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三面压缩式高超声速进气道流动结构研究
肖雅彬 ,岳连捷 ,龚　鹏 ,王世芬 ,陈立红 ,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 :采用油滴显示技术结合数值模拟方法对三面压缩式高超声速进气道的流场进行了深入研究。结果揭示

由于激波 - 边界层干扰 ,三面压缩进气道内存在边界层分离、溢流和三维涡结构等复杂流动现象 ,尤其是唇口诱发

的较大强度的斜激波引起了侧壁和顶面的边界层分离 ,并在顶面附近形成大尺度的流向涡 ,造成隔离段内存在明

显的分层现象 ,形成低总压区 ,需要在进气道设计时对这一现象进行有效控制。
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Research on the flow pattern of three dimensional

compression hypersonic inlet
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　　Abstract : Oil flow visualization and numerical simulation were conducted to investigate the flow pattern of
a type of three2dimensional compression hypersonic inlet . It is revealed that there are some complicated fea2
tures inside the inlet flow field due to the shock2boundary layer interaction ,such as boundary layer separation ,
32D vortex structure and spillage. The cowl induced strong shock results in the separation of the top and side2
wall boundary layer. A large2scale streamwise vortices pair is therefore developed near the top - wall ,con2
tributing to the low total pressure region and the flow stratification in the isolator. These phenomena need to be
controlled in the hypersonic inlet design.
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0　引　言

　　高超声速进气道的设计目标是满足燃烧室所需

要的气流速度、温度和压力等燃烧条件 ,同时保证尽

量大的总压恢复、流量捕获和可接受的流场畸变。侧

压和顶压进气道已被研究多年[124 ]。侧压进气道能够

提供较好的起动性能 ,但是顶面不发挥压缩作用 ,只

是带来粘性损失 ,溢流面在设计状态仍然会产生大量

的溢流 ,侧压进气道的总压恢复率和捕获率都是差强

人意的。三面压缩式进气道在侧压式进气道的基础

上加入顶面压缩[526 ] ,理论上具有更短的压缩距离 ,从

而有利于超声速飞行器的整体设计。

　　三面压缩式高超声速进气道由于两个方向的斜

激波压缩 ,其内部流场非常复杂 ,其中包括激波的反

射相交、激波与边界层干扰 ,边界层分离等现象 ,这些

复杂流场对进气道的工作以及下游的燃烧组织有很

大影响 ,对于三面压缩进气道的性能评估和设计方向

具有指导意义。然而目前对其流场结构的认识还不

深入。

　　利用风洞油滴显示实验结合数值模拟的方法 ,通

过分析油滴在壁面上刻画的极限流线 ,来探索三面压

缩进气道的流场特性。深入研究了边界层分离的现

象 ,分析了分离流形成流向涡的过程 ,并阐述了三面

压缩式进气道隔离段流动分层现象的机理。

1　实验和计算方法

1. 1　进气道模型

　　进气道原型是由南京航空航天大学设计的 ,由顶

板、侧板和整流罩构成 ,见图 1。顶板为双级压缩 ,前

缘压缩角为 7°,第二压缩角为 5°。侧板压缩角为 7°,
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第二压缩角 5°。侧板压缩角为 7°,后掠角为 30°。进

气道总收缩比为 6. 8 ,内收缩比为 1. 25 ,侧板与顶板

压缩量之比为 1. 12。

图 1　三面压缩进气道模型照片
Fig. 1　Sketch of the 3D compression inlet

1. 2　实验装置及油滴显示技术

　　风洞实验是在中国科学院力学研究所 J F8A激波

风洞中进行的。实验有效时间为 25ms ,来流条件为

Ma∞= 5. 45 ,总温 660K,总压 5. 8MPa。

　　由于实验有效时间的限制 ,采用油滴显示技术开

展对边界层流动特性的研究。实验使用粘性较大的

硅油和 TiO2粉末的混合物 ,用注射器均匀地滴在发

黑处理过的进气道模型的内表面。这些油滴在实验

过程中在壁面剪切力的作用下显示内流场的极限流

线。

1. 3　数值模拟方法

　　采用 Fluent6模拟进气道内流场 ,采用 k2ωSST湍

流模型 ,网格数量为 60万。对流项离散采用二阶迎

风格式。壁面附近的 y +为 30。来流条件与实验一

致 ,壁面条件为绝热固壁。计算区域向溢流窗和侧向

做了延展 ,并设置为远场边界条件。在进气道对称面

上采用了对称边界条件。

图 2　计算网格和区域
Fig. 2　Computational grid and region

2　结果及分析

　　由于油滴显示未能充分体现空间流动的特性 ,本

文辅之以数值模拟结果进行分析。图 3显示 ,数值极

限流线和油滴显示结果基本一致 ,数值模拟具有一定

的可信度。

　　图 3为进气道内油滴显示流谱和数值极限流线。

图 3 (a)显示 ,侧板激波诱发了顶板第一级压缩面边

界层的分离 ,产生了分离线 S1和再附线 R1。在其下

游接近进气道对称面的区域呈出现二次分离和再附

现象 ,实验照片上可见二次分离线 S2。由斜激波关

系式 ,此分离区处侧板跨斜激波压比为 2. 1 ,大于 KO2
RKEGI给出的三维激波边界层干扰的分离临界压比

1. 5[7 ] ,在此激波强度下该分离流是不可避免的 ,这是

具有侧板压缩高超进气道的一个重要特征。同时 ,由

图 3 (c)可见 ,顶板激波穿过侧板激波后与侧板边界

层相互作用 ,形成了类似的分离现象 ,可见分离线

S4。两侧板激波进一步向下游发展 ,作用于唇口上游

的侧板边界层上 ,形成了分离线 S5 的上半部分。S5

是弯曲的 ,这是因为顶板第二压缩面激波与侧板相交

形成分离线 S5的下半部分。

　　侧板油滴方向揭示了溢流现象 ,如图 3 (c)所示

的 S5下游 ,极限流线角度陡增。这说明主要的溢流

发生在两侧板激波相交形成的透射激波之后的区域。

溢流发生在唇口上游 ,溢流角度的陡增 ,导致唇口斜

激波强度增大。唇口激波诱发隔离段侧壁边界层分

离 ,形成分离线 S6 和再附线 R6 ,唇口激波同时还与

顶板边界层相互作用 ,在顶板肩点后形成回流区 B1 ,

在分离区 B1内 ,油滴的指向不能精确地与近壁面气

流一致 ,仅能定性地显示这个分离区的性质。这一分

离现象是顶压进气道的典型现象。

　　在 B1下游出现了一个比较特殊的现象 ,油滴方

向显示气流向对称面聚集 ,出现分离线 S3和再附线

R3 ,极限流线具有很大的横向分量 ,这说明此处的气

流具有很大的轴向涡量ωx。数值模拟结果更直观地

反映了这一现象 ,图 4中的黑色流线显示了这一流向

涡结构 ,它发端于唇口激波诱发的侧板边界层分离流

(S6、R6) 。因为涡量和熵的扰动是沿着流线传播的 ,

因而分离流继承了边界层的低总压 (高熵)和高涡量 ,

在隔离段内形成了一个低总压区和高涡量的流向涡。

　　隔离段内的流向涡不仅包含上述来自唇口激波

引起的侧壁边界层分离流 ,同时还包含来自于侧板斜

激波引起的顶板边界层分离流。如图 4所示 ,黑色流
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图 3　顶板和侧板油滴显示流谱和数值极限流线
Fig. 3　Oil flow visualization and numerical limit streamlines on the ramp and side wall

图 4　顶板和侧板边界层分离流和隔离段内的总压恢复图
Fig. 4　Boundary layer separation on the ramp and the side wall with

the contour of the total pressure

线代表发端于唇口激波引起分离流 ,红色流线代表侧

板激波引起的顶板分离流。这两个流向涡在隔离段

内融合。

　　由上述分析 ,分离流形成的流向涡在隔离端出口

形成一个低马赫数、低总压的区域 ,见图 5。图 5 (c)

显示 ,隔离段内部的流动可以明显地被分为两个区

域 :A区 靠近唇口一侧的高压比、高马赫数、高总

压、轴向涡量ωx 很低的核心流区 ;B 区 靠近顶板

一侧存在一个压比、马赫数较低 ,总压很低 ,轴向涡量

ωx很高的流向涡区 (图 5 (d)中 ,涡量被无量纲化为

ωx =ωxL/ v∞ ,其中 L 为进气道全长 , v∞为来流速

度) 。A、B两区域有明显分界面。这种分层现象是值

得注意的。如果进气道是依据简单激波理论设计的 ,

这种结构是进气道真实性能偏离设计状态的重要原

图 5　隔离段出口气流参数分布云图
Fig. 5　Contours of the aerodynamic parameters at the isolator exit
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因。B区气体熵增很大 ,导致进气道性能严重受损 ,

这是一个需要引起重视的问题。在超燃冲压发动机

燃烧室设计、燃料喷射、释热分布设计时应充分考虑

进气道出口流场的分层特性 ,并采取相应的措施。

3　结　论

　　采用风洞油流实验结合数值模拟的方法研究了

高超声速三面压缩式进气道的内流场。可以得出以

下结论 :

(1) 三面压缩进气道兼具侧压式进气道和顶压

式进气道的流动特点。流场内存在多处激波引起的

边界层分离。边界层分离后形成低总压、高涡量的分

离流 ;

(2) 唇口激波引起的隔离段侧壁分离流和侧板

激波引起的顶板分离流均形成流向涡 ,两个流向涡在

隔离段内融合。流向涡继承了边界层的低总压和高

涡量 ,在靠近顶板一侧形成了具有较大轴向涡量ωx

的低总压区。隔离段出口的流动呈现为两个具有明

显界限的区域 :高总压的核心流区和低总压有旋的流

向涡 ;

(3) 侧板激波引起了侧板边界层的分离 ,顶板第

二压缩面的斜激波也诱发侧板边界层分离 ,这两种分

离现象分别出现在同一根侧板分离线的两端 (图 3

(c) ,S5) 。此外 ,两侧板激波相交后导致区域溢流量

陡增。

高超声速三面压缩进气道中存在的边界层分离、

流向涡和出口气流分层现象需要引起设计者的注意。

如何针对这些特点兴利避害 ,改善流场细节和提高进

气道的整体性能 ,这些都需要进一步的研究。
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