
第 23卷 第 3期
2008年 3月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vol. 23 No . 3
Mar . 2008

文章编号 : 100028055 (2008) 0320505205

抽吸对高超声速进气道抗反压能力的影响

常军涛 , 鲍　文 , 崔　涛 , 于达仁
(哈尔滨工业大学 能源科学与工程学院 , 哈尔滨 150001)

摘　　　要 : 对不同抽吸开孔率下某典型高超声速进气道进行了二维数值模拟 ,简要分析了压比变化对隔离

段内部流场的影响 ,在该分析的基础上讨论了附面层抽吸对进气道最大抗反压能力的影响 ,给出了最大抗反

压能力随抽吸流量之间的变化规律 ,分析了采用附面层抽吸技术提高进气道抗反压能力的原因.分析结果表

明 :采用附面层抽吸技术能够提高进气道的抗反压能力 ,相当于增加了隔离段的长度.抽吸孔面积越大 ,相对

抽吸流量越大 ,进气道的抗反压能力越大.

关　键　词 : 航空、航天推进系统 ; 高超声速进气道 ; 抽吸 ; 数值模拟 ; 不起动边界

中图分类号 : V21113　　　　　文献标识码 : A

收稿日期 : 2007202208 ; 修订日期 : 2007204226

作者简介 :常军涛 (19812) ,男 ,河南漯河人 ,博士生 ,主要从事高超声速进气道流场计算及主动控制技术研究.

Effect of suctions on maximum backpressure ratios of hypersonic inlets
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Abstract : A 22D internal flow field of hypersonic inlet s was simulated numerically at dif2
ferent suction rates. The effect s of t he backpressure on t he internal flow field of t he isolator

were analyzed. The influences of t he boundary layer suction on t he maximum backpressure

were also discussed , showing the variation of t he maximum backpressure wit h t he suction

rates. The reasons why t he maximum backpressure of the hypersonic inlet is improved by the

suction technology were analyzed. The result s show t hat ,t he boundary layer suctions can im2
prove t he maximum backpressure of the inlet ,which increases t he length of t he isolator to

some extent . The more t he suction of airflow is , t he st ronger backp ressure of t he inlet will

be.
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　　进气道起动/不起动是高超声速吸气式发动

机重要的流动现象.高超声速进气道不起动现象

的主要特征是在进气道进口附近出现强激波系 ,

使得在进气道中无法组织正常的超声速流动 ,此

时进气道的流量捕获、总压恢复急剧下降 ,流场品

质变坏.对于固定几何形式的进气道 ,进气道起

动/不起动边界主要有来流条件决定 ,这里不起动

边界指进气道的最大抗反压能力 ,超过这个边界

进气道会发生不起动.在一定来流条件下 ,进气道

的抗反压能力越大 ,所容许喷入燃烧室内的燃油

流量越多 ,发动机产生的推力越大 ,因此采取一定

的控制手段提高进气道的抗反压能力是提高发动

机性能的有效途径.借鉴常规进气道中的附面层

抽吸方法 ,如果在高超声速进气道的隔离段进口

处开孔或槽 ,进气道流量阻塞时将一部分流量抽

走 ,是否会提高进气道抗反压能力呢 ? 从理论上

分析 ,壁面开孔或槽能够使高超声速进气道的附

面层变薄 ,从而增大了进气道的有效流通面积 ,进
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气道进口处的附面层分离滞后 ,使得进气道处于

起动状态 ,从而提高进气道抗反压能力.

　　对于不起动现象的研究 ,国内外在数值模拟

和试验研究方面已经进行了大量的工作.文献 [ 12
2 ]和文献[3 ]利用数值模拟分别研究了由于自由

来流条件和燃烧室压力扰动引起的进气道不起动

现象.文献[ 427 ]对高超声速进气道不起动现象进

行了数值模拟 ,分析了低马赫数不起动和反压变

化引起进气道不起动的内在物理机制 ,初步给出

了高超声速进气道起动/不起动的判断准则.文献

[8 ]对影响高超声速进气道起动能力的因素进行

了分析 ,文献 [ 9210 ]分析了抽吸对进气道起动能

力的影响 ,重点分析了抽吸对进气道不起动/再起

动特性的影响.文献 [ 11 ]对某组合发动机进气道

设计马赫数下的三维流场进行了数值模拟 ,研究

了不同位置抽吸对进气道流场及性能的影响.结

果表明 ,外压部分抽吸能在较小的抽吸流量下有

效改善进气道的起动性能和气动性能.然而这些

都没有研究抽吸对进气道最大抗反压压比的影

响 ,分析进气道最大抗反压压比随附面层抽吸率

的变化规律.

　　本文首先对典型的高超声速进气道进行了二

维数值模拟 ,简要分析了压比变化对隔离段内部

流场的影响 ,在该分析的基础上讨论了附面层抽

吸对进气道最大抗反压能力的影响 ,给出了最大

抗反压能力随抽吸率之间的变化规律 ,从附面层

分离角度分析了抽吸提高高超声速进气道抗反压

能力的原因.

1　物理模型和数值算法

　　本文采用的高超声速进气道模型是文献[12 ]

提供的.该进气道采用三道外压激波的混压式进

气道 ,其几何结构如图 1所示 ,各部分的具体几何

尺寸如表 1所示 ,隔离段高度 H = 0. 011 m.只计

算高超声速进气道内部流场通道部分 ,同时考虑

到处理此类开口边界条件的困难 ,将此模型置于

一个很大的圆形区域内 ,然后在这些边界上给定

压力远场边界条件 ,并利用无穷远处来流的状态

来设定此边界条件 ,自由来流条件为 , p∞ = 8

428. 2 Pa , T∞ = 216. 7 K , r = 1. 4 , T 3 = 920. 6 K.

参考文献[13 ]的抽吸方案 ,抽吸位置的布置如图

2所示 ,在隔离段进口处进行抽吸 ,抽吸孔设定为

压力出口边界条件 ,抽吸背压设定为来流静压.隔

离段出口设定为压力出口边界条件 ,其余边界设

定为无滑移固体边界.分别采用四种不同的抽吸

开孔率ε= 0. 5 % ,ε= 1 % ,ε= 1 % ,ε= 2 %进行数

值模拟 ,这里抽吸开孔率ε指抽吸孔面积与隔离

段壁面面积的比值.

　　计算利用 FL U EN T 软件求解二维 N2S 方

程 ,湍流模型采用 RN G k2ε模型 ,壁面处采用非

平衡壁面函数法 ,它能考虑压力梯度及流动偏离

对平衡状态的影响.为了更好的模拟进气道2隔离
段中激波与附面层的干扰和激波的相交与反射 ,

计算过程中先进行初算 ,利用 FL U EN T 软件进

行自适应网格处理 ,再进行计算.计算收敛的标准

是 :所有变量 (8 个变量)的残差指标下降 3 个数

量级 ,同时随迭代过程特征指标不再下降 ,进气道

进出口的流量差小于 1 %.该数值计算算法已经

在文献[ 426 ]得到验证.

图 1　进气道2隔离段物理模型简图
Fig. 1　Geometric sketch of the inlet2isolator model

图 2　抽吸位置示意图

Fig. 2　Sketch of the suction location

表 1　高超声速进气道几何尺寸

Table1　Geometric measurements of the hypersonic inlet

L 1 / m L 2 / m L 3 / m

0. 267 0. 068 0. 085

L 4 / m L 5 / m L 6 / m

0. 035 0. 071 0. 074

δ1 / (°) δ2 / (°) δ3 / (°)

10 15 20

δ4 / (°) δ5 / (°) δ6 / (°)

14 10. 2 24

2　抽吸对高超声速进气道抗反压能
力的影响

2 . 1　不同出口反压下隔离段的流动特征

　　图 3给出了不同隔离段出口背压条件下的壁
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面压力分布.对于超燃冲压发动机来说 ,由于燃烧

室内压力很高 ,在隔离段内部会产生预燃激波系.

高背压导致边界层分离 ,激波与附面层相互作用 ,

在强背压作用下 ,激波与附面层相交区域壁面附

面层发生分离 ,引起主流流通面积缩小 ,从而形成

分叉结构 ,并形成“激波链”结构 ,快速发展的附面

层导致壁面压力分布具有很强的连续性.随着压

比的不断增加 ,激波系逐渐从斜激波向λ波系、激

波串转变 ,隔离段内的激波串不断前移. 当背压

压比增加到 36 时 , 隔离段的抗反压能力达到临

界值 , 此时隔离段背压的略微增加会导致激波系

进入进气道收缩段 , 引起流动分离、流动阻塞和

流量捕获下降 , 导致进气道流场不稳定并出现进

气道不起动现象 , 此时进气道的等压力线和流线

图如图 4 所示 , 具体的流动过程分析参考文献

[4 ] . 定义此时隔离段出口临界压比进气道起动/

不起动边界 , 该临界压比也表征进气道的最大抗

反压能力.

图 3　不同压比下进气道壁面压力分布

Fig. 3　Surface pressure dist ributions with

different backpressures

图 4　进气道不起动时等压力线和流线图

Fig. 4　Pressure contours and st reamlines of

inlet unstarted

2 . 2　抽吸对进气道抗反压能力的影响

　　从理论上分析 ,壁面开孔或槽能够使高超声

速进气道的附面层变薄 ,从而增大了进气道的有

效流通面积 ,进气道进口处的附面层分离滞后 ,使

得进气道处于起动状态 ,从而提高进气道抗反压

能力.图 5给出了相对抽吸流量随抽吸开孔率之

间的变化规律 ,这里相对抽吸流量是指抽吸流量

与进气道进口实际捕获流量的比值.随着抽吸开

孔率的增加 ,相对抽吸流量增加 ,二者之间基本呈

线性关系变化.图 6给出了不同抽吸开孔率下 ,在

最大抗反压压比下进气道下壁面压力沿轴向的分

布.图 7给出了进气道最大抗反压压比随相对抽

吸流量之间的变化规律.从图 6、图 7 可以看出 ,

抽吸开孔面积越大 ,相对抽吸流量增加 ,最大抗反

压压比越大.

图 5　相对抽吸流量随抽吸开孔率的变化规律

Fig. 5　Variations of the suction airflow

with the suction rate

图 6　不同抽吸开孔率下进气道壁面压力分布

Fig. 6　Surface pressure dist ributions at

different suction rate

　　下面分析采用附面层抽吸技术可以提高高超

声速进气道抗反压能力的原因.文献[ 4 ]和 2. 1节

的分析表明反压引起进气道不起动的主要原因

是 :快速发展的附面层与激波相互作用 ,导致激波
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图 7　最大抗反压压比随相对抽吸流量的变化规律

Fig. 7　Variations of the maximum backpressure

with the suction airflow

系进入进气道收缩段 ,引起流动分离、流动阻塞和

流量捕获下降 ,导致进气道流场不稳定并出现进

气道不起动现象.也就是说 ,附面层的快速发展是

导致出现进气道不起动的重要原因.图 8 给出了

抽吸作用下高超声速进气道流线图 ,从图中可以

看出 ,在隔离段进口处开孔 ,使得快速发展的附面

层被抽出进气道 ,从而提高了进气道的最大抗反

压能力.

图 8　抽吸条件下高超进气道速度矢量图

Fig. 8　Velocity vectors of the hypersonic inlet at suction

　　图 9给出了不同抽吸率下进气道在最大抗反

压压比作用下的等马赫数线.当进气道没有抽吸

作用时 ,隔离段进口存在强激波系使得附面层内

存在很强的逆压力梯度 ,加速附面层的分离 ;导致

激波系进入收缩段 ,并最终出现不起动 ,此时隔离

段进口处没有存在稳定强激波系的物理机制.进

气道在抽吸的作用下 ,隔离段进口存在强激波系

使得附面层内存在很强的逆压力梯度 ,同样加速

附面层的分离 ;但由于存在抽吸孔 ,附面层内的低

能流体被抽吸 ,减弱了附面层和激波的相互作用 ,

使得进气道进口处附面层分离滞后.与无抽吸作

用相比 ,隔离段进口处存在稳定的强波系是提高

进气道抗反压能力的主要内在物理机制.从图 9

可以看出 ,随着抽吸孔面积的增加 ,隔离段进口处

可以稳定的激波系由斜激波向正激波转化 ,激波

强度逐渐增强 ,因此进气道的抗反压压比逐渐增

加.

图 9　最大背压下进气道等马赫数线

Fig. 9　Mach number contours of the inlet at

the maximum pressure

　　表 2给出了进气道 (隔离段出口)在不同抽吸

开孔率下 ,最大抗反压压比下的性能参数比较 ,其

中ε表示抽吸开孔率 ,σ,φ, M a分别表示隔离段出

口质量加权平均总压恢复系数、流量捕获系数和

马赫数.从表中可以看出 ,随着抽吸开孔率的增

加 ,抽吸流量不断增加 ,导致流量捕获系数降低.

隔离段的最大抗反压能力增加 ,导致隔离段出口

马赫数降低 ;进气道压缩程度增加 ,导致总压恢复

系数降低.

表 2　隔离段出口性能参数比较

Table 2　Comparison of parameters at the exit of isolator

pb/ p∞ ε σ φ M a

36 0 0. 540 5 0. 380 5 1. 060 1

44 0. 005 0. 475 2 0. 370 0 0. 811 4

49 0. 01 0. 467 8 0. 354 6 0. 698 2

56 0. 015 0. 459 1 0. 339 4 0. 544 5

59 0. 02 0. 451 1 0. 327 8 0. 494 0
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　　从上面讨论可以得出 ,采用附面层抽吸技术

提高了隔离段的最大抗反压能力 ,在某种程度上

相当于增加了隔离段的长度 (在不考虑附面层抽

吸的条件下 ,隔离段的最大抗反压能力与隔离段

的长度有关) ,意味着燃烧室可以容忍更大的燃油

流量 ,大幅提高发动机的推力.但抽吸同时带来发

动机重量增加、系统复杂性增加和流量捕获系数

降低等问题 ,需要综合考虑折衷处理与发动机性

能之间的关系.

3　结　论

　　本文首先对典型的高超声速进气道进行了二

维数值模拟 ,简要分析了压比变化对隔离段内部

流场的影响 ,在该分析的基础上讨论了附面层抽

吸对进气道最大抗反压能力的影响 ,给出了最大

抗反压能力随抽吸率之间的变化规律 ,从附面层

分离角度分析了抽吸提高高超声速进气道抗反压

能力的原因 ,有如下结论 :

　　(1) 进气道在附面层抽吸作用下 ,隔离段进

口处存在稳定的强激波系是提高进气道抗反压能

力的主要内在物理机制 ;抽吸开孔面积越大 ,抽吸

流量越大 ,此时进气道的最大抗反压能力也越大 ;

　　(2) 采用附面层抽吸技术大大提高了进气道

的最大抗反压能力 ,相当于增加了隔离段的长度 ,

减轻了发动机的重量.意味着燃烧室可以容忍更

大的燃油流量 ,大幅提高发动机的推力.
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