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摘要
:
用数值模拟的方法研究了高超声速飞行器前体不同型面与进气性能的关系

,

分析 了二级

压缩构型在不同压缩角组合和来流攻角下的流场品质和产生的压缩效果
.

研究结果表明
,

对于高

超声速飞行器
,

采用多级压缩的前体构型可 以得到较好的预压缩效果和优良的流场品质 ; 同时
,

攻

角和不同的压缩角组合会对压缩性能产生影响
.

因此
,

采用多级压缩的前体构型
、

优化各级压缩

角的组合是决定飞行器前体预压缩性能的重要因素
,

同时也是开展前体 /发动机一体化设计的关

键
.
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引 言

对以吸气式发动机为动力 的高超声速飞行器
,

机身/ 推进系统一体化设计是高超声速飞行

器设计的关键技术之一 〔’
一 4 ]

.

前体与进气道的一体化设计就是要把前体作为进气道的预压缩

面
,

为进气道提供所需压缩量的均匀流场
,

并满足进气道设计的需求
.

为此
,

要求前体有较高

的预压缩率和在进气道入 口处提供均匀的流场(压力
、

速度和密度的梯度尽量小
,

气流方向角

尽量一致 )
,

但又要求对马赫数和攻角的变化不太敏感
,

以降低非设计工况下进气道流场的畸

变
,

保证发动机稳定的工作
,

反之则会大大提高进气道和发动机设计的复杂程度阁
.

因此
,

研

究高超声速飞行器前机身构型和进气性能的关系是一个重要的课题
.

0
’

Ne il 研究 了超声速冲压发动机乘波飞行器的一体化设计方法 [6, 7 〕
.

他 的研究指出
,

高

超声速巡航和加速飞行器的总性能受到燃烧室流场的均匀性的影响
,

均匀的质量流量
、

压力和

温度对有效的燃烧是非常重要的
.

由飞行器的前体提供给发动机的流场特性
,

所以无论是在

展向还是沿进气道高度的方 向
,

前体流场本身必须是均匀的
.

他的研究表明
,

对于由锥形激波

产生的乘波构型前体
,

进气道头罩表面是从锥体流场的流线追踪形成的
,

进气道流动近似为二

维流动
.

NAs A u nsl ey 研究中心研究了马赫 10 的双燃料升力体巡航飞行器 的气动布局 [s1
,

对进气

道的参数设计进行 了研究
,

认为以一定角度组合的四个压缩面的前体构型是最优选择
.

该布

局可以允许进气道为平唇 口
,

唇 口激波在进气道肩部
,

而将唇 口位置放低
,

结合四个压缩面的
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重新布置
,

可以得到更好的进气道捕获量
.

同时
,

通过对有上翘的进气道唇 口 的研究表明
,

唇

口 的上翘在某种程度上削弱了唇 口激波
,

增加了阻力
.

本文用数值模拟的方法研究了不同前体构型的流场特点
,

给出了其对进气道性能影响的

评价参数
,

并对两级压缩的构型在不同攻角和不同压缩角组合的情况做出了分析
.

证 明选取

合理的压缩角
,

采用多级压缩的方法设计飞行器前体型面是一个比较有效而实用的方法
.

控制方程和数值方法

无量纲三维 N
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, B 为应变张量
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:
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本文采用有限体积法构造差分格式
,

无粘项的离散采用二阶迎风 TV D 格式
.

为了避免用

差分格式产生在壁面附近的数值奇异性
,

保持扩散项的守恒性
,

在离散动量方程和能量方程时

采用了积分形式的粘应力求法
.

让我们回到积分方程 (l)
,

其中应力张量表达式为
:
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对于任一标量 价
,

g r a d价 = ( 7 )

可 以得六面体小体积单元上梯度的表达式
:
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式中 v为六面体体积
,

d s 是微元面积积分单元
,

S :
为各面上的面积矢量

,

协:
为妈在L 上的值

,

由

R Oe 平均代替
,
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为了验证计算的准确度
,

我们与相 同马赫数和相同压缩角度的高超声速乘波构型飞行器

的实验作了对比
.

实验和计算集件为
:
来流马赫数Ma

。 = 5
,

攻角
。 = 60

.

图 1 和图 2 为数值

模拟的高超声速飞行器模型前体部分的波系图和实验的纹影照片的对 比
,

可以看 出二者十分

一致
.

表 1 为实验和计算在前机身某点处的压力系数的对 比
,

可 以看到计算结果和实验结果

符合的很好
,

因此本文采用的数值处理方法是可靠的
.
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2 计算结果及讨论

2
.

1 飞行器前体对进气道性能的影响

我们以设计工况为马赫数Ma
. = 5 的巡航飞行器为研究对象

,

讨论不同型面的流量系

数
、

总压恢复系数及进气道人口截面的平均马赫数等参数的变化
,

以此为基础研究前体对进气
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道性能的影响机理
.

压力系数 马反应 了机身表面压力的大小
,

流量系数
。
则代表了气流到达

进气道进口界面时流管面积的相对变化量
.

由质量守恒定律
,

进气道人口 (A 、)流t 和来流存

在一个等效面积 A . ,

则 。 二
Pu /( p。 )一

A . / A l .

总压恢复系数 , 为进气道进 口截面的质t

平均总压和来流总压的比值
,

它反映了流经前体后的能量损失
,

, = p说/ P0 : .

流场的均匀度
e

是描述进气道人 口截面流场均匀程度的参数
,

流场是否均匀对进气道的性能和发动机的正常

工作起到比较重要的作用
,

: 二

万 丫(岭
一

耐z/(
o x

丽).

本文分别对特征线曲面 (模型 1 )
、

一级压缩型面(模型 2) 和二级压缩型面 (模型 3) 三种模

型进行了数值模拟
,

二级压缩型面的第一级和第二级的压缩角分别为 4o
、
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圈 3 压力 系数 口 4 排挤厚度

图 3 为三个模型的压力系数变化曲线
.

一级压缩面的模型
,

压力系数基本保持定值
,

而特

征线曲面压缩 的模型压力系数缓慢增长
,

二级压缩的模型则为台阶式增长
,

且增值幅度较大
.

众所周知
,

压力系数的提高将为飞行器的升阻比做出重要贡献
,

因此二级压缩型面具有提高压

力系数的优点
.

图 4 为三个模型的排挤厚度曲线
.

排挤厚度反应了流动的流t 损失
,

由图可以看出经过

在进气道人口截面上按模 型 2
、

1
、

3 依次有所增加
,

但相差不大
.

表 2 列出了三个模型的进气道人 口截面的评价参数
.

模型 1 和模型 3 的流 t 系数较高
,

分别为 2
.

9 21 和 3
.

00 7
,

模型 2 则明显低于前者
,

仅为 2
.

47 8
.

从总压恢复来看
,

模型 1 和棋型 3

的总压恢复系数高
,

而模型 2 较低
.

从进气道人 口截面的平均马赫数和流场均匀度来看
,

模型

3 比前两个模型具有无可比拟的优势
,

经过两级压缩 的流场均匀度最好
,

马赫数也变得比较

低
,

同时
,

相比之下它也具有较薄的边界层厚度
.

裹 2 不同物型的进气道入 口截面评价今橄

模型

流量系数
。

总压恢复系数 ,

边界层厚度 占

平均马赫数雨石

流场均匀度
。

模型 1

2
.

92 1

8
.

30 lE 一 l

1
.

35 4E 一 2

模型 2

2
.

47 8

模型 3

3
.

的 7

7
,

5 74 E 一 l 8
.

144 E 一 l

1
.

03 3 E 一 2
.

03 6 E 一 2

3
.

25 1

0
.

27 9

429

抖9

3 32

2 36

模型 2 由于其低流量系数
、

低总压恢复而不可取
,

模型 1 虽然流盈系数和总压恢复较高
,
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,
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,

由图可以看出经过
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、
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,

但相差不大
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.
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,
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1
.

03 3 E 一 2
.

03 6 E 一 2

3
.

25 1

0
.

27 9

429

抖9

3 32

2 36

模型 2 由于其低流量系数
、

低总压恢复而不可取
,

模型 1 虽然流盈系数和总压恢复较高
,
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的升阻比
,

该值可以定性地反应型面的升力效果
.

由图可以看到
,

攻角越大
,

机身表面压力系

数越大
,

说明攻角对型面的压缩效果有很大影 响
.

图 6 和图 7 显示当攻角从 0o 上升到 100 时
,

代表 自由流管面积被压缩倍数的流量系数从 2
.

05 1 上升到 3
.

5 42
,

而标志流动机械能损失的总

压恢复系数则从 0
.

9 12 下降为 0
.

6 88
.

这是因为随着攻角 的增大
,

头激波逐渐加强
,

气流穿过

激波的损失也增加
,

总能量的减少导致总压恢复系数的减少
.

同时
,

随着攻角的增大
,

总压恢

复下降的幅度增大
,

流量系数增大的幅度降低
,

而升阻 比却呈上升趋势
,

从进气道人 口流场均

匀度和边界层厚度来看
,

6o 和 100 攻角相差不 大
,

0o 攻角下虽然边界层厚度稍薄但流场均匀度

不如前二者
.

由此看来
,

攻角对飞行器前体的流场品质影响较大
,

并且在一定的攻角范围内
,

飞行器前体的预压缩量较高
,

流场的均匀度较好
,

边界层厚度较薄
.

0
.

24 5o- 4o

0
.

20

oo3眼ool姗ool--0
0

.

16

0
.

12

5
0 ,

4a

4 , ‘5a

沪
,

矛

分
~

沪

oo 5

(X阵

0
.

勺 0.

0
.

0 8 卜

0 0 6 1
一 0

.

2 0
.

0 0
.

2 0
.

4 0
.

6 0
.

8 1
.

0 1
.

2 1
.

4

名 / L

0

0

一 0
.

2 0
.

0 0
.

2 0
.

4 0
.

6 0
.

8 1 0 1 2 1
.

4

工/ L

图 11 压力系数 图 12 排挤厚度

表 3 不 同攻角下的进气道入口 截面边界层厚度

攻角 a oo 夕 IJ

边界层厚度 8
.

0 一S E 一 3 1
,

0 36 E 一 2 l
.

03 6 E 一 2

2
.

3 飞行器前体压缩角对压缩效果的影响

为了进一步说明前体压缩角对进气道性能的影响
,

在总的压缩角 9o 一定的前题下
,

我们选

取第一级压缩角 4o 和第二级压缩角 5o 组合
、

5o 和 4o 组合
、

2o 和 7o 组合
、

以及 7o 和 2o 组合等四种

情况
,

对不 同压缩角组合的模型进行了分析
.

图 H 和图 12 为四个不 同组合的压力系数和排

挤厚度
,

表 4 列出了这四个组合的其它评价参数
.

两级压缩角度不同
,

压力系数会有较大的变

化
,

但边界层的排挤厚度在进气道人 口截面处是一样的
.

模型 5
。 一

4o 和模型 4
。一

5o 比较
,

两个模

型的压缩效果都比较好
,

但模型 4o
一

5o 以其高总压恢复而更优
.

第一压缩角增大后
,

压缩量和

总压恢复都有所降低
,

影响了总的压缩效果
,

而第二压缩角增大后
,

进气道人 口截面的马赫数

较大
,

将对发动机进气道的设计带来困难
.

因此从综合情况来看
,

这四种物型中
,

模型 4o
一

5o 的

压缩效果最好
.

表 4 四个模型的评价参数对比

模型

流量系数 a

总压恢复系数 宁

边界层厚度 占

平均马赫数 厉

流场均匀度
:

模型 5o 并
“

模型 4o
一

5
“

模型 7o
一

2
“

模型 2
0 一

7 0

3
.

《X)4 3 00 1 2
.

9 2 1 3
.

02 7

7
.

7 2() E 一 l 8
.

144 E 一 l 7
.

2 34 E 一 l 8
.

3 86 E 一 l

9
.

9 74 E 一 3 1
.

0 36 E 一 2 9
.

65 8 E 一 3 1
.

伪I E 一 2

3 35 1

0
.

23 1

3
.

43 1

0
.

23 7

3
.

3 1 1

0
.

23 0

3
.

月2 5

0
.

23 6
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3 飞行器前体/ 进气道一体化设计

根据以上对飞行器前体构型的优化结果
,

本文对两级压缩的飞行器前体 / 进气道进行了一

体化设计
.

首先确定前体和进气道顶板斜面
,

即第一级压缩角为 4 “ ,

第二级压缩角为 5o
,

进气

道顶板倾斜面角度为 80
.

第二步确定进气道头罩唇缘的位置
.

其位置是这样确定的
,

即前体

与斜面生成的激波与头罩唇缘相交
.

在设计马赫数 M . = 5
、

来流攻角为
a 二 0O 的条件下

,

可

从激波角和激波偏转角的关系确定第一道斜激波
.

即

ta n s =
对Z s inZ 月一

对 2 (了 + C o s Z召) + 2

其中 0 为激波偏转角
,

月为激波角
,

M 为波前马赫数
.

.

由三道激波的交点确定出进气道头罩唇缘的位置
.

波前后的压比
,

如下式
:

(14 )

依次利用上式确定第二
、

第三道斜激波

同时
,

依据斜激波关系式
,

可以求得斜激

瓮
二 ‘ ·

击
‘M‘

S‘矛“
一 ‘’

,

其中 p :
为波后压力

,

p l 为波前压力
,

M ;
为波前马赫数

.

即来流经过几道斜激波的压比基本相等
.

(15 )

在设计过程中应基于等压比的原则
,

最后确定进气道喉道 的面积大小
.

设进气道人口处的面积为 A ; ,

喉道处的面积为 A : ,

根

据质量守恒原理
,

进气道人 口和喉道面积比公式如下
:

z , 1 \ (y + 1 )/2 (y 一 1 )
r ,

_

I 一 1 . , 2 、
J . , 1 1 十 一一二, 一 Zr, , }

尘
=

竺}一一一二乞一止 }
A 1

M
Z
I

,

y 一 1
. , 2 !

一 1 1 十 一下尸一 J性 1 1

\ 乙
一

/

(16 )

上式中进气道人口 处的马赫数 M ;
由斜激波关系

给出
,

喉道处的马赫数 M : 由进气道的性能要求给

出
.

根据上式确定 出进气道喉道的位置
,

从而完

成了飞行器前体/ 进气道的一体化设计
.

本文对 由以上方法设计的前体 / 进气道流场

进行 了数值模拟
.

控制方程采用 N
一

S 方程
,

数值

处理采用有限体积法
.

图 13 给 出了数值模拟的

一体化设计波系图
.

根据数值模拟的流场得 到
,

经前体和进气道倾斜面压缩后
,

对马赫数 M
。 二 5

的来流
,

进气道人 口平均马赫数达到 厉
; 二 2

.

98
,

进气道喉道处流量系数为
。 = 1

.

58
,

平均马赫数

~ 0
.

5
一 0 2 0

.

0 0
.

2 0
.

4 0
.

6

‘ / L

0
.

8 1
.

0

图 13 数值模拟的一体化设计波 系图

为 厉
: = 2

.

5 4
,

总压恢复为 , = 0
.

64
.

由此说明
,

在飞行器前体进气道一体化设计中
,

前体充

分发挥了它的预压缩作用
,

前体压缩波正好打在进气道头罩唇缘位置
,

使得前体压缩 的流量全

部进人进气道
,

达到了最好的压缩效果
,

为进气道提供了较好的流场
,

并为燃烧室的燃烧和发

动机的正常工作提供了条件
.

4 结 论

本文用数值模拟的方法研究 了三种不同飞行器前体构型的流场
,

及不同攻角和压缩角组

合的压缩效果
,

并在以上研究的基础上进行了飞行器前体/ 进气道的一体化设计和数值模拟
.

结果表明
:
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l) 多极压缩的表面型面是理论上合理
,

工程可行的一种外形选择
,

这种外形可以达到进

气道机身一体化设计要求的预压缩效果
,

具有 良好的流场品质
.

2) 来流攻角对前机身流场具有较大的影响
.

对于本文模拟的马赫 5 的来流
,

在一定的攻

角范围内
,

可以得到较高的前体预压缩量
,

较均匀的流场和较薄的边界层厚度
.

3) 多极压缩物型的各级压缩角度的组合是影响前机身
一 进气道一体化设计的重要因素

,

本文研究的四种模型中
,

4o
一

5o 的模型是一种性能优良的外形
,

在一体化的设计中
,

该物型为进

气道提供了较好的流场和发动机正常工作的条件
.
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