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摘　　　要 : 对一种定几何轴对称高超声速进气道的起动过程、来流马赫数引起的不起动和再起动过程的

非定常流态进行了数值研究 ,分析了唇罩侧板后掠对进气道起动/再起动性能的影响.结果表明 :唇罩侧板后

掠形成了横向溢流 ,缓解了捕获流量和进气道流通能力之间的矛盾 ,从而改善了进气道的起动/再起动性能 ;

内收缩段内的激波与边界层的干扰较强 ,成为进气道起动的瓶颈.
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of a hypersonic inlet

L I Pu , GUO Rong2wei

(College of Energy and Power Engineering ,

Nanjing University of Aeronautics and Ast ronautics , Nanjing 210016 , China)

Abstract : An unsteady numerical simulation was carried out on t he start , unstart and

restart performances of a fixed2geomet ry , axisymmet ric hypersonic inlet due to changing f ree

st ream Mach number . The influence of cut2back side walls of t he cowl on t he characteristics

of start and restart was analyzed. The result s show t hat , t he cont radiction between capt ured

mass flow and the flow capacity of t he inlet is mitigated by lateral spillage in f ront of the cut2
back side walls of t he cowl , which improves the performance of start and restart . The st rong

interaction between shock wave and boundary layer in t he internal duct is like a bot tleneck to

t he start of the inlet .
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　　由于超燃冲压发动机在一定马赫数下才能正

常工作 ,因此需要其他动力装置将其助推到转级

马赫数下再进行接力.作为推进系统重要组成部

分的高超声速进气道通常设计成为混压式 ,因存

在内压缩 ,带来了起动问题 ,故转级马赫数也是进

气道的起动马赫数.进气道起动马赫数不仅决定

了超燃冲压发动机的工作范围 ,同时也决定了助

推动力在整个推进系统中的比重 ,从而影响了飞

行器的成本.因此 ,应尽可能降低进气道起动马赫

数以拓宽工作范围及减小成本.目前 ,降低进气道

起动马赫数的途径大致有两种 :变几何方法和固

定几何条件下的方法.变几何方法主要是通过调

整进气道的内收缩比[124 ] ,以达到降低起动马赫数

的目的.变几何虽拓宽了工作范围 ,但却增加了结

构复杂性和飞行器质量.固定几何条件下的方法

主要是保证进气道在低马赫数下能够自动溢

流[527 ]及采用抽吸[8211 ] ,但这些研究中很少涉及轴

对称进气道.

因此 ,本文对前期工作[12 ]中的定几何多模块

轴对称高超声速进气道的起动/再起动过程的非
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定常流态进行了数值研究 ,分析了单模块唇罩侧

板后掠对进气道起动/再起动性能的影响.

1　物理模型

采用文献[ 9 ]给出的超燃模块进气道 ,图 1给

出了进气道的示意图 ,其几何参数参见表 1 ,其中

H为喉道高度.进气道工作马赫数范围是 3. 5～

6 ,总收缩比为 4. 87 ,理论内收缩比为 2. 4.需要说

明的是 ,由于唇罩侧板后掠引起边界层溢流 ,使得

实际内收缩比会有所减小.唇罩内型面水平 ,三维

弯曲隔离段采用等面积设计 ,其进口 (喉道)和出

口处中心线切线均为水平.此外 ,锥尖倒圆半径为

7. 5 mm ,唇罩前缘倒圆半径为 0. 5 mm ,进口捕获

圆半径为 250 mm.

图 1　进气道示意图

Fig. 1　Schematic view of the inlet model

表 1　进气道的几何参数

Table 1　Geometry parameters of the inlet

δ/ (°) R1 / mm θ/ (°) L Y

11 500 14. 8 23 H 5. 73 H

2　数值方法
2 . 1　计算说明

　　为了更好地分析起动/再起动过程中进气道

流场的变化情况 ,本文采用非定常数值仿真对其

进行研究.计算采用有限体积法求解雷诺平均后

的三维 Navier2Stokes ( N2S)方程 ,选取 Jones和

Launder提出的标准 k2ε湍流模型 ,二阶迎风格式

离散 ,壁面附近采用标准壁面函数进行修正.

计算中采用了变比热容法 ,比热容通过温度

的 7次多项式函数计算.分子黏性采用 Sut her2
land公式计算.姿态均为零攻角零侧滑角.计算

中自由来流的参数为 16 km高空的大气条件.

在计算起动过程时 ,将进气道赋零速度、来流

静压值初场 ,即远场的来流冲击静止流场 ;在研究

不起动过程时 ,以起动流场作为初场 ,逐渐减小来

流马赫数直到进气道不起动 ;在模拟再起动过程

时 ,以不起动流场作为初场 ,依次增大来流马赫数

直至进气道再起动.

需要说明的是 ,文中时间分别以起动、不起动

及再起动过程所需时间进行无量纲化处理.

2 . 2　计算网格及边界条件

选取超燃模块进气道对称面与相邻分流隔道

对称面之间所形成的扇形区域作为计算域 (图

2) .网格单元的分布根据黏性计算以及激波捕捉

的需要进行了必要的加密 ,整个计算域网格单元

总数约 100万 ,均为结构化网格.图 3给出了唇口

附近网格的示意图.

计算中用到了压力远场边界、对称边界、压力

出口边界以及无滑移绝热固壁边界.

图 2　计算域的选取

Fig. 2　Computation area

图 3　网格示意图

Fig. 3　Schematic view of grids

3　结果与分析

3 . 1　起动特性

鉴于起动过程中进气道波系的变化 ,下文将

对各个阶段的流场依次进行分析. 图 4 给出了

M a = 3. 5时进气道对称面马赫数等值分布图随

时间的变化情况.
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图 4　M a = 3. 5时进气道对称面马赫数等值分布图随

时间的变化情况

Fig. 4　Time series of Mach number contours of the

symmetry plane at M a = 3. 5

　　可以看出 ,随着时间的增加 ,远场来流的影响

逐渐向下游传递.开始时 ,进气道前体上存在大范

围的低速区 ,少量气流绕过该低速区进入内通道

(无量纲时间 T = 0. 01) .随后 ,进入的气流前锋通

过喉道 ,当地流通能力增强 ,前体上的部分低速区

被吞入唇口 ( T = 0. 02) .前体上的低速区继续后

移 ,锥形激波开始形成 ( T = 0. 05) .然后 ,低速区

几乎全部进入内通道 ,唇罩入射激波开始形成

( T = 0. 10) .

图 5给出了 M a = 3. 5 时进气道内收缩段对

称面马赫数等值分布图随时间的变化情况.

可以看出 ,下壁存在前后两个低速区 ,前一个

低速区与唇罩入射激波相互作用因而范围较大

( T = 0. 12) .随着时间的增加 ,进气道的流通能力

增强 ,下壁两个低速区后移 ;与此同时 ,通道内的

马赫数提高 ,下壁两个低速区形成的诱导激波使

得相应的上壁开始出现低速区 ( T = 0. 16) .后部

的低速区形成了气动喉道 ,使得当地流通能力减

弱 ,由于进口捕获流量较大 ,流量不平衡的矛盾产

生、发展 ,静压升高 ,最终形成了壅塞 ,后部的上壁

低速区迅速扩大 ,气动喉道减小并前移 ;由于激

波/边界层相互作用增强 ,前部的上下壁低速区范

围继续扩大 ( T = 0. 20) .上述矛盾通过后掠唇罩

侧板的横向溢流加以缓和 ,前部的下壁低速区范

围有所减小 ,诱导激波减弱 ,相应的上壁低速区范

围也减小 ;然而矛盾依然存在 ,后部的气动喉道继

续前移 ,其面积则增大 ( T = 0. 22) .随后 ,前部的

上壁低速区基本消失 ,其后的气流能量提高较多 ,

流通能力增强 ,上述矛盾暂时解决 ,后部的上壁低

速区范围减小并向下游移动 ( T = 0. 25) .后部的

上壁低速区继续减小并分为两个小低速区 ,下壁

低速区后部也分出两个小低速区 ,即形成了两对

低速区 ( T = 0. 30) .下壁低速区的主体部分后移 ,

后一对低速区已移至几何喉道后 ( T = 0. 38) .

前一对低速区移到几何喉道前 ,与分离出的

下壁低速区汇合从而形成气动喉道 ( T = 0. 42) .

流量不平衡的矛盾再次产生、发展 ,并形成了壅

塞 ,气动喉道及下壁低速区的主体部分前移 ( T =

0. 46) .后掠唇罩侧板的横向溢流再次发挥作用 ,

缓和了上述矛盾 ,同时进气道的流通能力逐渐增

强 ,流量不平衡的矛盾最终得以解决 ,下壁低速区

的主体部分减小并后移 ,气动喉道的面积增大

( T = 0. 50) .然后 ,气动喉道移至几何喉道后 ,下

壁低速区的主体部分继续减小、后移 ,唇罩入射激

波基本形成 ( T = 0. 54) .后移的下壁低速区形成

的诱导激波使得上壁也出现了低速区 ,这又形成

了气动喉道 ,并且其面积较大 ( T = 0. 60) .当地较
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图 5　M a = 3. 5时进气道内收缩段对称面马赫数等值

分布图随时间的变化情况

Fig. 5　Time series of Mach number contours of the

symmetry plane at M a = 3. 5

强的流通能力使得流量不平衡的矛盾不再发生 ,

因此该气动喉道能够不断地后移并最终进入隔离

段 ,内收缩段内的波系完全建立 ( T = 0. 66) .

图 6给出了 M a = 3. 5 时隔离段对称面静压

等值分布图随时间的变化情况.

图 6　M a = 3. 5时隔离段对称面静压等值分布图随

时间的变化情况

Fig. 6　Time series of static pressure contours of the

symmetry plane of the isolator at M a = 3. 5

可以看出 ,由于以上过程中进入隔离段的流

量总体上大于流出 ,因此隔离段内存在气流堆积 ,

在上游来流的冲击下聚集在隔离段后部从而形成

高静压、高密度区 ( T = 0. 70) .虽然隔离段出口流

场尚未完全建立 ,出口气流速度还较低 ,但气流的

高密度使得隔离段出口流量大于其进口流量 ,气

流堆积的情况得以缓解 ,高静压区不断减小、后

移 ,隔离段内的波系逐渐形成 ( T = 0. 80～0. 90) .

与此同时 ,隔离段出口气流速度逐渐增大 ,其密度

则以更快的速度减小 ,这使得出口流量不断减小

并逐步接近进口流量 ,最终进出流量平衡 ,隔离段

内的波系完全建立 ,进气道起动 ( T = 1. 00) .

3 . 2　不起动特性

先将 Ma减小到 3. 2 ,图 7给出了 Ma = 3. 2时

隔离段对称面亚声速区.容易看出 ,进气道还能起

动 ,隔离段内未见异常波系.继续减小 Ma到 3. 1 ,

图 8给出了 M a = 3. 1时隔离段对称面亚声速区.

可以看出 ,来流马赫数的不断减小使得隔离

段内形成了临界截面 ,出现了壅塞 ,但进气道仍可
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以起动.此外 ,从亚声速区的分布还可以看出 ,壅

塞诱导产生的是斜激波系而非正激波 ,斜激波系

起始点下游的流场中间仍为超声速流 ,这应该与

边界层的影响有关 ;同时还可以发现 ,隔离段内的

超声速区形成了收敛2扩张通道 ,这可能与后台阶

形成的扩张通道有关.继续减小 M a到 3. 0 ,图 9

给出了 M a = 3. 0 时进气道对称面马赫数等值分

布图随时间的变化情况.

图 7　M a = 3. 2时隔离段对称面亚声速区

Fig. 7　Subsonic zone of the symmetry plane of the

isolator at M a = 3. 2

图 8　M a = 3. 1时隔离段对称面亚声速区

Fig. 8　Subsonic zone of the symmetry plane of the

isolator at M a = 3. 1

可以看出 ,来流马赫数继续减小 ,隔离段内的

临界截面前移 ,隔离段进出流量平衡被打破 ,结尾

波系开始前移 ;同时 ,来流马赫数的减小使得内收

缩段也出现了流量不平衡 ,几何喉道前开始形成

气动喉道 ,静压升高 ,当地上下壁逐渐形成低速区

( T = 0. 14) .上下壁低速区有所增大 ,气动喉道缓

慢前移 ,隔离段内的结尾波系则以较快速度前移

( T = 0. 41) .气动喉道前移速度有所加快 ,但其上

下壁低速区的后缘几乎已被结尾波系赶上 ( T =

0. 68) .随后 ,气动喉道加速前移 ,其低速区的后缘

已被结尾波系赶上 ( T = 0. 82) .两者合为一体并

快速前移 ,结尾波系的下壁起始点已至唇罩激波

入射点处 ( T = 0. 89) .下壁低速区与唇罩入射激

波相互作用从而形成很大的回流区 ,诱导斜激波

的起始点已移出唇口 ( T = 0. 96) .最终 ,诱导斜激

波被推出 ,进气道的捕获流量开始减小 ,进气道不

起动 ( T = 1. 00) .

3 . 3　再起动特性

考虑到该进气道的起动马赫数是 3. 5以及可

能的迟滞廻路现象 ,先将 M a增加到 4. 0 ,进气道

不能再起动 ;然后依次增加到 4. 1～4. 4 ,依旧不

起动 ;最后 ,将 M a增加到 4. 5 ,进气道再起动.图

10给出了低于再起动马赫数时的进气道对称面

图 9　M a = 3. 0时进气道对称面马赫数等值分布图随

时间的变化情况

Fig. 9　Time series of Mach number contours of the

symmetry plane at M a = 3. 0

图 10　低于再起动马赫数时的进气道对称面马赫数

等值分布图

Fig. 10　Mach number contours of the symmetry plane

when f ree st ream Mach number below

restart Mach number
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马赫数等值分布图.

对比可发现 ,在低于再起动马赫数时 ,随着

M a的增加 ,唇口外的诱导激波的激波角有所减

小 ,进气道的捕获流量相应增大 ,流通能力逐渐增

强 ,但通道内大范围的回流区未见明显变化.

图 11给出了 M a = 4. 5时进气道对称面马赫

数等值分布图随时间的变化情况.

图 11　M a = 4. 5时进气道对称面马赫数等值分布图

随时间的变化情况

Fig. 11　Time series of Mach number contours of the

symmetry plane at M a = 4. 5

可以看出 ,唇口外的诱导激波的封口程度较

Ma = 4. 4时 (参见图 10)有所提高 ,进气道的捕获

流量增大 ( T = 0. 05) .进气道流通能力虽有所增强

但仍略显不足 ,流量不平衡的矛盾产生 ,通道内静

压升高 ,唇口外的回流区前移 ,诱导激波的封口程

度有所减小 ( T = 0. 10 ,需仔细对比两图) .后掠唇罩

侧板的横向溢流缓和了上述矛盾 ,最终矛盾得以解

决 ,唇口外的回流区后移 ,诱导激波封口 ( T =

0. 18) .回流区不断被吸入 ,唇罩入射激波开始形成

( T = 0. 40) .然后 ,回流区全部进入内通道 ,其范围

明显减小 ,后移的上下壁低速区在几何喉道前形成

气动喉道 ( T = 0. 60) .随后 ,气动喉道进入隔离段 ,

内收缩段内的回流区继续减小、后移 ,唇罩入射激

波基本形成 ( T = 0. 65) .最后 ,回流区消失 ,内收缩

段内的波系完全建立 ( T = 0. 70) .

图 12给出了 M a = 4. 5时隔离段对称面马赫

数等值分布图随时间的变化情况.

图 12　M a = 4. 5时隔离段对称面马赫数等值分布图

随时间的变化情况

Fig. 12　Time series of Mach number contours of the

symmetry plane of the isolator at M a = 4. 5

可以看出 ,在内收缩段建立正常反射波系的

同时 ,气动喉道已移至隔离段中部上游 ( T =

0. 70) ,随后移到其中部 ( T = 0. 80) ,然后快速移

至隔离段出口前 ( T = 0. 90) .最终 ,气动喉道移

出 ,隔离段内的波系完全建立 ,进气道再起动

( T = 1. 00) .

图 13给出了进气道不起动和再起动过程中

流量系数随 M a的变化曲线.
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容易看出 ,随着 Ma的减小 ,进气道流量系数

逐渐减小 ,并在 M a = 3. 0时急剧下降 ,进气道不起

动 ;然后增大 M a ,流量系数虽不断增加但远低于相

应起动状态的数值 ,当 Ma = 4. 5时 ,流量系数迅速

上升并达到起动状态的数值 ,进气道再起动.

图 13　进气道不起动和再起动过程中流量系数的

变化曲线

Fig. 13　Mass flow ratio in the unstart and

restart p rocess

此外 ,考虑到该进气道的理论内收缩比为2. 4 ,

而起动马赫数是 3. 5 ,再起动马赫数是 4. 5 ,两者均

较低且相差不大 ,这应当归功于唇罩侧板后掠.

4　结　论

对前期工作中的定几何多模块轴对称高超声

速进气道的起动/再起动过程的非定常流态进行

了数值研究 ,分析了单模块唇罩侧板后掠对进气

道起动/再起动性能的影响.结论如下 :

1) 在起动/再起动过程中 ,低速区形成的气

动喉道在内收缩段内的移动存在反复 ,这是由于

进气道流通能力暂时不足所致 ,而唇罩侧板后掠

形成的横向溢流缓解了流量不平衡的矛盾 ,改善

了进气道的起动/再起动性能 ,因此可在类似进气

道设计中考虑这一构型 ;

2) 内收缩段内的激波/边界层相互作用较

强 ,成为进气道起动的瓶颈 ;

3) 该进气道起动马赫数和再起动马赫数不

同 ,其原因是计算的初始条件不同 ,起动过程中进

气道是零速度、来流静压值初场 ,反压较低 ,而再

起动过程是不起动初场 ,反压较高 ,这也表明进气

道采用抛帽转级有助于降低起动马赫数.
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