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摘    要: 在一种双楔顶压、侧板中置的常规后掠侧压式进气道基础上通过减小顶板第二压缩角,引入圆

弧压缩面设计了一种具有较高流量系数的进气道。利用 F luent 商业计算软件对比研究了该进气道与常规进

气道在 Ma= 6 和 Ma= 4 下的流动特征及性能。研究发现,新的改进措施能在几乎不降低进气道总压恢复系

数的前提下大幅度提高流量系数:在 Ma= 6 来流条件下,改进后的进气道流量系数为 0� 87,比常规进气道提

高 14� 5% ;在 Ma= 4 来流条件下,流量系数为 0� 69, 提高了 19%。
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An efficient method for increasing mass flow capture

ratio of a three�dimensional sidewall

compression scramjet inlet
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Abstract: Fo r a typical backw ard�sw eep sidew all compr ession scr am jet inlet w ith tw o

ramps and mid�located sidew alls, a modified inlet w ith higher mass f low capture ratio w as de�
signed by reducing the second ramp ang le and using circular arc compression surface. The

flow f iled w as numerically simulated and comparisons w ere made betw een the modified inlet

and the typical one at the fr ee st ream Mach number of 6 and 4. N umerical results indicate

that most of the per formance parameters of the modified inlet are obviously improved and the

mass f low capture rat io is g reat ly increased by using the new method. At M ach 6 incoming

condit ion, the mass capture rat io of the modif ied inlet w as 0� 87, w hich w as 14� 5 percent

higher than that o f the typical one; at M ach 4 incoming condit ion, the mass f low capture rat io

w as 0� 69, 19% percent higher than that of the typical one.

Key words: aero space propulsion sy stem; scram jet ; hypersonic inlet;

sidew all compression inlet ; high mass capture rat io ; numerical simulation
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  高超声速进气道主要有轴对称式、二元斜板
式及三维侧压式 3种。其中三维侧压式进气道具

有诸多优点, 如: 易于实现模块化及一体化设计;

采用侧向压缩方式能较好地处理前机身附面层吞

入问题;低马赫数下的起动性能好;侧板后掠有利

于减轻前缘的气动热负荷等。

目前国内主要利用带顶压的三维侧压式进气

道进行超燃冲压发动机半自由射流试验
[ 1]
。根据

日本的研究经验,相同的收缩比前提下,带顶压的

三维侧压式进气道内部阻力比带中心支板压缩的

纯侧向压缩方式进气道减小近 50%
[ 2]
。然而,这

种进气道由于顶压激波与侧压激波之间存在较强

的相互干扰, 导致进气道流场复杂, 流量系数偏

低[ 3, 4]。就未来的应用而言, 由于加速和克服阻

力的原因,流量系数太低将是不可取的。

采用前掠侧板布局的侧压式进气道虽能使

Ma= 6下的流量系数达到 0� 9[ 5] ,但由于气流穿

越侧压激波后还会在顶板上产生垂直方向的反

射,并且这种反射随穿越侧压激波数目的增加及

来流马赫数的降低而逐渐增强。低马赫数来流条

件下,该反射可能会导致顶板附面层产生大面积

分离,进而影响进气道起动。

为兼顾侧压式进气道高低马赫数下的性能,

作者主要针对后掠侧压式进气道进行了较为深入

的研究。在一种带顶压的常规后掠侧压式进气道

基础上发展了一种改进型进气道。文中运用数值

模拟手段对该进气道流场进行了研究, 并与常规

进气道进行了比较。

1  模型设计

  图1 Model A是一种典型的常规侧压式进气

道气动布局。该布局为双楔顶压+ 侧板中置的压

图 1 Model A 气动布局

F ig . 1  Schematic of Model A

缩方式。风洞试验表明,这种布局方式能获得较

好 1的总体性能 [ 4]。但由于第二道顶压激波与侧

压激波之间仍存在较强的相互干扰, 导致进气道

流量系数不高。通过对该进气道的深入研究发

现,顶板第二压缩角大小对进气道流量系数影响

较大。为此,在 Model A 基础上, 将第二压缩角

由 5!减小为 0!,同时对侧压通道内的部分顶板压
缩面采用圆弧过渡以获得合理的收缩比, 如图 2

Model B所示。图中两模型除侧压通道内的顶板

压缩面不同外其余参数完全一致。

图 2  Model B 气动布局

F ig. 2 Schematic of Model B

两模型总收缩比均为 5� 83, 侧向收缩比 2� 1。
侧向收缩比在很大程度上决定了侧压激波及其反

射波在侧压通道内的位置,从而决定了唇口前溢

流窗面积。侧向收缩比越小, 溢流窗面积越小,溢

流量越小, 进气道流量系数越高。在 Ma= 6 来流

条件下,当侧向收缩比在 2� 0左右时,侧压激波的

第一道反射波刚好打在侧板肩点附近, 这是一个

比较理想的状态。这里, 经初步优化设计,侧向收

缩比取为 2� 1。

图 3 流量系数随后掠角的变化关系

Fig . 3  Effect of the sw eep ang le on mass

capture r atio

进气道内收缩比,即唇口入口截面面积与喉

道面积之比,在很大程度上决定进气道低马赫数

下的起动性能。初步设计时, 根据一维流理论,以

唇口处出现贴口正激波来估算内收缩比。Model
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A, B的内收缩比分别为 1� 20和 1� 24,小于 Ma=

4下按一维流理论的估算值 1� 36。
侧压式进气道后掠角也是影响进气道流量系

数的一个重要因素。图 3 反映了在 Ma= 6来流

条件下不同收缩比的纯侧向压缩方式进气道其流

量系数随后掠角的变化关系。可以看到,当后掠

角大于 35!时, 流量系数随后掠角增加呈加速下

降趋势。这里, 两模型为保证较高的流量系数采

用了 30!后掠。侧板 30!几何后掠相对顶板第一

道激波的波后来流实则为 36!气动后掠。

2  数值模拟

  利用 FLU ENT 商业计算软件对进气道流场

进行数值模拟, 紊流模型为两方程 k��模型,近壁

处采用壁面函数进行修正。

图 4  Model B 计算域结构示意图

F ig . 4 Schematic of Model B computational reg ion

图 5 Model B对称面内的网格结构

F ig . 5  Computational g rids in the symmetry plane

o f Model B

由于几何条件和流动状态的对称性, 只选取

模型的一半进行三维流场计算。图 4、图 5 是

Model B计算域结构示意图及对称面内的网格结

构。为适应粘性计算与激波捕获的需要,采用了

网格局部加密技术。壁面附近采用等比加密的附

面层网格,其中第一层网格距壁面 0� 05 mm, 确

保近壁面 y
+
在 10的量级。进气道内流场沿 x /

y / z 方向分别布置了 262/ 50/ 25个节点。为捕捉

唇口前的溢流结构, 唇口上方的外流场沿高度方

向布置了 35个节点。整个计算域共采用了 516

240个结构化网格单元。

为考核网格疏密对计算结果的影响, 计算还

采用了另一套网格数为 765 520 的密网格结构。

结果表明,两套网格在沿程压力分布和总体性能

参数方面的计算偏差非常小, 因而本文全部采用

了前一套网格配置方案。

计算过程采用二阶隐式耦合方式求解, 分子

粘性系数采用 Suther land 公式计算,比热比 �=

1� 4。数值模拟以南航小高超风洞喷管出口处的
气流参数作为流场计算的来流条件

[ 5]
。计算收敛

的标准为:各残差指标下降到 10- 3以下且不再变

化,进出口流量的相对误差在 10- 4以下。

这一数值方法成功模拟了前掠侧压式进气道

在 Ma= 5� 3风洞中的实验流场,计算得到的沿程

压力分布及隔离段出口对称面上的皮托压力分布

与实验结果吻合较好
[ 5]
。

3  结果及分析

3. 1  Ma= 6下的流场分析及性能比较

  图 6~ 图 9给出了两种模型 Ma= 6来流条

图 6  Ma= 6 Model A 对称面内的等马赫线图

F ig . 6 Contour s of Mach number in the symmetr y

plane of Model A at Ma= 6

件下对称面内的波系结构。由图 6可以看到,相

对于单楔顶压+ 侧板前置的气动布局而言,这种

双楔顶压+ 侧板中置的气动布局其顶压与侧压的

相干程度明显减小, 但第二道顶压激波与侧压激

波之间仍存在较强的相互干扰, 这种干扰导致侧

压激波形状发生较大变化, 生成�桥波�及反射

波
[ 6]

,并使得对称面上的反射点前移,反射波强度

增加。由图 6、图 8不难发现, 对称面上两道顶压

激波与侧压激波相交于某一较小的区域,该区域

各项参数变化剧烈, 损失很大,同时波后较大的气

流偏转角及与外界较强的压差大大降低了进气道
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  由于 Model B 侧压通道内的初始顶板压缩

面是一段 0!压缩的平面, 而圆弧过渡面的初始压

缩角又为 0!,因而由圆弧面产生的压缩波与侧压

激波的干扰非常有限,且仅限于侧压激波底部,侧

压激波中部形状未发生变化, 见图 7、图 9 及图

10。由于 Model B 顶压与侧压的干扰进一步减

弱,因而唇口前气流的偏转角及与外界的压差都

要弱于 Model A。

虽然 Model B 顶板总偏转角比 Model A 大

2� 5!,但由图 9可以看出,由侧压激波波后气流与

顶板附近偏转角为 13� 5!的气流方向不一致导致
的反射波刚好打在唇口以内, 说明由圆弧面产生

的 7� 5!偏转未对唇口前的气流产生明显的偏转
作用,这正是 Model B流量系数得以大幅度提高

的根本原因。研究发现,只要将圆弧压缩面布置

在侧压通道内部, 则由圆弧产生的顶板压缩就不

会对唇口前的气流产生明显的偏转效果。随圆弧

面位置后移,进气道流量系数略有提高。

比较图 6、图 7可以看到, 两种进气道在隔离

段入口前的顶板附面层状态存在较大差异。由于

Model B侧压通道内的顶板压缩发生在一段较短

的圆弧面上,由该弧面产生的偏转对顶板附面层

气流产生了明显的挤压加速作用。可以看到,隔

离段入口处,顶板附面层经圆弧面压缩后底部低

速区已经加速到超声速状态, 肩点前的马赫数达

到 1� 5, 经肩点处膨胀,肩点后马赫数达到 1� 9以
上。附面层流速的增加,大大增强了附面层稳定

性。可以看到, M odel B顶板肩点后的分离区要

小于 Model A。

由图 8、图 9还可以发现, M odel A 隔离段入

口上下壁面压差要明显高于 Model B。Model A

唇口处的峰值压力达到 67 kPa, 而 Model B仅为

50 kPa。上下壁面间的这种压差将迫使唇口一侧

的高压气流通过侧板附面层流向顶板, 并在对称

面相撞,形成�对涡�[ 5]
。�对涡�的出现将会增强

隔离段内的二次流动,增大损失,同时也会降低进

气道/隔离段的抗反压能力。从这一点来看,

Model B的优势是明显的。

图 10是 Model B 侧压通道内的波系结构。

图中清晰地反映了侧压激波与顶压激波的相干过

程。由该图还可看到, 顶压激波与侧压激波相干

后产生的反射波与侧板附面层相互作用,并于侧

板中后部导致附面层分离。由于波系配置合理,

不断增大的分离包刚好在唇口前溢出进气道。否

则,受唇口斜激波作用,侧板将会出现较大程度的

分离。

表 1给出了马赫 6来流条件下采用流量平

均得到的隔离段出口截面的性能参数。

可以看到, M odel B与Model A 相比,各项总

体性能参数得到了明显的改善: 流量系数提高了

14� 5%, 增压比提高了 17� 3%, 马赫数下降

3� 9% ,而总压恢复基本保持不变。
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图 10 Ma= 6 M odel B 侧压通道内的截面波系结构

Fig . 10 Simulated shock�wave st ruct ur e in Model B

at Ma= 6

表 1 两种进气道 Ma= 6 下的总体性能参数比较

Table 1  Performance parameters of two inlets at the

exit of the isolator at Ma= 6

Model A M odel B

流量系数

总压恢复

平均马赫数

增压比

温升比

0� 76

0� 383

2� 54

24� 3

3� 73

0� 87

0� 382

2� 44

28� 5

3� 89

3. 2  Ma= 4下的流场分析及性能比较

  图 11~ 图 14给出了两种进气道模型 Ma= 4

下的流场结构。不难发现, M odel B 的顶压与侧

压之间几乎不存在相互干扰现象, 而 Model A 第

二道顶压激波与侧压激波的干扰直接导致大量的

波后气流向外溢出。由于 Model B 顶板偏转角

大于

Model A,因而其唇口波强于 Model A, 由唇口波

导致的顶板分离区也略大于 Model A。较强的唇

口波在隔离段内的多次反射使得隔离段内的顶板

附面层被间断性地抬升, 从而使附面层增厚。隔

离段内的压力分布显示, Ma = 4 来流条件下,

Model B的压缩量要大于 Model A。

表 2给出了两种进气道 Ma= 4下的总体性

能参数。可以看到,低马赫数来流条件下, Model

B流量系数增加的更加明显,比 Model A 提高了

19%。由于 Model B压缩量较高, 因而其总压恢

复略有下降。

4  结  论

  ( 1) 对双楔顶压+ 侧板中置的常规后掠侧压

式进气道采用减小顶板第二压缩角、引入圆弧压

缩面的措施能使进气道 Ma= 6下的流量系数达

到 0� 87, Ma= 4下的流量系数达到 0� 69, 比常规

进气道分别提高 14� 5%和 19%。
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图 14  Ma= 4 Model B 对称面内的压力等值线图

Fig . 14 Contour s of static pressur e in the symmet ry

plane o f Model B at Ma= 4

表 2 两种进气道 Ma= 4 下的总体性能参数比较

Table 2  Performance parameters of two inlets at

the exit of the isolator at Ma= 4

Model A M odel B

流量系数

总压恢复

平均马赫数

增压比

温升比

0� 58

0� 596

1� 82

13� 6

2. 54

0� 69

0� 589

1� 62

18� 0

2� 77

( 2) 新的改进措施能有效减弱顶压与侧压的

干扰,降低隔离段入口上下壁面的压差,增强隔离

段入口顶板附面层的稳定性。

( 3) 改进后的进气道总体性能得到了较大程度

的提高,其性能明显优于常规后掠侧压式进气道。
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