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摘　　　要 : 考虑了外流场对进气道内部气流流动状况的影响 ,将 S形进气道的内外流场进行综合求解。采

用有限容积法 ,求解全三维 N2S方程。将数值计算结果与实验数据进行了对比 ,分析了机头/前机身对进气

道入口气流的影响 ,同时也分析了进气道入口激波分布和进气道内部气流流动情况 ,以及出口流场的气流品

质。从计算结果看该进气道损失比较大 ,出口截面最高的总压恢复系数为 0. 96 ;二三级调解板可以有效地引

导气流 ,避免第一转弯处的大面积回流。
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Abstract : Outer flow of t he inlet was comp uted in consideration of inner flow. Three2di2
mensional Navier2Stokes equations were solved by finite volume method. The p redictions

were compared wit h experimental data. Also t he influence of airf rame/ head on ent rance of

inlet flow fields , t he dist ribution of shock2wave and the behavior of t he inner flow were ana2
lyzed. The result s showed t hat air can be effectively int roduced into inlet by t he second and

t hird cont rol plans , avoiding large area reverse flow at first bent , but t he loss of t he inlet

was large , t he highest of the total p ressure recovery coefficient was 0. 96.
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　　早在 70年代 , S形超音速进气道就在“第三

代”军用飞机上得到了应用[1 ] ,而对于 S形扩压管

道的研究更是由来已久 ,但是很多学者的研究都

是关注于管道内部的气流流动状况 ,而对管道内

外混合流场的研究则较少[2 ]。外流场对于管道内

的气流流动特性会产生重要影响 ,因此对于外流

场的存在也是不可忽视的。进气道内气流不仅受

进气道几何形状的影响 ,而且与前机身和进气道

布局有关[ 3 ] [4 ] ,因此对于三维 S形进气道的内外

混合流场进行综合分析是十分必要的。

本文通过对某一 S形进气道内外流场的综合

求解 ,分析了机头/前机身对进气道的影响 ,进气

道内部的流动状况以及进气道出口流场品质。并
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将数值计算结果与实验值进行对比 ,得出了有意

义的结论。

1　计算模型

本文模拟的 S形进气道考虑了机头和前机身

对进气道的影响。进气道为腹部进气 ,上唇口和

机身之间有附面层隔道。进气口为一个倒挂的铲

斗形状 ,从入口到出口截面是从圆角矩形过渡到

圆形。进气道有三道调节板 ,采用二级调节板调

节入口气流。在二、三级调节板上镗出几百个小

孔 ,以便于抽吸低能附面层。如图 1所示。

图 1　进气道简图

Fig. 1　Sketch of S2shaped inlet

2　计算域和边界条件

对于高速飞行器的数值模拟 ,通常采用压力

远场边界条件。为了满足压力远场的边界条件 ,

本文的计算域为一个长 60 m、宽 40 m、高 40 m的

长方体 ,其中外流体域的出口即长方体右侧的面

取为压力出口 ,长方体的其余五个面为压力远场

边界条件 ,进气道的出口也设置为压力出口。如

图 2所示。

图 2　计算域和边界条件

Fig. 2　Computational region and boundary condition

3　计算网格生成

由于模型结构比较复杂 ,采用分区域网格划

分。从机头/前机身直至进气道部分分为三块进行

网格划分 ,外流体域分为 6块 ,如图 3至图 6。在进

气道的入口处有三级调解板 ,第二、三级调解板上

有几百个小孔 ,为了能够清晰的描述这些小孔 ,在

图 5所示部分进行局部网格加密 ,每个小孔的周向

布置 6个网格点。进气道内部流体的的网格划分

采用 cooper的方法 ,近壁边界层网格第一层厚度 1

mm ,共六层 ,增长比例为 1. 2 ,如图 6。外流域网格

由密到疏 ,越远离机头网格越稀疏 ,以减小整个计

算域的网格数量 ,总的网格数为 98万。

图 3　外流域网格分区图

Fig. 3　Division of outer flow

图 4　第一部分网格

Fig. 4　First section computational grid

图 5　第二部分网格

Fig. 5　Second section computational grid
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图 6　第三部分网格

Fig. 6　The third section computational grid

4　计算方法和计算条件

文中计算的是超声速工况 ,求解三维 N2S方

程 ,湍流模型采用标准 湍流模型[5 ]加壁面函数[6 ]

的方法。

计算工况 :高度 11 000 m、马赫数 1. 4、0°攻

角、0°测滑角。

5　计算结果与分析

首先将数值计算结果与实验数据进行对比 ,

对比的实验数据是进气道壁面上的静压值 ,实验

数据由安装在进气道壁面的传感器测出。测量点

在进气道截面壁面的分布位置如 7 图所示 ,点 1

～7为进气道侧壁测量点 ,因为左右侧壁压力比

较对称 ,因此只对比其中一侧的压力 ,8～15为进

气道底壁测量点。

图 7　测量点分布图

Fig. 7　Location of measurement point s

　　图 8和图 9分别是侧壁和底壁上测量点实验

数据和数值计算结果对比图。从图上看出计算结

果和实验值整体趋势是一致的。图 8中点 11 比

点 10 压力低 ,是由于气流经过第一转弯后 ,高能

气流主要集中在管道的下部 ,点 11受气流挤压作

用力要比点10小 ;处于第二转弯的点12压力又

开始增大 ,是由于气流流动将要向水平方向改变 ,

挤压进气道下壁所致 ,而点 13压力比点 12稍小 ,

此时 ,进气道下壁面略向下倾斜 ,高能气流向中心

发展的原因。图 9中侧壁压力沿出口方向逐渐增

大 ,这是因为进气道是一扩压装置的缘故。

图 8　数值计算底壁压力和实验数据对比图

Fig. 8　CFD/ Experiment underside pressure comparisons

图 9　数值计算侧壁压力和实验数据对比图

Fig. 9　CFD/ Experiment side face pressure

comparisons

图 10　纵向对称截面马赫数等值线图

Fig. 10　Mach number contour on symmetry plane

图 10为对称截面的马赫数等值线图 ,从图上

看出首先在飞机的头部产生了一道压缩波 ,对气

流有一个轻微的压缩 ,之后又产生了一道膨胀波 ,

气流的马赫数又恢复至 1. 4。这是因为机头前部
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类似于锥体 ,超音速气流遇到锥尖 ,产生一道压缩

波 ,而机头中部偏后锥角变小 ,因此在折转的地方

又产生了一道膨胀波。由于机头的这种形状使得

来流的马赫数没有降低。在进气道的入口处 ,当气

流遇到上唇口时 ,产生了一道斜激波 ,气流经过这

道激波 ,由马赫数 1. 4变为 0. 8 ,之后进入进气道 ,

这道激波的存在对气流起到了减速增压的作用。

在进气道内部 ,二、三级调解板的交接处是喉

道位置 ,经过喉道以后马赫数有所降低 ,从图上可

以看出由于第二级调解板的压缩作用和第三级调

解板的引导作用 ,在第一个转弯处 ,气流没有直接

冲撞进气道下壁面 ,避免了形成大面积的回流区。

在三级调解板之后高速气流主要集中在了管道的

下部。这可以从图 12看出。

图 11和图 12是进气道 6个不同截面的马赫

数等值线和总压恢复等值线图。图中截面 6是进

气道的出口 ,可以看出马赫数和总压恢复的等值

线图是很相似的 ,1 截面位于三级调解板之后的

管道上升部分。在这个位置低速气流集中在管道

的上部 ,随着流动的发展 ,低速气流不断与高速气

流进行掺混 ,使得高速气流的面积变小。截面 3

位于第二个转弯处 ,经过截面 3管道变为水平 ,且

下壁略向下倾斜 ,这种结构类似于突扩的管道 ,贴

近下壁面出现了一定范围的低速区 ,并且随着流

动的发展 ,靠近下壁面的低速区越来越向管道中

心发展。上壁面的低速区在经过第二个转弯后也

逐渐向管道中心发展 ,随着与低速气流的掺混 ,高

速气流的速度有所降低 ,在气流出口处最高的马

赫数为 0. 45 ,最高的总压恢复为 0. 96 ,可见气流

的损失还是很大的。

图 11　截面马赫数

Fig. 11　Mach number of cross2st ream plane

图 13是出口截面的二次流流谱 ,可以清晰地

看到对涡。截面上方出现的是大对涡 ,而截面下方

图 12　截面总压恢复系数

Fig. 12　Total pressure recovery of

cross2st ream plane

图 13　出口截面二次流流谱

Fig. 13　Computed secondary flow

in outlet cross section

左、右下角出现的是小对涡 ,旋转方向相反 ,涡分离

点刚好处于截面对称线的位置上。这主要是流体

在弯管内流动时 ,在曲壁形成的横向压力梯度作用

下产生了内旋运动 ,因此形成二次流。截面下方的

高能气流沿管壁发生螺旋上移 ,达到出口上部区

域。二次流的产生造成了进气道内流场发生畸变 ,

出口处总压恢复系数降低及旋流系数增大的现象 ,

这些对于发动机的正常工作都是不利的。

6　结　论

(1)从所计算的工况看 ,由于机头的形状 ,在

机头先产生了一道压缩波之后产生了一道膨胀

波 ,使得来流马赫数没有减小。

(2)上唇口产生的激波对气流起到了减速增

压的作用 ,但是激波没有搭在进气道的下唇口 ,因

此会有部分的溢流。

(3)第二、三级调节板的倾斜结构有效地引导
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气流 ,气流没有水平冲击第一转弯 ,避免了第一转

弯处管道下壁面出现大面积的回流区。

(4)气流沿程的总压恢复逐渐降低 ,出口气流

的最高总压恢复为 0. 96 ,说明该进气道的损失比

较大。出口截面总压图谱上部存在扇形低压区 ,

出口流场并不均匀 ,要想改善出口截面流场 ,提高

气流质量 ,需采取流场控制措施。

(5)进气道气流压力沿程变化较大 ,侧壁沿程

压力呈单调增大趋势 ,而底壁压力在第一转弯前呈

单调增大 ,之后压力稍降 ,第二转弯之后又增大。
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