionlessanddecoupledmethod,empiricalfor灢
mulaforhighspeedinletpressureisfittedandverifiedbyflightresults.Theresultsshowthat,withtheMach

numberincreasingandexcessaircoefficientdecreasing,thepressureininletincreases.Attackangleandyaw

anglehavelittleinfluenceoninletpressureinnormalworkenvelope.Theinletpressureestimatedbyempirical

formulaisingoodagreementwithmeasureddatainflighttests,whichmeansthattheformulaestablishedin

thispaperhasahighprecision.
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0暋引暋言

对于在大气层内的高速飞行器,冲压发动机具

有比冲高、推重比大、可长时间工作的特点。其进

气道通过激波系的压缩使来流减速增压,以满足发

动机的使用要求,是冲压发动机的关键部件[1]。低

空高速飞行时,该类型飞行器的进气道压力可达来

流压力的数十倍,对结构安全产生较大威胁。因此

进气道压力载荷的预示和限制,成为飞行器研制过

程中必须解决的关键问题之一。国外亚燃冲压发



动机PTV 的研制中,采用了进气道压力限制技

术,通过控制燃料供应量以降低由于进气道超压导

致的结构失效风险[2]。
进气道压力载荷预示一般使用数值仿真和风

洞试验方法。白晓征等[3]对马赫数3.5飞行条件

下整流罩开启过程中的进气道非定常流动进行了

数值模拟,压力振荡峰值达到了来流压力的51.6
倍;熊志平等[4]利用有限体积法研究了超声速轴对

称进气道流场,其中马赫数3.0、进气道超临界状

态的扩张段压力峰值为来流的17.5倍;张晓旻

等[5]开展了进气道堵盖打开过程非稳态流场研究,
其中马赫数2.5情况下出口堵盖处的压力峰值为

来流压力的20倍以上;卫峰等[6]研究了曲外锥乘

波前体进气道在超声速风洞中的压力特性,其中马

赫数4.0下的进气道抗反压能力为来流压力的33
倍。与进气道压力经验公式研究相关的文献鲜有

发表,仅有少数工程设计人员从事该领域研究。蒲

晓航等[7]针对弹用 ATR 进气道,建立了进气道超

声速性能快速预估模型,绝大多数来流及背压组合

工况下的总压恢复系数计算误差不超过10%。
本文以典型颌下进气高速飞行器为研究对象,

使用Fluent软件对其进气道流场进行数值仿真,
研究不同马赫数、攻角、侧滑角及余气系数条件下

的进气道压力特性;针对进气道载荷快速估算及限

制设计需要,以马赫数和余气系数为主要变量,采
用最小二乘法拟合进气道压力载荷经验公式;使用

经验公式反算真实飞行状态下的进气道压力,并与

飞行试验测压结果进行对比,对经验公式的精度进

行验证。

1暋进气道压力特性计算

1.1暋计算模型

本文以美国 ASALM 飞行器进气道为研究对

象,如图1所示。

图1暋ASALM 飞行器进气道构型[8]

Fig.1暋InletconfigurationofASALM[8]

该进气道为混压式超声速进气道,采用两级锥

压缩,进气道迎风面捕获面为扇形,内通道为扇环

形通道,在尾部转弯导流到飞行器中部变为圆形。

该进气道具有良好的攻角特性,能够适应马赫数

2.5~4.5工作范围要求[9灢10]。

1.2暋数值模拟方法

采用 Fluent软件,利用有限体积法求解定常

三维 Navier灢Stokes方程,湍流模型为k灢氊SST 模

型,采用隐式离散方法进行时间推进。计算网格为

六面体结构化网格,在进气道壁面附近适当加密。

进气道出口设置为压力出口边界。通过风洞试验

和发动机试车射流试验测量得到。壁面为绝热、无
滑移、固体边界。流场计算时先选择一阶精度,待

一阶精度计算收敛,正激波在进气道内稳定下来

后,再选择二阶精度进行计算[11]。

计算参数为:来流马赫数 2.5~3.5,攻 角

-3曘~+3曘,侧滑角0曘~3曘,余气系数(A)1.2~5.0
(对 应 进 气 道 出 口 反 压/静 压 比 范 围 为 4.8~

33.0)。需要说明的是,余气系数是实际空气流量

与供入燃料完全燃烧所需理论空气流量的比值,一
般为大于1.0的正数,其值越小表明燃料供应越

多,燃烧室内压力越大[12]。本文中,变余气系数是

通过改变出口压力边界条件实现的,具体方法为:

首先在风洞试验中测量进气道捕获流量,然后在发

动机试车射流试验中根据已知流量,通过改变供油

量实现不同余气系数条件,同时测量发动机热态工

作下的进气道出口压力,作为数值模拟的输入。

1.3暋计算结果

余气系数1.2条件下不同马赫数的进气道壁

面压比如图2所示,截取进气道压缩锥到S型扩张

段的上母线部分,Pdl为进气道压力与来流压力之

比。可以看出:经过两级锥面压缩,进气道内压力

逐渐升高,到扩张段前基本趋于平稳;同等余气系

数条件下,随着来流马赫数增大,前体锥面激波对

气流的压缩能力不断提高,进气道捕获流量逐渐增

大,进气道压力也随之升高;马赫数由2.5增大到

3.5,进气道扩张段压比由12增大到33,增大约

175%。暋
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图2暋不同马赫数来流的进气道壁面压比

Fig.2暋Dimensionlesspressureofinletin

differentMachflows

马赫数2.5条件下、不同余气系数的进气道壁

面压比如图3所示。

图3暋进气道壁面压比与余气系数的关系

Fig.3暋Dimensionlesspressureofinletwith

differentexcessaircoefficients

从图3可以看出:在同等来流马赫数条件下,

进气道捕获流量不变;但随着余气系数增大,发动

机燃料供应量减小,燃烧室压力降低,进气道压力

也随之降低,结尾激波不断后移(如图4所示),这

与文献[13]中的激波结构变化趋势类似。余气系

数由1.2增大到3.5,进气道扩张段压比从12减

小到5左右,降低约58%。在发动机正常包线内,

进气道工作在超临界状态,燃烧室压力仅影响结尾

激波后的流场,进气道喉道前的压力不受余气系数

影响。这对简化进气道载荷的分析是有利的。

图4暋不同余气系数状态的进气道激波结构

Fig.4暋Shockconfigurationofinletwithdifferent

excessaircoefficients

马赫数分别为2.5和3.0,余气系数1.2,不同

攻角和侧滑角条件下的进气道壁面压比如图5
所示。

(a)Ma=2.5

(b)Ma=3.0

图5暋进气道壁面压比与姿态角的关系

Fig.5暋Dimensionlesspressureofinletwith

differentattackandyawangles
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从图5可以看出:对于颌下进气道,攻角由负

变正,进气道捕获空气流量增大,因此在同等余气

系数条件下,进气道压力略有升高,其中攻角+3曘
状态的压比较攻角-3曘状态大约5%;侧滑角对进

气道压力影响较小,侧滑3曘状态的进气道压力较

侧滑角0曘状态小约1%。总体来看,正常工作包线

内,较小的攻角、侧滑角对进气道压力影响不明显。

2暋进气道压力经验公式研究

在飞行器进气道结构设计时,考虑各种拉偏情

况的弹道点往往数以万计,都开展数值计算难以实

现,只能从中筛选严酷情况进行载荷分析。通过数

值仿真和风洞试验数据的归纳总结,将进气道压力

拟合为若干变量的函数,不仅方便载荷严酷情况的

筛选,也能满足工程上快速估算的需要。另外,在

进气道载荷较大、需要进行限制时,函数形式的进

气道压力经验公式也更方便弹道的设计。因此进

气道压力经验公式研究在型号研制过程中有较迫

切的需求。

基于数值仿真掌握的进气道压力载荷规律特

性,开展经验公式的拟合研究。研究时主要采用以

下思路:

(1)进气道结构主要薄弱点在亚声速扩张段,

该处载荷不仅与飞行马赫数、高度、燃料供应量有

关,而且受任务需求限制,弹道的马赫数-高度剖

面难以作大的调整;可供控制的主要是燃料供应

量,可使用余气系数进行定量描述。

(2)与零攻角、零侧滑角状态相比,攻角暲3曘
状态的进气道扩张段压力变化小于3%,侧滑角3曘
的变化小于1%。在小姿态角范围内,可忽略攻

角、侧滑角对进气道压力的影响。

(3)将有量纲的进气道扩张段压力分解为来

流压力和无量纲进气道压比的乘积。前者主要与

飞行高度有关,后者与飞行马赫数和余气系数有

关。进气道压力可描述为

Pinlet(Ma,H,A)=P曓 (H)暳Pdl(Ma,A) (1)

式中:Pinlet、P曓 、Pdl和A 分别为进气道压力、来流

压力、无量纲进气道压比和余气系数。P曓 可根据

国军标[14]或文献[15]中的公式确定。

(4)采用解耦思想,将无量纲进气道压比分解

为临界压比Pdl(A=1.2)和余气系数变化函数P*
dl(A)

的乘积:

Pdl=Pdl(A=1.2)(Ma)暳P*
dl(A) (2)

临界压比Pdl(A=1.2)与马赫数有关,使用最小二

乘法拟合为马赫数的线性函数[16],如式(3)所示。

式(3)与仿真数据的对比如图6所示。

Pdl(A=1.2)=-15.25+9.943Ma (3)

图6暋式(3)与仿真数据的对比

Fig.6暋Formula(3)comparedwithsimulationdata

P*
dl(A)与余气系数有关,使用最小二乘法拟

合为余气系数的抛物线函数,如式(4)所示。式(4)

与仿真数据的对比如图7所示。

P*
dl=1.328-0.305A+0.0287A2 (4)

图7暋式(4)与仿真数据的对比

Fig.7暋Formula(4)comparedwithsimulationdata

使用式(2)~式(4)计算马赫数2.5~3.0、余

气系数1.2~5.0状态的进气道扩张段压比,并与

798第6期暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋李强等:超声速进气道压力估算方法及验证



数值仿真的对比如图8所示。

图8暋进气道压比经验公式与仿真值的对比

Fig.8暋Dimensionlessinletpressurecalculatedby

empiricalformulacomparedwithsimulation

从图8可以看出:对于图8中的11个状态点,

除1个点拟合误差较大外,其他点拟合误差均小于

5%,平均拟合误差为2.46%。考虑到经验公式主

要用于进气道压力快速评估和弹道控制律设计,因

此该精度能够满足型号工程研制阶段的载荷预示

要求。

3暋飞行试验验证

该飞行器两次飞行试验中,在发动机工作窗口

对进气道扩张段壁面压力进行测量,采集频率为

50Hz,采集时长分别为59.8和5.2s。试验后利

用飞行试验遥测的静压、马赫数、余气系数,使用式

(1)~式(4)对进气道扩张段压力进行反算,其与飞

行试验测量值的对比如图9所示。

(a)飞行试验1

(b)飞行试验2

图9暋进气道压力计算值与飞行试验的对比

Fig.9暋Inletpressurecalculatedbyempirical

formulacomparedwithflighttest

从图9可以看出:在测试窗口内,计算的进气

道载荷变化趋势和遥测值符合较好,有效测试时间

内大部分计算值与飞行试验测量值相差小于5%,

载荷峰值最大相差13.6%。经分析,误差一方面

与经验公式本身的拟合误差有关,另一方面也与飞

行试验遥测误差及飞行器姿态的快速变化有关。

考虑到经验公式主要用于设计阶段的载荷情况筛

选和快速估算,该精度已经能够满足工程应用

需要。

4暋结暋论

(1)超声速进气道压比随马赫数增大而增大,

随余气系数增大而减小;较小的攻角、侧滑角对进

气道压力的影响不明显。

(2)进气道压力主要受马赫数、高度和余气系

数影响,基于无量纲化、解耦方法拟合的经验公式

具有较高的精度,可用于载荷快速评估和弹道控制

律设计。
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