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高超声速侧压式进气道溢流特性研究
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摘 � � � 要: 首先介绍了高超声速侧压式进气道的构型, 定义了侧压式进气道可能存在的两种溢流模态 � � �

构型溢流和压差溢流;然后对构型溢流进行了理论分析和计算, 阐明了侧板后掠的侧压进气道设计参数对构

型溢流影响;最后对不同侧板配置方式的侧压式进气道进行了数值模拟, 通过对比分析发现由唇口板位置所

决定的溢流窗大小对进气道溢流特性的影响显著.
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Spillage characteristics of sidewall compression scramjet inlets
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Abstract: Fir st ly conf igurat ions o f the generic sidewall compression scr am jet inlets w ere

int roduced and then tw o kinds of spillag e that sidew all compr ession inlets might occur w ere

int roduced. Spillage induced by the back�sw ept sidew all leading edge is cal led Conf igur at ion
Spillage, w hile spillage evoked by the pressur e differ ence is described as Pr essure�Dr iv en
Spillage. Parametr ic analy sis of the inv iscid effects o f leading edge sw eep, sidew al l compr es�
sion, w idth�height ratio, cow l posit io n and inf low Mach number on spillage w as car ried out .

Final ly, numerical simulat ions w ere performed for a series of inlets at various f lig ht alt itude

and speed. T he research indicates that the area of spillage w indow, w hich is mainly deter�
mined by the po sit io n of the cow l, significant ly inf luences the spil lag e characteristics of the

scramjet inlet .
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� � 在吸气式高超声速推进系统中, 进气道性能

的高低是影响整个系统总体性能的一个关键因

素.侧压式进气道易于实现机身/推进系统一体化

设计, 成为高超进气道设计极具吸引力的方

案[ 1, 2] . Scot t D. Ho lland等人就侧压式进气道开

展了大量实验与数值计算工作
[ 3�5]

,国内张堃元等

在侧压式进气道的研究中也颇有特色和独创

性
[ 6, 7]

.

为了实现飞行器宽马赫数飞行,进气道应该

能够在低马赫数时具有较大的溢流率, 以利于进

气道在较低马赫数下实现自启动; 另一方面,为了

保证发动机具有足够的推力以使飞行器在低马赫
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数下能够加速飞行, 进气道的溢流率不能过大.因

此,侧压式进气道的溢流特性是进气道设计中需

要特别关注的重要因素.本文就侧压式进气道的

这一关键问题开展了相应研究.

1 � 侧压式进气道的构型和两种溢流
模式

1� 1 � 侧压式进气道的构型

如图 1所示,典型的高超声速侧压式进气道

由底板( base w all)、侧板 ( side w all)和外罩唇口

板( cow l)组成.侧板一般对称布置(侧压角 �、前/

后掠角 �) ,压缩面多为平面, 几何结构简单. 溢流

窗口定义为唇口之前、侧板之间的区域.进气道收

缩比( CR, Contraction Rat io)定义为入口面积与

出口面积的比值.

图 1 � 高超声速侧压式进气道

F ig. 1� H yper sonic Sidew all Compression Inlet

1� 2 � 侧压式进气道的两种溢流方式

自由来流进入侧板后掠的高超声速进气道

时,受到对称放置的进气道后掠侧板的压缩, 产生

与侧板后掠角相同的具有后掠特征的后掠压缩激

波,气流经过该激波后, 马赫数减小, 气流获得一

个与侧板后掠方向相同的速度分量, 发生偏折并

远离顶板.这样的一个速度分量将会导致部分被

侧板压缩过的气流从唇口板外侧逸出, 形成溢流,

文献[ 5] 对这种由侧板后掠而引起的溢流进行了分

析,本文将这种溢流定义为构型溢流( Conf igura�
t ion Spillage) .

自由来流经进气道压缩, 减速增压后,静压高

于进气道外未经压缩的自由流, 由于溢流窗口内

外压力不匹配, 进气道侧板以内的部分高压气体

将流向溢流窗外压强较低的区域, 本文将这种由

进气道内外压差引起的溢流定义为压差溢流[ 8]

( Pr essure�Driv en Spillage) .压差溢流不仅存在于
侧板后掠的侧压式进气道中, 还存在于侧板前掠

或侧板既不前掠也不后掠的高超声速进气道中.

除此之外,如果进气道前体外压缩段不采用乘波

构型设计,同样存在着压差溢流[ 9] .

2 � 构型溢流的分析和计算

2� 1 � 单溢流窗和多溢流窗溢流量计算

高马赫数自由来流受到对称放置的进气道后

掠侧板的压缩,会产生同侧板后掠角相同的第一

对后掠压缩激波. 第一对压缩激波相交于进气道

的对称线,形成一对反射激波;反射激波入射至壁

面后产生第三对激波.类似地,对称激波依次产生

直至压缩面结束、肩部膨胀波出现.溢流窗的有效

面积取决于唇口板之前的激波系结构. 如果唇口

板置于侧板斜激波的第一个交点之前, 那么仅有

第一溢流窗具有溢流效果(图 2中 1!所示区域) ;

唇口板后移至第一个激波交点之后和反射激波同

壁面的交点之前, 则同时存在第一、二溢流窗;其

它情况以此类推.

图 2 � 进气道内波系结构和溢流窗数目

Fig . 2 � Shock str ucture and the number

o f spillage w indows

第一溢流窗的相对溢流量可以由下式给出:

 1 =
!2Ma2 yA s1 T 2

!1Ma 1WH T 1

(1)

式中,W 和H 分别表示捕获面宽度和高度,下标

 1!表示进气道入口的气体参数, 下标 2!表示第

一溢流窗的气体参数,  A s1!表示第一溢流窗口的

面积,  Ma2y!表示第一溢流窗口气流垂直于底板
的马赫数分量.

在第二溢流窗,计算公式类似于第一溢流窗

的情况,来流条件则变为第一对压缩激波的波后

参数. 以此类推, 可以得到各溢流窗的相对溢流

量,然后求和便可得到总的溢流量

 total = ∀
n

i= 2

!iMa iyA s( i- 1) T

!1Ma iy WH T 1

(2)

2� 2 � 进气道构型溢流规律的计算与分析

文献[ 10] 的研究已经表明, 侧板前缘后掠角和

来流马赫数相同时, 侧板压缩角 �增大,侧板激波

前后扩压比 P2 / P1 和溢流角 ∀也随之增大;在相

同侧压角条件下,溢流角∀随后掠角 � 的增大而
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迅速增大;在溢流窗面积不变时,溢流率随侧板压

缩角 �和后掠角 � 的增大而增大.

图 3给出的是进气道捕获面宽高比 W / H 对

构型溢流特性的影响. 在捕获面积和唇口相对位

置一定的情况下,为达到相同的几何收缩比, 宽高

比越大,进气道压缩面总长度越大,溢流窗面积也

随之增大,导致溢流率增加.

图 3 � 进气口宽高比对构型溢流特性的影响

F ig . 3� Effect o f width/ height ratio on

configuration spillag e

进气道能否启动取决于内收缩比 CR in大小

的选取是否合适. 在总收缩比 CR total一定的情况

下,内收缩比 CR in取决于唇口板相对于喉道的位

置.以唇口板设计位置( CR total= 2、Ma # = 6时第

一对侧板斜激波的交点)为标准位置, 记为 0, 唇

口板设计位置距喉部距离为 L ,通过前后移动唇

口板以改变其前缘到喉部的距离, 如前移 10% L

记为 0� 1位置, 后移 20% L 记为- 0� 2位置. 图 4

图 4 � 唇口位置对构型溢流特性的影响

F ig. 4� Effect of cow l po sitio n on

configuration spillag e

给出了设计马赫数( Ma= 6)和非设计马赫数( Ma

= 4)时构型溢流率随唇口位置的变化情况.从图

中可以看出,唇口位置对溢流量的影响较大,唇口

后移,溢流量比例加大,进气道将易于启动.

2� 3 � 飞行马赫数对构型溢流影响规律分析

高超声速飞行器要求进气道能够在一定的马

赫数范围内稳定高效工作.当进气道构型相同时,

随来流马赫数的增大, 定几何侧压式进气道相对

溢流量减小,这种变化是有效溢流面积和溢流角

均减小的结果,图 5给出了这一变化规律.

图 5� 来流马赫数对构型溢流特性的影响

F ig . 5 � Effect o f inflow Mach on

configuration spillag e

3 � 溢流的数值模拟与分析

3� 1 � 物理模型和数值方法

所研究的侧压式进气道构型高 50 mm, 入口

截面宽 87� 5mm,出口截面宽 15� 7mm ,进气道收
缩比为 5� 56� 侧板长短边分别为 400 mm 和 350

mm, 侧板前/后掠倾角为 45∃. 溢流窗口定义为外
罩唇口前、两侧板之间的区域,当外罩唇口与侧板

前缘重合、无溢流窗口时, 记为 Spillage Window

0%!, 当 无 外罩 时, 记 为  Spillage Window

100%!,其它情况依此类推.

数值计算采用了已经在文献[ 12] 中得到验证

的可压缩粘性流场求解程序, 该计算程序采用有

限体积方法、二阶精度 OC�TVD格式和 B�L 代数
湍流模型.

按照超声速流动特点, 流动入口给定流动参

数,流动出口流动参数外推;壁面边界条件按照无

滑移绝热壁条件给定; 为了保证流场信息交换的

守恒性,在区域边界将网格向相邻区域延拓一层
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网格,通过流动参数的交换保证流通量守恒.

3� 2 � 溢流量计算结果分析

质量捕获流率又称流量系数, 指进气道出口

截面的质量流量与进口捕获截面质量流量的比

值.质量捕获流率是衡量进气道性能的一个重要

参数,捕获一定质量的空气是所有吸气式推进系

统正常工作的前提条件. 从表 1 和表 2 给出的数

据可以看出,同样的溢流窗面积和来流马赫数条

件下,侧板前掠的进气道的捕获流量系数较高,后

掠进气道的捕获流率较低,侧板无后掠的进气道

捕获流率则介于前后掠进气道之间. 来流经过后

掠侧板压缩,获得一个与侧板后掠方向相同的速

度分量, 发生偏折,远离顶板, 因此后掠式进气道

的溢流是构型溢流和压差溢流共同作用的结果.

侧板前掠引发的速度分量指向进气道顶板方向,

对溢流起抑制作用, 因此侧板前掠进气道的质量

捕获流率较高.

在侧板配置方式相同时, 溢流窗面积对溢流

量影响显著.唇口板同侧板前缘平齐时,溢流窗被

完全封死,侧板前后掠进气道的溢流量都为零.来

流马赫数较高( Ma= 8� 09)时,侧板前缘配置方式

对溢流的影响较小. 表 1中溢流窗为 50%的情形

下,侧板前掠的进气道溢流率为 3� 8%, 后掠比前

掠进气道仅多 2� 6%, 表 1中 100%的溢流窗情况

的结果也表明这一点,因此,我们认为压差溢流比

构型溢流更为显著. 国外一些学者的研究工作也

得到了类似的结论[ 8, 11, 13] .

对表 2中不同来流马赫数条件下的质量捕获

流率进行对比分析, 可以发现在侧板配置方式和

溢流窗面积相同的条件下,无论侧板前缘采用何

种配置方式,随来流马赫数的增大,进气道质量捕

获流率上升; 而且来流马赫数越大, 前/后掠进气

道的流量捕获系数差别越小, 来流马赫数 Ma= 4

时,侧板前掠进气道的质量捕获流率比后掠进气

道高出 7� 7% , 而当来流马赫数上升到 8� 09 时,
前/后掠的差异仅有 2� 6%.

表 1 � Ma= 8� 09 来流条件进气道质量捕获流率( %)

Table 1 � Mass capture ratio (Ma= 8� 09)

溢流窗 0% 25% 50% 100%

前掠 100 99� 9 96� 2 73� 9

无后掠 100 99� 2 94� 9 73� 5

后掠 100 99� 3 93� 6 72� 2

表 2� 不同 Ma来流条件质量捕获流率( 50%溢流窗)

Table 2 � Mass capture ratio for various Ma

( 50% spillage window)

来流马赫数 4 6 8� 09

前掠 92� 5 95� 2 96� 2

无后掠 88� 7 92� 9 94� 9

后掠 84� 8 91� 0 93� 6

3� 3 � 流场计算结果分析

如图 6压力等值线所示, 高超声速自由来流

经侧板压缩,产生成对的斜激波,波后气流减速增

压;而进气道外部气流静压保持不变,进气道内气

流静压高于进气道外未经压缩的气流, 进气道内

气流流向发生偏折, 部分气流溢出,未能被进气道

捕获,形成溢流.

图 6� 侧板静压等值线

F ig. 6� Contour s o f P/ P # on inlet sidewall

图 7为进气道侧板壁面极限流线图画,从图

中可以直观地看出水平自由来流经过侧板压缩后

获得远离顶板的速度分量,部分气流溢出进气道,

剩余部分则遇到唇口板阻挡后折回.

图 7� 侧板极限流线图

F ig . 7 � Streamlines on inlet sidew all

如图 8所示, Y= H / 2 平面是进气道内受压

缩气体同外界自由来流的分界面, 同时也是溢流

窗口所在平面. 其中 A 点表示侧板前缘, B 点是

侧板斜激波在对称面上的交点, C 点为斜激波经

对称面反射形成的反射激波同侧板的交点. A 点

所在的等X 坐标横截面同B 点所在的等X 坐标

横截面之间的区域, 高超声速自由来流遇到侧板

斜劈压缩面,靠近侧板的气流首先遇到了激波的

压缩,静压升高要早于中心区域的气流,从压力等

值线得出,中心区域气流在遇到侧板斜激波之前,

与外界自由来流静压相等,不存在压差溢流,因此

该区域的溢流主要发生在 A、B 两点的连线同侧
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板之间. B 点和C 点之间的区域则正好相反, 靠

近对称面的气流更早的遇到反射激波的压缩, 因

此在进气道/自由来流分界面上,内外压差并不均

匀.内外压差是决定压差溢流的关键因素,压差分

布的不均匀性必将引发等 X 横截面上溢流的不

均匀, 1- 1截面上, 靠近侧板处, 内外压差较大,

对应的溢流作用也应该更明显; 2- 2截面上则是

靠近对称面处压差较大.

图 8� Y= H / 2平面静压等值线

F ig . 8 � Contours of p / p # on plane Y= H / 2

4 � 结 � 论

( 1) 根据溢流的形成原因, 可以将高超声速

侧压式进气道的溢流分为由侧板后掠引发的构型

溢流和内外压差引起的压差溢流;

( 2) 构型溢流是侧板后掠的侧压式进气道特

有的溢流形式, 进气道的宽高比、唇口板位置是影

响构型溢流的两个重要设计参数;

( 3) 由于侧板前/后掠所引起的进气道质量

捕获流率的变化(即构型溢流)并不显著,而由溢

流窗大小决定的压差溢流则是决定溢流量大小的

关键因素.因此,侧压式进气道设计中应该仔细考

察溢流窗大小对进气道启动特性的影响.
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