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高超进气道自适应泄压槽的设计参数分析

刘　媛，金志光，张堃元，南向军
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：采用自适应泄压控制技术解决宽范围定几何高超进气道低马赫数下自起动问题，利用数值仿

真对一种采用自适应泄压控制的高性能二元高超进气道单个自适应泄压槽的位置、角度、有效流通面积等主

要设计参数对泄漏量以及进气道总体性能的影响规律开展了研究．结果表明：泄压槽参数变化对基准进气道

总体性能影响较小，总压恢复系数在２％范围内变化．位于唇口激波反射点下游的槽的泄漏量较大且随开槽

角度的增加而减小，随有效流通面积的增加成线性增加；相同条件下，自适应泄压槽的泄漏量只有常规顺向

放气槽的５０％；随来流马赫数升高，自适应泄压槽的漏气量明显减小，高马赫数下接近气动自封闭状态．
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　　高超声速进气道是超燃冲压发动机的重要组
成部件，其研究受到国内外广泛关注［１］．其中二元
进气道是目前研究比较成熟的一类，常规定几何
进气道为提高接力点性能，需要减小外压增大内
压，而较大的内收缩比不利于进气道在接力点自

起动．定几何进气道的这种固有矛盾会随进气道
工作马赫数范围的变宽而加剧．面对这种矛盾，常
用的 措 施 主 要 有 附 面 层 抽 吸，进 气 道 变 几
何等［２－３］．
附面层抽吸对减弱激波附面层干扰引起的分
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离具有重要意义［４－６］，其主要通过顺向开槽或者孔
的方式来实现．这些槽或者孔排出了部分低速流，
减小附面层厚度，从而抑制附面层分离，减小内通
道损失［７－１０］，改善了进气道的自起动性能，但通常
流量损失较大．
变几何进气道虽然使进气道在接力点实现自

起动，拓宽了进气道工作范围，但却增加了结构复
杂性和飞行器质量［１１－１５］，使得变几何引入的负面
效应可能大于其带来的性能优势增益［１６－１７］．
南京航空航天大学金志光等人研究了一种逆

向泄压槽的设计思想，并开展了初步的试验验证．
结果表明：这种敞开式逆向泄压槽能在大内收缩
比进气道起动时自动开启泄压，辅助进气道完成
自起动过程，且进气道起动后，泄压槽的泄漏量会
迅速减小，接近气动自关闭．此外，当进气道背压
较大时，泄压槽也会自动开启泄压，稳定隔离段内
的诱导激波串，从而显著提高进气道抗反压能力．
这种敞开式泄压槽利用气动原理实现自动开启与

关闭，无需额外控制执行机构，因而命名为“自适
应泄压槽”．
文中结合高性能二元进气道对单个泄压槽的

角度、位置及有效流通面积３个主要设计参数的
影响规律开展研究，为后续多个自适应泄压槽组
成自适应泄压控制系统设计奠定基础．

１　高性能基准进气道气动设计与
性能研究

１．１　基准进气道气动设计

图１是二元高超进气道基准模型，总收缩比
为６．５．为了提高 Ｍａ＝４状态下性能，内收缩比
取２．１，明显高于常规进气道．
为兼顾高低马赫数性能，进气道设计点取

Ｍａ＝６．进气道外压段采用三楔压缩方式，为使进
气道不致过长，第１级压缩角取６°，由于第１级压
缩角较大，为避免外压缩角过大，进气道压缩角不
遵循配波原则．为减弱激波强度，第２级压缩角取

４°，第３级取６°，这种压缩角选取方式以及各楔匹
配方式与等熵压缩相比可以明显缩短进气道内压

段长度．配波时实现第３道斜激波在 Ｍａ＝４下
“封口”，这样接力点状态，流量系数由前两级外压
缩角确定，溢流窗减少一个，因而可提高流量系数．

１．２　数值模拟方法

文中对进气道的性能分析数值仿真采用商业

软件ＦＬＵＥＮＴ，湍流模型选用标准ｋ－ε模型，为
适应湍流计算模型以及激波的准确捕获，进气道
的网格划分采用了局部加密方法．计算中近壁处
采用标准壁面函数．方程的离散均选择２阶迎风
格式．流体假设为理想气体，分子黏度采用Ｓｕｔｈ－
ｅｒｌａｎｄ公式计算，对壁面取绝热无滑移、固体边界
条件．
文献［１８－１９］多次校核了该计算方法的可信

度，结果表明，此计算方法可以较为准确地模拟高
超声速进气道的流场特性．

１．３　基准进气道总体性能与流场结构

表１给出了进气道在Ｍａ＝４以及Ｍａ＝６两
种状态下的性能参数．可以看出，进气道在接力点

Ｍａ＝４下的流量系数达到了０．７７４，高于常规二
元高超进气道，充分保证了进气道接力点下的流
量供给．设计点Ｍａ＝６下进气道总压恢复系数超
过０．５，性能较高．
图２、图３是进气道在Ｍａ＝４以及Ｍａ＝６下

流场图．进气道在Ｍａ＝４时，流场几乎无分离现
象，且此时进气道只有前两道激波造成溢流，第３
道激波“封口”，不产生溢流，因此，这种设计较传

图１　基准进气道模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

４１３１
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统的３道波贴口设计在接力点具有较高的流量系
数．设计点Ｍａ＝６状态下，前２道激波封口，第３
道激波打在唇口内部，唇口激波打在肩点略前，避
免了和肩点膨胀波扇的作用．

表１　进气道在Ｍａ＝４及Ｍａ＝６喉道截面的性能参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ａｔ　ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ　ａｔ　Ｍａ＝４

ａｎｄ　Ｍａ＝６

φ σ Ｍａ π

Ｍａ＝４　 ０．７７４　 ０．７８７　 １．８８　 １７．５４

Ｍａ＝６　 １．０００　 ０．６８８　 ３．０４　 ２５．０９

由以上分析可知，这种非常规波系配置的进
气道不仅大幅度提高了Ｍａ＝４下流量系数，同时
进气道在设计点的性能也较高．

图２　进气道在Ｍａ＝４下流场的马赫线等值线图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ

ａｔ　Ｍａ＝４

图３　进气道在Ｍａ＝６下流场的马赫线等值线图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ

ａｔ　Ｍａ＝６

由于上述基准进气道内收缩比为２．１，远高
于常规进气道，若不采取适当控制措施，由

Ｋａｎｔｒｏｗｉｔｚ理论分析进气道即使在设计点下也
无法实现自起动，而采用自适应泄压控制技术在
进气道的内压段布置若干个自适应泄压槽则能有

效解决其自起动问题［１４］．
为研究自适应泄压槽主要设计参数的影响规

律，文中对单个自适应泄压槽的方向、位置以及有
效流通面积３个重要参数，进行了系统的参数化

研究．以期为后续多个自适应泄压槽的设计奠定
基础．

２　自适应泄压槽主要参数分析

图４、图５给出了泄压槽主要设计参数的定
义．泄压槽位置对应于Ｍａ＝４，５，６时唇口激波在
顶板的反射点及其前后７个点；有效流通面积为
单位宽度进气道等直泄压槽前后壁面之间的垂直

距离ｄ；开槽方向由其壁面与当地主流速度的夹
角θ表示．

图４　进气道模型整体示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

图５　自适应泄压槽主要设计参数定义

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｆｉｎｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍａｉｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ

ａｄａｐｔｉｖｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｌｉｅｆ　ｓｌｏｔ

２．１　开槽角度对进气道性能以及泄漏量的影响

文中研究了泄压槽位于Ｍａ＝４激波反射点前
后两个位置时，泄漏量随开槽角度θ的变化规律．
图６给出了泄漏量与开槽角度θ的变化关

系．在同一个位置，同一来流马赫数下，泄漏量随

θ增加而减小，当θ角大于１０５°，泄漏量几乎
不变．
从图６中可以看出，Ｍａ＝４状态下位于唇口

５１３１
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激波反射点下游的泄压槽的泄漏量曲线高于其他

３条曲线，这是因为经过唇口激波的压缩，当地马
赫数降低，密流增大，漏气量迅速增加．Ｍａ＝６状
态下两个位置的泄压槽均处于唇口激波反射点上

游，泄压槽当地马赫数较高，密流较小，因此，泄漏
量较小．

图６　泄漏量随槽角度θ的变化关系

Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｎｇｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｏｕｔｇａｓｓｉｎｇ　ｒａｔｅ　ａｎｄθ

图７～图９给出了 Ｍａ＝４状态下θ＝１３５°，

７５°，４５°槽附近的流场结构．由图可以看出，在泄
压槽的入口截面，产生了膨胀波－激波波系．当θ
角较大时，附面层内的超声速气流通过膨胀波扇
偏转角（根据普朗特－梅耶膨胀波理论，气流经过
膨胀波极限偏转角约为１３０°，但是由于压差有
限，实际偏转角远达不到这个数值）远小于泄压槽

图７　Ｍａ＝４时１３５°槽附近的流场结构

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ　ｗｉｔｈ　１３５°

ａｔ　Ｍａ＝４

与当地主流速度的夹角θ，因而其必然撞击在泄
压槽迎风壁面上，产生激波．超声速气流经过激波
偏转又重新回到了主流区，只有很少一部分通过
泄压槽．

图８　Ｍａ＝４时７５°槽附近的流场结构

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ　ｗｉｔｈ　７５°

ａｔ　Ｍａ＝４

图９　Ｍａ＝４时４５°槽附近的流场结构

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ　ｗｉｔｈ　４５°

ａｔ　Ｍａ＝４

而当θ逐渐减小时，经过膨胀波扇气流偏转
角接近θ，可轻易溢出泄压槽，槽迎风壁面的入口
激波逐渐贴向壁面，来不及将气体带回主流区，泄
漏量迅速增加．
图７～图９中给出了气流进入泄压槽的临界

流线（靠近壁面的第３条流线），在这条流线下方
的附面层均可通过泄压槽．随θ增大，临界流线逐
渐远离壁面，即泄漏量增加．
图１０、图１１给出了进气道总压恢复系数随
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开槽角度的变化趋势．由图可知，Ｍａ＝４以及

Ｍａ＝６两种状态下，随泄压槽与当地主流速度夹
角变大，进气道总压恢复系数均呈现减小趋势，其
中Ｍａ＝４状态下，下降的趋势更加明显．

图１０　Ｍａ＝４下总压恢复系数与θ的关系

Ｆｉｇ．１０　Ｃｈａｎｇｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ａｎｄθａｔ　Ｍａ＝４

图１１　Ｍａ＝６下总压恢复系数与θ的关系

Ｆｉｇ．１１　Ｃｈａｎｇｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ａｎｄθａｔ　Ｍａ＝６

由图７～图９也可以看出，随着泄压槽与当
地主流速度夹角变大，由于气流转角变大，对下游
影响较大，会诱使附面层分离，进气道性能下降．
泄压槽位于Ｍａ＝４唇口激波反射点下游的进气
道的总压恢复系数高于泄压槽位于 Ｍａ＝４唇口
激波反射点上游的进气道．
图１２、图１３给出了Ｍａ＝４唇口激波反射点

前泄压槽与当地主流速度成１５０°角和４５°角的两
种状态下的流场图．可以看到，１５０°时槽的后方存
在较大的分离，４５°时分离包减小，因此，θ较小时

进气道的性能较高．
图１４给出了在唇口激波反射点下游开槽的进

气道的流场结构图．图１５是基准进气道在Ｍａ＝４

图１２　Ｍａ＝４下唇口激波反射点上游１５０°泄压槽附近

流场结构

Ｆｉｇ．１２　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ　ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｃｏｗｌ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ

ｗｉｔｈ　１５０°ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ａｔ　Ｍａ＝４

图１３　Ｍａ＝４下唇口激波反射点上游４５°泄压槽附近

流场结构

Ｆｉｇ．１３　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ　ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｃｏｗｌ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ

ｗｉｔｈ　４５°ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ａｔ　Ｍａ＝４

图１４　Ｍａ＝４下唇口激波反射点下游１５０°泄压槽附近

流场结构

Ｆｉｇ．１４　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ　ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｗｌ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｐｏｉｎｔ

ｗｉｔｈ　１５０°ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ａｔ　Ｍａ＝４
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状态下的流场图．在唇口激波反射点上游开槽的
进气道由于激波附面层干扰引起的分离增大性能

有所降低．而泄压槽在唇口激波反射点下游通过
抽吸削弱分离包，进气道性能提高．

图１５　Ｍａ＝４下基准进气道流场结构

Ｆｉｇ．１５　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｏｄｅｌ　ｉｎｌｅｔ

ａｔ　Ｍａ＝４

２．２　开槽位置对进气道性能以及泄漏量的影响

研究开槽位置时，开槽角度θ取１３５°，９０°，

４５°共３种，其中４５°和９０°泄压槽是比较常见的放
气方式，１３５°的泄压槽是本文研究的重点．为便于
比较，槽的有效流通面积保持不变．
图１６给出了泄漏量随开槽位置的变化趋势．

由图可以看出，在同一来流马赫数下，随开槽位置
后移，泄漏量变化趋势基本一致：泄漏量在唇口激
波反射点出现剧增．Ｍａ＝４时，气流经过唇口激
波的压缩，压力剧增，３种情况下泄漏量较唇口激
波上游增加了１．２倍．随着开槽位置后移，顶板的

图１６　泄漏量随位置变化曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｃｈａｎｇｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｏｕｔｇａｓｓｉｎｇ　ｒａｔｅ　ａｎｄ　ｔｈｅ

ｌｏｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ

膨胀以及反射波系较弱，泄漏量变化趋于平缓．顺
向槽（４５°情况）的泄漏量远高于逆向泄压槽．
Ｍａ＝６时，泄漏量同样是在经过唇口激波后出现
剧增，与当地主流速度成１３５°，９０°和４５°的３种情
况泄漏量分别增加了１．６倍，１．８倍，２．６倍．可以
看出，来流马赫数增加，唇口激波对气流压缩强度
增加，泄漏量变化幅度增加，但是逆向泄压槽的泄
漏量仍然最小．唇口激波反射点上游泄压槽入口
截面密流变化平缓，泄漏量变化平缓．
由图１６中也可以看出，相同位置，相同角度

下，Ｍａ＝４状态下泄漏量大于Ｍａ＝６状态．
因此，对于多个自适应泄压槽设计，首先应尽

量在进气道内压段起到减小内收缩比的作用，同
时在Ｍａ＝６状态下槽的泄漏量就会比较小．而

Ｍａ＝４状态下时，可以将大部分泄压槽放置在唇
口激波上游，有利于改善进气道的自起动性能而
且泄漏量较小．同时，可在唇口激波落点或其下游
处放置一个泄压槽，这个泄压槽可以增加溢流，弥
补泄漏量不足以及上游泄压槽造成的进气道性能

下降．
图１７、图１８给出了开槽位置对进气道性能

的影响．可以看出，Ｍａ＝４状态下进气道总压恢
复系数先增加后减小，在槽位于唇口激波反射点
下游时达到峰值．由于槽的存在能够排除一部分
附面层，减弱激波附面层干扰．

Ｍａ＝６时，进气道的性能参数变化明显小于

Ｍａ＝４状态，并且当泄压槽位于唇口激波反射点
上游，且远离唇口激波反射点时进气道的性能变

图１７　Ｍａ＝４下总压恢复系数与位置的关系

Ｆｉｇ．１７　Ｃｈａｎｇｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ａｎｄ　ｔｈｅ　ｌｏｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ　ａｔ　Ｍａ＝４
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化不大；当槽位于唇口激波反射点，进气道的性能
最高，但相比于基准进气道下降了２％．由图１９、
图２０给出的流场性能，看出由槽的进口截面产生

图１８　Ｍａ＝６下总压恢复系数与位置的关系

Ｆｉｇ．１８　Ｃｈａｎｇｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ａｎｄ　ｔｈｅ　ｌｏｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ　ａｔ　Ｍａ＝６

图１９　Ｍａ＝４下槽在５位置与当地气流成１３５°时

的静压图

Ｆｉｇ．１９　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　１３５°

ｓｌｏｔ　ｌｏｃａｔｉｎｇ　５ａｔ　Ｍａ＝４

图２０　Ｍａ＝４下槽在５位置与当地气流成４５°时

的静压图

Ｆｉｇ．２０　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　４５°

ｓｌｏｔ　ｌｏｃａｔｉｎｇ　５ａｔ　Ｍａ＝４

的膨胀－激波波系，影响到下游流场，降低了进气
道性能．

２．３　泄压槽有效流通面积对进气道性能以及

泄漏量的影响

　　为了提高参数的一般性和普适性，引入无量
纲参数Ｃ（可看作泄压槽的有效流通面积），其中ｌ
为进气道内压段入口面积．

Ｃ＝ ｄｌ

　　文中研究了开槽角度为１３５°，９０°和４５°共３
种情况下，泄漏量以及进气道性能随有效流通面
积的变化规律．
由图２１给出了泄漏量随着参数Ｃ的变化趋

势．３种情况下，槽的泄漏量的变化规律基本一
致，即随着有效流通面积的增加几乎成线性增加．
常规放气槽的泄漏量大于逆向泄压槽．单个逆向
泄压槽的泄漏量最大值不超过捕获流量的０．４％，
在后续设计由３～４个逆向泄压槽组成的自适应泄
压控制系统时，其总的泄漏量也不足２％，进气道
的流量损失较小．

图２１　槽的泄漏量随Ｃ的变化关系

Ｆｉｇ．２１　Ｃｈａｎｇｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｏｕｔｇａｓｓｉｎｇ　ｒａｔｅ

ａｎｄ　Ｃ

图２２、图２３给出了进气道性能参数随有效
流通面积的变化规律．从图中可以看出总压恢复
系数对泄压槽有效流通面积的变化不敏感，进气
道的总体性能变化不大．由于开槽位置在Ｍａ＝４
唇口激波反射点上游，其总体性能总是略低于基
准进气道．
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图２２　Ｍａ＝４下总压恢复系数与Ｃ的关系

Ｆｉｇ．２２　Ｃｈａｎｇｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ａｎｄ　Ｃａｔ　Ｍａ＝４

图２３　Ｍａ＝６下总压恢复系数与Ｃ的关系

Ｆｉｇ．２３　Ｃｈａｎｇｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ａｎｄ　Ｃａｔ　Ｍａ＝６

３　结　论

本文在一个性能较高的二元进气道的基础上

对自适应泄压槽进行了参数化研究，主要针对单
个自适应泄压槽方向、位置以及有效流通面积３
个方面，总结出泄漏量以及进气道总体性能随这
些参数的变化规律：

１）槽的泄漏量随着槽与当地主流速度的夹
角的增大逐渐减小，且减小趋势逐渐变缓；逆向自
适应泄压槽由于槽入口截面的膨胀波－激波波系
以及背风壁面的涡流区，泄漏量与常规放气槽相
比较小，仅为顺向放气槽的５０％左右．
２）经过唇口激波后，自适应泄压槽的泄漏量
剧增．随着来流马赫数增加，这种增加幅度加剧，
而逆向自适应泄压槽槽的增加幅度最小．

３）在设计自适应泄压控制系统时，为改善进
气道自起动性能，泄压槽应该布置在内压段；为了
不损失太多流量，大部分泄压槽布置在Ｍａ＝４唇
口激波反射点上游，下游可适当布置１～２个泄压
槽来弥补溢流量不足以及改善进气道性能．
４）泄漏量随着有效流通面积的增加几乎成
线性增加．有效流通面积变化对进气道的总体性
能影响不大．
由多个自适应泄压槽组成的自适应泄压控制

系统对进气道的自起动以及抗反压能力的影响有

待于进一步研究．
文中作用进气道为高超声速二元进气道，虽

然外压段配波方法较为特殊，但是对内压段影响
不大，而本文的研究工作着重于内压段的自适应
泄压槽的影响．因此得出的结论具有普适性．
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