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无侧滑二元超声速进气道侧板遮挡度

对其性能影响
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摘 � � � 要: 针对某 Mad= 2. 4 矩形进口截面的二元混压式进气道,在 Ma � = 2. 51 及 2. 27 条件下, 数值研

究了无侧滑角时侧板遮挡度对进气道性能的影响, 获得了喉道处各性能参数随侧板遮挡度的变化关系并分

析了其变化原因. 研究表明:当侧板下端位于压缩面平直段后, 各性能参数变化明显; 对于所研究的进气道采

用位置靠后的侧板有利于改善进气道的起动性能,但却大大增加了阻力也牺牲了流量系数.
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Abstract: T his paper invest igated the effects o f the deg ree o f sidew all shade on the per�
formance o f a tw o�diment ional m ixed�compr ession rectangular cross�sect ion inlet designed for

Mad= 2. 4 w orking in Ma � = 2. 51 and 2. 27 of non�sideslip f light condit ion. The relation�
ships betw een inlet per formance parameters at thro at and sidew all shade w ere obtained, and

the reasons of these changes w ere analyzed. The results indicate that, the performance pa�
rameters w ill change obv iously w hen the bot tom of the sidew all is lo cated after the flat com�
pr ession sur face. Fo r the tw o�diment ional mix ed�compression inlet o f this paper, w hen the

back posit ioned sidew all is adopted, the star ting performance w ill be improved while signifi�
cant ly increasing the drag and reducing the f low coef ficient.

Key words: supersonic; tw o�dimentional inlet; mix ed�compression; sidew all;
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� � 二元超声速进气道由于几何结构与流场结构

相对简单,便于分析,在国内外得到了广泛研究和

应用
[ 1�6]

.二元超声速进气道一般由唇口板、压缩

顶板和侧板构成.虽然主要的压缩是靠顶板来完

成的,侧板的主要作用是将前体三维流动整流为

二元进气道设计中的二维流动,但侧板构型也会

影响进气道流量系数和总压恢复等重要性能, 并

且侧板的作用与前体流动特性有关[ 7�12] .

首先,由于气流经过前体以及顶板压缩后压

力升高,在进气道入口两侧会产生横向溢流.研究

表明,即使存在后掠侧板使进气道在设计马赫数

下无流量溢出,当来流马赫数低于设计值时,在侧

板上方仍会出现溢流, 此时进气道的流量系数低

于理论值[ 7�8] .文献[ 9]提出了一种用小扰动锥形
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流理论计算侧向溢流的方法, 导出了关于流量系

数的侧向溢流估算公式,并与实验数据作了对比,

符合程度很好.其次,气流经过前体以及顶板压缩

后边界层增厚,同时侧板与压缩面之间角区存在

三维效应,因此侧板位置和形状对进气道的总压

恢复系数以及稳定工作范围等存在一定的影响.

文献[ 10]对一种带抽吸的外压式进气道的侧板布

局进行了数值仿真及实验研究,指出采用最大侧

板时进气道具有更宽的亚临界工作范围, 但总压

恢复系数较小,附加阻力较大. 文献[ 11]对一种 5

波系带抽吸小孔的混压式进气道进行了实验研

究,同样也指出采用较小侧板时进气道具有相对

较高的总压恢复. 文献[ 12]对两种不同侧板位置

的进气道结合弹体进行了数值仿真研究, 结果表

明,在相同反压下,采用激波封口侧板的进气道比

侧板前缘线垂直于压缩顶板的进气道具有更高的

增压比和总压恢复.半个世纪以来,对于二元进气

道的研究还有许多,这里就不一一列举了.

二元进气道的设计, 迄今一般仍利用二维方

法,没有考虑侧板的影响.而国内外的研究表明,

侧板的形状和位置会影响进气道的流量系数与总

压恢复系数等性能参数.因此,如何在二维设计时

考虑侧板构型对进气道性能的影响, 或者对于不

同的进气道布局采用何种侧板构型更为合理, 就

成为进气道设计中的一项重要内容. 本文利用数

值模拟的方法,针对直前缘线的侧板位置对某矩

形进口截面的二元混压式进气道性能影响展开了

研究,分析了侧板位置对进气道阻力系数、流量系

数、总压恢复系数等性能参数的影响,为类似进气

道的二维设计或侧板位置的选取提供依据及

参考.

1 � 物理模型、数值方法及校验

1. 1 � 物理模型

� � 本文以某矩形进口截面的二元混压式进气道

为研究对象, 其设计马赫数 Mad= 2. 4, 在设计点

工作时激波封口, 总收缩比为1. 87, 内收缩比为

1. 08.进气道顶板压缩面采用 6 斜楔+ 12 压缩角

的等熵型面+ 直线段+ 曲面过渡到水平的型面,

气流在唇口前的总偏转角为 18 , 内唇口对气流

有 6 压缩角, 随后采用一曲面以弱化唇口斜激

波,减小肩点处的附面层分离.

为了进行对比研究, 本文研究了 6种不同侧

板位置的进气道头部模型. 除了侧板位置不同外,

其余结构参数均一致, 如图 1所示.侧板前缘线均

为直线,上端与唇口前缘重合, 且带 8 外压缩角.

S1型侧板(激波封口侧板)的下端为顶板前缘, S2

型侧板为等熵型线的起始点, S3型侧板为等熵型

线的终止点, S4型侧板为顶板压缩型面与唇口铅

垂平面的交点, S5型侧板从唇口前缘垂直于顶板

压缩型面, S6型侧板前缘线与水平方向呈 45 . 为
了更好地描述侧板位置的不同,我们采用相对面

积百分比( A s / A r )即侧板遮挡度来说明.以 S1, S6

型侧板前缘线以及顶板压缩面所围成的面积为参

考面积, 则 S1 ~ S6 型侧板的遮挡度分别为

100%, 82%, 42%, 19%, 13%, 0%. 按传统的

意义看, S1为完全遮挡, S5为完全敞开. 为了更

好地认识侧板的作用, 本文专门设置了S6这种过

渡开敞的形式,以研究侧板遮挡度对进气道性能

的影响.

图 1 � 不同侧板遮挡度进气道示意图

F ig. 1� Sketch of the inlet model w it h differ ent

degr ees o f sidew all shade

本文采用 Fluent 商业软件对进气道头部内

外流场进行数值模拟. F luent 软件在进气道内外

流场数值仿真中结果较为理想
[ 13�14 ]

.本文计算过

程采用耦合可压缩 Nav ier�Stokes( N�S)方程和模
式输运方程隐式求解, 湍流模型为标准 k��模型,

近壁处采用标准壁面函数进行修正,分子黏性采

用 Sutherland公式计算, 比热比 �= 1� 4. 计算中
采用了压力远场、压力出口及无滑移绝热固壁边

界条件,出口参数由内部流场外插得到.为了适应

黏性计算与激波捕获的需要, 计算网格均采用了

局部加密, 网格分布见图 2. 整个计算域采用了

150万左右的网格单元, 壁面附近采用等比加密

的附面层网格, 其中第一层网格距壁面不超过

0� 1mm,确保近壁面 y
+
在 60以下.

计算条件为: 攻角  = 0 , 侧滑角 != 0 , 来流

马赫数 Ma � = 2. 27, 2. 51,静压、静温取当地大气

条件.计算收敛准则为:各控制方程的残差至少下

降 3~ 4个数量级,各性能指标随时间不再变化.
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图 2 � 模型固壁表面网格分布

Fig. 2 � Grids of the wall

1. 2 � 数值方法校验

� � 为了校验数值模拟的准确性, 本文给出了

Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 时 S1型侧板进气道头

部计算结果与实验结果的比较.图 3是计算所得

的对称面马赫数分布以及实验获得的进气道头部

波系纹影图, 图 4为计算所得的顶板对称面沿程

静压分布曲线与实验测点的比较.图中所有静压

以来流总压无因次化. 由图可知,进气道头部波系

清晰稳定,唇口前顶板压缩面上压力吻合良好, 唇

口后除压升位置略有差别外, 压升规律及压升绝

对值基本一致.可见,本文所采用的计算方法能够

较好地模拟超声速进气道的流动状态.

图 3 � 计算所得的 S1 型侧板进气道头部波系

与实验纹影比较

Fig . 3 � Shock sy st em at the S1 inlet entrance

图 4 � 计算所得的进气道顶板对称面沿程压力

分布与实验测点比较

F ig. 4� Symmetry plane pressure distributions

o f the top w all

2 � 计算结果及分析

2. 1 � 外压缩段流场形态

� � 图 5为 Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 时 6种侧

板构型的进气道顶板对称面沿程压力分布. 可以

看出,侧板遮挡度不同, 即使在  = 0 , != 0 条件

下,顶板压力分布也有显著差别. 总的来说, 可以

分为两种类型: 对于 S1, S2型侧板进气道来说,

两侧溢流量不是很明显, 来流经过一道斜激波及

典型的等熵压缩后,在压缩面的直线段,气流流向

与壁面一直,因此有一个压力平台,然后在圆弧凸

肩处经过一系列膨胀波,压力有所下降,到达喉道

附近经过一道较强激波压力突增. 而对于 S3~ S6

型侧板进气道来说, 侧板下端起始点处在等熵压

缩段的下游,两侧溢流量逐渐增加,顶板压升曲线

图 5 � 不同侧板遮挡度进气道顶板对称面沿程

压力分布( Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

Fig. 5� Symmet ry plane pressur e dist ributions of

the t op wall ( Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )
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有所不同: ! 由于两侧的横向溢流,等熵压缩段的

后端升压减缓, 压升绝对值也较 S1, S2 型的小;

∀ 在压缩面直线段,压力一直下降,没有出现压力

平台; # 进气道喉道处所获得的压力增量随着侧
板遮挡度的减小而减小.下面以 S1, S5型侧板进

气道为例来说明其变化的原因.

图 6给出了 Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 时 S1,

S5型侧板进气道沿程三个截面压力等值线图, 图

7为该工况下唇口附近的压力等值线及速度矢量

图.由图 6、图 7可知,随着侧板遮挡度的减小, 顶

板前缘激波不再是二维平面激波,在内通道进口

面的交线由中心向外逐渐弯曲, 呈现中间高、两侧

低的弧形激波面. 通过 S5型侧板进气道唇口附近

速度矢量图发现, 在压差的作用下,两侧向外发生

了横向溢流, 并且两侧气流向外发生了膨胀,气流

通过膨胀波加速使得两侧前缘激波的激波角较

小,激波更靠近物面,对称面上由于受溢流的影响

不如两侧严重附面层较厚, 故激波角较两侧大. 这

样就形成了中间高、两边低的弧形激波面, 体现出

很强的三维效应. 而 S1型侧板进气道, 唇口前激

图 6 � 不同侧板遮度进气道沿程压力等值线图

(Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

Fig . 6 � Pressure contour dist ribution at the inlet

entr ance ( Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

图 7 � 不同侧板遮挡度进气道唇口处速度矢量、

压力等值线图( Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

Fig. 7� Vector and pressur e contour at the inlet

cow l ( Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

波面没有发生扭曲,通道内压力等值线较为平直,

只有在侧板前缘附近由于激波脱体稍微有点抬

升,说明 S1型侧板的存在, 有效地限制了这种不

利的三维效应.

2. 2 � 侧板遮挡度对进气道阻力与流量系数影响

� � 可以预料,随侧板遮挡度的减小,进气道外压

缩段的横向溢流会逐步增加, 导致进气道的流量

系数下降,同时流量系数的变化会导致附加阻力

的变化.本文的研究再次证实了这一点.图 8给出

图 8 � 不同来流马赫数下流量系数随侧板

遮挡度的变化曲线

F ig . 8 � Degree of the sidew all shade effect s on flow

coefficient w ith different Mach numbers
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了不同马赫数下流量系数随侧板遮挡度的变化曲

线.可以看出,随着侧板遮挡度的减小,流量系数

一直下降.图 9给出了Ma � = 2. 51的进气道总阻

力系数、附加阻力系数以及外罩阻力系数随侧板

遮挡度的变化曲线.可以发现,进气道附加阻力随

着侧板遮挡度的减小而上升,外罩阻力几乎不变,

总阻力变化的大小主要由附加阻力决定. Ma � =

2� 27时的计算结果与此类似.

图 9 � 进气道各阻力系数随侧板遮挡度的变化

曲线(Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

F ig . 9 � Degree o f the sidew all shade effects on drag

� coefficient w ith different Mach number s

(Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

图 10 给出了 S1, S5 型两种侧板进气道

Ma � = 2. 51的进口流管示意图. 由图可知, S1 型

侧板进气道的进口捕获流管形状为矩形,而 S5型

侧板进气道由于受两侧溢流的影响, 进口捕获流

管形状为梯形,进口捕获面积明显小于S1侧板进

气道( S5型侧板进气道 Ma � = 2. 51 的进口捕获

流管面积只有 S1型的 80% ) , 导致该型进气道流

量系数较低. 由图 11 的顶板附近流线图可以看

出, S1型侧板进气道顶板附近流线较为平直, 流

动具有较好的二维特征, 图 4 中的压升曲线也很

好地说明了这一点.而 S5型侧板进气道顶板附近

流线由于压差的作用向两侧发生了偏折, 说明较

大的流量从顶板两侧溢流掉了,流动具有较强的

三维效应.进气道两侧的横向溢流不仅使进气道

流量系数下降,而且带来了可观的附加阻力.当侧

板遮挡度从 100%到 0%,流量系数从 1. 0减小到

0. 8,降低了 20%,附加阻力系数从 0. 028上升到

0� 134,增加了 379%, 总阻力系数从 0. 228 升至

0. 327, 增加了 43. 4%.

2. 3 � 侧板遮挡度对进气道喉道总压恢复的影响

� � 图 12给出了不同来流马赫数下喉道处流量

图 10� 不同侧板遮挡度进气道进口捕获流管

示意图( Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

Fig. 10 � Sketch of captur e stream tube

(Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

图 11� 不同侧板遮挡度顶板附近速度矢量图

� ( Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

F ig . 11 � Vect or near t he top w all

� ( Ma � = 2. 51,  = 0 , != 0 )

平均总压恢复系数随侧板遮挡度的变化曲线. 可

以看出,针对本文研究的进气道而言,总压恢复系
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数随侧板遮挡度的变化并不单调变化. 随着侧板

遮挡度的减小, 对于 Ma � = 2. 27, 总压恢复整体

呈上升趋势,而 Ma � = 2. 51 总压恢复却出现了

一个低谷.

图 12� 不同来流马赫数下喉道总压恢复系数

随侧板遮挡度的变化曲线

Fig. 12 � Degree o f the sidew all shade effects on to tal

pr essure r ecovery coefficient at thro at

分析总压恢复的变化的原因, 主要受到以下

几个因素的影响: !随着侧板遮挡度的减小,顶板

两侧溢流量的增加导致气流的总压分布不均匀度

增加, 气流黏性损失增加,造成一定的总压损失;

∀ 随着侧板遮挡度的减小, 前缘激波强度沿展向

分布的不均匀性显著加大, 因而可以驱动更多的

附面层气流向两侧溢流, 使得进入进气道的低能

流不断减少, 这有利于总压恢复的改善; # 流量系

数的减少,造成对气流的压缩量减小,激波损失减

小,总压恢复会有所提高; ∃随着侧板遮挡度的减
小,侧板与气流的接触面积逐渐减小,侧板附面层

也越薄,激波与附面层的相互作用逐渐减弱,总压

恢复也会有所上升.在以上多种因素共同作用下,

导致了喉道处总压恢复随侧板遮挡度的变化不单

调的结果.值得指出的是,不同波系配置的进气道

其总压恢复随侧板遮挡度的变化关系可能会有所

不同,但以上几个影响因素却是存在的.

2. 4 � 侧板遮挡度对进气道喉道平均马赫数、
增压比的影响

� � 图 13、图 14分别给出了不同马赫数下进气

道喉道流量平均马赫数以及增压比随侧板遮挡度

的变化曲线. 可以看出,随着侧板遮挡度的减小,

喉道平均马赫数一直上升, 增压比一直下降.

由前面的分析可知,随着侧板遮挡度的减小,

前缘激波强度沿展向分布的不均匀性显著加大,

附面层气流在压差作用下向两侧溢流, 使得进入

图 13 � 不同来流马赫数下喉道平均马赫数

随侧板遮挡度的变化曲线

F ig . 13 � Deg ree of the sidewall shade effects on average

Mach number at t hr oat w ith different Mach numbers

图 14� 不同来流马赫数下喉道增压比随侧板

遮挡度的变化曲线

Fig . 14� Degree of the sidewall shade effects on pressur e

ratio at throat with different Mach numbers

进气道的低能流不断减少, 这样平均马赫数会有

所提高.同时流量系数的减小造成对气流的压缩

量减小以及激波强度的减弱导致喉道平均马赫数

也会相应增加,增压比下降.

值得指出的是, 侧板遮挡度的减小导致两侧

溢流量增加,使得进气道实际捕获流管面积减小,

而进气道的几何喉道高度不变,因此进气道的实

际总收缩比不断减小. 这可以理解为,随着侧板遮

挡度的减小,对于压缩型面确定的二元混压式进

气道而言,进气道的几何内收缩比不变,同时内通

道进口马赫数由于激波强度减弱而不断上升, 于

是可以推测,随着侧板遮挡度的减小,有利于改善

进气道的起动性能,增加稳定工作范围,但这是以

牺牲流量系数为代价的. 对于侧板位置靠后的二

元混压式进气道, 在二维设计时,在满足进气道起

动条件下,可以适当增加内收缩比以获得较高的

总压恢复.
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值得注意的是, 侧板遮挡度在 42%以上时,

进气道总阻力、附加阻力、流量系数、喉道平均马

赫数以及增压比变化都比较平缓,当继续减小侧

板遮挡度时, 其变化均较为剧烈.这可能是因为当

侧板遮挡度小于 42%时, 侧板下端起始点处在等

熵压缩段下游,此处顶板对气流没有压缩, 压力值

处于外压段的压力峰值区域,两侧溢流相对严重,

导致流量系数下降得较多, 从而影响其他参数变

化也较为明显.

3 � 结 � 论

� � 本文针对设计马赫数 Mad = 2. 4某矩形进口

截面的二元混压式进气道, 在 Ma � = 2. 51 及

2� 27飞行条件下,就不同侧板遮挡度的进气道头

部进行了全三维数值计算, 分析了无侧滑时侧板

遮挡度对进气道性能的影响,可以得到以下结论:

1) 随着侧板遮挡度的减小,进气道总阻力及

附加阻力一直上升,外罩阻力几乎不变,流量系数

一直下降. 对于本文研究的进气道, 来流马赫数

Mad= 2. 51, 侧板遮挡度从 100% 到 0% , 附加阻

力系数从 0. 028到 0. 134, 增加了 379% , 总阻力

系数从 0. 228到 0. 327,增加了 43. 4%,流量系数

从 1. 0到 0. 8, 降低了 20% .

2) 进气道喉道总压恢复系数受多种因素共

同作用以致随侧板遮挡度的变化并不单调变化,

对不同波系配置的进气道其随侧板遮挡度的变化

规律可能不一致, 但都具有相同的影响因素.

3) 随着侧板遮挡度的减小,喉道流量平均马

赫数一直上升,而增压比一直下降.

4) 当侧板下端位于压缩面平直段后, 各性能

参数变化明显.

5) 本文的研究表明,采用位置靠后的侧板有

利于改善进气道的起动性能,增加稳定工作范围,

但却大大增加了进气道的阻力,也减少了流量系

数;对于侧板位置靠后的二元混压式进气道,在二

维设计时,在满足进气道起动条件下,可以适当增

加内收缩比, 获得较高的总压恢复.
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