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转级模式对三维内转组合进气道模态
转换性能的影响分析 *

胡占仓，蔡泽君，王天洋，朱呈祥，吴了泥，尤延铖

（厦门大学 航空航天学院，福建 厦门 361102）

摘 要：为满足XTER组合循环发动机的工作需求，设计了一种具备涡轮、引射火箭、冲压三种模

态，工作速域Ma∞=0.0~6.0的三维内转四通道组合进气道。重点对比分析了引射火箭至冲压的模态转换

过程在固定马赫数转级（Ma∞=4.0）和区间马赫数转级（Ma∞=3.0~4.0）模式下的流动与性能特性。结果

表明：该进气道在两种转级模式中均正常工作，进气道的捕获流量均能实现由引射火箭通道向冲压通道

平稳过渡。固定马赫数转级时，由于分流板的调节，进气道总流量系数由0.92降至0.91，喉道马赫数从

2.47降至1.99。引射火箭通道出口总压恢复系数随分流板的逐渐关闭从 0.28下降至0.13，冲压通道出口

总压恢复系数从0.27升至0.48。区间马赫数转级时，进气道总流量系数从0.89上升至0.91，喉道马赫数

从1.63增至1.99。引射火箭通道的出口总压恢复系数随分流板的逐渐关闭从0.60下降至0.13，冲压通道

出口的总压恢复系数从0.55下降至0.48。两种转级模式下，冲压通道的抗反压能力均逐渐增强，但结合

通道内流动特性与各项性能参数，选择区间马赫数下转级可提高该组合进气道的综合气动性能。

关键词：涡轮基组合动力；内转进气道；模态转换；数值模拟；性能分析

中图分类号：V231.3 文献标识码：A 文章编号：1001-4055（2020） 12-2670-11
DOI：10.13675/j.cnki. tjjs. 190875

Analysis of Effects of Mode Transition Type on Performance of
Mode Transition for 3D Inward-Turning Combined Inlet

HU Zhan-cang，CAI Ze-jun，WANG Tian-yang，ZHU Cheng-xiang，WU Liao-ni，YOU Yan-cheng
（School of Aerospace Engineering，Xiamen University，Xiamen 361102，China）

Abstract： In order to satisfy the working requirement of Xiamen Turbine Ejector Ramjet（XTER）com⁃
bined cycle engine，a three-dimensional inward-turning quadir-ducts combined inlet with three modes（i.e.，tur⁃
bojet，ejector and ramjet modes）and working speed range at Ma∞=0.0~6.0 was designed in this work. The flow
and performance of the combined inlet in mode transition process from the ejector mode to the ramjet mode are an⁃
alyzed numerically，considering both fixed Mach number mode transition（Ma∞=4.0）and interval Mach number
mode transition（Ma∞=3.0~4.0）. The results show that the inlet works properly and the captured mass flow rate of
the inlet transits smoothly from the ejector duct to the ramjet duct for both types of mode transition. At fixed Mach
number mode transition，the total mass flow rate coefficient of the inlet decreases from 0.92 to 0.91 due to the ad⁃
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justment of the splitters，and the Mach number at throat reduces from 2.47 to 1.99. The total pressure recovery co⁃
efficient at the exit of the ejector duct decreases from 0.28 to 0.13 with closing of the splitters，while the total pres⁃
sure recovery coefficient at the exit of the ramjet duct rises from 0.27 to 0.48. At interval Mach number mode tran⁃
sition，the total mass flow rate coefficient of the inlet rises from 0.89 to 0.91，and the Mach number at throat in⁃
creases from 1.63 to 1.99. The total pressure recovery coefficient of the ejector duct decreases from 0.60 to 0.13，
while the total pressure recovery coefficient of the ramjet duct decreases from 0.55 to 0.48. In general，the anti-
back pressure capability of the ramjet duct is gradually enhanced during both types of mode transition processes，
but considering both the flow feature and the performance of each duct，selecting the interval Mach number mode
transition can efficiently improve the aerodynamic performance of the combined inlet.

Key words：Turbine based combined cycle；Inward-turning inlet；Mode transition；Numerical simula⁃
tion；Performance analysis

1 引 言

在空天一体化的背景下，吸气式高超声速飞行

器近些年飞速发展，因其高度、宽速域、强机动性等

突出特点成为了未来飞行器重要的战略发展方向［1］。

飞行器的推进系统也从以往单一模态的动力形式扩

展到以涡轮基组合循环动力（TBCC）为代表的适合宽

速域飞行的多模态组合动力形式［2-3］。国外开展的

TBCC相关研究包括美国的革新涡轮加速器（RTA）、

Falcon组合循环发动机技术（FaCET）以及 Aerojet公
司提出的 Trijet，日本的 HYPR90-C、ATREX，俄罗斯

的MIGAKS两级入轨飞行器，德国的 Sanger以及欧洲

的 LAPCAT等［4-9］。近些年，国内众多科研单位和高

校也开展了相关方面的论证与研究，如北京动力机

械研究所展开的关于 TRRE组合发动机的研究［10-12］，

中国空气动力研究与发展中心与中国航发四川燃气

涡轮研究院展开的关于 TBCC关键技术与 TBCC进气

道的探索［13-14］。北京航空航天大学展开关于 TBCC
总体性能的分析，西北工业大学进行 TBCC发动机模

态转换的模拟与分析，南京航空航天大学展开了并

联进气道的设计与分析，厦门大学开展了 XTER（Xia⁃
men Turbine Ejector Ramjet）组合动力及内转进气道

相关方面的研究［15-19］等。

组合进气道作为组合动力的关键部件，其作用

是对来流进行减速增压，为燃烧室提供一定压力、温

度、速度的高品质气流。组合进气道的最大特点是

能够实现多模态、宽速域的连续工作，目前此类型进

气道包括轴对称进气道、多级斜楔二元进气道、侧压

式进气道以及具有流量系数高、压缩效率高、浸润面

积小等优点的三维内转进气道［18-20］。能否实现工作

模态之间的平稳过渡，即气流流道以及动力的转换，

是当下组合进气道设计的重点与难点，只有这两个

进 程 良 好 的 匹 配 才 能 最 大 程 度 发 挥 组 合 动 力 的

优势。

针对组合进气道的模态转换技术，国内外已经

开展了不少的研究［21］。Albertson 等［22］对涡轮低速/冲
压高速的外并联型 TBCC进气道性能进行了风洞试

验与研究，结果表明，模态转换过程中产生的干扰并

没有影响到进气道自身性能。Saunders 等［23］对一种

高超声速双模态变几何进气道模态转换过程进行了

试验研究，通过对小尺寸进气道模态转换模型（IMX）
开展风洞试验及数值模拟分析，发现在模态转换过

程中，进气道出现的迟滞现象可通过抽吸或其他控

制装置加以消除。Slater等 ［24］通过风洞试验和 CFD
数值模拟对马赫数 4.0时 TBCC模态转换过程中涡轮

进气道的气动性能进行了对比分析，发现进气道模

态转换过程可以在结尾激波位于进气道喉道内部时

稳定完成。国内的袁化成等［25］对一种外并联进气道

进行了定常和非定常的模态转换过程气动特性分

析，得到了进气道模态转换的波系变化规律以及模

态转换时间对外并联 TBCC进气道的气动性能影响

不大的结果。左逢源等［26］提出一种新型内乘波式的

内并联进气道，并对其过渡模态进行了数值模拟研

究，结果表明，分流板在模态转换过程中能实现有效

的分流，且分流板偏转角度范围越小，分流段流动越

好，通流出口的总压恢复越高。向先宏等［27］利用重

叠网格技术，对典型外并联 TBCC进气道模态转换过

程进行了非定常数值模拟，结果表明，模态转换过程

中分流板和唇板的耦合运动会带来气动迟滞效应，

并且进气道总的流量捕获出现了较大变化。此外，

刘君等［28］采用稳态/非稳态数值模拟方法，对模态转

换过程中进气道内出现的非定常气动现象开展了研

究，发现模态转换时进气道内出现了沿流向前后振

荡频率为 130Hz的结尾激波，且在相同工作状态下，
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随模态转换速度增加，结尾激波振荡频率逐渐增大。

进气道的模态转换是 TBCC组合动力的关键技术之

一，对模态转换规律以及定常、非定常流动特性的研

究有着重要意义。

本文基于已有的研究，以内转冲压通道为基础，

设计一种具备三个模态的四通道内转组合进气道。

重点对其引射火箭至冲压模态的转换过程展开数值

计算，分析固定马赫数转级与区间马赫数转级两种

模态转换方式下进气道的流动特性和工作性能，旨

在为高超声速组合进气道的设计和模态转换技术的

探索提供方法和思路。

2 物理模型及数值设置

2.1 进气道模型

项目组前期设计了一种上中下形式的三通道内

转组合进气道［29］，但由于分流板旋转角过大，分流板

转轴处膨胀严重且模态转换过程中密封性较差。本

文以 ICFD内收缩流场为基本流场，采用流线追踪、附

面层修正等技术，生成冲压通道压缩型面。根据

XTER组合发动机的流量需求，在压缩型面上设计涡

轮通道和引射火箭通道的分流板，确定分流板转轴

与旋转角度；为减少隔离段矩形角区流动损失，将其

设计为类矩形进口转椭圆形出口。冲压通道型面修

正后的总收缩比为 5.69，内收缩比为 2.15，气动型面

如图 1所示。

该组合进气道模型见图 2，两个涡轮通道位于两

侧，其分流板Ⅰ旋转角度为 10.5°；引射火箭通道位于

冲压通道上侧，其分流板Ⅰ旋转角度为 10°。为保证

模态转换时的密封性，涡轮通道和引射火箭通道均

采用前后两块分流板控制通道开合；通过控制中心

线及扩张比分配，采用“前急后缓”的面积过渡规律

生成涡轮通道和引射火箭通道的方转圆扩张段。

2.2 工作模式

XTER组合进气道由涡轮、引射火箭、冲压发动

机的四个通道组成，工作速域为 Ma∞=0.0~6.0。Ma∞=

0.0~2.5为涡轮模态，四个通道全部打开，此时两侧涡

轮发动机工作；Ma∞=2.5~4.0为引射火箭模态，两侧涡

轮通道关闭；Ma∞=4.0~6.0为冲压模态，此时引射火箭

通道也关闭，仅冲压通道单独工作。

该模型在全速域Ma∞=0.0~6.0内涉及两次正向模

态转换，即图 2中涡轮通道、引射火箭通道的分流板

Ⅰ，Ⅱ由 P1转至 P2，分别完成涡轮至引射火箭、引射火

箭至冲压的正向模态转换。为避免分流板Ⅰ，Ⅱ旋

转产生干涉，真实几何构型中，两块分流板之间留有

缝隙。为保证数值模拟与真实几何构型的一致性，

引射火箭通道分流板Ⅰ关闭 0°时，分流板Ⅰ，Ⅱ之间

留有缝隙，缝隙尺寸随分流板旋转而增大，计算过程

中将其定义为压力出口。本文主要研究的是引射火

箭至冲压的正向模态转换过程。

2.3 数值设置

采用商业软件 ANSYS Fluent进行数值计算，计

算中求解基于密度的三维雷诺平均 Navier-Stokes方
程，无黏对流通量使用二阶迎风 Roe-FDS差分格式，

选用 SST k-ω湍流模型，流体假定为理想气体，分子

黏性系数采用 Sutherland公式计算，壁面定义为绝热

无滑移边界条件，计算过程以连续方程、动量方程、

能量方程及 k-ω方程残差至少下降 3个数量级且进

气道各通道出口截面流量稳定为收敛标准，计算模

型的网格及边界条件设置如图 3所示。

对该模型在固定马赫数 Ma∞=4.0以及区间马赫

数Ma∞=3.0~4.0下的引射火箭至冲压模态的转换过程

进行数值模拟，引射火箭通道分流板Ⅰ的总旋转角

度为 θ=10°，取分流板Ⅰ关闭 2.5°，5.0°和 7.5°的位

置进行稳态计算。区间马赫数转级时分流板Ⅰ的

关 闭 角 度 与 马 赫 数 的 对 应 关 系 为 ：Ma∞=3.0 关 闭

2.5°，Ma∞=3.5关闭 5.0°，Ma∞=4.0关闭 7.5°，不同马赫

数下边界的数值设置如表 1所示。

2.4 数值方法与网格无关性验证

为验证 2.3节采用数值模拟方法的准确性，采用

ANSYS Fluent对文献［30］中的 GK01模型进行数值

Fig. 1 Aerodynamic design model of the inward-turning

ramjet duct

Fig. 2 3D model of the quadir-ducts inward-turning

combined inlet
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模拟。由文献可知，该模型为二维混压式进气道，模

型宽度为 100mm，考虑到模型的对称性，选择半模进

行计算，图 4为 GK01模型的几何参数。

表 2为 GK01模型数值计算的来流条件，采用

2.3节的数值方法进行计算。图 5为数值模拟与试

验数据的对比，cp的定义在文献［30］中给出，从图中

看出数值模拟结果与试验结果吻合良好，由此表明

文 中 采 用 的 数 值 模 拟 方 法 可 行 ，具 有 较 高 的 准

确性。

为排除网格疏密对计算结果的影响，对本文设

计的模型在双通道引射火箭模态，来流为Ma∞=4.0的
条件下进行了网格量分别为 218万，413万和 630万
的数值模拟。图 6为不同网格数量下进气道下壁面

沿程压比 π的分布，图中三条曲线基本完全吻合，且

通道内激波位置相同，故排除网格疏密对计算结果

的影响。为保证数值计算精度且相应减少计算量，

取网格量为 413万的网格模型用来本文的数值计算。

3 结果分析与讨论

3.1 定马赫数转级流动与性能分析

对进气道在固定马赫数 Ma∞=4.0下的转级过程

进行了数值计算，图 7为通流状态下分流板Ⅰ处于

不同位置时对称面马赫数分布。随分流板Ⅰ逐渐

关闭，进气道压缩能力增强，总收缩比从 2.3增至

3.69，隔离段内气流速度减小，反射激波的强度逐渐

减弱。由于分流板Ⅱ的旋转，引射火箭通道扩张

比增大，气流在通道内加速效果明显，且分流板

Ⅱ转轴处产生的斜激波强度增强，与边界层干扰

的现象逐渐加剧，图 7（d）中通道下壁面有明显的

分离产生。

模态转换时两个通道均处于工作状态，同时给

两个通道增加反压进行计算。图 8给出了进气道在

固定马赫数Ma∞=4.0下进行模态转换，分流板处于不

同位置时极限反压状态下进气道流场云图及性能曲

线，其中 φ为流量系数，σ为总压恢复系数，p/ps为通

道出口反压比。

图 8（a）分流板Ⅰ关闭角度 θ=2.5°时，逐渐增加两

个通道出口反压，通道内结尾激波向前移动。引射

火箭通道中下壁面的分离增大并随结尾激波向前传

递；结尾激波向前传递与上壁面的边界层干扰产生

分离；通道前端部分低能流由两块分流板之间的缝

Fig. 3 Boundary conditions and mesh of inlet

Table 1 Numerical settings of the calculation models at

different Mach number

Ma

2.5
3.0
3.5
4.0

H/km
15.5
18.7
20.0
22.7

ps/Pa
11197.72
6778.65
5529.10
3631.32

Ts/K
216.65
216.65
216.65
219.27

Fig. 4 Geometrical parameters of GK01 model (mm)

Table 2 Incoming flow conditions of GK01 test

Ma

Re/（1/m）
ps/Pa
T0/K

ρ/（kg/m3）

7.0
4.0×106
170
46

0.0123

Fig. 5 Comparison of the data between numerical

simulation and experiment

Fig. 6 Pressure ratio distribution along the lower wall of

the inlet under different grid numbers
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隙排出，分流板Ⅱ转轴处低能流积聚产生分离并逐

渐向下游发展，由于通道下壁面分离较大，通道内主

流被挤压至中间靠上。隔离段内的结尾激波与边界

层干扰产生的分离与隔离段角区的低能流汇聚后不

断向下游发展，导致分离区集中在通道两侧。随反

压的增加，两个通道内分离增大，增大了总压损失，

引射火箭通道出口总压恢复系数从通流状态的 0.67
下降至 0.28，冲压通道从通流状态的 0.58 下降至

0.27。当结尾激波没被推出引射火箭或冲压通道之

前，引射火箭通道流量系数维持在 0.57，冲压通道稳

定在 0.35，当结尾激波推出任一通道，通道流量系数

急剧下降，进气道不起动。

图 8（b）和 8（c）为分流板Ⅰ关闭角度 θ=5.0°和 θ=
7.5°时进气道流场云图及性能曲线。在分流板Ⅰ关

闭角度 θ=5.0°和 θ=7.5°时，引射火箭通道下壁面分离

逐渐增大，将主流区挤压至通道中间靠上位置，冲压

通道内的分离与图 8（a）相似位于通道两侧。其中分

流板Ⅰ关闭角度 θ=5.0°时，分流板Ⅱ转轴处汇聚的低

能流由于主流区的挤压大部分从两块分流板间缝隙

排出；分流板Ⅰ关闭角度 θ=7.5°时，分流板Ⅱ转轴处

角度过大，低能流不能完全从前端缝隙排出，滞留的

低能流在角区产生局部分离，阻塞通道。逐渐增大

两个通道的反压，通道内分离不断扩大，流动损失也

不断增大，分流板Ⅰ关闭角度 θ=5.0°时，引射火箭通

道出口总压恢复系数由通流状态下的 0.62下降至

0.23，冲压通道从 0.64下降至 0.33；分流板Ⅰ关闭角

度 θ=7.5°时，引射火箭通道出口总压恢复系数从通流

状态的 0.52下降至 0.13，冲压通道从 0.68降至 0.48。
另外，反压计算过程中，进气道正常工作时各通道的

流量系数均保持稳定。

3.2 区间马赫数转级流动与性能分析

不同的转级方式，进气道的工作性能及内部流

场也存在较大差异。图 9为区间马赫数 Ma∞=3.0~4.0
进行模态转换时，通流状态下进气道对称面马赫数

云图。随来流马赫数增大，进气道入射激波逐渐向

唇口靠近，激波角逐渐减小。图 9中内压段的激波是

由侧壁压缩形成，与图 7对比发现，分流板Ⅰ关闭角

度相同时，低马赫数时冲压通道内的激波更弱，引射

火箭通道内斜激波与边界层干扰现象也明显减弱。

图 10为区间马赫数 Ma∞=3.0~4.0下进行模态转

换，分流板处于不同位置时极限反压状态下进气道

流场云图及性能曲线，其中图 10（a），（b）对应分流板

Ⅰ关闭角度 θ=2.5°，θ=5°，相应的工作马赫数分别为

Ma∞=3.0，Ma∞=3.5，分流板Ⅰ关闭角度 θ=7.5°时对应

图 8（c）。

分流板Ⅰ关闭角度 θ=2.5°时，极限反压状态下引

射火箭通道内的分离集中在通道上部，是因为分流

板Ⅱ转轴处产生的斜激波导致上壁面的边界层加

厚，逐渐增大引射火箭通道出口反压，率先在分流板

Ⅱ转轴处产生分离，随结尾激波向前移动，分离向下

游发展扩大，将主流区挤压至下壁面。极限反压状

态下隔离段入口侧壁产生分离并向下游发展，将主

流区挤压至通道中间靠上位置。逐渐增大两个通道

出口反压，通道内流动损失增大，引射火箭通道出口

总压恢复系数从通流状态的 0.76降至 0.60，冲压通道

从 0.74下降至 0.55。
分流板Ⅰ关闭角度 θ=5.0°时，极限反压状态下引

射火箭通道与冲压通道内分离区变化情况及分离位

置与图 10（a）基本相同。但由于分流板Ⅱ转轴处转

角过大，低能流在角区大量积聚，导致通道内分离区

变大。另外，图 10（b）显示引射火箭通道出口总压恢

Fig. 7 Mach distribution in the symmetry plane under different closing angles of splitter Ⅰ at Ma∞=4.0
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复先下降后升再下降，是由于结尾激波在方转圆扩

张段向前移动时，分离增大，导致出口总压恢复减

小，当结尾激波运动到分流板Ⅱ转轴处，由于角区低

能流积聚导致分离严重，阻塞了通道，减弱了通道的

Fig. 8 Mach distribution under different closing angles of splitter Ⅰ at Ma∞=4.0
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扩张效果，使结尾激波前马赫数降低，减少了激波损

失，故此时出口总压恢复系数略有上升，但随反压继

续增加，通道内的分离继续扩大，通道内的流动损失

进一步增大，导致通道出口总压恢复系数下降。反

Fig. 9 Mach distribution in the symmetry plane under different closing angles of splitter Ⅰ at Ma∞=3.0~4.0

Fig. 10 Mach distribution under different closing angle of splitter Ⅰ at Ma∞=3.0~4.0
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压计算过程中，引射火箭通道出口总压恢复系数由

通流状态下的 0.69下降至 0.39，冲压通道从 0.70下降

至 0.50，结尾激波未推出通道前引射火箭和冲压通道

的流量系数均保持不变。

3.3 不同转级模式下性能对比

通道间流量的平稳过渡是模态转换过程的关

键。图 11为固定马赫数和区间马赫数转级时进气道

流量系数曲线。固定马赫数转级时，随分流板Ⅰ关

闭角度 θ增大，引射火箭通道的流量系数从 0.64下降

至 0.24，冲压通道的流量系数从 0.28升至 0.67，由于

分流板Ⅰ和Ⅱ之间的缝隙逐渐增大，泄流量增加，导

致总流量系数从 0.92降至 0.91。区间马赫数转级时，

随来流马赫数增加，入射激波逐渐靠近唇口，总流量

系数从 0.89上升至 0.91，其中引射火箭通道的流量系

数从 0.56降至 0.24，冲压通道的流量系数从 0.33升至

0.67。总流量系数在分流板关闭 2.5°时出现了轻微

下降，是因为分流板的旋转影响了外压缩形式进而

导致唇口溢流量增加。

对比发现，Ma∞=4.0转级时两个通道流量系数的

变化值接近 0.4，而Ma∞=3.0~4.0转级时为 0.3，可见区

间马赫数下转级通道流量系数变化幅度小，通道间

流量过渡更加平稳，有助于提高进气道的总体工作

性能。

模态转换过程中，喉道马赫数、通道出口马赫数

的变化也至关重要。图 12为两种转级方式下极限

反压状态时喉道马赫数、通道出口马赫数的变化趋

势。固定马赫数转级时，随分流板旋转角度增加，进

气道的压缩性能增强，喉道马赫数从 2.47逐渐下降

至 1.99，引射火箭通道出口马赫数从 0.57 上升至

0.62，冲压通道从 0.58增至 0.63；而区间马赫数转级

时，喉道马赫数从 1.63逐渐增至 1.99，引射火箭通道

出口马赫数从 0.63下降至 0.62，冲压通道从 0.62升
至 0.63。

通过对比数据可以看出，区间马赫数转级时，来

流速度逐渐增加，喉道马赫数逐渐上升，但喉道马赫

数依旧较小，进气道在极限反压状态下流动损失会

更小。同时，区间马赫数转级下，两个通道出口马赫

数变化幅值小，出口处气流更加平稳，更有助于燃烧

室的燃烧，提高模态转换过程的性能。

为进一步定量分析两种模态转换方式下进气道

性能的差异，图 13给出两种转级方式下进气道的总

压恢复系数对比。固定马赫数Ma∞=4.0转级时，随分

流板Ⅰ关闭角度增加，引射火箭通道出口的总压恢

复系数从 0.28下降至 0.13；由于喉道马赫数逐渐下

降，冲压通道的总压恢复系数从 0.27升至 0.48。区间

马赫数Ma∞=3.0~4.0转级时，工作马赫数逐渐增加，进

气道的压缩能力不断增强，随引射火箭通道逐渐关

闭，通道内分离不断增大，出口总压恢复系数从 0.60
降至 0.13；由于喉道马赫数的上升，冲压通道出口总

压恢复系数从 0.55降至 0.48。对比两种转级方式发

现，引射火箭和冲压通道的出口总压恢复在区间马

赫数转级时更高。

图 14为引射火箭和冲压通道在两种转级方式下

的抗反压性能曲线。固定马赫数Ma∞=4.0转级时，分

流板Ⅰ逐渐关闭，极限反压状态下引射火箭通道结

尾激波前的压比从 2.7逐渐降至 1.6，引射火箭通道能

Fig. 11 Coefficient of mass flow rate of inlet at different

mode transition types

Fig. 12 Mach number changes at throat and exit planes in

different mode transition processes

Fig. 13 Total pressure recovery coefficient of inlet under

different mode transition types
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承受的最大反压由 15倍来流压力下降至 4.8倍；而冲

压通道结尾激波前的压比逐渐增强，能承受的最大

反压从 28倍来流压力增至 51倍。区间马赫数 Ma∞=
3.0~4.0转级时，引射火箭通道结尾激波前的压比从

4.5（Ma∞ =3.0）上 升 至 8.7（Ma∞ =3.5）再 下 降 至 1.6
（Ma∞=4.0），通道承受的最大反压由 10倍来流压力增

至 15倍再下降至 4.8倍；冲压通道结尾激波前的压比

逐渐增大，最大承受反压由 14倍来流压力增至 51
倍。两种转级方式下引射火箭通道的抗反压能力呈

下降趋势，冲压通道的抗反压能力均不断增强，可承

受较大反压。

3.4 转级模式对进气道性能影响的讨论

上文对两种引射火箭至冲压模态的转级方式进

行了对比分析，结果表明在两种转级方式下进气道

均正常工作，实现工作通道的平稳转换。3.2节、3.3
节分别对转级过程中进气道内部流场特点、流量系

数、喉道马赫数、出口马赫数、出口总压恢复系数以

及通道抗反压能力等进行了对比分析。

总的来说，区间马赫数下转级具有以下特点：

（1）进气道捕获的流量满足需求，模态转换过程中流

量系数变化的幅度小，通道间流量过渡更加平稳；

（2）喉道马赫数低，转级过程中马赫数幅值变化小；

（3）转级过程中两个通道出口截面马赫数变化更小，

气流更加稳定；（4）转级过程中两个通道出口总压恢

复系数更高，能量损失小；（5）冲压通道的抗反压能

力逐渐增强。根据对内部流场及各项性能参数的分

析，选择区间马赫数转级可有效提高该模型在模态

转换过程中的综合气动性能。

完成模态转换是组合进气道设计的重要方面，

更是组合动力实现的关键。通过本文的数值计算发

现，由于引射火箭通道分流板带来的膨胀，导致喉道

处气流速度过高，极限反压状态下激波损失增大。

另外，模态转换过程中，由于通道扩张比变化剧烈、

型面过渡不光顺等因素，导致通道内的分离严重，增

大了流动损失，同时不均匀出口气流增大了畸变，从

而降低了该模型的综合性能，后续有必要结合以上

问题对该方案展开优化设计。首先改进基本流场，

增加入射激波数量均衡进气道的内外压缩比例，在

降低喉道马赫数的同时减弱甚至消除分流板打开后

的膨胀效应。根据上述的优化方案完善进气道气动

模型的设计，从而进一步提高该组合进气道的气动

性能。

此外，本文仅对转级过程进行了初步的定常数

值计算与流动分析，计算过程中对模态转换时间、分

流板旋转速度、出口反压变化规律等非定常因素未

作考虑。后续有必要结合转级过程中的动态因素对

模态转换过程展开非定常仿真与分析，获得动态特

性，为组合动力技术的发展提供可靠的定量参考与

依据。

4 结 论

本文针对 XTER组合循环发动机需求设计了一

种三维内转四通道组合进气道，并对其引射火箭至

冲压的模态转换过程在定马赫数转级和区间马赫数

转级分别进行了对比分析，主要得出以下结论：

（1）固定马赫数转级时，总的流量系数从 0.92下
降至 0.91；区间马赫数转级时，总的流量系数从 0.89
升至 0.91。两种转级方式下总流量系数均保持稳定，

在区间马赫数下转级，通道的流量系数变化幅值更

小，更稳定。

（2）固定马赫数转级时，喉道马赫数从 2.47下降

至 1.99，区间马赫数转级时，进气道喉道马赫数从

1.63升至 1.99。同时区间马赫数下转级，两个通道出

口马赫数全程变化幅度更小，出口气流更加稳定。

（3）固定马赫数转级时，引射火箭通道的总压恢

复从 0.28降至 0.13；冲压通道的总压恢复从 0.27升至

0.48。区间马赫数转级时，引射火箭通道的总压恢复

从 0.60降至 0.13，冲压通道的总压恢复从 0.55降至

0.48，在该方式下转级，两个通道的总压恢复系数更

高，能量损失更少。

（4）不同的转级方式，进气道的流动特性以及工

作性能均存在差异，结合文中对两种转级方式的分

析，在区间马赫数下转级，该组合进气道的综合气动

性能更佳。

根据计算结果，后续对进气道气动型面进行优

化设计并展开模态转换过程的非定常数值计算，获

取模态转换动态特性，为组合进气道的设计与探究

Fig. 14 Anti-back pressure capability of the inlet under

different mode transition types
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提供可靠依据。
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