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基于再起动特性优化的高超声速进气道设计

游 进，夏智勋，刘 冰，王登攀
（国防科技大学 航天与材料工程学院，湖南 长沙 ４１００７３）

摘 要：对不同内收缩段设计的高超声道流场进行了数值仿真研究，考查了下壁面水平倾角对进气道各

性能参数特别是再起动特性的影响。结果表明，减小进气道不起动流场大规模分离区尾部所在下壁面的水平

倾角，可以显著提高不起动流场的性能，大幅降低再起动马赫数，但也带来内收缩段长度增加，起动流场性能

降低的缺点。为兼顾两者性能，提出了一种新的内收缩段下壁面设计方案，该设计前段采用凹面收缩段，后段

接以水平倾角更小的平直段。与原型相比，新设计的长度不变，起动流场的性能波动较小；而再起动马赫数则

由９４降为８，再起动特性改善效果明显。
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随着高超声速技术的发展，超燃冲压发动机

作为其主要动力装置要求具有更高的飞行马赫数

以及更宽的飞行包络。在此背景下，作为主要部

件的高超声速进气道的起动问题显得尤为突出，

成为制约其发展的关键问题之一，国内外对此开

展了大量的试验和数值模拟研究。进气道研究领

域权威专家 ＶａｎＷｉｅ在文献［１］中对超声速进气
道的起动问题开展了试验研究，发现了两种不同

类型的进气道不起动状态，并将进气道起动状态

定义为：内部流动现象没有影响到进气道的流量

捕获特性。Ｔｈｏｍａｓ和袁化成等利用 ＣＦＤ方法分
别研究了高超声速进气道的起动特性及非定常过

程［２－５］，而 Ｆａｌｅｍｐｉｎ则对宽速域变几何结构的高
超声速进气道起动过程进行了试验研究［６］。与此

同时，Ｍｌｄｅｒ和王翼等也对改善进气道起动特性

的调节手段进行了深入研究，发展完善了唇口几

何可调、壁面开孔溢流、附面层抽吸等多种调节手

段［７－１１］。

以上研究极大丰富了对进气道起动特性的认

识，但其研究成果较少应用于高超声速进气道设

计领域。现有设计方法虽然考虑了进气道的起动

特性及最小马赫数限制，但对于设计因素的影响

研究还不够深入，设计参数对再起动特性的影响

研究更是鲜有报道。本文即利用数值模拟方法对

进气道内收缩段设计影响再起动特性的作用机理

进行了比较分析，发现减小下壁面水平倾角能极

大改善进气道的再起动特性。在此基础上，提出

了一种基于再起动特性优化的新的进气道内收缩

段下壁面设计方案。
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１ 数值仿真模型

１１ 数值模拟方法

高超声速进气道再起动过程为动态非定常过

程，但实际飞行中的加速度还不足以改变其起动

特性［６］，因此也可作为准定常流场进行求解。本

文以二维定常可压流的雷诺时均 Ｎ－Ｓ方程作为
控制方程，采用有限体积法进行离散，对流项离散

格式采用二阶迎风格式。考虑到高温效应，采用

文献［１２］中的变比热的热完全气体模型。湍流模
型采用ＳＳＴｋｗ模型。

网格采用结构网格，并采用自适应加密技术

对激波、分离区以及滑移面等流动参数变化剧烈

的地方进行局部加密，以体现流动细节，提高计算

精度。初始流场网格数约为 ８万，经过三层加密
后，可以得到较为精细的流场分布，再加密网格，

流场参数变化很小，基本可以排除网格疏密度的

影响。同时对壁面第一层网格加密，使其 ｙ＋≤３，
以准确模拟边界层流动。进气道边界条件采用压

力入口、压力出口、绝热无滑移壁面以及对称面边

界条件。

１２ 算例验证和物理模型

利用文献［１３］中进气道模型的试验数据进行
算例验证。图１给出了唇口收缩角为 ８°时，试验
值和数值计算结果在起动流场的边界层速度分布

以及压缩面压强分布的比较图，由图可看出，边界

层的速度分布除最靠近边界点受干扰较大外，其

余点的试验值和数值模拟值均非常吻合。压缩面

压强分布的变化趋势两者基本一致，但试验值略

大于数值结果。图中试验值在外压楔面有一个明

显的爬升，其与数值结果的差别也随距离的增加

而逐渐增加，这和侧壁边界层的影响效果吻合。

文献［１４］对试验流场的这种三维性影响也进行了
研究，得到了相同的结论。由此可看出，本文计算

模型能较为准确地模拟高超声速进气道内的边界

层流动及流场分布，具有较高的精度。

图１ 试验数据和数值模拟结果比较图

Ｆｉｇ．１ ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａａｎｄＣＦＤ

图２给出了进气道模型的结构示意图。上图
为按常规方法设计的原型进气道结构及其几何参

数，虚线框内的区域为内收缩段，右图是其放大

图。下图中的粗实线是原型进气道的壁面曲线，

细实线是在前者基础上进行局部调整得到的新壁

面曲线。与原型相比，图中构型 １、２、３的下壁面
分别增加了一段水平倾角为 ３°、６°、８°的直线段，
内收缩段也因此延长了９１１ｍｍ；图中新构型在不
改变内收缩段长度的前提下，将其下壁面设计由

直线段改为前半部分曲面收缩，后半部分接以水

平倾角为６°的直线段。

图２ 进气道模型结构示意图

Ｆｉｇ．２ Ｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｌｅｔｍｏｄｅｌ

２ 结果分析

２１ 迟滞回路内的进气道性能分析

对以上五种进气道构型在不同来流马赫数下

的起动及不起动流场分别进行了数值模拟研究，

图３给出了其总压恢复系数及流量系数在迟滞回
路内的变化曲线。表１给出了各构型的起动性能
参数。表中第一行为图 ２中各构型缩写，Ｍｍｉｎ为
最小起动马赫数，Ｍｃ为分离激波封口马赫数，Ｍｒｅ
为再起动马赫数。

由图３及表１可看出，与原型相比，其余构型
进气道起动流场的总压恢复系数在低马赫数下有

所增加，在高马赫数下则大幅降低，最小起动马赫

数也优于原型进气道，而不起动流场的总压恢复

系数几乎均大于原型，再起动马赫数也明显降低，

构型２最低由９４减小为７６，再起动特性的改善
效果明显。

表１ 进气道起动性能特征参数

Ｔａｂ．１ Ｓｔａｒｔｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆｉｎｌｅｔ

ＩｎｌｅｔＳｔｒｕｃｔｕｒｅ ＯＳ Ｓ１ Ｓ２ Ｓ３ ＮＳ

Ｍｍｉｎ ３６ ３５ ３４ ３７ ３４
Ｍｃ ９１ ８８ ７３ ７５ ８
Ｍｒｅ ９４ ８８ ７６ ８１ ８

各构型中，新构型的变化曲线与原型最为接

近，波动最小。其最小起动马赫数为 ３４，最低，
再起动马赫数为８，仅高于构型２，总压恢复系数
在低马赫数下则最高，高马赫数下也仅低于构型

２，可见，新构型的总体性能最优。
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图３ 不同进气道构型主要性能参数变化曲线
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ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图中各构型起动流场的流量系数与原型一

致，但不起动流场的流量系数均显著高于原型进

气道。其中，构型 ２、３不起动流场的流量系数最
高，新构型的流量系数在低马赫数下与原型相差

不大，在高马赫数下迅速增加，直至提前起动。值

得注意的是，构型２、３的封口马赫数，即流量系数
迟滞回路的上限，要低于其再起动马赫数，即总压

恢复系数迟滞回路的上限，说明存在溢流为零的

不起动流场，这和大部分迟滞回路中封口马赫数

等于再起动马赫数的现象略有差别。

综上可知，减小进气道内收缩段下壁面水平

倾角能大幅提高不起动流场性能，有效改善起动

特性，同时也存在部分起动流场总压损失增加的

缺点。文中提出的新构型设计兼顾了进气道总体

性能，是一种能极大改善进气道再起动特性的新

的设计思路。下文将对各进气道构型流场开展深

入分析研究，以找出下壁面水平倾角影响再起动

特性的作用机理及其他主要影响因素。

２２ 下壁面水平倾角对起动流场的影响

图４给出了构型１在不同来流马赫数下的起
动流场等马赫分布，由图可看出，当来流马赫数较

小（Ｍ∞ ＝３５）时，唇口激波打在了下壁面肩点 Ａ
之前，该处壁面水平倾角较大，引起了较大的流动

分离，因此分离激波和再附激波相隔较远，强度较

大，造成较大总压损失。随着来流马赫数的增加，

唇口激波打在下壁面的位置后移，唇口激波分离

区随之向肩点 Ａ靠近。在 Ｍ∞ ＝４时，该分离区
开始受肩点 Ａ压降的影响而减小，分离激波和再
附激波及其反射激波强度降低，进气道总压恢复

系数随之增加，如图 ３中相应曲线所示。当 Ｍ∞

＝７时，唇口激波打在了肩点 Ａ附近，分离区几乎
消失，分离激波和再附激波也合成一道反射激波，

此时，进气道总压恢复系数达到最大值，再增加来

流马赫数，进气道的激波系变化不大，而总压恢复

系数则随激波系强度的增加而大幅减小。当 Ｍ∞
＝８时，分离区和分离激波开始受肩点 Ｅ压降的
影响，进气道总压恢复系数的下降速度放缓。

图４ 不同来流马赫数下构型１进气道
起动流场等马赫数分布图

Ｆｉｇ．４ Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｓｔａｒｔｆｌｏｗｏｆｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ１
ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｏｍｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

其余构型进气道的总压恢复系数变化曲线也

与分离区所在下壁面水平倾角及肩点位置密切相

关。原型进气道的肩点 Ｄ比构型１的肩点 Ａ更
靠后，总压恢复系数最大值对应的马赫数也略大

于构型１。而构型 ２、３的第一个肩点 Ｂ、Ｃ均在
唇口激波分离区之后（图 ５），因此总压恢复系数
一直随来流的增加而降低。且构型２分离区所在
水平倾角较小，总压恢复系数也高于构型３。

图５给出了不同构型进气道在最小起动马赫
数下起动流场的等马赫数分布。由图可见，原构

型和构型１的唇口激波诱导分离区所在下壁面水
平倾角最大，其分离区范围也最大，分离激波和再

附激波相距最远，强度最大，进气道不起动也最先

发生在该分离区。构型２、３的唇口激波诱导分离
区位于第一肩点后，所在下壁面水平倾角较小，该

分离区范围也明显减小。由于反射激波打在了肩

点 Ｅ之前，该处下壁面水平倾角也较大，同样引
起了明显分离，构型２和３的不起动即最先发生
在反射激波诱导分离区。这两个分离区的大小决

定了各构型最小起动马赫数。而构型２在最小马
赫数附近时唇口激波刚好打在第一个肩点 Ｂ附
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近，唇口激波诱导分离区受肩点压降的影响而显

著减小，因此其最小马赫数最低。

图５ 不同构型进气道最小起动马赫数下

起动流场的等马赫数分布图

Ｆｉｇ．５ Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｓｔａｒｔｆｌｏｗｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｍｉｎｉｍａｌｓｔａｒｔｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

新构型第一个肩点 Ｍ与构型 ２第一个肩点
Ｂ位置相近，而第二个肩点 Ｄ即为原型进气道肩
点，因此其总压恢复系数变化曲线前段与构型 ２
相近，后段与原型相近，而最小起动马赫数则等于

构型２相等，均最小。

２３ 下壁面水平倾角对不起动流场的影响

图６给出了构型２在 Ｍ∞ ＝６时的不起动流
场等马赫数及等压强分布图。由图可见，不起动

流场主要特征是唇口处形成了大规模的流动分

离。分离激波被推出了唇口外，再附激波打在上

壁面引起明显局部分离，使反射激波也分离为两

道较强激波。因此，大规模流动分离引起的激波

系变化及各道激波强度的增加是不起动流场总压

恢复系数大幅降低的主要原因。由压强分布图还

可看出，大规模分离区尾部存在一个明显的逆压

梯度，该逆压梯度由再附激波提供压升，决定了分

离区的大小及位置。

图７给出了构型２在其他马赫数下的不起动
流场等马赫数分布图，由图可见，当 Ｍ∞ ＝４时，
大规模分离区位于肩点 Ｂ之前，其所在下壁面水
平倾角较大，因此分离区范围较大，进气道内波系

复杂，激波强度较大。随着来流马赫数的增加，大

规模分离区尾部向肩点 Ｂ靠近，受肩点压降的影
响，分离区范围缩小，进气道内波系简化，强度减

弱，因此，总压恢复系数随马赫数的增加而增加。

图６ Ｍ∞ ＝６时构型２进气道不起动流场
等马赫数及等压强分布图

Ｆｉｇ．６ Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｕｎｓｔａｒｔ
ｆｌｏｗｏｆｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ２ｗｈｅｎＭ∞ ＝６

当 Ｍ∞ ＞６时，大规模分离区尾部越过肩点 Ｂ，该
处压降对分离区及再附激波影响减弱，进气道内

激波系随马赫数的增加变化不大，而总压恢复系

数则随各道激波强度的增加而减小，如图３中曲
线所示。当 Ｍ∞ ＝７５时，分离激波已打入唇口
内，进气道处于再起动前的临界状态。这和大部

分文献中分离激波打入唇口进气道就立即再起动

的结论略有不同。

图７ 不同来流马赫数下构型２进气道
不起动流场等马赫数分布图

Ｆｉｇ．７Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｕｎｓｔａｒｔｆｌｏｗｏｆｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ２
ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｃｏｍｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图８给出了其余构型的不起动流场等马赫数
分布图，与图３对比可看出，构型１在 Ｍ∞ ＝４时
反射激波诱导分离区刚好位于肩点 Ａ，此时总压
恢复系数最高，且大规模分离区一直位于肩点 Ａ
之前水平倾角较大的下壁面，因此再起动所需马

赫数较大。构型３在 Ｍ∞ ＝７时，反射激波分离区
也刚好位于肩点 Ｅ，总压恢复系数曲线在此也有
一个极高点，其大规模分离区尾部一直位于肩点

Ｃ、Ｅ之间，所在下壁面水平倾角略小于构型１，因
此其再起动马赫数也低于构型１。构型２的大规
模分离区尾部最早越过肩点 Ｂ，在高马赫数下所
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在下壁面（肩点 Ｂ、Ｅ之间）水平倾角（６°）最小，因
此，其再起动马赫数也最小。

图８ 不同构型进气道不起动流场等马赫数分布图

Ｆｉｇ．８ Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｕｎｓｔａｒｔｆｌｏｗｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

新构型在 Ｍ∞ ＝４时，反射激波分离区刚好
位于肩点 Ｍ，该处总压恢复系数曲线对应一个极
高点。肩点 Ｍ比肩点Ａ、Ｅ更靠近唇口，因此新
构型不起动流场的大规模分离区尾部更早移动到

肩点 Ｍ，其再起动马赫数也较构型１、３更小。
由以上分析可知，进气道总压恢复系数和再

起动马赫数主要由大规模流动分离区所在下壁面

水平倾角决定，同时受到肩点压降的影响，其主要

作用途径则是下壁面的压强分布。图 ９给出了
Ｍ∞ ＝６时进气道不起动流场的下壁面压强分布
曲线。图中标出了各构型肩点的位置，由图可看

出，在肩点 Ａ、Ｄ、Ｅ处，压强曲线均存在急速的压
降。而肩点 Ｃ、Ｂ、Ｍ位于大规模分离区内，压强
变化平缓。对比图 ６还可看出，压强曲线的每一
个波峰对应下壁面的一个分离区。第一个波峰对

应为大规模分离区，第二个波峰对应反射激波局

部分离区，其余波峰对应其后的局部分离区。分

离区内的压强分布特征是：头部分离激波带来急

速的压升，然后在其前部有一个压力平台，后部是

对应图６中所示逆压梯度的压力爬升段。当分离
区较大时，其压力分布特征较为齐备，如大规模分

离区和图６中的第三个分离区，当局部分离区较
小时，分离区前部压强平台消失，只有一个简单的

压强波峰，如图６中的第二个分离区，即反射激波
诱导分离区。

图９ Ｍ∞ ＝６时进气道不起动流场下
壁面压强分布曲线

Ｆｉｇ．９ Ｒａｍｐｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｕｎｓｔａｒｔｆｌｏｗｏｆ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｈｅｎＭ∞ ＝６

结合图３还可看出，当 Ｍ∞ ＝６时，构型３的
大规模分离区尾部在第一个肩点 Ｃ之后，其所在
下壁面水平倾角最小，因此大规模分离区最小，分

离激波最靠近唇口，流量系数也最大。而各构型

的反射激波分离区均位于第一、二个肩点之间，此

时构型３的下壁面水平倾角最大，因此压强峰值
也最大。

图中新构型的大规模分离区尾部位于肩点

Ｍ之前的压缩段，因此压力爬升段压强最大，其
第二个肩点 Ｄ位置靠前，受此影响大规模分离区
后的平均压强最低，更利于再起动。

３ 结 论

（１）进气道起动流场内激波和边界层干涉形
成的分离区大小是影响其性能的关键因素，减小

分离区所在下壁面水平倾角以及通过肩点设计产

生压降能有效减小分离区范围，显著提高起动流

场性能。

（２）进气道不起动流场的主要特征是唇口处
的大规模流动分离，减小大规模分离区尾部所在

下壁面水平倾角以及通过肩点设计产生压降能大

幅提高不起动流场性能以及再起动特性，最小能

将再起动马赫数由原型的９４降低到７６。
（３）本文提出的先收缩再扩张的进气道内收

缩段下壁面设计方法是一种新的内型面设计思

路，该设计能在起动流场性能波动不大的前提下

显著改善进气道再起动性能，将再起动马赫数由

９４减小到８。

（下转第１５１页）
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的实时预测，最后通过实例分析表明文中的方法

有效提高了剩余寿命预测的精度。文中只研究了

先验信息为退化数据的情况，当先验信息中既有

退化数据信息，又有寿命数据信息时，如何有效地

融合信息来提高评定的精度还需要进一步研究。
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