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　　摘　要 : 进气道的起动能力决定着冲压发动机可能的工作范围 ,针对由于来流马赫数引起的进气道不起动现

象 ,采用 CFD技术开展了高超声速二维进气道起动与不起动过程的数值计算 ,并检验了一种改善进气道起动性能

的边界层抽吸法。结果表明 ,进气道不起动的主要原因是非定常过程引起的内收缩段边界层分离和分离激波 ,进

气道性能变化的突跃点为起动和不起动的分界点 ,边界层抽吸可以明显改善进气道的起动性能。
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0　引言

进气道的主要作用是压缩来流 ,在设计和非设

计状态下满足燃烧室入口要求。吸气式超燃或双模

态冲压发动机对于进气道的选择和设计是非常重要

的 ,高效的进气道可以显著增加飞行器的有效载荷 ,

而性能差的进气道甚至会导致推进系统产生净负推

力。进气道的起动能力决定着其可能的工作范围 ,

因此 ,对进气道起动性能的研究至关重要 ,而影响其

起动的关键问题在于内进气道的面积收缩比。

引起进气道不起动的因素主要包括 :来流马赫

数、背压、几何喉道或热力喉道。目前对高超声速进

气道不起动问题的研究主要集中在背压引起的不起

动[1 ,2 ]和几何喉道引起的不起动[3 ]
,而对于来流马赫

数引起的不起动研究较少。本文主要针对二维高超

声速进气道 ,研究来流马赫数引起的不起动问题。

研究表明 ,对于固定几何高超声速进气道 ,存在

一个上临界马赫数和下临界马赫数 ,根据进气道初

始状态的不同会出现起动和不起动两种状态。当进

气道在不起动状态下由低马赫数向高马赫数飞行 ,

马赫数低于上临界马赫数时 ,进气道是不能自行起

动的 ;当进气道在起动状态下由高马赫数向低马赫

数飞行 ,在马赫数高于下临界马赫数时 ,进气道处于

起动状态。

下临界马赫数一般由等熵极限给出 ,上临界马

赫数一般由 Kantrowitz极限确定。但是 Kantrowitz极

限在确定高超声速进气道的上临界马赫数时相对保

守[4 ] ,给出的上临界马赫数较大 ,而且在收缩比较大

时不能给出有效解。因此 ,对于高超声速进气道 ,通

过 Kantrowitz极限不能准确预测自起动马赫数 ,通过

风洞实验来测量自起动马赫数 ,由于需要多次吹风

实验因而费用过于昂贵 ,本文将通过计算非定常流

动的 CFD技术对进气道的起动过程进行数值计算 ,

给出高超声速进气道的起动和不起动马赫数。

1　进气道起动过程数值计算

1. 1　物理模型及计算方法

本文研究的二维混压式进气道 ,包括三级前体外

压缩和一级内压缩 ,其结构如图 1所示。前体三级压

缩角依次为 :4°、4. 5°、4. 5°,进气道设计飞行高度为

25Km , M∞ = 6. 0 ,攻角α = 4. 0°,内收缩比为 2. 1。

图 1　进气道结构图

Fig. 1　Inlet configuration
　

　　超声速进气道的主要流动特征是激波Π激波、激

波Π边界层间的相互作用 , 这种作用往往会引起边

界层分离和漩涡运动。为了准确模拟这些流动现



象 ,要求格式耗散性小 ,本文空间项的离散采用具有

低耗散特性的 Roe 格式[5 ]
,并配合同样具有低耗散

特性的 van Leer 限制器抑制数值振荡 ,以提高数值

解的精度。对时间项的离散采用隐式时间积分方

法。湍流模型采用 RNGk - ε模型。

本文利用上述 CFD方法对进气道起动与不起动

过程展开了非定常 CFD湍流模拟 ,计算过程中保持

设计攻角α = 4. 0°,设计飞行高度 25Km ,研究进气道

在设计攻角和飞行高度下随马赫数的起动性能。

(1) 初始条件

非定常计算中的初始条件采用定常计算的收敛

结果。不起动至起动过程的非定常流动过程以某给

定的不起动稳态流场作为初场 ,逐渐增加来流马赫

数 ,直到进气道起动 ,以描述进气道由不起动至起动

的演化过程。当进行起动至不起动过程模拟时 ,以

起动稳态流场做为初场 ,逐渐降低来流马赫数直到

进气道不起动 ,得到进气道由起动至不起动的演化

过程。

(2) 边界条件

壁面采用绝热无滑移壁面条件近似。为了消除

出口边界对进气道内流动的影响 ,计算时设定的出

口边界位于隔离段出口 ,远离进气道出口。在出口

边界 ,当马赫数大于 1时 ,边界参数通过外插方法给

定 ;当马赫数小于 1时 ,边界参数与外界参数匹配 ,

取为来流参数。

(3) 收敛判据

时间步长取为 0. 0001s ,当出口边界的流量误差

小于 10
- 6

kgΠs ,并且各个速度分量及 k ,ε的计算误

差小于 10
- 3时 ,认为当前时间步已经收敛 ,计算向

下一时间步推移。

1. 2　起动与不起动过程

为了讨论进气道的起动过程 ,以不起动稳态流

场为初值 ,模拟了飞行器加速至进气道起动的过程。

图 2和图 3描述了进气道由不起动至起动的过程 ,

给出了等压力图和流线图 ,其中主图为等压力线 ,右

上方的局部放大图为流线图。图 2是起动前瞬间流

场结构 ,来流马赫数为 M ∞ = 8. 1 ,可以看出 ,在进气

道起动前 ,内收缩段存在大面积分离流动 ,在分离区

之前产生诱导激波 ,进气道内收缩段大部分区域被

低速分离流占据。图 3给出了进气道起动后瞬间流

场结构 ,来流马赫数为 M ∞ = 8. 2 ,此时激波与边界

层相互作用引起分离范围较少 ,没有影响到进气道

起动。图 2 和图 3 说明当马赫数达到起动马赫数

时 ,进气道迅速起动。

图 2　起动前压力和流线图 ( M∞ = 8. 1)

Fig. 2　Pressure and streamline contour before start

( M ∞ = 8. 1) 　

图 3　起动后压力和流线图 ( M∞ = 8. 2)

Fig. 3　Pressure and streamline contour after start

( M ∞ = 8. 2)
　

而对于进气道由起动状态到不起动状态的研究 ,

以起动稳态流场为初值 ,图 4和图 5描述了这一过程

的流态变化。从图 4可以看出 ,进气道不起动前的瞬

间时刻 ,内收缩段上壁面由于激波Π边界层干扰产生

小范围分离流动。分离激波产生的逆压梯度通过边

界层内的亚声速部分传递至上游 ,随着来流马赫数的

增大 ,使分离区进一步扩大。由图 5可以看出 ,当马

赫数达到不起动马赫数时 ,分离区覆盖了进气道内收

缩段的大部分区域 ,分离激波前移至内收缩段之前 ,

导致气流偏转产生溢流 ,进气道不起动。

从以上分析可以看出 ,与常规进气道不起动产

生的脱体激波不同 ,二维高超声速进气道因马赫数

而导致的不起动是由于非定常过程在内收缩段产生

的大面积分离区 ,分离引起的斜激波位于内收缩段

之前使进气道产生溢流。因此 ,假设进气道入口存

在正激波的 Kantrowitz极限不适用于预估二维高超

声速进气道的自起动马赫数 ;假设等熵压缩的等熵

极限也不能准确预估不起动马赫数。

　　图 6和图 7分别给出进气道起动和不起动过程
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图 4　不起动前压力和流线图 ( M ∞ = 4. 5)

Fig. 4　Pressure and streamline contour before unstart

( M ∞ = 4. 5)
　

图 5　不起动后压力和流线图 ( M ∞ = 4. 4)

Fig. 5　Pressure and streamline contour after unstart

( M ∞ = 4. 4)
　

的总压恢复和质量流率回路。可以看出 ,随着来流

马赫数升高 ,进气道由不起动向起动状态运行 ,当马

赫数达到自起动马赫数时 ,总压恢复和质量流率均

呈突跃式升高 ,进气道迅速起动。这是由于当来流

马赫数达到自起动马赫数时 ,分离区迅速减小 ,激波

和分离造成的总压损失也迅速减小 ,因而进气道总

压恢复和质量流率显著提高。

同样 ,当进气道在初始起动状态下随着飞行马

赫数逐渐减小而逐渐向不起动状态运行。在此过程

中 ,唇口反射激波诱导边界层分离区域不断扩大 ,分

离激波也逐步增强 ,最终导致进气道内收缩段分离

流占据大片区域 ,分离激波被推至内收缩段之前。

进气道达到不起动状态 ,此时总压恢复和质量流率

呈突跃式降低。

由以上分析可知 ,无论是从不起动至起动状态

还是由起动至不起动状态 ,在达到起动或不起动马

赫数时 ,进气道均迅速起动或不起动 ,分界点处进气

道性能呈突跃式变化 ,因此进气道性能的突变点即

为起动和不起动的分界点。

通过以上计算和分析可以看出 ,该进气道的自

起动来流马赫数为 M ∞ = 8. 2 ,内收缩段入口处质量

平均马赫数为 M = 4. 96 ,而 Kantrowitz极限对该内

图 6　总压恢复变化

Fig. 6　Total pressure recovery profile　

图 7　质量流率变化

Fig. 7　Mass flow rate profile
　

收缩比为 2. 1的进气道不能得到有效结果 ;不起动

来流马赫数为 M ∞ = 4. 4 ,内收缩段入口处质量平均

马赫数为M = 1. 24 ,低于等熵极限 45 %。可以看出 ,

Kantrowitz极限和等熵极限不能准确给出进气道的

自起动和不起动马赫数。在此需要指出 ,高马赫数

流动时壁面通常为冷壁 ,本文绝热壁面假设会使分

离区偏大 ,因此不起动马赫数也偏高。

1. 3　与实验结果的比较

以上研究的二维进气道模型我们遮高超声速风

洞中测量了前体Π进气道的壁面压力。实验在连续

型高超声速风洞中进行 ,风洞实验段超音速流场的

建立是从低速至高速逐渐建立起来的 ,根据以上计

算分析可知 ,进气道应处于不起动状态 ,内收缩段存

在大面积分离。以 M ∞ = 6. 0 ,攻角α = 4. 0°为例 ,

对比了进气道上壁面压力分布的计算结果和实验结

果。图 8给出了湍流状态下实验结果与计算结果的

比较 ,其中实点代表实验结果 ,实线为计算结果。可

以看出 ,计算和说验符合较好 ,前体三级压缩面对来

流进行了有效压缩 ,在进气道入口之前由于分离激

波的垫在使压力迅速升高 ;在内收缩段 ,以分离流占

主导的内流被进一步压缩 ,因而表面压力呈线性增
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加趋势 ;在隔离段 ,由于边界层的发展表面压力继续

增大 ,但增大趋势较小。

图 8　进气道上表面压力比较

Fig. 8　Up2surface pressure distribution
　

2　进气道起动性能的改进

2. 1　边界层抽吸进气道

降低进气道起动马赫数 ,达到双模态超燃冲压

发动机的要求 , M ∞ = 4. 0时冲压发动机开始工作 ,

燃烧室处于亚燃状态 , M ∞ = 6. 0燃烧室实现模态

转换 ,燃烧室处于超燃状态 ,是我们要探索的问题。

由前面研究结果可以看出 ,引起二维高超声速

进气道不起动的主要原因为边界层分离和分离激

波。Schulte
[6 ]通过实验研究指出 ,通过边界层抽吸

方法可以抽走分离区流体 ,显著减小分离区厚度 ,降

低进气道起动马赫数。

我们在进气道内收缩段布置四个宽 2mm的溢流

槽 ,分离区的高压气体可以通过溢流槽溢流 ,减小分

离区厚度 ,改善进气道起动特性。图 9给出了改进后

进气道模型图 ,数值计算中溢流槽抽吸气体的边界条

件给定为出口边界 ,边界参数设定为来流参数。

图 9　改进后进气道

Fig. 9　Improved inlet configuration
　

　　图 10和图 11给出了配置溢流槽后进气道由不

起动至起动过程中的流场结构。可以看出 ,由于边

界层抽吸 ,分离区厚度明显减小 ,分离激波变弱。当

马赫数达到自起动马赫数时 ,进气道迅速起动。

图 10　起动前压力和流线图 ( M ∞ = 3. 9)

Fig. 10　Pressure and streamline contour before start

( M ∞ = 3. 9) 　

图 11　起动后压力和流线图 ( M ∞ = 4. 0)

Fig. 11　Pressure and streamline contour after start

( M ∞ = 4. 0)
　

图 12和图 13给出了进气道由起动至不起动过

程中的流场结构。可以看出 ,在进气道不起动之前 ,

内收缩段上壁面由于激波Π边界层干扰存在小范围

分离流动 ,随着分离区的增大 ,进气道迅速不起动。

图 12　不起动前压力和流线图 ( M∞ = 3. 3)

Fig. 12　Pressure and streamline contour before unstart

( M ∞ = 3. 3)
　

采用抽吸措施后 ,会使进气道有效质量捕获流

量减小 ,图 14给出了采用边界层抽吸装置后 ,抽吸

的质量流率占进气道捕获质量流率的百分比。图

14说明在进气道起动之前 ,抽吸质量流率较大 ;起

动之后 ,抽吸质量流率较小 ,小于 2 %。因此 ,在起

动状态下 ,抽吸装置对进气道有效质量捕获率的影
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响不大。

图 13　不起动后压力和流线图 ( M∞ = 3. 2)

Fig. 13　Pressure and streamline contour after unstart

( M ∞ = 3. 2)
　

图 14　抽吸质量流率占捕获质量流率百分比

Fig. 14　Ratio bleed to capture mass flow rate
　

2. 2　进气道性能比较

上述研究告诉我们 ,采用边界层抽吸后 ,迟滞回

路范围明显缩小 ,进气道起动特性得到改善。依据

进气道性能突变来判断进气道起动与不起动的分界

点 ,采用边界层抽吸后 ,自起动马赫数为 4. 0 ,不起

动马赫数为 3. 2 ,图 15和图 16分别给出采用边界层

抽吸后进气道起动和不起动过程的总压恢复和质量

流率回路 ,进气道起动性能明显改善 ,尤其是自起动

马赫数降低更加明显。

表 1给出了边界层抽吸和未抽吸两种状态下进气

道性能的对比。可以看出 ,边界层抽吸后 ,进气道实际

气流捕获率减小 ,阻力系数减小 ,总压恢复提高。

进气道是超燃发动机的关键部件 ,其性能的好

坏直接影响到发动机的推力性能。有关计算表明 ,

进气道总压损失 1 % ,发动机推力损失会达到

1. 25 % ,甚至更大[7 ]。由以上讨论可知 ,抽吸可以减

小进气道阻力系数 ,提高总压恢复 ,因而有利于增加

发动机净推力。

从以上分析可知 ,边界层抽吸对进气道性能的

改善是明显的。边界层抽吸抽走了分离流 ,减小了

分离区厚度 ,改善了起动性能 ;同时抽走了低能边界

层 ,减弱了激波Π边界层干扰 ,从而使阻力系数减小 ,

总压恢复增加。

表 1　进气道性能对比

Table 1　Inlet performance comparison

M∞
抽吸质量
流率 (kgΠs)

质量捕获率 阻力系数 总压恢复

抽吸 无抽吸 抽吸 无抽吸 抽吸 无抽吸

4. 0 0. 07917 0. 5521 0. 2753 0. 04432 0. 07471 0. 6996 0. 2316

5. 0 0. 05620 0. 6859 0. 7561 0. 03631 0. 04288 0. 6305 0. 6046

6. 0 0. 05553 0. 8135 0. 9106 0. 03035 0. 03641 0. 5910 0. 5443

7. 0 0. 05472 0. 8864 0. 9989 0. 02665 0. 03157 0. 5278 0. 4685

图 15　总压恢复变化

Fig. 15　Total pressure recovery profile　

图 16　质量流率变化

Fig. 16　Mass flow rate profile　
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3　结论

本文采用 CFD技术对高超声速二维进气道的

起动和不起动过程进行了非定常数值计算 ,获得了

该进气道的起动性能 ,并与边界层抽吸进气道的起

动性能进行了对比。得到以下结论 :

(1) 引起二维高超声速进气道不起动的主要原

因为进气道内收缩段大面积分离流和分离激波 ;

(2) 进气道性能的突跃点为进气道起动和不起

动交界点 ;

(3) 采用边界层抽吸法可以显著改善进气道的

起动特性和进气道性能 ,使进气道自起动马赫数显

著降低 ,总压恢复提高。
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Hypersonic Inlet Start Characteristics Numerical Study

DING Hai2he , WANG Fa2min
( Institute of Mechanics , Chinese Academy of Sciences , Beijing 100080 , China)

Abstract : Inlet start ability determines working scope of ramjet. For unstar phenomenon due to free stream Mach number , we

have employed CFD technique to numerically study starting and unstarting process of hypersonic two2dimension inlet , and validated

boundary layer bleed method to improve inlet starting performance. The results indicate that the main reasons for inlet unstart are

boundary layer separation and induced shock caused by unsteady flow. Abrupt changes in inlet performance divide the start and

unstart process. Boundary layer bleed can markedly improve inlet start performance.

Key words : Inlet ; Start characteristics ; Boundary layer bleed
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