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三维内收缩式进气道V形溢流口热流计算与分析 *

蒙泽威，范晓樯，陶 渊，陆 雷

（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙 410073）

摘 要：为了获得流场特性和热流影响规律，将高超声速进气道中带有V形的溢流口进行简化，采

用数值计算和实验相结合的方法研究了简化后V形溢流口的前缘热流，对比分析了不同前缘钝化构型、

不同前缘角 θ以及不同倒圆半径比R/r下V形溢流口的热流分布。结果表明，和钝头体以及旋成体相比，

钝化的V形溢流口受到更加严重的热载荷，流场结构也更加复杂；改变前缘角 θ并不能显著降低热流，

可见通过改变前缘角θ对溢流口前缘热流改善能力有限；倒圆半径比R/r对V形溢流口热流影响明显，倒

圆半径比R/r<6时，溢流口前缘气动受热剧烈，倒圆半径比R/r>6时，热流峰值降低且随倒圆半径比R/r
变化不明显。在进气道设计中应综合考虑气动性能和热防护等因素进行合理取舍。
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Investigation of Aerothermal Heating on V-Shaped
Leading Edge of Inward Turning Inlet

MENG Ze-wei，FAN Xiao-qiang，TAO Yuan，LU Lei
（College of Aerospace Science and Engineering，National University of Defense Technology，Changsha 410073，China）

Abstract： In order to obtain the flow field characteristics and the influence of aerothermal heating， the
cowl of hypersonic inward turning inlet is simplified as V-shaped leading edge. By means of numerical simula⁃
tions and wind tunnel tests， the simplified model is studied with different blunt configurations， angle（θ）of
leading edge and ratio（R /r）of rounding radius and blunt radius. The results show that，comparing with blunt
body and slender body， the V-shaped leading edge exists complex shock wave interference and suffers critical
aerothermal heating. The heat flux reduces slightly and the peak value of it still keeps high level when angle is
changed. In other words，it is limited to achieve thermal protection by changing angle of leading edge. The ratio
of rounding radius and blunt radius impacts significantly the aerothermal heating of V-shaped leading edge. With
increasing of ratio，the peak value of heat flux decreases significantly. Heat flux keeps greatly high level when R/r
<6 and Heat flux keeps steady low level when R/r>6. Multi-factor，including aerodynamic performance and ther⁃
mal protection，should be taken into account and be made a reasonable choice for designing in hypersonic inlet.
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1 引 言

高超声速飞行器有着重要的军事意义以及潜在

的经济价值，备受世界各国研究学者关注，随着研究

的深入，传统的进气道设计如轴对称式进气道、二维

压缩式进气道和三维侧压式进气道等已不能满足高

超声速飞行器设计中的诸多需求，例如跨马赫数飞

行、低马赫数下启动、进气道/燃烧室构型优化等［1］。
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三维内收缩式进气道以其较高的压缩效率和较低的

总压损失成为未来高超声速技术发展的一个重要方

向［2］。可以预见，高超声速进气道向三维内收缩方向

发展将成为必然趋势，也必将引起高超声速飞行器

总体方案的再一次变革。然而，由于压缩方式的差

异，三维内收缩式进气道与二元进气道存在截然不

同的流场结构、总体性能、进口形状和外形特征［3］。

国内外目前的三维内收缩进气道主要包括 :
Busemann 进气道［4，5］，Jaw 进气道［6］，模块化乘波进气

道［7］、REST 进气道［8，9］、Hycause［10］进气道等。

图 1为部分文献中涉及的进气道模型，分析这些

进气道构型可以看出，三维内收缩式进气道均设计

有 V 形溢流口。关于溢流口的研究，其中 Tam 等［11］

和孙波等［12］分别对圆形流管、矩形流管流线跟踪进

气道起动性能进行分析，结果表明：增加放气槽或者

切除唇口，得到的唇口溢流面积增大，当来流马赫数

较低或者进气道出口存在反压时，气流可以从唇口

位置泄流，以利于进气道起动。潘瑾等［13］、金志光

等［14］也开展了可调节唇口和定几何唇口对侧压式进

气道起动性能影响的相关研究，结果表明：简单的唇

口调节措施能在显著改善进气道各项总体性能参数

的同时获得更高的流量系数。可见，相关研究主要

集中于溢流口的气动性能，对于溢流口前缘的气动

热研究相对较少。

有研究表明，在高超/超声速来流条件下，V 形溢

流口与平直溢流口相比，流场结构更加复杂，V 形溢

流口壁面附近存在严重的热载荷［15］。目前国内外主

要针对飞行器头部以及其它形式进气道唇口热流进

行了深入的研究［16～19］，针对带有复杂流场的内收缩

式进气道 V 形溢流口研究不多，比较相关的是肖丰

收［15］、张志雨等［20］对带有圆角的 V 形结构研究得到

了初步的流场结构，结论表明简单的增加倒圆半径

并不一定能减小热载荷，相反可能带来复杂的干扰

流场，同时也探究了其他参数如来流马赫数对热流

的影响。

综上，本文针对高超声速三维内收缩式进气道

的溢流口特征，对 V 形溢流口构型进行了抽象简化，

通过 CFD 和实验相结合的方法，对简化 V 形溢流口

热流进行分析。

2 研究对象及简化

三维内收缩式进气道溢流口为空间三维曲线，

流场结构特征强，分析难度大，对进气道 V 形溢流口

进行简化，将有助于深入分析其流场结构。

图 2 给出的是一类典型的含预压缩前体的三维

内收缩式进气道。根据流线追踪设计原理，在设计

点条件下，无钝化的进气道溢流口即为内转激波起

始位置，当来流参数偏离设计状态时（例如 Ma较低，

存在钝化等），进气道前体的激波不再附着于溢流口

壁面，进气道流场将可能呈现出如图 c1，c2 所示的复

杂流场。

特别地，在图中 c处，即为 V 形溢流口根部，流场

结构异常复杂，存在着激波/激波相交反射，激波诱导

三维分离等复杂流动现象。因此本文选取如图 2中 c

处区域作为研究对象，简化的 V 形构型如图 3 所示。

可以看出，其几何特征参数有四个：宽度W、钝化半径

为 r、前缘角 θ以及倒圆半径 R，其中 r 、W和 R三个参

数并不独立，尤其当经过头部激波压缩后的来流相

同且内收缩式进气道入口一样时，影响溢流口根部

流场结构的形状参数减为三个即：前缘角 θ、钝化半

径 r、以及倒圆半径 R。此时倒圆半径比 R/r为可作为

独立形状参数，因此后续主要对前缘角 θ和倒圆半径

比 R/r对溢流口的热流影响进行研究。另外，为了简

化起见，本文仅考虑了同一来流，且气流方向角为

零，即图 2中 β=0。
3 实验装置及计算方法

3.1 实验装置

试验在国防科大 LF-220 自由射流风洞中进行，

实验装置如图 4。该风洞喷管出口直径 220mm，采用

Fig. 1 V-shaped leading edge of inward turning inlet
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蓄热式电加热器加热高压空气，试验马赫数 3～6，总
压 0.1～4MPa，总温 300～700K。风洞配置有 200mm
纹影仪、高速相机、高频压力采集和 5 自由度攻角机

构等测量测试设备。

本文试验中，选用喷管的名义马赫数为 4，实际

校测马赫数为 3.96，总压为 0.3MPa。试验中利用高

速相机捕捉纹影图像，采样频率为 1000frame/s，单幅

曝光时间为 1μs。

Fig. 2 Schematic of inward turning inlet

Fig. 3 Schematic of simplified V-shaped edge

3.2 计算方法

本文数值计算采用有限体积法离散三维雷诺平

均 N-S 方程，湍流模型采用二方程的 SST K-ω模型，

空间差分采用二阶迎风 Roe格式，时间推进采用隐式

时间积分法进行求解。

由于本文简化的 V 形溢流口具有两个方向对称

性质（如图 3 所示），因此为了进一步简化，提高计算

效率，只计算了四分之一的模型，其余通过对称边界

条件（DCHG，BCHF）给出（为进一步简化，假设实际

过程中流场也是对称结构）。并且来流条件设为压

力 远 场 ，马 赫 数 为 3.96，总 压 为 0.3MPa，总 温 为

907.6K，壁面为等温壁，温度为 298K，出口给定压力

出口条件。

Fig. 4 Diagram of experimental facility

4 网格无关性分析

以下针对简化模型进行网格无关性分析，V 形溢

流口形状参数为 θ=60°，R /r=2，r=5mm，本文选用了 5
套不同网格进行验证，具体网格参数如表 1 中所示，

其中涉及网格量和第一层网格距离壁面参数变化，

其中壁面附近网格分布如图 5所示。

Fig. 5 Grid distribution on different direction

对 V 形溢流口提取 xy对称面上沿壁面热流，横

坐标为 V 形溢流口根部在对称面上沿壁面的距离以

钝化半径无量纲后的位置参数，不同网格对热流影

响如图 6，S点、P点分别为驻点（本文把 V形溢流口根

部作为驻点）、第二峰值点，分析可知，网格较为稀疏

以及壁面大于 1μm 时，热流差别较大，尤其是 P点，

Grid
1
2
3
4
5

Nx × Ny × Nz

120×60×100
150×70×100
180×60×120
180×70×130
210×70×140

Wall distance/μm
10
5
1

0.5
0.1

Stanton (S)
0.073
0.075
0.085
0.084
0.085

Stanton (P)
0.072
0.092
0.095
0.096
0.098

Deviation (S)/%

2.7
13.3
1.2
1.2

Deviation (P)/%

27.8
3.3
1.0
2.0

Table 1 Verification of grid dependency
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Grid 1和 Grid 2误差达到 27.8%，热流差别明显，当网

格加密并且减小壁面距离后，热流差别很小，热流误

差均小于 2%，热流并没有收敛到某一个固定值，而

是处于某一值附近振荡，但是误差已经很小，因此认

为此时网格已经满足热流的计算要求，故本文选用

Grid 3网格进行后续计算。

Fig. 6 Heat flux changes with different grids

5 结果分析

5.1 V形溢流口和钝头体前缘热流比较

本文选用了钝头体、旋成体以及 V 形溢流口（具

体见图 7），比较其在前缘钝化时的热流大小，其中保

持所有构型钝化半径 r均为 5mm，并且 V 形溢流口形

状参数为 θ=30°，r=5mm，R /r=2，来流条件和 3.2 节中

计算条件参数一致。提取壁面热流处沿钝化半径周

向的热流，由于描述壁面气动加热最常使用的无量

纲参数是 Stanton，本文中均用无量纲量 Stanton 代表

热流变化。并通过坐标变换将直角坐标变为极坐标

形式，具体结果如图 8。

Fig. 7 Two types of blunt configurations

Fig. 8 Heat flux changes with different shape

对比三类前缘钝化构型，可见不同构型热流差

别很大，其中钝头体热流最小；对于旋成体而言，三

维溢流明显，从而激波脱体距离更小（如图 9），热流

也会更大；在非驻点区，沿着周向，钝头体和旋成体

壁面热流最终趋于相同。对于 V 形溢流口，热流峰

值约为二维钝头体的 3～4 倍，其产生高热流的机理

和前面两个都不同，如图 9 所示，前两种构型钝化前

缘均只有一道弓形激波对气体作用，对于 V 形溢流

口，存在激波/激波相交反射、激波/壁面干扰等复杂

流场结构。

值得注意的是，对于 V 形溢流口，峰值热流并没

有出现在对称面中心线位置，但是中心线处热流和

峰值热流差别不大，因此后续研究中可认为中心线

Fig. 9 Mach number contour of two types of blunt configurations
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上热流值为各点沿周向热流峰值，即中心线上热流

能够代表 V形钝化溢流口最大热流状态。

5.2 前缘角对V形溢流口的热流影响规律

为了探究前缘角 θ对 V 形溢流口热流的影响，本

文选取了倒圆半径比 R / r=2，前缘角 θ分别为 30°，
45°，60°，75°的 V形溢流口进行热流分析。

图 10给的是 V 形溢流口对称面上实验纹影和数

值纹影结果对比图，其中 IS代表入射激波，RS代表反

射激波，SS代表分离激波。需要说明的是，本文关注

的是 V 形溢流口根部复杂流场结构，因此为了能清

晰捕捉到流场，实验纹影拍摄的是 V 形溢流口根部

区域。从流场结构可以看出，改变前缘角 θ大小，溢

流口根部出现了两种结构（如图 11），这是因为前缘

角 θ很小时，V 形溢流口根部距离上游激波入射点较

远，溢流区较长，溢流口根部反压作用小，两道激波

必然会先发生规则反射，引起的反射激波 RS 和根部

区域作用，出现 θ=30°的流场结构；前缘角 θ较大时，

V 形溢流口根部距离上游激波入射点较近，溢流区相

对较短，溢流口根部反压作用增强，两个入射激波规

则反射并不能匹配下游反压条件，这时就会出现马

赫反射，出现 θ为 45°，60°，75°的流场结构。值得注

意的是，θ=45°，θ=60°和 θ=75°在实验纹影中马赫反射

形成的马赫杆并没有清晰地拍到，这是因为该马赫

杆几乎和水平中心线垂直，试验中纹影仪刀口是水

平放置，因此纹影图是密度在垂直方向的一阶导，对

于该马赫杆结构，垂直方向密度变化不大，因此实验

纹影清晰度较低，而对于数值纹影，分辨率相对较

高，可以看到马赫杆。

提取不同前缘角 θ对称面上壁面热流如图 12 所

示，横坐标为 V 形溢流口根部在对称面上沿壁面的

距离以钝化半径无量纲后的位置参数，可以看出热

流变化规律也出现了对应的两种形式，这与流场结

构是相对应的。

θ=30°时，驻点热流为极小值，沿着壁面向上游

热流先增大后减小，观察流场可知，该前缘角 θ下，是

反射激波 RS在根部产生的激波/激波干扰流场，并且

气流汇聚于两道滑移线 SL之间，汇聚效应比根部强，

从而在滑移线尾部壁面附近出现热流峰值，而根部

热流此时反而为极小值。θ>30°后，均出现了两个热

流峰值，第一极值点位于驻点处，是气流经过马赫杆

压缩作用后的滞止点，第二峰值点和驻点热流峰值

相当，甚至还比驻点热流高（θ=45°和 θ=60°），究其原

因是马赫反射中从三波点引出的滑移线将波后超声

速区和亚声速区分开，亚声速区为马赫反射中马赫

杆后方区域，超声速区为反射激波 RS 和分离激波 SS
相互作用的区域。超声速流道中反射激波 RS 和分

离激波 SS相互作用，最终使超声速射流滞止于壁面，

引起此区域附近热流极大。经过根部复杂流场区域

后，最终热流平稳（L点附近），趋于某一个固定值。

Fig. 10 Schlieren images on different angle

Fig. 11 Mach number contour of two types of flowfiled

Fig. 12 Heat flux distributes on wall with different angle

对以上算例分别提取驻点 S、峰值点 P以及平稳

点 L的热流如表 2 所示，分析各个前缘角 θ热流最大

值可知，热流最大值和前缘角 θ并不成单调变化，前

缘角 θ从 30°增加到 75°热流极大值出现先增加后减
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小的趋势，但是热流变化不明显，可见试图通过改变

前缘角 θ缓解热流，其改善的能力有限。在热流平稳

L点处，热流和角度成正比，这是由于角度增大，气流

溢流能力增强，根部反压对上游的作用减弱，从而入

射激波角变小，对于该区域而言，斜激波压缩气流增

强，则热流必然会增大，但是该区域相对于溢流口热

流，其值很小，热防护应该重点考虑根部 S点以及第

二峰值 P点。

Table 2 Heat flux with different angle

θ/(°)
30
45
60
75

S

0.0218
0.0842
0.0847
0.0665

P

0.0780
0.1015
0.0949
0.0568

L

0.0044
0.0069
0.0094
0.0122

5.3 倒圆半径比R/r对V形溢流口的热流影响规律

为了探究倒圆半径比 R/r对 V形溢流口根部的影

响，本节重点对两个前缘角（θ=30°，θ=60°）进行分析，

如图 13 为前缘角 θ=30°和 θ=60°不同 R/r下流场结构

变化的数值纹影和实验纹影对比图，θ=30°时，从流

场结构可知，不同 R /r，出现了三类流场结构：R /r=2
时，入射激波形成规则反射，引起的是反射激波在根

部发生激波干扰；增大 R /r后，入射激波形成的马赫

反射，反射激波和分离激波发生作用，R/r=10后，入射

激波合成一道曲线激波，分离激波消失。

Fig. 13 Schlieren images of CFD and experiment with

different R/r

θ=60°时只形成了两类流场，入射激波形成了马

赫反射，并且滑移线两侧流场分别为超声速流场和

亚声速流场，在超声速流道中，反射激波和分离激波

相互作用将气流减速，导致流道的末端壁面热流极

高。R/r增大后，气流溢流区变大，根部气流对上游作

用减弱，同时马赫杆变长，根部亚声速区扩大，R/r=10
后，流场和 θ=30°类似，入射激波合成一道曲线激波，

分离激波消失。

图 14 为数值计算中各算例的峰值热流变化规

律，其中 Blunt 算例为平直钝化前缘热流峰值，分析

可知，由于存在复杂流场，V 形溢流口热流比平直钝

化前缘受到极高的热流，两种前缘角 θ下，改变 R/r均
对 V 形溢流口的热流峰值有显著影响。当 R/r<2 时，

改变 R /r并不一定有效减小热流，这与文献［15，20］
结论是一致的，因为此时存在超声速射流滞止于壁

面，引起高的热流；但是如果继续增大 R/r，可以看出

峰值热流明显的减小，尤其 2<R /r<6 区间，热流显著

减小，这是由于马赫杆变长，激波变弱，溢流区变大，

壁面热流得到有效缓解。并且 θ=30°中，最大热流和

最小热流之比为 4.7 倍，θ=60°时为 4.1 倍，可见如果

合理优化好 V 形溢流口的几何结构，可以减小高达

75%～78% 的热流，这对于内收缩式进气道是非常重

要的。

Fig. 14 Heat flux changes with different R/r

综上，对于进气道的设计，考虑气动性能时也要

注意到可能带来的严重的气动热，即气动性能和热

防护应同时关注。

6 结 论

本文结合数值计算和实验结果对简化 V 形溢流

口前缘热流进行了分析，主要结论有：

（1）对比二维，三维钝化溢流口构型的气动热，

钝化的 V 形溢流口热流比其它两类钝化构型的热流

高，流场结构也更加复杂。

（2）改变倒圆半径比 R /r出现了三类流场结构，

分别为入射激波的规则反射、入射激波马赫反射以

及入射激波合成曲线激波。

（3）改变前缘角 θ，并不能显著降低热流，热流峰
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值仍然很高。不同倒圆半径范围影响峰值热流不

同，当倒圆半径比 R /r<2 时，增大倒圆半径并不一定

能减小热流；当 2<R /r<6 时，改变倒圆半径热流变化

很明显；之后增大倒圆半径比，热流变化不大。

（4）在进行进气道溢流口前缘设计中，尽可能避

免前缘出现复杂的激波干扰流场，在满足气动性能的

条件下，尽可能调整 R/r>6，从而降低前缘的热载荷。
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