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带中心支板侧压进气道流场特性研究
龚　鹏 ,岳连捷 ,肖雅斌 ,王世芬 ,张新宇

(中国科学院力学研究所高温气体动力学重点实验室 ,北京　100080)

　　摘要 :应用表面油流和压力测量实验技术 ,辅助计算模拟手段 ,考察了两种不同形式的中心支板对侧压式进气

道流场特性的影响。结果表明 :进气道内部由于侧壁斜激波和支板诱发的斜激波的汇合引起了侧壁和顶板边界层

的大尺度分离现象 ,使进气道性能受到了极大影响。后掠支板后移避免了支板和侧壁诱导斜激波的汇合 ,分离现

象相对较弱 ,有利于进气道性能的提高 ;支板前掠可以提高流量捕获 ,但导致边界层分离加剧 ,对减少总压损失不

利。
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Investigation on flow pattern of side wall compression

scramjet inlet with single central strut
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　　Abstract : Flow feature in a sidewall compression scramjet inlet with central strut was investigated using
surface oil flow visualization , pressure measurements and numerical simulation. Two types of sidewall scramjet
inlets were studied with a back swept strut and a forward swept strut respectively. Appropriate strut location
can avoid the interaction of shocks induced by side wall and strut , and generate smaller boundary layer separa2
tion , which is favorable for improving the inlet performance. The inlet with forward strut is good for increasing
capture ratio , but increases the total pressure loss for larger boundary layer separation.
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0　引　言

　　侧压式进气道是高超声速进气道的可行方案之

一 ,随飞行马赫数的变化自动改变溢流 ,使发动机能

在较宽的马赫数范围内正常运转 ,在低马赫数飞行条

件下性能损失不大 ,且对前体边界层不敏感[124 ]。尽

管结构简单 ,但该进气道内的波系是三维的 ,存在波

系相交、激波与边界层相交现象 ,流场结构极为复杂。

一般 ,为了达到进气道出口流场的要求且保证恰当的

进气道长度 ,在侧壁压缩的基础上 ,还辅助以若干支

板进一步压缩来流 ,这导致进气道内部出现更复杂的

流动现象。

　　至今 ,研究者详细考察了侧压式进气道总体气动

性能及其影响参数[1 ] ,但对反映其性能本质的进气道

内部流动结构的研究并不深入 ,主要集中在尖劈斜激

波与垂直平板边界层相互作用的研究[527 ]
,但这与实

际侧压进气道有很大不同 ,其尖劈一般不后掠 ,角度

选取也远大于侧压进气道侧壁压缩角。而实际上 ,唇

口附近区域的流场特性对进气道的性能有至关重要

的影响 ,此处集中了唇口激波与侧壁压缩激波及边界

层的相互作用 ,尤其是支板的加入更加剧了波系结构

的复杂性。了解以上进气道的流场特性 ,可以从根本

上澄清影响进气道性能的关键 ,对于深入探讨进气道

的气动性能及优化设计具有重要的意义。

　　中科院力学所对侧压式进气道无支板和有中心

后掠支板 (基准位置)两种典型的基本工况做了流动

特性实验研究[8 ]。笔者进一步研究中心支板位置和

前后掠方式对进气道流场特性的影响。



1　侧压进气道模型结构

　　力学所直联式实验台燃烧室入口尺寸为 50mm×

70mm(宽×高) ,为了保证自由射流实验与直联实验

台燃烧室实验的一致性 ,进气道出口与燃烧室尺寸相

匹配 ,取为 200mm×70mm ,入口宽高比为 2. 67 ,如图 1

所示。这一较大宽高比必然造成该进气道捕获率的

大幅下降 ,就性能而言该进气道的设计是不合理的。

但主要考察其基本流动特性 ,从此点考虑 ,该进气道

与宽高比 0. 8的进气道没有本质区别。

图 1　实验模型尺寸结构
Fig. 1　Sketch of the inlet model

图 2　壁面测点位置分布
Fig. 2　Pressure measuring points distribution on the wall

　　模型总长 600mm ,侧壁压缩角 9°,前缘 45°后掠 ,

唇口前缘位于侧壁肩点位置 ,距离入口约 475mm ,中

心支板压缩角 9°,厚度为 21. 5mm ,45°后掠。在无支

板条件下整体收缩比为 4 ,加入中心支板时进气道收

缩比为 6. 7。模型侧面平行分布 5排测压孔 ,相互之

间距离为 15mm ,隔离段轴向中线布置一排测压孔 ,用

来观察顶板压力分布 ,如图 2。

2　研究方法

2. 1　实验设备

　　实验在中科院力学研究所的 J F28A激波风洞中

进行 ,风洞采用平衡自由活塞炮风洞运行方式 ,准定

常实验时间长于 25ms。实验来流马赫数 Ma∞ =

5145 ,总压 5. 8MPa ,总温 616K。雷诺数 Re∞ = 2×10
7Π

m。实验气体为空气。设备喷管为轴对称型面喷管 ,

出口直径 550mm ,喷管出口具有相当的均匀流核心

区。

2. 2　油滴显示技术

　　在脉冲风洞中 ,由于实验时间短 ,实验又在接近

真空的条件下进行 ,因此传统油流方法并不适用。本

工作采用了王世芬发展的油滴法[9 ]
,用饱和蒸气压

低、粘度小的硅油作为载体 ,加入钛白粉 (颗粒直径以

10μm为宜)作为示踪粒子 ,在钛白粉与硅油混合时 ,

可滴入几滴油酸以防止凝聚。

2. 3　数值方法

　　为了配合实验研究 ,利用 Fluent6. 0商用软件进

行了数值模拟。采用 RNGκ2ε(湍流模型模拟湍流现

象 ,壁面采用标准壁面函数进行处理 ,其中第一层网

格据壁面 0. 01mm , y
+接近 30 ,采用二阶迎风离散格

式处理对流项。考虑到几何结构和流动状况均对称 ,

为了减小计算量 ,以支板中轴面为分界 ,仅取半个进

气道进行数值模拟 ;考虑到进气道溢流特性对整体性

能具有重要影响 ,计算域向溢流方向延伸 4倍高度 ,

边界采用远场条件。

3　进气道基本流场特性分析

　　以下各图中 ,压力分布曲线的测量位置分别为 :

sidetop (侧壁距离顶板 65mm) 、sidemid (侧壁半高线 ,距

顶板 35mm) 、sidebottom (侧壁距离顶板 5mm) 、bottom2
mid (顶板距离中心对称轴 18mm) ,所有图表上的静压

p用来流静压 p1 进行无因次化。油流流谱图统一使

用标号 S 表示分离线 (油流方向汇集) , R 表示再附

线 (油流方向偏离) ,V 表示旋涡。

3. 1　后掠支板位置对进气道流场特性的影响

　　文献[8 ]曾对带基准位置后掠支板的侧压进气道

图 3　带后掠支板进气道油流流谱图 (a)侧壁 (b)顶板 (c)支板
Fig. 3　Oil flow visualization of inlet with back swept strut ( a) side ( b)

bottom ( c) strut
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流场进行了研究 ,基准位置设定为支板上沿肩点与进

气道唇口重合。流谱如图 3所示 ,侧壁前缘斜激波诱

发顶板边界层分离 ( S1、R1 ) ,该激波进一步和支板诱

发斜激波相交汇合形成一较高强度的斜激波 (如图

4) ,与侧壁边界层作用 ,产生呈“ ý”形的由 S3 与 R3

围成的大尺度分离流区域 ,使进气道的有效通道面积

变小、溢流增加 ,如图 3 (a)所示 ;同时顶板边界层也

产生了流动分离 ,由图 3 (b)可以观察到分离线 S5。

顶板边界层分离流 ( S1、R1 )在对称面形成二次分离

结构 ( S2、R2 ) ,其在向下游流动过程中进一步向上抬

起偏离顶板 ,沿支板两侧流动产生分离线 S9 和再附

线 R9 ,见图 3 (c) 。总之 ,支板的加入使得进气道流动

异常复杂 ,具体可参阅文献[8 ]。

图 4　带后掠支板进气道距顶板 35mm截面等压线分布计算结果
Fig. 4　Numerical contours of pressure on the plane 35mm from the baseplate of inlet with back swept strut

　　支板斜激波与侧壁斜激波汇合诱发了侧壁边界

层的大尺度分离 ,给进气道性能带来了不利的影响 ,

为了进一步分析这一现象 ,本文考察了设计斜激波不

汇合的工况下进气道流场结构 ,支板后移了 70mm。

图 5为其油流流谱 ,图 6对比了支板后移与基准位置

工况进气道压力分布。

图 5　支板后移 70mm油流流谱图 (a)侧壁 (b)顶板 (c)支板
Fig. 5　Oil flow visualization of inlet with back swept strut getting back

70mm ( a) side ( b) baseplate ( c) strut

　　图 5显示尽管支板向下游移了 70mm ,但许多流

场特征保持不变 ,也出现了大量边界层分离现象 ,仍

可见 S1、R1、S2、R2、S5、S9。由于支板后移 70mm ,使

得侧壁斜激波和支板诱发斜激波分别作用在侧壁不

同位置 :侧壁前缘诱发斜激波作用在侧壁上 ,可观测

到再附线 R3 ,位置和基准支板工况接近 ;支板诱发斜

激波作用在侧壁拐角位置 ,图中可见再附线 R7。由

R3 , R7 观察两个位置的激波都是接近 45°后掠 , x 方

向上相互之间距离接近 70mm。由于两斜激波没有汇

合 ,激波强度及逆压梯度大幅度减弱 ,图 6 (a) 、(b)清

晰显示 ,支板后移 70mm ,唇口附近受侧壁前缘诱发斜

激波影响区域 ,压力并没有出现较大峰值 ,平均压比

在 7倍左右 ,导致所产生的分离区较小 ,分离线和再

附线接近重合 ,这与无支板工况接近[8 ]。

　　支板诱发斜激波使得下游 70mm处压力达到峰

值 ,由于唇口斜激波和支板斜激波的双重作用 ,产生

较大的逆压梯度 ,侧壁 x = 500mm附近位置产生分离

区 ,图 5 (a)中显示为 S13与 R13 ,这一分离区的存在使

得压力上传 ,抵消了侧壁肩点拐角膨胀波的降压作

用 ,见图 6 (a)压力曲线。由于支板 45°后掠 ,使隔离

段内波后气流产生一个往唇口方向的分量 ,气流冲击

在唇口罩板上 ,诱发出第二道斜激波 ,该斜激波在侧

壁和支板上产生分离 ,图 S12、R12、S8 与 R8 反映了该

分离流的位置和发展趋势。可见 ,由于支板位置的变

化使得隔离段内的流动状态发生了改变。

　　油流流谱图 5 (b)显示隔离段内激波反射次数较

之基准工况减少 ,图 6 压力分布显示反映了这一现

象 ,这导致出口压比降低 ,由基准支板工况的 20倍下

降到 15倍左右。

　　总体而言 ,支板后移 70mm工况下 ,由支板诱发

的斜激波与侧壁斜激波分别作用在侧壁上 ,由此带来

侧壁分离区的面积显著减小 ,这将有助于提高进气道

流量捕获 ,减少相应总压损失。合理的支板设计必须

要注意控制所形成的激波强度。

3. 2　前掠支板侧压进气道流场特征分析

　　侧压式进气道中通常通过引入后掠支板增强压

缩 ,其优势是后掠支板有利于溢流 ,从而具有较好的
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(a) sidetop (b) sidemid

(c) sidebottom

(d) bottommid

图 6　基准支板位置与支板后移 70mm进气道压力分布对比
Fig. 6　Comparison of pressure ratio distribution of inlet with strut located at benchmark station and 70mm backward

起动性能 ,但同时损失了流量捕获率。引入相同收缩

比的前掠支板 ,在提高流量捕获率的同时 ,使气流产

生一个偏向顶板的速度分量 ,将减弱唇口激波强度。

本研究考察了前掠 45°支板的影响 ,即将支板在基准

位置翻转 180°安装。

　　图 7显示了支板前掠进气道表面油流流谱 ,图 8

对比了支板前后掠进气道压力分布。比较图 3和图

7可见 ,在支板上游流动状态没有变化。支板激波与

图 7　支板前掠工况油流流谱图
Fig. 7　Oil flow visualization of inlet with forward swept strut ( ( a) side

( b) baseplate ( c) strut)

侧壁前缘斜激波交汇 ,在侧壁上引发了一分离区 ,如

图 7 中 S3 与 R3 所示 ,然而与图 3 后掠支板工况不

同 ,此分离区接近“△”形。由图 8可见 ,唇口斜激波

受支板前掠影响强度大大减弱 ,此处逆压梯度已大大

降低 ,而顶板处由于支板前掠 ,气流冲击顶板并产生

进一步的压缩 ,Sidebottom和 Bottommid曲线清晰地显

示此处静压大幅增长 ,逆压梯度分布的变化改变了侧

壁分离区形状。而由于顶板附近逆压梯度的提高 ,顶

板分离线 S5 的角度较之后掠支板工况也大了许多 ,

与后掠支板工况图 7相比 ,在顶板和侧壁都产生了明

显的旋涡 V4。

　　图 8侧壁压力分布对比反映 ,与支板后掠工况相

比压力上升点位置向上游移动 ,图 7更清晰地显示侧

壁分离区的面积增加约 50 % ,特别在接近壁面涡 V4

位置 ,分离区 x 方向距离接近 60mm ,说明前掠支板

在抑制溢流的同时 ,导致了侧壁上一部分气流不能顺

利溢出而形成较大分离涡。与后掠支板工况相同 ,沿

支板也形成 S9、R9 特征线 ,但分离线 S9 与 x 方向角

度减小 ,证实支板前掠对顶板分离流上抬有一定的抑

制作用。

　　壁面受隔离段反射斜激波影响 ,支板产生了一分
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(a) sidetop (b) sidemid

(c) sidebottom (d) bottommid
图 8　支板前后掠压力分布对比

Fig. 8　Comparison of pressure ratio distribution of inlet with back and forward swept strut

离区 ( S10 , R10 ) ,位置与图 3 后掠支板工况中的分离

区位置相对应 ,但结构完全不同。侧壁拐角下游接近
唇口位置 ,形成分离涡 V5 ,因支板前掠导致激波具有

较高的强度 ,在侧壁拐点处压力梯度较大 ,引发了边
界层分离 ,直径约为 20mm ,在下游沿侧壁流动 ,图中
可见分离线 S4。

　　总体来说 ,由于支板前掠使气流往顶板偏转 ,顶
板附近出现较大的压力梯度 ,产生了强烈流动分离现
象。支板前掠不仅没有能够起到抑制分离的作用 ,相
反波系作用增强 ,壁面附近分离更加强烈。

4　结　论
　　通过油流流谱显示、压力测量和数值模拟手段 ,

研究了带中心支板侧压式进气道的流场特性 ,考察后
掠支板位置及前掠对流场结构的影响 ,获得了如下结
论 : (1)支板诱发斜激波和侧壁斜激波的汇合 ,会在顶
板和支板上都导致较大的分离区 ,对进气道的流量捕
获与总压恢复不利。支板后移 70mm避免了支板和
侧壁诱导斜激波的汇合 ,分离现象相对较弱 ,有利于
进气道性能的提高 ,这也是我们在以后的支板设计中
必须予以重视的一点 ; (2)前掠支板导致气流往顶板
偏转 ,在顶板附近产生较大的压力梯度。并且由于前
掠限制了边界层溢流 ,因而分离区反而增大 ,通道有
效面积减小。
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