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高超飞行器进气道/内流道流动特性试验
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摘 � � � 要: 用 Ma � = 7 风洞试验的方法研究了一种吸气式高超声速飞行器二维进气道/内流道的流场特

征与起动特性.试验结果表明: 在来流总压 0� 5~ 1� 9 M Pa、单位雷诺数 2� 48  106~ 7� 95 106 范围内,进气

道起动的前提下,进气道/内流道沿程压力分布受来流总压、雷诺数的影响变化很小; 在进气道外压缩段流动

未受干扰前进气道隔离段最大可承受反压约为 250 倍自由来流压力; 未加侧板时该进气道具有自起动能力,

加侧板后隔离段出口压力有所增加;在设计点工况,该进气道增压比 42� 9, 总压恢复 0� 27,出口马赫数 2� 76.
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Experimental study of flow characteristics of inlet / internal

flowpath for a hypersonic f light vehicle

WANG Cheng�peng , ZHANG H ong�ying, SUN Shu,

WANG Jiang�feng, CHENG Ke�ming

( Col leg e of Aerospace Eng ineer ing, Nanjing Univ er sity o f

Aeronaut ics and Astronautics, N anjing 210016, China)

Abstract: The f low field st ructure and start ing character ist ics of tw o�dimensional inlet /
internal flowpath for an air breathing hypersonic vehicle w as analyzed using Ma � = 7 w ind

tunnel test method. T he experimental r esults show that: if the inlet flow path is started under

incoming to tal pressur e( 0� 5~ 1� 9 MPa) and unit Reynolds number ( 2� 48  106 ~ 7� 95  
1061/ m) , the var iat ion of the incoming total pressure and Reyno lds number has litt le effect

on the stat ic pressure dist ribut ions along inlet/ internal f low path; the inlet�isolator could

w ithstand max imum back pressure 250 t imes the f ree�stream stat ic pressure, befor e f low in

the inlet compression sect ion is disturbed; the inlet has a self�start ing ability if no lateral plate
is added, and the outlet pressure at the iso lato r increases if lateral plates are added befo re the

cow l; under the w or king condit ion at the design point , the inlet f low path has a compr ession

ratio 42� 9, total pressure recovery of 0� 27, and mass�weighted average M ach number of

2� 76.

Key words: aerospace propulsion system; airbr eathing hypersonic vehicle; hypersonic

inlet; internal f low path; start ing; w ind tunnel test

� � 高超声速飞行器速度加高度上的综合优势使

其在军事上极具诱惑力.其极高的飞行速度对预

警系统和拦截器提出了极高的要求, 对防御系统

构成巨大威胁; 其飞行高度(通常> 25 km)使一



� 第 10 期 王成鹏等:高超飞行器进气道/内流道流动特性试验

般战斗机和防空导弹都难以作为. 因此,高超声速

飞行武器将在有效突防、中远程精确打击和纵深

攻击方面发挥重要作用.

临近空间( 20~ 100 km)的吸气式高超声速

推进、飞行器一体化设计是当今高超飞行技术研

究中的热点问题. 本文围绕一体化设计中的重点

议题 ! ! ! 进气道/内流道流动特征和起动问题,针

对一个二维进气道模型,着重从实验角度研究了

前体结构一定时,不同来流、几何和燃烧室反压条

件下的进气道/内流道流场特点和激波结构, 研究

了起动特性对有关因素的响应, 特别关注了燃烧

室内喷射高压气流(以此模拟燃烧产物生成的压

力环境)对进气道起动、不起动和自起动行为的影

响.

1 � 设备概况

试验是在南京航空航天大学新建的高超声速

风洞( NHW )上进行的
[ 1]
. 该风洞属上游高压下

吹�下游真空吸气型的暂冲式风洞,采用金属板蓄

热式加热器加热气体; 风洞的主要构成部分见图

1.风洞配备 �300mm 的彩色纹影系统和计算机

视频数字摄录采集系统,可以实时显示和快速记

录回放流动图像;采用 32通道的常规循环扫描数

据采集处理系统对压力传感器、热电偶、天平输出

的信号进行采集和处理, 数采精度优于 0� 05%,

循环扫描采样频率 100 kHz.

图 1� 南航高超风洞( NHW)构成示意图

F ig. 1� Schematic of hypersonic w ind tunnel

o f Nanjing Univ ersity of Aeronautics

and Astr onautics ( NHW)

� � 风洞主要参数和指标见表 1, NHW 风洞利

用 AGARD标模 HB�2进行的流场校测结果与国
际通用数据规律一致, 达到了国军标 GJB4399�
2002对常规高超声速风洞速度场均匀性指标的

要求.

表 1 � 南航高超风洞( NHW)主要参数指标

Table 1� Performance parameters of NHW

序号 参数 数值

1 喷管出口直径/ m 0. 5

2 马赫数 5, 6, 7, 8

3 总压/ MPa 0. 04~ 2. 0

4 总温/ K 400~ 770

5 模拟飞行高度/ km 20~ 60

6 有效运行时间/ s ∀10

2 � 模型与试验状态

为了研究高超声速进气道/内流通道流动特

性,设计了如图 2所示二维高超内流道,整个模型

宽度为 70 mm,考虑风洞来流条件取设计点马赫

数 7� 2. 模型风洞安装图见图 2( a) , ( b) , 尺寸图见

图 2( c) , 模型进气道设计为三道外压缩楔板, 唇

罩一侧设了两道转折角;在进气道喉道往后有两

种工况,一是为等直段的隔离段,这种方案在下文

称#等直隔离段方案∃;二便是图 2( c)所示带凹槽

和喷管的工况,在凹槽内设计了高压气体喷射孔,

试验中喷射高压气流以模拟燃烧室燃烧造成的高

压环境;这种方案在下文称#燃烧室方案∃.为了研

究侧板对内流通道的影响,研究了进气道内压缩

段前有侧板(图 2( a) )和无侧板两种工况.

在试验中,在进气道前缘至后体(靠近机体一

侧)布置了 20 个测压孔测量了沿程静压 (图 2

( b) ) ;压力测量元件为固态绝压压阻式压力变送

器,该变送器的核心元件采用了由当前最先进的

硅微机械加工技术生产的集成硅压阻力敏元件;

变送器是由压阻压力敏感芯片、集成信号放大转

换线路组成,输出信号为 0~ 5 V 标准工业信号,

比单独采用传感器更为优越. 其标准供电电源为

% 15 V.压力变送器的主要性能见表 2.模型测压

试验状态及来流条件见表 3.

表 2� 压力变送器主要性能指标

Table 2 � Performance parameters of transducers

压力范围/

kPa

精度/

&

电压输出/

V

电源电压/

V

0~ 5, 25 2. 5 0~ 5 % 15

0~ 100, 300, 2000 1. 5 0~ 5 % 15
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图 2� 高超二元进气道/内流道模型安装与尺寸图(单位: mm)

F ig . 2 � Pictur es and ma in dimensions of 2d hypersonic Inlet. ( Unit: mm)

表 3 � 模型试验条件

Table 3� Test conditions

序号 参数 数值

1 马赫数 Ma � 7. 1~ 7. 2

2 前室总压 p 0 / kPa 300~ 1 900

3 前室总温 T 0 / K 500~ 620

4 单位雷诺数 Re/ 106m 1. 49~ 7. 95

5 模型攻角/ (∋) 0. 0~ 1. 5

6 喷流压力 p inj/ kPa 300~ 700

3 � 试验结果与分析

3. 1 � 前体/内流道流动特征

由于在试验过程中仅对进气道外楔板及唇罩

上方绕流结构进行了纹影拍照, 并未对内流道流

动激波附面层相干结构进行观测, 为了了解相关

流场信息,采用 Fluent计算软件对带等直隔离段

的进气道工况进行了二维数值模拟, 计算中选用

couple+ implicit求解器, 紊流模型为标准 K��模
型,整个计算域共采用了 52 000个网格单元, 壁

面取绝热、无滑移、固体边界条件,采用实际试验

来流条件作为流场计算的来流条件.

图 3( a)中的纹影照片清楚的显示进气道三

道外楔板斜激波交于唇口前缘, 唇罩上缘溢流激

波紧贴唇罩上板, 该纹影图表明进气道的外压缩

段设计十分成功;图 3( b)计算等马赫数线图反映

图 3 � 高超二元进气道/隔离段流动特征

Fig . 3 � Flow field of 2d hyper sonic inlet/ isolator
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了内流道中心面上的激波反射相交结构,可见唇

口第一道激波成功的被设计打在肩点处,造成较

小范围的流动分离; 同时唇口的第二道激波紧随

其后造成了更小范围的流动分离包.

图 3( c)给出了压力沿程分布的试验与计算

对比,双方吻合的较好,试验压力分布反映了内流

道内激波的反射; 试验结果包括不同来流总压的

结果,来流总压的改变将会改变风洞来流的雷诺

数,在以往的研究表明在进气道起动临界状态,来

流总压的改变较明显的影响了飞行器模型的气动

力分布与沿程静压分布;而在目前进气道正常起

动状态该图表明来流总压对沿程静压的分布影响

很不明显, 这也给了我们启示,在一定程度上,通

过一定的处理手段在较低雷诺数风洞所获得的压

力结果可以推广到高空高总压情况下应用.

表 4给出了隔离段出口各项流量平均出口参

数,其中增压比为设计状态下,隔离段出口静压与

来流静压之比, 高超声速进气道主要功能之一便

为增压, 满足燃烧室燃料顺利点火、燃烧的要求,

一般要求隔离段出口压力大于 0� 05 MPa[ 2] ; 同

时,增压比也不是越大越好,因为进气道迎风面上

压差阻力也会随之增大,同时隔离段出口马赫数

也会随之减小, 隔离段抵抗反压的能力也会降低.

该进气道隔离段增压比为 43倍左右,设想该飞行

器飞行高度 29 km, 估计隔离段出口压力 60 000

Pa左右, 说明该进气道压缩量适中. 隔离段出口

马赫数为 2� 76,目前这个马赫数附近超声速燃烧
技术相对较为成熟. 高超进气道在压缩自由来流

空气的同时,进气道隔离段出口的静温也不断升

高,静温、压力的升高不仅给燃烧室的结构材料强

度以及燃料燃烧速率带来影响, 高温下的空气非

平衡离解还会造成能量损失, 降低发动机的燃烧

效率,一般要求隔离段出口温度不高于 1 440~

1 670 K[ 2] ,同时还应考虑到不同燃料对燃烧室进

口温度的要求; 在飞行高度 29 km 时, 隔离段出

口温度在 1 050 K 左右,这个温度是比较合适的.

由于试验风洞均匀区长度所限, 进气道并未依照

Osw atisch最佳总压恢复配波理论 [ 3] 设计, 所以

隔离段出口总压恢复 0� 27稍微偏低,再加上考虑
到进气道各道楔角的选择应兼顾低马赫数非设计

工况的进气道性能(数值计算表明该进气道在马

赫数 4工况下可以顺利起动) ,一般不采取 Osw a�
t isch配波理论楔角逐渐增大的方式,况且对于高

超进气道单纯追求高总压恢复并非完全有利. 表

4表明该进气道隔离段具有较好的总体性能.

表 4� 隔离段出口参数

Table 4 � Performance parameters at isolator exit

序号 参数 数值

1 马赫数 2. 76

2 增压比 42. 9

3 总压恢复 0. 27

4 温升比 4� 6

� 注:以上参数均为流量平均得到.

3. 2 � 进气道隔离段的反压特性

超燃冲压发动机工作马赫数范围较宽, 在不

同的马赫数工况下, 燃烧室内喷油位置、油气当量

比都各不相同
[ 4]
, 在燃烧室造成很大范围的压力

变化,承载这一反压变化的关键部件便是隔离段.

为了确保在整个飞行范围内进气道能够正常工

作,进气道隔离段必须可以承受较大的反压而不

使进气道不起动, 这也是进气道隔离段的一个重

要性能指标之一.

为了模拟燃烧室内的压力升高,设计了如上

文所述# 燃烧室方案∃ (图 2( c) ) , 在凹槽内轴向

x= 430 mm(原点取 A 点)位置布置了喷射孔,与

高压气体相通;相比以往的在隔离段出口或喷管

出口设置节流阀门等#硬反压∃手段提高反压[ 5] ,

这种#软反压∃方法不但可以成功的获得隔离段内
的压力升高,还可以获得燃烧室与喷管内的顺压

力分布.图 4表明沿程压力分布在喷射点处压力

最大,随着不断提高喷射压力,压力升高曲线在隔

离段内不断前传, 在喷射点处压力达到风洞自由

来流压力的 250倍左右时(对应图 4 中最高压力

曲线) ,压力升高的前缘基本位于唇罩尖点位置,

进气道处于不起动临界点,对应此状态的纹影图

片见图 5,显示临界不起动时进气道三道外压缩

图 4� 不同喷流反压下压力沿程分布

Fig. 4� Effects o f back�pressure on pressure distr ibutions
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激波并未受影响, 而在唇口附近存在一弓形脱体

波,在反压增高到 250倍之前,处于起动状态时的

进气道外楔板激波纹影都相同(图 3( a) ) ; 尽管燃

烧室反压增大理论上可以通过附面层内亚声速区

不断前传,但压力曲线分布表明高压气流喷射造

成的反压仅在隔离段内一段区域略有影响,在压

力曲线升高起始点之前压力分布没有变化,且在

目前喷射压力范围内, 反压造成的压力升高几乎

没有影响到外压缩楔板上的压力分布.

图 5� 临界不起动纹影

Fig . 5 � Schlier en picture of cr itical unstart

3. 3 � 进气道的起动特性

一般来说, 进气道处于#起动∃状态时内流道
的流动不改变进气道的捕获性能[ 6, 7] ,反之,内流

道的流动改变了进气道的捕获特性,则称之为#不

起动∃,在不起动状态下, 发动机流量系数降低,压

缩效率降低,流场不稳定而产生脉动载荷,若燃料

喷射未能随来流变化作出调整, 还会造成发动机

熄火
[ 8]
. 造成进气道不起动的原因很多, 文献[ 7]

对此做了总结, 原因之一便是反压过大而使隔离

段内激波串溢出唇口, 而影响到进气道外压缩段

流场(图 6( a) ) , 进而降低了进气道的流量系数,

也即改变了进气道的捕获性能. 当造成进气道不

起动的因素消除后, 进气道能重新起动,称进气道

能够#自起动∃. 当燃烧室的反压过高使进气道处
于不起动状态时, 通过控制系统调节喷油量以后

进气道应能重新起动,亦即应具备自起动能力.为

了检验#燃烧室方案∃构形的自起动特性,首先在

在凹槽内喷射高压导致进气道不起动(图 6( a) ) ,

由图可见进气道的三道外压缩激波已经不再贴近

唇口,在反压的作用下高高翘起在唇口上方汇聚

且前后不停振荡;然后关掉高压喷射设备,通过适

时显示的纹影发现进气道三道外压缩激波迅速贴

口, 流场也重新趋于稳定, 进气道顺利重新起动

(图 6( b) ) ,说明进气道能够#自起动∃.

3. 4 � 侧板对流动的影响

为了防止来流在进入进气道内压缩段前横向

图 6 � 进气道自起动特性研究

Fig . 6 � Schlier en picture of self�st arting

流动,试验的工况之一便是在进气道内压缩段进

口前安装了一三角侧板(图 2( a) ) ,对于气动构型

而言,这也会增大飞行器升力.图 7显示了进气道

后接等直隔离段方案有无侧板时的以来流总压无

量纲化的压力分布, 其明显特点有二, 一是在 x=

340 mm 处,加侧板后压力明显下降;二是在 x=

380 mm 与 x = 520 mm 处压力明显增大. 参照图

3( c)可知 x= 340 mm 大致位于第一道唇口激波

造成的分离包处,无侧板时,进气道前缘捕获截面

捕获的气流在外压缩面上发生横向流动,一部分

气流从外压缩面两侧溢走,加侧板后,这部分溢流

量减少,进气道内通道捕获流量增加,这使唇口激

波强度增大,造成的肩部后分离区域范围加大,从

图 7 � 侧板对压力沿程分布的影响

Fig . 7 � Effects o f fences on pressure distr ibution
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而导致在 x= 340 mm 点捕捉到了膨胀区的压力

下降;同时唇口第二转折角发出的第二道唇口激

波强度也同样增大, 参照图 3( c)可知 x= 380 mm

处的压力升高应是由第二道唇口激波造成,在随

后的流道中,第一道和第二道唇口激波的反射激

波合在一起在唇罩一侧壁面反射打在机体壁面

上,造成 x= 520 mm 处压力再次升高; 综上所述,

增加三角侧板后, 压力分布表明流道内激波强度

增强,隔离段出口的压力也大大增加.

4 � 结 � 论

通过试验测量和流动显示,并辅以数值模拟,

对于一种一体化前体进气道/内流道构型内高超

流动特征进行了研究, 通过对上述方法所得结果

进行对比分析, 可以得出以下一些结论:

( 1)本文所研究的进气道隔离段在来流马赫

数 7� 2 工况下出口平均马赫数为 2� 76, 增压比
42� 9,温升比为 4� 6, 总压恢复系数 0� 27, 表明这
种设计方案能够获得较好的总体性能, 值得进一

步研究.

( 2)在来流总压 0� 5~ 1� 9 MPa、单位雷诺数

2� 48  106 ~ 7� 95  106 范围内,在保证进气道起

动的前提下,进气道/内流道沿程无量纲压力分布

受来流总压、雷诺数的影响变化很小,这有利于一

定范围内的低雷诺数风洞所获得的压力结果向高

总压工况下的推广.

( 3)采用在凹槽内喷射高压气流的手段来模

拟燃烧室燃烧造成的高压环境, 并获得了不同反

压下进气道隔离段内的压力分布, 结果表明进气

道隔离段最大可以承受 250倍自由来流压力而几

乎没有影响到外压缩楔板上的压力分布.

( 4)试验表明没有安装侧板时该进气道具备

#自起动∃能力.
( 5)在进气道外压缩段增加侧板可以减小横

向溢流,提高进气道流量捕获能力,提高隔离段出

口压力.
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