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摘　　　要：开展了内外压缩型面可控的弯曲压缩进气道反设计方法研究，并针对设计的二元弯曲压缩进气

道进行了不同马赫数下变攻角起动数值仿真及试验研究，获得了进气道起动攻角迟滞环，仿真与试验得到的

不起动／自起动攻角、出口流场以及压力分布吻合良好，同时试验结果也表明设计的弯曲压缩进气道具有较高

的综合气动特性，设计点犕犪＝４、α＝３°抗反压能力７０倍来流压力以上，总压恢复系数在０．５以上。
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　第５期 朱　伟等：二元弯曲压缩进气道变攻角起动试验

　　高马赫数进气道是飞发一体化的核心部件，

其宽速域气动性能及工作能力是决定推进系统性

能和飞机整体安全的关键［１］。传统二元进气道主

要依靠激波压缩，采用经典等强度激波理论进行

多波系优化配置，存在长度长、压缩效率低、宽速

域适应能力差等问题。高超声速弯曲激波压缩理

论［２］的提出，为这些问题提供了解决思路，可实现

基于需求的参数分布规律反设计气动压缩型面的

目标，包括给定压力分布［３５］、马赫数分布［６９］或多

种分布规律组合［１０］等。但是以上研究大部分集

中在外压弯曲面设计方法及设计点性能分析验证

上，对弯曲压缩进气道的宽速域性能，尤其是低马

赫数起动工作能力研究较少。因此，开展弯曲压

缩进气道的起动性能研究非常必要。另一方面，

未来高速飞机面临复杂的战争环境，有时需要进

行必要的机动，开展攻角变化对弯曲压缩进气道

起动能力的影响分析，对推进系统和飞机的安全

边界限制具有重要意义。

高马赫数进气道的起动过程存在较为明显的

迟滞效应［１１］，即进气道的不起动与起动状态之间

的转换路径不可逆，存在不同的路径［１２］。目前国

内外学者对马赫数和内收缩比引起的进气道起动

迟滞现象开展了大量数值仿真及试验研究［１３１９］，

但对攻角引起的进气道起动迟滞研究相对较

少［２０２１］，对攻角引起的进气道流动状态变化的内

在机理还有待进一步认识。

本文开展了一种内外弯曲压缩面反设计方法

研究，基于此设计了前体／弯曲压缩进气道一体化

构型，通过试验和数值仿真结合的方法研究进气

道攻角起动范围，以及攻角引起的迟滞现象中进

气道的性能。

１　设计方法及犆犉犇验证

内外压缩型面可控的弯曲压缩进气道设计方

法原理基于超声速特征线理论（ｍｅｔｈｏｄｏｆｃｈａｒ

ａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ＭＯＣ），基本过程参见图１。首先给定

无黏外压弯曲面马赫数分布，根据自由来流条件

可反设计出外压型面并计算出外压缩段产生的前

缘激波及其流场（区域①，图１中蓝色计算区域）。

然后以此非均匀流场为内压缩段的来流条件，给

定唇口反射激波总压恢复系数，计算出内压缩段

进口的反射激波及其流场（区域②，图１中红色计

算区域），在反射激波决定的流场区域进行流线追

踪，即可反设计出唇口内型面。采用此方法可以

通过给定合理的马赫数分布、反射激波总压恢复

图１　特征线计算网格图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｆｏｒｍｅｔｈｏｄｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

系数，实现较高的压缩效率。

本文以设计点来流马赫数为４、飞行高度２５

ｋｍ为例，前缘初始压缩角选为６．５°，压缩面马赫

数分布规律选取为“先缓中急后缓”，弯曲反射激

波总压恢复系数为０．９９，通过反设计得到进气道

内外压缩型面。图２～图３分别给出了基于特征

线法设计的流场、压力分布与基于ＳＴＡＲＣＤ软

件计算结果的对比，其中纵坐标狆／狆∞为当地压

图２　ＭＯＣ与ＣＦＤ计算流场对比图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｏｆＭＯＣａｎｄＣＦＤ

３９９
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图３　ＭＯＣ与ＣＦＤ计算压力分布对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｏｆＭＯＣａｎｄＣＦＤ

力与自由来流压力的无量纲比值，横坐标狓／犺为

当地流向位置与捕获（进口）高度的无量纲比值。

由图可见，ＣＦＤ无黏（ＩＮＶ）计算的流场、激波形状、

内／外压缩面沿程压力分布与设计值几乎完全吻

合，证明了程序设计的正确性。黏性（ＶＩＳ）计算时，

由于附面层的影响，压缩面后部压力比设计值略

高，但由图３可见，流场结构仍然较为接近。

２　弯曲压缩进气道气动构型

综合考虑高速飞机前体装载空间需求及与二

元进气道一体化匹配需求，前体形状选取为下表

面为平面的类旋成体，高马赫数巡航时一般以

３°～５°攻角飞行，为兼顾小攻角特性，防止前缘激

波打入进气道唇口内，以 犕犪∞ ＝４、α＝０°为激波

封口设计点，同时为减小低超声脱体激波阻力，第

一级压缩角选取为６．５°，第二级采用上述的弯曲

压缩面，考虑到第一级楔板的压缩作用，因而弯曲

压缩面设计来流马赫数选取为３．５３，前缘压缩角

选取为１０．６°，采用文献［２２］中的指数函数计算

位移厚度，对弯曲压缩面进行附面层修正，具体表

达式为

δ（狓）＝犃狓＋犅狓ｅ－
狓

　　内压段初始型面基于唇口激波强度反设计

得到，压缩角度为１０°左右，后面采用圆弧过渡，

保证设计点喉道马赫数为１．８左右。为减小唇

口激波与弯曲压缩面附面层干扰，在反射激波

波足附近设计了放气缝，改善低马赫数起动特

性。进气道气动构型如图４所示。前体长度与

进气道捕获高度犺之比为３．３，进气道宽度与进

气道捕获高度之比为１．０６，进气道总长犔与捕

获高度之比为７．２，进气道总收缩比为４．９，内

收缩比为１．３。

图４　弯曲压缩进气道气动构型

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｃｕｒｖｅｄｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｉｎｌｅｔ

３　变攻角起动试验与数值仿真

３１　试验设备和模型

在中国空气动力研究与发展中心的直径

Ф＝０．６ｍ、ＦＬ２３超声速风洞进行试验研究，该

风洞是一座高压下吹真空抽吸暂冲式超声速风

洞，主要包括高压气源系统、稳定段、喷管和试

验段、纹影系统、真空系统、电气控制系统和数

据采集系统等，最大试验马赫数为４．５。本次试

验主要在来流马赫数犕犪∞为３、３．５、４等条件下

进行，风洞来流单位雷诺数犚犲∞、静压狆∞、总温

犜
∞等参数如表１所示，由于模型尺寸限制，试验

只能实现－７°～７°范围内的攻角变化。试验中

先把攻角调至－７°，逐渐增大攻角到７°，然后再

减小到－７°，攻角变化速率为１°／ｓ，每个攻角维

持１ｓ采集数据。为防止下游反压过大导致进气

道不起动，变攻角试验时在测量段后加了收敛

段，其最小直径为进气道出口直径的０．７４倍，

做抗反压性能试验时拆下收敛段，换成走锥系

统。试验 测量 系统采用 美国压 力系统国 际

（ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｙｓｔｅｍｓｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，ＰＳＩ）公司的电子

扫描阀系统。

表１　风洞来流参数

犜犪犫犾犲１　犐狀犳犾狅狑狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狑犻狀犱狋狌狀狀犲犾

犕犪∞ 犚犲∞／１０
７ｍ－１ 狆∞／Ｐａ 犜

∞／Ｋ

３ ２．９１ ９６１０ ２８８

３．５ ３．３７ ６７９３ ２８８

４ ３．０９ ３９８１ ２８８

　　缩比试验模型如图５所示，在进气道上下壁

面中心线上分别布置了２１个（Ｃ１～Ｃ２１）和２４个

（Ｒ１～Ｒ２４）直径１ｍｍ的静压测点，在放气槽腔

位置布置一个静压测点Ｐ１沿程静压测点根据数

值模拟流场特征进行布置，在下壁面进口及喉道
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图５　试验模型示意图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

附近测点进行局部加密。通过监测进口／喉道处

的压力突变、出口性能参数的变化，判别进气道是

否处于起动状态。安装在风洞中的前体／进气道

一体化实物照片如图６所示。

图６　试验模型在风洞中的照片

Ｆｉｇ．６　Ｐｈｏｔｏｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

３２　数值模拟方法

本文仿真计算时保持进气道模型固定，通过

改变计算域远场边界条件的气流攻角，开展准

定常的数值仿真研究，其中攻角变化间隔选取

为２°。采用ＳＴＡＲＣＤ软件进行三维模型的数

值计算，湍流模型使用标准犽ε模型，壁面附近

采用增强型壁面函数。为减小计算量，取前体／

进气道一半模型作为计算域，网格类型为多面

图７　计算网格划分示意图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄ

体网格，壁面附近采用等比加密的附面层网格，

第１层网格距壁面约为０．０５～０．１ｍｍ，狔
＋约为

５～１０，在前体、内管道等位置进行了局部加密，

半模网格量为１０００万左右，图７为计算网格。

采用了压力远场、压力出口及无滑移绝热固壁

等边界条件。当残差下降至１０－３后，进气道喉

道与出口流量差和出口流量之比小于０．００５时

认为收敛，然后增加或减小飞行攻角进行下一

状态计算。

３３　数值仿真与试验结果对比分析

３．３．１　变攻角起动仿真与试验对比

为防止反压过大影响进气道的起动特性，变

攻角试验与仿真时在进气道测量段后面加了收敛

段，表２给出了仿真、试验时不同马赫数状态下不

起动与自起动攻角对比。犕犪∞ ＝３、α＝３°状态进

气道不起动，当攻角减小到－５°时，进气道实现自

起动，与风洞试验一致。犕犪∞＝３．５状态，仿真时

１３°攻角进气道不起动，５°攻角可实现自起动，风

洞试验中由于攻角限制，在－７°～７°攻角范围内

可实现全程起动。犕犪∞＝４状态，仿真时１９°攻角

进气道不起动，９°攻角可实现自起动，风洞试验中

在－７°～７°攻角范围内同样可全程起动。图８～

图１０分别给出了不同马赫数下不起动攻角与自

起动攻角流场图，可以看出由于收敛段的节流作

用，管道内产生正激波，结尾正激波位于喉道下游

较远处，正激波与附面层干扰引起分离，出口存在

较大的低压区。图１１～图１２分别给出了犕犪∞＝

３自起动／不起动攻角状态下沿程压力及出口总

压分布对比，图中σ表示总压恢复系数，ＣＦＤ与

试验（Ｅｘｐ．）分布趋势一致，试验中扩张段压力偏

大，出口低压区偏小。图１３～图１５分别给出了

不同马赫数下进气道流量系数φ和总压恢复系数

σ等性能参数随攻角变化的迟滞环，仿真与试验

得到的自起动／不起动攻角基本一致，试验中由于

总压耙测点难以深入到附面层，因而测得的性能

偏高。
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表２　仿真与试验不起动／自起动攻角对比

犜犪犫犾犲２　犝狀狊狋犪狉狋犻狀犵／狊犲犾犳狊狋犪狉狋犻狀犵犪狀犵犾犲狅犳犪狋狋犪犮犽犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀犪狀犱犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋

犕犪∞

不起动攻角／（°） 自起动攻角／（°）

ＣＦＤ 试验 等效马赫数 ＣＦＤ 试验 等效马赫数

３ ３ ３ ２．８５ －５ －５ ３．２７

３．５ １３ 全程起动 ２．７９ ５ 全程起动 ３．２０

４ １９ 全程起动 ２．６４ ９ 全程起动 ３．３６

图８　犕犪∞＝３时不同攻角状态流场结构

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ犕犪∞＝３ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓ

ｏｆａｔｔａｃｋ

图９　犕犪∞＝３．５时不同攻角状态流场结构

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ犕犪∞＝３．５ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

３．３．２　变攻角起动与加速起动仿真对比分析

同时为比较变攻角起动与加速起动的差异

性，开展了加速起动准定常数值仿真分析。以

犕犪∞＝２．７、α＝０°不起动流场为初始条件，逐步增

大来流马赫数直至进气道起动，其中步长选取马

赫数为０．１。图１６给出了进气道不起动和起动

图１０　犕犪∞＝４时不同攻角状态流场结构

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ犕犪∞＝４ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

图１１　犕犪∞＝３时ＣＦＤ和试验沿程压力分布对比

Ｆｉｇ．１１　ＰｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＣＦＤａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｔ犕犪∞＝３

马赫数下对称面流场对比，图１７给出了整个加速

起动过程不同马赫数状态沿程压力对比，当进气

道不起动时进口存在分离包，压力出现突升，当马

赫数增大到３．２时进气道实现自起动，进口分离

包消失，压力回落，内通道建立正常的内压波系。

变攻角仿真和试验在犕犪∞＝３、α＝－５°时实现自

起动，此时等效来流马赫数为３．２７，与加速起动

马赫数预测偏差为２％左右，同时从表２也可以

看出，在一定攻角范围内可以通过变攻角方法来

模拟进气道的起动特性，攻角范围大致为－５°～
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图１２　犕犪∞＝３时ＣＦＤ和试验出口总压分布对比

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｉｔｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ＣＦＤａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｔ犕犪∞＝３

图１３　犕犪∞＝３时不同攻角流量系数及总压恢复系数

迟滞环

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｓｓｆｌｏｗｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｌｏｏｐｏｆ犕犪∞＝３ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

５°，当攻角太大，由于进气道流量捕获能力的显著

差异，变攻角起动与加速起动马赫数预测偏差马

赫数在０．１以上。

３．３．３　进气道抗反压能力分析

重点针对设计点犕犪＝４、α＝３°状态进行了抗

反压能力试验分析，图１８给出了进气道不同反压

条件下仿真与风洞试验沿程压力对比，图１９给出

了进气道极限反压下出口总压恢复云图对比。可

以看出，仿真与试验沿程压力和出口流场分布基

本一致，弯曲压缩面的压力分布规律与设计的“先

图１４　犕犪∞＝３．５不同攻角流量系数及总压恢复系数

迟滞环

Ｆｉｇ．１４　Ｍａｓｓｆｌｏｗｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｌｏｏｐｏｆ犕犪∞＝３．５

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

图１５　犕犪∞＝４时不同攻角流量系数及总压恢复系数

迟滞环

Ｆｉｇ．１５　Ｍａｓｓｆｌｏｗｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｌｏｏｐｏｆ犕犪∞＝４

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ
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图１６　进气道加速自起动流场结构（α＝０°）

Ｆｉｇ．１６　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｉｎｌｅｔａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｓｅｌｆｓｔａｒｔｉｎｇ（α＝０°）

图１７　进气道加速自起动沿程压力对比

Ｆｉｇ．１７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｌｅｔ

ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｓｅｌｆｓｔａｒｔｉｎｇ

图１８　不同反压条件下ＣＦＤ与试验沿程压力对比

Ｆｉｇ．１８　ＰｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＣＦＤａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

缓中急后缓”吻合良好，试验中扩张段压力分布稍

微偏高，出口流场低压区偏小，因而试验得到的性

能偏高，试验出口总压恢复系数为０．５２５，而仿真

出口总压恢复系数为０．５１２，试验比仿真高３％

左右。

图１９　犕犪∞＝４、α＝３°时７０倍反压条件下

ＣＦＤ与试验流场结构对比

Ｆｉｇ．１９　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＣＦＤａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｕｎｄｅｒ７０ｔｉｍｅｓｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ

ａｔ犕犪∞＝４，α＝３°

４　结　论

通过本文研究，得出以下结论：

１）针对内外压缩型面可控的二元弯曲压缩

进气道开展了仿真与试验研究，试验与仿真结果

吻合一致，验证了设计思想及数值模拟方法的正

确性；

２）由于攻角变化引起进气道的流量捕获能

力及总压恢复特性显著变化，基于连续变攻角自

起动试验方法在一定攻角范围内可模拟进气道加

速自起动；

３）本文设计的弯曲压缩进气道具有良好的

综合气动特性，设计点犕犪＝４、α＝３°状态抗反压

能力７０倍来流压力以上，总压恢复系数在０．５以

上，在犕犪＝３、α＝０°具备起动能力。
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