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矩形转圆形进气道马赫 正 °攻角启动性能分析

南向军 张元 金志光 李永洲

（南京航空航天大学能源与动力学院，南京，２１００１６）

摘要：在马赫 ５、正 ８°攻角状态对收缩比为 ６９的带楔形前体的矩形转圆形内收缩进气道进行了风洞试验和数值

模拟，研究了该进气道无放气及有放气时在风洞中的启动特性。结果表明，无放气状态该进气道在风洞中并不能

顺利启动，不启动状态进气道顶板上存在较大分离区，分离激波被推出内压缩段，此时总压恢复仅为 ０３７８，增

压比为 ５４１，出口马赫数为 １４８。通过在内压段的顶板上激波附面层相互作用区域放气后，该进气道可在风洞

中正常启动。启动后总压恢复为 ０５５８，增压比减小至 ４４９，出口马赫数为 １８４，放气量约为唇口封闭处截面流

量的 １２％。以上研究表明，放气可有效改善内收缩进气道的启动性能，启动后放气量较小，总体性能较优。
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由于总压恢复高，浸润面积小及适应性广等优

点，高超声速内收缩进气道已经成为目前研究最多

的高超声速进气道构型［１３］
。国内也对这种高超声

速进气道进行了大量的数值及试验研究［４７］
。研究

结果表明，这类进气道虽然在设计点具有优良的性

能，但低马赫数启动问题较为突出。如何有效地解

决其启动问题成为制约该进气道走向实用的关键。

早在 ２０世纪 ６０年代，Ｍｏ

ｌｄｅｒ等人

［８］提出采

用流线追踪技术可将纯内压式的 Ｂｕｓｅｍａｎｎ进气

道变成兼有内外压缩的混压式进气道，内收缩比大

大减小，可以有效改善启动性能。后来深入的研究

发现，仅采用流线追踪技术并不能完全解决该类进



气道的启动问题，文献［３］最终通过移动唇口减小

内收缩比实现了圆形流管 Ｂｕｓｅｍａｎｎ进气道在马

赫 ４启动。文献［９］研究表明，通过后切唇口，进一

步减小内收缩比，可实现矩形流管 Ｂｕｓｅｍａｎｎ进气

道在马赫 ３８５自启动。但如唇口切除量较大，会导

致进气道设计点流量系数偏低，性能下降偏大。

ＮＡＳＡ兰利研究中心的 Ｓｍａｒｔ
［１０］也研究了矩形转

椭圆形（Ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｔｏｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｓｈａｐｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ，

ＲＥＳＴ）进气道在马赫 ４的启动性能。结果表明，不

借助于放气孔，进气道不能启动，而通过侧板和唇

口板放气可成功实现进气道启动。国内国防科技大

学［１１］也研究了进气道顶板侧板和唇口板放气对进

气道启动性能的影响。

对于这种高超声速内收缩进气道，当收缩比较

大时，启动问题变得更加尖锐。本文选取了收缩比

６９的带楔形前体的矩形转圆形进气道模型，通过

风洞试验和数值模拟研究了该进气道在马赫 ５、正

８°攻角状态的启动特性。

 试验模型

为了模拟飞行器前体，在进气道前加一个 ４°

斜楔，设计了楔形前体、矩形转圆形内收缩进气道

一体化模型。其中矩形转圆形内收缩进气道的基准

流场为采用反正切曲线压升规律设计的轴对称基

准流场，该基准流场具有较高的压缩效率，同时具

有较小的内压缩量。结合流线追踪技术及截面渐变

技术设计出进气道的无粘型面，再进行附面层修改

后得到进气道的最终物理型面，如图 １所示。该模

型的设计参数及详细设计过程见文献［１２］。

图 １ 矩形转圆形进气道气动型面

图２为进气道模型在风洞中的照片。进气道捕

获面积为 ００１３６ｍ
２
，总收缩比为 ６９，内收缩比

为 １２２。对于这种复杂的进气道，内收缩比较难计

算，本文取进气道“Ｖ”形唇口封闭处横截面面积和

喉道截面面积之比定义为内收缩比，即图 １中 爳１

和 爳２截面面积之比。前体长 ２１５９ｍｍ，前缘至喉

道长 ７２２ｍｍ。其喉道直径为 ５０ｍｍ，隔离段长度

为喉道直径的 ７倍，长 ３５０ｍｍ。由于采用了模块

化设计，本文研究的仅为一个进气道模块，为保证

图 ２ 试验模型在风洞中的照片

来流的二维特征，在斜楔前体两侧置有溢流挡板，

挡板和进气道侧板之间留有 １５ｍｍ左右的附面层

隔道，防止挡板上的附面层吞入进气道。

在进气道压缩面及隔离段中设了沿程静压测

点，以测量进气道的沿程压力分布。沿程静压测点

共布有 ３７个，其中进气道顶板上共布置 １５个测

点，隔离段上壁面和下壁面各布置 １０和 １２个静压

测点。沿程静压测点在进气道上的位置如图 ３所

示。于进气道唇口封闭附近测点加密，便于监测进

气道是否启动。测量截面位于隔离段出口，总压耙

采用等环面法布置，共 ３３个测点，呈“米”字形分

布，每个半径上均布有 ４个皮托压测点，如图 ４所

示。中间置一针，作为参考数据。与 ８排皮托耙测

图 ３ 沿程静压测点布置图

图 ４ 测量截面的皮托耙分布
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点相对应布置了 ８个静压测点，以测量皮托耙截面

的静压。

进气道的沿程静压分布可直接由模型上的静

压测点测量，进气道的总体性能则主要由位于隔离

段出口的“米”字耙测量，由皮托耙测得各个测点的

皮托压，各静压测点的静压值均由壁面上的 ８个静

压值线性插值得到，然后由皮托压及静压计算各测

点处的气流参数，再采用质量平均得到测量截面的

总压、马赫数等参数，最终得到进气道的总体性能。

其中测量的静压以来流静压无量纲化，皮托压及总

压采用来流总压无量纲化。

考虑到该模型在风洞中不一定能正常启动，在

进气道内压段的顶板上预置了 ４道放气槽，同时设

计了放气槽封闭堵块，如图 ５所示。放气槽可打开

和关闭，便于研究无放气和放气状态的启动性能。

图 ５ 进气道顶板 ４道放气槽及封闭堵块

本次试验将对前体、矩形转圆形进气道一体化

模型进行在马赫 ５、正 ８°攻角状态下进行风洞试

验，研究无放气和放气状态进气道的启动特性及总

体性能。

 试验条件及设备

在南航犗５００高超声速风洞（ＮＨＷ）中进行了风

洞试验。该风洞是一座高压下吹真空抽吸暂冲式高

超声速风洞，主要包括高压气源系统、金属板蓄热式

加热器、稳定段、喷管和试验段、彩色纹影系统、真空

系统、电气控制系统和数据采集系统等，可运行马赫

５，６，７，８，共 ４个，每次运行可维持约 ８ｓ。本次试验

在来流马赫５条件下进行，来流总压０７ＭＰａ，总温

５３０Ｋ，风洞雷诺数为７９×１０
６
ｍ
－１
。试验测量系统

采用美国 ＰＳＩ公司的电子扫描阀系统，共 ５个测量

模块，８０个压力测点。

 试验结果分析

 无放气状态结果分析

在马赫 ５、正 ８°攻角无放气状态进行了风洞试

验，测量了进气道顶板及唇口板的沿程压力。同时，

为了研究进气道的流场结构，在实验条件下采用商

业软件 Ｆｌｕｅｎｔ对进气道进行了三维粘性定常数值

模拟，选用的紊流模型为 ＲＮＧ牑犡模型，近壁处采

用标准壁面函数。方程的离散均选择二阶迎风格式。

流体假设为理想气体，分子粘性系数采用 Ｓｕｔｈｅｒ

ｌａｎｄ公式计算，对壁面取绝热无滑移、固体边界条

件。数值模拟时采用马赫 ５的远场初始化进行了定

常数值模拟，得到的是一个正常启动的流场（图 ６），

流场中没有分离存在。图 ７，８分别为顶板和唇口板

的沿程压力分布，其中实线为数值模拟结果，试验数

据用方块表示。可见，数值结果和试验结果吻合程度

较差，虽然两者在肩点前均有压力突升的过程，但试

验结果压力突升点更加靠前，数值模拟更接近肩点，

压力突升前的压力分布两者吻合程度较好，后半段

的静压吻合程度较差。对于正常启动的流场结构，在

肩点前存在一道激波，该激波为进气道前缘激波的

反射激波。该激波造成压力突升，但压力突升点应该

更加靠近肩点。试验结果得到的压力突升点却更加

靠前，沿程压力不吻合表明进气道在风洞试验中并

未启动，没有建立正常的流场，从而压力分布和启动

的数值结果差别较大。根据数值模拟结果，试验数据

中的压力突升点处主流区马赫数约为 ３０。试验中

该处压力突然提高 ２１倍左右，该压比明显低于马

赫 ３来流对应的正激波压比，合理的原因为进气道

顶板压缩面上存在分离包，分离包产生了分离激波，

压力突升就是由这道分离激波引起的。分离起始位

置明显位于唇口封闭处以前，分离区位于外压段。这

种流场结构为典型的由分离引起的不启动流场，高

超声速进气道的不启动基本为这种形式。

图 ６ 进气道对称面等马赫线图

图 ７ 无放气状态进气道顶板沿程压力分布
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图 ８ 无放气状态进气道唇口板沿程压力分布

ＮＨＷ 风洞的启动过程较慢，对进气道而言，流

场建立的过程更接近自启动过程。试验中进气道未

启动表明该进气道无放气时在马赫 ５、正 ８°攻角状

态不能自启动。在该来流条件下，采用定常的数值模

拟得到了启动流场，表明该进气道在实验条件下，理

论上存在一个启动的流场。但是这种流场结构在实

际中并不一定能顺利建立。由于风洞中流场建立的

过程接近自启动过程，具有自启动能力的进气道才

能在这种风洞中顺利启动。因此，进气道的自启动性

能非常重要。

分离区的形成原因可能是激波附面层相互作用

引起的。分析数值模拟得到的流场结构可知，肩点前

存在反射激波和附面层相互作用，可能导致附面层

分离，在风洞里进气道流场建立过程中，该分离区并

不能消除，分离区逐渐增大前移最终稳定在外压段，

形成不启动流场。试验前考虑到这种可能引起进气

道不启动的原因，在该激波和附面层相互作用区域

开了 ４道放气槽。

图 ９为试验测量的隔离段出口截面皮托压分

布，可见出口流场并不均匀，顶板上存在较大的涡流

图 ９ 无放气状态隔离段出口皮托压分布

区，主流区近似月牙形。经计算得到的出口截面的马

赫数分布如图 １０所示，主流区马赫数可达 １７４，涡

流区马赫数为１２０左右。虽然进气道处于不启动状

态，但对于这种由于分离引起的不启动流场，顶板存

在较大分离包，气流经过气动喉道后，存在加速过

程，在隔离段内形成激波系，因此隔离段出口基本为

超声速区，出口气流马赫数仍然大于 １。

图 １０ 无放气状态隔离段出口马赫数分布

 放气状态结果分析

由于进气道在马赫 ５、正 ８°攻角状态不能启

动，顶板上存在较大分离区。于是将进气道顶板上

的放气槽打开，进行了马赫 ５、正 ８°攻角风洞试验，

同时对放气模型在试验条件下进行了定常数值模

拟。图 １１，１２分别为试验和数值模拟得到的进气道

沿程压力分布。可见，数值结果和实验结果吻合良

图 １１ 放气状态进气道顶板沿程压力分布

图 １２ 放气状态进气道唇口板沿程压力分布
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好，在顶板放气槽附近，气流压力出现下降，此处由

于放气导致流场发生变化，从而影响了沿程压力分

布。

放气槽打开后进气道的沿程压力分布和数值

模拟结果基本一致。进气道压缩面上没有分离区存

在，表明进气道的真实流场和数值结果接近，是一

个正常启动的流场。

顶板放气时试验测量的隔离段出口皮托压分

布如图１３所示。相比不放气时涡流区明显减小，皮

托压数值明显较大，该截面马赫数分布如图 １４所

示，相比不放气时，马赫数明显增大，主流区马赫数

达 ２０以上，该马赫数和数值模拟结果接近（图

１５）。出口截面马赫数的测量结果亦表明进气道处

于启动状态。

图 １３ 放气状态隔离段出口皮托压分布

图 １４ 放气状态隔离段出口马赫数分布

图 １５ 隔离段出口马赫数分布

 进气道总体性能

表 １给出了无放气和放气状态的试验和数值

模拟得到的进气道总体性能。无放气状态，试验测

量的总压恢复明显低于数值结果，流量系数和马赫

数也低于数值结果，而增压比明显高于数值结果。

流量系数低于数值结果，原因为分离激波溢流所

致，正由于顶板分离，导致流通面积减小，进气道实

际收缩比增大，从而增压比增大，隔离段出口马赫

数偏低，为 １４８左右。

表  进气道的总体性能

状态 流量系数总压恢复 增压比 爩牃ｅｘ

无放气
数值 １２１ ０５５７ ４８５ １７６

试验 １１１ ０３７８ ５４１ １４８

放气
数值 １１９ ０５７４ ４５１ １８３

试验 １２１ ０５５８ ４４９ １８４

放气后数值结果和实验结果较接近，并且数值

结果表明，放气前后进气道的总体性能变化较小。

比较两次试验结果，放气后总压恢复约提高 ４８％，

而此时放气量仅为唇口封闭处截面流量 １２％左

右（数值结果），同时放气后隔离段出口马赫数提高

至 １８４。

 结 论

本文研究了收缩比为 ６９的带斜楔前体的矩

形转圆形内收缩进气道在马赫 ５、正 ８°攻角状态的

启动性能。经过数值模拟及试验研究，结果表明：

（１）无放气状态，该进气道在风洞中不能正常

启动，顶板上存在大面积分离，分离激波位于进气

道外压段，属于软不启动。此时，总压恢复仅为

０３７８，增压比高达 ５４１，隔离段出口马赫数约为
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１４８。

（２）通过在顶板压缩面上的激波、附面层相互

作用区域放气能有效改善进气道的启动性能。启动

后进气道总压恢复提高至 ０５５８，增压比为 ４４９，

出口马赫数为 １８４。放气量约为唇口封闭截面流

量的 １２％。
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