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抽吸对高超侧压进气道自起动性能的影响

赵一龙，范晓樯，王　翼，王振国
（国防科学技术大学 航天科学与工程学院 高超声速冲压发动机技术重点实验室，长沙４１００７３）

摘　　　要：针对某型高超侧压进气道设计了纵向槽、横向槽和圆孔等４种抽吸方案，对各方案的进气道流

场进行了数值模拟．结果表明：抽吸可以显著提升进气道的自起动性能，且对进气道不起动流场的分离区进

行抽吸的效果最佳，文中最优方案将进气道的自起动马赫数由４．６降至３．７．对进气道进行了马赫数为４条

件下变攻角的风洞试验，验证了抽吸对提升进气道自起动性能的有效性．
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　　高超侧压进气道是一种各压缩面为近似平
面，具有一定三维压缩特征的进气道形式，具有以
下优点：①同时利用前体楔面和侧板对来流进行
纵向和横向压缩，有效降低了纵向平面内的压缩
角和唇口激波的强度，从而大幅降低唇口激波与
边界层的相互干扰；②前伸的侧板与后退的唇口
间形成的溢流窗口能够使进气道在低马赫数下实

现自动溢流［１］，有利于进气道起动，是一种宽范围
固定几何进气道；③进气道的压缩面为近似或纯
平面，加工相对简单．在很长一段时间内，针对高
超侧压进气道的研究比较深入和广泛，并取得了
较大进展［２－８］．
在当前的工程应用中，为进一步拓宽超燃冲

压发动机的工作范围，要求进气道的工作范围较
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宽，高超侧压进气道也同样面临着如何降低自起
动马赫数、提升自起动性能的问题．对于固定几何
进气道方案，降低进气道自起动马赫数的方法主
要有两种：型面优化和流动控制．显然，在进气道
方案已经确定的前提下，流动控制是提升进气道
自起动性能行之有效的方法．

抽吸是高超声速进气道流动控制中一种行之

有效的方法［９－１２］，本文针对某型高超侧压进气道，
开展了通过抽吸的方式来提升进气道自起动性能

的研究．针对进气道的构型特点设计了４种抽吸
方案，对各方案进气道的自起动性能进行了数值

模拟，并进行了Ｍａ＝４条件下的风洞试验，结合
仿真和试验的方法研究了抽吸对进气道自起动性

能的影响．

１　进气道构型及抽吸方案设计

１．１　进气道构型

本文所研究的原型进气道构型如图１所示，
该进气道底板采用三级楔角压缩，总压缩角为

１４°，侧板采用前掠构型．进气道的总收缩比为

６．０，内收缩比（唇口横截面与出口横截面面积之
比）为１．４５，侧向收缩比为１．６７，图中Ｈ＝９９ｍｍ．

图１　原型进气道构型图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｉｎｌｅｔ

１．２　抽吸方案设计

针对进气道的构型特点，设计了４种抽吸方
案．前３种方案为槽抽吸，槽的尺寸相同，第４种
为均匀分布的圆孔抽吸，孔的面积之和与槽的面
积相等．抽吸槽（孔）的背压为环境大气压力，各方
案如图２所示（图中ｄ＝５．５ｍｍ，Ｒ＝１．７５ｍｍ，方
案Ｃ根据抽吸槽纵向位置的不同分成Ｃ－１，Ｃ－２和

Ｃ－３共３个子方案）．
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图２　进气道抽吸方案示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｓ　ｏｆ　ｂｌｅｅｄｉｎｇ　ｃａｓｅｓ

２　数值模拟

２．１　数值模拟方法

本文数值模拟采用有限体积法离散理想气体

可压缩Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程，使用三维定常
隐式求解器求解，流动方程的无黏项采用２阶

Ｒｏｅ格式离散，黏性项采用２阶中心差分格式离
散，气体黏性采用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式计算，比热比
为１．３８，湍流模拟采用ｋ－ωｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐａｒｔ
（ＳＳＴ）两方程模型．由于进气道流场左右对称，所
以只对其单侧流场进行模拟．采用结构化网格划
分整个流场区域，网格量为３６３　４００，网格向壁面
加密，第１层网格距离壁面的高度为０．１ｍｍ，整
个计算域的网格如图３所示，不同抽吸方案进气
道的网格在原型进气道网格的基础上稍作修改．
流场入口来流边界条件为压力远场，出口为

压力出口．进气道壁面为３００Ｋ等温无滑移壁面，

图３　进气道流场计算域网格

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｚｏｎｅ

中心面为对称面．按照等动压原则设置来流参数，
即以不同的马赫数飞行时，进气道来流的动压相
等，均为２０ｋｍ高度以 Ｍａ＝４飞行时的动压．在
进气道自起动马赫数的计算中，首先计算进气道
在较低来流马赫数（Ｍａ＝３）下的不起动流场，采
用来流参数进行全场初始化，获得进气道的不起
动流场后，在该流场的基础上提高来流马赫数，每
次计算的来流马赫数增量为０．１，直至进气道实
现自起动．

２．２　不起动流场分析

为了分析抽吸对高超侧压进气道自起动性能

的影响，首先需要对原型进气道不起动状态下的
流场结构进行分析．图４给出了Ｍａ＝４时原型进
气道不起动流场的马赫数等值线图．
由图中可以看出，当进气道不起动时，其内收

缩段入口附近存在一个较大的分离区，该分离区

图４　Ｍａ＝４时原型进气道不起动流场马赫数等值线图

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｕｎｓｔａｒｔｅｄ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｉｎｌｅｔ　ａｔ　Ｍａ＝４
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由侧板激波和唇口激波共同作用于底板边界层后

形成，呈现出三维不规则构型［１３］．图中将分离区
在底板上的边线标记为Ｓ线，在中心对称面上的
边线标记为Ｐ 线．由图中可以看出，虽然分离区
宽度较大，但其与底板的接触面积较小，表现为Ｓ
线迅速向中心线收缩，在Ｓ４ 点及其之后，与中心
线之间形成一条狭长区域，这使得分离区呈现出
“半悬空”的特征．Ｐ线呈现先升高后降低的趋势，
最高点为Ｐ４ 点．

２．３　抽吸对进气道自起动性能的影响

按照前文的数值模拟方法对原型进气道和各

方案抽吸控制下的进气道的自起动马赫数进行了

模拟，结果如表１所示．

表１　各方案进气道自起动马赫数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｅｌｆ－ｓｔａｒｔｉｎｇ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｌｅｔｓ

抽吸方案 原型 Ａ　 Ｂ　 Ｃ－１ Ｃ－２ Ｃ－３ Ｄ

Ｍａ　 ４．６　４．３　４．０　３．８　 ３．８　 ３．７　４．０

由表中可以看出，原型进气道在Ｍａ＝４．６时
才能够实现自起动，而施加抽吸控制后，进气道自
起动马赫数均有所降低．各方案中，Ａ方案的自
起动马赫数最高，Ｃ－３方案控制效果最佳，使进气
道的自起动马赫数降至３．７．由于各方案抽吸控
制下进气道起动后的流场差异不大，所以仅给出

Ｃ－３方案进气道在来流Ｍａ＝３．７时的流场，如图

５所示．

图５　Ｍａ＝３．７时Ｃ－３进气道流场马赫数等值线图

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ

Ｃ－３ｉｎｌｅｔ　ａｔ　Ｍａ＝３．７

由图中可以看出，存在于不起动流场中的分
离区已经消失，进气道实现起动［１４］，流场中存在
的小范围的低速流动是由侧板激波诱导底板边界

层分离所形成［１５］．
对分离区进行抽吸必然会损失一部分进气道

所捕获的质量流量，Ｃ－３方案的抽吸槽抽吸掉了

２．２％的进气道捕获质量流量，使得进气道的自起

动马赫数降低了０．９．
结合不同方案抽吸槽（孔）的位置进行分析可

以发现，抽吸控制的效果与方案中抽吸槽（孔）相
对于分离区的位置有关．Ａ方案抽吸槽位于侧板
根部，完全处于分离区之外，其抽吸掉的是未分离
的高速气流，对分离区影响不大，因而控制效果有
限．Ｂ方案的横向抽吸槽和Ｄ方案均匀分布的抽
吸孔均有一半的面积处于分离区内，起到了对分
离区内分离气体进行抽吸的作用，一定程度上抑
制了分离区的形成，所以效果优于 Ａ方案．Ｃ方
案的抽吸槽位于底板中心线上，由于这一区域内
的流动全部分离，抽吸槽完全处于分离区之内，抑
制分离区形成的作用最强，所以控制效果最佳．Ｃ
方案中，Ｃ－３方案优于其他方案，分析原因是由于

Ｃ－３方案的抽吸槽位置相对比较靠后，处于图４
中的Ｓ２ 点与Ｓ５ 点之间，由图中可以看出，该区域
恰好为分离区最高的区域，所以在该位置进行抽
吸对抑制分离区形成的效果最佳．综合以上分析
可知，抽吸通过抑制进气道不起动时分离区的形
成来提升其自起动性能，在分离区内抽吸控制效
果最佳．

２．４　抽吸对进气道综合性能的影响

为了考察抽吸对进气道综合性能的影响，本
文研究中对各方案进气道在来流Ｍａ＝４和Ｍａ＝
６时的流场进行了模拟，表２给出了相应的质量
流量系数和总压恢复系数．

表２　各方案进气道性能对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｌｅｔｓ　ａｔ

Ｍａ＝４ａｎｄ　Ｍａ＝６

抽吸

方案

质量流量

系数

（Ｍａ＝４）

总压恢复

系数

（Ｍａ＝４）

质量流量

系数

（Ｍａ＝６）

总压恢复

系数

（Ｍａ＝６）

原型 ０．５５６　 ０．４０１　 ０．８４７　 ０．４４７

Ａ　 ０．５６２　 ０．４８７　 ０．８２０　 ０．４９０

Ｂ　 ０．６５２　 ０．６６５　 ０．８３９　 ０．４８１

Ｃ－１　 ０．６５２　 ０．６５８　 ０．８４０　 ０．４７６

Ｃ－２　 ０．６５１　 ０．６６９　 ０．８３９　 ０．４７７

Ｃ－３　 ０．６４８　 ０．６８０　 ０．８３８　 ０．４８１

Ｄ　 ０．６５１　 ０．６６５　 ０．８３８　 ０．４８２

由表中可以看出，在来流 Ｍａ＝４时，由于原
型进气道和Ａ方案进气道没有实现起动，内收缩
段入口处存在较大的分离区，导致溢流量偏大，捕
获质量流量和总压恢复系数较低，其余方案的进
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气道均已起动，质量流量系数为０．６５，比不起动
时提高了１７％，总压恢复系数达到０．６７，较不起
动时提高了６７％．由此可见，抽吸控制通过提升
进气道的自起动性能，使其在低马赫数下实现起
动，大幅提升了进气道的质量流量系数和总压恢
复系数．在来流Ｍａ＝６时，由于抽吸掉了一部分
气体，进气道的质量流量系数略微有所降低，较原
型进气道低１％左右，但由于抽吸掉的是边界层
内的低速气体，所以进气道的流场品质获得提升，
总压恢复系数有所提高，较原型进气道提高７％．
综合来看，抽吸控制通过提升进气道的自起动性
能，大幅提升了进气道在低马赫数时的性能，而在
高马赫数时，抽吸在使进气道流量系数略微降低
的前提下可以提高进气道的总压恢复系数．

３　试验研究

３．１　试验设备及模型

本文试验研究工作在国防科学技术大学的４４０
ｍｍ高焓风洞中进行，风洞喷管出口气流参数如
表３所示．

表３　风洞气流参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ

Ｍａ　 ｐ／Ｐａ　 Ｔ／Ｋ　ｐ０／ＭＰａ　Ｔ０／Ｋ　 Ｒｅ

４．０　 ５　５２９　 ２１７　 ０．８８　 ８７７　 ７．３４×１０６

本文对原型进气道和Ｃ－３方案进气道进行了
风洞试验，试验模型及其在风洞内的安装如图６
和图７所示．风洞起动时，喷管出口气流逐渐增
加，并迅速达到稳定状态，进气道在风洞内的起动
过程为自起动［１６］．试验中对进气道的底板壁面压
力进行测量，进气道壁面有３０个测压点沿程分布
在底板中心线上，压力采集通过Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　Ｓｙｓｔｅｍ
Ｉｎｃ．的９１１６型压力扫描阀进行．

图６　进气道试验模型

Ｆｉｇ．６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

图７　进气道试验模型的风洞安装

Ｆｉｇ．７　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ

３．２　试验结果分析

由于试验过程中风洞喷管出口马赫数无法改

变，而对于进气道而言，在来流马赫数一定的情况
下，可以通过改变其攻角来考察进气道的自起动
性能［１７］．本文采用这一方法来验证抽吸对进气道
自起动性能的影响．
首先，针对原型进气道开展了来流Ｍａ＝４时

攻角分别为０°，－１°和－２°的风洞试验，试验中进
气道壁面压力曲线如图８所示．由图中可以看出，
在虚线圈出的区域内，攻角为０°和－１°时的压力
值较－２°时明显偏高，这是由于进气道无法起动，
相应区域的流场中存在分离区所致．当攻角为

－２°时，压力曲线比较平缓，说明分离区消失，进
气道实现起动．

图８　原型进气道试验压力曲线

Ｆｉｇ．８　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｉｎｌｅｔ

对Ｃ－３方案进气道进行了来流 Ｍａ＝４时攻

角为０°和４°的风洞试验，压力曲线如图９所示．由
图中可以看出，抽吸控制下的进气道不仅在０°攻
角时能够起动，而且当攻角为４°时依然能够起
动，说明抽吸使得进气道的自起动性能获得了较
大的提升，验证了前文数值模拟的结论．
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图９　Ｃ－３方案进气道试验压力曲线

Ｆｉｇ．９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　Ｃ－３ｉｎｌｅｔ

４　结　论
本文针对某型高超侧压进气道，开展了抽吸

对高超侧压进气道自起动性能影响的数值模拟和

实验研究，得出以下结论：

１）抽吸控制可以通过抽吸极小的质量流量，
大幅提升高超侧压进气道的自起动性能，本文研
究中，在抽吸掉２．２％的进气道捕获质量流量的
情况下使得进气道的自起动马赫数降低了２０％．
２）在进气道不起动流场的分离区内进行抽
吸可以强烈抑制不起动分离区的形成，对提升进
气道自起动性能的效果最优．
３）低马赫数时，抽吸通过提升进气道的自起
动性能来提高进气道的质量流量系数和总压恢复

系数；高马赫数时，抽吸通过吸除少量边界层内的
低速气流可以提高进气道的总压恢复系数．
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