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带抑流楔升力前体设计初探
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陕西 西安

摘 要 ： 升力 前体 由 于 前缘激波 不 能 附 着 于前体前缘 ， 其上 下表 面流场存在相 互 耦合 ，

进而 导致其下表 面 流场存在 较强 的横 向流 动 ， 这会对腹部进 气 系统 的设计造成 不利 影 响 。 为

了使前体 出 口 流场 能较好地保持二 维 流动特征 ，
通过在升 力 前体 两侧增加 小 角 度抑流斜 楔 ，

以 抑制横 向流 动 。 这种升 力 前体及一体化进 气 系 统 的 数值模拟表 明 ， 该升 力 前体 出 口 流场二

维特征 良好 ， 采用该前体的进气 系统能 较好地维持理想 的 流场结构 ， 并具有较优的性 能 。
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试飞器 完成 和 的有动力飞

行 ， 验证了氢燃料超燃冲压发动机的可行性 。 之

通过数十年的发展 ， 超燃冲压发动机已取得 后 ， 人们在超燃冲压发动机方面继续投人很大的

很大进展 。 特别是在 年 ， 美国 高超声速 精力 ， 特别是美 国气 俄罗斯 澳大利亚 日
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本 等 。 近几 年美国 进行了 数次试飞 ，

成功进行了第四次飞行 ， 这表明 以煤油为燃

料的超燃 ？ 職舰職 舰颇 ， 人们

到 了工程应励希望 。

不同于常规超声速飞机 ， 高超声速飞行器一
工

图 升力前体构型
般采用

一

体化设计 ，
飞行器前体作为进气系统

一

级 丨 缩而 ，
对气流进行预压缩 ， 这有利于减小迎

风而积 和外阻 ，
其关键在于前体与进气道 的匹

配 ’ 以得到适合发动机
”
来流流场及

，
理的飞行

微计点 的流场如图 所示 ， 可见前
器、动特性 。 柳 目淋与进 如龍合

体产生 了类細賴复杂三纖麵 ， 上表面和
体化设计 ’ 肖胁配赌織是核心问题 。

下麵隱场贯細合 ， 从而导雑体上表赚
刚 ， 大剛働⑨超… 速 彳 器 ’

场和下表面流场存在相互影响 ， 这导致前体出 口

体 般 采用 升 力 体构型 ，

丨 及
流场具有较强的三维效应 ， 細 所示 。 在接近

法 丨 種 ； 丨

乃 体 设计 力
对称麵 小部分区域具有较好的二维特征 ， 离

法灵活 、 沾
对称面越远 ， 横向速度越大

，
特别是两侧 ， 已经

强的二维效应 ， 小利于进、道正
‘

吊
’

高效 丨 作 ， 故
具有很强的三 ； 纟佳特征 。

产生横 向流动的原因 有两个 ： 是后掠前缘
提 超燃 冲压 机們 ■⑶ 要惫义 。

会产生横向速度分量 ， 导致气流有一定 的横向流
木 义 册常川 的问 巾 ■进行研究

动 这可通过减小后掠角 减弱 ；
二是前体前缘激

魏础 丨

： ，

，
出 广 利川 外列斜槐对横向流动进

波并没有乘在前体下表面 ， 前体上下表面压缩量
抑 的

、

難麵侧抑錢
不同 ， 存細压力差会通过赚縣来实现压力

对横 油 作 ， 十
一

体化进、 系统
配

， 气流从下麵的髙压区通过赚波影响偏
。

丨句上表翻低压区 ， 从而形成横向流动 。 对于升

典型升力前体 力体 ， 气流 只在前体最前面的小区域内乘波 ， 之

后便脱离前体前缘 ， 没有激波面的隔离 ， 气流便

—

会通过膨胀波系来达到压力匹配 ， 由超声速影响

对于 体 气
区可知 ，

以该点为顶点的 马赫锥区域流场均会受
接近二 维 场 ’ 从 ￡气 条件 相

聽 向 （图 ， 贿体较长 ， 该影响会遍及整个
致 。 前体设计时 ， 其前缘线多采用幂指数 曲线

文 线 ’ 其数学 达式为 ：

由 以上分析可知 ， 为获得接近二维的 出 口流

场 ， 必须有效减小前体上下表面压差对前体下表

式屮 ： 〃
、
为 ￥昨 数的 系数 ；

为幂函数的指数 。

对于
一

体化进气系统 ， 体对气流进行预压

缩 ， 芩虑到压缩量不宜过大 ， 其压缩角取
°

， 其

次 为使其流场更接近二维流场 ， 设计时前缘不宜

人尖 ， 并尽 能宽 ， 从而确定前缘线的系数 《 取 ：

为 该升 力 前体 表面采用简单曲线进行构造 ，

乂

其长度 和 大宽度之 比为 。 最终设计出 的前 图 前体流场

体构型 如阁 所不 。
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—— 抑制前体下表面气流的横 向流动 。

■ 、
、

根据以上思想 ， 初步设计 了
一■种升力前体 ，

‘

類搬 刊
！
淛額難 余樓 ’ 餘

带抑流楔升 力 册体 ， 如阁 所不 ，

吻爪 齡
图 带抑流楔升力前体

该前体是在前文升力体基础上设计的 ， 主要

区别在于两侧增加 了抑流斜楔 ， 斜楔和前体下表
■

面夹角仅 为
°

其长度和最大宽度比仍为 。

数值觀及分析
“

为 了社述结賊行验 ， 錢计点

进行了数難拟 ，
来流静压为 来流

… 静温为 单位雷诺数为 。

图 马赫锥影响区
由于前体具有对称性 ， 故只对一半模 塑！进行

模拟 ， 中问 采用对称面处理 。 采用 进

行 了网格划分 ， 在近壁面处进行了加密 ， 总网格

量约为 万
， 如图 所示 。

带抑流楔前体设计

构糧计

对前体而言 ， 为减小阻力 ， 前缘均带有 定

的后掠 。 而减弱三维效应 ，
可行的方法是减小 孤、

前体上麵对下麵的影响 。 种方法是乘波体

所用的 ， 通过激波面贴体来实现隔离 ， 但这需要 图 带抑流楔升力前体网格

体具有
一

定 的
’

兑度 。 对 于升力体而 曰 并不合

适 ， 因此需探索其他方法 。

对于
一

体化设计 ， 只需保证前体出 口存在尽

可能大的二维区域 ，
以便和进气道相匹配 。

一

般 采用商用软件 对进气系统在设计点

而言 ， 前体会宽于进气道 ，
故可利用宽出 的部分 进行计算 ， 假设流体为量热完全气体 ，

选用的紊

来有效地隔离前体上表而对下表面发动机内流道 流模型为 模型 ，
近壁处采用标准壁面

的影响 。 三维 横 向流 动形成的 机理是横 向压力 函数 ， 方程的离散均选择二阶迎风格式 。 分子粘

差 ， 如果能有效减小这种横向压差便可有效地减 性系数采用 公式计算
， 壁面为绝热无

小横 向流 。 考虑
一

种并列双斜楔流场 ， 超声速来 滑移 、 固体边界 。 流动边 界采用压力远 口
、 压力

流经过两个不同的斜楔压缩后 ， 静压不等 ，
气流 出 口 边界 。

会从高压区向低压区偏转 。 这是
一种产生横 向流 该前体在设计点的流场如 图 所示。 可见该

的方法 ， 而将其用于升力 前体两侧 ， 则可以有效 前体产生的激波面与 图 相似 ， 激波面同样没有
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乘在下表面 ， 但 由 于抑流楔的存在 ， 有效地抑制 道 理想的
一

体化进气系统如图 所示 ， 其收缩

了两楔 之间气流的横向流动 ，
从而使得中间流场 比 为 ， 内 收缩 比 为 。 隔离段略有扩张 ，

具有较好的二维特征 ，
如图 所示 。 中间部分的 长为喉道等效直径的 倍 。

流场正好能为进气道提供 良好的二维来流 。 虽然

气流在斜楔面上存在较强的横向流 ， 但这部分气

流不进人进气道 ， 对进气道影响小 。

图 理想进气系统构型

■
、

理想情况下前体为无限宽 ， 从而为进气道提

供 良好的二维来流 。 而真实条件下 ， 前体宽度有
图 带抑流楔升力前体马 数等值线 图

限 ，
从而导致前体 出 口流场具有三维效应 。 为 了

减小前体的三维效应 ， 采用抑流楔升力前体 ， 设

计了一体化进气系统 ， 如图 所示 。

考虑到斜楔附而层等 在斜楔和进气道之间
一

■
留有

一

小隔道 ，
以减小斜楔附面层对进气道的干

“ 扰 。 该升力前体设计参数及构型同 节 。

进气道 和前体宽度之 比 为 。 远大于 目前

的高超速 飞行器 ， 如 该值越小 ，

表明 前 丨本宽度越大 ， 飞 彳 器尺度越大 ， 总阻力越

大 ， 从而对发动机推力要求 更苛刻 。

—

图 带抑流楔升力前体出 口流场

一体化设计
图 带抑流楔升力前体进气系统构型

对升力前体的研究表明 ， 抑流楔能有效抑制

体 表面的横向流动 。 为进一■步研究该 即体对

一体化进气系统的影响 ， 对采用该升力前体的
一

体化进气系统与理想前体的
一

体化进气系统进行 数值模拟及分析

了对比 ，
以进

一

步研究该前体对
一

体化设计中进 来流条件和数值计算方法同前文 ， 同样采用

气道流场及性能的影响 。 进行了 网格划分 ， 如阁 带升力前

进气系统构型 体 ） 所示 。 由于进气系统 为对称结构 ， 故只对一

理想情况下 ， 进气道入 口 来流为均匀二维流 半流场进行了模拟 为 尽可能提高计算精度 ，

场 。 采用斜楔来模拟前体 ， 考虑到前体预压缩 ， 基本采川结构化 格 总 格世为 万左右 。

其压缩角取为
°

。 采用压升规律可控的变 中心体 图 为带 升 力 前体 的进气 系统对称面马赫

基准流场 ， 设计了矩形转椭 圆形内 收缩进气 线图 。 前体前缘激波打在唇 口封闭处上方 和进
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气道前缘 曲激波交于唇 口 外
， 这对进气道流场有

利 。 喉道截面虽有唇 口激波和顶板附面层相互作

用 ， 但没有发生分离 ，
隔离段 内 存在较强 流向

涡 。 进气系统的这种流场结构 与典型内 收缩进气

翻似 。 ■

图 进气道 内压段流场

图 敗系统體网格
给 了两■况下进气■■

隔离段出 — 的流场 ，
见带抑流槐升 力

前体 的流场非常接近带理想 前体 的 流场 这表

明 ， 带抑流楔升力前体能冇效保沼进气 系统的刊 丨

想流场结构 。

图 进气系统对称面马赫线图
， —

，

图 进气道喉道截面等马赫线图
为进一步分析抑流楔前体对进气道流场的影

『

响 ， 对带理想前体及抑流楔升力前体设计的进气

系统流场进行对 比分析 。

图 给 出 了 两种情况下进气道 的 内压段流

场 ， 两者流场非常接近 。 对进气道而言 ， 内压段

流场结构对性能影响很大 ， 良好的 内压段流场才
丨

有 良細性能 。

■ ■ ■

」
一

—

图 隔离段出 口截面等马赫线图

】 表 给出 了两种进气系统的总体性能 ， 其 屮

表示带理想前体 ， 表示带抑流楔前体 。 比较

可知 ， 带抑流楔升力前体后进气道 的性能参数和
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理想情况下几乎相同 ， 仅静压略有下降 。 这进一 叫

步表明 ， 抑流楔前体可以确保进气道 的性能非常 【 ，

接近理想状态 ，

表 性能参数
’ ‘ ，

￡

°
°

，

，

论

对带抑流楔升力前体设计进行了初步探索 ，
，

数值研究表明

抑流楔能有效抑制升力前体下表面的横

向溢流 ， 出 口流场二维特征良好 。

’

— ■ ， ， ，

采用抑流楔升力前体设计的一体化进气
‘

系统 ， 流场种性能均非常接近设计的理想状态 。

对于这种升力前体 ， 其设计参数对流场的影响仍
丨

需进一步研究 。
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