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摘 要：为了研究飞行攻角对高超声速双模块内转式进气道流动的影响，通过试验和仿真方法，获

得了0°，4°和6°攻角条件下进气道模块内的流动结构。结果表明：在本文研究的攻角范围内，进气道均

可起动，进气道压缩面侧的压力变化体现了基准流场的流动特性。在耦合作用下进气道模块间压缩面诱

导的激波形态沿流向由弓形逐渐发展为钟形，并且在外压缩激波的扫掠影响下进气道的三个角区出现了

强度不同的旋涡结构。进气道压缩面侧的角区旋涡随着攻角的增大而逐渐增强，而进气道出口截面上低

能流区域随着攻角的增大而逐渐减小。低能流区域内的二次旋涡呈现不同的变化趋势，位于上半截面的

旋涡随着攻角的增大逐渐向上移动，而位于下半截面的旋涡位置基本保持不变。
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Abstract：In order to study the effects of the inlet attack angle on the flow in hypersonic bimodule inward-
turning inlet，the experimental and numerical research were carried out to obtain the flow structures of the inlet at
three different attack angles of 0°，4°and 6°. The results show that the inlet is in the started state within the range
of the attack angle，and the pressure variation on the compression surface of the inlet reflects the characteristics
of the basic flowfield. Under the coupling action，the compression shock wave induced by the compression sur⁃
face between the inlet modules gradually develops from bow shape to bell shape along the flow direction，and the
vortex structures with different intensities appear in the three corner regions of the inlet under the influence of the
sweep of the compression shock wave. With the increase of the attack angle，the vortex in the corner area on the
upper side of the inlet compression surface gradually increases，while the low-energy flow area in the outlet sec⁃
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tion of the inlet gradually decreases. However，the secondary vortices in the low-energy flow region show differ⁃
ent changing trends. The vortices in the upper half section gradually move upward with the increase of the attack
angle，while the position of the vortexes in the lower half remains basically unchanged.

Key words：Bimodule inlet； Inward turning inlet；Attack angle characteristics；Shock wave；Experi⁃
mental investigation

1 引 言

高超声速进气道是高超声速推进系统的重要组

成部分，进气道直面高马赫数气流，对其进行捕获和

减速，并使其压强和温度增加。超燃冲压发动机取

消了旋转部件，进入发动机的气流只经过进气道进

行减速增压。因此作为整台超燃冲压发动机唯一的

压缩部件，进气道需要按照发动机的要求提供限定

流量和流场的空气，其性能是超燃冲压发动机乃至

整个飞行器设计成功的关键［1］。研究表明，对 Ma 5~
7碳氢燃料的高超声速飞行器，进气道的压缩效率提

高 1%，可使推进系统的比冲增加 3%~5%［2］。因此，

设计性能优良的进气道是研制高超声速飞行器的重

点工作之一。

随着进气道气动设计方法的不断革新，基于流

线追踪方法设计的内转式高超声速进气道在高超声

速飞行器中的应用越来越广泛。该类进气道采用了

独特的全向压缩方式，国内外研究表明，此类进气道

具有较高的总体性能［3-5］。内转式进气道具有较高的

低马赫数流量捕获能力以及更高的压缩效率，因此

逐渐受到研究者们的关注，是目前高超声速飞行器

乐于采用的进气道方案［6-8］，其中以美国公布的 Na⁃
tional Two Step Vehicle（National TSV）［9］，Hypersonic
Technology Vehicles-3X（HTV-3X）［10］等高超声速飞

行器方案为典型代表。但是仔细分析上述飞行器方

案发现，为适应高超声速飞行需求，飞行器往往采用

多台超燃冲压发动机的配置，而对应的进气道往往

也是采用多模块设计。早在 20世纪 60年代，多模块

进气道的方案就被应用于高超声速飞行器的设计

中［11］。20世纪 70年代，基于多模块设计的侧压式进

气道的相关研究表明，这种设计能够缩短进气道的

前体，并且能够提高其侧板的压缩效率［12-13］。多模块

进气道的研究主要集中在 20世纪 80，90年代，其中

最具代表性的 The National Aerospace Plane（NASP）
项目中的多模块进气道，该项目针对二元进气道及

侧压式进气道分别开展了相关研究。

目前对于多模块内转式进气道的研究相对较

少，对于高超声速飞行器而言，多模块内转式进气道

的工作特性对于飞行器和推进系统具有重要指导意

义。本文针对类 National TSV飞行器的双模块内转

进气道开展试验和仿真研究，重点研究了来流攻角

对进气道内流动结构的影响。

2 研究方法简介

2.1 双模块内转式进气道模型

本文的进气道基于轴对称内收缩流场设计，文

献［14］对其设计方法进行了详细介绍。如图 1（a）所

示，基准流场的来流马赫数为 6，前体压缩方案采用

了三级压缩，偏折角均为 4°，其中前两级均为激波，

第三级为等熵压缩波。根据实际需求，前缘捕获流

管确定为类矩形。以前缘捕获流管在入射激波波面

的投影线作为起始线，通过流线追踪获得进气道的

压缩型面。考虑到进气道为双模块设计，最终的两

个模块设计为共边反向布置，两个模块镜面对称。

其中单模块通道的前缘捕获流管截面宽为 82mm，高

为 58mm，矩形四个直角处的倒圆半径均为 3mm。本

文中进气道的喉道采用类矩形截面，隔离段出口设

计为直径 31mm的圆形出口。该进气道采用了部分

唇口切割方法以降低进气道的内收缩比，进而改善

低马赫数起动能力。最终进气道的内收缩比为 1.25，
总收缩比为 6.08。进气道喉道下游设置长 120mm的

扩张段，其出口圆截面直径为 50mm。扩张段下游简

化为等截面燃烧室。图 1（b）给出了该进气道的几何

Fig. 1 Basic flow field and bimodule inward turning inlet

geometry



高超声速双模块内转式进气道的流动特性研究-Part II 攻角影响第 43 卷 第 8 期

210107-3

2022 年

构型，其总长为 880mm，最大迎风高度与最大迎风宽

度分别为 90mm和 188mm。

2.2 试验条件及测试手段

本研究在南京航空航天大学 NHW高超声速风

洞开展了风洞试验。如图 2所示，该风洞类型为自由

射流式风洞，上游气流通过金属板蓄热式加热器进

行加热，来流总温最高可达 600K，可开展 Ma 4~8的
风洞试验。试验段位于 2m×2m×2.5m的方形试验舱

内，喷管出口为直径 500mm的圆形出口，风洞有效运

行时间大于 7s，能够满足本研究的试验需求。风洞

流场检测试验和标模测力试验结果表明，该风洞的

流场品质满足国军标 GJB4399-2002 气动力试验对

速度场的均匀性要求［15］。该风洞配置了直径 300mm
的纹影系统，结合高速相机可观测超声速流场中的

激波系。本文的研究工作在名义自由流马赫数 6的
条件下展开，实际马赫数为 5.74，总温 460K，来流单

位雷诺数 Re为 8.22×106 m-1。

为了评估进气道在不同攻角条件下的内流场特

性，试验中选择进气道的攻角 α为 0°，4°和 6°，并在试

验过程中监控进气道内沿程静压和出口截面皮托压

的变化情况。如图 3所示，在右侧进气道模型本体下

侧对称线上布置了 41个沿程静压测点，记为 R1～
R41。同样，该单侧进气道模型本体上侧对称线上布

置了 16个沿程静压测点，记为 C1～C16。此外，在该

进气道内流道出口截面还布置了旋转皮托压扫描系

统。具体包括：皮托压排架、皮托压排架支撑杆、扫

描系统支板、微型旋转电机、电机托架、180°限位块。

该皮托压排架上共布置了 7个皮托探针，试验时，在

微型旋转电机的驱动下，上述 7个皮托压探针分 10
次共计旋转 180°，进而获得整个出口圆截面的皮托

压周向分布。其中测点的压力信号通过压力传感器

实时记录，压力测试系统的采样率为 20kHz。另外，

在试验过程中还采用日本 NAC公司的 HX-3型高速

摄像机对模型进口段和内流道流态进行观察记录，

纹影照片的分辨率为 1705 Pix×963Pix。图 4给出了

试验模型出口皮托测量耙的示意图，图 5则给出了安

装在风洞上的模型照片。

2.3 数值仿真方法

本文还结合数值仿真方法对流场进行分析，仿

真工作采用了基于有限体积法的三维 N-S方程求解

器，采用 Roe格式对无粘对流通量进行分裂，其界面

上的左右状态值通过具有二阶精度的插值方式得

到。湍流模型选用 SST k-ω模型，使用具有二阶精度

的格式进行离散。在仿真中选择完整进气道流场为

计算域。本文共设计了 3套网格量分别为 353万

（Coarse），550万（Fine）和 1370万（Dense）的网格，保

证近壁面大部分网格的 y+在 5以内，进气道表面网格

示意图如图 6所示。图 7中对比了 0°攻角条件下试

验与不同网格计算得到的沿程静压分布，结果表明，

计算获得的进气道外压缩面以及通道内的压力与试

验结果吻合良好，说明本文所选用的仿真方法能够

较好地模拟该三维进气道内的复杂流动，可以用此

方法开展后续的仿真研究。同时图 7结果表明，3套
不同网格的计算结果相差较小，因此为了较为准确

地模拟进气道内的流动并节省计算资源，最终选定

网格量为 550万（Fine）。在仿真中的自由来流马赫

数为 5.74，来流条件与风洞来流条件一致。

Fig. 5 Test model installed in the wind tunnel

Fig. 4 Sketch of the pitot probe at inlet exit plane

Fig. 3 Layout of static pressure monitoring points

Fig. 2 NHW hypersonic wind tunnel
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3 试验结果与分析

3.1 0°攻角条件

进气道在 0°攻角下，模型试验获得的纹影如图 8
所示。由于模型结构的特殊性，双通道之间的隔板

以及连接结构均会诱导激波，因此纹影获得的波系

并非全是进气道本身的压缩波系。但在此攻角状态

下，进气道稳定工作，未出现因其内部流场变化而诱

导的附加波系。为进一步分析进气道内流动情况，

图 9给出了此时仿真和试验获得的进气道唇罩及压

缩面侧中心线上的静压曲线。从图中可以看出，仿

真与试验获得的沿程压力分布吻合较好，说明仿真

结果具有较高的可信度。另外，由于进气道的基准

流场是“4°斜激波+4°斜激波+4°等熵压缩波”的配波

方案，因此在压缩面侧壁面静压分布体现为一次台

阶式上升、两次连续式上升，这一结果表明此时进气

道内波系正常建立。进一步分析压力分布曲线可以

发现，在进入内通道后，由于进气道压缩面侧的型面

外凸，超声速气流膨胀将会导致压缩面侧的压力出

现一次连续下降。随后，激波与膨胀波在通道内多

次反射，造成了唇罩和压缩面侧静压曲线的波谷、波

峰交替出现。

为了进一步分析进气道内的流动，图 10给出了

仿 真 获 得 的 进 气 道 在 流 向 站 位 x=95mm，190mm，

285mm和 380mm上的马赫数分布。可以发现，在 x=

95mm的截面上，进气道产生的主激波曲率较大，因

此在主流中激波几乎呈现为直线，而受到两个进气

道模块间的干扰，两个进气道诱导激波在对称面附

近发生耦合，激波呈弓形，并且在进气道靠近对称面

的角区产生了低能流的汇集。当流动发展到 x=
190mm的截面上时，主激波已经发生了明显的弯曲，

由于两侧进气道激波的耦合干扰，主激波发展为钟

形。在 x=285mm的截面上，主激波依旧为钟形。同

时，由于进气道的波系配置特性，在主激波下方出现

了第二道激波。值得注意的是，在该截面上每个进

气道模块压缩面角区都产生了明显的角区旋涡。当

流动发展到靠近 x=380mm的截面时，可以看到，在这

个截面上进气道的三个角区出现了强度不同的旋涡

结构，毫无疑问，这样的角区旋涡结构在进气道内通

道的发展将会对进气道出口的流动产生显著影响。

图 11给出了仿真和试验获得的右侧进气道出口

沿流向观测时的皮托压 ppitot与来流总压 pt0比值的分

布情况。由于试验中缺乏出口截面的静压分布，无

法准确地将出口皮托压转换为总压值，因此在与仿

真结果进行对照时，将仿真获得的出口总压转换为

了皮托压，如图 11（a）所示。值得说明的是，仿真结

果中给出的出口圆截面直径为 31mm，而试验状态下

最外侧的皮托压探针所在圆截面的直径为 26mm，对

应于仿真结果中虚线所示的轮廓线。由图可以看

出，试验和数值仿真获得的出口截面高、低皮托压区

的范围和数值均较为接近。相比而言，试验获得的

低皮托压区范围较小、数值略高，这可能是试验状态

下皮托压探针数目及旋转扫描次数均有限的缘故。

Fig. 7 Numerical and experimental surface pressure

distributions

Fig. 9 Experimental and computational results of the static

pressure distribution on the inlet ramp and cowl side

Fig. 8 Schlieren image of the inlet at α=0°

Fig. 6 Detailed view of surface mesh (grid size is reduced

for clarity)
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并且，在 0°攻角下，出口截面的皮托压分布表现出了

显著的不对称性，其高皮托压区域偏向于出口截面

的外侧，而低皮托压区域则偏向于对称面侧，这表明

该类进气道的内通道存在较强的二次旋流。图 12给
出了进气道出口截面的涡量云图和二次流分布。结

果显示，在低能流聚集区出现了两个方向相反的流

向旋涡。而且这两个旋涡产生的原因略有不同，位

于上半截面的旋涡主要由进气道唇罩侧角区低能流

旋涡发展形成，而下半截面处旋涡主要由进气道压

缩面两侧角区低能流耦合发展形成。

3.2 不同攻角下流场演变特性

图 13给出了模型在攻角 4°和 6°时纹影照片，

与 0°攻角类似，纹影照片中捕捉到了进气道模块间

隔板和螺钉诱导的波系结构，除此之外未见附加波

系出现，说明进气道在这两个状态下均处于起动状

态。图 14给出了进气道在上述攻角下的沿程静压

变化。从图中可以看出，在不同的攻角状态下，进气

道压缩面上沿程静压保持了一次台阶式压升和两次

连续式上升的变化趋势，但是由于攻角的增大，前

体 压 缩 激 波 强 度 增 加 ，压 力 曲 线 的 最 高 值 显 著

增大。

为了进一步分析攻角变化对内流场的影响，

图 15给出了进气道在 4°和 6°攻角时，x=295mm截面

Fig. 13 Schlieren images of the inlet at α=4° and α=6°

Fig. 10 Contour of Mach number at different positions

along the flow direction

Fig. 12 Vorticity contours along the flow direction and

secondary flow distribution at the inlet exit

Fig. 11 Pitot pressure distribution at the inlet exit of α=0°
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上的马赫数分布情况。对比图中结果可以发现，随

着攻角的增大，进气道上侧角区的旋涡逐渐增强，在

攻角 α=6°时该旋涡几乎占据了该整个上通道角区。

图 16给出了试验和仿真获得的右侧进气道模

块出口皮托压分布。从图中可以看出，仿真与试

验结果吻合较好，在所研究的攻角条件下，进气道

出口高皮托压区依旧主要集中在右侧，即远离模

型对称面的一侧，而低皮托压区则集中在靠近对称

面一侧。随着攻角的增大，进气道内低皮托压区域

逐渐减小，这是由于攻角增大，虽然导致了进气道

外压缩激波增强，但是进入进气道的气流的平均

马 赫 数 却 减 小 ，使 得 进 气 道 内 激 波 /边 界 层 干 扰

减弱。

为了进一步分析攻角变化对进气道出口旋涡演

变规律的影响，图 17给出进气道右侧模块出口在不

同攻角下的流向涡量和二次流分布情况。可以看

到，随着攻角的增大，进气道右侧模块出口截面上两

个主要的旋涡呈现出了不同的变化趋势。位于上半

截面的旋涡随着攻角的增大逐渐向上移动，而位于

下半截面的旋涡的位置基本保持不变。攻角的增大

改变了唇罩激波的强度，导致上半截面旋流的影响

区域发生变化，而攻角变化对下半截面两个角区旋

涡的影响并不大，因此使得进气道出口下半截面上

的旋涡几乎没有发生改变。

表 1中给出了进气道在不同攻角条件下出口的

平均马赫数（Maexit）和平均总压恢复系数（σexit）。结果

表明，通流条件下，随着攻角的增大，出口马赫数与

出口总压恢复系数均先增大后减小。主要原因为：

当攻角从 0°增大至 4°时，旋涡的影响范围发生了变

化，导致出口左侧低能流区域变小，因此总压恢复系

数增大。当攻角继续增大时，试验状态偏离设计点

较多，前体诱导的激波增强导致波后马赫数降低，总

压损失增大。

Fig. 15 Contour of Mach number at the section of x=

295mm at α=4° and α=6°

Fig. 14 Distributions of the static pressure along the

flowpath at α=4° and α=6°

Fig. 16 Pitot pressure distribution at the exit of the right

inlet module by experiment and simulation at α=4° and α=6°

Fig. 17 Vorticity contours along the flow direction and

secondary flow distribution at the exit of right inlet module

at α=4° and α=6°
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4 结 论

本文研究了不同攻角条件下高超声速双模块内

转式进气道内流动结构的演化特性，主要获得以下

结论：

（1）在所研究的攻角范围内进气道均处于起动

状态，进气道压缩面上压力变化体现基准流场特性。

在耦合作用下，进气道模块间压缩面诱导激波的形

态沿流向由弓形逐渐发展为钟形，并且在外压缩激

波的扫掠影响下进气道的三个角区出现了强度不同

的旋涡结构。

（2）进气道出口截面上，低能流主要集中于飞行

器对称面侧。在低能流区域内存在两个旋涡结构，

其中位于进气道上半侧的旋涡主要由进气道唇罩侧

角区低能流发展产生，而位于进气道下半侧的旋涡

主要由进气道压缩面两侧角区旋涡发展而来。

（3）随着攻角的增大，在进气道压缩面上侧的角

区旋涡逐渐增强，而在进气道出口截面上其低能流

区域逐渐减小。

（4）随着攻角的增大，低能流区域内二次旋涡呈

现不同的变化趋势，位于上半截面的旋涡随着攻角

的增大逐渐向上部移动，而位于下半截面的旋涡的

位置基本保持不变，这是由于产生这两个旋涡的原

因不同：攻角的增大改变了唇罩激波的强度，导致上

半截面旋流的影响区域发生变化，而攻角变化对下

半截面进气道压缩面两侧角区低能流耦合旋涡的影

响不明显。

致 谢：感谢国家自然科学基金和国家科技重大专项的
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Table 1 Averaged Mach number and total pressure

recovery coefficient at the exit of right inlet module in three

cases

α/（°）
0
4
6

Maexit
2.42
2.45
2.32

σexit
0.403
0.473
0.428
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