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抽吸位置对高超声速进气道起动性能的影响

王卫星, 袁化成 , 黄国平, 梁德旺

(南京航空航天大学 能源与动力学院, 南京 210016)

摘 � � � 要: 对某典型二元高超声速进气道流场进行了二维数值模拟, 研究了抽吸位置及抽吸流量对进气

道性能的影响.结果表明: 抽吸可以有效地改善进气道起动性能,但不同的抽吸位置改善效果不同. 在内压段

抽吸时,抽吸流量越大进气道的起动性能改善越明显; 外压段抽吸可以有限地改善进气道的起动性能. 抽吸

孔布置在喉道前压力随马赫数变化较大的区域时, 能够实现抽吸流量随来流马赫数的变化自动调节,更好地

改善起动性能.对气动性能影响方面, 外压段抽吸可以提高进气道的压缩效率, 内压段和隔离段抽吸均使压

缩效率变小.
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Impact of suction position on starting of hypersonic inlet
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( Co lleg e of Energy and Pow er Engineering ,

Nanjing University of Aeronaut ics and Astronaut ics, Nanjing 210016, China)

Abstract: To research the w ay s of r elieving inlet unstar t phenomenon, the f low of a

typical hypersonic 2�D inlet w ith dif ferent suct ion positions w as analy zed in this paper. The

result show s that , the inlet w ith suct ion can start easily, but the posit ion of suct ion decides

the impact . In the presence of suct ion in inter nal passage, the start ing ability improves obvi�
ously with the g row ing suct ion f low , and the phenomenon is mo re obv ious. T he star t ability

impr oves finitely in the presence of suct ion in ex ternal pressure surface. T he flow of suct ion

can adjust w ith flow M ach number w her e suction w ith pressure changes lar gely before

thro at , and the star t ability can be impr oved markedly . The impact on aerodynam ic perform�
ance is that , the pressure eff iciency increases w ith suct ion in external pressure surface, but

declines w ith suction in inter nal passage and isolator.

Key words: start ability; hypersonic inlet ; numerical simulat ion; suct ion;

pressure ef ficiency

� � 吸气式高超声速飞行器, 要求在较宽的马赫

数范围内工作, 而高超声速进气道低马赫数下的

起动能力限制了飞行器的工作范围, 目前的高超

声速飞行还无法实现仅依靠吸气式发动机从地面

直接起飞,因此低马赫数下必须采用其他动力装

置,如火箭基组合循环( RBCC) [ 1] 或涡轮基组合

循环( TBCC)
[ 2]
等组合动力. 进气道的起动马赫

数不但影响组合动力的实现, 而且还决定了低马

赫数下助推动力在整个推进系统中的比重,从而

影响高超声速飞行的成本.因此,研究如何有效地

降低高超声速进气道的起动马赫数具有重要的现

实意义.
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通常,进气道采取的降低起动马赫数的方法

可以简单的分为两类; 变几何方法和定几何条件

下的其他方法. 变几何增加了结构的复杂性和飞

行器的重量,同时对结构强度和工作的可靠性提

出了严峻的考验.定几何条件下的其他起动措施,

均是希望能够实现低马赫数下进气道自动溢流,

如侧压式进气道
[ 3]
、方转圆型进气道

[ 4]
,在进气道

内部开孔或槽等. 由于高超声速飞行环境的复杂

性,因此希望能够在定几何条件下改善高超声速

进气道的起动性能. 研究表明[ 5] ,进气道内压段的

实际面积收缩比对定几何高超声速进气道的起动

性能影响很大. 借鉴常规进气道的附面层抽吸方

法,袁化成 [ 6]对在内压段抽吸的典型高超声速进

气道进行了数值模拟研究,发现在内压段抽吸可

以改善进气道的起动和再起动性能.

前期的研究工作已证明了抽吸可以改善高超

声速进气道的起动性能,但其仅对某一固定抽吸

位置进行了研究,是否存在较优的抽吸位置, 在改

善进气道起动性能的同时,抽吸损失的流量最小?

抽吸对推进系统产生的推力有什么样的影响? 对

此, 目前还未见详细的研究. 为了解决上述疑问,

探索降低高超声速进气道起动马赫数的方法, 本

文对不同抽吸位置、不同抽吸开孔率下的某典型

高超声速二元进气道进行了二维数值模拟,给出

了进气道性能参数随抽吸流量率的变化规律, 分

析了不同抽吸位置对进气道起动能力和推进系统

推力的影响.

1 � 进气道物理模型、网格及计算条件

� � 本文采用与文献[ 7]完全相同的高超声速二

元进气道模型和来流条件,参考文献[ 6�7]研究的
结果,设计了 5种抽吸方案(见图 1) ,即外压段抽

吸( A 方案)、内压段前端抽吸( B方案)、内压段后

端抽吸( C 方案)、内压段抽吸( D 方案)和隔离段

抽吸( E方案) .

图 1� 进气道模型及其网格

Fig . 1 � Mode and g rid of t he inlet

利用南京航空航天大学自主开发的 NAPA

软件对图 1所示二元高超声速进气道的二维流场

进行全粘性 N�S 方程数值求解.时间上采用时间

相关法推进求解,空间上采用有限体积法离散,空

间通量计算采用 1阶精度的 AUSM+ 格式.计算

考虑到高温效应, 采用了变比热的热完全气体模

型.湍流模型采用改进的 Baldw in/ Lomax , 抽吸

边界采用 NAPA软件中给出的抽吸边界条件
[ 8]

,

给定抽吸反压、抽吸开孔率和开孔厚径比,抽吸背

压为来流静压,抽吸孔厚径比取为 2.

2 � 抽吸对高超声速进气道性能的影响

2. 1 � 设计状态下抽吸对进气道性能的影响

2. 1. 1 � 设计状态下抽吸对进气道气动性能的影响

� � 图 2~ 图 6 给出了设计状态( Ma= 10)下进

气道总压恢复系数、静压比、温升比、隔离段出口

马赫数和流量系数随抽吸流量率 �抽吸 ( �抽吸 =

mof /mo ,其中 mof为抽吸流量, mo 表示进气道最大

捕获流量)的变化曲线. 可以看出, 随着抽吸流量

率的增加, 除 B 方案外, 其余抽吸方案下进气道

总压恢复系数均逐渐增大,其中 A 方案增加幅度

最大, C, D, E 抽吸方案相对较小; 随着抽吸流量

率的增加, 5种抽吸方案下进气道的静压比、温升

比和流量系数均减小,隔离段出口马赫数均增大,

且 A方案下的静压比、温升比和隔离段出口马赫

数变化幅度最大, B 方案变化幅度最小. 可见, 单

从提高总压恢复系数的角度来看, 在相同的抽吸

流量率下,外压段抽吸( A 方案)的效果最好, 而

内压段前端抽吸( B 方案)反而降低了总压恢复

系数.

图 2 � 总压恢复随 �抽吸的变化

F ig . 2 � Effect o f � bleed on the t otal pr essure r ecover y

抽吸造成上述变化的机理是十分明显的, 抽

吸抽走了部分低能量层, 减小了粘性损失,减弱了

激波/附面层干扰,从而提高了进气道的总压恢复
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系数.抽吸还改变了内压缩通道的实际面积收缩

比, 从而减弱了进气道的总压缩强度, 导致静压

比、温升比下降,隔离段出口马赫数上升.而 B方

案的总压恢复系数之所以会下降主要是由于在收

缩段前端抽吸改变了进气道唇口激波的强度, 增

加的激波损失大于减小的附面层粘性损失(图 7

为下壁面沿程压力分布, 可以看出, B方案压力峰

值有所增加) .

图 3� 进气道压比随 � 抽吸的变化

Fig. 3� Effect of �bleed on the pr essure r atio

图 4 � 进气道温升比随 �抽吸的变化

F ig. 4� Effect of �ble ed on the temperatur e ratio

图 5 � 进气道出口马赫数随 �抽吸的变化

F ig . 5 � Effect o f � bleed on the exit Mach number

图 6 � 流量系数随 �抽吸的变化

F ig. 6� Effect of �bleed on the �

图 7 � 进气道下壁面沿程压力分布

F ig . 7 � Pressure distribution o f bo ttom surface

2. 1. 2 � 抽吸对推进系统推力的影响分析

� � 隔离段出口流量和气动性能参数直接影响着

推进系统产生的推力大小.根据出口的流量和性

能参数,应用依据文献[ 9]开发的流路特性分析软

件,图 8~ 图 10给出了不同抽吸方案下进气道出

口性能参数及流量对推进系统产生推力的影响,

暂未考虑燃烧室和尾喷管性能的变化.可以看出

图 8 � 总推力随抽吸开孔率的变化

F ig . 8 � Effect o f �on the total thrust
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采用抽吸后推进系统产生的总推力、摩擦阻力下

降,推进系统的净推力(未考虑抽吸产生的阻力)

随着抽吸开孔率 �(小孔的面积与小孔所在板的

面积比 �= A hole / A boar d )的增大而减小.

图 9� 摩擦阻力随抽吸开孔率的变化

Fig . 9 � Effect o f �on the fr iction drag

图 10 � 静推力随抽吸开孔率的变化

Fig. 10 � Effect o f �on the net thrust

图 11给出了进气道压缩效率随抽吸开孔率

的变化关系,从图中可以看出进气道采用抽吸后,

A方案压缩效率有所提高, 其他 4种抽吸方案均

使进气道压缩效率减小.

图 11 � 压缩效率随抽吸开孔率的变化

Fig . 11� Effect of �on the compression eff iciency

2. 2 � 非设计状态下抽吸对进气道性能的影响

� � 图 12~ 图 15 给出了开孔率 �= 8%时, 不同

抽吸方案下进气道总压恢复系数、静压比、温升比

和流量系数随来流马赫数的变化曲线. 可以看出,

不同抽吸方案下,高超声速进气道性能参数随来

图 12 � 总压恢复随来流马赫数变化

F ig. 12 � Effect of the free stream Mach number

on the total pressur e recover y

图 13 � 进气道压比随来流马赫数变化

F ig. 13 � Effect of the free stream Mach number

on the pressur e ratio

图 14 � 进气道温升比随来流马赫数变化

F ig. 14 � Effect of the free stream Mach number

on the temperatur e ratio
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流马赫数的变化规律相似,即随着来流马赫数的

减小,静压比、温升比、流量系数均不断减小, 总压

恢复系数则先下降后上升,且上述参数均在进气

道起动/不起动分界点发生阶跃式变化,且同一来

流马赫数下, 增压比下降越大, 总压恢复提高越

多.这一规律和现象与文献[ 7]给出的不同抽吸开

孔率下,高超声速进气道性能参数随马赫数的变

化规律一致,所不同的是性能参数随马赫数的变

化率不同.

从以上分析可见, 抽吸在提高进气道总压恢

复系数同时,往往以损失流量和增压比为代价,且

在不同的来流马赫数下均有相似的变化规律.

图 15 � 流量系数随来流马赫数变化

F ig. 15 � Effect o f the free stream Mach number

on the mass flow rat io

3 � 抽吸对进气道起动性能的影响

3. 1 � 抽吸位置、抽吸开孔率、来流马赫数对抽吸

流量的影响

� � 图 16和图 17分别给出了单位面积抽吸流量

率( �抽吸 / A抽吸板 )随抽吸开孔率(同一来流马赫数

下,Ma= 10)和来流马赫数(同一开孔率 �= 8%)

的变化曲线,纵坐标表示单位面积抽吸流量率,横

坐标分别表示抽吸开孔率和来流马赫数.可以看

出,随着抽吸开孔率的增加, 5种抽吸方案下的单

位面积抽吸流量率均逐渐增大;但变化幅度不同,

E方案变化幅度最大, A, B方案变化幅度最小; 5

种抽吸方案下单位面积抽吸流量率均随来流马赫

数的增大而减小, 变化幅度不同, E 方案变化最

大, A 和 B 方案变化最小 ( A, B 方案下 �抽吸 /

A抽吸板变化规律基本相同) . 同时还注意到, 单位

面积抽吸流量率在低马赫数下高、高马赫数下低,

这一变化规律符合高超声速进气道要求低马赫数

溢流大,高马赫数下溢流小的要求.

图 16 � 单位面积抽吸流量率随抽吸开孔率变化

Fig . 16� Effect of �on the �bleed / A board

图 17 � 单位面积抽吸流量率随来流马赫数变化

Fig. 17� Effect of the fr ee st ream Mach number on the

� bleed / A board

图 18给出了无抽吸时不同来流马赫数下,进

气道下壁面沿程压力分布,可以看出, E 方案抽吸

位置处的压力分布随来流马赫数的变化最大, A,

B方案下变化最小, 这与单位面积抽吸流量率随

来流马赫数的变化规律相吻合,由此可见,抽吸流

量率主要由抽吸壁面的压差决定(抽吸壁面压力

与抽吸背压之差) .

图 18 � 进气道下壁面沿程压力分布

F ig. 18 � Pressure distr ibution of bottom sur face
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由上述分析可见, 在相同的抽吸孔面积和抽

吸背压下,将抽吸孔布置在压力较大的区域能够

增大抽吸流量; 将抽吸孔布置在压力变化随来流

马赫数变化较大的区域, 在一定程度上,能够实现

随来流马赫数的变化自动调节抽吸流量.

3. 2 � 抽吸位置对进气道起动马赫数的影响

� � 图 19, 20分别给出了高超声速进气道进口起

动马赫数 Ma2q
[ 5]
和来流起动马赫数 Ma1q随抽吸

流量率 �抽吸的变化, 可以看出,在内压段抽吸( B,

C, D方案)时, 进气道进口起动马赫数 Ma2q和来

流起动马赫数 Ma1q随 �抽吸的变化规律相似, 均随

�抽吸的增大而减小,且随抽吸流量的增大, 变化幅

度逐渐减缓; 在抽吸流量较小时, 外压段抽吸( A

方案)可以改善进气道的起动性能,但当抽吸流量

较大时,进口起动马赫数几乎不再随抽吸流量的

变化而变化;隔离段抽吸( E 方案)对进气道的起

动性能影响不大.

图 19 � 进口起动马赫数随 �抽吸的变化

F ig . 19� Effect of �bleed on the star t Mach number

of entrance

图 20 � 来流起动马赫数随 �抽吸的变化

F ig . 20� Effect of �bleed on the star t Mach number

o f free stream

研究已表明[ 5] , 进口起动马赫数主要由高超

声速进气道内收缩通道几何面积收缩比、收缩段

内的总压恢复和收缩段进口附面层相对厚度等参

数决定;而来流起动马赫数由进口起动马赫数和

外压波系强度决定. 因此,内压段抽吸之所以能够

有效的改善进气道的起动性能主要是由于内压段

抽吸抽走了部分附面层,降低了内压段面积收缩

比,且在喉道前抽吸起到了分流作用,有效地延缓

了低来流马赫数下喉道处流量阻塞和激波附面层

干扰引起的分离,降低了进口起动马赫数,进而降

低了来流起动马赫数; 在外压段抽吸使内压段进

口附面层变薄,激波附面层干扰减弱,总压恢复升

高,所以可以有限地改善进气道起动性能;隔离段

在喉道后,因此隔离段内抽吸不能有效改善进气

道的起动性能.

飞行高度不同雷诺数也就不同,进而造成附

面层厚度不同,气流经进气道受压缩程度不同,最

终造成在不同的飞行高度进气道起动马赫数也不

同,在飞行器(进气道)设计中应充分注意到这一

点.高超声速飞行器飞行过程中,在超燃发动机工

作之前,可以采用大抽吸流量使进气道在一定飞

行高度较低马赫数下先工作起来, 然后随着飞行

马赫数增加逐渐降低抽吸流量, 过渡到超燃工作

状态,这样可以降低其他助推动力装置工作的比

重和时间.

4 � 结 � 论

� � 1) 抽吸对改善高超声速推进系统的起动性

能有益.内压段抽吸可以有效改善高超声速进气

道的起动性能,且抽吸量越大,改善效果越明显;

外压段抽吸,可以有限地改善进气道的起动性能;

隔离段抽吸对进气道起动性能几乎没有影响.

2) 外压段抽吸可以大幅提高进气道的总压

恢复系数,内压段和隔离段抽吸对减小进气道总

压损失效果不大;内、外抽吸均提高了隔离段出口

马赫数, 降低了进气道增压比、温升比. 内压段抽

吸降低了进气道压缩效率,推力下降;外压段抽吸

增大了进气道压缩效率, 对增加推力有利.

3) 将抽吸孔布置在压力随来流马赫数变化

较大的区域,在一定程度上,能够实现随来流马赫

数的变化自动调节抽吸流量.
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