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摘　 要:依据喷气发动机喉道扩压段设计方法ꎬ通过给定的设计参数ꎬ初步设计扩压段方案ꎬ采
用 ＣＦＤ方法对扩压段性能进行仿真分析ꎮ 通过调整喉道位置和面积、出口面积等参数ꎻ优化扩

压段结构参数ꎮ 研究调整扩压比、改变喉道位置对进气道性能的影响规律ꎬ通过仿真分析验证

该方法设计的扩压段的有效性ꎮ
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０　 引言

近 １０年来ꎬ无人机一直是国际航空科技领域最活跃

和最重要的发展方向之一ꎬ尤其是在军用领域ꎮ 其中ꎬ以
喷气发动机为动力的亚音速无人机更是各国家发展的重

点[１] ꎮ 对无人机而言ꎬ动力系统是其“心脏”ꎬ决定着无人

机的关键性能与飞行品质ꎮ 而以喷气发动机为动力的亚

音速无人机一般需要通过进气道为其引气ꎬ进气系统性能

的优劣对无人机整体性能影响重大ꎮ 进气系统处于动力

子系统的最上游ꎬ进气道不仅需要为发动机提供所需的流

量ꎬ而且要保证气流的品级满足发动机进口对流场均匀的

要求ꎮ
王云飞等用数值仿真方法对某无人机 Ｓ 弯进气道内

流场结构进行了分析ꎬ发现 Ｓ 弯长度的增加会显著降低涡

结构区域及分离区域ꎬ改善流场结构ꎬ同时提升出口总压

恢复系数ꎬ控制出口畸变[２] ꎮ 安平等设计了无隔道 Ｓ 形

进气道基准模型ꎬ仿真分析了进气道内外流动特性ꎮ 仿真

结果表明:唇口后掠设计能够明显改善总压恢复系数和出

口畸变ꎻ在侧缘后掠设计的基础上增设三角台阶ꎬ能够进

一步在小流量状态下提升进气道的总压恢复系数[３] ꎮ 王

昌盛等以高超声速轴对称进气道为研究对象ꎬ对进气道型

面进行参数化设计ꎬ选取 ７个参数作为设计变量对进气道

进行了多目标优化设计ꎮ 结果表明进气道型面在经过多

目标优化设计后ꎬ在设计点下进气道性能得到了提升[４] ꎮ

进气道一般分为亚声速进气道、超声速进气道和高超

声速进气道ꎬ其中亚声速进气道应用最为广泛ꎮ 亚声速进

气道是工作状态在亚声速范围内的进气道ꎬ亚声速进气道

的内管道设计技术也是设计超声速进气道的基础ꎮ 扩压

器设计时喉道截面积向进气道出口截面积应逐渐增大ꎬ保
证通道内扩压减速ꎬ同时考虑到从喉道形状向进气道出口

形状逐渐转变ꎮ

１　 扩压器的设计

扩压器设计方法如图 １ 所示ꎬ包括 ６ 项主要特征ꎬ即
控制点、控制线、轮廓面、截面控制规律、二维截面线、三维

管道曲面ꎬ这 ６ 项数据体现了扩压器设计“由粗至精”的
演变过程ꎮ 图 １中给出的 ６个步骤即为扩压器生成步骤ꎬ
每个步骤均获得了扩压器更精细的数据ꎮ 管道三维曲面

和截面线一般采用 ＮＵＲＢＳ 曲线进行描述ꎬ这种曲线可提

供更大的灵活性ꎬ更便于控制ꎬ模型数据结果可以方便快

捷地导入其他商业 ＣＡＤ软件ꎮ
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图 １　 扩压段设计方法
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１.１　 扩压器设计流程

在进行扩压段几何设计时ꎬ要在满足飞机总体布局及

结构的要求下ꎬ精心设计、妥善安排ꎬ以保证较高的总压恢

复系数ꎬ减小畸变和紊流度ꎮ 设计的重要原则是避免在通

道中出现分离ꎮ 扩压器(内通道)设计流程如图 ２ 所示ꎮ
首先由初始进口截面通过特征参数的控制可以得到控制

边界的沿程二维截面信息ꎮ 然后由沿程截面按控制边界

弧长规范化序列排序ꎬ包括特殊位置要求的特征截面与过

渡截面ꎮ 坐标系建立后ꎬ通过三维坐标变换得到相应截面

位置处的三维截面线ꎬ蒙面后即可得到扩压器曲面模型ꎮ
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图 ２　 扩压段设计流程图

１.２　 设计条件及设计结果

按照进气道最大质量流量ꎬ当环境压力为 ０. ２ＭＰａ
时ꎬ发动机最大空气流量为 ６.７ ｋｇ / ｓꎬ按照此时喉道马赫数

为 ０.７ꎬ喉道处的总压恢复系数为 ０.９８ꎬ可以确定喉道面积

为 ０.０３１ ２ｍ２ꎬ喉道位置在 ｘ ＝ ２.５ｍ 处ꎮ 初始段扩张半角

较小ꎬ通道较短ꎬ采用多截面曲面设计ꎮ 扩压段有中心线、
截面积 Ａ、偏心距 Ｈｄｉｆｆ、扩压段长度 Ｌｄｉｆｆ以及扩压器进出口

面积等ꎬ结尾段为等直段ꎮ
扩压段是气流减速扩压的主要通道ꎬ扩压段设计的中

心线控制方程如下所示ꎮ
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截面积变化控制参数如下所示ꎬ其扩张比均匀ꎮ
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扩压段进口面积 Ａ１ 为 ０.０３４ ０ｍ２ꎬ出口面积 Ａ２ 为

０.０６４ ０ ｍ２ꎬ表 １所示为详细设计参数ꎮ

表 １　 扩压段各截面参数

轴向相对坐标 ｘ / ｍ 径向相对坐标 ｙ / ｍ 截面积 Ａ / ｍ２

０ ０ ０.０３４ ０

０.２ ０.０２８ ３８９ ０.０３６ ４

０.４ ０.０９４ ２１９ ０.０４１ ９

０.６ ０.１７３ ２３２ ０.０４８ ４

０.８ ０.２４７ ５００ ０.０５４ ６

１.０ ０.３０５ ４２０ ０.０５９ ４

１.２ ０.３４１ ７１９ ０.０６２ ５

１.５ ０.３５９ ８５１ ０.０６４ ０

　 　 根据以上设计参数ꎬ通过三维软件可以做出如图 ３所
示的进气系统内通道ꎮ

图 ３　 进气道模型

２　 模型网格及设计方案

２.１　 计算模型网格

整个前体机身和进气系统模型均采用结构化网格划

分ꎬ计算域长约 １２ｍꎬ宽约 ３ｍꎬ高 １.５ ｍꎬ整个计算域网格

量约为 １２５万ꎬ图 ４为进气道模型网格示意图(本刊黑白

印刷ꎬ相关疑问请咨询作者)ꎮ
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图 ４　 网格划分示意图

计算进口马赫数分别为 ０.２、０.８、０.９ 这 ３ 个来流速

度ꎬ并通过调整背压控制其流量ꎬ每个方案共 １５ 个状态

点ꎮ 具体参数如表 ２所示ꎮ

表 ２　 ＣＦＤ计算工况表

马赫数 高度 / ｋｍ 静压 / Ｐａ 静温 / Ｋ 出口背压 / ｋＰａ

０.２ ０ １０１ ３２５ ２８８.１５ ８０~９２

０.８ １１ ２２ ７００ ２１６.７０ ２８~３２

０.９ １３ １６ ５８０ ２１６.６０ ２２~２６

２.２　 设计方案

初始方案扩压段及优化后的设计方案如表 ３所示ꎮ

表 ３　 设计方案表

方案 喉道面积 / ｍ２ 出口面积 / ｍ２ 扩压比 喉道位置(ｘ 轴坐标)

初始 ０.０３１ ２ ０.０６４ ０ ２.０５ ２.５

Ａ ０.０３１ ５ ０.０４６ ５ １.４８ ２.５

Ｂ ０.０３１ ５ ０.０４６ ５ １.４８ ２.４

Ｃ ０.０３２ ７ ０.０４６ ５ １.４２ ２.４
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３　 仿真结果及分析

３.１　 设计点(Ｍａ＝０.８)下流场云图分析

通过分析中心面和进气道出口马赫数云图(图 ５)可
知ꎬ初始方案在进气道扩压段上壁面出现较大分离ꎬ导致

出口面上马赫数低、总压恢复系数较小的区域ꎮ Ａ方案与

初始方案相比增加了喉道面积ꎬ减小了扩压比ꎬ从云图中

可以看出相较于初始方案ꎬ分离区域减小ꎬ流场得到改善ꎻ
Ｂ方案与初始方案比较ꎬ前移了喉道的位置ꎬ从云图中可

以看出相较于初始方案ꎬ同样减小了分离区域ꎻＣ 方案既

扩大了喉道面积又前移了喉道位置ꎬ流场与 Ａ 方案、Ｂ 方

案相差不多ꎮ
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图 ５　 各方案进气道中心面马赫数云

从图 ６ 可以看出 Ａ 方案、Ｂ 方案、Ｃ 方案相比较于初

始方案进气道出口上部马赫数分布更为分明ꎬ这与进气道

中心马赫数分布一致ꎮ 进气道出口下部马赫数分布 ４ 个

方案相差不多ꎮ
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图 ６　 各方案进气道出口马赫数云图

从总压恢复系数云图(图 ７)可以看出ꎬＡ 方案、Ｂ 方

案、Ｃ方案进气道出口上部的低总压恢复系数区域明显减

少ꎬ但是相较于初始方案ꎬ总压恢复系数低于 ０.９ 的区域

出现ꎬ但是这个区域并不大ꎮ
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图 ７　 各方案进气道出口总压恢复系数云图

３.２　 计算结果比较

根据唇口位置可以测量出捕获面积ꎬ换算得到捕获流

量ꎬ能够得到初步方案出口总压恢复系数随流量系数变化

的性能曲线(图 ８)ꎮ
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图 ８　 不同马赫数下总压恢复系数随

流量系数变化折线图

从图 ８(ａ)可以看出在 Ｍａ 为 ０.２状况下ꎬＡ方案全线

优于其他方案ꎬＢ方案与 Ｃ方案相近且劣于初始方案ꎮ 从

图 ８(ｂ)上可以看出在设计状态下ꎬ进气道总压恢复表现

最好的依旧是 Ａ 方案ꎬ其他 ３ 个方案相差不大ꎮ 从

图 ８(ｃ)中看出在 Ｍａ 为 ０.８ 状态下进气道总压恢复表现

最好的依旧是 Ａ方案ꎬ其他 ３个方案相差不大ꎮ
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　 　 总体来说ꎬ利用通过将扩压段出口面积减小、喉道面

积增大、减小扩压比的方法ꎬ有效提高了 ３ 个状态下总压

恢复系数ꎮ 采用调整喉道位置及交叉使用调整喉道位置

与减小扩压比的方法则效果不够明显ꎮ
从图 ９(ａ)可以看出在 Ｍａ 为 ０.２条件下ꎬ初始方案的

总压畸变指数比优化后的方案要低ꎬＡ方案出口畸变参数

优于 Ｂ方案和 Ｃ方案ꎮ 从图 ９(ｃ)中可以看出在 Ｍａ 为０.８
的设计工况下ꎬ流量系数较小的和较大的部分ꎬＡ 方案总

压畸变指数较小ꎬ中间部分几个方案相差不大ꎮ Ｍａ 为 ０.９
工况下ꎬ４个方案相差不大ꎮ
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图 ９　 不同马赫数下总压畸变指数随

流量系数变化折线图

４　 结语

本文通过中心线法设计了进气道扩压段ꎬ探究调整喉道

出口面积及喉道面积ꎬ改变喉道位置对进气道性能的影响ꎮ
１)通过中心线法设计出的扩压段性能参数较好ꎬ设

计工作点(Ｍａ＝ ０.８)下ꎬ出口总压恢复系数大于 ０.９４５ꎬ总
压畸变指数小于 ０.３４ꎬ但其仍有进一步优化的空间ꎮ

２)调整喉道出口面积及喉道面积改变扩压比ꎬ调整

喉道位置两种方法都可以有效改善进气道马赫数出口分

离问题ꎮ
３)调整喉道出口面积及喉道面积的方法相比初始方

案显然更好ꎬ而通过调整喉道位置或者两种方法交叉得到

的结果不理想ꎮ
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　 　 ３)转子加速度达到一定范围后ꎬ加速速率对减小过

临界转速时位移峰值影响不大ꎻ转子加速度越大ꎬ最大应

力越大ꎮ 因此ꎬ发动机在加速过程中跨过临界转速时存在

最佳加速度ꎬ需将在控制位移峰值最小的同时对最大应力

进行限制ꎮ
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