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高超声速进气道快速破膜开启的流动特性

徐骁，岳连捷＊，卢洪波，肖雅彬，张新宇
中国科学院 力学研究所 高温气体动力学国家重点实验室，北京　１００１９０

摘　要：进气道处于起动状态是保证超燃冲压发动机正常工作的前提，进气道帽罩快速开启时的非定常效应可以有效

提高进气道的起动能力。采用非定常数值计算深入研究了唇口帽罩不同安装位置开启时的非定常效应对进气道起动过

程的影响，分析了不同帽罩安装位置开启时进气道流场的演化过程，并揭示了喉道分离泡的形成机理。研究结果表明，

当帽罩上游不存在分离泡时，破膜非定常激波在压缩面反射，与上游复杂波系作用形成沿壁面的低速流，在唇口激波作

用下在喉道形成分离泡。帽罩安装靠近唇口可通过缩短激波／边界层作用距离减小低速流动区范围，进气道临界起动内

压比随之增大；而当帽罩上游出现大分离泡时，分离泡会先演变为低速流，之后在唇口激波作用下重新聚集形成大尺度

分离，进气道临界起动内压比显著降低。
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　　采用吸气式推进实现人类空天飞行一直是世
界范围内研究的热点问题，而超燃冲压发动机作
为其动力装置，必须在一定的马赫数范围内才能
正常工作，因此在实现超燃飞行之前存在一个助
推过程，即飞行器到达一定的速度和高度时，超燃
冲压发动机开始工作。由于进气道在较低的马赫
数条件下难以起动，通常在助推过程中在进气道
唇口处设置帽罩，封闭进气道入口以减阻，当飞行
器达到较高的马赫数时抛去帽罩，超燃冲压发动
机进气道起动。进气道开启的方式由于结合了变
几何方法以及非定常效应这两种手段，可以有效
提高进气道的起动能力［１－６］。
事实上，采用合理的进气道开启方式来保证

其起动性能在世界范围内已经得到了广泛的研

究。美国的 Ｈａｇｅｎｍａｉｅｒ等［１］对一种具有旋转开
启机构的进气道起动过程进行了数值模拟，证实

采用进气道开启的方式可以提高自起动内收缩

比，美国的Ｘ－４３Ａ也通过转动唇罩来实现进气道
的起动［２］。澳大利亚的 Ｇｒａｉｎｇｅｒ等［３］数值研究
了滑动开启方式的进气道起动过程，并分析了黏
性以及非定常效应对进气道起动特性的影响。

Ｏｇａｗａ等［４］则对大收缩比轴对称进气道进行了
数值模拟，设计了不同的进气道滑动开启以及旋
转开启方式，并考察了其对于大收缩比进气道起
动性能的影响。在国内也有不少学者设计了辅助
起动的进气道调节方法，包括可平移压缩面［５］、旋
转压缩面［６］，并对进气道起动性能进行了数值和
实验研究，论证了其可行性。
上述研究主要关注变几何调节开启进气道方

式及其对起动性能的作用，但复杂的变几何结构
对于重复使用飞行器设计而言是一个负担，尤其
对于飞行马赫数为４～７的飞行器，目前一般采用
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定几何进气道设计方式。Ｍｏｌｄｅｒ等从非定常效
应的角度出发，提出了进气道破膜开启的方
法［７－８］，其功能类似于帽罩快速分离方式，结构相
对简单，利用破膜前后较大的压力梯度实现大收
缩比的进气道起动。文中通过无黏数值模拟探讨
了膜片安装角度对起动能力的影响，证实了采用
这种破膜起动的方式有助于实现进气道的自起

动。Ｏｇａｗａ等在其基础上进一步考虑了黏性的
作用，系统分析了破膜开启方式的进气道起动特
性，在研究范围（膜片与来流角度大于３５°）内较
小的膜片安装角有利于进气道起动［４］。但文中研
究对象为大收缩比内压缩Ｂｕｓｅｍａｎｎ进气道，膜
片安装位置不存在压缩面边界层的干扰。对于实
用的高超声速进气道设计一般采用混压方式，进
气道采用类似破膜起动的方式会存在边界层与破

膜激波的强烈作用，导致起动过程非定常效
应［９－１１］、激波／边界层干扰［１２－１３］多因素耦合，对该
进气道起动流态及起动性能产生重大影响，甚至
是本质性的改变，因此需要对进气道快速破膜开
启过程中边界层干扰所带来的强烈影响进行深入

的研究。

针对一种固定几何的二元混压式进气道，采
用破膜开启的方式，在来流马赫数Ｍａ∞ ＝６的设
计工况下，数值研究了不同帽罩（膜片）位置开启
对进气道起动性能的影响，分析了开启过程中流
动特性、喉道分离区的形成过程及关键影响因素，

为工程设计提出科学依据。

１　模型和帽罩安装方式

１．１　进气道模型

进气道构型如图１所示，为典型二元混压式
进气道［１４－１５］，其设计马赫数为６，飞行高度为

２５ｋｍ。其中进气道喉道高度为Ｈｔｈ，来流几何捕
获高度为Ｈｃ，外压缩由两道斜激波和一等熵压缩
段组成，第一道波外压缩角为７°，第二道波外压
缩角为４°，之后是５．１°的等熵压缩，进气道唇口
的内折角为３°，整个进气道几何收缩比为６．２，内
收缩比为２．２。经过数值计算和风洞试验，该进
气道在设计点和非设计点均具有较好的起动特性

和流量捕获能力。

图１　进气道构型简图
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１．２　帽罩安装方式

帽罩安装位置从唇口顶点Ｏ处起始，考虑破
膜前帽罩激波是否足以导致边界层分离，设计了
由Ａ点到Ｇ 点７个不同安装位置，帽罩与水平来
流角度如图２所示。当帽罩与来流角度较大时，
帽罩激波与边界层相互作用诱导边界层分离，在
帽罩与压缩面连接处形成分离泡，对进气道的起
动过程产生影响。根据Ｋｏｒｋｅｇｉ［１６］提出的预测激
波边界层相互作用产生分离的关系式，帽罩在

Ａ～Ｃ位置时，上游边界层在帽罩附体激波作用
下不发生分离，而在Ｄ、Ｅ 位置时边界层发生分
离，Ｆ、Ｇ位置时膜片激波脱体。

图２　帽罩位置示意图
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２　数值方法

２．１　计算方法及条件

本文参考文献［４］中的计算方法，采用商业软
件ＣＦＤ＋＋求解可压缩 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程，对
进气道起动过程非定常流动开展了数值模拟。该
软件经过大量算例校核，在解决高超声速问题时
具有较强的可靠性［１７－１８］。计算采用剪切应力输
运（ＳＳＴ）ｋ－ω 模型进行湍流模拟，在帽罩破除之
前采用二阶空间精度的隐式算法计算，得到收敛
的定常结果作为起动计算的初始流场进行非定常

计算，非定常计算时间项为二阶精度，时间步长取
为１μｓ。为提高非定常计算的收敛速度，采用了
多重网格法，每个全局时间步长内迭代５０步，保
证每个全局时间步中瞬态流场收敛。
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计算中进气道壁面设为绝热无滑移壁面条

件，出口采用外推方法求解。帽罩在未去除前设
置成绝热无滑移壁面，之后将壁面条件改为流通
型区域边界，模拟起动非定常过程。
计算条件为来流马赫数 Ｍａ∞ ＝６、来流静压

ｐ∞＝２　５４９Ｐａ、来流静温Ｔ∞ ＝２２１．６Ｋ，即海拔

２５ｋｍ高度。通过设定进气道帽罩开启前其下游
内流段压力ｐｉｎ，来考察帽罩破除时非定常效应对
于进气道起动特性的影响，并将临界起动时内流
段压力以来流静压ｐ∞进行无量纲化，作为进气道
临界起动内压比。当内压比较低时，破膜非定常
激波速度较大，非定常效应较强，有利于进气道的
起动［７］。

２．２　计算网格

计算网格由Ｇａｍｂｉｔ生成，计算域如图３（ａ）
所示。由于高超声速进气道起动过程为激波与边
界层相互作用主导的流动现象，且存在流动分离，
为了准确地模拟此流动现象，对壁面以及喉道附
近的网格进行了局部加密，并采用了混合网格，近
壁面采用结构网格，而中心流通域采用非结构网
格，如图３（ｂ）所示。

图３　计算域及混合网格
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计算网格对进气道的性能以及流场有一定的

影响，因此本文对网格加密程度进行了研究。采
用６种不同疏密程度的网格进行了计算，其非结
构及结构网格的数量如表１所示。

表１　计算网格数量

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｅｓｈ　ｒｅｆｉｎｅｍｅｎｔ

Ｍｅｓｈ　Ｎｏ． Ｕｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄ　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄ

１　 １４　９０９　 ５　８８２

２　 １９　０４９　 １１　７９８

３　 ２４　２４５　 ４１　５４０

４　 ６０　８６６　 ６３　１９０

５　 １０６　３６６　 ６３　８２５

６　 １８５　７６９　 ８４　１１６

选择以上６种网格对进气道帽罩在Ｃ处开
启、ｐｉｎ／ｐ∞＝０．８的工况进行了计算，计算收敛后
进气道的壁面压力ｐ用来流动压ｐｄ 进行无纲量
化，其沿程分布如图４所示。可以看出，网格疏密
程度对压力极值存在一定的影响。但当采用
第５种和第６种网格加密方式时，壁面压力分布
一致，因此选择第５种网格加密方式进行计算。

图４　ｔ＝２ｍｓ时不同网格壁面沿程压力分布

　Ｆｉｇ．４　Ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｅｓｈｅｓ
（ｔ＝２ｍｓ）

　

对计算软件的精度进行了校核，包括定常求
解的验证以及非定常求解的验证。对于定常计算
校核，本课题组针对Ｍａ∞＝８的来流条件下斜激
波／钝头弓形激波相干进行了试验与ＣＦＤ＋＋的
数值对比，与实验结果吻合较好［１９－２０］。非定常计
算验证首先对文献［４］中Ｂｕｓｅｍａｎｎ进气道在膜
片与来流安装角度θ＝７０°条件下的起动特性进行
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了计算校核，在来流马赫数 Ｍａ∞ ＝８、飞行高度

Ｈ＝３０ｋｍ的工况下，当θ＝７０°时，在破膜之前激
波脱体，计算所得的临界起动压比为０．２５，与文
献［４］一致。本文进一步依据ｖａｎ　Ｗｉｅ等的进气
道自起动实验结果［２１］进行了对比，通过改变唇口
压缩角度和入口高度得到进气道自起动临界收缩

比，如图５所示。图中：Ｌ１ 为唇口距离。从数值
结果来看，虽然和实验有所偏差，但相差不大，在

４％以内，表明本文数值计算结果是可信的。

　　Ｎｏｔｅ：１ｉｎ＝２５．４ｍｍ．
图５　ＣＦＤ与实验结果对比
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３　计算结果及分析

３．１　进气道起动过程流动结构分析

数值计算发现，在ＯＡ～ＯＧ这７个位置设置
帽罩时，进气道在破膜前流场存在３类典型流态，
如图６所示。①当帽罩与来流角度较小时，帽罩
激波附体且强度较弱，在帽罩与压缩面连接处未
观察到明显的流动分离，其对应的帽罩位置为

ＯＡ～ＯＣ，如图６（ａ）所示；②当帽罩与来流角度增
大到一定程度时，帽罩与压缩面连接处形成分离
区，产生分离激波并与外压激波汇聚，其对应的帽
罩位置为ＯＤ、ＯＥ，流场如图６（ｂ）所示；③当帽罩
与来流角度进一步增大时，帽罩激波脱体，强激波
与边界层相互作用会产生极大分离区，分离区高
度达到唇口高度量级，其对应的帽罩位置为ＯＦ、

ＯＧ，流场如图６（ｃ）所示。
可见，不同帽罩安装角度对应的帽罩开启前

进气道流动状态的区别明显，会直接影响帽罩开
启后进气道的起动过程。当帽罩位置为ＯＢ 时，

图６　进气道破膜前典型流场马赫数云图
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进气道在开启前激波附体，破膜以后其流动形态
类似于激波管破膜，其示意图如图７所示。进气
道破膜后由于膜片内外的压差会产生一道非定常

激波向斜下方下游流动，同时伴随膨胀波向上游
流动，与帽罩激波相互作用，引起帽罩激波向下游
流动。而非定常激波的运动速度取决于破膜前内
外压比，该激波在向下游运动过程中会在压缩面
上产生反射激波，通过唇口时由于几何扩张产生
激波绕射，起动过程中发生反射激波、接触面以及
边界层的复杂作用。

图７　破膜产生波系示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｗａｖｅｓ　ｄｕｅ　ｔｏ　ｄｉａｐｈｒａｇｍ　ｒｕｐｔｕｒｅ
　

图８显示了帽罩位置ＯＢ、内压比ｐｉｎ／ｐ∞ ＝
０．５时进气道的起动过程，当破除帽罩后，非定常
激波向下游流动，在唇罩侧产生绕射，激波发生弯
曲，形态上更接近于正激波。当ｔ＝０．０８ｍｓ时，
非定常激波最终进入隔离段，逐渐演化成此正激
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波的形态向下游运动。在压缩面一侧破膜后的非
定常激波与压缩面作用产生了反射，图９进一步
给出了破膜后ｔ＝０．０５ｍｓ时非定常激波的局部
放大图。在压缩面上，非定常激波首先会产生一
道反射激波，由于膜片与压缩面的夹角较小，此反
射为常规反射，反射激波会继续与接触面以及上
传膨胀波相互作用，形成复杂的流动结构。

图８　帽罩位置ＯＢ、ｐｉｎ／ｐ∞＝０．５条件下进气道非定常起动

过程马赫数云图

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｓｔａｒｔｉｎｇ
ｆｌｏｗ　ｐｒｏｃｅｓｓ（ｄｉａｐｈｒａｇｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ＯＢ，ｐｉｎ／ｐ∞＝０．５）

　

图９　ｔ＝０．０５ｍｓ时流动结构局部放大图

Ｆｉｇ．９　Ｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｔｅｒｎ　ａｔ　ｔ＝０．０５ｍｓ
　

图１０给出了非定常激波波脚处的压力分布
及密度分布放大图，可以看到反射激波在压缩面
附近形成了高压区域，而反射激波与接触面及膨
胀波作用后，其上游静压有所降低，出现了逆压梯
度，在壁面附近形成低速流动区，从图中也可以看
出流线绕过低速流动区向下游流动。随着非定常
激波进一步向下游流动，此低速区也不断发展，结
合图８可以看出，低速流会沿着壁面向喉道流动，
随时间推移，壁面上形成的低速流动区不断变大，
减小喉道的有效面积，在唇口激波逆压梯度的作
用下，低速流不断在喉道聚集，并形成大的分离泡
（ｔ＝０．３０ｍｓ）。若分离泡尺度不足以在喉道形成
壅塞，则来流及分离泡能通过喉道，进气道实现
起动。

图１０　ｔ＝０．０５ｍｓ时压缩面区域流场

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｎｅａｒ　ｒａｍｐ　ａｔ　ｔ＝０．０５ｍｓ
　

当帽罩安装于位置ＯＥ 处时，由图６（ｂ）可
知，此时进气道在开启前会在帽罩前形成一定尺
度的分离泡，由分离泡引起的分离激波会与外压
激波作用。图１１给出了帽罩位置ＯＥ、内压比

ｐｉｎ／ｐ∞＝０．２时进气道破膜后的流动马赫数云
图。此时破膜产生的非定常激波流动形态与ＯＢ
处破膜类似，存在着非定常激波沿压缩面运动并
发生反射，最终演化为类似正激波的运动过程
（ｔ＝０～０．１０ｍｓ）。
但与帽罩位置ＯＢ处不同，当非定常激波向

下游运动时，帽罩上游分离泡形态会发生变化，随
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图１１　帽罩位置ＯＥ、ｐｉｎ／ｐ∞ ＝０．２条件下进气道非定常

起动过程马赫数云图

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｓｔａｒｔｉｎｇ
ｆｌｏｗ　ｐｒｏｃｅｓｓ（ｄｉａｐｈｒａｇｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ＯＥ，ｐｉｎ／ｐ∞ ＝

０．２）
　

着膨胀波向上游传播，分离泡后的压力会减小，逆
压梯度消失，分离泡不断缩小。图１２给出了ｔ＝
０．０１５ｍｓ时进气道流动马赫数分布及流线，可以
看出，破膜产生的膨胀波向上游传播，分离区内气
流会类似于激波管３区气流，向下游流动，因此分

离泡尺度会减小，并随时间演变为沿压缩面的低
速流，如图１１（ｃ）和图１１（ｄ）所示。当ｔ＝０．１８ｍｓ
时，非定常激波已经运动出隔离段，而分离泡起始
位置并没有流动，分离激波依然存在。低速流流
动到喉道时，由于唇口激波的作用，会重新形成分
离泡（ｔ＝０．５０ｍｓ）。当分离泡能够通过喉道时，
进气道实现起动。

图１２　ｔ＝０．０１５ｍｓ时马赫数分布及流线图

　　Ｆｉｇ．１２　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ａｔ

ｔ＝０．０１５ｍｓ　
　

由上述分析可知，帽罩前存在尺度较小分离
泡时，破膜以后分离泡会逐步演变为沿压缩面的
低速流，之后低速流到达喉道时，在唇口激波的作
用下形成分离泡。在这种情况下，对比与帽罩

ＯＡ～ＯＣ处工况，非定常激波与上游复杂波系作
用形成的低速流区域很小，而破膜前帽罩上游的
分离泡演变成的低速流范围较大，在两者共同作
用下，最终在喉道形成的分离泡尺度很大。当帽
罩位置为ＯＧ时，进气道开启前会在帽罩前形成
更大分离，如图６（ｃ）所示，而且由于非定常激波
与压缩面角度很大，因此不形成反射激波。此时
由破膜前分离泡演变的低速流范围更广，在喉道
处形成的分离泡尺度更大，此时进气道在极低的
内压比下依然不能起动，如图１３所示。

３．２　帽罩位置对进气道起动性能的影响

通过以上流动过程的分析，发现不同帽罩位
置导致其上游的不同流态对进气道破膜开启起动

过程有着重要的影响。本文以帽罩与压缩面接触
位置到喉道的距离Ｌ与喉道高度Ｈｔｈ的比值来定

义帽罩位置，计算帽罩处于ＯＡ～ＯＧ位置时进气
道的起动临界内压比，结果如图１４所示。
从图１４可以看出，在帽罩激波附体的条件下，

帽罩从位置Ａ逐渐移动到位置Ｃ，对应Ｌ／Ｈｔｈ的值
不断减小，起动需求内压比不断增大。由３．１节
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图１３　帽罩位置ＯＧ、ｐｉｎ／ｐ∞＝０．０５下进气道非定常起动过

程马赫数云图

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｓｔａｒｔｉｎｇ
ｆｌｏｗ　ｐｒｏｃｅｓｓ（ｄｉａｐｈｒａｇｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ＯＧ，ｐｉｎ／ｐ∞＝０．０５）

　

图１４　进气道起动内压比随帽罩位置的变化

Ｆｉｇ．１４　Ｉｎｌｅｔ　ｓｔａｒｔｉｎｇ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｉａｐｈｒａｇｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ
　

所述，当进气道开启前不存在分离泡，非定常激波
向压缩面流动引起的反射激波与上游的接触面、
膨胀波复杂作用下在壁面上形成低速流动区，向
喉道流动并在唇口激波作用下形成分离泡。帽罩
从Ａ移动到Ｃ不断接近唇口的过程中，非定常激
波及其所导致的复杂波系与压缩面作用的距离缩

短，诱发的低速区范围减小，如图１５所示。此时
低速流到达喉道时所诱发的分离泡尺度更小，捕
获空气更容易通过喉道，因此进气道的起动内压
比会随着帽罩安装位置到喉道距离的减小而

提高。

图１５　帽罩位置ＯＡ～ＯＣ破膜时低速流范围比较

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｌｏｗ－ｓｐｅｅｄ　ｆｌｏｗ　ａｒｅａ　ｒａｎｇｅ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｄｉａｐｈｒａｇｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ（ＯＡ－ＯＣ）
　

当帽罩安装位置由Ｃ移动到Ｅ 时，随着帽罩
进一步向唇口靠近，由于帽罩激波的增强，气流开
始在帽罩上游形成分离。破膜后帽罩前的分离泡
会由于下游压力的突然减小形成沿压缩面的低速

流，当其流动到喉道时，在唇口激波的作用下重新
形成尺度较大的分离泡。与帽罩处于Ａ～Ｃ时不
同，此时喉道处的分离泡主要是由帽罩开启前上
游的分离泡决定，其尺度要远远大于由唇口激波
作用下形成的分离泡，因此进气道的起动能力会



　１８０２　 航　空　学　报 Ｊｕｎ．２５　２０１５Ｖｏｌ．３６Ｎｏ．６

急剧下降。图１６给出了帽罩在ＯＤ、ＯＥ 处破膜
前分离泡大小的比较，结合图１４的结果可以发
现，当分离泡尺度增大时，进气道临界起动的内压
比会急剧下降，进气道起动能力减弱。

图１６　帽罩位置ＯＤ、ＯＥ破膜前分离泡比较

　　Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｂｕｂｂｌｅ　ｂｅｆｏｒｅ

ｄｉａｐｈｒａｇｍ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ（ＯＤ，ＯＥ）
　

当帽罩安装位置进一步移动到Ｆ、Ｇ点时，在
进气道开启前由于激波脱体在帽罩前已经形成极

大尺度的分离泡，几乎封住唇口截面，此时进气道
开启后大分离泡演变的低速流范围更广，因此到
达喉道时形成更大的分离泡，在本文所研究内收
缩比为２．２进气道条件下，进气道基本不具备起
动能力。
通过分析以上不同情况下进气道不起动和起

动过程的流场，发现进气道开启前上游的流态对
进气道破膜开启有重要的影响。而相同来流条件
下，进气道开启前上游的流态由帽罩位置决定，一
方面它影响破膜非定常复杂结构与压缩面的作用

区间及在壁面形成的低速流动区范围，对进气道
起动有重要影响；另一方面它决定了帽罩激波的
强度，是否在帽罩上游产生分离泡，直接影响喉道
分离泡的尺度，决定进气道能否起动。根据计算
结果，当帽罩安装在压缩面距离唇口位置最近且
不产生分离的位置时，此时进气道开启的起动内

压比最高，进气道起动性能最佳。

４　结　论

通过非定常计算研究了定几何混压式进气道

在快速破膜开启方式下进气道起动过程，考察了
其非定常流动形态，分析了喉道分离泡形成的机
制，并通过进气道破膜开启临界起动内压比给出
了进气道帽罩的最佳安装方式。

１）帽罩与来流角度较小时，进气道开启前帽
罩与压缩面连接处没有形成分离泡，在破膜以后
非定常激波在压缩面上产生反射激波，并与上游
接触面、膨胀波作用，形成向下游流动的低速流，
并在喉道形成分离泡。该分离泡尺度与非定常复
杂波系的作用区间直接相关，并决定了进气道能
否起动。当帽罩越接近唇口时，激波作用空间范
围越小，低速流范围减小，喉道处分离泡也随之减
小，进气道起动临界内压比升高。

２）帽罩与来流角度较大时，进气道开启前帽
罩与压缩面连接处会形成分离泡，且随着角度增
加而变大。此时分离泡在破膜后会演化为沿压缩
面的低速流动，并在唇口激波的作用下重新形成
分离泡，其尺度很大，制约了进气道的通流能力，
因此进气道起动内压比急剧降低。当帽罩激波脱
体条件下，分离泡尺度达到唇口高度量级，大内收
缩比进气道不能实现起动。
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