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开启式高超声速进气道启动性能试验
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摘 � � � 要: 设计了具有入口开启功能的高超声速进气道, 并在 Ma= 6连续式自由射流风洞中进行了启动

性能的试验研究.通过对进气道壁面静压变化和捕获流量的测量, 验证了此种具有开启功能的变几何方案的

可行性.试验结果表明, 开启机构能够有效地提高进气道的启动性能. 分析认为,进气道入口的逐渐打开过程

辅助进气道建立起超声速流场.同时, 开启机构避免了进气道自启动的迟滞效应, 使进气道实现启动.
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of a hypersonic inlet with moving entrance door
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Abstract: A three dimensional hyper sonic inlet w ith mov ing entrance doo r w as designed

and tested in the Ma= 6 fr ee�jet w ind tunnel to investig ate the start ing character ist ics. T his

variable g eometr y design was test ified to be a feasible w ay to accomplish the entr ance open�
ing pr ocess o f the inlet. T he results reveal that the mov ing entrance door can ef fect ively im�
prove the star ting ability of the inlet . The gradually opening process could assist the inlet in

start ing and also avo id the hysteret ic ef fect of the inlet self start .
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� � 由于超燃冲压发动机只能在一定的飞行马赫

数下正常工作, 所以以超燃冲压发动机为动力装

置的高超声速飞行器在起飞的时候必须经历一个

助推阶段,当飞行器达到一定的高度和速度后,超

燃冲压发动机再进行接力.在助推过程中,通常会

用整流罩将整个飞行器或飞行器的头部包裹起

来, 接力时再将整流罩抛掉, 如澳大利亚的 Hy�
shot飞行计划[ 1] ; 或者通过某种方式先将进气道

入口堵住,等到接力时刻再将进气道打开,如美国

的 X�43A [ 2] .

采用这种方式原因主要有三: 第一,在助推过

程中将进气道封住, 可以大大提高飞行器气动外

形估算的准确度,提高助推的可靠性和稳定性;第

二,通过封堵进入发动机的空气,最大程度的降低

助推过程中可能造成的对发动机以及机内设备的

损害;第三,进气道入口由封堵到开启可以提高进

气道的启动性能.

进气道的启动性能是进气道的重要性能指标
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之一,它直接决定了进气道和整个发动机能否正

常工作.而影响进气道启动性能是否良好的一个

重要参数就是进气道的内收缩比( Inter nal geom�
et ry contract ion rat io, CR in ) ,它指的是进气道内

压缩开始位置(通常是唇口所在位置)的面积与进

气道喉部面积的比值.

对于等熵压缩的进气道, 在一定的来流马赫

数下,当收缩比降低到一定程度时,喉部位置便会

发生壅塞[ 3] .由等熵关系式可推出这一等熵极限

启动收缩比

A 0

A 4 Isentropic
=

1
Ma0

�+ 1
2

- �+ 1
2( �- 1)

�

1 +
�- 1
2

Ma
2
0

�+ 1
2( �- 1)

式中下标 0!代表等熵进气道入口参数, 下标 4!

代表喉部参数. 这一比值代表的是理论上所能达

到的最大启动收缩比.

Kantrow itz通过考查在进气道入口存在一

道正激波这一临界启动状态, 得到进气道的一个

临界启动收缩比,即 Kantrow itz限制[ 4]
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下标 2!代表内收缩开始位置的参数.通常认为,

当收缩比小于这一启动极限时, 进气道是能够实

现自启动的.

通过这两个公式可以看出, 在一定的马赫数

下,内收缩比越高,进气道越不容易启动. 经过大

量研究表明, Kantr ow itz限制过于苛刻. Van Wie

等人通过对各种的试验数据进行总结, 在等熵结

果和 Kantr ow itz限制之间,得到一条最大启动收

缩比的经验曲线 [ 5] ,如图 1.

长时间以来,各国的研究者一直致力于研究

图 1� 收缩比极限

Fig. 1� L imit s on contr action r atio

如何能让进气道在更高的收缩比下正常工作, 采

用的方法也多种多样,如进气道内形面的优化、流

动控制、变几何等等.进气道入口变几何开启机构

正是一个行之有效的方法. H agenmaier M A 和

Tam C J 曾对一种带有 开门! ( M ov ing start

doo r)结构的进气道构型进行了数值仿真, 认为这

种变几何设计可以使 过压缩!的进气道实现启

动
[ 6]
. 美国的 X�43A 进气道则采用了唇口作动机

构( Cow l door)以实现进气道入口的开启, 其研究

人员也对开启过程中内收缩变化所造成的对启动

过程的影响进行了研究
[ 2]
.

本文设计了一种在机体一侧进气道入口附近

设置可转动挡板的变几何机构, 来实现飞行过程

中进气道的开启, 并通过试验证明了这种方法能

有效地提高进气道的启动性能. 在下文中将结合

试验结果对其启动性能提高的原因进行分析.

1 � 试验方案设计

本文的试验在国防科技大学高超声速推进研

究中心的高焓自由射流试验系统中进行.该试验

系统连续工作时间长, 可以在一次试验过程中实

现模型的一系列变几何动作. 本试验模拟的飞行

马赫数为 6, 飞行高度为 25 km .

进气道模型见图 2.设计飞行高度 25 km ,飞

行速度 Ma= 6. 前体采用三级楔角设计, 来流经

过前体压缩后,再通过侧板和外罩(唇口)进一步

压缩.侧板前缘后掠,以实现低马赫数下的自动溢

流.根据 Kantrowitz 限制, 此构型的最大自启动

内收缩比为 1. 5. 通过更换不同唇口可以改变内

压缩段入口面积,从而对内收缩比进行调节,根据

以往经验,我们选取的调节范围为 2. 0~ 2. 3.

图 2� 进气道模型

F ig . 2� I nlet model

开启机构位于进气道内压缩段入口前, 一块

可转动的挡板通过连杆铰链机构与一气动作动筒

连接.在实验过程中,通过调节作动筒作动气压力

的高低,可实现进气道内压缩入口的由完全关闭

到完全打开(耗时 0. 1 s) ,或由完全打开到完全关

闭(耗时 0. 3 s)两种过程,见图 3. 此种变几何方
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式在进气道开启时能够利用来流作用在挡板上的

静压使挡板自动打开,较之 X�43A所采用的唇口
变几何方案可以大大降低作动系统的功率.同时,

这种方案机械结构简单,避免了唇口变几何时侧

板中设置复杂的传动机构.但这种方式的缺陷在

于,开启过程中流场较为复杂.

图 3� 挡板工作状态示意图

F ig. 3� T wo po sitions of the actuation system

为了测量进气道在启动和不启动状态下的捕

获流量,本试验采用突扩式驻室法进行流量测量.

进气道及隔离段壁面静压测量点共 34个,沿程分

布在机体一侧的对称面上. 压力采集通过 Pres�
sur e System. Inc的 9116型压力扫描阀进行.

2 � 试验结果与分析

2. 1 � 无开启机构试验

在此前的试验中, 对具有相同几何构型但不

带开启机构的进气道模型进行了测试. 实验发现,

对于该几何构型, 2. 15左右的内收缩比为进气道

自启动与否的一个临界区域. 试验结果见表 1.

表 1 � 无开启机构进气道试验结果

Table 1� Test results of the inlet without actuation system

唇口

编号
CR in

试验

次数

启动

次数

不启动

次数

A 2. 31 2 0 2

B 2. 15 8 5 3

C 2. 01 5 5 0

文献[ 7]指出,自由射流风洞的启动过程对进

气道的启动存在影响. 与脉冲式风洞的启动过程

不同,自由射流风洞的流场建立过程需要经历一

定时间,约为 100 ms量级,这一时间远远超过进

气道内部流场建立的特征时间( 1 ms 量级) .在这

一时间内,风洞喷管出口的速度是由低到高逐步

建立起来的,直至达到设计马赫数.这对于试验模

型来说相当于一个加速的过程. 另外在风洞启动

初期,流场是非常复杂的, 非理想的均匀流.这种

典型的非定常流动会对进气道的工作状态产生显

著影响. 构型 C 的内收缩比较小, 每次实验均能

顺利启动,即在经历了加速过程和来流扰动之后,

进气道仍能自动恢复启动状态,因此我们认为,此

构型在该来流条件下是可以自启动的. B 构型处

于自启动与否的临界状态,所以在经历了不同来

流扰动后,时而能启动, 时而不能启动.构型 A 由

于具有较大的内收缩比, 从未成功启动过,可认定

它是不能实现自启动的.

2. 2 � 开启机构试验

试验主要针对从未启动过的构型 A , 检验入

口开启机构对其启动性能的影响. 试验时序设置

如图 4 所示, 加热器点火时, 挡板处于打开状态,

点火 1 s后, 挡板关闭, 再 1 s后, 挡板再次打开.

在此,我们称从加热器点火到挡板关闭这段时间

为 启动过程 1!, 从挡板再次打开到试验结束为

 启动过程 2!.

图 4 � 试验时序

F ig . 4� Scheduling of t he test

图5是对构型A 进行试验得到的静压变化情

况, H t 为进气道喉部高度, p 0 为自由来流静压.

图 5 � 唇口 A 试验壁面压力分布图

Fig . 5 � Wall static pr essure distribution during the

test o f cow l A
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此次试验中,加热器点火后( t= 5. 3 s) ,进气

道处于不启动状态, 在唇口前缘之前相当一段距

离形成一个高压平台, 表明唇口附近存在着较大

的流动分离区, 并在唇口之前形成了较强的斜激

波,  启动过程 1!失败, 再一次证明构型 A 无法实

现自启动,此时测得的捕获流量系数为 56%. 挡

板关闭后( t= 6. 35 s) ,进气道内流道中大部分区

域的压力下降至 30p 0 以下. 当挡板再次打开时

( t= 7. 35 s) ,唇口前的高压平台消失,  启动过程

2!成功,捕获流量系数为 95%.

由于侧板的存在, 使得挡板由打开逐渐关闭

时, 其所在位置流道的宽度是逐渐增大的.因此,

当挡板处在关闭状态时,其两侧与侧板之间必然

存在缝隙.实验中挡板关闭后,从缝隙进入进气道

的气体使内收缩段内的压力出现一些起伏,有些

位置压力甚至很高. 但这些流入的气体流量非常

有限,所以只对挡板附近的流场影响明显,在下游

位置压力就已经比较平缓了. 在真实飞行中, 必须

采取某种方式对该缝隙进行密封, 此问题也就不

会出现了.

试验表明, 开启机构成功实现了使原本不能

自启动的进气道顺利启动,本文认为主要有以下

几方面的原因:

1) 从流场发展变化的角度分析. 在 启动过

程 2!中,挡板打开过程刚开始时, 进气道的内收

缩比非常小(小于 1,是突然扩张的) ,气流经过一

条狭缝进入进气道, 流动情况类似于过膨胀射流,

此时能够在狭缝的下游顺利的建立起超声速流

场,实现进气道的启动.此时的内压缩段的流场如

同分了上下两层,上层为超声速主流,下层为挡板

后的低能流区. 随着挡板的逐步打开,内收缩比不

断提高,超声速主流区逐渐扩大,低能流区逐渐减

小,直至整个进气道达到完全启动. 根据文献[ 6]

的仿真结果(图 6,开启过程的时间为 100 ms)我

们也可以看出, 低能流区(可能存在分离涡)最终

虽然未能完全消除, 但整个过程中就像被超声速

主流逐渐 切削!变薄一样,最终完成进气道的启

动.可见, 挡板的开启过程辅助原本不能自启动的

进气道逐步建立起了启动状态流场;

2) 从进气道启动迟滞效应的角度分析. 随着

来流马赫数逐渐降低或来流马赫数逐渐升高, 同

样构型的进气道在两个过程中的启动特性是不同

的.见图 7, 图中的两条曲线为文献[ 7]对这两个

过程的仿真结果. 其中实线为马赫数由低到高过

程中进气道捕获流量系数的变化情况, 直到马赫

图 6 � 文献[ 6]仿真得到的马赫数随时间变化情况

Fig . 6 � Mach number time histo ry f rom references [ 6]

数升高到 6. 5进气道才实现了自启动. 虚线则为

马赫数由高到低过程中流量系数的变化,马赫数

降至 5 以前, 进气道都是启动的. 相同构型、相同

马赫数,在不同过程中的启动特性是不同的,这就

是进气道启动的 迟滞环!现象.结合本次实验,我

们可以发现,  启动过程 1!对应的正是 a ∀ b ∀

c!,进气道由低速加速到 Ma= 6时,无法到达启

动的 d!点.

图 7� 文献[ 7]给出的马赫数改变引起的进气道

启动 迟滞环!

F ig . 7 � Inlet starting hysteretic loop caused by the

chang ing o f Mach number in refer ences [ 7]

在相同马赫数条件下, 改变内收缩比对进气

道启动性能的影响同样存在 迟滞环!. 文献[ 5]曾

对一简单变几何进气道模型(见图 8)进行了试

验,得到了随着唇口角度 �c 改变, 唇口前缘处压

力变化情况,见图 9.唇口角的增大等同于内收缩

比增大,出口前缘压力高代表此简易进气道不启

动,压力低则代表启动状态.对于本次试验,  启动
过程 2!对应的是 A ∀B ∀C!变化轨迹,这一过程

能使进气道在更宽的内收缩比范围内保持启动.

当然,如果挡板完全打开时的内收缩比超出了拐

点 D!,进气道则会在开始一段过程中启动,在最

后阶段达到不启动的 E!点.
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图 8� 文献[ 5]中的试验模型

F ig . 8 � Experimental hardw are in r eferences [ 5]

图 9 � 文献[ 5]给出的唇口角改变引起的进气道

启动 迟滞环!

F ig . 9 � Inlet starting hysteretic loop caused by the

chang ing o f cow l angle in references [ 5]

综上所述, 进气道在加速过程中,挡板处在关

闭状态,从而避免这一过程中的迟滞现象;来流稳

定后,挡板再由关闭逐渐打开,使进气道在开始较

低内收缩比条件下能够顺利启动, 并在内收缩比

由小逐渐增大的过程中保持启动状态.

通过此次试验,我们验证了进气道开启机构

可以有效地提高进气道的启动性能. 采用此变几

何方式可以使 过压缩!的进气道实现启动,减弱

了进气道设计过程中 CR in的设计约束. 我们可以

推断,在超燃发动机接力过程中,开启机构同样有

助于进气道的启动, 提高进气道顺利进入正常工

作状态的可靠性. 这是需要在下一步工作中继续

研究证实的.另外,假如在飞行过程中出现来流扰

动造成的进气道不启动, 我们就可以通过挡板的

 关闭- 打开!,也许是 半关闭- 打开!动作就可以

使进气道重新正常工作,而不必加速到一个更高的

速度来迫使进气道实现自启动.这就等同于大大地

减小了进气道启动过程中的迟滞效应的影响.

3 � 结 � 论

1) 在机体一侧设置一块与作动机构相连的

挡板,这种变几何方式能够有效地完成进气道的

入口开启过程,并能可靠实现地面试验中的一系

列连续变几何动作.

2) 开启机构能有效地提高进气道的启动性

能,通过挡板的 关闭- 打开!动作使原本自启动
内收缩比极限在 2. 15 左右的进气道实现在内收

缩比 2. 3下的顺利启动.

3) 进气道入口的逐渐打开的过程,有助于在

内压缩段中建立起超声速主流, 辅助进气道达到

启动状态.

4) 从进气道的启动 迟滞环!分析,挡板先关

闭后打开的过程避免了进气道经历加速过程中自

启动迟滞效应,内收缩比的由小到大使其顺利进

入启动状态.
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