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　　摘要：为了探究进气道肩部膨胀扇以及不同压缩方式对进气道自起动性能的影响，结合具体的进气道构型，针

对不同的压缩角、边界层厚度开展了马赫数４．０级的风洞试验研究。结果表明：在不起动分离区同侧的膨胀扇会对

当地气流加速，降低局部压强，进而对压缩激波较强 时 的 进 气 道 自 起 动 过 程 有 明 显 改 善。而 唇 罩 分 级 压 缩 对 二 元

进气道的自起动能力也有提高效果。此外，对比侧压模 型 与 顶 压 模 型 的 试 验 结 果 发 现，边 界 层 厚 度 对 侧 压 模 型 自

起动性能的影响趋势与顶压式存在明显的差异。与此 同 时，当 自 起 动 受 限 于 几 何 喉 道 的 进 气 道 构 型，压 缩 方 式 对

进气道自起动性能的影响不明显，但是对 于 由 压 缩 激 波－边 界 层 干 扰 诱 导 分 离 区 形 成 的 气 动 喉 道 决 定 能 否 起 动 的

进气道，侧压方式有利于提高进气道的自起动性能。
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０　引　言

　　高超声速进气道（以下简称高超进气道）作为超

燃冲压发动机的重要气动部件，其工作状态将直接影

响发动机整体效能的 发 挥［１］。不 起 动 作 为 进 气 道 的

一种非正常工作状态，其带来的流场脉动将严重影响



发动机的推力性能，甚至对结构造成破坏［２］。由于在

实际飞行中导致进气道不起动的诱因繁多，因此，一

旦进气道进入到不起动状态，在不起动诱因消失后进

气道还能否恢复起动状态下的自起动能力也是衡量

进气道性能的重要指标。

　　针 对 自 起 动 问 题，Ｋａｎｔｒｏｗｉｔｚ［３－４］最 早 通 过 假 设

自起动时进气道内收缩段入口处存在正激波，自起动

过程中喉道处为声速，并基于一维流动分析提出了仅

与来流马赫数相关的Ｋａｎｔｒｏｗｉｔｚ极限作为进气道的

自起动设计准则。然而在高超进气道实际自起动过

程中，内收缩段波系结构复杂且存在着大分离，明显

有别于Ｋａｎｔｒｏｗｉｔｚ理论假设。进而在高超进气道试

验中发现［５－９］，即使在内收缩比大于Ｋａｎｔｒｏｗｉｔｚ极限

的条件下，进气道依然具有自起动能力。可见，要解

决高超进气道自起动内收缩比极限预测问题，有必要

先对进口段内的激波边界层干扰问题进行研究和分

析，这其中的影响因素远不止来流马赫数一项。

　　在考虑粘性后，Ｇｏｌｄｂｅｒｇ和 Ｈｅｆｎｅｒ［１０－１１］在 马 赫

数６．０条件下，结 合 简 化 的 二 元 进 气 道 对 唇 口 角 度、
唇口高度以及边界层相对厚度等参数进行了多方面

研究。研究发现，进气道的总压恢复能力决定了进气

道是否可以实现自起动，并且边界层厚度对进气道自

起动性能影响较大。Ｖａｎ　Ｗｉｅ［１２］通过来流马赫数３．０
风洞试验对小尺度、有粘、矩形的简化进气道起动－不
起动转换过程进行了观察，将进气道的不起动／自起

动过程分为“硬”和“软”２种。通 过 分 析 不 同 唇 口 长

度和高度条件下的试验结果，以唇口高度和长度粗略

地划分了“软”／“硬”不起动／自起动分 界 线。Ｙｕｅ［１３］

深入开展了进口薄边界层下唇罩压缩角度对简化进

气道自起动 性 能 影 响 的 试 验 研 究，获 得 了 其 影 响 规

律，并指出可 通 过 分 级 压 缩 提 升 进 气 道 的 自 起 动 能

力。Ｆｌｏｃｋ和Ｇüｌｈａｎ［１４］通过来流马赫数６．０～７．０之

间的风洞试验对三维进气道自起动过程流场进行观

测，发现与平唇口相比，Ｖ型唇口由于增加了溢流量

而对进气道自起动性能有提升作用。

　　尽管之前已有大量关于进气道自起动的研究，但
是研究对象大多为简化的进气道构型，并未考虑实际

进气道的肩部膨胀扇结构以及不同的压缩方式。因

此有必要结合现有的结果与上述影响因素下的结果

进行对比，获 得 其 在 进 气 道 自 起 动 过 程 中 的 影 响 规

律，为提升进气道自起动能力设计提供参考和依据。

１　研究对象和试验方法

１．１　研究对象

　　为研究膨胀波及压缩方式对自起动性能的影响，

尽量减小单一影响因素变化时其他因素的干扰，采用

文献［１３］中 的 简 化 模 型 作 为 基 准，如 图１（ａ）所 示。
简化进气道 模 型 中 的 激 波 发 生 器 为 唇 罩，对 侧 为 底

板。其中唇罩压缩角度α，唇口上游底板长度Ｌ，唇

口高度Ｈ 以及进气道喉道高度Ｈｔ 等值均可通过替

换部件实现对唇罩激波强度、边界层相对厚度以及内

收缩比的单独调节。与此同时，保证进气道进口流场

的均匀性不受喷管外流动的干扰，对唇口上游底板长

度Ｌ 大于３００ｍｍ的模型底板边缘增加侧翼结构，如
图１（ｂ）所 示。进 气 道 内 压 缩 段 宽 度 为８０ｍｍ，唇 口

前底板为矩 形，宽度为１８０ｍｍ。进 气 道 唇 口 高 度 Ｈ
与喉道高度Ｈｔ 的比值为进气道的内收缩比（Ｉｎｔｅｒｎａｌ
Ｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ　Ｒａｔｉｏ，ＩＣＲ）。对于唇罩压缩角度（α＝７°、

１１°和１５°）、唇口上游底板长度Ｌ、唇口高度Ｈ 相同的，
试验设计加工了一系列斜劈厚度的唇罩，通过选配不

同厚度的唇罩部件改变Ｈｔ 来获得不同的进气道内收

缩比ＩＣＲ，其调节精度可达到０．０５。本文用能保证进

气道实现自起动的最大内收 缩 比 ＭａｘｉｍｕｍＩＣＲ 来

表征进气道的自起动性能。

（ａ）简化进气道模型示意图

（ｂ）简化进气道模型照片（Ｌ＝４００ｍｍ，Ｈ＝４０ｍｍ）

图１　简化进气道模型示意图与实物图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ（ａ）ａｎｄ　ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈ（ｂ）ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

　　作为研究肩点膨胀波对进气道自起动性能影响

的对比模型，设计了仅带１道外压缩激波的二元进气

道模型（如图２所示），其外压缩角度α分别为７°、１１°
和１５°，内压缩段宽度为８０ｍｍ，侧板上游底板宽度为

（ａ）二元进气道模型示意图

（ｂ）二元进气道模型照片

图２　二元进气道模型示意图与实物图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ（ａ）ａｎｄ　ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈ（ｂ）ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ

ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ
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２００ｍｍ，长度为３００ｍｍ，压缩面两侧加装侧翼结构。
由于唇口激波强度对自起动能力的极大影响，本试验

设计保证唇口激波气流转角与简化模型相同。试验

进气道喉道高 度 Ｈｔ＝２４ｍｍ，通 过 调 节 水 平 唇 罩 前

后位置，改变进气道唇口的进口面积，以调节进气道

内收缩比ＩＣＲ。

　　为对比研究压缩方式对进气道自起动性能的影

响，设计加工了如图３所示的侧压进气道模型。侧压

进气道唇罩与来流方向持平，对气流无压缩，前端与

侧压板齐平，侧板为零后掠角设计。气流仅由进气道

侧板诱导的侧压激波进行压缩，试验中侧板角度α分

别为７°、１１°和１５°，通过改变侧板的厚度实现对进气

道内 收 缩 比 的 控 制。唇 口 高 度 Ｈ 为２０和４０ｍｍ。
模型采用５种底板，长度Ｌ 分别为２００、３００、４００、５００
和６００ｍｍ。为避免底 板 边 缘 的 侧 向 流 动 干 扰，对 唇

口上游底板长度Ｌ＞３００ｍｍ的模型底板边缘增加侧

翼结构。侧挡板在侧壁压缩外侧，与侧压板之间存在

边界层排移通道，如图３所示。侧挡板的边界层会随

溢流排出，不进入内通道。进气道的侧压式进气道内

压缩 段 进 口 宽 度 为 ８０ｍｍ，唇 口 前 底 板 宽 度 为

１８０ｍｍ。试验中 进 气 道 内 收 缩 比ＩＣＲ 的 调 节 精 度

可达到０．０５。

图３　侧压进气道模型图

Ｆｉｇ．３　Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｄｅ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

１．２　实验设备及测试方法

１．２．１　风洞介绍

　　试验在中国科学院力学研究所高温气体动力学

国家重点实验室的ＧＪＦ激波风洞中展开。激波风洞

主要由驱动 段、双 膜 段（中 压 段）、被 驱 动 段、型 面 喷

管、实验舱和真空罐组成。风洞的结构布局及尺寸说

明见图４，其中，激波风洞的驱动段长度为１１．２ｍ，被

驱动段长 度 为２２．０ｍ，驱 动 段 与 被 驱 动 段 内 径 均 为

４０５ｍｍ，拉瓦尔喷管出口直径为８００ｍｍ。

图４　ＧＪＦ激波风洞布局及尺寸示意图
Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＧＪＦ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ

　　驱动段和被驱动段中的气体都为室温下的压缩

空气，通过激波压缩气体焓值被提高，经过拉瓦尔喷

管加速到试验所需要的马赫数，喷管可模拟的马赫数

分别为３．５、４．０、５．０、６．０和７．０，试验均在马赫数４．０
喷管下开展。对应的试验段气流参数如表１所示，激
波风洞的气流总压随时间的变化曲线如图５所示，可
以看到静压曲线在４０～６５ｍｓ间相对稳定。

表１　ＧＪＦ激波风洞实验段气流参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ
ＧＪＦ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ

Ｍａ
总压ｐ０
／ＭＰａ

总温Ｔ０
／Ｋ

静压ｐ
／Ｐａ

单位雷诺数

Ｒｅ／ｍ－１

４．０　 １．４　 ４３０．０　 ９２２０．５１　 ３．５８!１０７

图５　ＧＪＦ激波风洞的静压变化曲线（Ｍａ＝４．０）
Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ　ｉｎ　ＧＪＦ

ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ（Ｍａ＝４．０）

１．２．２　进气道自起动电弧破膜实验方法

　　为了在风洞毫秒量级的运行时间内实现进气道

不起动及自起动过程，采用了基于激波风洞的电弧破

膜进气道起动试验技术。图６为进气道破膜装置示

意图。进气道出口处连接转接法兰，法兰盘之间安装

涤纶膜片，在试验初始阶段可以实现进气道出口面积

全堵塞。膜片上贴有电阻丝，并与点火器连接，试验

前将点火器提 前 充 入１８００Ｖ的 高 电 压，试 验 过 程 中

由延时脉冲信号发生器控制点火器放电破膜。延时
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信号发生器的触发信号为风洞总压传感器的放大电

压信号，在设定的延时后，信号发生器输出脉冲电压

信号触发点火器电阻丝放电。

图６　进气道自起动破膜装置示意图
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄｅｖｉｃｅｓ　ｆｏｒ　ｉｎｌｅｔ

ｒｅｓｔａｒｔｉｎｇ　ｉｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ

　　激波风洞流场建立后，由于进气道出口处于壅塞

状态，进气道处于不起动喘振流态，到达设定时间后，
延时信号发生器发出脉冲电压信号给点火器，触发电

阻丝在短时间内烧毁膜片，进气道出口处的膜片在５
～１０ｍｓ时由于内外流场压差的作用而完全打开，进

气道下游堵塞消失以考察进气道的自起动能力。整

个过程能在激波风洞的稳定运行时间段内完成，可以

准确地判断进气道在高反压扰动消失后是否能够自

起动。通过该试验方法对轴对称进气道在激波风洞

中的试验结果与常规风洞的试验结果对比，发现进气

道自起动能 力 基 本 一 致［１５］，证 明 该 方 法 能 较 好 地 研

究进气道自起动特性。

１．２．３　试验观测手段

　　借助于双镜平行光纹影系统对进气道自起动流

场进行显示和记录，辅助判断其是否正常起动。该纹

影 系 统 光 源 为 氙 灯，对 于 纹 影 流 场 的 记 录 采 用

ＦＡＳＴＣＡＭ　ＳＡ４的高速 摄 影 系 统 完 成，拍 摄 镜 头 光

圈为ｆ／２．８，焦距为２００ｍｍ，高速相机 设 置 的 拍 摄 帧

率为５０００帧／ｓ，曝 光 时 间 为６．２μｓ，图 片 分 辨 率 为

８９６ｐｉｘｅｌ×８９６ｐｉｘｅｌ。纹影拍摄系统由风洞总压信号来

触发拍摄记录图片，每次试验记录风洞起动后２００ｍｓ
内的气流流动特性，可涵盖风洞运行的整个过程。

２　膨胀波对进气道自起动性能的影响

　　基 准 构 型 进 气 道（图１）的 试 验 结 果 已 在 文 献

［１３］中总结，下面给出图２中二元进气道模型试验结

果。受进气道出口处涤纶膜片的阻挡，风洞起动后进

气道内首先形 成 不 起 动 大 喘 振 流 场。在ｔ＝３０．０ｍｓ
时，延时脉冲信号发生器控制点火器放电使出口处膜

片烧毁，进气道出口附近压强降低，破膜产生的膨胀

波前传，导致大喘振分离激波向唇口方向回退。图７

为喘振激波向下游移动过程中进气道流场的纹影图。
在ｔ＝３８．８ｍｓ时，进气道唇口内出现一道激波，且不

断向下游运动。这是来流在下游高压下滞止出的激

波，且随着下游膜片的破坏，通道背压下降，该激波将

被吞入到通道内。通过激波不同时刻的相对位置关系

可以估算出激波运动速度，约为２８３．５ｍ／ｓ。

图７　二元进气道破膜后流场纹影示意图 （α＝７°，ＩＣＲ＝１．８９）
Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ　ｉｍａｇｅｓ　ｏｆ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ　ａｆｔｅｒ　ｔｈｅ

ｄｉａｐｈｒａｇｍ　ｒｕｐｔｕｒｅｓ（α＝７°，ＩＣＲ＝１．８９）

　　试验发现，自起动过程中唇口外向下游移动的分

离激波 角 度 几 乎 不 变，迎 风 角 大 约 为２７°，如 图８所

示。根 据Ｃｈａｐｍａｎ［１６］提 出 的 自 由 相 互 作 用 理 论 与

Ｚｈｕｋｏｓｋｉ对 湍 流 边 界 层 诱 导 分 离 进 行 综 合 分 析，当

雷诺数满足３．０×１０４＜Ｒｅδ＜１．２×１０６ 时，分离激波

前后压比 满 足ｐ２／ｐ１＝１＋０．５　Ｍａ１。根 据 Ｒａｎｋｉｎｅ－
Ｈｕｇｏｎｉｏｔ公式，在主流马赫数Ｍａ＝４．０、外压缩角度

为７°时，分离激波波前马赫数为Ｍａ１＝３．５，斜激波前

后压比ｐ２／ｐ１ 约为２．７５，在 该 压 比 下 对 应 的 激 波 角

为２６．９°。可见试验观察得到的激波角与理论值符合

良好。在ｔ＝４２．４ｍｓ时，大尺度分离区进入进气道内

压缩段，分离区诱导的斜激波打在进气道唇口处。分

离区进入内压缩段后至ｔ＝５１．８ｍｓ时，分离激波角度

几乎不变，但其向下游移动的速度明显减慢。随后，
分离激波的激波角减小，在ｔ＝５６．６ｍｓ时激波角减小

至２３．５°。分离区迎风面角度 减 小，分 离 区 形 态 逐 渐

偏平，最终全部消失，在ｔ＝６１．４ｍｓ时进气道起动流

场建立，进气道肩点处存在明显的膨胀波结构。

　　二元进气道与简化进气道在不同压缩角度下的

自起动性能如图９所示。与简化模型相同，随着气流

偏转角度的增加，唇罩激波强度增大，由唇罩激波带

来的总压损失 增 大，唇 罩 激 波 诱 导 的 激 波－边 界 层 相

互作用更加剧烈，进气道自起动极限收缩比随气流偏
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图８　二元进气道自起动过程纹影示意图 （α＝７°，ＩＣＲ＝１．８９）
Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ　ｉｍａｇｅｓ　ｏｆ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｉｎｌｅｔ

ｒｅｓｔａｒｔ　ｐｒｏｃｅｓｓ（α＝７°，ＩＣＲ＝１．８９）

图９　二元进气道自起动性能随气流偏转角变化曲线
Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍａｘｉｍｕｍＩＣＲ　ｗｉｔｈ　ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ

转角度α的 增 加 而 减 小。由 于 外 压 缩 激 波 的 存 在，

７°、１１°和１５°偏转角度下进气道唇口处的主流马赫数

分别为３．５、３．２和２．９，小于简化进气 道 模 型 的 唇 口

马赫数４．０。唇口马赫数减小，其对应的 Ｋａｎｔｒｏｗｉｔｚ
极限与等熵压缩极限值降低，进气道需要更大的喉道

面积使捕获流量全部通过，自起动极限收缩比减小。
因此，气流偏转角度为７°的二元进气道自起动极限收

缩比为１．９０，小于对应简化模型的自起动极限收缩比

２．００。然而，对于气流偏转角度较大（１１°和１５°）的模

型，二元进气道的自起动性能优于简化进气道。对于

大角度模型，进气道是否能够实现自起动取决于分离

区是否形成气动喉道限制进气道流量的捕获。与分

离区同侧的肩点膨胀波对局部流场进行加速减压，增
强了其抗反压能力，并促进了分离区向下游移动。因

此，对于受分离区影响的大角度进气道，同侧膨胀波

能有效提高其自起动能力。

　　对于二 元 进 气 道 模 型，气 流 经 过 外 压 激 波 后 偏

转，到达唇口处反向偏转，流向恢复为水平状态。当

压缩角度 较 大，进 气 道 自 起 动 性 能 较 差。参 考 文 献

［１３］对唇罩激波进行分级压缩优化，对进气道（见图

２）自起动能力对压缩角度变化曲线进行研究，将压缩

角度为１５°的进气道模型唇罩进行分级，分散为５°＋
５°＋５°（如图１０所示），３道激波分散不相交。

图１０　二元进气道唇罩分级压缩示意图
Ｆｉｇ．１０　Ｍｕｌｔｉｐｌｅ－ｓｈｏｃｋｅｓ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｔｗｏ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

　　唇罩分级压缩模型的自起动性能如图１１所示，
其自起动极限收缩比为１．６６，较单波压缩模型提高了

１８．６％。对于压缩角 度 为１５°的 二 元 进 气 道 模 型，其

唇罩截面主 流 马 赫 数 为２．９。若 将 唇 罩 进 行 单 级 压

缩，气流经过外压激波与唇罩激波后，马赫数为２．２，
无粘总压恢复系数为７２．４％。而对于唇罩５°＋５°＋
５°的分级压缩模型，气流经过４道压缩激波并恢复水

平方 向 时，马 赫 数 为２．２６，无 粘 总 压 恢 复 系 数 为

７９．４％。分级压缩不仅减小了由压缩激波带来的总

压损失，而且激 波 强 度 的 减 小 也 降 低 了 激 波－边 界 层

相互作用的剧烈程度，减小了分离区尺度。可见这种

将强激波压缩分级为若干弱激波的方式对简化进气

道模型与二元进气道模型均适用。

图１１　唇罩分级压缩对二元进气道自起动性能影响
Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｍｕｌｔｉｐｌｅ－ｓｈｏｃｋｓ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｎ　ｉｎｌｅｔ　ｒｅｓｔａｒｔ　ｃａｐａｂｉｌｉｔｙ

４６ 实　验　流　体　力　学　　　　　　　　　　　ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｓｙｌｔｌｘ．ｃｏｍ　




３　压缩方式对进气道自起动性能影响
研究

　　Ｔｒｅｘｌｅｒ［１７－１８］在２０世纪７０年代首次提出了利用

侧板对气流进行压缩的侧压式进气道，其最大的优点

是结构简单，起动马赫数低，可以在很厚的前体边界

层来流条件下工作。仅利用侧板对气流进行压缩的

进气道［１９－２１］现已很少在实际应用中被采用，一般是作

为三维压缩的部分出现，但对纯侧压式进气道的自起

动性能规律的研究，可以有助于对三维进气道起动特

性的深化理解。

３．１　压缩激波强度和边界层厚度对侧压式进

气道自起动性能影响

　　图１２给出了唇罩截面薄边界层（Ｌ＝６００ｍｍ，Ｈ
＝４０ｍｍ，Ｈ／δ＝４．２）与 截 面 厚 边 界 层（Ｌ＝６００ｍｍ，

Ｈ＝２０ｍｍ，Ｈ／δ＝２．１）条件下侧压式进气道的自起

动性能随压缩角度α的变化，其中边界层厚度均借助

皮托管测得。在 来 流 马 赫 数 Ｍａ＝４．０条 件 下，压 缩

角度α直接决定了压缩激波的强度。对于唇罩截面

存在薄 边 界 层 的 进 气 道，当 侧 压 角 度 由７°增 加 至

１１°，进气 道 自 起 动 极 限 收 缩 比 下 降１８．０％，由１．８３
减小至１．５０；当侧压角度由１１°增加至１５°，进气道自

起动收缩比变化很小。对于唇罩截面厚边界层的进

气道，当侧压角 度 由７°增 加 至１１°，进 气 道 自 起 动 极

限收缩比下降１５．７％，由１．９０减小至１．６０；当侧压角

度由１１°增加至１５°，进 气 道 自 起 动 极 限 收 缩 比 下 降

１２．５％，由１．６０减小至１．４０。可以看到，压缩角由７°
增加至１１°时，进气道自起动性能明显下降，而由１１°
增加至１５°时，唇口截面薄边界层的进气道性能变化

较为平缓，唇口截面厚边界层的进气道性能仍明显下

降。唇罩角度的增加使压缩激波强度增加，激波总压

损失增大，进气道自起动性能呈现下降趋势。

图１２　侧压式进气道自起动性能随压缩角度α的变化
Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍａｘｉｍｕｍＩＣＲ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｃｏｗｌ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ

ｓｉｄｅ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ

　　由于侧板诱导的平面扫掠激波与壁板边界层发

生相互干扰，扫掠激波前后的压力梯度会在边界层内

引发二次流，有可能引发主分离、主再附、二次分离、
二次再附等流动结构。流场模式与压缩角度α及扫

掠激波的强度相关。但是侧压试验缺乏直观观测试

验手段，进气道内部的流场结构无法直接获得。为进

一步研究流动机理，参考了试验环境与ＧＪＦ激 波 风

洞相近的Ｔ－３３３风洞［２２］中扫掠激波边界层干扰的试

验数据对现 有 试 验 结 果 进 行 辅 助 分 析。Ｔ－３３３风 洞

的来流 马 赫 数 为 Ｍａ＝３．９２，总 压ｐ０＝１．４８ＭＰａ，单

位雷诺数Ｒｅ＝８．９×１０５／ｍ，压缩前缘处底板边界层

厚度为δ＝３．５ｍｍ，侧板高度为１００ｍｍ，其进气道唇

口截面边界层厚度相对较薄。Ｔ－３３３试验发现，在对

称轴附近，一些流线直接向下游流动，汇聚成一个特

征喉 道（Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　Ｔｈｒｏａｔ）。当 侧 压 压 缩 角 为

７°，气流经过特征喉道时没有出现分离现象。对于唇

口截面薄边界 层 的 进 气 道 模 型，当 压 缩 角 由７°增 加

至１１°时，对 称 轴 特 征 喉 道 下 游 开 始 出 现 大 尺 度 分

离，进而导致所观测到的进气道自起动性能出现明显

下降现象；压缩角度由１１°增加至１５°时，对称轴分离

区一直存在，尺度随压缩角增长而扩大，进气道自起

动性能降低但变化较为平缓。对于唇口截面厚边界

层的进气道模型，边界层相对厚度带来的影响趋势较

为复杂。

　　图１３给出了α＝７°、１１°时侧压式进气道的自起

动极限收缩比随唇口截面边界层相对厚度Ｈ／δ的变

化曲线。当模型唇罩截面边界层相对较薄（４．２＜Ｈ／δ
＜１６．７）时，随着边界层相对厚度增加，７°进气道模型的

自起动极限收缩比由２．１２下降至１．８３，下降了１３．７％；
而１１°进气道模型的自起动极限收缩 比 由１．７６下 降

至１．５０，下降了１４．８％。该结果与顶压式进气道在薄

边界层条件下自起动性能几乎不受唇罩截面边界层

相对厚度影响的规律不同。对于顶压模型自起动过

程中的 激 波－边 界 层 干 扰，Ｐｒａｎｄｔｌ［２３］发 展 的 理 论 适

用，但对于扫掠激波－边界层干扰，其存在明显的三维

图１３　侧压式 进 气 道 自 起 动 性 能 随 唇 罩 截 面 边 界 层
相对厚度Ｈ／δ的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍａｘｉｍｕｍＩＣＲ　ｗｉｔｈ　Ｈ／δｏｆ
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结构，二维分析手段不再适用。此外，当唇罩截面边

界层的相对厚度增加至Ｈ／δ＜４．２时，侧压进气道的

自起动性能存在小幅提升。但由于三维激波－边界层

作用十分复杂，随着边界层相对厚度增加，ｍａｘｉｍｕｍ
ＩＣＲ 反而增大的现象还需要进一步研究分析。

３．２　压缩方式对进气道自起动性能的影响

　　侧压式进气道侧板扫掠激波与边界层干扰，三维

效应带来的影响使其自起动特性与顶压式进气道存

在显著差别。图１４所示为α＝７°、１１°时，侧压式进气

道与顶压式进气道的自起动极限收缩比随唇口截面

边界层相对厚度Ｈ／δ的变化曲线。对于压缩角度α
＝１１°的进气道，唇罩压 缩 顶 压 模 型 的 自 起 动 能 力 始

终很差，自起动极限收缩比在１．２０左右，而侧压模型

的ｍａｘｉｍｕｍＩＣＲ 始终大于１．５０。侧板压缩使进气

道的自起动性能提升２５．０％以上，在Ｈ／δ＝１６．７时，
侧压带来的性能优化达到最大，与顶压相比，自起动

极限收缩比提升４６．７％。１１°顶压模型的自起动性能

受内收缩段大尺度分离区形成的气动喉道限制，在内

收缩比很 小 时 才 能 实 现 自 起 动。但１１°侧 压 模 型 的

扫掠激波与底板边界层的干扰强度受三维效应影响，
其引发的分离尺度小于二维激波－边界层引发的分离

区尺度。因此，压缩角度较大的侧压式进气道自起动

性能明显优于顶压式进气道模型。

图１４　侧压进 气 道 与 顶 压 进 气 道 自 起 动 性 能 随 唇 罩
截面边界层相对厚度Ｈ／δ的变化
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　　对于压缩角度α＝７°的进气道，在唇罩截面边界

层较薄（４．２＜Ｈ／δ＜１６．７）时，侧 压 式 进 气 道 与 顶 压

式进气道的自起动极限收缩比在２．００附近浮动。参

考文献［１３］提到∶７°进气道模型能否 自 起 动 取 决 于

几何喉道能通 过 的 最 大 流 量，受 激 波－边 界 层 干 扰 引

发的分离区影响较小，此时２种进气道模型自起动性

能相近。但是，当唇罩截 面 为 厚 边 界 层（Ｈ／δ＜４．２）
时，７°顶压式进气道模 型 的 自 起 动 性 能 发 生 突 降，降

低至ｍａｘｉｍｕｍＩＣＲ＝１．２９，唇口处厚边界层使进气

道能通过的最大流量从由几何喉道约束转变为气动

喉道的控制。此时，侧压式进气道的自起动性能稳定

保持在ｍａｘｉｍｕｍＩＣＲ＝１．９０，侧板压缩使进气道的

自起动性能提升了４７．３％。而由于压缩激波－边界层

干扰诱导分离区形成的气动喉道将决定进气道能否

自起动，侧压式进气道的自起动性能要优于顶压式进

气道。

４　结　论

　　为了探究实际进气道肩部膨胀扇以及压缩方式

对进气道自起动性能的影响，结合多套具体的进气道

构型，针对不同的压缩角、边界层厚度开展了激波风

洞试验，在Ｍａ４．０进气道进口马赫数条件下，获得了

其极限内收缩比变化规律，研究结果表明：

　　（１）通过二元进气道与简化进气 道 的 风 洞 试 验

对比，发现与 分 离 区 同 侧 的 膨 胀 扇 会 对 当 地 气 流 加

速，降低局部压强，进而对压缩激波较强的进气道自

起动过程有明显的改善作用。唇罩分级压缩对于二

元进气道的自起动能力也具有提高效果。

　　（２）由于侧压扫掠激波与底板边 界 层 干 扰 中 三

维效应的影响，边界层厚度对侧压式进气道自起动性

能的影响趋势与顶压式进气道存在明显的差异。当

边界层较薄时，进气道自起动极限随边界层喉道增加

略有下降，而当边界层喉道增加时，进气道自起动性

能将小幅提升。

　　（３）通过对比侧压模型与顶压模 型 的 试 验 结 果

发现，自起动受限于几何喉道的进气道构型，压缩方

式对进气道自起动性能的影响不明显。对于由压缩

激波－边界层干扰诱导分离区形成的气动喉道决定能

否起动的进气道，侧压方式有利于提高进气道的自起

动性能。
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