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摘 要
:

以拓宽激波风洞在高超声速飞行器地面实验为目的
,

发展了一种适用于激波风洞的进气道 自起动实验方

法
,

并在激波风洞和常规风洞中完成一系列的验证实验
。

结果表明两种风洞实验中
,

轴对称进气道自起动内收缩

比极限完全相同且与 Kan tro w itz 极限相近
。

对于二元进气道模型
,

常规风洞自起动极限约为 1
.

8
,

相比于激波风洞

得到的自起动极限为 1 91 偏小
,

分析发现进气道出 口高压的下降速度是影响进气道自起动的因素
。

结合数值模拟

手段
,

研究了破膜非定常效应对进气道自起动能力的促进作用的机理及影响程度
。

最终证实了该实验方法能够有

效的在激波风洞中进行进气道自起动实验
。
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0 引 言

进气道是高超声速吸气式推进系统的主要部

件
,

要保证高超声速吸气式发动机的正常工作
,

进

气道必须始终处于起动状态
,

即使在进口马赫数降

低
、

飞行攻角增大
、

燃烧室高反压等影响而处于不

起动状态时
,

在干扰因素消失后
,

进气道也该具备

再起动能力
。

该过程称为进气道的自起动
。

进气道

的自起动能力决定了高超声速吸气式发动机的工作

范围l,
一

3]
。

对于超声速进气道的起动问题
,

国内外都进行

了广泛的研究
,

然而至今还没有很好的理论来预测

高超声速进气道的收缩比极限
。

K an tro w itz 极限 [’]

给出了内收缩段入 口处为正激波
,

喉道为声速流动

的一维等墒压缩假设条件下的最大内收缩比
。

高超

声速进气道的再起动状态与内收缩段吞入正激波再

起动的状态有很大的不同
,

内收缩段入口处有激波

边界层干涉
,

出现较大的分离区
。

实验证明在高超

声速进气道中
,

收缩比大于 Kant ro w i让 极限的状态

下进气道也具有自起动能力
。

D
.

M 物n
wi

e [5, 6 2从大

量的实验数据中拟合了进气道自起动的极限收缩

比
,

但是这些实验的数据来源不一
,

进气道的模型

的差异
,

实验工况的不同
,

对进气道的自起动性能

有很大的影响
,

所以并不能作为预测进气道自起动

内收缩比的通用方法
。

如今
,

对于进气道自起动性

能的研究主要依靠实验手段
。

以往的高超声速进气道自起动实验都是在常规

风洞中完成 [v]
,

常规风洞的流场实验时间长
,

在进

气道转接段出口处安装堵锥
,

通过节流的方式使进

气道最初处于不起动状态
,

然后瞬间撤去堵锥
,

流

场下游的高压扰动消失后
,

来判断进气道是否可以

再次起动
。

脉冲设备在高超声速飞行器地面实验中有很重

要的作用和广阔的应用空间
。

进气道的起动与再起

动过程是进气道自起动性能重要的判断标准
,

而在

激波风洞流场建立过程中的非定常效应有助于进气

道的起动 15. 9]
,

常规的实验方法在激波风洞短时间的



运行中不再适用
,

其实验结果也有待商榷
。

在之前

的激波风洞实验研究中
,

在进气道出口处安放轻质

堵塞物来抑制激波风洞的非定常效应
,

捕捉到进气

道不起动到再起动的过程[1 “川
。

这里就出现两个问

题
: 1

,

实验中并没有再现常规风洞中进气道周期性

的不起动流态
,

2
,

实验结果的有效性没有进行验证
。

本项研究提出了一种实验方法
,

能够在激波风

洞进气道实验中判断进气道的自起动特性
。

在激波

风洞中利用轴对称和二元高超声速进气道模型进行

了一系列的实验
,

并与常规风洞实验进行对比分析
,

证明了该实验方法的准确性和有效性
。

1 实验方法和设备

利用电弧破膜的技术在激波风洞中模拟进气道

自起动过程的实验中
,

首先是在进气道模型出口位

置安装膜片
,

不仅可 以抑制激波风洞起动时的非定

常效应
,

同时实现进气道出口形成高反压
。

实验设

备如图 l所示
,

严格控制膜片烧开的时间
,

进气道

出口完全打开
,

从不起动状态开始进入起动状态
。

在实验中膜片完全破开的时间约为 sm s
,

这个过程

在激波风洞的稳定运行时间段内完成
。

实验是在中国科学院力学研究所高温气动国家

重点实验室的 G JF 激波风洞中进行
。

该风洞的驱动

段长 11
.

2m
,

内径为 405 Inln
,

被驱动段为 22 米
,

内径 405 ITim
,

喷管出口直径 SOOm m
,

自由射流式

三维实验段长 Zm
,

内径为 1
.

sm
。

被驱动段中的实

验气体被激波压缩成为高压气体
,

经过型面喷管的

加速达到实验所需要的马赫数
。

在实验过程中
,

喷

管出口处及其下游形成定常的流动区域为实验区
。

所有实验的来流马赫数为 4
,

总压 0. 6 9
一

1
.

% M Pa
,

总温 3 79
一

5 16K
,

单位雷诺数 1
.

62
~

5. 9 6e8 / m
。

图 2

给出了马赫数为 4 的流场总压变化曲线
,

激波风洞

的有效实验时间达到 40 ms
。
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图 2 马赫数为 4 的流场总压变化曲线

Fig
.

2 To ta lPre ssure e u rv e o ffl o w fi eld at M笋4

同时风洞配备 128 通道压力测量系统
,

最高采

样率 1
.

25 树
s

,

采样量为每个通道 4K 个数据
,

分辨

率为 12bi t
。

同时利用高速摄像机对流场进行纹影拍

摄
,

在实验中设置的曝光时间为五十万分之一秒
,

每秒拍摄 5 0 0 0 张图片
,

可以有效的捕捉到进气道

再起动过程的流场变化
,

每次实验记录 1000 张图

片
,

记录 Zoo m s 内气流的流动特性
。

2 轴对称进气道自起动校验

轴对称进气道的流动是准一维的
,

不起动流态

下在入口处形成弓形激波
,

再起动过程中激波被吞

入到内收缩段
。

轴对称进气道的自起动过程与

K an tr ow it z
极限的假设相符

,

自起动极限收缩比应

与 K a n tro w itz 极限相近
。

对不同内收缩比的轴对称

进气道模型进行自起动实验
,

来找出其自起动极限



收缩比
。

图 3 给出的是轴对称进气道模型
,

在内收

缩段中部安装动态压力传感器检测其壁面静压的变

化趋势
。

力能恢复到通流时的状态表明进气道具有自起动能

力
。

图 3 轴对称模型

Fig
.

3 ax isyln m e州e in le t m o de l

马赫数为 4 的 K an tr o w itZ 极限内收缩比为

1
.

5
,

收缩比(Con tra cti on R at io) 的是指进气道入口与

出口的面积之 比
,

在下文中中 CR 表示
,

是表征进

气道自起动能力的重要指标
。

在激波风洞和常规风

洞实验中得到的自起动极限同样为 1
.

5
。

图 4 给出了

CR =l
.

5 的静压变化曲线
,

纵坐标是静压与来流总压

的比值
。

在进气道出口被完全堵塞时
,

入 口处形成

正激波
,

壁面压力值很高
,

且处于稳定的震荡状态
。

在 50 m s 时膜片完全打开
,

压力值的震荡幅值减小
,

激波开始被吞入
,

到 6Om s 壁面压力下降到通流状

态时的静压值
,

此时即为进气道完成了自起动过程
。

在不起动时激波的震荡表现为激波距离进气道入口

的位置不同
,

从纹影中可以清楚的看到这一点
,

图

5 给出的是在不起动流态中弓形激波最靠近和最远

离进气道入口的两个极限位置
。

图 6 给出了 C R =l
.

5

模型自起动的纹影图
,

正激波被吞入
,

在进气道入

口处没有弓形激波存在
。

在常规风洞的实验中
,

采用步进电机控制堵锥

的方式来模拟出口高反压
。

轴对称进气道的自起动

收缩比同样为 1
.

5
,

图 7 给出了壁面静压的变化曲

线
,

在堵锥使出口流通面积变小后
,

壁面压力迅速

上升
,

进气道进入不起动状态
,

在退锥后
,

壁面压

图 4 CR司
.

5模型压力变化曲线

19
.

4 Pre ssu re e u rv e o f th e m o de lCR = l

图 5 CR司
.

5 模型不起动时激波极限位盆

Fig
.

5 U n sta rt fi e ld o fth e m o delCR = 1
.

5

收缩比为 1
.

53 的模型不具有自起动能力
,

其

壁面静压变化如图 8 所示
。

从壁面静压的压力曲线

图中可以看到在出口完全堵塞
,

进气道不起动时的

周期性震荡现象
,

在约 SOm s 时膜片完全打开后
,

壁面压力的值仍然维持在很高的状态
,

远远高于通

流状态下的壁面静压
,

这种状态就是进气道没有起

动
,

通流能力有限
,

在纹影中也可以看到在入口处

有一道贴口正激波如图 9 所示
。

图 6 C R ” 1
.

5 进气道自起动纹影图

F19
.

6 Se lf- s七叮t fi eld o f th e m o delC R = 1
.

5
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Fig
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3.l 二元进气道模型

二元进气道模型如图 10 所示
,

进气道采用单斜

劈结构
,

在一定收缩比后
,

流道直接转平
。

唇口的

前后位置设计为可无极调节结构
,

进气道的内收缩

比可以随着唇口位置的变化而变化
。

图中黑实线和

红色虚线标出了唇口可以移动的前后极限的位置
,

收缩比在 1
.

2一2
.

1 之间可任意变化
,

便于在一个实

验件中找到进气道自起动的极限收缩比
。

在模型底

板均匀分布安装传感器以监控壁面静压
。

图 8 CR =l
.

53 模型压力测量

Fig
.

8 Pre s su re e u rv e o fth e m o de lCR = 1
.

53

图 9 不起动时的贴口激波 (C卜 1
.

53)

Fig
.

9 Th
e n orm alsho ek (CR= l

.

53 )

在实验中
,

进气道的不起动过程中出现了激波

的周期性振荡
,

表明进气道确实处于周期性的不起

动大喘振状态
,

是准定常的现象
。

实验得到的轴对

称进气道自起动极限内收缩比为 1
.

5
,

与 K an tr o w itZ

极限接近
,

实验结果可信
。

3 二元进气道实验

轴对称模型是没有边界层影响的纯内压进气

道
,

而在高超声速中用到的进气道都是混压式构型
。

在有边界层的条件下
,

进气道的自起动流态及过程

就比较复杂
,

所以在对电弧破膜方法进行验证时
,

有必要利用真实进气道进行对比实验
。

图 1 0 二元进气道模型

Fig
.

10 HyP e rso n ie in le t m o d el

3. 2 激波风洞实验结果

在一系列实验中得到该进气道的自起动极限收

缩比为 1
.

9 1
,

其等直段测点压力变化曲线如图 11

所示
。

从压力曲线中可以看出
,

在出口被膜片完全

堵住后
,

进气道处于不起动状态
,

等值隔离段中测

点压力震荡幅度较大
,

周期为 10 ms
。

在 45 m s 时
,

出口处的膜片完全破开
,

出口位置恢复通流状态
,

气流通过出口
。

此时
,

压力迅速下降且没有震荡趋

势
,

此时进气道自起动
。

f ”

图 1 1 CR = 1 91 压力变化曲线

Fig
.

ll Pre ssu re eu rv e o f th e m o delCR = 1
.

9 1



该进气道模型在收缩比达到 1
.

93 时
,

在高反压

扰动撤销后
,

进气道最终不能自起动
。

图 14 给出了

同一测点的压力
。

40m s 以后
,

进气道的出口高反压

的干扰己经撤销
。

但是从压力曲线看出
,

压力并没

有下降
,

且震荡现在也存在
,

震荡幅度减小
,

喘振

周期约为 Zm s
。

该收缩比条件下
,

进气道不具有自

起动能力
。

图 12 CR二 1 93 压力变化曲线

Fig
.

12 Pre ssu re e u rv e o f the m o d elC R = 1
.

9 3

3. 3 常规风洞实验结果

二元进气道的校核实验在航天空气动力研究院

的常规风洞中进行
。

实验风洞的来流马赫数为 3
.

9 7
,

总压为 0
.

5 6M p a
,

来流静压 3 sso p a
,

总温为 2 8oK
,

雷诺数为 2
.

95e6 /m
,

在风洞起动稳定后
,

来流参数

不随时间变化
。

在常规风洞中的实验结果是在收缩

比为 1
.

78 时进气道具有自起动能力
,

如图 13 所示

的压力变化
。

而在收缩比为 1
.

8 时
,

退锥后的壁面

静压不能恢复到通流时的状态
,

进气道不能自起动
,

如图 14 所示
。

图 1 3 CR 二 1
.

78 压力变化曲线

F19
.

13 Pre ssu re cu rv e o f th e m o de lCR = 1
.

78

图 14 CR司
.

8 压力变化曲线

Fig
.

14 Pre ssu re e u rv e o fth e m o delC R = 1 8

对于二元进气道模型
,

常规风洞自起动极限约

为 1
.

8
,

相比于激波风洞得到的自起动极限为 1
.

91

偏小
,

除了风洞运行条件的马赫数
、

雷诺数这些方

面的差别而外
,

进气道出口的高压的撤消速度也是

影响进气道自起动的因素
。

激波风洞中电弧破膜方

法快速撤消出口高压的非定常效应对进气道自起动

过程是有利的
。

3. 4 非定常效应分析

应用 Fl ue nt 计算软件以实验件尺寸进行自起动

非定常计算
,

分析出口高反压在 sm s 和 soo m s两种

速度下降的结果
。

由计算结果得知
,

在 sm s 内迅速

降低压力进气道能够自起动
,

而 soo m s 内降低压力

不具有自起动能力
,

说明非定常的效应能提高进气

道的自起动能力
。

在 sm : 的时间之内将出口压力下降到来流静压

的水平
,

图巧 给出了不同时刻的流场马赫数分布
。

在 0. sm s 时
,

在整个收缩段中还都是亚声速区
,

出

口压力开始减小
,

产生膨胀波
,

膨胀波以声速向前

传播
。

在 1 61 桃 时分离区的顶点位置被压缩到内收

缩段
,

开始出现超声速流动区域
,

进气道出口的压

力由超声速气流决定
。

此后分离区不断被压缩
,

直

到 4 0 m s 分离区趋于消失
,

到此时进气道起动
。

图 16 给出的是 5 0Om s 撤压速度不同时刻的马

赫数分布
。

在 100 m s 时
,

进气道出口压力的下降产



生的膨胀波前传
,

开始影响气流向出口流动
,

出口

的流量逐渐增大
。

到 36 Om s 时
,

分离区的顶点被压

缩到唇 口以下
,

内收缩段中己经出现超声速流动
,

但内收缩段中气动喉道明显较小
,

在出口处还有大

量亚声速流动区域
,

但出口压力由超声速气流决定

而不能继续下降
。

在此后很长的时间中
,

进气道流

场变化不明显
,

分离激波维持在唇 口附近的位置
,

进气道不能自起动
,

如图中 500 m s 时的流场所示
。

攻角的改变速度等都将影响发动机的自起动过程
,

而不仅仅取决于初始和最终的压力
、

速度条件
。

激

波风洞中试验的进气道自起动收缩比应该列为较为

理想的最好结果
,

常规风洞的试验结果为最保守安

全的自起动极限收缩比
,

实际的发动机飞行过程中

进气道的自起动极限收缩比一定是介于这两种风洞

结果之间的
。

4 结 论

图 1 5 sm s撤压自起动过程

Fig
.

15 Th
e self- start in g Pro ee s s(sm s)

图 1 6 SOOm s 撤压流场变化过程

Fig
.

16 Th
e se lf- st别rt in g Pro e e ss(50 0m s)

以这两种撤压速度计算得到的自起动极限收缩

比可以得出
,

快速撤消压力最大能使收缩 比提高

0
.

1
,

但在更强压缩角的模型中
,

两者差异会减小
。

在实际的发动机运行中
,

燃烧室的高压撤消速度
、

该实验方法有效的扩展了激波风洞在进气道自

起动实验中应用
。

轴对称进气道在两种风洞实验得

到的极限收缩比相同且与 K an tro w itZ 极限相符
,

出

口高反压撤销速度不影响其自起动过程
。

二元进气

道在激波风洞中实验结果较为理想
,

主要是出口高

压撤销速度造成自起动过程的不同
,

与激波风洞起

动时的非定常效应无关
,

且出口高压撤销速度影响

区域有限
。

结合实验和数值分析得到
,

激波风洞起动时的

非定常效应得到有效的抑制
,

在激波风洞中利用破

膜的技术进行进气道自起动实验的结果可靠
。
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