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三面压缩高超进气道附面层抽吸研究
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摘　　　要：针对超燃冲压发动机中，三面压缩进气道激波／附面层干扰诱发的隔离段流向涡现象，探索了

不同的附面层抽吸方式对隔离段流向涡的影响．结合附面层油流图谱及数值模拟考察了相应附面层流态，并

分析了不同抽吸工况下的抽吸流量及其对出口截面总压恢复与流向涡的影响．发现隔离段流向涡气流主要

源于侧壁附面层分离，相比于再附区抽吸，分离区抽吸大幅度抑制了侧壁附面层的分离流动，从源头上控制

了隔离段流向涡的形成，大幅削弱了流向涡尺度，提高了进气道总压恢复．同时，抽吸面积越大，流动品质的

改善作用就越明显，但是也伴随着流量损失．
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　第２期 岳连捷等：三面压缩高超进气道附面层抽吸研究

　　三面压缩进气道综合了侧压进气道和二元进
气道的特点，其压缩长度较二元进气道和纯侧压
进气道短，而捕获率较侧压式进气道高，且具有后
掠侧板的三面压缩进气道能够自动改变溢流，使
得进气道能在较宽工况范围内工作，同时也有利
于飞行器机身的一体化设计．基于这些优势，三面
压缩进气道得到了广泛的关注与应用［１－６］．
但三面压缩式进气道流场内部激波、膨胀波

以及附面层之间的相互作用非常复杂，导致多处
附面层分离区，尤其是喉道下游隔离段内出现流
向涡对现象［７］．附面层对于高超声速进气道流场
结构以及总体性能参数有着重要的影响．进气道
内激波与附面层作用产生的分离区是导致进气道

总体性能下降、流场复杂度增加的重要原因［８－９］．
对于隔离段内流向涡对现象有两种思路：一

是控制并消除分离涡；二是有效利用该流向涡．本
文首先本着控制该进气道附面层流动的角度，为
了提升三面压缩进气道的性能及工程实用性，对
三面压缩进气道内部一些不利的流动现象进行控

制．借鉴常规进气道中的附面层形态研究方
法［１０－１１］，在高超声速进气道的内通道布置抽吸
孔，将一部分附面层流量抽走，减弱激波和附面层
的作用，以达到改善流场结构的目的．同时附面层
是低速低总压恢复区，这部分气流的抽出也有利
于提高进气道的平均总压恢复．
然而，对于三面压缩进气道内独特的流动现

象，如何设置附面层抽吸还有待于深入探索．本文
采用表面油滴显示技术与数值模拟相结合，探索
三面压缩进气道附面层抽吸区的设计对激波／附
面层干扰现象的影响．

１　进气道模型

图１为模型实物图及几何尺寸图．该进气道
是针对来流马赫数为５．０５设计．基准模型总长为

７８１．２ｍｍ，侧壁压缩角为６．４°，侧壁前缘后掠角
为３０°，唇口前沿距入口为５００ｍｍ，隔离段长为

２３０．９ｍｍ．模型入口面积为１１６ｍｍ×１４５ｍｍ，宽

图１　进气道模型实物图及几何图 （单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｏｔｏ　ａｎｄ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ

ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

高比为０．８，出口为７０ｍｍ×５０ｍｍ，宽高比为

１．４．总收缩比为４．８０，内收缩比为１．４３．

２　研究方法

实验在中国科学院力学所的激波／管风洞中
进行．风洞以激波风洞方式运行，稳定运行时间约

２０ｍｓ．本研究主要利用表面油滴显示技术观测激
波／附面层干扰的流态变化．
数值模拟采用Ｆｌｕｅｎｔ　６．０软件，湍流模型采

用ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ－ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）ｋ－ω两方程模型．
对流项采用ＡＵＳＭ格式离散，黏性项采用二阶精
度格式离散．计算中采用压力远场、压力出口以及
无滑移绝热固壁边界条件模拟飞行条件，设置来
流马赫数为５．０５，静压为６．６ｋＰａ，静温为２９８Ｋ．
由于几何条件和流动状态的对称性，因此只需要
选取进气道的一半进行三维流场计算．

３　三面压缩进气道隔离段附面层
流态及抽吸区设计

　　本文首先研究了基准进气道模型（无抽吸）的
油流图谱．图２显示了实验结果与计算结果：油流
图谱与计算的极限流线非常接近．这说明激波捕
捉的位置是准确的．数值模拟还显示唇口激波不
但导致了侧壁附面层的分离，同时在顶板肩点后
方也形成一个较大的回流区，但实验图谱未显示
此回流区．通过对顶板肩点下游几个测点的压力
测量结果分析，如图３深色线所示，此位置的压力
在风洞稳定工作时间（５０～６０ｍｓ）内仍未达到定
常状态，从而导致油流图谱中没有反映出回流区
的形态．除此之外计算结果基本反映了实验流动，
结果合理．
观察进气道模型的油流图谱，与本课题组以

前研究的Ｍａ＝５．４５三面压缩进气道的油流图谱
非常相似［７］，存在着大量激波／附面层干扰所诱发

３７３
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图２　无抽吸时顶板和侧板油流图谱及数值极限流线

Ｆｉｇ．２　Ｏｉｌ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｔｅｒｎｓ　ａｎｄ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｒａｍｐ　ａｎｄ　ｓｉｄｅｗａｌｌ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｂｌｅｅｄｉｎｇ

图３　正常测点与回流区测点的静压

随时间变化曲线图

Ｆｉｇ．３　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｎｏｒｍａｌ　ｐｏｉｎｔ

ａｎｄ　ｔｈｅ　ａｂｎｏｒｍａｌ　ｐｏｉｎｔ　ｉｎ

ｔｈｅ　ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ　ｚｏｎｅ

的分离区，本文不再详述．特别关注的一点是隔离
段顶板油流图谱同样显示了流向涡对的存在．结
合数值模拟流线图４分析，唇口激波导致侧壁附
面层发生了分离（Ｓ１，Ｒ１），分离区沿激波发展，到

图４　附面层分离流流线与隔离段截面总压恢复图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ａｎｄ　ｔｈｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｉｓｏｌａｔｏｒ

达顶板后与顶板附面层结合，并转变成流向涡量，
在隔离段内形成对涡现象．而分离区（Ｓ２，Ｒ２）为
隔离段角涡．Ｋｏｒｋｅｇｉ给出的三维激波附面层干
扰的分离临界压比为１．５［１２］，而进气道设计唇口

４７３
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激波压比远大于此值，侧壁附面层分离是不可避
免的，因而隔离段的流向涡是三面压缩进气道的
一个重要流动特征．图４还显示了隔离段的流向
涡对不仅会导致总压恢复损失下降，同时对出口
流场的均匀性有很大影响．而出口截面的总压恢
复及涡量对随后的燃烧过程产生重大影响，本文
利用附面层抽吸探索抑制此分离的方法．
依据流态分析，分别设计了进气道侧壁附面

层三种不同的抽吸方式，如图５（ａ）所示．侧壁附
面层抽吸设置在分离区处（由于模块加工原因，唇
口附近的上游分离区未布置抽吸），设计了３种不
同抽吸布局：沿侧壁分离流再附线抽吸（图５（ｂ），

３６个４ｍｍ圆孔，多孔率为２４．７％，抽吸面积为

４５２ｍｍ２）；侧壁附面层分离区抽吸（图５（ｃ），３６个

４ｍｍ圆孔，多孔率为２０．４％，抽吸面积为４５２
ｍｍ２；图５（ｄ），７５个３．３ｍｍ 圆孔，多孔率为

３２．６％，抽吸面积为６４１ｍｍ２），考察附面层抽吸
对隔离段流动的影响．

图５　进气道侧壁附面层抽吸模块设计

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｄｅｗａｌｌ　ｂｏｕｎｄａｒｙ
ｌａｙｅｒ　ｂｌｅｅｄｉｎｇ

４　附面层抽吸结果与分析

本文通过表面油滴显示实验，辅助数值模
拟，考察不同的附面层抽吸方式对进气道流动的

影响．
由于抽吸孔较多，真实几何模拟较复杂，本文

针对如图５（ｂ）～图５（ｄ）所示三种抽吸方式情况
分别进行了简化建模，将抽吸板的每一排孔分别
简化成细缝，保证抽吸面积相同．由图６可以看出
分离区（Ｓ１，Ｒ１）以及角涡区（Ｓ２，Ｒ２）都对应得很
好．这表明数值模拟的结果是合理的，可用于辅助
表面油滴显示实验来分析结果．
图７（ａ）给出了侧壁再附区抽吸进气道顶板

的油流图谱．发现与无抽吸工况相比，再附线位置
的抽吸使得流向涡对的分离线稍远离了对称面，
其位置与无抽吸相仿．这是因为在顶板低速低总
压的流向涡是由侧壁附面层分离而来，在侧壁分
离区再附线附近抽吸对分离的抑制效果比较有

限．虽然这种抽吸方式也放出了侧壁分离区内部
附面层，但没有对附面层分离现象从源头加以控
制．这可说明再附线抽吸的效果比较有限．
既然附面层是从分离线开始分离，若从分离

线就开始抽吸附面层，那么侧壁附面层分离就可
以大大地得到缓解．图７（ｂ）即依照这一思路布置
了抽吸孔．由油流图谱发现，在侧壁分离区的抽吸
附面层使得流向涡分离线进一步远离对称面，顶
板附近的流向涡区域大大减小，在侧壁附面层分
离区抽吸可以很大程度上抑制由侧壁附面层分离

引起的隔离段对涡现象，使得隔离段出口气流中
低速低总压区所占比例大大减小，从而能够改善
隔离段出口气流均匀性．
为了进一步考察侧壁分离区抽吸的影响，图

５（ｄ）所示的附面层抽吸模块较图５（ｃ）附面层抽
吸模块的抽吸孔尺度小，进而多孔率增加了，布置
变得密集．图７（ｃ）所示的附面层抽吸模块能够抽
出更多侧壁附面层，油流图谱发现此工况下流向
涡分离线非常接近侧壁面，隔离段顶板的中心区
域为均匀流动．这部分区域没有横向涡量，说明这
部分气流为主流区的高总压高速气流，隔离段出
口气流变得均匀，抽吸很大程度上抑制了侧壁附
面层分离现象．
图８显示了无抽吸（图８（ａ））与分离区抽吸

（图８（ｂ））以及分离区密集抽吸（图８（ｃ））时进气
道出口截面的流向涡量，其正涡量区域即代表了
前文所述的流向涡对，在该正向涡附近存在一个
较小区域的反向涡．通过追踪流线方向，该涡是由
顶板附面层卷起形成的．图８更直观地反映出分
离区抽吸（图８（ｂ））和分离区密集抽吸（图８（ｃ））
时，抽走了低速低总压气流，抑制了附面层分离现

５７３
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图６　侧壁分离区密集抽吸的数值极限流线

Ｆｉｇ．６　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｗｉｔｈ　ｉｎｔｅｎｓｉｖｅ　ｂｌｅｅｄｉｎｇ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｉｄｅｗａｌｌ

图７　侧壁附面层不同抽吸方式下的油流图谱

Ｆｉｇ．７　Ｏｉｌ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｔｅｒｎｓ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｉｄｅｗａｌｌ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｂｌｅｅｄｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ

图８　出口截面涡量云图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ａｔ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｅｘｉｔ
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象，出口的正向涡量的尺寸有明显地减小，涡量的
核心区的位置也随着抽吸面积的增大而向壁面移

动．同时也发现流向涡在宽度方向缩减较强烈，而
在高度方向变化不大．
图９显示了无抽吸（图９（ａ））与分离区抽吸

（图９（ｂ））以及分离区密集抽吸（图９（ｃ））时进气
道出口截面的总压恢复．低总压恢复区与高流向
涡量区两者并不完全重合，而是相伴生成的，都起
源于侧壁附面层．随着抽吸减小了流向涡量区，低
总压恢复区也逐渐减小．
图１０给出无抽吸（图１０（ａ））与分离区抽吸

（图１０（ｂ））以及分离区密集抽吸（ｃ）时进气道出
口截面的马赫数云图．低总压恢复区与低速区两
者是对应的．抽吸在提高总压恢复的同时，对出口
截面马赫数的均匀性也有改善．
结合数值模拟，对流量捕获率、出口截面平均

总压恢复以及抽吸流量等参数进行对比，结果如
表１所示．同样的抽吸面积下，由于再附区压力较

高，使得再附区抽吸（图１０（ａ））的抽吸流量较分
离区抽吸（图１０（ｂ））流量大，但再附区抽吸并未
能有效抑制侧壁附面层分离，而分离区抽吸尽管
抽吸流量少，但排出了分离区低速低能量区流体，
有效抑制了流向涡，同时出口截面的平均总压恢
复提高．若加大分离区抽吸面积（图１０（ｃ））时，可
以进一步缩小对涡区，提高出口截面的总压恢复，
但同时也意味着伴量的流量损失增大．
由于加工原因，抽吸孔未能在锥形分离区的

起始位置布置，此区域侧壁附面层已经形成分离，
仅在下游抽吸还是影响了附面层的控制效果．
以上研究说明，隔离段流向涡气流主要来源

于侧壁附面层分离区，而侧壁附面层抽吸对流动
的控制作用明显．可见，合理的设计分离区的抽吸
位置以及抽吸面积，可以把流向涡控制在较小尺
寸，同时提高出口流场的总压恢复，从而改善三面
压缩进气道的总体性能，并为后来的燃烧过程提
供一个稳定的出口流场．

图９　出口截面平均总压恢复云图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ａｔ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｅｘｉｔ

图１０　出口截面马赫数云图

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｅｘｉｔ
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表１　进气道数值性能参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ

抽吸模型 静压比 流量捕获率／％ 总压恢复系数／％ 抽吸流量比／％

无抽吸 １５．２　 ９２．１　 ５５．１　 ０

抽吸ａ　 １４．１　 ８８．２　 ５６．５　 ３．９

抽吸ｂ　 １４．０　 ９０．６　 ５７．２　 １．５

抽吸ｃ　 １４．１　 ９０．１　 ５７．８　 ２．０

５　结　论

本文基于三面压缩进气道流动形态的研究，
利用表面油滴显示技术，辅助数值模拟探索了不
同的附面层抽吸对进气道隔离段流向涡的抑制作

用，得到了如下结论：

１）无抽吸时，三面压缩进气道隔离段存在着
大量激波／附面层干扰所诱发的分离区，进气道设
计唇口激波压比远大于分离临界压比，因此侧壁
附面层的分离是不可避免的，从而形成了三面压
缩进气道所特有的大尺度流向涡现象，需要对其
进行控制．
２）侧壁抽吸的效果与抽吸孔位置有很大关
系．在再附线附近抽吸附面层，由于附面层已经分
离，改善隔离段流向涡现象的效果较弱；而在侧壁
分离区抽吸能够非常好地改善隔离段流动现象．
３）侧壁附面层分离区抽吸大幅抑制了侧壁
附面层的分离流动，从源头上控制了隔离段流向
涡的形成，大幅削弱了流向涡的尺度，提高了进气
道总压恢复．
４）隔离段流向涡的控制效果随侧壁分离区
抽吸面积的增大而加强，流向涡在宽度方向上进
一步减小，而在高度方向上变化不大．但抽吸面积
的增大也伴随着流量损失的增大，其对发动机性
能的综合效果如何还需要更深入地探索．
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