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摘 要：为了进一步研究几何非对称的高超声速内转式进气道流动特性，通过特征线法设计了基于

多道激波加等熵压缩波的基准流场，在此基础上通过流线追踪法设计了双模块内转式进气道。通过数值

仿真和风洞试验相结合的方法，获得了内转式进气道的内外流特性。研究结果表明：在内转进气道最大

半径对应的角区位置存在大量的边界层堆积，受第二道激波/边界层干扰，在激波根部卷起锥形旋涡。

在内转式进气道内部，唇罩激波和管道边界层干扰显著，管道内存在自唇罩指向压缩面的强周向压力梯

度，从而诱导管道内边界层均往一处汇聚，卷起大尺度流向涡。仿真和试验结果表明，在来流马赫数

5.74，攻角0°状态下，进气道气动性能优良，出口总压恢复系数系数达到0.58，最大抗反压为112倍。
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Abstract：In order to further study the flow characteristics of the geometrically asymmetric hypersonic inter⁃
nal-turning inlet，a basic flowfield contained multiple shocks and isentropic compression waves are designed by
the method of characteristics，bi-module inward-turning inlets are then designed. Through the combination of nu⁃
merical simulation and wind tunnel test，the internal and external flow characteristics of the internal turning inlet
are obtained. The research results show that there is a large amount of boundary layer accumulated at the corner
area corresponding to the maximum radius of the inner turning inlet，which is driven by the second shock wave/
boundary layer，rolling up a conical-shaped vortex at the foot of the shock wave. In the internal duct，the lip

shock / boundary layer interaction is fairly strong. A circumferential pressure gradient pointed from the cowl lip

to the compression surface is formed，which induces the internal boundary layer to converge and roll up large-
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scale vortices. Simulation and test results show that under the condition of incoming flow Mach number of 5.74
and angle of attack of 0°，the inlet aerodynamic performance is excellent，among which the outlet total pressure
recovery coefficient reaches 0.58，and the maximum sustainable back-pressure is 112 times.

Key words：Scramjet；Inlet；Shock wave；Boundary layer interaction；Streamwise vortices；Basic flow⁃
field

1 引 言

高超声速进气道作为超燃冲压发动机的排头

兵，承担着为发动机提供足量品质的空气流量、对迎

面高超声速气流减速增压等功能，其工作边界和气

动性能直接影响整个发动机的工作包线和推进性

能［1］。结合实际高超声速飞行器气动布局，目前已经

发展出二元进气道、轴对称进气道、侧压式以及基于

乘波理论的内转式进气道。相比于前三种构型的进

气道，内转式进气道具有高流量捕获能力、高压缩效

率且可和飞行器前体实现气动一体化设计［2］，因此近

年来受到高度关注。在众多公布的高超声速飞行器

设计概念中，美国 Manta飞行器［3］和 HyCAUSE［4］，Fal⁃
con HTV3［5］，HIFiRE 6［6］，SR72高超声速飞机等均不

约而同都选择了内转式进气道。

内转式进气道是一种典型的内乘波式进气道，

其基于乘波理论［7］，设计基准流场，给定前缘捕获型

线或者进气道出口型线，在基准流场中追踪流线，由

这些流线围成的流管作为进气道壁面［8］。因此，基准

流场对内转式进气道的构型、气动性能起着决定性

的影响。Xiong等［9］对内转式进气道的基准流场进行

优化设计，发现进气道可获得 12.78%的性能收益。

自内转式进气道概念提出以来，目前已经发展了多

种基准流场，如：Busemann流场［10］、直入射激波的 IC⁃
FA系列基准流场［11］、内收缩锥［12］等。尽管前述三类

基准流场压缩效率高，但沿程的逆压梯度逐渐增大，

当叠加进气道唇罩激波诱导的逆压梯度之后，激波/
边界层干扰问题比较突出。针对这一问题，南京航

空航天大学张堃元教授课题组，提出了基于壁面压

升规律可控［12］和无粘壁面马赫数分布规律可控［13］的

内转式进气道基准流场设计方法。研究结果表明采

用反正切的压升规律［14］或马赫数分布规律［15］，其综

合性能最优。此外，内转式进气道内部存在显著的

唇罩激波/边界层干扰现象［16］，并诱导边界层分离卷

起流向涡［17］，中国科技大学杨基明教授课题组通过

激光散射技术沿流动方向拍摄到圆形进口圆形出口

内转式进气道出口上下壁面均存在一对流向涡结

构，其中下壁面（压缩面一侧）的流向涡尺度更大［18］。

由于流向涡内堆积了大量的低能流体，其对逆压梯

度比较敏感，可能会影响进气道的抗反压性能。为

此，目前发展了边界层放气［19］、管道型面重构［20］等方

法。南向军等［21］提出了一种可变中心体的基准流场

形式，通过将一道强反射激波弱化为两道激波，从而

可有效削弱内转式进气道内的唇罩激波/边界层干

扰，进气道气动性能可提升 8.6%左右。

前述研究中大部分关注的是几何对称的单个内

转式进气道的设计和流动组织问题，随着当前飞行

器的发展，常采用两个甚至多个推进系统单元（需要

配套多个内转式进气道），如 Manta［3］和 HTV3［5］等均

采用双模块进气道。这两类飞行器的内转式进气道

本身是不对称的，根据王娇等［22］和徐锦等［23］的研究，

内转式进气道的进口形状及其面积分布对进气道的

气动性能也有很大的影响。然而目前针对几何非对

称的高超声速内转式进气道流动特性的公开研究相

对较少，为此，本文设计了左右布局的双模块内转式

进气道，并通过仿真和风洞试验相结合的方法获得

了其在典型状态的内外流特性。

2 方案介绍

2.1 物理模型

本文所研究的双模块内转式进气道采用的基准

流场如图 1所示，为了尽可能降低激波损失并提高进

气道的总压恢复系数，外压缩部分采用三级压缩。

其中，第一级和第二级采用激波压缩，对应的内锥偏

转角均为 4°。第三级采用等熵压缩波，其对应的气

流偏转角也为 4°，两道激波和等熵压缩波汇聚于中

心体上同一点。采用有旋流特征线法，按照设计马

赫数 Mad=6.0对上述基准流场开展配波设计，获得基

准流场结构。在此基础上，给定进气道捕获流管

（FCT，Forward captured tube）如图 2所示，其为一宽高

比为 1.5的圆角矩形，从 FCT向下游追踪流线，从而得

到内转式进气道的外压缩面。和常规几何对称内转

式进气道不同，为了实现左右分布的双模块布局形

式，选择 FCT中右侧边 AB作为对称面，镜像出另一

个进气道。因此，其 FCT本身并非关于任何一个子午

面对称。此外，为了改善内转式进气道的起动性能，
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利用第二道激波对 FCT上边追踪的型面进行切除。

图 3给出了设计的内转式进气道几何构型。该进气

道总收缩比为 6.0，出口为一圆形。

2.2 试验和仿真方法简介

本文所涉及的试验全部在南京航空航天大学

NHW高超声速风洞开展，NHW风洞是一座暂冲式的

自由射流风洞，采用上吹-下吸的运行模式。目前，

该风洞可实现马赫数为 4.0，5.0，6.0，7.0和 8.0的吹风

试验，风洞喷管出口直径为 500mm。本文的试验选

用名义马赫数为 6的喷管，该喷管实际出口马赫数为

5.74，单次试验流场稳定时间可达到 7s以上［24］。表 1
给出了进气道试验过程中的风洞来流条件。

由于流场稳定时间较短，为了获得进气道的流

动特性，试验过程中全部采用动态压力传感器测量

进气道内的压力信号。所选用的动态压力传感器为

昆山双桥传感器有限公司生成的 CYG503A型微型绝

压动态传感器，量程为 100kPa，传感器的测量精度为

全量程的 0.1%。试验过程中一共使用了超过 100个
传感器，布置的位置包括沿压缩面和唇罩。除此之

外，为了获得进气道外压缩面的流动特性，在压缩面

上沿展向还布置有三条测量线（每条线上布置有 9个
传感器，如图 3，4所示）。所有的压力信号均采用课

题组自行搭建的 80通道动态数据采集系统（内部包

含两块 NI USB-6255采集卡）进行采集。与此同时，

试验过程中还采用 Toepler Z型纹影系统显示进气道

外流场结构，并通过高速摄影仪（NAC HX-3）记录纹

影图片。受限于进气道本身的结构，无法直接观测

进气道压缩面和管内激波结构，但可通过纹影监测

进气道的起动/不起动状态。为了模拟下游发动机喷

油产生的高压，在进气道出口安装有堵锥和步进电

机，通过步进电机驱动堵锥前移改变出口二喉道面

积，从而在管道内产生激波串结构。

本 文 所 选 取 的 湍 流 模 型 为 两 方 程 模 型 k- ω

SST［25］，该模型广泛应用于进气道内外流仿真［26］，具

有较好的仿真预测精度。使用具有二阶精度的迎风

格式对控制方程进行离散，流体假设为定比热理想

气体，分子黏性系数采用 Sutherland公式计算。在计

算中，迭代过程的收敛以各项残差均下降 4个数量

Fig. 3 Designed inward turning inlet configuration

Table 1 Experimental conditions

Parameter
Nominal Mach number
Actual Mach number
Total pressure/MPa
Total temperature/K

Value
6.0
5.74
0.86
672

Fig. 4 Test model of the bimodule inward turning inlet

Fig. 2 Illustration of the forward captured shape of the inlet

Fig. 1 Basic flowfield of inward turning inlet
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级和各监控面的流动参数保持不变为准则。由于

本文研究的为无侧滑状态，故仅针对单个内转式进

气道进行研究，其计算域和边界条件在图 5中给

出，包括压力远场、压力出口、对称面和无滑移绝热

壁面，来流条件和表 1中的试验条件保持一致。用

ICEM 软件在整个计算域内进行了结构化网格填

充。由于进气道结构非常复杂，前缘为高度后掠状

态，给结构化网格划分带来了一定的困难，其中在

前缘采用 C-grid拓扑以贴合钝化前缘，在管道内部

采用 O-grid拓扑以在管道壁面附近添加边界层网

格。在近壁面处和通道内等预计有较大流动参数梯

度的区域进行了加密处理，第一层网格取 0.01mm，

保证近壁处第一层网格单元的 y+在 5以内。共计设

计了 3套网格，网格量分别为 280万（Coarse），550万

（Fine）和 1095万（Dense），图 6对比了三套网格仿真计

算的沿程时均压力分布和试验结果，从图中可以看

到，无论是在进气道压缩面还是进气道内部，仿真

和试验获得的压力吻合良好，说明本文所选用的仿

真方法可以较为准确地模拟这种三维进气道内的

复杂流动，可以用该方法开展后续的仿真研究。这

三套网格计算结果相差不大，为了较为准确地捕捉

进气道内的主要流动结构并节省计算资源，确定网格

量为 550万（Fine），并以此网格开展后续的仿真分析。

3 结果与分析

3.1 双模块内转式进气道外压缩面流动特性

内转式进气道内外流三维效应非常明显，首先

通过仿真手段分析了内转式进气道外压缩面的流动特

Fig. 5 Surface mesh and boundary conditions (grid size is reduced for clarity)

Fig. 6 Numerical and experimental surface pressure distributions
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性，图 7给出了外压段横截面马赫数分布，图中标注出

了三道压缩波系结构，对应的数值纹影图如图 8所示，

从图中可见激波和压缩波呈现出弯曲状，这和基准流

场结构是相同的。由于风洞试验马赫数（Ma0=5.74）低

于进气道的设计马赫数（Mad=6.0），第一道激波的激波

角增大，未贴合在进气道前缘附近，形成局部溢流。从

图 7中可看到，外压缩面的边界层分布沿周向方向分布

很不均匀，在进气道起始位置附近，进气道角区 A（对应

图 2中 FCT半径最大的角区）附近边界层最厚。在第

二级压缩面之后，除角区 A有明显的边界层堆积之

外，在 AD面和 AB面上可以看到边界层迅速增厚。

为了阐明外压缩面边界层发展的主导机制，图 9

对比了试验和仿真获得的沿展向布置的三条线上的

静压分布，可以看到仿真和试验结果吻合良好，进一

步验证了本文计算方法的准确性。图 10给出了压缩

面上的壁面静压分布云图，图中白色带箭头的线表

征压力梯度三维方向。从图中可以看到在角区 A存

在一个局部低压区，因此存在从 B→A和 D→A指向的

横向压力梯度。在该压力梯度的驱使下，结合图 11
给出的壁面极限流线可以看到，角区 A两侧的气流逐

渐向角区 A靠拢，从而使得大量的边界层低能流体在

该角区附近堆积。当边界层穿过第二道激波区域

时，由于第二道激波呈现出高度的后掠状态，第二道

激波和边界层相互干扰，形成典型的扫掠激波/边界

层干扰现象［27］。从图 11给出的壁面极限流线中可以

看到两条分离线，说明第二道激波诱导其根部的边

界层分离卷起旋涡。对于 AB边上的边界层，其在分

离线之后大幅向上偏转；对于 AD边上的边界层，其在

分离线之后大幅向右偏转。这种运动趋势使得边界

层向角区 B和 D之间堆积。

3.2 双模块内转式进气道管内流动特性

图 12给出了Ma0=5.74状态下进气道出口中截面

的马赫数等值线图，由于风洞来流马赫数低于进气

道的设计马赫数，此时内转式进气道处于亚临界状

态，外压缩波系未汇聚在唇口位置。从图中可以看

Fig. 8 Numerical schlieren images of the external shock

Fig. 7 Three-dimensional flow structure of the external

compression part of the inlet

Fig. 9 Numerical and experimental transverse pressure

distribution comparison

Fig. 10 Pressure contour on the external compression part of the inlet
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到，和基准流场一致，进气道外压缩波系主要是由两

道激波和一道等熵压缩波组成。对于第一道激波，

沿着激波方向激波角逐渐增加，这和本文所选用直

母线内锥紧密相关。对于第二道激波和等熵压缩

波，其提前汇聚并在唇罩表面反射出一道唇罩激波，

唇罩激波入射在管道肩部位置。从图中可以看到，

中截面唇罩激波入射点位置并未出现明显的流动分

离现象，这主要是由于下游的肩部膨胀扇可有效削

弱唇罩激波/边界层干扰流动［28］。但在唇罩入射点下

游位置，可以明显看到边界层脱离壁面形成一束剪

切层。然而，这种激波/边界层干扰现象在靠近角区

D时变得非常突出。

为了阐明上述现象，图 13以极坐标形式给出了

x=430mm截面管道内的周向压力分布（极坐标中心

设置在该横截面中心位置）。从图中可以看到，周向

压力分布很不均匀，在角区 C处存在一个压力极大值

点，在 C点两侧均存在一个很大的周向压力梯度，相

同的特征从图 14给出的压力云图也能看到。出现上

述周向压力分布特征主要是因为角区 C附近为唇罩

激波的波后区域。唇罩激波呈现出高度的三维特

征，其入射在 AD面上形成典型的入射激波/边界层干

扰现象，另一方面，唇罩激波和侧壁面 CD上的边界

层形成三维空间扫掠激波/边界层干扰现象。上述三

维耦合激波/边界层干扰流动使得管道内近壁流体的

运动变得非常复杂［26］，在扫掠激波/边界层干扰作用

下，驱使 CD面上的边界层向 AD面迁移，从而在角区

D附近堆积大量的低能流体并分离。分离之后的流

体进一步向 AB面方向迁徙，并卷起分离包形成如图

14中所示的分离线。当这些低能流体到达角区 A附

近时，其继续向上运动。图 15给出了自 CD面附近发

Fig. 11 Shear stress lines on the external compression part of the inlet

Fig. 13 Circumferential pressure distribution on the inlet

surface at x=430mm

Fig. 14 Shear stress lines adjacent to the throat of the duct

Fig. 12 Flowfield on the center plane of the inlet
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出的一系列流线，从图中可以很明显地看出 CD面近

壁流体在唇罩激波作用下的运动趋势。而对于 BC面

上的近壁流体，由于前述周向压力梯度的存在，其从

角区 C向角区 B方向运动，如图 14所示。当自 CD运

动过来的低能流体和自 C→B迁移来的流体在 AB面

相遇之后卷起一个大尺度的流向涡，如图 14，15所
示。流向涡的位置和常规几何对称的内转式进气道

位于管道中截面不一样［15］，这主要是和进气道本身

非对称密切相关。因此，对于该类进气道，唇罩激波

和管道壁面边界层相互作用，驱动管道边界层周向

定向迁移是产生流向涡最重要的原因。

3.3 双模块内转式进气道的气动性能

前面主要给出的是双模块内转式进气道在通流

状态下的流动特性，进气道的耐反压能力对于整个

发动机的稳定工作裕度具有重要意义。图 16给出了

不同堵塞度条件下进气道内的沿程稳态压力分布曲

线。从图中可以看到，锥位 1（AR=1.0）状态下激波串

位于 x=510mm左右。随后，堵塞度增加一点之后，激

波串直接跃迁至 x=385mm，这种突跳现象主要是由

于激波串和管道内的反射激波相干导致的［29］。由于

压缩面一侧的边界层很厚，其可以有效缓冲激波串

内的逆压梯度，其静压分布呈现出连续增加的趋势。

而对于唇罩一侧，如上文所述，其边界层均往角区 B

和 D方向运动，因此边界层很薄，激波串内的激波/膨
胀波在唇罩一侧反射，从而使得其沿程压力呈现出

波浪型特征。当继续增加下游堵塞度，管内的压力

进一步增加，激波串略微前移。在锥位 4（AR=0.68）
状态时，此时激波串头波已经越过喉道并稳定在管

道入口附近，此时管道内的压力达到了最大值，继续

再增加堵塞度之后进气道陷入不起动状态。表 2列
出了该双模块进气道在 Ma0=5.74，攻角 α=0°状态下

的气动性能参数，其中前三个出口性能参数对应于

仿真获得的通流状态下进气道管道出口的流量平均

参数，可以看到该进气道总体性能良好，出口总压恢

复系数可达到 0.58，试验获得的最大抗反压达到了

112倍来流静压。为了定量描述尾椎的位置，定义面

积比 AR为尾椎出口流通面积和进气道出口面积的

比值。

Fig. 16 Surface pressure distribution with different throttling ratios

Fig. 15 Three-dimensional streamlines originated from the

line near the side wall
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4 结 论

本文通过特征线法设计了基于多道激波+等熵

压缩波的双模块内转式进气道。通过数值仿真和风

洞试验相结合的方法，获得了内转式进气道的内外

流特性。得出的结论如下：

（1）在内转进气道最大半径对应的角区位置存

在大量的边界层堆积，受第二道激波/边界层干扰，在

激波根部卷起锥形旋涡。

（2）在内转式进气道内部，唇罩激波和管道边界

层干扰显著，管道内存在自唇罩指向压缩面的强周

向压力梯度，从而诱导管道内边界层均往一处汇聚，

卷起大尺度流向涡。

（3）仿真和试验结果表明在来流马赫数 5.74，攻
角 0º状态下，进气道气动性能优良，出口总压恢复系

数系数达到 0.58，最大抗反压为 112倍。
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