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摘　　　要 : 对两类典型的侧压式进气道在来流 M a = 1. 5～5. 0范围内的起动性能开展数值模拟研究 ,研究

了几何高度对进气道性能的影响.研究发现 :不同高度的进气道起动过程所表现出来的流场特征差别较大 ,

对于合适的高度 ,进气道未起动时的性能大为改善 ,起动过程的性能变化趋于平缓 ,起动马赫数较小 (存在最

小值) ,此时进气道具有较好的起动性能并能在来流马赫数小于自起动马赫数时较好工作.
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Influence of height on the starting performance of RBCC engine

supersonic side wall2compression inlet
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School of Power and Energy , Nort hwestern Polytechnical University , Xiπan 710072 , China)

Abstract : The starting performances of two typical supersonic sidewall2compression in2
let s were investigated f rom Mach number 1. 5 to 5. 0 by means of numerical simulation. The

influence of height on performance was st udied. The investigation shows t hat t he flow fea2
t ures of inlet s with different height s differ a lot during t he starting process. For a p roper

height , t he inlet performance p rior to start up is improved significantly , oscillations of per2
formance parameters become weaker , and t he self2starting Mach number is smaller (a mini2
mum value exist s) . In such case , t he inlet wit h t his height has a bet ter starting perform2
ance , and can operate well when t he incoming Mach number is less t han self2starting Mach

number .
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　　作为第三代可重复使用天地往返运输系统发

动机以及临近空间飞行器发动机的实现方案之

一 ,RBCC(火箭基组合循环)发动机的工作范围

极宽 ,涉及吸气式发动机的所有工作范围 :亚声

速、超声速 ( M a < 5. 0)和高超声速 ,是目前在研的

工作范围最宽的吸气式发动机之一[1 ] .目前国内

RBCC发动机的研究主要集中于引射模态和亚燃

模态 ,研究马赫数范围集中于 0～5. 0 ;研究结果

表明 ,模态过渡马赫数取在 3. 0附近较为合适 ,进

气道的起动马赫数应该低于此值以保证亚燃模态

和模态过渡的顺利进行.为了保证发动机亚燃模

态的工作效率 ,进气道的起动马赫数不能太低 ,但

起动马赫数过高必然导致引射模态时进气道必需

在未起动时工作更长的时间 ,因此 ,RBCC发动机
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的进气道和其他冲压发动机的进气道在飞行条件

(来流马赫数)的要求方面有本质的不同 ,宽马赫

数工作这一冲压进气道研究的难点在 RBCC发

动机进气道的研究中更加突出 ,导致其研究思路

和常规冲压进气道差别很大 ,降低进气道的起动

马赫数、提高未起动时的性能是其研究首先要解

决的关键问题之一.

侧压式进气道主要依靠后掠的侧壁压缩面完

成对来流空气的压缩 ,随马赫数的变化可以自动

溢流 ,可以在很厚的前体边界层来流下正常工作 ,

可以实现较低马赫数起动 ,因而具有很宽的马赫

数工作范围 ,是一种非常适合一体化和模块化设

计的定几何进气道[223 ] .若采用固定几何构型 ,中

心支板式 RBCC发动机进气道的基础构型最好

选取侧压式[425 ] .

本文在 M a = 1. 5～5. 0 范围内 ,对两类典型

侧压式进气道不同几何高度的模型进行了数值模

拟研究 ,详细分析了该范围内侧压式进气道的起

动过程 ,给出了该范围内侧压式进气道的起动判

定方法 ;并发现进气道高度对进气道起动性能影

响显著 ,选取合适的高度可大大改善进气道的起

动性能.本文的研究工作也为中心支板式 RBCC

发动机进气道的进一步研究提供了重要的参考.

1　进气道模型

图 1为单模块 (一个火箭) RBCC发动机侧

压式进气道示意图 ,进气道由两个侧压式进气道

并排组成 ,由于结构的对称性 ,本文数值模拟研究

针对虚线框区域 (单进气道一半)进行.两类进气

道构型如图 2所示 ,构型 A :顶板无压缩、侧板后

掠 30°、侧压角 5°、唇口位置固定、隔离段长度固

定、顶板和侧板起始位置相同 ,构型 B 与构型 A

的不同在于其顶板有 5°的压缩角.对于两类构

型 ,分别研究了 6种不同高度的模型 (隔离段宽度

不变 ,高宽比 n分别为 0. 71 , 1. 39 , 2. 14 , 2. 71 ,

3. 57 ,4. 29) ,并将这些模型分别记为 A1～A6 ,B1～

B6 ,两类模型的总收缩比见表 1.国内对 RBCC发

图 1　单模块 RBCC发动机侧压式进气道示意图

Fig. 1　One2module RBCC sidewall2compression Inlet

图 2　进气道构型

Fig. 2　Structures of inlet

表 1　模型总收缩比

Table 1　Total contraction ratios of every model

模型 总收缩比

A1～A6 2. 57

B1 5. 69

B2 4. 13

B3 3. 61

B4 3. 35

B5 3. 19

B6 3. 09

动机的直联式试验已经开展了 10年左右 ,研究中

主火箭和隔离段的宽度比例多取为 11 ∶7 ,即单

模块进气道侧向收缩比至少应为 (11 + 7) / 7 =

2. 57.

RBCC发动机是一个整体 ,各部件之间强烈

耦合.目前 ,由于国内 RBCC发动机技术还不是

很完善 , RBCC发动机进气道的研究工作开展的

较少 ,研究基础相对薄弱 ,这是其和其他冲压进气

道研究的不同之处.此外 ,由于 RBCC发动机的

特殊性 ,尤其是其在宽马赫数工作方面的要求较

其他冲压发动机苛刻的多 ,使得 RBCC发动机进

气道的很多性能不可能达到其他冲压进气道的水

平.因此目前 RBCC发动机进气道的研究不能严

格依据常规冲压发动机的研究思路 ,不可能求全 ,

只能选择一个关键设计要求作为研究的切入点.

本文选取宽马赫数工作这点展开研究工作 ,为此

侧向收缩比选取 2. 57 ,该值在 M a < 3. 0 时是合

适的[6 ] ,本文进气道的起动马赫数也主要集中在

这个范围 ,因此在 RBCC发动机进气道研究的开

始阶段选取此值是可行的.
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2　数值方法

流场计算利用有限体积法离散三维雷诺平均

Navier2Stokes (N2S)方程 ,对流项采用二阶迎风

格式 ,黏性项采用中心差分格式 ,时间域采用牛顿

线性化欧拉隐式 ,各方程联立耦合求解.湍流模型

采用了 Menter 的 SST ( shear2st ress2t ransport )

k2ω模型 ,该模型将 k2ε, k2ω模型进行调和 ,在固

体壁面附近采用 Wilcox的 k2ω模型 ,在自由流和

边界层流外边界采用标准的 k2ε模型 ,因此该模

型对高雷诺数和低雷诺数同样适用 ,对混合流动、

剪切流动尤其是边界层流动模拟效果较好.为了

准确模拟边界层的分离流动 ,采用结构化网格 ,壁

面网格局部加密 ,网格数从 30多万到 50多万.进

气道出口最终条件为超声速外推 ,即不考虑燃烧

室反压的影响 ,但为了准确模拟进气道不同来流

马赫数下的“自起动”流场 ,计算过程如下 :来流条

件一定时 ,给定适当的出口反压使得进气道由于

反压过高而不起动 ,当计算结果收敛后 ,逐渐降低

反压 (非定常)直到流场结构不再变化.采用这种

计算过程可以得到与 Kant rowitz 极限对应的进

气道“自起动”特性[728 ] ,本文进气道的起动即为该

意义的起动.计算时 ,所有残差指标下降 3个数量

级且变化平稳表示数值计算结果收敛.

图 3　数值模拟校验

Fig. 3　Numerical simulation calibration

SST k2ω湍流模型能准确捕捉进气道内三维
激波及边界层的变化特征 ,可以应用于三维侧压

式进气道的数值模拟[9 ] .由于边界层气流分离是

本文研究的一个重要物理现象 ,有必要进一步校

验 SST k2ω湍流模型对其模拟的准确度 ,本文对

文献[ 10 ]中喉道长度为 79. 3 mm ,Δ= 0 %的二元

进气道构型在 M a∞ = 2. 5 时的试验进行了二维

数值模拟 ,结果如图 3所示 ,SST k2ω湍流模型能
准确地模拟分离以及激波和边界层干扰引起的复

杂流动 ,将其应用于本文的研究是合适的.

3　起动过程分析

3 . 1　流场分析

从图 4所示 12 个进气道模型的总压恢复系

数曲线可以看出 ,随着来流马赫数 M a的增加 ,总

压恢复系数σ先减小 ,在某一 M a处突然增加 ,随

后继续减小 (模型 A6 和 B6 出现了多次突然增

加 ,本文只研究第二次) .σ的突然增加是不是进

气道的起动过程 ,需要进一步的流场分析.

图 4　总压恢复系数曲线

Fig. 4　Total pressure recovery coefficient s of

different models

本文以 A类模型为例 ,对进气道起动前后的

流场进行分析 ,图 5～图 7 分别为模型 A1 ,A3 ,

A5在不同 M a下 ,对称面的马赫数分布图和顶板

与侧板表面附近的速度矢量图.

对于模型 A1 (图 5) ,当 M a = 1. 5时 ,唇口外

角流区存在严重的气流分离 ,并诱导产生斜激波 ,

唇口前缘内侧有一道很弱的正激波.随着 M a增

加 ,角流分离区后移但大小基本不变 ,弱正激波消

失 ,唇口前缘内侧出现斜激波.当 M a = 2. 8时 ,角

流分离区突然减小 ,诱导斜激波消失 ,σ突然增加.
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图 5　模型 A1流场随 M a的变化

Fig. 5　Mach contours and velocity vectors of model A1

图 6　模型 A3流场随 M a的变化

Fig. 6　Mach contours and velocity vectors of model A3

　　对于模型 A3 (图 6) ,当 M a = 1. 5时 ,唇口外

角流分离区很小 ,没有诱导斜激波 ;唇口前有一道

弱正激波.随着 M a的增加 ,角流分离区后移、增

大 ,并诱导产生斜激波 ;弱正激波变为弓形激波

(中心为正激波) .在 M a增加到 2. 65 的过程中 ,

弓形激波消失 ,但σ继续减小.当 M a = 2. 7时 ,角

流分离区突然减小 ,诱导斜激波消失 ,σ突然增加.

对于模型 A5 (图 7) ,当 M a = 1. 5时 ,进气道

入口有一道很强的弓形激波 (下部为正激波) ,唇

口外角流区存在气流分离.随着 M a的增加 ,弓形

激波后移且逐渐增强 ;角流分离区后移但大小基

本不变.当 M a = 2. 5时 ,角流分离区突然变小 ,但

σ继续减小.当 M a = 2. 7 时 ,弓形激波到达唇口

前缘 ,其上半部分消失 ,下半部分变为一道较强的

混合激波 (向上趋于正激波 ,向下趋于斜激波) ;σ

突然增加.在 M a增加到 2. 8的过程中 ,混合波后

移并逐渐被唇口前缘的斜激波所取代 ,角流分离

区继续后移但大小基本不变 ,总压恢复系数逐渐

增加到局部最大值.

图 7　模型 A5流场随 M a的变化

Fig. 7　Mach contours and velocity vectors of model A5

3 . 2　起动判定

从 3. 1节的分析可以看出 ,对于不同高度的

进气道 ,σ的突然增加和流场结构的突变是同步

的 ,但其具体过程是有差别的 :当进气道高度较小

时 ,来流壅塞导致唇口外角流区出现严重的气流

分离 ,角流分离区的突然减小其实是被另一种性

质的分离 (唇口斜激波与顶板边界层干涉引起的)

所代替 ,该分离其实是消失了 ,而消失过程和σ的
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突然增加是同步的 ;当进气道高度较大时 ,来流壅

塞不仅产生角流分离区 ,也产生弓形激波 (核心区

为正激波 ;来流总压降低更多、溢流量更多)以实

现流量匹配 ,角流分离区的突然减小并不能带来

σ的增加 ,弓形激波进入内通道即突然消失时 ,σ

才突然增加.因此 ,当进气道高度较小时 ,流场结

构的突变表现为角流分离区的突然减小 ,随着进

气道高度的增加 ,突变的主要表现逐渐过渡为弓

形激波的消失.

对于不同高度的进气道 ,虽然σ的突然增加

和流场结构的突变过程特征不同 ,但由于其具有

同步性且都是气流壅塞的消失造成的 ,因此可以

认为该同步过程所对应的来流马赫数就是进气道

的起动马赫数.基于这一结论 , A 类模型的起动

马赫数分别为 2. 8 ,2. 8 ,2. 7 ,2. 6 ,2. 7 ,2. 75 ;B 类

模型的起动马赫数分别为 4. 4 ,3. 8 ,3. 6 ,3. 05 ,

311 ,3. 1.

4　起动性能分析

4 . 1　高度对起动性能的影响

随着高度的增加 ,进气道未起动时的流场结

构差别很大 ,这主要和侧压式进气道的属性有关.

后掠溢流是侧压式进气道的一个重要属性 ,是侧

压式进气道具有较宽马赫数工作范围的主要原

因.当来流马赫数一定时 ,后掠溢流量的大小和唇

口外溢流窗的面积有关 ,由于本文进气道构型的

溢流窗尺寸固定不变 ,所以后掠溢流量并不随进

气道高度改变.本文进气道入口捕获面积、喉道面

积和高度成正比 ,所以在未起动时 ,若来流马赫数

不变 ,进气道所需的总溢流量随高度不断增加 ,而

后掠溢流量不随高度变化 ,从而导致不同高度的

进气道溢流方式不同 :当进气道高度较小时 ,喉道

气流壅塞产生的逆压梯度会导致角流区边界层

(此处边界层较厚)分离 ,后掠和角流分离产生的

溢流可以满足所需的总溢流量 ;当进气道高度较

大时 ,该方式不能满足溢流要求 ,于是出现强弓形

激波 ,且随着进气道高度的增加 ,强弓形激波逐渐

变为进气道流量匹配的主导因素.这就是本文进

气道起动过程流场结构差别很大的原因所在.

进气道未起动时的总压损失主要来源于角流

分离和弓形激波 ,起动时则主要为激波损失 ,而大

面积气流分离造成的总压损失要大于激波.随着

进气道高度的增加 ,未起动时角流分离对进气道

性能的影响不断减弱并发生质变 (由主要因素变

为次要因素) ,导致σ在未起动时随高度增加的增

加量大于起动时 ,进而导致σ在起动马赫数附近

随马赫数变化的性质从阶跃增加变为平缓增加.

当进气道高度合适时 ,σ曲线已经相当平滑.

随着进气道高度的增加 ,起动马赫数先减小

后增加 ,分析原因如下 :对于无黏流 ,随着高度的

增加 ,进气道捕获流量增加 ,后掠溢流量所占的比

例减小 ,导致弓形激波变强 ,起动马赫数逐渐增

加[11 ] .如果考虑气流的黏性 ,当进气道高度较小

时 ,流量匹配是通过角流分离而不是弓形激波实

现的 ,角流分离使得进气道实际流通面积明显减

小 ,从而导致起动马赫数大于无黏流的计算结果 ;

随着进气道高度的增加 ,该角流分离在流道中所

占的体积减小 (图 5～图 7) ,其对进气道性能的影

响减弱 ,导致起动马赫数不断减小 ;当进气道高度

增加到一定值时 ,角流分离的变化已不能影响进

气道性能变化的总体趋势 ,进气道开始主要呈现

无黏流的特征 ,起动马赫数不断增加.

此外 ,随着来流马赫数的增加 ,进气道的流量

系数 mc (图 8)平缓上升 ,表明进气道的起动过程流

量变化比较平缓.

可见 ,进气道高度合适时 ,起动过程性能变化

趋于平缓 ,进气道起动性能大为改善.

图 8　流量系数曲线

Fig. 8　Mass flow rates of different models
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4 . 2　顶压对起动性能的影响

图 9为模型 B3 不同 M a下对称面的马赫数

分布图和顶板与侧板表面附近的速度矢量图 ,对

比模型 A3的结果可以看出 ,顶板压缩的引入 ,多

了一道斜激波 ,降低了进气道内压缩段入口的马

赫数 ,同时顶板压缩的引入导致进气道入口捕获

高度增加 ,即捕获流量增加 ,使得进气道的起动更

加困难、起动马赫数增加 ,在流场中的表现就是未

起动时唇口外角流分离区较大.对于 B 类模型 ,

当进气道高度较小时 ,角流分离区对进气道性能

的影响更加明显 ,在进气道高度增加的开始阶段 ,

角流分离区减小引起的起动马赫数的下降更为明

显.和 A类模型相比 ,B类模型的起动性能较差.

图 9　模型 B3流场随 M a的变化

Fig. 9　Mach contours and velocity vectors of model B3

从以上各模型的流场分布可以看出 ,未起动

时唇口外分离只存在于角流区 ,并没有延伸到溢

流窗和对称面上 ,即分离并没有贯通整个进气道 ,

因此当高度合适时 ,分离并不会严重影响进气道

的性能 ,使得进气道能够具有良好的起动性能.

本文进气道为定几何进气道 ,压缩量不随

M a变化 ,在未起动时压缩量适中 ,起动后随着

M a的增加 ,压缩量偏低的程度越来越明显 ,但是

起动马赫数已经很接近 3. 0 ,使得定几何构型的

压缩量不可能进一步增加 ,因此 ,进气道起动后 ,

随着 M a的增加 ,需要采取一定的变几何方式逐

渐增加进气道的收缩比.若 RBCC发动机采用目

前较流行的定几何两级顶压的侧压式进气道 ,由

于其起动马赫数较常规的双模态或超燃进气道低

得多 ,同样会出现起动后压缩量偏低的现象[12 ] ,

只是程度可能较轻而已.

5　结　论

1) 不同高度的进气道起动过程中都伴随着

流场结构的突变 ,该突变过程所表现出来的流场

特征差别较大 ,但其本质都是气流壅塞的消失 ,且

该突变和总压恢复系数的突然增加是同步的 ,这

种同步性对应的来流马赫数就是进气道的自起动

马赫数.

2) 当进气道高度合适时 ,未起动时进气道的

性能大为改善 ,性能参数随来流马赫数增加的变

化趋于平缓 ,进气道可以在未起动时良好工作 ,且

起动马赫数存在最小值 ,此时的进气道具有很好

的宽马赫数工作能力.

3) 由于起动马赫数较低 ,进气道起动后随

M a的增加压缩量偏低的程度越来越明显 ,因此

有必要采取一定的变几何方式消除这种现象.
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