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摘 � � � 要: 为研究二元外压式进气道侧板对流场影响, 采用 FLUENT 软件计算了有、无侧板两种方案进

气道三维流场,通过对比可知安装侧板的进气道性能显著高于不安装侧板进气道性能. 在此基础上, 计算了

有侧板进气道在来流马赫数为 2. 0~ 3. 0 之间的性能特性, 与进气道二维流场计算结果相比, 进气道三维流场

中压缩气体越过侧板溢流使进气道性能下降.通过分析不同来流马赫数下溢流流动, 得出了侧板溢流对进气

道流场影响规律.
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Abstract: T his art icle mainly researched the inf luence of sidew all on binary external�
com pression inlet f low f ield. T he three�dimensional flow f ields o f tw o inlet cases, w ith/

w ithout sidewall, w ere studied w ith the com mercial CFD ( computat ional f luid dynamics )

sof tw ar e FLUENT . The perform ances of the case w ithout sidew all w ere much w or se than

the case w ith sidew all on a com parat iv e basis. T herefore, the perform ances of the inlet w ith

sidew all betw een Mach number 2. 0~ 3. 0 w ere studied. As com pared w ith the inlet�s tw o�
dimensional f low f ields� perform ances, the three�dimensional f low fields� perfo rmances de�
clined once the compressed air passed the sidew all and leaked out . After the analysis of the

leakage f low under different M ach numbers, the inf luence law of leakage from sidew all w as

induced.
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� � 随着超声速及高超声速技术的发展,冲压发

动机及其组合推进技术具有比冲高、费效比好、推

质比高等优点,已成为人们研究的热点
[ 1�3]

. 超声

速进气道作为超声速推进系统的一个重要组成部

分,它的主要功用是利用迎面高速气流的速度冲

压,有效地将来流动能转化为位能,提高气流的压
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强,然后通向发动机,为发动机提供所需的空气流

量,因而在冲压发动机总体设计中占有举足轻重

的地位.近几年随着数值计算技术的不断发展,数

值模拟软件为进气道流场研究提供了方便且可行

的工具,国内外各研究所及高校对超声速进气道

研究逐渐增多, 其中就有相当多文献[ 4�7]研究了二

元进气道设计、优化问题以及进气道流场中激波

与附面层干扰问题. 由于二元进气道实际流动是

三维的,进气道侧板对三维流场的影响较复杂,文

献[ 8]采用理论推导方式分析了有、无侧板条件下

流场侧向溢流情况, 文献[ 9]采用数值研究方法对

比研究了二元进气道有、无侧板性能特性, 文献

[ 10]研究了高超声速进气道内二次流流动,分析

了侧板附近角涡流动.国外对侧板研究文献较多,

开展的工作也较早,文献[ 11]对高超声速进气道

内二次流进行了数值模拟并采用油流显示了壁面

二次流流动,文献[ 12]研究了侧板形状对进气道

性能的影响.文献[ 13]研究了有、无侧板进气道流

场中边界层由层流向湍流的转捩. 以上研究工作

都为本文提供了一定的借鉴和指导作用,本文设

计了一种外压式进气道, 采用 FLUENT 软件计

算了有、无侧板两种方案进气道三维流场,通过对

比可知安装侧板的进气道性能显著高于不安装侧

板进气道性能. 在此基础上,进行了三维有侧板进

气道来流马赫数在 2. 0~ 3. 0之间性能特性计算,

对比三维有侧板流场与二维流场中进气道性能,

三维有侧板流场计算出的进气道性能与二维流场

计算出的进气道性能曲线有差异, 但基本趋势相

同,主要是进气道侧板附近的溢流造成进气道性

能下降.最后分析了进气道三维有侧板流场中,溢

流对流场影响规律.

1 � 外压式进气道设计方案

1. 1 � 二维进气道设计方案

� � 所设计进气道为某型冲压发动机进气道, 设

计飞行马赫数为 2. 5, 通过前期多种方案进气道

二维流场计算, 可知在来流马赫数小于 2. 5时,外

压式进气道较混压式及单楔角进气道性能更好.

相比混压式进气道, 外压式进气道没有内部压缩

段,因而内部压缩段中存在的分离现象在外压式

进气道中不存在,外压式进气道喉部在唇口, 结构

相对简单,压缩段长度更短;并且外压式进气道自

起动能力, 因而具有一定的优势. 具体设计方法

为:用单道斜激波加等熵压缩的型面来进行压缩,

斜激波折转角为 8�, 等熵折转角为 16�,总折转角

为 24�,来流经楔角产生一道斜激波, 激波落在上

壁面唇口,等熵压缩段压缩波也交于上壁面唇口,

上壁面唇口处内壁面与水平方向夹角为 24�, 经

外部压缩气流与上壁面唇口处方向平行,唇口后

通过圆弧面使气流方向折转成水平方向,扩压段

下壁面采用圆弧加样条曲线组成, 正激波稳定于

唇口或亚声扩压段入口, 其设计示意图如图 1

所示.

图 1 � 二维进气道设计示意图

Fig . 1 � Tw o�dimensional inlet design sketch

1. 2 � 三维进气道方案

� � 本文在外压式进气道二维设计基础上进行了

进气道三维设计, 为考虑侧板对进气道流场的影

响,分别设计了无侧板(方案 1)和有侧板(方案 2)

两种方案进气道, 有侧板方案中侧板形状如图 1

中 A BCEDA 围成的区域, 进气道模型及流场计

算域如图 2、图 3所示,由于本文主要考虑进气道

图 2 � 无侧板进气道三维流场计算模型

Fig . 2 � Three�dimensional inlet without sidewall flow field

图 3 � 有侧板进气道三维流场计算模型

F ig . 3� T hree�dimensional inlet w ith sidewall flow field
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在不同来流马赫数下流场流动特征, 因而考虑进

气道的称性, 取图 2、图 3中一半区域进行计算,

由此在相同网格总数前提下, 可以提高计算域网

格密度,提升计算精度.

2 � 计算模型和数值方法

2. 1 � 计算方法

� � 本文采用 FLU ENT 软件对二元外压式进气

流道流场进行数值仿真. FLUENT 软件在高速可

压缩性流动的数值仿真中结果较为理想.本文计

算所采用的控制方程为三维定常雷诺平均

Nav ier�Stokes 方程, 湍流模型为 Spalart�Allma�
r as( S�A)一方程模型. S�A 模型是用于求解动力
涡黏输运方程的相对简单的一种模型, 它包含了

一组最新发展的单方程模型. 对于有固壁边界的

流动,利用 S�A 模型计算附面层内的流动以及压
力梯度较大的流动都可得到较好的结果.计算中

选用隐式耦合求解算法,方程对流项采用二阶迎

风格式离散.

2. 2 � 计算模型

� � 本文计算了进气道二维及三维流场.对于进

气道二维流场, 计算域选取为图 2、图 3 中对称

面,为了能较好的模拟出壁面附近附面层内流动,

在壁面附近进行计算网格加密, 使喉部上下壁面

加密网格总厚度约占通道厚度的 1/ 4, 计算网格

为结构化网格, 计算网格数目约为 31 600. 对于进

气道三维流场, 进气道形状分别如图 2、图 3中内

部几何体,计算域为图 2、图 3的一半, 计算域内

除小部分区域为非结构化网格, 大部分区域采用

结构化网格.部分区域进行了较细致加密,计算网

格数目约为 114万.

2. 3 � 数值方法的验证

� � 为验证本文所采用计算方法的可靠性,对二

维超声速进气道进行了计算. 进气道几何模型如

图 4所示. 验证算例所采用的初始条件、边界条

件、超声速进气道几何参数和实验结果均来自文

献[ 14] .由数值计算结果可知:壁面压力分布趋势

与实验测得的压力分布趋势吻合较好(如图 5) ;

数值模拟显示由唇口产生的反射激波诱导喉部下

壁面分离(如图 6 所示) , 与图 7中实验结果非常

吻合.通过数值计算与实验结果的对比,显示所采

用的数值计算方法在超声速可压缩流场数值计算

中对激波系结构及流场分离的捕捉能力是可以接

受的.

图 4 � 超声速进气道几何模型

F ig. 4� Com putational model of the super sonic inlet

图 5 � 壁面压力分布对比

F ig . 5 � Compar ison of w all pressur e distr ibut ion

图 6 � 数值模拟获得的局部马赫数分布

Fig. 6� Local M ach number cont our of

numerica l simulation

图 7 � 实验获得的局部马赫数分布[ 14]

Fig. 7� Local M ach number cont our of

experimental result [ 14]

3 � 计算结果与分析

3. 1 � 设计点工况有无侧板流场对比

� � 进气道设计时选取飞行马赫数为 2. 5, 高度
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为 10km, 此时空气参数为: p 0 = 26 499Pa; T 0 =

223. 252 K. 本文分别计算了设计点工况下,有、无

侧板进气道三维流场.为便于分析问题,分别给出

了对称面中马赫数分布(如图 8、图 9) , 唇口(也即

喉部)处截面马赫数分布(如图 10、图 11) ,以及进

气道壁面处粒子迹线图(如图 12、图 13) .

图 8� 无侧板对称面马赫数分布

F ig . 8 � M ach number contour in symmet ry o f

inlet w ithout sidewall

图 9� 有侧板对称面马赫数分布

F ig . 9 � M ach number contour in symmet ry o f

inlet w ith sidewall

图 10 � 无侧板喉部马赫数分布

F ig . 10� M ach number contour in throat o f

inlet w ithout sidewall

由图 8、图 9可以看出, 有无侧板流场对称面

内马赫数分布不同, 虽然第一道激波都交于唇口,

但无侧板进气道等熵压缩段激波并没有按二维设

计结果交于唇口处, 而是落在唇口下方,有侧板进

气道等熵压缩段激波交于唇口靠前处, 其原因可

图 11� 有侧板喉部马赫数分布

F ig . 11� M ach number contour in throat o f

inlet w ith sidewall

图 12� 无侧板壁面处粒子迹线

Fig . 12� Pathline near w all of inlet wit hout sidew all

图 13� 有侧板壁面处粒子迹线

Fig . 13� Pathline near w all of inlet with sidew all

通过图 12、图 13 解释. 无侧板流场, 超声速空气

经楔板, 气流向上折转, 压力升高,而进气道两侧

依然是来流静压, 进气道楔板上方与两侧间流体

存在一个压力梯度, 在压力梯度下,流体不断向两

侧折转方向,形成二次流动,造成泄漏, 如图 12所

示. 当楔板上流体不断从两侧泄漏, 流体压力降

低,气流向上折转角度减小,激波角也减小,因而

1786



� 第 8 期 严红明等: 二元外压式进气道侧板对流场影响

激波交于唇口下方. 在靠近唇口处,由于马赫数高

达 2. 0~ 2. 2, 正激波非常强烈,下壁面喉部前气

流马赫数也高达 1. 6~ 1. 8,在此马赫数下, 喉部

由超声速变为亚声速的激波很强, 激波损失很大,

且存在激波与膨胀波相互干扰, 流场复杂. 由图

10可以看出无侧板进气道喉部马赫数分布规律,

越靠近两侧,马赫数越高, 说明越靠近两侧,气流

向外折转角度越大, 二次流越严重,流出该处竖直

流面(平行于对称面)的流量越大, 造成压缩不足.

有侧板流场中, 楔板上流动很平整, 呈现二维特

性,但在两侧板靠近喉部处,由于侧板两侧流体压

差很大,高压流体越过侧板(如图 13) , 向外侧泄

漏,并在侧板上造成分离涡,使流道变窄, 进一步

使喉部收缩比增大, 因而激波交于唇口之前, 如图

7喉部马赫数两侧为分离区,中间马赫数在 1. 2~

1. 4, 喉部正激波较弱,激波损失较小.表 1给出了

无侧板(方案 1)和有侧板(方案 2)两种进气道设

计点性能参数.

表 1� 设计工况有无侧板进气道性能对比

Table 1 � Performances comparison of two inlet cases

with sidewall or not

性能参数 方案 1 方案 2

流量系数 0. 697 0. 902

出口静压比 6. 615 9. 172

出口总压恢复系数 0. 612 0. 688

出口总压畸变指数 0. 789 0. 470

唇口外阻/ N 56. 8 50. 7

总阻力/ N 2. 0 - 25. 7

由表 1所示,有无侧板对进气道性能影响较

大.无侧板, 进气道由于横向二次流, 流量系数急

剧减小,下降幅值达 0. 205, 同时外压缩部分, 压

缩程度不够,喉部马赫数较高,造成喉部正激波非

常强烈,损失很大,出口静压与总压均较有侧板方

案低很多,出口总压畸变指数也较高,进气道唇口

外部阻力也略比有侧板进气道大, 若考虑进气道

内外壁面总阻力, 无侧板进气道总阻力仍然较有

侧板进气道大. 相比无侧板情况,有侧板方案要好

很多,流量系数较大,出口静压和总压均较高,出

口总压畸变指数也相对较小, 但是由于喉部之前

两侧板附近产生的分离流动, 使流场局部性能变

差了. 通过对比可以看出, 对于二元外压式进气

道,有侧板流场明显好于无侧板进气道,因而以下

进气道三维流场计算均对有侧板流场进行.有侧

板进气道设计点依然存在溢流现象, 为研究侧板

对进气道流场影响, 本文开展了三维有侧板进气

道来流马赫数在 2~ 3之间性能特性计算,并与二

维流场计算结果进行对比.

3. 2 � 二维进气道与三维有侧板进气道流场对比

� � 本文进气道三维流场计算是建立在二维计算
结果基础上的,由于二维不存在横向二次流动,流

动更简单一些,通过对比二维及三维有侧板流场

流量系数等相关参数变化情况, 可以从一定程度

上,说明进气道的三维流动特性,以及进气道有侧

板时的溢流对进气道性能的影响规律.图 14~ 图

17分别给出了二维与三维有侧板流场计算结果

的进气道流量系数、出口静压比、出口总压恢复系

数、出口总压畸变指数随来流马赫数变化曲线.

图 14� 流量系数曲线

Fig . 14� F low coefficient curv e

图 15 � 出口静压比曲线

F ig . 15� Outlet pressur e ratio cur ve
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图 16 � 出口总压恢复系数曲线

F ig . 16� Outlet tota l pressur e recover y coeff icient curv e

图 17� 总压畸变指数曲线

F ig. 17 � Tot al pressur e dist ort ion coefficient curve

由以上性能曲线对比图可以看出,进气道三

维数值计算结果与二维数值计算结果有差异, 但

基本趋势是相同的. 不同之处主要原因是进气道

三维侧板上缘存在溢流现象, 造成流量系数减小,

如图 14 可见, 在来流马赫数小于 2. 9 时, 进气道

均发生溢流, 且来流马赫数小于 2. 3 时, 溢流量

(进气道二维流量系数与三维流场流量系数之差)

基本相同,约为 0. 03, 当来流马赫数为 2. 5时,溢

流量高达 0. 084, 来流马赫数为 2. 7时, 溢流量又

有所下降,约为 0. 033, 来流马赫数大于 2. 7 后,

溢流量减小直至零. 当来流马赫数小于 2. 3时,溢

流造成进入进气道喉部的流量减少, 喉部马赫数

增大,因而正激波强度增大,激波后总压减小(如

图 16) , 进气道出口静压也随之减小(如图 15) ;当

来流马赫数在 2. 3~ 2. 7之间时,溢流引起进气道

唇口产生较大分离(如图 13) , 使进气道损失增

大,静压减小; 当马赫数大于 2. 7时,溢流量减小,

且由于侧板附面层使流道收缩比增大, 喉部马赫

数减小,喉部正激波损失减小,因而性能反而略有

上升.由于三维流场中上下壁面与侧板的壁角是

低能流体汇聚的地方, 并且壁角是最先发生分离

流动的区域,因而壁角区损失较大,导致出口总压

畸变要普遍大于二维出口总压畸变(如图 17) .三

维流场计算得到的进气道性能低于二维性能, 其

中一个主要因素是由于进气道溢流, 但进气道溢

流随来流马赫数不同,影响规律不同,因而有必要

进行有侧板进气道流场分析.

3. 3 � 进气道三维有侧板流场分析

� � 有侧板进气道喉部之前溢流规律随马赫数不

同而不同,但由于篇幅有限,本文仅选取典型工况

(来流马赫数分别为 2. 0, 2. 5和 3. 0时)进气道流

向截面马赫数分布及进气道内外涡系成因进行说

明,如图 18~ 图 20.

图 18 � 进气道流向截面马赫数分布

F ig . 18� M ach number contour of stream�w ise

sections in inlet
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来流马赫数小于 2. 3, 来流超声速气流经进

气道第一块楔板,产生的激波角超过 30�,气流通

过激波线, 马赫数下降, 压力升高;进气道侧板上

端 AD (如图 1)角度为 30�, 小于激波角(如图 18

( a) ) ,因而气流经第一道激波线后,压力大于侧板

外压力,同时压缩后气流未完全被侧板挡在进气

道内,高压气流在压力梯度下向外溢流,但并没有

在进气道唇口处侧板上产生分离, 主要是侧板上

方流体先溢流, 削弱了侧板上端 A D 附近内外流

场压差,侧板内流体溢流削弱.溢流形成侧板上端

附近压力降低, 马赫数升高的溢流区,该区域进入

进气道喉部时,因静压较低,马赫数较高, 激波损

失偏高,使出口静压和总压均下降.

图 19� 进气道外流场涡系

Fig. 19 � Ex ternal flowfield vor tex o f inlet

当来流马赫数在 2. 5左右时, 由喉部前出现

依附于侧板上部的分离流动 (如图 18( b) ) . 理论

上,来流马赫数为 2. 5时,下壁面产生的斜激波交

于唇口处,激波角等于 AD 角度,进气道不发生溢

流,但实际由于侧板附面层存在,以及侧板内外压

差过大,低速流体在压力梯度下,从进气道内经附

面层向外溢流. 由图 18( b)第三截面可以看出,在

靠近侧板上端处马赫数低于主流马赫数,这是由

于侧板附面层内低速流体发生分离, 形成个鼓包

形回流区(如图 20) ,而靠近侧板附近的主流通过

该回流区时,方向向进气道中央偏转,因而导致该

处气流折转角度较大,压力升高较多,而压力升高

又促使进气道向外溢流加强, 侧板附面层内低能

流体越过侧板,立即被向外偏转的那部分自由流

卷吸出去,该过程使得在进气道侧板上端形成一

个较强的溢流涡,该溢流涡与分离涡方向相反,分

别附在侧板的上部与下部,主流受该两个旋涡影

响,先向内折转, 然后又向上向外偏转, 形成一个

大的旋涡向进气道内部发展. 此时溢流现象与低

马赫时相比发生了根本变化, 溢流主要发生在唇

口附近, 这是因为越靠近唇口, 气流折转角度越

大,气流压力越高,进气道侧板内外压差越大,因

而溢流越强.

图 20 � Ma0 = 2. 5 时进气道侧板分离流动

Fig . 20� F low separation on sidew all at Ma0 = 2. 5

当来流马赫数继续增大, 此时进气道激波角

小于侧板上端 AD 角度,因而压缩后的气流被挡

在侧板以内,只有少量附面层内低能流体发生溢

流,主流气流不再向外发生偏转,因而侧板近唇口

处分离区逐渐减小. 来流马赫数进一步增大,溢流

量趋于零,进气道依附于侧板的鼓包形回流区消

失,流场较稳定(如图 18( c) ) .

进气道外流场在上壁面与侧壁面交角处均存

在一个悬挂在外部的旋涡,在来流马赫数较低时,

该旋涡较大,当来流马赫数增大时,该旋涡逐渐减

小.主要原因: 首先进气道唇口上部的外壁面压力

较高,与进气道侧板外自由流间存在压力梯度,高

压流体向外向下偏转, 形成了悬挂在进气道外部

上壁面与侧壁面交角处的旋涡; 而当来流马赫数

较小时,进气道流量系数较小(如图 14) , 大量压

缩后气体没有进入进气道,其中一部分向侧板外

偏转,偏转流体中包含进气道通过侧板溢流流体,

该向侧板外偏转流体被自由流卷吸, 形成一个大

旋涡,该旋涡和进气道外部上壁面与侧壁面交角

处的旋涡方向相同, 因而加强了旋涡强度(如图

19( a) ) ;当来流马赫数增大,进气道流量系数增大,

1789



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 25 卷

溢流减弱,向侧板外偏转流体形成的旋涡也减弱,

因而外流场旋涡减弱(如图 19( b) ) ,当来流马赫数

足够大,进气道流量系数为 1,进气道不发生溢流,

则溢流旋涡消失,外流场旋涡最小(如图19( c) ) .

4 � 结 � 论

� � 1) 进气道侧板对进气道性能影响较大, 不安

装侧板的进气道流量系数较小,泄漏严重,出口静

压与总压均较小, 安装侧板的进气道性能显著高

于不安装侧板进气道性能.

2) 安装侧板的进气道三维流场计算所得性

能与二维流场性能曲线有差异,但基本趋势相同.

主要是进气道侧板附近的溢流造成进气道性能

下降.

3) 来流马赫数小于 2. 3时, 安装侧板进气道

溢流量基本相同,约为 0. 03;当来流马赫数为 2. 5

时,溢流量高达 0. 084; 来流马赫数为 2. 7 时, 溢

流量又有所下降, 约为 0. 033; 来流马赫数大于

2� 7后, 溢流量减小直至零.

4) 低来流马赫数, 溢流使流量系数减小, 出

口静压与总压降低, 设计点工况附近,溢流引发唇

口附近侧板上流动分离, 从而导致溢流更严重,流

动损失增加,马赫数高于设计点工况后,进气道溢

流量逐渐减少, 性能接近于二维计算结果.

通过计算, 可知侧板对二元外压式进气道性

能影响较大,加装侧板的进气道在设计点时, 由于

溢流较多,性能仍然下降较多,因而可以考虑在现

有进气道侧板形状下进行少许改动: 从唇口前某

处加高侧板高度,削弱设计点工况溢流流动.
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