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双模态冲压发动机进气道/隔离段流场

的数值研究

韩兆林, 王　强

(北京航空航天大学 能源与动力工程学院,北京 100083)

摘要: 进气道/隔离段装置是双模态冲压发动机的关键部件,在为发动机提供足够的空气流量的同时,还要有

良好的起动特性和良好的出口流场品质。采用有限体积法,隐式的二阶T VD 迎风格式和S-A 湍流模型,对进

气道/隔离段装置进行了数值研究,分析了不同收敛角以及不同外罩长度对进气道/隔离段性能的影响。研究

结果表明隔离段进口在马赫数高, 畸变小的情况下承受反压能力强, 流场出口品质好。
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N umer ical In ves t igat ion on In l et/ Is olat or F low Fie ld

of a Du al-Mod e Scramj et
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Ab str act: Inlet and isolator ar e key components of the dual-mode scramjet . T hey should

no t only pr ovide enough airf low to the engine, but also show preferable star ting characteris-

tics and supply air flow w ith good quality . In this paper , f inite volume method and 2nd o rder

TVD upwind scheme were explo ited w ith S-A turbulence model to invest igate the f low f ield

in the inlet and isolator. T he inf luence o f inlet conver gent angle and inlet cow l leng th on the

performance of inlet and isolator was analyzed. The invest igat ion indicates that isolator tend

to r esist higher back pressure and provide ex it airf low w ith better quality under condit ions of

high mach number and low distor tion.
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　　双模态超燃冲压发动机是未来高马赫数飞行

器动力装置发展的主流,其中进气道/隔离段是双

模态超燃冲压发动机实现宽马赫数和高超声速飞

行的关键部件。超燃冲压发动机和机体是高度一

体化的,这样前体可以象外压式进气道一样对来

流空气进行预压缩。进气道/隔离段是冲压发动机

压缩空气的主要部件, 要求有良好的起动特性、较

高的空气流量捕获系数,较高的总压恢复系数, 隔

离段有良好的出口流场品质以及较高的抵抗燃烧

室形成高压的能力
[ 1]
。

进气道/隔离段的实际流动非常复杂,不仅以

粘性流为主,而且存在大量激波- 膨胀波、激波-



附面层之间的相互干涉作用、附面层分离和转

捩
[ 2]
。近年来随着数值计算技术的不断发展,数值

模拟研究逐步成为进气道研究的主要手段[ 3～6]。

本文采用有限体积法、S-A 湍流模型求解N-S 方

程,通过改变进气道外罩长度和收敛角,研究亚燃

模态下进气道隔离段进气畸变和进气道不同压缩

率对进气道/隔离段性能的影响,并与试验结果进

行比较,更详细的描述进气道工作时其内部的流

动情况。

1　数值计算方法

1. 1　控制方程

　　控制方程选用一般曲线坐标系下的二维强守

恒形式的N-S方程, CFD算法为时间推进的有限

体积法。为提高收敛速度和求解精度,离散格式选

用隐式二阶迎风格式。

1. 2　湍流模型

　　本文采用的湍流模型为 S-A 湍流模型
[ 7]
, 它

是Spalart鉴于k-�模型的缺点而提出的随时空演
化的单方程涡粘系数模型, 既保持了涡粘模型的

简单形式,又能够包含雷诺应力的松弛性质。实践

证明, 此模型尤其适用于包含壁面流动的流场计

算中, 并且在具有逆压梯度的边界层计算中获得

了较好的结果。

1. 3　计算网格与边界条件

　　本文为了更好地模拟壁面附近的附面层流动

情况, 计算中采用了等比法加密固体壁面附近的

计算网格, 计算网格为非结构化网格, 如图 1 所

示。

流场计算的边界条件为:

( 1) 进口边界: 给定总温、总压和来流马赫

数。

( 2) 出口边界:进气道内部出口为亚音速流

图1　计算网格

F ig . 1　Computation gr id

动,给定出口反压, 其余参数一阶外推;进气道外

部出口为超声出口,采用一阶外推。

( 3) 远场边界:采用一阶外推。

( 4) 壁面边界:采用无滑移壁面条件, 并满足

壁面条件及零压力梯度条件。

2　试验模型介绍

　　本文研究对象为Ma= 4. 0的二维进气道/隔

离段装置 [ 8] , 试验模型如图 2所示, 包括前体盘、

进气道、隔离段、扩压器和节流阀五部分,进气道

前体盘用来模拟飞行器前体导致的附面层增厚情

况,节流阀用来模拟燃烧室带来的反压,楔面压缩

角为11°,外罩长度有3种长度, 与喉道高度比 t分

别为6. 25, 9. 75和11. 0;隔离段长度可调,与喉道

高度比分别为2. 7, 4. 7, 8. 7和 16. 7;扩压器扩张

角有两种,一种是扩张角为20°, 另一种是前面的

扩张角为6°,后面扩张角为20°。本文的研究的对

象是进气道/隔离段,因此没有考虑扩压器部分。

3　计算及结果分析

3. 1　计算可靠性的验证

　　为了保证计算的可靠性,进气道进口条件与

试验条件相同: 来流马赫数为4. 03、静压1. 378×

106
Pa, 总温533 K。本文选取了两个模型进行计

算,提取模型下壁面的静压分布,与试验结果进行

图2　试验模型简图

F ig . 2　Sket ch o f the test modle
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了比较。为了更好的与试验进行比较,对进气道的

几何尺寸和压力分别进行了无量纲化,分别除以

喉道高度H th和进口静压P in。

图3　长外罩进气道/隔离段装置下壁面压力计算

结果与试验对比

F ig . 3　T he contra st betw een computed and

experiment al pr essure distr ibution

图4　短外罩进气道/隔离段装置下壁面压力计算

结果与试验对比

F ig . 4　T he contra st betw een computed and

experiment al pr essure distr ibution

( 1) 模型采用进气道外罩长度为99. 06 mm ,

收敛角�为6. 1°,隔离段长度为47. 725 mm ,验证

反压条件最小的情况。图3为下壁面压力的计算

曲线与试验值进行的比较, 可以看到计算结果与

试验数据吻合的比较好。第一个压力突升是由于

外罩产生的斜激波打在楔面上,气流过斜激波压

力升高;在进气道与隔离段相交处压力降低,是因

为膨胀波的出现导致的, 并且进气道的几何喉道

位置与气动喉道位置重合。

( 2) 模型采用进气道外罩长度为63. 5 mm ,

隔离段长度为47. 725 mm ,隔离段后面为6°扩张

段,反压P b分别为0. 28 M Pa 和 0. 18 M Pa。图4

( a)和图4( b)分别为反压P b为0. 28 M Pa 和0. 18

M Pa 下壁面压力计算曲线与试验值进行的比较。

从图中可以看到在不同外罩长度下计算结果

与试验结果吻合的比较好, 在不同反压情况下也

能很好的吻合试验结果, 这样可以保证后面的计

算可以较为准确的说明问题。

3. 2　进气道收敛角对进气道/隔离段影响的研究

　　本节选取的计算模型为外罩长度为99. 06

图5　隔离段进口压力分布图

F ig . 5　Pressur e distr ibution along y dir ection

for the inlet of isolator

图6　隔离段进口马赫数分布图

F ig . 6　Mach number distr ibution along y dir ection

for the inlet of isolator
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mm,隔离段长度为 88. 392 mm ,收敛角为 6. 5°和

9. 0°两个模型, 收敛角不同进气道对来流空气的

压缩亦不同。图5为隔离段进口压力的分布图, 大

收敛角隔离段进口的压力要远高于小收敛角的情

况,图6为隔离段进口马赫数分布图,可以看出随

着收敛角的增加隔离段进口马赫数随之减小,图7

为隔离段出口马赫数分布图,小收敛角模型隔离

段出口的气流更为均匀。

图7　隔离段出口马赫数分布图

F ig . 7　Mach number distr ibution along y dir ection

fo r t he outlet of iso lat or

3. 3外罩长度对进气道/隔离段影响的研究

　　本节选取外罩长度分别为 99. 06 mm 和

47. 725 mm, 隔离段长度88. 932 mm 两个模型, 为

保证进气道压缩相同, 而外罩长度又不同, 所以进

气道的收敛角是不同的。

图8　两种模型下壁面压力对比

Fig . 8　The contr ast of lower w all pressur e betw een

tw o models

图8为反压P b= 0. 25 M Pa 时两种模型下壁

面压力的分布图,唇口有反射激波导致在隔离段

前压力突变, 由于外罩长度不同所以压力突变的

位置不同,长外罩模型隔离段内压力要明显高一

些。图9为隔离段进口马赫数的分布图,可以看到

图9　隔离段进口马赫数分布图

F ig . 9　Mach number distr ibution along y dir ection

for the inlet of isolator

图 10　隔离段出口马赫数分布图

F ig . 10　Mach number dist ribution along y direction

fo r t he outlet of iso lat or

图 11　短外罩模型等压力图

Fig. 11　Static pressure contours o f the sho rt cowl

图 12　长外罩模型等压力图

Fig . 12　St atic pressur e contour s of t he long cow l

长外罩隔离段进口马赫数更高, 分布要更为均匀。

图10为隔离段出口马赫数的分布图,可以看出隔

离段进口流场的品质对隔离段出口流场有显著的

影响, 马赫数高、畸变小, 隔离段出口流场的品质

会有明显的不同。图11和图12分别是隔离段反压
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Pb = 0. 25 M Pa 时两种模型等压力曲线图, 可以

看到随着外罩长度的增加, 正激波在隔离段中的

位置前移,所以隔离段承受反压的能力要强,总压

恢复系数分别为0. 377和0. 387,长外罩的情况下

总压恢复系数要大。

4　结　论

　　( 1) 超声速进气道/隔离段内流场十分复杂,

同时存在激波/膨胀波、激波/附面层之间的干扰

等现象,本文的计算方法能够较好的描述流场的

流动特征。

( 2) 随着进气道收敛角的增加,隔离段进口

压力升高,马赫数降低, 隔离段特性下降;小收敛

角可使隔离段出口的气流更为均匀。

( 3) 进口马赫数高的隔离段,其性能比较优

越。长外罩/隔离段结构的隔离段进口马赫数高,

分布比较均匀, 畸变小, 承受反压能力强,出口流

场品质好。
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