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基于再起动特性优化的高超声速进气道设计
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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９４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，Ｍｌｄｅｒ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

１１ 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ＳＳＴｋｗ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。

１２ 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９１１ｍｍ；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
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２ 结果分析

２１ 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９４减小为７６，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 ３６ ３５ ３４ ３７ ３４
Ｍｃ ９１ ８８ ７３ ７５ ８
Ｍｒｅ ９４ ８８ ７６ ８１ 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 ３４，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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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。

２２ 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∞ ＝３５）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

·０４· 国 防 科 技 大 学 学 报 ２０１１年



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。

２３ 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∞ ＝７５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９４降低到７６。
（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

９４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。

参 考 文 献：

［１］ ＥｎｎｉｓＪＢ，ＭａｃＤｏｕｇａｌｌＦＷ，ＣｏｏｐｅｒＲＡ，ｅｔａｌ．Ｓｅｌｆｈｅａｌｉｎｇ

ＰｕｌｓｅＣａｐａｃｉｔｏｒｓｆｏｒｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＩｇｎｉｔｉｏｎＦａｃｉｌｉｔｙ（ＮＩＦ）［Ｃ］??Ｐｒｏｃ

ｏｆ１２ｔｈＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＰｕｌｓｅｄＰｏｗｅｒＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，１９９９：１１８－

１２１．
［２］ 彭宝华，周经伦，金光．综合多种信息的金属化膜电容器

可靠性评估［Ｊ］．强激光与粒子束，２００９，２１（８）：１２７１－

１２７５．
［３］ 赵建印，刘芳，孙权，等．基于性能退化数据的金属化膜电

容器可靠性评估［Ｊ］．电子学报，２００５，３３（２）：３７８－３８３．
［４］ ＬａｒｓｏｎＤＷ，ＭａｃｄｏｕｇａｌｌＦＷ，ＨａｒｄｙＰ，ｅｔａｌ．ＴｈｅＩｍｐａｃｔｏｆ

ＨｉｇｈＥｎｅｒｇｙＤｅｎｓｉｔｙＣａｐａｃｉｔｏｒｓｗｉｔｈＭｅｔａｌｌｉｚｅｄＥｌｅｃｔｒｏｄｅｉｎＬａｒｇｅ

ＣａｐａｃｉｔｏｒＢａｎｋｓｆｏｒＮｕｃｌｅａｒＦｕｓｉｏｎＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｃ］??Ｐｒｏｃｏｆ９ｔｈ

ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＰｕｌｓｅｄＰｏｗｅｒＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，１９９３：７３５－７４２．
［５］ ＭｅｒｒｉｔｔＢＴ，ＷｈｉｔｈａｍＫ．ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄＣｏｓｔＡｎａｌｙｓｉｓｏｆＬａｒｇｅ

ＣａｐａｃｉｔｏｒＢａｎｋｓＵｓｉｎｇＷｅｉｂｕｌｌＳｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄＭＴＢＦ［Ｃ］??Ｐｒｏｃ３ｒｄ

ｏｆＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＰｕｌｓｅｄＰｏｗｅｒＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，１９８１：２２３－２２７．
［６］ 孙权，钟征，周经伦，等．自愈式金属化膜脉冲电容器耗损失

效模型［Ｊ］．强激光与粒子束，２００４，１６（８）：１０００－１００４．
［７］ ＺｈａｏＪＹ，ＬｉｕＦ．ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＡｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｔｈｅＭｅｔａｌｌｉｚｅｄＦｉｌｍ

ＣａｐａｃｉｔｏｒｓｆｒｏｍＤｅｇｒａｄａｔｉｏｎＤａｔａ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，

２００７，４７：４３４－４３６．

［８］ 赵建印，彭宝华，孙权，等．金属化膜脉冲电容器退化失效

分析［Ｊ］．高电压技术，２００６，３２（３）：６２－６４．
［９］ 赵建印，刘芳，孙权，等．基于耗损失效模型的金属化膜脉

冲电容器可靠性评估［Ｊ］．强激光与粒子束，２００５，１７（７）：

１０３１－１０３４．
［１０］ 赵火召，董豆豆，周经伦，等．基于贝叶斯方法的退化失效

型产品实时可靠性评估［Ｊ］．国防科技大学学报，２００７，２９
（６）：１１５－１２０．

［１１］ ＷｈｉｔｍｏｒｅＧＡ．ＥｓｔｉｍａｔｉｎｇＤｅｇｒａｄａｔｉｏｎｂｙａＷｉｅｎｅｒＤｉｆｆｕｓｉｏｎ

ＰｒｏｃｅｓｓＳｕｂｊｅｃｔｔｏＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＥｒｒｏｒ［Ｊ］．ＬｉｆｅｔｉｍｅＤａｔａ

Ａｎａｌｙｓｉｓ，１９９５（１）：３０７－３１９．
［１２］ Ｗｈｉｔｍｏｒｅ Ｇ Ａ， Ｓｃｈｅｎｋｅｌｂｅｒｇ Ｆ． Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ Ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄ

ＤｅｇｒａｄａｔｉｏｎＤａｔａＵｓｉｎｇＷｉｅｎｅｒＤｉｆｆｕｓｉｏｎｗｉｔｈａＴｉｍｅＳｃａｌｅ

Ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＬｉｆｅｔｉｍｅＤａｔａＡｎａｌｙｓｉｓ，１９９７（３）：２７－４３．
［１３］ ＷａｎｇＸ．ＷｉｅｎｅｒＰｒｏｃｅｓｓｅｓｗｉｔｈＲａｎｄｏｍＥｆｆｅｃｔｓｆｏｒＤｅｇｒａｄａｔｉｏｎ

Ｄａｔａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅＡｎａｌｙｓｉｓ，２０１０，１０１：３４０－

３５１．
［１４］ ＷｈｉｔｍｏｒｅＧＡ．ＮｏｒｍａｌｇａｍｍａＭｉｘｔｕｒｅｓｏｆＩｎｖｅｒｓｅＧａｕｓｓｉａｎ

Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＳｃａｎｄｉｎａｖｉａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｔａｔｉｓｔｉｃｓ，１９８６，１３：

２１１－２２０．
［１５］ ＺｈａｎｇＭ Ｙ，ＺｈａｎｇＬＹ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＩｎｖｅｒｓｅＧａｕｓｓｉｏｎ

ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＴｈｅｏｒｙｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＬａｎｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ），２００２，３９（２）：２３－２５．
［１６］ ＲｏｂｉｎｓｏｎＭＥ，ＣｒｏｗｄｅｒＭＪ．ＢａｙｅｓｉａｎＭｅｔｈｏｄｓｆｏｒａＧｒｏｗｔｈ

ＣｕｒｖｅＤｅｇｒａｄａｔｉｏｎＭｏｄｅｌｗｉｔｈＲｅｐｅａｔｅｄＭｅａｓｕｒｅｓ［Ｊ］．Ｌｉｆｅｔｉｍｅ

ＤａｔａＡｎａｌｙｓｉｓ，２０００（６）：３５７－３７４．
［１７］ ＢｅｒｎａｒｄｏＪＭ．ＡｌｇｏｒｉｔｈｍＡＳ１０３：ｐｓｉ（ｄｉｇａｍｍａ）Ｆｕｎｃｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＡｐｐｌＳｔａｔｉｓｔ，１９７６，２５（３）：３１５－３１７．

（上接第４２页）

参 考 文 献：

［１］ ＶａｎＷｉｅＤＭ，ＫｗｏｋＦＴ，ＷａｌｓｈＲＦ．ＳｔａｒｔｉｎｇＣｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ＳｕｐｅｒｓｏｎｉｃＩｎｌｅｔｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ９６－２９１４，１９９６．
［２］ ＴｈｏｍａｓＪＢ，ＨｉｅｔｔＤ，ＦａｓｔｅｎｂｅｒｇＨ．ＣＦＤＭｏｄｅｌｉｎｇｏｆｔｈｅＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃ

ＩｎｌｅｔＳｔａｒｔｉｎｇＰｒｏｂｌｅｍ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００６－１２３．
［３］ ＴａｈｉｒＲＢ，ＭｌｄｅｒＳ，ＴｉｍｏｆｅｅｖＥＶ．ＵｎｓｔｅａｄｙＳｔａｒｔｉｎｇｏｆＨｉｇｈ

ＭａｃｈＮｕｍｂｅｒＡｉｒＩｎｌｅｔｓＡＣＦＤＳｔｕｄｙ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００３－５１９１，

２００３．
［４］ 袁化成，梁德旺．高超声速进气道再起动特性分析［Ｊ］．推

进技术，２００６，２７（５）：３９０－３９３．
［５］ 丁海河，王发民．高超声速进气道起动特性数值研究［Ｊ］．

宇航学报，２００７，２８（６）．
［６］ ＦａｌｅｍｐｉｎＦ，ＷｅｎｄｌｉｎｇＥ，ＧｏｌｄｆｅｌｄＭ，ｅｔａｌ．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＩｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ

ｏｆＳｔａｒｔｉｎｇＰｒｏｃｅｓｓｆｏｒａＶａｒｉａｂｌｅＧｅｏｍｅｔｒｙＡｉｒＩｎｌｅｔｏｐｅｒａｔｉｎｇｆｒｏｍＭａｃｈ

２ｔｏＭａｃｈ８［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００６－４５１３．
［７］ ＭｌｄｅｒＳ，ＴｉｍｏｆｅｅｖＥＶ，ＴａｈｉｒＲＢ．ＦｌｏｗＳｔａｒｔｉｎｇｉｎＨｉｇｈＣｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＡｉｒＩｎｌｅｔｓｂｙＭａｓｓＳｐｉｌｌａｇｅ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００４－４１３０，２００４．

［８］ ＴｉｍｏｆｅｅｖＥＶ，ＴａｈｉｒＲＢ，ＭｌｄｅｒＳ．ＯｎＲｅｃｅｎｔＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＲｅｌａｔｅｄ

ｔｏＦｌｏｗＳｔａｒｉｎｇｉｎＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＡｉｒＩｎｔａｋｅｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００８－２５１２，

２００８．
［９］ 王翼，范晓樯，梁剑寒，等．开启式高超声速进气道启动性

能试验［Ｊ］．航空动力学报，２００８，２３（６）．
［１０］ 袁化成，梁德旺．抽吸对高超声速进气道起动能力的影响［Ｊ］．

推进技术，２００６，２７（６）．
［１１］ 潘瑾，张?元．移动唇口变收缩比侧压式进气道反压特性

和自起动性能［Ｊ］．航空动力学报，２００９，２４（１）．
［１２］ 粱德旺，李博，容伟．热完全气体的热力学特征及其Ｎ－Ｓ

方程的求解［Ｊ］．南京航空航天大学学报，２００３，３５（４）：

４２４－４２９．
［１３］ ＥｍａｍｉＳ，ＴｒｅｘｌｅｒＣＡ．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＩｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆＩｎｌｅｔＣｏｍｂｕｓｔｏｒ

ＩｓｏｌａｔｏｒｓｆｏｒａＤｕａｌＭｏｄｅＳｃｒａｍｊｅｔａｔａＭａｃｈＮｕｍｂｅｒｏｆ４［Ｒ］．

ＮＡＳＡＴｅｃｈｎｉｃａｌＰａｐｅｒ３５０２，２００１．
［１４］ ＴａｍＣＪ，ＨａｇｅｎｍａｉｅｒＭＡ．ＵｎｓｔｅａｄｙＡｎａｌｙｓｉｓｏｆＳｃｒａｍｊｅｔＩｎｌｅｔ

ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｓＵｓｉｎｇＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡ９９－１６４８４，

１９９９．

·１５１·第４期 游 进，等：基于再起动特性优化的高超声速进气道设计


