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直隔离段影响的数值分析

徐惊雷, 张　元
(南京航空航天大学 能源与动力学院,江苏 南京 210016)

摘要: 用N 2S方程和RN G k2Ε紊流模型计算了RBCC 用侧压式高超音速进气道及等直隔离段三维内流场,

重点分析了唇口位置对来流M a= 6流场的影响,并分析了有关的现象。结果表明:唇口位置前移使得出口截

面上气流的均匀程度、对气流的压缩程度、唇口激波的强度、进气道的流量捕获率和总压恢复系数等都比唇口

位置的情况更大,而在喉部时介于二者之间。
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Abstract: T he N 2S equation and RN G k2Ε turbulence model are adop ted to analyze the in2
ternal flow field of the side w all comp ression hyperson ic in let and its iso lato r fo r RBCC engine.

T he m ain po in t is focused on the effect of cow l position on the flow field and the related phenom 2
ena w ith a free stream M a= 6. T he results show that if the cow l position relative to the th roat

section is moved fo rw ard, it has greater effect on the degrees of flow homogeneity at the outlet

section than the cow l aft2positioned case. T he effects on the to tal comp ression ratio, the in tense of

the cow l shock, the cap tured m ass flow rate and the to tal p ressure recovery are also greater.
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　　进气道设计和进气道内流动的研究一直是喷

气推进的一个非常重要的方面,适合超燃冲压发

动机的进气道中比较有代表性的是 NA SA

T rex ler[1, 2 ]的三维侧压式进气道。在满足进气道

高出口总压恢复和低流动畸变的条件下,如何恰

当地配置压缩面和组织波系是一个值得深入研究

的问题。从国外的研究报告看,这种侧压式进气道

的优点非常突出,主要是:

( 1) 几何形状固定,结构的防热设计比较容

易实现,这是这种进气道的突出优点。

( 2) 对来流附面层敏感性低,有利于高马赫

数飞行时缓解流量不足的难题。



(3) 压缩通道短,既满足组织燃烧的要求,又

减少结构重量和冷却面。

(4) 可以在较低马赫数起动和具有自起动能

力。

(5) 外阻小,发动机可得到较大的净推力。

Holland S D 在进气道气动参数配置方面作

了引人注目的工作[3, 4 ]。H udgens J A 等研究了前

掠侧压式进气道[5 ] ,发现存在压力梯度引起的溢

流,有利于提高流动的均匀度。Rodi P E 则研究带

部分顶板压缩的侧、顶三面压缩的进气道[6 ] ,发现

M 4来流、带 8°顶板压缩有利于进气道性能改善。

V inogradov也在进行这种高超侧压式进气道的研

究[7, 8 ]。Korte J J 用数值计算来研究非平面的侧压

缩面形状以达到最佳设计[9 ]。Yungster S用N 2S

方程计算了带 8°预压缩和顶板压缩的RBCC 发

动机侧压式进气道[10 ] , NA SA 的 Kum ar 近年来

也一直致力于这种进气道的数值分析工作[11, 12 ]。

1　物理模型和控制方程

　　所研究的高超声速进气道的具体几何构型和

流动参数如下 (如图 1 示) : 进气道带隔离段的总

长为 2 010 mm ,采用一个中心支板,支板总长为

73913 mm ,平唇口 (即不考虑唇口厚度) , 进气道

进口截面的高为 270 mm , 宽为 300 mm , 出口截

面的高度为 100 mm , 宽为 120 mm , 喉部截面的

高度为 100 mm ,它被中心支板分为两个通道,每

个通道宽为 36 mm。侧壁面的压缩角为 6°,前缘

45°后掠,顶板压缩角为 8°,支板前、后缘的气动半

角为 3192°和 6°,均采用 45°后掠。喉部截面在距

离进口 1 22414 mm 的截面上。分别计算了唇口

后置 (即: 唇口在喉部后 100 mm , 占支板总长的

13153% )、唇口前置 (即: 唇口在喉部前 6017

mm ,占支板总长的 812% )和唇口正好在喉部三

种情况,来流马赫数M a= 6。

本文采用 FLU EN T 5 软件求解三维N 2S 方

程, 采用 RN G k2Ε紊流模型, 壁面处采用非平衡

壁面函数法[13 ]。此前,已经对 FLU EN T 软件在高

超声速流动中的计算能力作了考察。

本文计算高超声速进气道的内流通道部分,

同时将开口面向下延伸 5 倍进口高度 (1 350

mm )。进口给定质量流量 31348 5 kgös。考虑到几

何条件和流动状况均对称,仅取一半作为计算区

域。中心面上支板前后取对称面边界条件,出口采

用压力出口边界条件,其余面上为无滑移固体边

界条件。采用直角坐标系,其中 x , y , z 方向分别

为流向、宽度方向和高度方向,坐标原点在进口截

面、对称中心面和底面的交点上。来流的具体条件

是:

p∞ = 2 97612 Pa　,　T ∞ = 220145 K

Χ= 114　,　p 3 = 41699× 106 Pa

T 3 = 1 80717 K

　　壁面附近的边界层采用等比加密的网格,最

底层网格距离壁面的绝对值为 011 mm , 相当于

y
+ = 4917。迭代收敛的标准为: 所有 8个变量的

残差指标下降三个数量级,同时随迭代过程特征

指标不再变化。在计算中采用 3 个CPU 并行计

算,计算时收敛的具体情况为:

唇口后置时, 网格数为 132 800, 迭代 6 369

步达到收敛,约需要 75小时;唇口前置时,网格数

为 104 960,迭代 10 340 步收敛; 唇口在喉部时,

网格数为 110 560, 11 049步达到收敛。

(1) 本文沿 y 方向截取 5 个 x oz 平面, 代号

为 y 1～ y 5, 对应于 y = 2415, 2915, 42, 55,

5915mm ,其中 y 1 面靠近支板面, y 5 面靠近侧壁

面;沿 z 方向截取 5个 x oy 平面,代号为 z 1～ z 5,

图 1　进气道示意图

F ig. 1　The schem e of in let
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对应于 z = 015, 5, 50, 95, 9915 mm ; 其中 z 1 面靠

近唇口, z5面靠近顶板;

(2) 在 y 1, y 3, y 5 3个截面上沿 z 方向取 3条

线 (z = 015, 50, 9915) ,分别显示 p 沿这些线的分

布。

2　计算结果及分析

2. 1　贴近支板面 (y 1面)的流动情况

2. 1. 1　后置情况

　　先看图 2、图 3,从总体上来讲,唇口后置时气

流的压缩程度较低,最大的压缩比约为 35 倍,而

且唇口斜激波的强度也相对较弱,仅使底板附近

的气流得到了压缩,而对顶部的气流基本上没有

产生影响。具体来讲:

图 2　y 1面上压力曲线

F ig. 2　The p ressure line on the y 1 p lane

(1) 第一个压力升高点是由顶板前缘斜激波

造成的,其中,最上面的气流 (z5 线)最先遇到这

道激波,然后在顶板和侧壁的双重作用下,通道内

中上部的大部分气流得到了平稳的压缩,但是在

紧靠溢流窗 (进气道侧板前缘斜激波及其反射波

所形成的底板处的菱形区域)附近,气流压力稍有

下降,可能是因为此时已有少量溢流出现。

图 3　y 1面压力等值线图

F ig. 3　The p ressure con tour on the y 1 p lane

(2) 接着,气流又遇到了第二次压缩,这是由

支板前缘产生的斜激波所造成的,由于支板后掠,

因此同样是 z5处的气流先受到压缩,最后是 z1。

( 3) 然后气流在顶板、侧壁和支板的三重压

缩下,压力急剧上升,直到支板的前肩点,随后由

于遇到前肩点后的膨胀波, 压力有所下降, 紧接

着,由于顶板压缩还在继续,通道截面继续缩小,

使得气流又得到压缩,直到气流到达喉部。可以看

到,顶部的气流被压缩得厉害,而下部的气流比较

弱,估计是与溢流有关。在喉道截面之前出现了压

力双峰值,只不过在支板前肩点处出现的第一峰

值比喉部截面出现的第二峰值小许多, 可见, 在

M 6 情况下,几乎全部气流在前肩点之后到喉部

截面之前的这个等宽度收敛通道内得到了非常有

效的压缩,因此在这段通道内参数分布均匀。

(4) 过了喉部截面后, 由于M 6 时顶板拐角

产生的膨胀波相对较弱,因此底部 z 1的气流压力

稍有下降后马上遇到了唇口斜激波,压力又迅速

升高,但是由于此时已经通过了支板后肩点,通道

截面开始扩大,气流很快加速而静压也相应地快

速降低, 可以看出, 出口截面上的参数分布不均

匀。
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2. 1. 2　前置情况

　　总体而言,唇口前置时对进气道内气流的总

压缩比增大,最高压缩比将近 75 倍,这与很多文

献的结果一致[14～ 16 ]。对照相应的压力等值线图就

可以解释其原因:在后置情况下,气流的压缩主要

是在喉部之前完成的,而唇口却位于后肩点处,因

此进气道内部的高压气流就会从溢流窗流出。而

在前置时,气流压缩主要集中在唇口之后、后肩点

之前的喉部区,因此在扩张段和等直隔离段内参

数分布均匀,出口压力也较高。

图 4　y 5面压力曲线

F ig. 4　The p ressure line on the y 5 p lane

从压力曲线来看,顶板压缩波、支板前缘压缩

波以及顶板、支板、侧板等压缩面的影响依然存

在,但是,由于唇口此时已经移到前肩点处,因此

唇口激波非常强,以至于它的影响穿透了整个流

场而达到顶板,从而使得通过这个截面的整个气

流得到了很强的压缩。比较图 3 (a)和 (b)就可以

明显地看出这一点。 (b)中唇口波与水平底面的

夹角大,而 (a)中唇口波夹角小,只有通道下半部

分受到它的影响。随后气流很快降压,直到进入隔

离段,并在其中保持了平稳的压力。出口截面的压

力分布很均匀。

2. 1. 3　喉部情况

　　当唇口置于喉部之下时,各种情况介于前置

与后置之间。

2. 2　侧截面 (y 5面)的流动情况

　　由图 4 可以看到,侧截面上进气道对气流的

压缩部位、斜激波的个数和结构等都与 y 1时的一

样,其原因也相同,此处不再赘述。只有以下几点

不太一样:

( 1) y 5 截面上, 由于远离支板, 支板前肩点

处的膨胀波的影响没有到达这里,因此双峰值中

的第二个峰值消失;

(2) 在前置情况下, y 5截面上的流动参数整

体上都比后置时均匀,特别是在喉部以后的扩张

段和等直隔离段内。不论前置还是后置, y 5截面

上气流参数比在 y 1截面上更均匀;

(3) 在 y 5 面上, 不论前置还是后置, 出口大

部分气流M a 小于 1, 表明在侧壁附近气流处于

亚声速区,文献[ 16 ]的研究结果表明:超燃发动机

的燃烧室往往是通过高超声速进气道的低速亚声

区而使进气道熄火的。因此在设计进气道时要特

别注意,以防燃烧室通过这块亚声速区使发动机

熄火。

　2. 3　z 3面上的流动情况

　　以 z 3面上压力的等值线图 (图 5)为例:后掠

图 5　M 6下 z 3面上压力等值线图

F ig. 5　The p ressure con tour on the z 3 p lane

908第　6　期 徐惊雷等: 唇口对侧压式高超声速进气道及等直隔离段影响的数值分析



侧壁面前缘所产生的斜激波、顶板斜激波、后掠支

板前缘产生的斜激波、侧板拐角产生的膨胀波、支

板后肩点产生的膨胀波以及支板尾缘产生的膨胀

波都很清晰。

图 6　出口截面上马赫数等值线图

F ig. 6　The m ach num ber con tour on the outlet

定义进气道捕获流量系数为出口质量流量比

上进口的质量流量,则:

在前置时的进气道捕获流量系数为 5412◊ ,

后置时的为 3611◊ ,喉部时的为 42◊ 。

进气道出口截面总压恢复系数在前置时的为

01306,后置时的为 01282,喉部时的为 01297。

3　结　论

　　通过前面的分析可以得出以下结论:

( 1) 从出口截面上气流的均匀程度来看,前

置时最均匀,喉部时次之,后置时最差。

(2) 从对气流的压缩程度来看,前置时最强,

喉部时次之,后置时最弱,因为: 后置时主要在喉

部之前完成气流压缩,而前置时,气流的压缩主要

集中喉部区。

(3) 从唇口激波的强度来看,前置时最强,喉

部时次之,后置时最弱。

(4) 从唇口波与底面之间的夹角和影响范围

来看,前置时最大,喉部时次之,后置时最小。

( 5) 从进气道的流量捕获率来看,前置时最

高,喉部时次之,后置时最低。

(6) 高超声速进气道内靠近侧壁以及侧壁和

顶板的角区附近是最有可能出现亚声速的区域。
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