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三维侧压式进气道的减阻研究
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摘� � � 要: 为实现三维侧压式进气道的减阻,采用了数值模拟和来流马赫数 Ma0 = 5� 3 风洞试验相结合的

方法研究了两种三维侧压式进气道,其中之一为基准进气道, 其二是在基准进气道的基础上采用某些减阻措

施的低阻进气道.结果表明: 所采用的减阻措施是有效的,在 Ma0 = 5� 3 的条件下, 进气道的压差阻力可以减

少 4� 7%左右, 摩擦阻力可以减少约 4� 9% ,附加阻力可以转化为附加推力,总阻力可以减少 4� 7% 左右. 与此

同时,进气道的总体性能也得到明显改善.
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Abstract: Tw o so rts of three�dimensional sidew all inlets: standard inlet , and low dr ag

inlet developed by taking some measures of decr easing drag in the standar d inlet , had been

invest igated with methods of w ind�tunnel experiments at Ma0 = 5� 3 and numerical simula�
t ions. T he results show that the measur e of decr easing drag is effect ive and pressure drag de�
creases about 4� 7% and frict ion dr ag decreases about 4� 9% at Ma0 = 5� 3; the addit iv e dr ag

can be turned into addit ive thr ust and total drag decreases about 4� 7% at Ma0= 5� 3� Here,

the collect ivity performance is also improved.
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� � 目前,国内外超燃冲压发动机的研究业已取

得了重大进展, 2005年 X�43A 试验验证机的成功
飞行证明了超燃冲压发动机可以产生推力[ 1] , 但

离实际应用还有很大的距离. 如何增加发动机推

力,减小推进系统的阻力就成为了当前研究的重

大课题.

高超声速进气道是高超声速飞行器推进系统

的重要组成部分,同时也是阻力的主要承载部件.

高超声速侧压式进气道由于其气动设计的独特和

诸多的优点而被重视[ 2] , 但大多数的研究针对其

流量系数、压缩量、温升比、以及总压恢复等总体

性能,对阻力的研究并不多见.国内,国防科技大

学曾对二维进气道的阻力做过研究,国外,日本曾

对侧压式进气道阻力的研究做过一些工作[ 3] .

三维侧压式进气道由于其良好的气动性能,

是一种非常适合超燃冲压发动机使用的进气系

统[ 4] . 在高超声速飞行条件下, 燃料的热效率低,

如果进气道没有认真地考虑高超环境下的减阻问
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题,燃料释放的能量将有可能不足以克服机体和

进气系统所承受的阻力,高超声速飞行也就难以

实现.因此以超燃冲压发动机为核心的推进系统

为获得大的净推力, 必然要求进气道的阻力尽可

能地小,因此进气道的减阻就显得非常重要. 研究

表明,气动布局不同的三维侧压式进气道阻力特

性差别甚大,在同样的设计条件和设计指标下,设

计出阻力特性优良的低阻进气道是有可能的
[ 4]

.

高超侧压式进气道的阻力特性与飞行器的总

体要求、飞行器与发动机的一体化设计休戚相关,

从发动机的角度来说, 在燃烧室进口提供一定流

量、压力、温度、马赫数、甚至流场分布的来流本身

就对侧压式进气道的设计提出了挑战, 在满足发

动机总体要求的同时兼顾减小阻力, 就是本文的

研究目的.

本文在以往进气道阻力特性分析的基础

上[ 5] , 将几种可能的减阻措施用于侧压式进气道

的设计,希望在不降低其总体性能的前提下, 研究

切实可行的低阻进气道. 为此,研究了两种设计理

念有差别的侧压式进气道:其一是通常意义下的

带平面顶压和侧压的侧压式进气道; 其二是采用

减阻措施的带顶压和侧压的侧压式进气道.本文

将对这两种进气道进行分析对比(本次研究在零

攻角状态进行) ,并在来流马赫数 Ma0= 5� 3的风
洞内进行吹风试验, 从而为今后设计满足整体要

求而阻力特性优良的三维侧压式进气道提供有益

的参考.

1 � 模型设计

作者前期的研究证实, 侧压式进气道的各设

计参数对其内部阻力的影响程度差异很大,侧压

式进气道顶板压缩面的形状是影响阻力较大因

素,对三维侧压式进气道而言,摩擦阻力占全部阻

力的比例不大, 阻力主要来源于压差阻力.前期研

究还表明,在压缩面适当的部位采用曲面压缩是

减少压差阻力的一种有效手段. 本文运用这种措

施设计了一种低阻的侧压式进气道, 称为低阻进

气道;而另一种未采用减阻措施的侧压式进气道,

则称为基准进气道.图 1就是所设计的两种三维

侧压式进气道试验模型的照片.

为保证两进气道模型具有可比性,基准进气

道与低阻进气道的设计马赫数都是 6, 它们的进

口宽度 W、唇口捕获高度 H、隔离段宽度 W 1 和

隔离段高度 H 1、总收缩比 R tot、内收缩比 R in都相

同.此外, 两种进气道的顶板初始压缩角都为 7�、

图 1� 基准进气道和低阻进气道模型

Fig . 1 � Standard three�dimensional sidewall inlet and low

drag three�dimensional sidewall inlet

总压缩角都是 12�、后略角都为 30�. 两种进气道
所不同的是,基准进气道的顶板为两级平面斜楔

压缩,侧板压缩角 7�, 而低阻进气道顶板上两斜

楔之间采用曲面过渡,侧板压缩角取 7� 4�.

2 � 两种进气道的数值模拟研究

2� 1 � 数值方法介绍

计算中选用的紊流模型为 RNG( renormali�
zat ion g roup) k��模型, 近壁处采用标准壁面函

数法. 流动方程、k 方程、�方程的离散均选择二

阶迎风格式.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流场计算. 网格总数 45万

左右,分子黏性系数采用 Sutherland 公式计算,

对壁面取绝热无滑移、固体边界条件. 收敛判据

为:各主要残差指标下降 3个数量级且进出口流

量恒定.计算中比定压热容 cp 为温度的函数, 采

用 4次幂级数多项式表示

cp = B1 + B2 T+ B3T
2+ B 4T

3 + B5 T
4

基准进气道与低阻进气道试验条件下数值模

拟所用网格分别如图 2和图 3所示.

图 2� 基准进气道数值模拟所用网格

Fig . 2 � Computational g rids of the standard inlet

2774



� 第 12 期 卫永斌等: 三维侧压式进气道的减阻研究

图 3� 低阻进气道数值模拟所用网格

F ig. 3� Computational gr ids o f the low drag inlet

壁面附近采用局部加密技术, 使得第一层网

格 y
+ 大部分在 6~ 8之间. 有研究表明: 采用 k��

模型计算阻力时, y+ 在 6~ 8之间最合适 [ 6] . 图 4

和图 5 分别为两进气道模型对称面上的网格

细节.

数值模拟在以下风洞来流条件下进行: 来流

马赫数 Ma0 = 5� 3, 比热比 �= 1� 4, 总压 p t0 =

0� 7MPa, 总 温 T t0 = 420K, 单位 雷诺 数为

1� 0  107 m- 1 .

2� 2 � 两种进气道内部阻力的比较

表 1为数值模拟得到的试验条件下两种三维

侧压式进气道内壁面上各项阻力系数, 计算时动

压和参考面积均相同.

由表 1可知, 在来流马赫数 Ma0 = 5� 3的试

验条件下,低阻进气道内壁面的各项阻力都比基

准进气道小, 其中压差阻力减小了 4� 68%, 摩擦

阻力减小了 4� 93% ,总阻力减小了 4� 73%, 摩擦

阻力所占比重减小了 0� 04%. 数值模拟的结果表

明,在同样的设计限制条件下,部分压缩面采用曲

面压缩的侧压式进气道可以明显地减少气动

阻力.

表 1� 两种进气道模型 Ma0= 5� 3 来流条件下内壁面上

各阻力系数

Table 1 � Drags coefficient on the internal walls of

the two sort inlets at Ma0= 5� 3

进气道模型 基准进气道 低阻进气道

压差阻力系数 Cp 0� 276 0� 263

摩擦阻力系数 C f 0� 066 0� 062

总阻力系数 C t 0� 341 0� 325

摩擦阻力所占比重( C f/ C t ) / % 19� 22 19� 18

因为压差阻力在内壁面上的总阻力中占支配

地位,所以它将是两种三维侧压式进气道内壁面

上阻力研究的重点, 显然压差阻力的大小与进气

道内通道的沿程压力分布密切相关,一般而言,进

气道的沿程压力越高,进气道的压差阻力也越大,

因此进气道沿程压力曲线的高低在某种程度上代

表了压差阻力的大小.

图 6和图 7分别为数值模拟所得两种进气道

顶板和侧板沿程压力的分布.

图 6 � 两种进气道顶板沿程压力的分布

F ig . 6 � Pressure distribution on t opwall center line o f

the t wo so rt inlets

由图 6 和图 7可知, 基准侧压式进气道喉道

前顶板、侧板中心线上沿程压力除个别点外,都比

低阻进气道对应位置的压力高, 这是由于采用了

曲面压缩, 适当增大了侧板压缩角, 侧板适度后

移,使得气体在压缩过程中减少了激波突然压升

的比例,呈现出了更均匀的升压规律,从而使得由

压力积分获得的压差阻力得以减小. 数值模拟结
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图 7 � 两种进气道侧板沿程压力的分布

F ig . 7� Pressure distribution on sidewa ll center line of

the tw o so rt inlets

果显示低阻进气道既可提高压比、降低马赫数,又

达到了减小压差阻力的目的.

为了更好地说明减阻效果,本文仍采用(前期

研究引入过)进气道的推力效率、推阻比和附加阻

力来分析二者的差别,其中推力效率  定义如下:

 =
I th

I c
( 1)

式中 I th为进气道喉道处的冲量, I c 是该进气道最

大捕获面积内的来流冲量,该式表示实际有效冲

量在来流总冲量中所占比重, 反映进气道产生推

力的效率.

推阻比 !定义为

!=
I th

D
( 2)

推阻比 !是进气道喉道处的冲量 I th与该进气道

内壁面上总阻力 D之比, 公式( 2)的意义为:实际

有效冲量与内壁面总阻力的比, 反映进气道克服

阻力的能力. 表 2就是 Ma0 = 5� 3来流条件下通
过数值模拟获得的推力效率、推阻比和附加阻力

的数据.

表 2 � Ma0= 5� 3 来流条件下两种进气道模型的

其他阻力参数

Table 2� Other drag parameters of the two sort inlets

at Ma0= 5� 3

进气道模型 基准进气道 低阻进气道

推力效率( I th/ I c) / % 65� 57 69� 20

推阻比( I th / D) 3� 94 4� 36

附加阻力系数 Cadd 0� 006 - 0� 008

由表 2可知, 本文设计的低阻进气道推力效

率提高了 3� 6%, 推阻比增加了 10� 8% ,减阻效果

是明显的.从表中还可以看出,两种进气道所有阻

力中变化最大的是附加阻力, 基准进气道的附加

阻力是真正意义上的阻力,而低阻进气道由于压

缩面设计和配置的不同导致唇口进气流管形状的

改变,溢流气体对进气流管的作用力方向朝前,使

得进气道的附加阻力变成了实际上的推力,即所

谓的附加推力[ 7] ,并且低阻进气道 !附加推力∀的

绝对值大于基准进气道的附加阻力.由此可见,本

文研究的低阻进气道减阻优势是明显的.

2� 3 � 两种进气道总体性能的比较

表 3为试验条件下数值模拟所得两种进气道

的总体性能.

表 3 � Ma0= 5� 3 来流条件下两种进气道模型的

总体性能

Table 3� Collectivity performance of the two sort inlets

at Ma0= 5� 3

进气道模型 基准进气道 低阻进气道

流量系数 ∀ 0� 794 0� 831

总压恢复 # 0� 344 0� 381

增压比( p
e
/ p

0
) 40� 47 40� 61

出口马赫数 Mae 1� 67 1� 73

由表 3可知, 在试验条件下, 当来流马赫数

Ma0 = 5� 3时, 低阻进气道的总体性能略优于基

准进气道,流量系数提高了 4� 6% ,总压恢复提高

了 11� 4%,增压比提高了 3� 6%;仅出口马赫数增

加了 3� 55% .之所以低阻进气道的出口马赫数会

大于基准进气道, 是因为低阻进气道采用了曲面

压缩技术,它的压缩效率高,在达到同样的增压比

下,气流的减速程度低,因此出口马赫数略高于基

准进气道.图 8和图 9 就是基准进气道与低阻进

气道出口马赫数的分布,可见低阻进气道出口高

马赫数区域略大于基准进气道.

图 10和图 11是两种进气道对称面上的马赫

数分布.

由图 10和图 11 可知, 基准进气道唇口前的

溢流窗大于低阻进气道,这就使得低阻进气道实

际的捕获流量大于基准进气道实际的捕获流量.

此外,基准进气道喉道前顶板上及隔离段底部的

低速区明显大于低阻进气道对应的低速区,这就

使低阻进气道的总压恢复、抗反压能力优于基准

进气道.
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图 11 � 低阻进气道对称面上的等马赫线

F ig. 11 � Mach number contours on the symmetr y

plane o f low drag inlet

图 12与图 13分别为两进气道模型水平截面

的马赫数分布,从它们的对比可以发现,两进气道

模型的侧板波系配置大体相同, 但低阻进气道的

侧板激波的交点靠后, 唇口前溢流窗的面积减小

了.此外, 基准进气道模型侧板肩点处的低速区明

显大于低阻进气道, 并且该低速区在基准进气道

模型侧板肩点后向主流区的切入角也大于在低阻

进气道侧板肩点后向主流区的切入角, 这就意味

着基准进气道模型侧板肩点后侧板上的附面层厚

度增加的更快一些. 由此可见, 在来流马赫数

Ma0 = 5� 3的试验条件下, 低阻进气道流场品质

要优于基准进气道, 它的总体性能将优于基准进

气道.
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3 � 两种进气道模型试验结果的比较

3� 1 � 两种进气道总体性能试验结果的比较

试验在南航的 100mm  100mm小型高超风

洞中进行, 试验的来流马赫数 Ma0 = 5� 3, 总压
p t0= 0� 7MPa, 总温 T t0= 420K. 图 14 和图 15分

别是两进气道模型风洞试验的纹影照片.

由图 14和图 15 可知, 两种三维侧压式进气

道风洞试验的激波系大体相同, 和数值模拟的激

波系很吻合.表 4 是通过试验得出的两种进气道

的总体性能参数.

表 4� Ma0= 5� 3 来流条件下两种进气道模型总体性能

试验结果

Table 4 � Experiment results of collectivity performance of

the two sort inlets at Ma0= 5� 3

试验结果 基准进气道模型 低阻进气道模型

流量系数 ∀ 0� 761 0� 793

总压恢复# 0� 243 0� 260

增压比( p e / p 0) 41� 51 42� 34

出口马赫数 Mae 1� 520 1� 584

试验结果表明, 试验所得的流量系数、增压比

都非常接近数值模拟结果,如果将低阻进气道和

基准进气道相比, 可以看出流量系数提高了

4� 2% ,总压恢复提高了 7%, 增压比提高了 2%,

而出口马赫数也相应的提高了 4� 2%, 其变化趋

势和数值的大小与数值模拟的结果一致.试验证

明本文研究的低阻进气道总体性能优于基准进

气道.

3� 2 � 两种进气道压力试验结果的比较

以目前的技术水平而言, 在风洞试验中精确

地测量进气道内表面的摩擦阻力、压差阻力和附

加阻力是相当困难的.对侧压式进气道而言,压差

阻力在总阻力中所占比重达到 80%左右, 因此可

以用进气道内壁面的沿程压力分布沿流向积分来

获得压差阻力,但是由于风洞试验的测压点有限,

用测量值积分得到压差阻力会有一定的误差, 不

过从沿程压力分布曲线的高低定性地分析压差阻

力则是可行的. 图 16和图 17分别为两进气道模

型顶板压力和侧板压力分布的试验结果.
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由图 16和图 17 的试验结果可知, 两进气道

整个内壁面上沿程压力分布的状态和趋势与数值

模拟相同.基准进气道的实测压力值在大部分区

域都高于低阻进气道, 这就间接证明了低阻进气

道内壁面上的压差阻力确实小于基准进气道. 试

验结果证明,低阻进气道相比基准进气道,既减小

了内部阻力, 又兼顾到了总体性能的提高.此外,

在非设计状态和带攻角状态下, 两种进气道的阻

力和总体性能有待于进一步研究.

4 � 结 � 论

通过以上对三维侧压式进气道减阻的研究,

得到了如下结论:

1) 试验证明,三维侧压式进气道顶板采用适

当的曲面压缩来减少进气道内部阻力的措施是有

效的.

2) 在来流马赫数 Ma0= 5� 3 的条件下,通过

对三维侧压式进气道采用本文所述的减阻措施,

压差阻力减少了 4� 7%左右, 摩擦阻力减少了约

4� 9% ,总阻力减少了 4� 7%左右, 并且使附加阻

力转化为了!附加推力∀.

3) 在来流马赫数 Ma0= 5� 3 的条件下,对三

维侧压式进气道采用了减阻措施后, 总体性能也

得到了很大改善,流量系数可以提高 4%以上,总

压恢复可以提高 7%以上,增压比可以提高 2%以

上.在非设计状态和带攻角状态下,两种进气道的

阻力和总体性能有待于进一步研究.
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