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二元高超声速进气道优化设计方法研究 
岳连捷，张晓嘉，陈立红，张新宇 

（中国科学院力学研究所高温气体动力学重点实验室，北京市北四环西路 15 号，100190） 

（中国科学院高超声速科技中心，北京市北四环西路 15 号，100190） 

摘要  本文针对进气道优化设计中总压恢复、阻力特性这一矛盾，发展了以发动机净推力为考核目标

的优化设计方法，基于一维流路分析建立了燃烧室、喷管的分析模型，与二元进气道流动性能估算

方法相耦合，形成了超燃冲压发动机推力性能的快速计算方法。以 H＝25000m，Ma=6 为设计点，

分别采用总压恢复和净推力为目标函数进行了一系列二元进气道优化，比较了不同的目标函数和约

束条件对优化结果的影响。研究发现考虑发动机净推力性能最优时，由于要平衡唇罩阻力，进气道

总压恢复并不是最优的。 

关键词   二元高超声速进气道，优化设计 ，发动机推力   

引    言 

高超声速进气道设计所追求的目标是：在

一定范围的飞行条件和工作状态下，满足设计

所要求的压力、温度条件，并使压缩损失尽量

小；同时考虑到与前机身的一体化要求，尽量

减小进气道阻力，并使进气道结构重量尽可能

小；为保证燃烧室的正常工作，同时应使进气

道出口流场尽量均匀。二元高超声速进气道由

于压缩效率相对较高，极易实现一体化，且结

构简单便于实现优化设计，为 X43A[1]、X51A[2]

等高超声速验证机所采用。 
由于二元高超进气道结构相对简单，一般

易于采用优化方法予以设计。在满足压缩量的

前提下尽量减少压缩损失是对进气道性能的最

基本要求，因而绝大部分进气道优化都采用总

压恢复或动能效率作为目标函数[3-5] ，并以进

气道起动限制、几何限制（如进气道长度限制、

第一道压缩角度限制、唇罩压缩角度限制等）

等作为约束条件。然而，由于进气道上分布着

着高超声速飞行器大部分阻力，所以减阻也是

进气道设计的要求之一[6、7]。但由于难于沟通

主要设计要求之间的联系，即便同时考虑不同

设计要求的研究者也往往是分别按照总压恢复

和阻力进行进气道优化[8]，或通过定义 Pareto
最优解集实现多目标优化[9]，但最终选取设计

构型人为因素较多。 

超燃冲压发动机最本质的设计目标是增大

净推力，进气道设计必须为其服务，也只有将

进气道设计的各个目标统一在增大净推力的大

目标下，才能对进气道设计有更深层次的认识。

如较大的进气道内唇罩角度可带来较大总压恢

复，对增大内推力有利，但同时也增大了进气

道唇罩的外阻力，如何平衡两者的关系，就需

要以净推力为着眼点加以综合考量。 
本文通过一维流路分析建立了超燃燃烧室、

喷管流动的数学模型，基于张晓嘉所发展的二

元进气道流动性能估算方法考核进气道性能[10]，

耦合形成了高超声速吸气式推进系统流路特性

的快速工程计算方法，建立了以发动机推力为

评价目标的进气道设计优化平台。并以 H＝

25000m，Ma=6 为设计点，进行了一系列二元

进气道优化，比较了不同的目标函数和约束条

件对优化结果的影响。 

1 物理模型 

1.1 进气道性能估算 

一般，常用的二元高超进气道设计优化都

采用数值计算，但相对比较费时，作为方案设

计我们往往希望通过一维优化获得趋势性结论，

用以指导进一步的细节设计。目前一维分析采

用的方法往往都是基于内压激波打在下壁面肩

点上的假设[3、11]，根据配波原则或具体设计要

求分配各道激波，通过附面层修正设计进气道
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型面，这样的设计比较简单，但显然要牺牲内

收缩段部分设计的自由度。本文基于文献[10]
所建立的内收缩段几何、流动参数与性能的拟

合关系估算进气道性能。 
外压激波系前后的气流参数可以用激波理

论关系式描述，但是由于附面层的存在，造成

了气流的实际转折角大于几何转折角，因此应

对激波理论计算式进行修正，具体办法是将激

波前后参数关系式中的气流转折角 αi 改为

αi+Δαi，其中 αi 为几何转折角，Δαi 为修正转折

角。 

Δαi由下式确定： 

i
i i i5

i

0.382( ) ( )arctg arctg
x V L
δα

ρ
μ

Δ = =

 （1） 

Mai、Vi、ρi 都为第 i 道激波后的参数，粘

性系数 μi可用苏士兰公式估算。 

对于内收缩通道的性能估算采用文献[10]
的研究方法：内压缩通道性能及隔离段通流性

能主要受面积收缩比（CR）、几何外压缩角之

和（反映隔离段进口肩点膨胀波的强度，α′）、

内压缩通道收缩角（内收缩通道上下壁面的夹

角，反映单道内压激波的强度，α=α′-αnlip）、

隔离段长高比等几何参数以及内压缩通道进口

马赫数（Main）、雷诺数 Rein、附面层厚度占

内压缩通道进口的比例（δ/Hin）等流动参数的

影响（见图 1）。通过对大量典型二元高超声

速进气道内压缩通道及隔离段流场的计算，拟

合了以上参数对内压缩通道及隔离段压比、马

赫数之比、温升比、总压恢复系数的影响规律

和估算方法。 
 

 

图 1 内压缩通道示意图 

以上性能估算得到的是通流参数，但实际

隔离段是承载一定反压的情况下工作，建立隔

离段控制体如图 2 所示，模型忽略了隔离段摩

擦阻力： 

 

图 2 隔离段控制体 

由动量守恒： 

( )1 2 1 2A P P mv mv− + =& &         （2） 

2 1P rP=                      （3） 

其中，r 为隔离段出口反压比 

可得到隔离段出口速度，在绝热的条件下，

总焓相等，可以计算出口温度： 

( ) ( )2 2
2 1 1 2

1
2piC T T v v− = −   （4） 

进而可以求得隔离段出口其他流动参数。 

1.2 起动性能估算 

高超声速飞行器经常需要在极大的范围内

工作，因此低速下的起动性能是考查高超音速

进气道的重要指标。确定进气道的起动马赫数

一般通过吹风实验和 CFD 计算，但都需要耗费

大量时间，无形中延长了设计周期，因此建立

较为简单准确地预估进气道起动马赫数的方法

是高超声速进气道起动研究的重点之一。

Kantrowitz[12]定义正激波位于收缩段进口截面

时的收缩比为最大收缩比，并按一维等熵流得

到了 Kantrowitz 限制条件，但对于某一已有的

进气道，无法根据 Kantrowitz 限制条件直接得

到其起动马赫数，另有大量实验数据 [13]表明

Kantrowitz 限制条件在高速时与实验数据存在

明显的差异。 
文献[10]提出了非临界状态无明显分离的

进气道不起动马赫数估算方法，并根据国内外

已公布的实验数据，拟合了进气道不起动收缩

比和自起动收缩比之间的关系，进而提出了进

气道自起动马赫数的估算方法。 

1.3 燃烧室流动建模 
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对于燃烧室，可用下列参数来描述其特征：

油气比 f，单位燃料热值 hPR，燃料喷射速度与

压缩系统出口气流速度之比 vf/v4，燃料轴向喷

射速度与压缩系统出口气流速度之比 vfx/v4，燃

烧室壁面面积与压缩系统出口截面面积之比

Awb/A4，燃烧效率 ηb。 

 

图 3 燃烧室控制体 

燃烧室分析控制体如图 3 所示，燃烧室进口

为 4 截面，出口为 5 截面，假定理想状态其内部

为等压燃烧 

4 5P P=  

由动量守恒： 

( )4 4 5 4 4 5 5f fx bxP A A m v m v F m v− + + + =& & &    (5) 

其中， 
  ( )5 41m f m= +& &                    (6) 

( )
2

4 4
4 4 52bx fb b

vF C Aw P A Aρ⎡ ⎤
= − + −⎢ ⎥

⎣ ⎦
      (7) 

则： 

( )
2

4 4
4 4 4 4 51

2fx fb b
vm v fm v C Aw f m vρ

+ − = +& & &             

(8) 

燃烧室出口速度可由下式求得： 
 

( )
4 4

5 4

1

1 2 1

fx b
fb

v Awf C
v Av v

f f

⎡ ⎤
+ ⋅ ⋅⎢ ⎥

⎢ ⎥= −
+ +⎢ ⎥

⎢ ⎥
⎣ ⎦

      (9) 

根据能量方程 

4 ,4 5 ,5t f f f b PR tm H m h m h m Hη+ + =& & & &    (10) 

假定燃烧效率，则可求得燃烧室出口总焓，

通过航空煤油燃气比热表，可求得出口总温，

进而根据压力、速度可得到出口的气动参数。 
燃烧室出口面积由流量守恒可得： 

( )5 5 4

4 4 5

1A T vf
A T v

= + ⋅           (11) 

1.4 尾喷管流动建模 

对于尾喷管，其膨胀过程如图 4 所示，可

将膨胀过程看作一等熵过程(5-Y)和一等压过程

(Y-10)，则：  

S

5
h

10

S 5

 

图 4 膨胀过程 h-s 图 

假设其出口面积为进气道进口迎风面积与

内唇罩迎风面积之和， 

5 10 10 10m v Aρ=                  (12) 

尾喷管膨胀效率为： 
10 10

5 10 5 10 5 5
1

5 5
10

5
5

1 1

1
1

e

e

e
YY Y

T T
h h T T T T

Th h T T PT
P

γ
γ

η −

− −
− −

= = = =
− − − ⎛ ⎞

−⎜ ⎟
⎝ ⎠

&  

(13) 

 可得： 
1

10 10

5 5

1 1
e

e

e
T P
T P

γ
γ

η

−⎡ ⎤
⎛ ⎞⎢ ⎥= − − ⎜ ⎟⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥⎣ ⎦

                      (14) 

假定尾喷管为绝热膨胀， 
2

10 5 5 102 ( )pev v C T T= + −                (15) 

结合状态方程可求得喷管出口的流动参数。 

1.5 发动机推力 

在以上燃烧室和尾喷管建模的基础上，可获

得发动机内推力为 

10 10 0 0 10 0 10( )T m v m v P P A= − + −& &       (16) 

T4
P4
Ma4

T5
P

5
Ma5

Y
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在考虑进气道设计对发动机推力性能影响中，

认为外部的阻力中只有唇口处阻力随着进气道的

不同设计而变化。 

取此部分阻力为 

0( )cowl cowl fD P P A D= − +               (17) 

其中，Df 为摩阻，基于数值结果，此处假设

摩阻为压阻的 1/4。 

本文所选取的净推力指标为 T-D 

2 优化策略 

2.1 设计参数 

本文的进气道采用较为普遍的三外压激波

设计，选择三个外压转折角和内唇罩角度作为

优化变量。假定发动机各部件基本设计参数如

表 1 所示。采用航空煤油为燃料，按当量比 1
喷注燃油，即油气比为 0.068。参考文献[14]，
取燃烧室阻力系数为 0.003。 

表 1 设计参数 

类别 参数 取值 

飞行参数 
飞行高度 25000m 

飞行马赫数 6 

进气道 
单位宽度流量 14.134kg/s 
流量系数 1 

出口马赫数 2.5 
隔离段 反压比 3 

燃烧室 

燃料热值 43126.1kJ/kg 
油气比 0.068 
燃烧效率 0.9 

燃料喷射速度与压缩系统

出口气流速度之比 
0.3 

燃料喷射轴向速度与压缩

系统出口气流速度之比 
0.3 

燃烧室壁面面积与压缩系

统出口截面 4 面积 
20 

燃烧室阻力系数 0.003 
尾喷管 膨胀效率 0.99 

 

2.2 优化策略设计 

本文中，为比较不同的优化目标函数对进

气道设计的影响，设计了两个目标函数，其一

为大部分研究者所采用的总压恢复，其二为发

动机净推力。 
在进气道优化设计中，通常通过添加不同

的约束条件来满足不同的设计要求，在本文的

优化设计中，除了需要满足表 1 中列出的流量、

流量系数和出口马赫数等基本约束条件之外，

还提出了进气道长度限制、起动马赫数限制等

附加约束条件，以考量不同的设计要求对优化

结果的影响。 

由于本文为多约束优化，解空间有可能比

较畸形，故采用可全局寻优的遗传算法作为优

化方法。种群数量取 100，交叉概率 0.8，变异

概率 0.08。 

3 结果与分析 

为对比不同目标函数和约束条件，设计了

4 组优化算例，见表 2，第一组只需要满足进气

道出口马赫数及流量的基本约束条件，即只完

成一定的压缩量；第二组添加了长度限制，这

两组都以总压恢复最大为优化目标。后两组目

标函数改为内推力与唇罩阻力之差，第四组还

额外添加了进气道自起动要求。 
各组算例都在 30 分钟内收敛，获得最优解，

可以看出本文所采用的方法有较高的寻优效率，

可以节约初步设计的大量时间。 

表 2 优化策略比较 

序号 目标函数 约束条件 

1 总压恢复 基本约束条件 
2 总压恢复 基本约束条件，进气道长度不大于 700mm

3 净推力 基本约束条件 
4 净推力 基本约束条件，进气道 Ma3.8 可自起动 

表 3、4 给出了各组优化结果的主要几何和

性能参数， CFD 计算结果与估算结果的比较表

明，马赫数的估算误差一般不大于 4％，总压

恢复的估算误差不大于 2.5％，在工程要求的

许可范围内，也说明所选取的估算方法在本文

的计算参数范围内是合理的，尽管存在一定的

误差，但可以快速获得趋势性结果，总体框架

上为进一步详细的数值优化设计方向。 

 

表 3 优化结果几何参数比较 

组号 α1 α2 α3 αnlip Linlet(mm) 
1 6.69 7.15 7.69 10.54 820 
2 9.69 5.59 5.47 7.95 700 
3 7.15 5.31 5.56 2.32 800 
4 9.27 6.5 4.56 4.28 697 

 

 

表 4 优化结果性能参数与 CFD 的比较 

组号 模拟手段 Ma4 σ40 
1 估算 2.5 0.437 
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CFD 2.57 0.448 

2 
估算 2.5 0.425 
CFD 2.59 0.416 

3 
估算 2.5 0.401 
CFD 2.58 0.399 

4 
估算 2.5 0.39 
CFD 2.53 0.386 

 
图 5 给出了其压比等值线图。由于各组模

型都是按流量全捕获设计，外压段波系简单，

附面层修正比较有效，从其压力等值线图也可

以看出，4 个模型的三道外压激波近似交于唇

口。 

以总压恢复作为优化目标，在没有长度限

制条件下，第一组的最优解非常接近配波结果，

三道外压缩强度相同，两道内压波强度相当。

三道外压激波近似交于唇口，第一道内压激波

打在下壁面肩点上，与采用 CFD 模拟得到的优

化结果非常近似
[15]

，这说明优化设计可行。 

在添加了长度限制之后，由于长度限制了

前缘激波的角度，进气道第一压缩角增大，第

二三压缩角以及内唇罩角度均有所减小，其总

折转角略有下降。同时第一道内压激波变强，

损失增大，对比压力等值线图可知，第一道内

压激波打在隔离段内部，没有起到削弱肩点膨

胀的作用。 

以上以总压恢复为优化目标的结果都以较

大的唇口角度来减弱唇口激波的强度，从而最

大地减少总压损失，但同时也带来较大的附加

的唇口阻力。以净推力为考核指标，则可以综

合评价唇口角度所带来的收益与代价。 

第三组优化考虑唇罩阻力的结果比较明显

地减小了内唇罩角度，仅为 2.32°，增加了第

一道内压激波强度，这会使流动损失增大，但

外罩阻力也同时也大大降低。此最优解的内收

缩比已经接近 2，由于其强的唇口激波以及大

的内收缩比影响，外压的要求降低，此时气流

总折转角减小。 
由于第三组最优解的内收缩比已经接近 2，

必然存在相当的自起动困难，因此需考虑在此

基础上添加了自起动约束条件。第四组优化将

内收缩比缩减到 1.6，由于减小了内压缩的比例，

因此增大了外压缩份额，外压转角由 18.02°增
加到 20.33°，前缘激波强度也有所增长，相应

进气道长度缩短。为了缓解唇口激波的强度，

唇罩角度较不考虑起动性能时适当增加，接近

4.3°，总压恢复也进一步降到 0.39 左右。必然，

采用此进气道的发动机性能较第三组优化进气

道差，这也说明如果想获得较高的发动机性能，

回避了自起动问题的变几何进气道有其优势。 
对比第二组和第四组结果，基本是在保持

长度一致条件下分别依据总压恢复和净推力为

优化目标的进气道构型。可见，同样净推力最

大时以唇口阻力折中其总压恢复不是最好。由

于长度接近，两种优化算法外压转角相差不大。  
从优化结果可见，尽管进气道的总压恢复

下降了，但由于唇罩阻力的大幅降低，发动机

性能反而会有所增加。从发动机整体性能的角

度来看，并不一定要求进气道获得最大的总压

恢复，需综合阻力性能予以折中设计。 
当然，本文所建立模型还比较初步，须全

面考虑各因素影响予以完善，但它所反映出的

规律还是值得我们注意，在进气道设计中需综

合考察发动机整体的性能匹配。 
 

 
第一组优化进气道压比分布 

 
第一组优化进气道内收缩段压比分布 

 
第二组优化进气道压比分布 

 
第二组优化进气道内收缩段压比分布 
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第三组优化进气道压比分布 

 
第三组优化进气道内收缩段压比分布 

 
第四组优化进气道压比分布 

 
第四组优化进气道内收缩段压比分布 

图 5 优化结果压力等值线图 

3 结    论 

本文基于一维流路分析建立了燃烧室、喷

管的分析模型，与二元进气道流动性能估算方

法相耦合，形成了超燃冲压发动机推力性能的

快速计算方法。基于此发展了以发动机净推力

为考核目标的优化设计方法。并以 H＝25000m，

Ma=6 为设计点，分别采用总压恢复和净推力

为目标函数进行了一系列二元进气道优化。研

究发现 
考虑发动机净推力性能最优时，由于要平

衡唇罩阻力，进气道总压恢复并不是最优的。 
考虑自起动要求的进气道构型由于限制了

内收缩比，外压加强，使得唇口角度需增大以

缓解唇口强激波，其性能也相应有所降低。 
本文研究获得了初步优化结论，可进一步

采用 CFD 数值方法模拟流场，对二元进气道进

行精细优化。 
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OPTIMAL DESIGN OF 2-D HYPERSONIC INLETS BASED ON ENGINE THUST 
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Abstract  The optimization method of 2-D hypersonic inlets was developed, using the engine thrust as optimal 
objective to integrate two contrary parameters: total pressure recovery and inlet drag. The scramjet engine thrust 
was calculated by 1-D flow analysis of the combustion chamber and the nozzle, coupled with a rapid 
approximate method of 2D scramjet inlet performance. A series of 2-D hypersonic inlets were optimized at the 
design point of H=22800m, Ma0=6, with different objectives of total pressure recovery and engine thrust 
respectively. It was revealed that the inlet total pressure recovery is not the best when the engine thrust is 
optimal because the cowl drag should be balanced. 
Keywords   2-D hypersonic inlet, optimal design, engine thrust 


