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后掠压缩斜板进气道进口流场数值研究
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摘要: 对一种后掠压缩斜板进气道 (Caret进气道)的进口激波结构、进口流动对管道后部流场的影响进行了

数值分析,对进口倒圆修形的影响、激波覆盖面也进行了讨论。数值模拟采用N 2S方程和标准 k2Ε模型加壁面

函数方法。计算结果表明: 超音速情况下,由于进口存在较强的正激波,进口斜激波强度的不均匀性,对管道

内部流动看不出有明显的不利影响;但两压缩面交角处的流动对管道后部流场有较大的影响。
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Abstract: A num erica l invest iga t ion w as conducted abou t the shock structu re a t the en2
t rance of the in lets and the effects of en trance flow s on aft duct f low fields fo r a Caret in let,

and also the effect of the fillet circle and sh ield ing region of ob lique shock s. N 2S equat ion s

w ith the standard k2Ε tu rbu lence model and near2w all funct ion s w ere emp loyed to p redict the

flow fields. T he resu lts show ed that asymm etry of ob lique shock doesn’t affect eviden t ly duct

f low due to the ex istence of st rong no rm al shock. Bu t the flow in the in tersect ion of dual

ramp affects eviden t ly the flow field of aft duct.
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1　引　言

　　常规二元外压式超音速进气道在进口的上侧

或内侧有一前缘非后掠的压缩斜板,用来产生斜

激波以降低超音速的速度。这种进气道具有准二

维流动效应,因而能够应用经典的二维斜激波理

论来评估进口的波系特征。随着飞机隐身性能要

求的提高, 90年代初提出了具有后掠压缩面形式

的进气道。

了解后掠压缩斜板与非后掠的相比有哪些不

同的特点,是其在飞机上应用能否成功的基础。对

单后掠压缩斜板激波特性的研究,能进一步增进

对两个相互干扰的双压缩斜板进气道即所谓

Caret进气道[1 ]流动现象的理解。虽然Caret进气

道在两个压缩面相交处的区域存在较强的相互影

响,但是远离这一区域,相互影响便会减弱,而由

一侧斜板起主要的影响作用。对于双后掠“单内侧

压缩”的进气道,当上侧壁不提供压缩时,整个进

口流场完全由单个压缩面控制。由于此类进气道

有很强的三维流动效果,三维数值计算是增进对



流动认识的必要手段。

关于双后掠双压缩进气道,国内外有过相关

的研究报道[1～ 6 ],尤其是文献[ 1, 3 ]给出了风洞试

验结果及综合的分析。文献[ 5 ]给出了设计上的准

则和理论计算方法,用于进气道初步设计。

本文采用求解N 2S 方程方法,通过对双后掠

双压缩斜板进气道、双后掠单压缩斜板进气道进

口流场的计算,较系统地概述了此类进气道的进

口流场特征。澄清了有关后掠压缩面的激波覆盖

面及进口面后的速度方向问题、进口倒角修形的

影响问题。这些因素直接影响进气道进口型面的

选择,为今后的设计奠定了基础。

2　进气道几何参数设计

　　进气道的进口平面为平行四边形,最大设计

马赫数选在 210。通过用后掠楔面斜激波理论[5 ]

及数值模拟方法对Caret 进气道及单内侧压缩双

斜切式进气道的计算分析[5 ] ,确定了压缩斜板后

掠角、有效压缩角与进口面后掠角之间的关系。综

合考虑进气道溢流阻力、放气阻力及总压恢复,选

择内侧斜板在铅垂面上后掠 30°、有效压缩角

914°,上侧斜板在水平面上后掠 42°、有效压缩角

1115°(如图 1) , 进气道内侧唇缘和机身侧面平

行、内倾 35°。为了折衷进口捕获面积与喉道面积

之间的矛盾, 将喉道设计马赫数提高到 0178, 通

过减小喉道面积,来降低进口捕获面积过大的问

题。捕获面积与喉道面积之比为 113。唇缘半经 5

mm。内管道采用大“S”弯设计,管道相对长度为

618。

3　数值方法

3. 1　方程的离散

　　计算采用有限体积法求解三维 N avier2
Stokes方程。时间导数项计算采用 Jam eson 的多

步R unge2Ku tta 法[7 ]。无粘通量项的计算采用二

阶精度通量差分裂方法[8 ]。在单元体边界面上的

数值通量形式为:

F =
1
2

(F R + FL ) -
1
2

ûA
δû∆W (1)

这里 ∆W 是空间差分W R - W L ,通量 F R = F (W R )

和 FL = F (W L )用界面的左、右解向量W R 和W L

来计算。 ûA
δû的定义为:

ûA
δû = M û+ ûM - 1 (2)

式中: + 为特征值对角矩阵, 这里A 是无粘通量

雅可比 5F ö5W ,当使用Roe 平均值时,方程 (2)成

为 Roe 通量差分裂格式, 本文用算术平均的W R

和W L 来计算。

3. 2　湍流模型

　　本文采用标准 k2Ε模型[9 ]加壁面函数[10 ]的方

法。用壁面函数把完全湍流区和壁面联系起来,可

以避免由于考虑壁面的存在而修改湍流模型。

3. 2. 1　高雷诺数 k2Ε模型

　　标准的 k2Ε模型是通过求解两个独立的输运
方程,来分别确定湍流的速度尺度和长度尺度。由

Bou ssinesgue 涡粘性模型,雷诺应力与应变率存

在线性关系,则有效粘度近似紊流应力:

u iu j =
2
3

∆ijk -
Λt

Θ
5U i

5x j
-

5U j

5x i

式中, 紊流粘度 Λt= ΘC Λk
2öΕ, 其中紊流动能 k 以

及它的耗散率 Ε可由 Jones 和L aunder [9 ]提出的

微分方程求解:

ΘD k
D t

=
5

5x j
Λ +

Λt

Ρk

5k
5x j

+ G k - ΘΕ- YM

ΘD Ε
D t

=
5

5x j
Λ +

Λt

ΡΕ

5Ε
5x j

+

C Ε1
Ε
k

G k - C Ε2ΘΕ2

k

式中, Ρ5 为普朗特- 施密特数 (下标代表 k 和 Ε) ;

紊动能生成率 G k = - Θu iu j 5U iö5x j , 它反映了通

过大尺度的紊流涡和平均应变场之间相互作用引

起的从平均过程到脉动过程的能量传递。YM 代表

在可压湍流里波动扩张对整个耗散率的贡献,由

Sarkar [11 ]提出的建议:

YM = ΘΕ2M a2
t

式中M a t是湍流马赫数,定义为:

M a t = köa2

这里 a (≡ ΧR T )是音速。

方程中的常数:

C Λ = 0109　,　Ρk = 1

ΡΕ = 113 　,　 C Ε1 = 1　,　C Ε1 = 113

3. 2. 2　湍流的近壁处理

　　基于L aunder 和 Spald ing [10 ]提出的平均速

度的壁面律为:

U 3 =
1
ϑ ln (E y 3 )

式中:

U 3 ≡
U PC 1ö4

Λ k 1ö2
P

Σw öΘ 　,　y 3 ≡
ΘC 1ö4

Λ k 1ö2
P y P

Λ

式中: ϑ为 von Karm an 常数 (= 0142) , E = 9181,
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U P 为 P 点的平均速度, k P 为 P 点的湍动能, y P

为点 P 到壁面的距离, Λ为动粘性系数。对数律在

y
3 > 30～ 60是有效的,在平衡湍流边界层内, y

3

和 y
+ (≡ΘuΣy öΛ)是近似相等的。

由动量和能量输运的雷诺相似,对于平均温

度可以给出类似的对数律。在 k2Ε模型中, k 方程

在整个计算域求解,包括与壁面相邻的单元。在壁

面处,给 k 施加边界条件:

5kö5n = 0

这里: n 是垂直壁面的局部坐标。

在和壁面相邻的单元,动能的产生G k 和耗散

率 Ε,在 k 方程中它们是源项,通过局部平衡的假

设来计算。在这个假设下,动能的产生G k 和耗散

率 Ε在和壁面相邻的控制体是相等的。因此,湍动

能 k 的产生由下式给出:

G k≈ Σw
5U
5y

= Σw
Σw

ΚΘC 1ö4
Λ k 1ö2

P y P

Ε的计算为: ΕP =
C 3ö4

Λ k 3ö2
P

Κy P

　　在和壁面相邻的控制体内不用 Ε方程计算,

而用上述公式计算。求解所需要的壁面边界条件

包括: 平均速度、温度、k 和 Ε,这些都由壁面函数

给出。

4　网格及边界条件

　　数值模拟了单独进气道内管道型面及外罩几

何形状。由于飞机的唇缘半径只有 5 mm ,进口的

当量高度为 800 mm ,进口附近的网格尺度为 40

mm。风洞模型缩比后变成极尖的前缘 (图 1)。

图 1　试验模型:进气道进口形状

F ig. 1　T est model

因此,计算时也把唇缘当成尖前缘处理,但外罩表

面真实模拟。图 1和图 2为试验模型及计算网格

生成的进口外形。计算域外边界及内管道型面如

图 3。试验模型在压缩斜板上打有附面层抽吸孔,

计算没有模拟抽吸孔。计算采用非结构网格,在管

道内部加了 6 层附面层网格 (图 4) ,第一层网格

y
+ = 40～ 220之间,满足壁面函数对数律的要求。

图 2　计算网格生成的进口形状

F ig. 2　Computational grid

图 3　计算域外边界及内管道型面

F ig. 3　Computational dom ain and duct geom etry

图 4　内管道截面网格 (图 2中的 E - E 的放大)

F ig. 4　D uct section grid

(en larging in E - E of F ig. 2)

01 航 空 动 力 学 报 第　17　卷



边界条件在进口及外边界施加远场边界条

件;进气道出口给反压边界条件,可以用来控制正

激波的位置;在外边界的出口给反压边界条件,由

于本文只计算超音速来流,因此,此处的边界条件

实际上由上游决定。

5　结果分析

　　通常进气道的设计马赫数选在飞机最大飞行

速度,设计攻角选为零度。本文给出来流马赫数

210、攻角为零的计算结果。

5. 1　Ca ret进气道进口的流动特性

　　图 5为进口几何示意图,图中标出的A ,B ,

图 5　进口内型面几何示意图

F ig. 5　Schem atic configurat ion of the in let

图 6　超临界下内、上压缩面及喉道截面压比 (P öP∞)

F ig. 6　P ressure rat io on the unpper, inboard

comp ression ramp s and th roat section

at supercrit ical case

C , D 四点为进口前缘四个角点,其它图也标出了

对应的角点。其中A D 线为内压缩面的前缘,A B

线是上压缩面的前缘。把A 点称为内上角, C 点

称为外下角,图 6～图 8 均为如图 5 表示的立体

图。图 6为超临界情况,即正激波位于喉道之后状

态, 内压缩面、上压缩面及喉道截面静压比 (P ö

P ∞)分布, P 及 P ∞为管道内及自由来流的静压。

在内压缩面上,沿前缘A D 线往D 点方向, 压比

在增加,压比值要大于按后掠斜激波理论计算的

波后压比 1161[5 ]。同样, 在上压缩面上, 沿前缘

A B 线往B 点方向,压比也在增加,压比值接近于

按后掠斜激波理论计算的波后压比 1186[5 ]。图 7

图 7　进口斜激波为一道波

F ig. 7　O ne oblique shock at the en trance of the in let

图 8　亚临界下内、上压缩面及喉道截面压比 (P öP∞)

F ig. 8　P ressure rat io on the unpper, inboard

comp ression ramp s and th roat section

at subcrit ical case
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图 9　亚临界情况,进气道A E FC 切面马赫数分布;管道内部截面总压恢复图谱

F ig. 9　M ach num ber con tour on the surface A E FC and to ta l p ressure con tours

on cro ss2sections of the duct at subcrit ical case

是在进口取一横切面,显示出进口产生一道斜激

波。从上面的分析看出,这道波在靠近B 点 (外上

角)区域偏强, 而在靠近D 点 (内下角)区域强度

减弱。从喉道截面及上压缩面的压比分布,可以看

出外侧壁面 (B C 边)产生了较弱的离散的压缩;

同时在外下角 C 点处产生了强压缩, 压比达到

310。

由于进气道的工作状态一般在亚临界工况,

即正激波位于喉道之前,图 8 和图 9 给出了这种

工况的流动情况。从图 8 看,进口斜激波强度在

B、D 点区域的偏差对喉道截面的压比分布没有

太大影响。但在 C 点区域压比偏高,总压恢复系

数为 0172 左右, 相当于马赫数 210 的正激波损

失。图 9 给出了这种工况下,进气道进口A E FC

切面的马赫数分布及管道内部截面总压恢复分

布,同时给出了稍亚临界状态单独进气道带附面

层抽吸的试验结果供参考。从A E FC 切面的马赫

数分布可以看出: 在上部 (E 点)激波和附面层干

扰,引起局部分离。在下部 (C 点)两道激波相交后

拖出滑移面, 与壁面的相互干扰, 也出现局部分

离。正激波后从下 (C 点)往上 (B 点)马赫数在增

加。图 9管道内截面显示出了总压恢复分布,从出

口截面的图谱看,由于受进口段流动的影响 (从图

谱的发展过程可以看出) ,在左上角 (E 点)及右下

角 (F 点)出现两个低能量区,其中左上角低能量

区影响范围要大些。说明两个压缩斜板相交处及

其延伸的几何形状对进气道出口的流场影响较

大,分离主要在此区域发生。在C 区域让进口斜

激波封口,使得进气道稍进入亚临界工作状态,正

激波便和斜激波相交,造成C 区域流动变坏也不

是一个好的选择。

5. 2　进口倒圆的影响

　　为了避免附面层的堆积,通常在进气道进口

加倒圆。上面的算例在进口B 点处有很大的倒

圆,这样的构形和没有倒圆的相比会有多大差别,

本文做了计算,图 10是进口无倒圆内型面几何示

意图,图 11 和图 12 均为如图 10 表示的立体图。

图 11是将B、C 点两处的倒圆全去掉之后的压比

分布,与图 6相比,B 点处产生较集中的一道压缩

波, C 点处没有了很强的压缩。

图 10　进口无倒圆内型面几何示意图

F ig. 10　Schem atic configurat ion of in let w ithou t fillet

5. 3　后掠单压缩面的激波结构

　　如果将上压缩面 (A B 线)的压缩角变为 0°,

即上压缩面和来流平行,只有内压缩面 (A D 线)

产生压缩 (压缩角仍为 914°) ,这时的压比分布如
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图 12。可以看到内压缩面上的压比明显呈扇形分

图 11　无倒圆进口超临界下的内、上压缩面

及喉道截面压比分布

F ig. 11　P ressure rat io on the upper, inboard

comp ression ramp s and th roat section of in let

w ithou t fillet a t supercrit ical case

图 12　上壁面压缩角为 0°时,超临界下的内、

上压缩面及喉道截面压比分布

F ig. 12　P ressure rat io on the upper, inboard

comp ression ramp s and th roat section at supercrit ical

case w ith comp ression angle 0°on upper surface

图 13　后掠单压缩面产生的曲面激波示意图

F ig. 13　Schem atic diagram of the ob lique shock w ith the single ramp of the in let

布, 而且在底部和按后掠斜激波理论计算值

1161 [5 ]非常接近,往上走 (A 点方向) ,内压缩面产

生的斜激波逐渐减弱,在上壁面退化成马赫波,不

产生压缩,压比为 110, 且波面已经进入进气道,

此时,外壁面 (B C 线)已经不产生压缩波,而是膨

胀波。图 13示意了这种后掠单压缩面产生的曲面

激波 (A E FD ) , A B CD 为进口面, A ′B ′C′D′为喉

道面,下壁面的激波角大于上壁面的激波角,在某

个高度激波进入进口平面,对上唇缘不起遮挡作

用。由此可见,采用双压缩面是一种必然,否则激

波将无法遮住进气道进口。

6　结　论

　　 (1) 后掠双压缩面进气道进口曲面激波可分

成三个区域 (图 14) : 上压缩面控制区、中间过渡

区、内压缩面控制区。上压缩面控制区主要受上压

缩面的影响,且随着后掠角的增大,控制区呈扇形

减小,内压缩面控制区也同样。
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图 14　双压缩面进口激波结构示意图

F ig. 14　Schem atic diagram of the structu re

of the ob lique shock at the en trance

of the in let

(2) 后掠单压缩面产生的曲面激波在上部

(A B 线)不能够遮挡住上唇口,因此,采用双压缩

面是一种必然。

(3) 两个压缩面交界处的流动对管道后部的

流动影响较大,超音速情况下,往往是流动分离的

根源。

(4) 进气道按设计马赫数激波封口的方法设

计,进气道在正常工作 (亚临界)情况下,进口外下

角 (C 点)流动损失增大,但不如两个压缩面交界

处的流动对管道后部的流动影响大。
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