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逆向泄流槽在三维内乘波式进气道中的应用

潘成剑，李怡庆，安 平，尤延铖
(厦门大学 航空系，福建 厦门 361005)

摘 要：采用逆向开槽技术，对三维内乘波式高超声速进气道的低马赫数起动和抗反压能力进行研究，提出了逆向直

泄流槽和逆向倒角泄流槽两种方案。数值研究结果表明：逆向泄流槽在三维内乘波式进气道自起动和抗反压过程中

起到气动开关作用。进气道不起动或反压过高时，泄流槽处于开启状态；进气道起动后，泄流槽接近气动关闭状态，

对进气道总体性能影响较小。两种逆向泄流槽都拓宽了三维内乘波式进气道的低马赫数起动范围，提高了进气道的

抗反压能力。其中，逆向倒角泄流槽比逆向直泄流槽具有更宽的低马赫数起动范围和更强的抗反压能力。

关键词：逆向泄流槽；内乘波式进气道；自起动；抗反压；高超声速；数值模拟
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Application of Reverse Bleed Slots in Internal Waverider-Derived
Hypersonic Inlet

PAN Cheng-jian，LI Yi-qing，AN Ping，YOU Yan-cheng
(Department of Aeronautics，Xiamen University，Xiamen 361005，China)

Abstract：Two bleed-slot patterns were applied to the internal waverider-derived hypersonic inlet. Both of
them consisted of two parallel slots and reverse to the incoming flow direction. The geometric shapes of the
two slot patterns were similar except for the curved chamfer on the slot surface near the inlet wall. Numeri⁃
cal simulations were carried out to examine the influence of bleeding systems on the inlet performance. The
results show that reverse bleed slots behave independently on the inlet flow status. When the inlet is
un-started or the back-pressure is too high, the bleeding slots are fully opened to receive more spillage. On
the other hand, the slots are aerodynamically self-adapted to be closed once the inlet is started, which re⁃
sults in a little effect on the inlet performance. Both straight and chamfered reverse bleed slots can lower the
starting Mach number, and increase the back-pressure resistance of the internal waverider-derived hyper⁃
sonic inlet. In particular, the chamfered slots have a better performance than the straight one regarding the
capability of back-pressure resistance.
Key words：reverse bleed slots；internal waverider-derived inlet；self-starting；

back-pressure resistance；hypersonic；numerical simulation
1 引言

高超声速进气道是超燃冲压发动机的重要组成

部分，其性能的优劣直接影响发动机乃至高超声速

飞行器的整体性能 [1]。内乘波式进气道是一类具有

三维内收缩特征的高超声速进气道 [2～4]，具有流量系

数大、压缩效率高、浸润面积小及适应性广等特点 [5～

7]，但高的流量捕获也为其低马赫数起动和抗反压能

力增加了负担。因此，研究如何有效降低内乘波式

进气道起动马赫数，拓宽其工作范围，对推动此类进

气道的工程应用具有重要意义。

进气道降低起动马赫数的方法，通常可分为变

几何方法和定几何条件下的其它方法两类。变几何

方法主要是根据不同的来流马赫数，通过适当调整

40

brought to you by COREView metadata, citation and similar papers at core.ac.uk

provided by Xiamen University Institutional Repository

https://core.ac.uk/display/41441496?utm_source=pdf&utm_medium=banner&utm_campaign=pdf-decoration-v1


燃 气 涡 轮 试 验 与 研 究第 26卷
进气道收缩比来实现。由于内乘波式进气道三维型

面复杂，与常规的二元进气道相比，变几何方法较难

应用。此外，变几何还会增加结构的复杂性和重量，

对结构强度和工作可靠性提出更为严峻的考验。

附面层抽吸是一类最常见的定几何条件下的起

动措施 [8，9]。从原理上讲，较优的进气道抽吸方案应

兼顾进气道设计状态和非设计状态两方面的性能。

在设计状态，希望抽吸方案对进气道性能的影响不

大，特别是抽吸造成的流量损失不能太大；在非设计

状态，希望抽吸方案能有效排除进气道内的低能气

流，以最小的流量损失换取进气道在指定条件下的

自起动。抽吸方案多采用顺流向开槽或开孔，这些

槽或孔将进气道内一部分低能边界层排出，减小了

边界层厚度，从而抑制激波附面层干扰引起的分离，

改善进气道自起动性能。但顺流向抽吸会加剧设计

状态的进气道流量损失，影响进气道的总体性能。

对此，本文提出了逆向开槽的抽吸概念和方法，并针

对逆向直泄流槽和逆向倒角泄流槽两种方案，数值

研究了不同开槽方式对三维内乘波式进气道低马赫

数起动性能和抗反压能力的影响。

2 进气道设计与泄流槽参数

采用文献[10]提出的 ICFD三维内收缩基本流场，

通过吻切锥理论 [11]和流线追踪方法 [12，13]，将三维内收

缩进气道与乘波前体一体化设计 [14，15]，最终得到如图

1所示的进气道构型。进气道的设计马赫数为 6.5，总
收缩比为 5.2，内收缩比约为 1.8，总长度 2 600 mm。

隔离段出口中心线与水平线夹角为 2°。设计状态

下可实现全流量捕获。

图 2给出了一种新型逆向泄流槽方案，其中逆

向倒角泄流槽为直泄流槽的改型，通过对逆向直泄

流槽下游壁面的根部进行倒圆处理，可增大两槽的

流通面积，缩短两槽距离。图中 1 号槽喉道宽 20
mm，单边横向深 70 mm；2号槽喉道宽 35 mm，单边

横向深 65 mm。两槽下游壁面与水平方向的夹角为

65°。2号槽位于来流马赫数Ma∞ = 4.0时下唇口反射

激波与进气道上壁面相交的位置，1号槽位于 2号槽

上游水平距离为 145 mm的位置。两槽由进气道内

壁向进气道外壁略微扩张。

3 CFD计算方法与条件

对内乘波式进气道进行全三维粘性定常数值模

拟。全局采用非结构化网格，并对流场参数变化剧

烈之处局部加密。先以一阶迎风格式计算，在获得

主要流场特征后，再用二阶迎风格式续算，得出结

果。考虑到气体的高温效应，计算中使用了变比热

的热完全气体模型，湍流模型选用标准k - ε模型。

分别计算原型进气道和两种逆向泄流槽方案的

自起动性能和抗反压能力，来流条件见表 1。

4 计算结果分析

4.1 原型进气道

图 3为本文设计的内乘波进气道原型方案 (无
泄流槽)在Ma∞=3.5时的对称面马赫数及压比分布。

可见，Ma∞=3.5时，其表现为一个典型的高超声速进

气道不起动流场。进气道内收缩段入口附近存在较

大的逆压梯度，为上壁面边界层内流速较低的气体

提供了逆向回流动能，最终导致原型进气道方案边

界层的严重分离。分离包前缘形成一道分离激波，

来流经过分离激波后方向发生拐折，偏离进气道下

图 1 内乘波式进气道剖面图

Fig.1 Cutaway diagram of internal waverider-derived
hypersonic inlet

2°
2600mm

表 1 来流条件

Table 1 Incoming flow conditions
飞行高度/km

17
17
27

来流马赫数

3.5
4.0
6.5

来流静压 p0/Pa
8 850
8 850
1 880

来流静温T /K
216.65
216.65
221.50

横向溢流口

逆向倒角泄流槽②①

逆向直泄流槽②①

图 2 逆向泄流槽进气道轴测图

Fig.2 Internal waverider-derived hypersonic inlet with reverse
bleed slots
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唇口。另外，由于分离包的存在，进气道喉道面积急

剧减小，导致进气道不起动，其实际捕获流量不能满

足发动机正常工作的需求。

为验证该进气道的低马赫数自起动性能，以图

3不起动流场为初场，将Ma∞增大到 4.0，此时的进气

道流场及压比如图 4所示。可见，分离包仍停留在

内收缩段入口，无法被吞入，进气道仍处于不起动状

态。相比于Ma∞=3.5的流场，Ma∞=4.0的分离包更细

长，起始位置更靠前。这是因为Ma∞增大后，来流激

波更贴近进气道下唇口，波后压力升高，迫使分离包

向内收缩段内移动；上游的压升无法抵抗内收缩段

内的高压，分离包只有通过改变自身的形状来调节

前后压差，直到在某一位置与上游来流相平衡，该平

衡位置就是分离的起始位置。分离导致的分离激波

造成了一定的溢流，而溢流带来了流量减少，在一定

程度上缓解了内收缩段内的流通压力。

4.2 逆向直泄流槽方案

由于原型进气道的内收缩比较大，Ma∞=4.0时

进气道仍无法自起动，因此须采用辅助手段来降低

进气道的起动马赫数。图 5(a)为Ma∞=3.5时逆向直

泄流槽进气道的流场图，从图中可看出进气道已处

于起动状态。与未开槽的进气道相比，该进气道分

离包中的低能气体已基本从两个泄流槽加速排出

(图 5(b))。由于内收缩段的高压为近壁面低能气流

提供了回流动能，使分离包不断生成，与从两个泄流

槽排出的流量达到平衡状态，因此分离包无法完全

消除，但这并不影响进气道起动。Ma∞提高为 4.0
时，入射激波波后压力升高，打破了原有平衡，使分

离包被吞入进气道，如图 6所示。来流经过两个逆

向泄流槽，在两槽入口截面形成膨胀波系，膨胀波后

气流撞在槽的迎风壁面上，势必产生激波，气流经过

激波后又回到主流区，只有少量气流从泄流槽排出，

达到气动关闭的效果。可见，当进气道不起动时，两

个逆向泄流槽对分离包的抽除作用明显，降低了进

气道的起动马赫数，改善了进气道的自起动性能。

当进气道起动时，两个逆向泄流槽在气动上达到关

闭状态，对进气道收缩比影响不大。

(a) 流场

(b) 压比

图 3 Ma∞=3.5时无槽进气道流场及压比

Fig.3 Flowfield and pressure ratio of inlet without bleed slots at
Ma∞=3.5

Ma： 0 1 2 3

：1 5 9 14 18p/p0

(a) 流场

(b) 压比

图 4 Ma∞=4.0时无槽进气道流场及压比分布

Fig.4 Flowfield and pressure ratio of inlet without bleed slots at
Ma∞=4.0

： 1 6 10 15 20

Ma： 0 1 2 3 4

p/p0

图 5 Ma∞=3.5时直泄流槽进气道流场

Fig.5 Flowfield of inlet with straight bleed slots at Ma∞=3.5

(b) 局部

(a) 整体

Y/m

0.4

0.2

0.0
X/m

-0.2 0.0 0.2 0.4 0.6
0

3

1

Ma

Ma： 0 1 3
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当进气道感受到下游扰动，如燃烧室燃料喷射、

燃烧等造成的反压过高时，均可能导致进气道不起

动，所以研究高超声速进气道的抗反压能力也至关

重要。文献 [16]的研究表明，进气道采用附面层抽

吸措施，可降低起动马赫数和提高进气道的抗反压

能力。本文对带有逆向泄流槽的内乘波式进气道的

抗反压能力进行了数值模拟。在设计马赫数状态

下，分别在进气道出口施加 200倍和 210倍来流静

压，以模拟进气道反压，结果如图 7、图 8所示。

从图 7(a)可知，该进气道可承受 200倍静压。进

气道正常工作状态下，为平衡进气道出口高压，隔离

段内会形成激波串并逐渐前移。波后气流速度迅速

降低，近壁面的低速气体在高压作用下形成回流。

此时，相对于波后的回流气体，逆向泄流槽成为顺向

泄流槽。同时，由于泄流槽结构上略微扩张，当回流

气体前移至 2号槽时，在槽的前缘形成一道激波，波

后的低速气流迅速从泄流槽加速排出，一定程度上

缓解了隔离段的高压。如图 7(b)所示，由于 2号泄流

槽的减压作用，足以使进气道承受 200倍静压，并使

前后压差达到平衡，高压气流无法继续前移，从而使

1号槽基本处于关闭状态。另外，图 7(a)、图 8(a)中还

显示，靠近进气道下壁面的弓形激波，比上壁面附近

的激波位置更靠前。这是由于 2号槽的减压作用，

使上壁面附近的压力比下壁面的压力低。

当进气道出口反压增大到 210倍来流静压时，2
号槽的减压作用已无法完全抵消隔离段的压力增

益，高压气流继续前移。由于 1号槽的流向位置离
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下唇口很近，当上壁面的激波到达 1号槽时，下壁面

的弓形激波已溢出。由图 8(b)的压力分布可知，内

收缩段入口形成一道正激波，用于自动调节前压缩

段和内收缩段间的压差。一部分气流从进气道壁面

附近溢出并形成溢流激波。可见，该进气道无法承

受 210倍静压。

4.3 逆向倒角泄流槽

对比以上两反压结果可知，在该进气道抗反压

过程中，2号槽排出部分高压低速气流，降低了隔离

段内的压力，增强了进气道的抗反压能力。但由于

两槽距离较远，且 1号槽位置过于靠前，在抗反压过

程中，无法感受到下游的高压低速气流，从而始终保

持气动关闭状态，对进气道抗反压能力的提升没有

做出贡献。欲进一步增强进气道抗反压能力，须充

分利用 1号槽的泄流作用。

相比于逆向直泄流槽，逆向倒角泄流槽的两槽

最近距离缩短。同时，两槽的喉道面积有所增大，意

味着不起动状态下两槽与分离包的直接接触面积增

大。理论上讲，这有助于低马赫数下进气道分离包

的排移，拓宽进气道低马赫数起动范围。本文通过

对逆向泄流倒角槽进气道起动性能的研究验证这一

点。当Ma∞=3.5 时，进气道已处于起动状态 (图 9)。
相比于直泄流槽流场，此时进气道内的分离包已完

全被倒角泄流槽排出。同时，由图 5的流线走势可

知，两个逆向倒角泄流槽处于气动关闭状态。可见

逆向倒角泄流槽不影响进气道的起动性能。

如图 10所示，当进气道出口压力为 200倍来流

静压时，倒角泄流槽与直泄流槽结果 (图 7)大致相

同，2 号槽排出部分高压低速气体，降低隔离段压

力。同时，来流在 1号槽入口截面形成膨胀波系，膨

胀波后气流撞上 1号槽迎风面倒角形成斜激波。来

流经过斜激波偏折回主流，只有少部分气体从 1号槽

排出，使 1号槽处于气动关闭状态。略微不同的是，

在水平方向上，倒角泄流槽产生的斜激波比直泄流

槽产生的激波更靠后，激波角略微增大，强度更强。

当出口压力增大为 210倍来流静压时，如图 11
所示，进气道内的高压气流已行至内收缩段入口。

Ma： 0 1 2 3

图 9 Ma∞=3.5时倒角泄流槽进气道流场

Fig.9 Flowfield of inlet with chamfered bleed slots at Ma∞=3.5
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与 200倍静压的情况相同，来流在 2号槽倒角处形成

斜激波，波后的低速回流气体从 2号槽加速排出，减

小了隔离段压力。此时，1号槽倒角处形成的斜激

波使其感受到下游的高压，从而使 1槽处于气动开

启状态，小部分气流从槽中抽出，辅助 2号槽实现进

气道减压，帮助进气道承受住 210倍静压。继续增

大反压至 215倍来流静压，如图 12所示，隔离段内低

速回流气体全部前移至 1号槽，并从两个泄流槽排

出。经两槽共同作用，进气道内低速回流区变小，增

大了进气道实际流通面积，减小了进气道内压力，最

终使内压缩段的高反压气体回撤到 1号槽附近。可

见，对两个逆向泄流槽倒角之后，进气道抗反压能力

进一步提高。

表 2为Ma∞=4.0和Ma∞=6.5状态下进气道的通流

性能对比。在进气道正常工作状态下，逆向倒角泄

流槽引起的流量损失为 1%，对进气道总体性能影响

不大。Ma∞=6.5时，进气道实现全流量捕获，泄流槽

根部引入激波的增压作用，使进气道的压比有所增

大，总压恢复略有降低。但总的来看，逆向倒角泄流

槽对进气道的性能影响不大。

5 结论

(1) 逆向直泄流槽和逆向倒角泄流槽都能有效

排除进气道内低能气体，拓宽三维内乘波式进气道

低马赫数自起动范围，提高进气道抗反压能力。

(2) 逆向泄流槽在三维内乘波式进气道自起动

和抗反压过程中起到气动开关作用：进气道不起动

或反压过高时，泄流槽处于开启状态，排出壅塞在进

气道内的低能气体；进气道起动后，逆向泄流槽的流

量损失小于 1%，接近于气动关闭状态，对进气道总

体性能影响较小。

(3) 相比于逆向直泄流槽，逆向倒角泄流槽对

进气道内低能气体的抽除能力更强，能承受更高的

反压，使进气道具有更宽的低马赫数自起动范围和

抗反压能力。
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性能参数

流量系数

出口马赫数

冷流压比

总压恢复系数

无泄流槽

Ma∞=4.0
0.79
1.88
14.68
0.64

Ma∞=6.5
1.00
3.19
21.23
0.42

逆向倒角泄流槽

Ma∞=4.0
0.78
1.86
14.63
0.63

Ma∞=6.5
0.99
3.08
23.25
0.40

表 2 Ma∞=4.0和 6.5时的通流性能对比

Table 2 Flow performance of inlet at Ma∞=4.0, 6.5
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阶段，虽然发动机的流量有所增加，但是其推力并没

有随之提高。同样，当发动机熄火时，发动机的比冲

也会下降(图 10)，其原因为，发动机主燃烧室熄火后

发动机阻力增加所致。当主燃烧室工作时，受发动

机最大控制规律的影响，加力冲压燃烧室进口温度

下降，但进入风车状态后，随着马赫数的提高，加力

冲压燃烧室的进口温度会随之上升，使发动机比冲

获得一定改善。

4 结论

本文分析了高马赫数涡轮发动机的结构形式和

工作原理，并利用建立的性能计算模型，对某高马赫

数涡轮发动机方案进行了性能计算，分析了其风车

冲压模态的性能变化趋势。结果表明，该发动机在

高马赫数时，受压气机出口气流温度的限制，其主燃

烧室供油量不断下降，最终在马赫数 3.7时进入风车

冲压模态；由于主燃烧室熄火，其推力在涡扇加力模

态和风车冲压模态转换阶段将出现暂时震荡，比冲

将在转换点达到最低值。
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