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要!为了探寻内压缩段构型对高超声速进气道自起动性能的影响%对二元高超声速进气道折角型和

曲线型两种内压缩段的自起动过程进行准定常数值仿真研究
*

对比了这两种构型进气道在不同唇罩起始压

缩角下的自起动性能和自起动过程中分离区的变化规律%并分析了内通道压缩强度沿程分布对进气道自起

动性能的影响
*

研究表明#

*

即使进气道内收缩段的内收缩比相同%不同的内压缩段构型和唇罩起始压缩角对

高超声速进气道的自起动性能影响显著%曲线型内压缩段构型的自起动性能明显优于折角型'

+

内压缩段的

总压缩强度及其沿流向分布都是影响高超声速进气道自起动性能的关键因素%并且压缩强度沿流向分布决

定着进气道在自起动过程中处于临界状态下主分离包所停留的位置
*
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高超声速进气道作为超燃冲压发动机的重要

部件%其性能直接关系到发动机和飞行器总体的

性能与工作稳定性
*

自起动性能是制约高超声速

进气道气动性能与稳定工作裕度的关键因素之

一%国内外科研工作者对此开展了大量的实验和

数值模拟研究
*

约翰*霍普金斯大学的
'-4]6G

等(

%

)对超声速进气道起动过程开展了实验研究%

并根据测试结果%将不起动状态分为.硬/和.软/

两大类
*

认为硬不起动出现在进气道喉部流动发

生堵塞的情况下%软不起动出现在进气道内的流

动发生大规模分离的情况下
*

美国康涅狄格大学

的
=-MLGM

等(

"

)用
<Zc

技术对不同来流马赫数下

的进气道模型进行了数值模拟%获得来流马赫数

对其流动特征的影响规律%即来流马赫数对高超

声速进气道自起动特性的影响
*

郭斌等(

!

)

&常军涛

等(

1

)和杨大伟等(

#

)研究了攻角变化对进气道起动

性能的影响
*

梁德旺等(

;

)

&凌岗等(

&

)和王卫星等(

0

)

分别研究了内收缩比&雷诺数和内压段压缩面肩

部曲率半径对高超声速进气道起动能力的影响
*

刘雄&王翼等(

9/%$

)针对简化的二元高超声速进气

道加速起动过程进行了数值研究%并将高超声速

进气道在加速过程中的起动状态分为#不起动状

态
0

临界状态
0

起动状态
*

游进等(

%%/%"

)对高超声

速进气道再起动过程进行了二元准定常数值仿真

研究%发现决定高超声速进气道再起动的关键因

素是分离区前体形状和分离区后部逆压梯度'并

提出了一种能够改善高超声速进气道自起动性能

的内压缩段下壁面设计方案
*

黄思源(

%!

)对高超声

速轴对称进气道不起动流场结构进行了数值分

析
*

张红军等(

%1

)分析了边界层人工转捩对高超声

速进气道起动性能的影响
*

徐骁等(

%#

)则对高超声

速进气道快速破膜开启的流动特性进行了非定常

数值仿真研究%深入分析了非定常效应对进气道

起动过程的影响
*

然而%上述工作鲜有涉及高超声速进气道内

压缩段几何构型对自起动性能的系统影响研究
*

本文利用数值仿真对比分析折角型和曲线型两种

内压缩段构型对高超声速进气道自起动性能的影

响%来探寻在内压缩段几何型面设计中影响高超

声速进气道自起动性能的关键因素
*

:

"

数值模拟方法与算例验证

:K:

"

数值模拟方法

本文借鉴文献(

%;/%&

)采用的准定常数值仿

真方法来研究高超声速进气道的自起动过程
*

首

先%以较低的超声速来流马赫数!如
VR

`

o"*#

"

进行求解%将该来流马赫数下收敛解建立起不起

动流场作为初场
*

然后%以
$*%

的间隔逐步增加来

流马赫数进行续算%若在某一来流马赫数下进气

道起动流场建立%则表明进气道在该来流马赫数

下能够实现自起动
*

同时%文献(

%%

)指出高超声速

进气道的自起动过程虽为动态非定常过程%但实

际飞行中的加速度还不足以改变其起动特性%因

此也可作为准定常流场进行求解
*

此外%南京航天

航空大学陈卫明(

%0

)采用定常和非定常两种数值

方法对二元高超声速进气道的自起动过程进行了

对比研究%结果发现两种数值方法得到的自起动

马赫数一致
*

本文采用
Z)JG4I;*!

软件对二元高

超声速进气道的自起动过程的流场进行准定常数

值模拟
*

对流项采用
"

阶迎风格式%整个计算过程

采用
EU

!

)(QGM/J

88

GM

"隐式方法进行求解
*

湍流

模型选用
B/:

!

B

8

-)-MI/:))N-M-7

"模型%壁面采用

绝热壁面条件%黏度由
BJICGM)-4K

公式给出
*

在

计算过程中监测方程残差&喉道马赫数及喉道处

的质量流量
*

计算收敛准则为#连续方程&能量方

程&动量方程以及
B/:

方程的残差下降
!

个数量

级以上%且喉道处马赫数及流量稳定
*

本文工作均是对二元高超声速进气道的二元

流场开展数值仿真研究
*

整个计算域网格采用结

构化网格%考虑到流体黏性的影响和对激波捕捉

的需要%对流动参数变化剧烈的地方进行局部加

密%以体现流动细节%提高计算精度
*

同时为了准

确模拟边界层的流动%对壁面网格的加密处理以

确保绝大部分壁面处的
*

g值在
%

左右
*

整个计算

域的网格量控制在
0

万左右
*

数值模拟过程中采

91%%
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用压强远场&压强出口和绝热无滑移壁面边界条

件%计算来流静参数均取自
%&5N

高空
*

:K;

"

算例验证

高超声速进气道处于不起动状态的主要的流

场特征表现为在内压缩段入口处或内部存在大规

模的流动分离(

%$

)

!本文称为主分离包"%主分离包

所处的位置直接影响进气道的自起动性能
*

因此%

所采用计算方法能否准确模拟主分离包的起始位

置至关重要
*

本文以国防科学技术大学王振国等

在文献(

%9

)中给出的进气道不起动实验结果作为

算例对本文算法进行验证%计算中的几何构型和

实验条件与文献(

%9

)一致
*

图
%

给出了进气道下

壁面沿程静压分布的数值仿真结果和实验结果对

比%图中
7

为壁面沿程静压%

7$

为来流静压
*

可以

看出%数值仿真结果和实验结果整体上吻合较好
*

由此可见%本文所采用的计算方法对不起动状态

下主分离包的预测具有较高的可信度
*

图
%

"

入口附近壁面沿程静压分布的实验和

仿真结果对比

Z6

H

*%

"

<(N

8

-M67(4(O7I-I63

8

MG77JMGK67IM6LJI6(47(4

Q-))4G-MICG64)GILGIQGG4GY

8

GM6NG4I-)K-I--4K

4JNGM63-)76NJ)-I6(4MG7J)I7

;

"

物理模型

;K:

"

折角型内压缩段进气道方案的设计

图
"

给出了折角型内压缩段二元高超声速进

气道!下文简称折角型进气道"的关键设计参数%

该进气道激波封口马赫数为
;*$

%捕获高度
'o

&%*;NN

%两级外压缩角依次为
9b

和
%%b*

进气道

喉道高度
'

I

o%%*1NN

%内收缩比
0

63

o%*#*

折角

型进气道一共包含
1

个方案%对应的唇罩起始压

缩角
)

3

取值分别为
1b

%

;b

%

0b

和
%$b*

折角型内压缩

段构型在设计过程中参照
R@:+ADJG

等(

"$

)提

出的高超声速进气道在设计点确保唇口激波打在

下壁面肩点附近的设计原则%以此来改善设计状

态下肩部附近激波边界层干扰诱导的流动分离
*

另外%为了表征内压缩段对气流的压缩强度%本文

以截取各构型进气道距离唇口处
;*#'

I

位置处

的压强与进气道唇口处压强的比值作为各构型内

压缩段的压比
*

图
"

"

折角型进气道示意图!单位#

NN

"

Z6

H

*"

"

B3CGN-I63K6-

H

M-N(O-4

H

J)-IGK64)GI

!

J46I

#

NN

"

;K;

"

曲线型内压缩段进气道方案的设计

在折角型进气道的基础上%保持外压缩型面&

唇罩起始压缩角和内收缩比不变的前提下%采用

+Û =B

!

4(4/J46O(MNM-I6(4-)=7

8

)64G

"

(

"%

)曲线

设计得到曲线型内压缩段进气道!下文简称曲线

型进气道"方案
*

图
!

给出了基于
+Û =B

曲线原理的曲线型

内压缩段构型的设计示意图
*

内压缩段上型面选择

X

$

%

X

%

%

X

"

%

X

!

作为拟合曲线的
1

个控制点%其中
X

$

对应于折角型内压缩段上型面的起点%

X

"

为内压

缩段上肩点%

X

%

为
X

$

与
X

"

连线的中点%

X

!

与
X

"

之间的距离为
%*#'

I

*

同理下型面也是按照类似的

方法选取
1

个控制点%唯一不同之处在于
G

!

与
G

"

的距离为
%*!#'

I

*

图
!

"

基于
+Û =B

曲线原理的曲线型内压缩段设计示意图

Z6

H

*!

"

cG76

H

475GI3C(O3JMVGK64IGM4-)3(4IM-3I6(4

7G3I6(43(4O6

H

JM-I6(4L-7GK(4+Û =B

?

"

结果分析

?K:

"

两种构型进气道的自起动性能

图
1

给出了折角型和曲线型两种进气道的自

起动马赫数随唇罩起始压缩角的变化曲线
*

可以

看出%在内收缩比一定的前提下%唇罩起始压缩角

$#%%

JA
SP
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对这两种高超声速进气道的自起动性能影响均较

为显著
*

当唇罩起始压缩角
)

3

从
1b

增加至
%$b

时%

两种高超声速进气道的自起动马赫数均先减小后

增大%并且都在
)

3

o;b

时达到最小
*

其中%曲线型

进气道最小自起动马赫数为
1*#

%而折角型进气

道对应的最小自起动马赫数为
#*!*

另一方面%通

过对比可知%曲线型进气道自起动马赫数明显小

于折角型进气道%也就是说曲线型进气道更易于

实现自起动
*

高超声速进气道通流状态下内压缩段局部压

缩过强在进气道处于不起动状态下也会加剧主分

离包所在区域的逆压梯度%因此有必要对进气道

处于通流状态下流场结构进行分析
*

图
#

给出了

来流马赫数
VR

`

o1*#

%

#*$

%

;*$

通流状态下两

种进气道内压缩段的压比随唇罩起始压缩角的变

化曲线%图中
7%

为距离唇口
;*#'

I

位置的静压%

图
1

"

两种构型进气道自起动马赫数随唇罩

起始压缩角的变化曲线
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"
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图
#

"

两种构型进气道内压缩段压比随唇罩起

始压缩角的变化曲线
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为唇罩入口处当地静压
*

由图可知%对于折角

型进气道而言%当
VR

`

o1*#

和
VR

`

o#*$

时%随

着唇罩起始压缩角的增加%内压缩段压比一直减

小'当
VR

`

o;*$

时%内压缩段压比则先减小后

增加%且在
)

3

o0b

时达到最小
*

对于曲线型进气道

而言%当
VR

`

o#*$

和
VR

`

o;*$

时%随着唇罩

起始压缩角的增加%内压缩段压比先减小后增加%

且在
)

3

o;b

时达到最小'当
VR

`

o1*#

时%内压缩

段压比先基本保持不变后增加
*

另外%考虑到各构

型进气道方案唇罩激波!或压缩波"以及肩部膨胀

扇在内通道的反射位置存在差异%内压缩段压比

计算的出口站位选取对上述变化趋势也存在一定

影响
*

图
;

给出了唇罩起始压缩角为
;b

折角型和曲

线型内压缩段构型在
VR

`

o#*$

%

;*$

时下壁面沿

程压力分布
*

图
&

给出了相应构型和相应状态下

的密度分布云图
*

从图
;

可以看出%在
VR

`

o#*$

时%折角型进气道在内压缩段下壁面肩点!

G

"

位

置"稍上游处壁面压力会首先出现突升%紧接着在

下壁面肩点处压力又突然下降
*

这是由于
VR

`

o

#*$

不是设计点马赫数%唇口激波打在下壁面肩

点上游位置!参见图
&

"%唇口激波及其反射激波

使得在下壁面肩点之前壁面压力有一个突升的变

化%随后当气流经过下壁面肩点拐平进入等直段

会发生膨胀%壁面压力会突然下降
*

从图
&

可以看

出%在
VR

`

o#*$

时%折角型在气流拐平处产生

的斜激波强度较强%使得等直段下壁面边界层处

产生严重分离%边界层分离区域诱导产生分离激

波&再附激波%使得气流经过这两道激波之后压力

持续上升并达到最大值!如图
;

所示"

*

而相对应

图
;

"

两种构型进气道在不同来流马赫数下

壁面沿程静压分布!

)

3

o;b

"
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图
&

"

两种构型进气道在不同来流马赫数下

密度云图分布!

)

3

o;b

"

Z6

H

*&

"

cG476I

.

3(4I(JM7(OIQ(64)GI7-IK6OOGMG4I

643(N64

H

,-3C4JNLGM7

!

)

3

o;b

"

的曲线型进气道在唇罩入口处壁面压力会出现缓

慢的下降%这是由于超声速气流经过曲线拟合折

角型内压缩段所形成的外凸表面会产生一系列膨

胀波%致使壁面压力出现缓慢的下降'随后气流经

过唇口激波及其反射激波!参见图
&

"使得壁面压

力突然上升'当气流经过下壁面拐平位置!

G

!

位

置"进入等直段时%受到上壁面弱压缩波的影响%

下壁面压力再一次表现出上升的趋势'又因上壁

面弱压缩波的汇聚%并在下壁面产生较强的反射

激波%气流经过该反射激波之后压力上升到最大

值
*

但是相比于折角型内压缩段%曲线型内压缩段

肩部壁面产生的膨胀波会削弱唇口激波的强度%

所以曲线型肩部型面的设计可以起到降低下壁面

逆压力梯度的效果
*

因此%在自起动过程中%曲线

型内压缩段构型的主分离包更容易被吞入内压缩

段
*

此外%从图
&

还可以看出%内压缩段上壁面采

用曲线过渡可以将原先拐平转弯处产生的很强的

斜激波转化成弱的压缩波%这些弱压缩波即使在

下壁面处汇聚成激波并反射%但其强度减弱%并减

缓了下壁面的分离%从而有利于主分离包通过拐

平转弯段
*

在
VR

`

o;*$

时%折角型进气道由于

唇口激波恰好打在下壁面肩点附近%气流经过唇

口激波之后%紧接着就会发生膨胀%所以相比于来

流条件
VR

`

o#*$

%壁面压力在气流拐平之前没

有出现压力突然上升
*

而曲线型进气道的压力分

布曲线的变化趋势与
VR

`

o#*$

时相似%只是唇

口激波的入射位置相对靠后
*

同时从图
;

还可以

看出%在
VR

`

o;*$

时%曲线型内压缩段壁面的

压缩强度也是明显小于折角型内压缩段壁面
*

通过对比折角型和曲线型进气道%有一种差

异性是确定的%即折角型内压缩段对气流的压缩

强度在各个来流马赫数下均显著高于曲线型内压

缩段%而图
1

显示折角型进气道自起动马赫数均

高于曲线型进气道%这说明进气道在通流状态下

内压缩段总压缩强度是影响高超声速进气道自起

动性能的关键因素之一
*

但是%随着唇罩起始压缩

角的增加%两种进气道方案在不同来流马赫数下

的内压缩段压比变化趋势与自起动马赫数变化趋

势并非完全一致%说明内压缩段压缩强度不是决

定高超声速进气道自起动性能的唯一因素
*

?K;

"

自起动过程主分离包变化规律

由图
0

可知%在
VR

`

o!*#

时%两种构型进气

图
0

"

VR

`

o!*#

的马赫数云图
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道均处于硬不起动状态(

%

)

%进气道入口处存在大

规模的流动分离区%主分离包诱导的分离激波使

得进气道唇罩入口处产生溢流
*

图
9

给出了两种

进气道在
VR

`

o!*#

时的流量系数!

-

"和总压恢

复系数!

'

"随唇罩起始压缩角的变化曲线
*

随着唇

罩起始压缩角的增加%曲线型进气道的流量系数

和总压恢复系数先减小后增大%而折角型进气道

的两种气动参数则呈现出波动变化
*

同时%曲线型

进气道的流量系数和总压恢复系数明显高于折角

型进气道
*

结合图
0

可以看出%曲线型内压缩段构

型在唇罩起始压缩角为
%$b

时%分离激波与唇罩

起始压缩角之间的距离最短%即进气道在入口处

的溢流量会减小%因此在唇罩起始压缩角为
%$b

时%曲线型内压缩段构型的流量系数达到最大值
*

通过与图
1

对比可知%在同一不起动马赫数下%进

气道的流量捕获能力和气流总压损失大小与最终

的自起动马赫数之间并不存在必然的联系
*

另外%

随着唇罩起始压缩角的增加%两种进气道分离包

形状变化趋势相近%即分离包低速区的长度逐

渐缩短
*

这是由于唇罩拐平角度的逐渐减小%使

得主分离包再附激波在唇罩内壁面的反射激波

和后续压缩波在压缩面肩部的压缩强度减弱%

在主分离包之后诱导的局部分离区范围减小
*

从图
0

还可以看出%曲线型进气道唇罩内壁面

在喉道上游拐弯处的气流分离强度明显弱于折

角型进气道
*

当来流马赫数增加到
1*#

时%如图
%$

所示%

对于两种构型进气道而言%唇罩起始压缩角对于

分离区的影响开始显著
*

当唇罩起始压缩角为
1b

图
9

"

两种构型进气道在
VR

`

o!*#

时的流量系数和

总压恢复系数随着唇罩起始压缩角的变化曲线

Z6

H
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H
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`

o!*#

时%折角型和曲线型进气道的主分离包已经被吞

至内压缩段内部并稳定停留在喉道入口处
*

这主

要是由于唇罩起始压缩角比较小%唇口激波强度

较弱%主分离包比较容易被吞入
*

主分离区被吞入

内压缩段之后%在唇罩内壁面气流需经过一个较

大的气流折角!

%;b

"拐平%此处的压缩强度较大%

所以分离区稳定地停留在喉道稍上游附近
*

图
%$

"

VR

`

o1*#

的马赫数云图

Z6

H

*%$

"

,-3C4JNLGM3(4I(JM7-IVR

`

o1*#

当唇罩起始压缩角增加到
;b

时%曲线型进气

道唇罩入口处的分离包被完全吞入%起动流场建

立
*

而折角型进气道在唇罩入口处仍存在较大的

分离%进气道处于不起动状态
*

随着唇罩起始压缩

角的继续增加%两种进气道的主分离包都只能被

卡在进气道唇罩入口处%不能被吞入%进气道处于

不起动状态
*

这表明唇罩起始压缩角为
;b

时%曲

线型进气道比折角型进气道更容易起动
*

这主要

是由于气流从楔面流入等直隔离段时%折角型进

气道会在气流拐平处产生很强的斜激波%压缩强

度较大
*

而曲线型内压缩段产生一系列弱压缩波%

并且曲线型的肩部设计对于缓解此处的激波边界

层干扰是有利的%因此总体上对主分离包的阻碍

较小%主分离包相对容易被吞入
*

当来流马赫数增加到
#*#

时%如图
%%

所示%

!#%%
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折角型进气道在唇罩起始压缩角为
;b

时率先建

立起动流场
*

而唇罩起始压缩角为
1b

进气道的分

离包仍然停留在喉道入口处%不能被吞入
*

曲线型

进气道在唇罩起始压缩角为
1b

时%之前被卡在喉

道入口处的分离包被吞过喉道%起动流场建立
*

此

处进一步表明曲线型进气道比折角型进气道更加

容易建立起动流场
*

同时%由图
%$

和图
%%

可以看

出%两种进气道均在唇罩起始压缩角为
;b

时率先

建立起动流场
*

说明对于不同的唇罩起始压缩角

而言%存在一个自起动马赫数最小的唇罩起始压

缩角
*

唇罩起始压缩角的最佳取值应当既能确保

唇口处的激波强度不能太强%使得分离区易于被

吞入内压缩段%同时还需确保分离区经过喉道上

游拐弯处产生的激波压缩强度不能太强%即不能

阻碍主分离包进入等直隔离段
*

图
%%

"

VR

`

o#*#

的马赫数云图

Z6

H

*%%

"

,-3C4JNLGM3(4I(JM7-IVR

`

o#*#

由图
%"

可见%当来流马赫数的增加到
;*$

时%曲线型进气道在唇罩起始压缩角为
1b

%

;b

%

0b

时起动流场都已建立
*

而折角型进气道仍然只有

唇罩起始压缩角为
;b

时处于起动状态'唇罩起始

压缩角为
1b

时分离包仍然被卡在喉道入口处%不

能被完全吞入'唇罩起始压缩角为
0b

和
%$b

时的

分离包仍然被卡在进气道唇罩入口处
*

这进一步

说明#唇罩起始压缩角太大将导致唇口处的激波

强度太强%导致分离包不能被吞入'唇罩起始压缩

角太小%会导致内压缩段与等直段交接处压缩强

度较大%致使分离包卡在喉道入口处%不能进入等

直隔离段
*

图
%"

"

VR

`

o;*$

的马赫数云图

Z6

H

*%"

"

,-3C4JNLGM3(4I(JM7-IVR

`

o;*$

图
%!

给出了唇罩起始压缩角为
1b

的折角型

内压缩段构型在不同来流马赫数下不起动流场结

构图
*

在来流马赫数较低!

VR

`

o!*#

"%主分离包

被卡在唇口附近%其主要特征为主分离包诱导产

生分离激波%由于分离激波的存在使得气流在唇

罩入口处转向形成溢流%导致进气道的捕获流量

减小
*

其次%唇口激波打在主分离包上%增强了主

分离包所在区域的逆压梯度
*

当
VR

`

o1*#

时%

主分离包被吞入到喉道入口附近并且稳定存在
*

此时分离激波已经运动到了内压缩段内部%因此

唇罩入口处已不存在溢流
*

主分离包诱导的分离

激波穿过唇口激波打在内压缩段上壁面引起局部

的分离%并在上壁面反射形成反射激波%反射激波

和再附激波作用在主分离包上使得当地的逆压梯

度再一次的升高
*

此外%气流经过内压缩段上壁面

拐平进入等直段时也会产生很强的斜激波%该斜

激波也会作用在主分离包上
*

可以看出%唇口激

1#%%
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波&分离激波的反射激波&再附激波以及唇罩拐平

处产生的斜激波均会作用在主分离包上%使得主

分离区所在区域的逆压梯度变得很强%在主分离

包被吞入过程中气流无法克服当地所形成的很高

的逆压梯度%因此在喉道入口附近停住并且稳定

的存在
*

图
%!

"

折角型进气道在
VR

`

o!*#

%

1*#

时的密度云图

Z6

H

*%!

"
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.
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H

J)-IGK64)GI-I

VR

`

o!*#

%

1*#

从上述折角型和曲线型进气道在自起动过程

中的流场结构变化可以看出%内压缩段总压缩强

度是影响高超声速进气道自起动性能的关键因素

之一
*

不仅如此%内压缩段的压缩强度沿流向分布

对自起动过程中主分离包停留的位置具有重要影

响%因此也是影响高超声速进气道自起动性能的

另一个关键因素
*

?K?

"

内压缩段压缩强度沿程分布对自起动性能

的影响

""

为了进一步探究内压缩段压缩强度沿程分布

对自起动性能的影响%针对唇罩起始压缩角为
1b

和
;b

的曲线型进气道构型在自起动过程中临界

状态(

%$

)

!即将实现起动之前的状态"下的主分离

包分别卡在喉道入口处和唇罩入口附近的现象%

选取这两个进气道构型%如图
%1

所示%通过将
G

"

点沿水平方向向上游移动距离
Z

来调整肩部曲

线的弯曲程度%进而获得内压缩段不同的沿程压

缩强度分布%研究其对自起动性能的影响
*

表
%

给出了唇罩起始压缩角为
1b

和
;b

的曲线

型进气道构型肩部控制点
G

"

前移距离
Z

的取

值%

Z

增大均使得进气道内压缩段唇罩入口附近

局部压缩强度增加%而喉道入口附近局部压缩强度

有所减弱%但总压缩强度都是增加的!参见图
%#

"

*

图
%1

"

肩部曲线弯曲程度调整示意图
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表
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两种构型进气道
*

"
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的取值
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图
%#

"

曲线型进气道的内压缩段压比随
Z

$

'

I

取值的变化曲线
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图
%;

给出了曲线进气道在不同
Z

取值下的

自起动马赫数
*

随着
Z

增大%

1b

唇罩起始压缩角进

气道方案的自起动马赫数先减小后增大%并且在

Z

取
$*;;'

I

时自起动马赫数达到最小值
*

而
;b

唇罩起始压缩角进气道方案的自起动马赫数则逐

渐增大
*

说明相似的内通道沿程压缩强度分布调

整对于临界状态下主分离包卡在喉道入口附近和

唇罩入口附近两类不起动流态的进气道自起动性

能影响存在显著差异
*

图
%&

给出了唇罩起始压缩角为
1b

和
;b

曲线

型内压缩段构型在
Z

$

'

I

不同取值时%

VR

`

o!*#

和
VR

`

o!*9

进气道处于不起动状态下内压缩

段的总压恢复系数和流量系数
*

对于唇罩起始压

缩角为
1b

的构型%随着
Z

$

'

I

取值的增大%在
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图
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曲线型进气道自起动马赫数随
Z

$

'

I

取值的

变化曲线
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图
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"

曲线型进气道流量系数和总压恢复系数

随
Z

$

'

I

取值的变化曲线

Z6

H

*%&

"

,-77O)(QM-IG3(GOO636G4I-4KI(I-)

8

MG77JMG

MG3(VGM

.

3(GOO636G4I(O3JMVGK64)GI

V-M

.

64

H

Q6ICZ

$

'

I

VR

`

o!*#

时%总压恢复系数和流量系数均呈上

升趋势
*

而在
VR

`

o!*9

时%总压恢复系数和流

量系数则呈先增大后减小的趋势
*

对于唇罩起始

压缩角为
;b

的构型%在
VR

`

o!*#

时总压恢复系

数和流量系数均随着
Z

$

'

I

取值的递增而增大%

而当
VR

`

o!*9

时%总压恢复系数呈先增大后减

小的趋势%流量系数则呈递减趋势
*

通过与图
%;

对比可以发现%进气道自起动性能相对较差的构

型的流量系数和总压恢复系数反而可能会很高%

从而进一步表明进气道在处于不起动状态下%其

流量捕获能力与总压恢复同自起动能力不存在必

然的联系
*

图
%0

给出了
1b

唇罩起始压缩角进气道方案

在不同
Z

$

'

I

取值下处于临界状态的马赫数云

图
*

从图中可以看出%

1b

唇罩起始压缩角构型
Z

$

'

I

o$

%

$*""

和
$*!;

三个方案临界状态的主分离

包均卡在喉道入口附近
*

说明这
!

个方案在喉道

入口附近的局部压缩强度均相对较大%而
Z

的增

加有利于缓解喉道入口附近的局部压缩强度%所

以随着
Z

的增加进气道自起动马赫数是逐渐降

低的
*

当
Z

$

'

I

o$*;;

时%临界状态的主分离包前

移至唇罩入口附近%此时自起动马赫数达到最小%

并且唇罩入口附近的局部压缩强度相对较大
*

当

Z

$

'

I

o$*00

时%由于
Z

的增加在缓解喉道入口

附近的局部压缩强度的同时也会导致唇罩入口附

近的局部压缩强度增加%所以自起动马赫数反而

会增加%自起动性能恶化
*

图
%0

"

曲线型进气道在不同的
Z

$

'

I

取值时

临界状态下的马赫数云图!
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严等#内压缩段构型对高超声速进气道自起动性能的影响

在来流马赫数
VR

`

o1*$

时%

1b

唇罩起始压

缩角构型
Z

$

'

I

o$

%

$*""

%

$*!;

三个方案所对应

不起动状态下的主分离包均卡在喉道入口附近%

为了系统地比较主分离包卡在唇罩入口附近的进

气道下壁面沿程静压分布%图
%9

给出了曲线型内

压缩段唇罩起始压缩角为
1b

的各方案构型在

VR

`

o!*9

进气道处于不起动状态时下壁面沿程

静压分布%此时的主分离包均被卡在唇罩入口处
*

首先%所有方案气流经过分离激波之后%压力开始

突然上升%在唇口附近!

G

$

位置"出现了一个大的

压力平台
*

随后各方案壁面的压力分布表现出不

同的变化趋势#

Z

$
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o$*;;

和
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$
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对应

的方案在压力出现一个峰值之后又突然下降%紧

接着在靠近喉道处又突然上升%出现了一个新的

压力峰值!

G

!

位置"

*

而
Z

$
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三

个内压缩段后半部分局部压缩较强的方案则总体

上呈现出上升的趋势%压力波动较小%并在喉道附

近达到最大值
*

结合图
"$

可以看出对于
Z

$

'
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三个方案主分离包的尾部下游低速

区已经贯通整个内压缩段后半部分
*

这是由于主

分离包所形成的再附弱压缩波的汇聚使得内压缩

段上型面产生局部分离并诱导产生分离激波%该

分离激波继而作用在主分离包下游的低能流边界

层上%从而诱导出局部的气流分离%并与主分离包

串在一起
*

但是随着
Z

取值的增加%肩部外凸型

面的前移%其产生的膨胀波束使得主分离包再附

弱压缩波的总压缩强度减弱%内压缩段上型面的

分离减缓%该分离区诱导的分离激波位置相对靠

后%打在下壁面诱导的分离区并远离主分离区
*

所

图
%9

"

曲线型进气道处于不起动状态下壁面

沿程静压分布!
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两个方案在主分离包尾部

之后%壁面压力又开始下降
*

通过对比不同方案在

临界状态下主分离包的形态&沿程壁面压力分布

及其对应的自起动能力可以发现%对于基准方案

最终临界状态主分离包卡在喉道入口附近的内收

缩段构型%通过调整肩部曲率减缓喉道入口附近

的局部压缩强度同时增加唇罩入口附近的局部压

缩强度%当最终临界状态主分离包停留的位置由

喉道入口附近转为唇罩入口附近时对应的方案自

起动性能最优
*

例如此处
Z

$

'

I

o$*;;

方案的自

起动性能接近最优
*
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不同的
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取值时曲线型进气道的

马赫数云图!
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图
"%

给出了
;b

唇罩起始压缩角进气道方案

在不同
Z

取值下处于临界状态下的马赫数云图
*

由于基准进气道方案!

Z

$

'

I

o$

"在临界状态下的

主分离包卡在唇罩入口附近%说明此时唇罩入口

附近的局部压缩强度相对较大
*

那么
Z

$

'

I

的增

加会继续增加唇罩入口附近的局部压缩强度%相

应的自起动马赫数也随之增加
*

反之%如果适当地

减缓内压缩段唇罩入口附近的局部压缩强度%即

将肩部控制点
G

"

往喉道处移动适当的距离%那

么该进气道的自起动性能能够得到相应的改善
*

图
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"

曲线型进气道在不同的
Z

$

'

I

取值时临界状态

下的马赫数云图!
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鉴于上述分析%对于自起动过程中临界状态

主分离包卡在喉道入口附近的进气道%若适当增

加进气道内压缩段唇罩入口附近压缩强度%同时

减小喉道入口附近局部压缩强度%进气道的自起

动性能可以得到改善
*

而对于自起动过程中临界

状态主分离包卡在唇罩入口附近的进气道%继续

增加内压缩段唇罩入口附近的压缩强度%进气道

的自起动性能会下降
*

A

"

结
"

论

本文通过数值仿真研究了高超声速进气道折

角型和曲线型两种不同内压缩段构型在自起动过

程中不起动流场结构的变化规律%深入分析了内

压缩段几何构型对进气道性能的影响%主要结论

如下#

%

"对于同一内收缩比的进气道而言%不同的

内压缩段构型和唇罩起始压缩角对高超声速进气

道的自起动性能影响显著%曲线型内压缩段构型

的自起动性能明显优于折角型
*

同时随着唇罩起

始压缩角从
1b

增加到
%$b

%两种内压缩段构型的

自起动马赫数先减小后增大%且两者均在唇罩起

始压缩角为
;b

时达到最小值
*

"

"内压缩段的总压缩强度及其沿流向的分

布都是影响高超声速进气道自起动性能的关键因

素%并且压缩强度沿流向分布决定着进气道在自

起动过程中临界状态下主分离包所停留的位置
*

!

"针对高超声速进气道主分离包卡在喉道

入口附近的流态%通过适当增加进气道内压缩段

唇罩入口附近的压缩强度并缓解喉道入口附近的

压缩强度%但内压缩段总压缩强度仍然是增加的%

进气道的自起动性能也可以得到明显改善
*
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