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溢流槽对二元高超声速进气道性能的影响
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摘 � � � 要: 首先对澳大利亚 H ySho t计划进气道模型进行了数值模拟, 得到了设计状态及非设计状态下的

流场特征, 以及进气道性能随来流马赫数的变化规律. 根据分析,提出了在二元高超声速进气道内压段开设

溢流槽的设计思路, 设计了工作马赫数范围为 4. 0~ 6. 0 的二元高超声速进气道, 并给出了通过抬高或降低原

设计槽口高度得到的两种新的开槽方案进气道的物理模型. 通过数值模拟, 结果表明:溢流槽有效改善了进

气道的性能, 拓宽了进气道的工作范围,槽口高度的不同对进气道性能有相当大的影响.
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Abstract: T he inlet model of HyShot prog ram was simulated. T he flow f ields of the

HyShot inlet under the design and non�undersign condit ions, as w ell as the inlet�s perfo rm�
ance w ith the var iat ion of M ach numbers w ere obtained. T he design for slot t ing at tw o�di�
mensional hypersonic inlet w as brought fo rw ar d hereby and a tw o�dimensional hypersonic in�
let w orking at Mach number 4. 0~ 6. 0 w as designed. Furthermore, tw o new inlet models

w ere designed by raising or low er ing the height of the original slot . By comparing the simu�
lation r esults of these three inlet models and the inlet w ithout slo t under dif ferent M ach num�
bers, it show s that the spillage slot improves the performance of inlet ef fectively and expands

the inlet�s oper at ing region. It can also be found that differ ent slot heights would fairly af fect

the performance o f inlet .
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� � 吸气式高超声速推进技术是发展新一代低成

本、高性能高超声速飞行器的关键技术,具有强烈

的航空航天和军事应用需求, 而进气道则是吸气

式高超声速推进技术发展的关键所在. 为吸气式

推进系统配备性能优良的进气道,对提高整个推

进系统乃至整个飞行器的综合性能具有重要的现

实意义.

对于高超声速进气道, 由于飞行马赫数高, 要

保证进气道在一个较宽广的马赫数范围内工作,

常常要采用变几何设计. 然而变几何进气道结构

复杂、质量大,不易实现, 如何设计一种简单实用

的、能满足宽马赫数范围工作需要的固定几何进
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气道,是一个发展高超声速飞行器迫切需要解决

的关键问题.

在高超声速推进技术方面, 澳大利亚制定了

HyShot 计划, 2002 年 7月 30日, 澳大利亚实验

了一种用于高超声速飞机的火箭冲压发动机, 飞

行实验基本取得成功[ 1] .

关于 HyShot 飞行器的进气道, 各国学者均

进行了一定的研究 [ 2�7] , 结果表明 HySho t进气道

是通过开设溢流槽,实现进气道起动和工作的.

本文在文献[ 2]的基础上,得到了 HyShot 飞

行器第二次飞行的高超声速进气道的几何尺寸

(图 1) ,对其进行了数值模拟研究, 分析该高超声

速进气道在不同来流马赫数下的流动特征. 由此

提出了在二元高超声速进气道内压段开槽的设计

思路,设计了工作马赫数范围 4. 0~ 6. 0的固定几

何二元高超声速进气道, 对其进行了数值模拟仿

真,并研究了开槽高度对进气道性能的影响.

图 1 � H yShot进气道的示意图(单位: mm)

Fig . 1 � Schematic diag ram o f HySho t inlet ( unit: mm)

1 � HyShot进气道性能分析

1. 1 � 网格生成、计算方法及计算条件

计算采用矩形结构化网格, 按文献[ 2]得到的

几何尺寸对图 1所示进气道划分网格, 进行二维

流动计算.为了能够更加准确的模拟附面层内的

复杂流动,在靠近壁面处,计算网格进行了适当的

加密处理,壁面网格 y
+
均小于 10.

HyShot 高超声速进气道设计状态为在离地

面约 30 km 大气中以 0�攻角, 马赫数为 7. 89 飞

行.本文分别对进气道在 0�来流攻角及不同的来

流马赫数下, 进行数值模拟.不同来流马赫数下的

计算条件采取模拟同一飞行高度,与实验状态相

比近似认为静压、静温保持不变,在不同的来流马

赫数下有不同的雷诺数.

应用南京航空航天大学自主研制的 NAPA

软件进行全黏性的 Nav ier�Stokes( N�S)方程数值
求解.考虑到气体的高温效应,计算中采用了考虑

变比热容的热完全气体模型. 空间通量计算选取

2阶精度的 AU SM+ ( advect ion upst ream split�
t ing method+ )格式, 选用改进的 B/ L( Baldw in/

Lomax )湍流模型进行数值模拟 [ 8] .

1. 2 � Ma0= 7. 89时,进气道的流动特征

HyShot 高超声速进气道先后进行了二次飞

行实验,其实验飞行马赫数达到 7. 89, 首先对该

马赫数下进气道的流动特征进行分析.

图 2给出了 Ma0 = 7. 89时进气道的马赫数

等值图以及上下壁面沿程压力分布曲线, 从图可

以看出,该进气道由一道外压激波和一道内压激

波完成对气流的减速增压, 该马赫数下外压激波

没有贴口,流量系数大约为 0. 68, 由于隔离段与

收缩段连接处开槽,内压激波从开槽处溢出
[ 9�10]

,

没有形成激波反射, 收缩段内没有复杂的激波干

扰.沿程壁面压力波动较小, 隔离段内流动均匀.

此状态下进气道的增压比达到 74. 6左右,温升比

约为 5. 9, 隔离段出口马赫数约为 2. 5, 总压恢复

系数为 0. 122 3.

文献[ 3]给出了 HyShot 进气道的地面模拟

高空实验的数据图, 图 3给出了进气道计算值和

文献[ 3]中给出的实验值的对比,图中 p out为进气

道出口静压,可以看出,两者吻合得较好, 这表明,

NAPA软件可以准确模拟高超声速流动.
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图 2 � HySho t进气道的流动特征( Ma0= 7. 89)

F ig . 2 � Flow character istics of H yShot inlet

( Ma0= 7. 89)

图 3� H yShot 进气道计算值与实验值的对比

Fig. 3� Compar ison betw een simulation and

experiment in H yShot inlet

1. 3 � 不同来流马赫数下 HyShot进气道流动

特征分析

� � 图 4给出了 2�来流攻角时(设计飞行攻角为

2�) , HySho t进气道在不同的来流马赫数(Ma0 =

11, 10, 7. 0, 6. 0, 5. 5, 5. 3, 5. 2)下的压力等值

图.从进气道整体波系结构图上可以看出,Ma0 =

11外压激波封口, 随着来流马赫数的减小, 进气

道外压缩波的激波角逐渐增大,超声速溢流不断

加剧;唇口产生的压缩波与下壁面的交点逐渐前

移,激波逐渐减弱. 由于隔离段内附面层的发展,

使得等直隔离段形成一个从前向后逐渐收缩的通

道,当来流马赫数减小到一定数值时,流量在隔离

段后半部分开始阻塞, 随着来流马赫数的降低, 隔

离段内流场从后向前反射波逐渐减弱, 形成若干

道较弱的正激波.当来流马赫数减小到一定程度

图 4 � 不同来流马赫数下 H yShot 进气道的压力等值图

Fig . 4 � Pressure contour s o f H yShot inlet at different

Mach numbers
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时,隔离段内的波系被推出隔离段,此时进一步减

小来流马赫数(Ma0 = 5. 2) ,波系被推出进气道收

缩段,进口前形成一道激波,由于波后分离包的存

在,激波向后倾斜,进气道不起动
[ 11]
.

1. 4 � HyShot进气道性能参数随来流马赫数的

变化

� � 图 5给出了 H ySho t 进气道的流量系数、溢

流流量系数(开槽溢出的流量与最大捕获流量的

图 5� H yShot 进气道的出口性能参数随来流

马赫数的变化曲线

Fig. 5� Performance o f HySho t inlet at differ ent

Mach numbers

比值)、压比以及总压恢复系数随来流马赫数的变

化情况.从图可以看出,进气道激波封口马赫数为

11,此时进气道的流量系数接近于 1, 隔离段出口

静压与来流压比约为 153, 温升比约为 9,隔离段

出口马赫数为 3左右; 随着来流马赫数的减小, 进

气道的流量系数和压比均逐渐减小,而总压恢复

系数和开槽流量系数则逐渐增加.在来流马赫数

降至 5. 3以下时,进气道上述性能参数均发生阶

跃式变化,结合上文表明此时进气道不起动.随着

来流马赫数继续降低,流量系数、开槽流量系数、

压比和总压恢复系数均逐渐减小. 可见, 在

Ma0= 11到 Ma0 = 5. 3范围内, 该进气道均能够

正常工作,工作范围较宽.

2 � 溢流槽对进气道的影响研究

2. 1 � 进气道开槽方案的选取及性能分析

参照 HyShot 进气道, 设计了工作马赫数范

围为 4. 0~ 6. 0,飞行攻角为 2. 2�的固定几何二元

高超声速进气道, 进气道开槽位置及型面尺寸见

图 6所示.本文根据对 HyShot 进气道的数值仿

真研究,提出开槽进气道的设计思路为:在低马赫

数下,开口位置在唇口激波之后,槽外气流处于高

压区, 溢流较大; 高马赫数下,开口位置位于激波

前,槽外气流处于低压区,溢流较小. 这样既可以

排除附面层防止激波�附面层干扰引起的流动分
离,同时又能够根据不同来流马赫数下的需求, 自

主调节流量改善进气道的起动性能.

图 6 � 开槽进气道示意图

F ig. 6� Schematic diagr am of slo tted inlet

� � 图 7给出了 2. 2�攻角时, 进气道在马赫数为
6. 0和马赫数为 4. 0时的流场压力等值图及上下

壁面压力分布.马赫数为 6. 0时,三道外压激波封

口,马赫数为 4. 0时,斜激波的激波角要明显大于

设计马赫数下的激波角.在这两个马赫数下,整个

进气道的流场未出现流动分离.进气道唇口产生

的斜激波与下壁面交于开槽处,沿下壁面流动的

气流在到达开槽位置时向槽内膨胀,在开槽边界
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产生膨胀波, 并与唇口产生的激波相交.相交后的

膨胀波和唇口斜激波进入隔离段,并在隔离段内

不断反射,形成如图所示的波系结构.其相应的沿

程压力呈现波峰、波谷式的交替变化. 马赫数为

4. 0时的压力值的变化趋势与马赫数为 6. 0时相

同,但压力阶跃相对较小.马赫数为 6. 0时进气道

的增压比达到 36. 6 左右, 温升比约为 3. 4, 隔离

段出口马赫数约为 2. 7,总压恢复系数为 0. 517.

图 7 � 马赫数为 6. 0 和 4. 0 时进气道流动特征

F ig . 7 � Flow char acter istics of inlet

( Ma0= 6. 0, Ma0= 4. 0)

图 8给出了2. 2�攻角时进气道出口参数随来

流马赫数的变化曲线. 随着来流马赫数的减小, 总

压恢复系数逐渐升高. 当来流马赫数处于 3. 2 和

4. 0之间时, 总压恢复系数随来流马赫数的变化

不大,当来流马赫数为 3. 2时,总压恢复系数突然

下降后上升.当来流马赫数处于 3. 2和 4. 0 之间

时,进气道的压比出现平台. 除此之外,进气道的

温升比、压比、出口马赫数、流量系数均随来流马

赫数的减小不断降低. 进气道溢流流量系数表现

出与 HyShot进气道相同的变化规律.

图 8� 进气道出口参数随来流马赫数的变化曲线

F ig. 8� Perfo rmance o f inlet at differ ent

Mach numbers

在来流降至马赫数小于 3. 2时,进口前形成

后倾激波,波后气流分离,进气道上壁面压力峰值

迅速增加,进气道不起动(图 9) . 同时还注意到,
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内部开槽的高超声速进气道低马赫数下的不起动

现象与常规的不开槽的高超声速进气道低马赫数

不起动现象略有不同, 其性能参数并未出现明显

的阶跃式变化,其进口前的后倾激波也并未远离

唇口.总压恢复系数和隔离段出口马赫数也相对

较高,隔离段内气流仍为超声速流动.这主要是由

于激波后倾封口, 进口前溢流较小,而开槽造成的

溢流较多,波后分离包较小,同时溢流导致气流扩

张变大,波后气流加速.

图 9 � 进气道不起动压力等值图

F ig. 9� Pressure contours w hen inlet unstarts

将进气道槽口平面用固壁替代, 便得到了不

开槽进气道, 对其进行数值模拟,图 10给出了不

开槽进气道在马赫数为 6. 0和 4. 0时的进气道压

力等值图,从图中可以看出,在马赫数为 6. 0时的

进气道由于激波附面层作用, 内压段产生气流分

离,分离前生成一道斜激波,而在马赫数为 4. 0时

进气道则不起动. 由此可见,内压段开槽减弱了激

波附面层干扰,拓宽了进气道的工作范围.此时马

赫数为 6. 0时进气道的增压比达到 49. 3左右, 温

升比约为 4. 0, 隔离段出口马赫数约为 2. 3, 总压

恢复系数为 0. 428. 对比开槽进气道的出口参数

得到,开槽增大了进气道的总压恢复系数.

图 10� 马赫数为 6. 0 和 4. 0 时不开槽

进气道的压力等值图

F ig. 10 � Pressure contour s of unslotted inlet

( Ma0= 6. 0, Ma0= 4. 0)

2. 2 � 开槽高度对进气道性能的影响

在原进气道开槽方案的基础上, 对靠近隔离

段一侧槽的高度进行抬高和降低,隔离段长度和

高度在保证等直的前提下随之相应的调整, 其余

部分的几何尺寸不变, 研究不同开槽高度对进气

道性能的改变.图 11给出了不同开槽高度进气道

设计的示意图.

图 11 � 不同开槽高度进气道设计的示意图

Fig . 11� Schematic diagr am of slo tted inlets with differ ent g ro ove heights
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� � 图 12给出了不同开槽高度进气道的出口参

数随来流马赫数的变化曲线图, 图中 case 1 代表

原开槽方案, case 2代表抬高方案, case 3代表降

低方案.从图中可以看出,三种方案进气道性能参

数的变化规律基本相同,但同一来流马赫数下, 随

开槽高度的增加, 总压恢复系数及压比不断增大,

而流量系数逐渐减小. 从图中还得出,进气道起动

马赫数基本不变.开槽高度的变化对进气道的起

动性能影响较小,这是由于低马赫数下溢流的增

多导致实际喉道截面前移至开槽前缘, 开槽高度

的改变并不改变实际喉道面积造成的.

从图 12中看,抬高开槽位置时, 虽然进气道

的溢流有所增加,但进气道总压恢复系数和压比

提高了,进气道总体性能得到了提高,因此适当抬

高开槽位置有利于改善进气道性能.

图 12� 不同开槽高度进气道的出口参数

随来流马赫数的变化曲线

F ig. 12 � Per formance of different g ro oving inlets

at different Mach number s

2. 3 � 进气道的不起动与再起动

与不开槽的二元高超声速进气道不起动现象

相似,开槽的进气道当进入不起动状态后,在进口

前形成一道后倾激波, 波后存在较大的流动分离.

不同的是,进口前的后倾激波并未远离唇口,唇口

前溢流量较少,部分气流流入隔离段,且流入隔离

段的气流马赫数也比较高. 研究表明,三种开槽设

计方案在加大来流马赫数的条件下均可以实现进

气道的超速再起动[ 12�13] , 但再起动性能略有不

同,其中原设计方案能够在马赫数为 7. 5时实现

了再起动,而抬高方案和降低方案则分别在马赫

数为 9. 0和马赫数为 8. 5时实现了再起动,可见,

槽口与开槽所在平面平行时再起动马赫数最低,

再起动性能最好.

3 � 结 � 论

1) 通过对 HyShot 进气道的数值模拟和流

场性能参数分析表明, 该进气道在内压段开槽, 将

唇口激波打入槽内,能减弱激波附面层干扰,改善

进气道的性能,拓宽进气道的工作范围.

2) 设计了一种工作马赫数范围为 4. 0~ 6. 0,

内压段开槽的固定几何二元高超声速进气道, 并

通过抬高或降低原设计方案进气道开槽高度得到

了两种开槽方案进气道的物理模型.

3) 随着来流马赫数的升高,内压段开槽方案

进气道的总压恢复系数逐渐降低, 温升比、压比、

出口马赫数和流量系数则随着马赫数的升高而

升高.

4) 随开槽高度的增加, 同一来流马赫数下,

总压恢复系数及压比不断增大,而流量系数逐渐

减小.起动马赫数基本不随开槽高度变化.

5) 加大来流马赫数可以使开槽设计的进气

道实现超速再起动, 而槽口与开槽所在平面平行

时再起动性能最好.
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