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摘 � � � 要: 针对一种设计飞行马赫数范围为 2. 25~ 4. 0 的定几何混压式二元超声速进气道由于反压引起

的不起动开展了再起动特性风洞实验研究. 根据实验结果和二维非定常数值仿真结果分析表明: 在 Ma=

2� 51 和 3� 01 下进气道性能在进锥/退锥实验中规律一致;按照 Ma= 2� 25 的起动面积收缩比确定的喉道面

积,使进气道在来流 Ma�2� 51 时具有自起动能力; 而在稳定亚临界状态下具有高的总压恢复系数及形成类

似于外压式的气动通道是进气道无回路迟滞现象的主要原因.
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Abstract: An experimental study w as conducted to invest igate the restar t performance

of a f ixed�geometry, mixed�compression, tw o�dimensional supersonic inlet under unstart con�
dition due to raising backpr essure, w ith a designed f light M ach number fr om 2� 25 to 4� 0. The

test results and tw o�dimensional unsteady simulat ion results show that , the inlet performance

is consistent in the inlet w all and ex it sect ion tests at M ach number of 2� 51 and 3� 01; the

thro at area is determined according to the star t area shrinkage ratio at Mach= 2� 25, so that

the inlet enables self�start at Ma = 2� 5 and above. The phenomenon o f no hy ster esis under

stable subcritical condition is because of a high total pressure r ecovery and a flow pat tern of

inlet sim ilar to ex ter nal compression inlet .

Key words: aero space propulsion sy stem; m ixed�compression inlet ;

fix ed�geometry inlet; exper imental invest igat ion; unstart ; r estart

� � 超声速进气道作为高速飞行器推进系统的重
要组成部分[ 1] , 其主要作用是将流入的高速气流

减速增压,并提供给发动机所需的流量和出口流

场.对于一般的常规混压式进气道来说,超声速来

流在进口前减速增压为低超声速流后进入内通道

继续减速增压为亚声速流,通道内有一定比例的

内压缩,因此存在内压式进气道所特有的起动问

题和回路迟滞现象[ 2] .一般情况下有两种方式会

引起进气道不起动: ( 1)进气道的收缩比过大, 喉

道面积过小,进气道捕获的流量不能全部通过喉

道; ( 2)发动机需要的流量大幅度减小, 导致进气

道出口反压过高,将结尾激波推出通道内.由于进
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气道不起动会带来流量、总压恢复系数的急剧下

降和阻力的增大,并可能引起进气道喘振,从而导

致发动机熄火, 甚至结构被破坏等后果[ 3] .因此如

何使已经进入不起动状态的进气道重新再起动受

到了各国有关专家的重视. 早在上个世纪 60、70

年代,对于混压式进气道的再起动问题,国外就进

行了较深入的实验研究
[ 4�9]

.由于通过提高来流马

赫数的方法具有局限性,实用中主要采用放大通

道流通能力的方式实现再起动,具体为:调节外唇

罩位置及角度、前后移动中心锥体(针对轴对称进

气道) ,改变楔板的角度(针对二元进气道)等变几

何方式.另外,也可在进气道收敛段壁面采用多孔

放气系统、旁路放气系统等方法,减少进入通道的

气流同时减小分离区提高流通面积, 使气流能顺

利通过喉道实现再起动.但是上述所研究的进气

道采用的大都是结尾激波为正激波的传统压缩方

式,进气道再起动后仍存在回路迟滞现象.

到了 90年代后,随着测量手段的提高和计算

仿真技术的发展, 对混压式进气道不起动和再起

动特性有了更深入的研究[ 10�12] , 实验和数值仿真

发现附面层的发展尤其是激波/附面层的相互干

扰对进气道再起动影响很大, 增大喉道面积、减小

激波/附面层的相互干扰是进气道再起动的关键

技术.只是对进气道再起动的研究仍集中在传统

的压缩方式下的变几何方面. 而对于斜激波进入

腔体、非单一正激波结尾的定几何混压式进气道

再起动问题的研究至今未见报导.

本文对一种设计飞行马赫数范围为 2� 25~

4� 0的定几何混压式二元超声速进气道由于反压
引起的不起动开展了再起动风洞实验研究.通过

实验获得了进气道在 Ma= 2� 51和 Ma= 3� 01时
由不起动  起动和起动 不起动过程中进气道的

气动特性.结果表明,研究的进气道当反压过高造

成不起动时,只要适当降低反压就能顺利地实现

再起动;而且进气道性能直接达到临界状态最佳

值,不存在常规混压式进气道具有的回路迟滞现

象.为了更好的了解进气道再起动过程中无回路

迟滞现象,对进气道开展了二维非定常数值仿真

研究,分析了通道内的流场特性.

1 � 进气道设计

本文设计的二元混压式进气道工作马赫数范

围为 Ma= 2� 25~ 4� 0,巡航状态为 Ma= 3� 0带 2!
攻角飞行.由于飞行马赫数跨度大,为了保证进气

道在最低飞行马赫数下能正常工作且在巡航状态

下性能最优,设计中选定巡航状态飞行时激波封

口,并按照 Ma= 2� 25 时的起动面积收缩比确定
喉道面积.混压式进气道的外压缩部分由两个角

度分别为 7!和 16!的楔板完成,内压缩部分则通

过外唇口的一道斜激波、通道内一系列的反射激

波和喉道后的结尾激波系将进口的超声速气流减

速到亚声速,亚声速气流在扩张通道内继续减速

增压.

图 1� 混压式二元进气道示意图

F ig . 1 � Schematic v iew o f the inlet

图 1给出了二元进气道的示意图.进气道内

压缩比约为 60% ,通道内超声速段面积收缩比为

0� 87,设计中采用激波与膨胀波相互抵消原理,降

低外唇罩激波与压缩面附面层的相互作用,能有

效抑制分离包的出现. 亚声速段扩张角为 4� 7!,
避免了通道内出现气流分离.

2 � 风洞实验

2. 1 � 实验模型和测量系统

图 2给出了实验模型在风洞中的照片,进气

道为腹下 90!双下侧气动布局方式(实验中为了

方便观察对模型进行了 180!滚转安装) . 自由流

气体经过弹体预压缩后,进入两进气道内经过转

弯在圆形通道内掺混. 圆形通道后接有流量调节

系统,通过步进电机控制流量调节锥的前后移动

改变进气道的出口流通面积, 以形成二喉道来模

拟燃烧室加给进气道的反压. 调节锥由后往前移

动,进气道出口流通面积逐渐变小,表示燃烧室压

图 2� 实验模型在风洞中的照片

F ig. 2� Inlet model in the wind tunnel
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力由小变大,反之亦然.实验中模拟进气道由不起

动到再起动状态采用的方法是: 首先将调节锥设

定在进气道不起动的位置,然后按一定的位移逐

步后移调节锥到进气道出口面积全部放开.为了

便于对照分析, 流量调节锥按照同样的行程从后

往前移动,对进气道从起动到不起动状态也进行

了实验.

实验测量系统分为静压和总压测量系统. 静

压测点分布如图 1所示, 进气道唇罩面设置了 13

个静压测点,压缩面设置了 17个静压测点,其中

唇罩面的第 6点和压缩面的第 9点位于进气道的

喉道截面, 唇罩面的第 13 点和压缩面的第 17点

位于进气道的出口截面.总压测量置于进气道的

出口截面, 测量点分布为: 唇罩面和压缩面各 3

排,每排布有 3个测量点;侧面为 1 排, 有 9个测

量点;总共有 27个测点.

2. 2 � 实验设备

本实验是在南京航空航天大学 NH�1风洞中
进行的. NH�1风洞是暂冲式亚、跨、超声速风洞.

马赫数范围为 0� 3~ 3� 5,试验段截面尺寸为( 0� 6
m ∀ 0� 6 m) . 超声速实验时通过更换喷管获得不

同的来流马赫数. 试验段每一侧壁各有两个直径

230 mm 的观察窗, 供纹影仪观察录像以及显示

流场使用.

测压采用 8400 电子扫描阀, 最大采样速度

50 kHz,量程为 # 0� 2 M Pa,压力扫描器精度可达

# 0� 05% F. S,压力校准精度可达 # 0� 01% F. S.

3 � 数值模拟

由于二元进气道为矩形通道, 在不考虑四个

角区影响的情况下, 具有二维流动特征.因此为了

更好的了解和分析再起动过程中进气道内部流场

图 3 � 进气道的二维计算网格

F ig . 3 � Computationa l g rid for 2�D inlet

的变化情况,本文采用非定常二维数值仿真方法

对其进行研究. 计算采用有限体积法求解雷诺平

均后的二维 N�S 方程, 紊流模型选的是 Jones和

Launder提出的标准 k��模型,并采用二阶迎风格

式离散.进气道的二维网格如图 3所示,网格数约

为54 000.计算中用到的边界条件有:压力远场边

界、压力出口边界和无滑移绝热固壁等.计算过程

中首先利用定常方法计算出进气道临界状态下出

口面积堵塞度,然后加大堵塞度将结尾激波推出

进气道内通道,使其处于不起动状态.将该不起动

状态流场作为非定常计算的初场, 并把出口面积

堵塞度直接放回进气道临界状态时的堵塞度, 然

后对其进行非定常计算.

4 � 结果与分析

本文通过实验研究了 Ma= 2� 51 和巡航状态
Ma= 3� 01 时进气道的再起动特性, 飞行姿态均

为 2!攻角、0!侧滑角.下面将对进气道从不起动到

再起动状态实验(流量调节锥由前往后运动即退

锥实验)的气动特性进行分析,并与进气道从起动

到不起动状态(流量调节锥由后往前运动即进锥

实验)的实验结果作比较.

4. 1 � 进气道性能随出口截面流量函数 Q(Mae)

的变化

� � 图 4和图 5分别给出了 Ma= 2� 51 和 Ma=

3� 01时, 进气道在退锥/进锥实验中总压恢复系

数和流量系数随出口截面流量函数的变化曲线.

文中流量系数定义为进气道远前方自由流管面积

与 0!攻角下进气道捕获面积之比. 图 6 和图 7给

出了 Ma= 2� 51时进锥/退锥实验中, 进气道处于

不同工作状态下的唇罩面和压缩面静压分布曲

线.由结尾激波的位置可知,图中各点所对应的状

态分别为:第 1点是进气道不起动点,第 2点为可

稳定工作的亚临界状态点,第 3点为临界状态点,

第 4点则为超临界状态. 由图 4~ 图 7的实验曲

线比较,可以发现,两个来流马赫数下退锥与进锥

实验的总压恢复系数、流量系数变化曲线和沿程

图 4� 总压恢复系数随出口截面流量函数变化曲线

Fig. 4� To tal pr essure r ecovery coefficient ver sus mass

flux function at the ex it plane
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图 5 � 流量系数随出口截面流量函数的变化曲线

Fig . 5 � Mass flow ratio v ersus mass flux function at

the exit plane

图 6� Ma= 2� 51,�= 2!时进气道唇罩面静压分布曲线

F ig . 6 � Distribution of static�pressur e along the inlet

cow l at Ma= 2� 51,�= 2!

图 7� Ma= 2. 51,�= 2!时进气道压缩面静压分布曲线

F ig . 7 � Distribution of static�pressur e along the inlet

r amp at Ma= 2� 51,�= 2!

静压分布在各状态下基本上一致, 尤其在 Ma=

2� 51下几乎完全吻合.

对于内压式进气道和常规的定几何混压式进

气道,如果进气道出口反压过高将结尾正激波推

出通道后,由于进口前强脱体激波的存在,导致进

入进气道的进口气流总压急剧下降, 喉道能通过

的流量随之减少, 通过亚声速溢流来实现流量平

衡,进气道不起动.当喉道有足够大的面积使这些

低能量流全部通过时,进气道实现再起动.但吞入

的激波不是停留在喉道位置处, 而是在喉道后扩

张段某截面,进气道直接由亚临界状态进入超临

界状态.与由超临界  临界  亚临界状态的连续

变化过程比较,进气道的流量函数按不同的方向

变化时,在临界状态附近存在一个回路迟滞,这就

是所谓的回路迟滞现象. 但是由图 4~ 图 7可知,

本文研究的定几何混压式进气道沿着不同的出口

流量函数变化方向, 在不同的工作状态下所获得

的性能曲线和静压分布规律一致, 尤其临界状态

下吻合很好,说明进气道实现了再起动且不存在

回路迟滞现象.

4. 2 � 进气道的再起动特性

由于进气道的起动特性在 Ma = 2� 51 和
Ma= 3� 01 时的实验和计算结果具有同样的规
律,因此下面仅针对 Ma= 2� 51进行讨论.

4. 2. 1 � 进气道自起动特性

对于有内压缩的进气道, 在给定的来流马赫

数下,存在一个最小的起动面积收缩比,若喉道面

积进一步变小,进气道则不起动.但是当进气道进

口前由于各种因素而出现脱体激波时, 该收缩比

并不足以使脱体激波吞进通道内. 通过放大喉道

面积,使脱体激波吞进所对应的面积收缩比则为

该进气道的自起动面积收缩比[ 13, 14] . 由此可知,

进气道自起动所要求的面积收缩比要大于正常起

动所要求的面积收缩比. 同时,面积收缩比由来流

马赫数决定,来流马赫数越高,所需的面积收缩比

越小.

图 8给出了 Ma= 2� 51, �= 2!时进气道从不

起动到再起动的系列实验纹影图, 并与进气道由

起动到不起动的相应纹影图进行对照. 图中给出

的 3个状态与图 4和图 5中标记的 1~ 3点一一

对应.进气道从不起动到再起动的实验过程中,在

不稳定亚临界状态下, 结尾激波影响到两道楔板

斜激波,使其沿着楔板前沿来回高频摆动,纹影图

看到的是一片波系(对应图 8的 1状态) .随着反
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图 8� 进气道在 Ma= 2� 51,�= 2!时由不起动 再起动和由起动 不起动的系列实验纹影照片图

F ig. 8� Sequence o f Schlieren pho tog raphs show ing the inlet from unstart to restart and from st art

to unstar t at Ma= 2� 51,�= 2!

压的降低,结尾激波停留在进口前,楔板引起的斜

激波可以稳定工作,仔细观察 2状态下的外唇罩

口,可以发现有少量的溢流,这与图 5给出的该状

态下的流量系数稍小于临界及超临界下的流量系

数的结果一致. 到了 3 状态后斜激波完全不受脱

体激波的影响而稳定工作.与进气道由起动到不

起动所对应的纹影图对照, 结果一致. 说明在

Ma= 2� 51下,进气道在出口反压过高导致其通

道内激波被推出时, 只要适当降低反压,可以顺利

再起动,具有自起动能力.这是因为进气道的喉道

面积是按照 Ma= 2� 25时正常起动确定的, 由进

气道内压缩部分所要求的自起动面积收缩比, 设

计的喉道面积足以使进气道在 Ma= 2. 51及以上

的进口前脱体激波顺利吞进通道内,实现再起动.

4. 2. 2 � 无回路迟滞现象

由前面的实验结果可知, 本文设计的进气道

不仅具有自起动能力, 而且再起动过程中不存在

回路迟滞现象, 这是所设计的进气道与常规混压

式进气道的明显不同之处. 由图 4 和图 5可以发

现,在稳定亚临界状态下( 2点) , 进气道的总压恢

复系数高于临界状态的.这是因为由于进口前脱

体激波与压缩面附面层的相互作用下引起分离

包,在进口处形成小于几何喉道的气动喉道, 波前

马赫数减小,结尾激波损失降低的缘故.而对于内

压式进气道和常规混压式进气道, 正是由于进口

前强脱体激波造成总压损失大而导致再起动过程

有回路迟滞现象. 因此稳定亚临界状态下具有高

于临界状态的总压恢复系数是进气道再起动无回

路迟滞的关键因素之一.

为了更好的了解本文设计的进气道的再起动

过程,根据数值仿真得到的内通道流场分布进行

讨论.图 9给出了二维非定常数值仿真获得的进

气道从稳定亚临界状态到临界状态时内通道流场

变化分布图.图 10给出了对应于图 9中 t= 0 s和

t= 0� 004 3 s时进气道通道的流线图. 根据图 10

的 t= 0 s时的流线分布图可见,受到脱体激波/附

面层相互作用引起的分离包与进气道压力边界的

综合影响下,脱体激波后方形成了类似于外压式

的气动通道, 因此进气道可以稳定工作[ 15] . 进气

道压缩面与气动通道间由于分离包的存在,气流

为亚声速流,后面的反压可以通过该区域上传.此

时若降低反压,压力边界条件发生变化,使分离包

减小并带动脱体激波移入收敛段. 随着脱体激波

进入通道内,唇口亚声速溢流消失,外唇罩处产生

一道斜激波,并与吞进通道内的脱体激波相交形

成 t= 0� 001 3 s 时所示的流场.这时通道内出现

了由外唇罩产生的斜激波、脱体激波演变过来的

正激波以及分离包引起的  波相互作用而形成的

组合激波.由于斜激波的出现并与正激波相交,使

由脱体激波演变来的正激波变短, 波后马赫数提

高,由分离包引起的气动喉道流通能力增强,进一

步导致正激波后移, 激波强度变弱,激波附面层相

互干扰减弱,分离包后移减小.使正激波和分离包

进一步推进通道内, 随着外唇罩上斜激波的慢慢
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完全形成,正激波逐渐后移减弱,分离包也逐渐后

移减小,形成 t= 0� 003 5 s所示的流场.当外唇罩

上的斜激波完全形成,分离包的影响仍存在, 脱体

激波演变成的正激波消失,但是在斜激波后一相

对较弱正激波形成, 继续影响由该斜激波引起的

反射激波.与前面吞进通道的脱体激波的消失类

似,该正激波也随着反射激波慢慢形成而后移且

慢慢退化,同时分离包继续后移变小,气动通道所

对应的气动喉道也相应变大(图 10的 t= 0� 004 3

s时流线图) , 进气道的流通能力加强, 正激波继

续后移. 依次类推, 直至所有反射激波全部形成,

随着喉道前分离包的完全消失, 气动通道回归物

理通道,进气道的几何喉道起作用.由于计算中出

口的流通面积是按照进气道在临界状态时的流通

面积给定的,因此当进气道完全再起动后,激波的

位置仍然是位于喉道位置处, 如图 9的 t= 0� 013
5 s时的流场. 与图 11 给出的进气道反压慢慢提

高至临界状态时的马赫数等值分布图谱相比较,

可以看出,二者在图谱上完全相同,进一步证明进

气道完全再起动并直接回到了临界状态.

图 9 � Ma= 2� 51,�= 2!时进气道由稳定亚临界状态至临界状态过程中内通道的马赫数等值分布图

随时间的变化情况

F ig . 9 � T ime ser ies o f Mach number contours show ing the inlet fr om stable subcr itical condition

to cr itical condit ion at Ma= 2� 51,�= 2!

图 10� 不同时刻进气道内通道流线图

F ig. 10 � Streamlines in the inlet at t= 0 s and

t= 0� 0 043 s

图 11� Ma= 2. 51,�= 2!时进气道在从起动 不起动时

临界状态下 Ma 等值分布图

Fig. 11 � Mach number contours under critical condition

at Ma= 2� 51,�= 2!

� � 由风洞实验和数值仿真研究结果表明,定几何

二元混压式进气道在由压力边界条件引起进气道

不起动的再起动过程中可实现再起动且不存在回

路迟滞现象, 其主要原因是:按 Ma= 2� 25设计的
喉道面积使进气道在 Ma= 2� 51及以上时具有自
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起动能力;进气道在稳定亚临界状态下具有高的总

压恢复系数;进口前激波/附面层相互干扰形成的

分离包使脱体激波后方形成类似外压式气动通道,

同时分离包在反压降低时可以减小直至消失.

在实际飞行中,如果燃烧室加入燃料过多导

致进气道不起动时, 只要将燃料减少至临界状态

时的所需的燃料,进气道就可以实现再起动, 并能

达到其最佳性能, 这对于飞行器发动机的稳定工

作是十分重要的.

5 � 结 � 论

根据上面的分析与讨论, 可以得到以下结论:

( 1) 总压恢复系数、流量系数随出口截面流

量函数的变化曲线以及各工作状态下进气道唇罩

面和压缩面静压分布在进锥/退锥实验中吻合较

好,尤其在临界状态点基本重合,说明研究的进气

道在由于反压引起的再起动过程中不存在回路迟

滞现象.

( 2) 由于喉道面积是按照马赫数 2� 25时的

起动面积收缩比确定的,根据进气道内压缩部分

所要求的自起动面积比,确定的喉道面积足以使

进气道在 Ma= 2� 51及以上时将进口前的脱体激
波吞进通道内, 实现再起动.

( 3) 由风洞实验和数值仿真研究结果表明,

进气道在稳定亚临界状态下具有高的总压恢复系

数和进口前激波/附面层相互干扰形成的分离包

使脱体激波后方形成类似外压式气动通道是定几

何二元混压式进气道在由压力边界条件引起进气

道不起动到再起动过程中不存在回路迟滞现象的

主要原因.
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