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摘　 要: 基于 Ｗａｇｎｅｒ 等实验的超声速进气道模型ꎬ 采用 ＲＡＮＳ￣ＳＳＴ 计算方法分析超声速进气道起动和不起动流场

特性ꎮ 通过拓宽计算域和采用来流边界层自由发展方法ꎬ 准确预测了典型的进气道不起动过程中可能出现的周

期性振荡流现象ꎬ 包括进气道内部高压的产生和降低、 下壁面大尺度分离泡的膨胀收缩和迁移ꎬ 并伴随不起动激

波的传播ꎮ 进气道完全起动状态(末端活门挡板角度 β＝ ０°)时得到的波系结构、 壁面压强和流向速度分布计算结

果与实验测量值相吻合ꎻ 不起动状态(β＝ ２８°)时流场的振荡周期和振幅与实验结果一致ꎮ 对进气道不起动的非定

常流场进行动态模态分解ꎬ 发现了 ３ 个特征频率: 主频 ｆ１ ＝ ６９.８ Ｈｚ 的流场模态揭示了进气道出口的压强振荡最

强ꎬ 而入口及上壁面的速度振荡最强ꎻ 二倍频 ｆ２ ＝ １３９.７ Ｈｚ 和三倍频 ｆ３ ＝ ２０９.５ Ｈｚ 捕捉到的流场模态主要是离散的

小尺度高能结构ꎮ 在不起动状态的振荡过程中ꎬ 进气道入口外部流场产生了较大的速度和压力脉动ꎬ 所以对进气

道内外流场相互作用的准确描述是预测不起动状态振荡流动的重要因素ꎮ
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引　 言

超声速进气道作为冲压发动机的重要组成部

分ꎬ 能够在起动状态下工作是确保推进系统正常运

行的基本要求[１￣２]ꎮ
关于进气道不起动问题ꎬ 自 １９４４ 年 Ｏｓｗａｔｉｓｃｈ[３]

首次观察到超声速进气道入口振荡流动以来ꎬ 国内

外针对这种特殊的振荡现象进行了大量的研究[４]ꎮ
Ｗａｇｎｅｒ 等[５￣７]对 Ｍａｃｈ 数为 ５ 的超声速进气道进行

了风洞实验ꎬ 在隔离段末端安装挡板来模拟背压ꎬ
通过改变挡板角度ꎬ 观察到进气道起动、 不起动现

象ꎬ 发现不起动状态下进气道内存在 ３ 种不同振幅

和频率的振荡流动ꎬ 并且振荡流动中存在激波的运

动ꎮ Ｔａｎ 等[８] 对来流 Ｍａｃｈ 数为 ５ 的矩形进气道的

不起动振荡流进行了实验研究ꎬ 提出以对流、 激波

串运动和声波传播共同建立反馈回路这一新的振

荡机制ꎬ 使用该机制估计的振幅和频率与实验结果

基本一致ꎮ Ｃｈａｎｇ 等[９] 通过实验研究了来流 Ｍａｃｈ
数为 ４.５~ ６.０ 时进气道的不起动流动ꎬ 观察到两种

新的振荡模式ꎬ 即混合振荡模式和间歇振荡模式ꎬ
为认识进气道振荡流机理、 预测和控制进气道不起

动提供了参考ꎮ 中国科学技术大学的 Ｌｉ 等[１０] 在不

同出口节流比下对来流 Ｍａｃｈ 数为 ５.９ 的高超声速

进气道进行了实验研究ꎬ 发现在低节流比下进气道

起动ꎬ 而在近堵塞节流比下进气道不起动ꎬ 并且出

现激波振荡现象ꎬ 振荡频率随节流比的增加而增加ꎮ
得益于数值仿真技术的发展与应用ꎬ 超声速进

气道数值模拟方法可以对进气道不起动问题进行

仿真预测ꎬ 并提供详细的流场信息分析不起动机

理ꎮ 袁化成等[１１]对二维高超声速进气道的不起动

和再起动过程进行了数值分析ꎬ 发现进气道不起动

后能否再起动与来流 Ｍａｃｈ 数有关ꎻ 常军涛等[１２]对

高超声速进气道二维流场进行了数值模拟ꎬ 从流动

稳定性的角度解释了进气道不起动 /再起动特性形

成的原因ꎮ Ｋｏｏ 等[１３]利用大涡模拟(ｌａｒｇｅ ｅｄｄｙ ｓｉｍ￣
ｕｌａｔｉｏｎꎬ ＬＥＳ)方法对 Ｗａｇｎｅｒ 的实验进行了数值研

究ꎬ 准确预测了进气道起动状态下的流场特征ꎻ 但

对于进气道不起动状态ꎬ 由于没有考虑风洞实验中

实际的内外流耦合情况ꎬ Ｋｏｏ 等[１３] 的 ＬＥＳ 结果没

有得到实验中观察到的振荡模式ꎮ
ＬＥＳ 面向流动精细化结构分析时具有较好的求

解能力ꎬ 但是计算代价较高ꎬ 在使用其计算进气道

内外流的耦合问题时对计算能力仍然存在较大的

挑战ꎮ 本文基于 Ｗａｇｎｅｒ 实验中的超声速进气道实

验模型ꎬ 采用 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 平均 Ｎａｖｉｅｒ￣Ｓｔｏｋｅｓ(Ｒｅｙｎｏｌｄｓ
ａｖｅｒａｇｅｄ Ｎａｖｉｅｒ￣Ｓｔｏｋｅｓꎬ ＲＡＮＳ)数值计算方法ꎬ 拓宽

计算区域表征内外流场耦合条件和来流湍流边界

层发展情况ꎬ 分析 Ｍａ＝ ５ 进气道在起动和不起动状

态下的定常和非定常流场ꎬ 并通过动力学模态分解

(ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎꎬ ＤＭＤ)方法对进气道

不起动振荡流进行模态特征分析ꎮ

１　 物理模型及数值仿真方法

１.１　 物理模型

本文数值模拟分析所采用的研究对象是

Ｗａｇｎｅｒ 等[５￣７]在德克萨斯大学风洞中开展实验的物

理模型ꎬ 如图 １ 所示ꎮ 该模型由长度 Ｌ１ ＝ ９０.７ ｍｍ
的内收缩进气道和长度 Ｌ２ ＝ ２４２.３ ｍｍ 的等截面隔

离段组成ꎬ 其中进气道入口收缩角 α ＝ ６°ꎬ 入口高

度 Ｈ０ ＝ ３４.９ ｍｍꎬ 隔离段高度 ｈ ＝ ２５.４ ｍｍꎬ 模型内

部宽度 Ｗ＝ ２ｈ ＝ ５０.８ ｍｍꎮ 在隔离段出口设置了活

门挡板装置ꎬ 实验中通过调整挡板角度( β ＝ ０° ~
２８°)改变通流面积ꎬ 以此模拟发动机燃烧产生的反

压ꎬ 从而观察进气道从起动状态到不起动状态的流

动变化过程ꎮ 表 １ 给出了实验中提供的自由来流

条件ꎬ 来流 Ｍａｃｈ 数为 ４.９ꎬ 总温 Ｔｔ 为 ３３０ Ｋ、 总压

Ｐ ｔ 为 ２.５ ＭＰａꎮ 实验通过纹影成像技术对激波结构

进行观察分析ꎬ 同时采用粒子图像测速 ( ｐａｒｔｉｃｌｅ
ｉｍａｇｅ ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙꎬ ＰＩＶ)成像技术测量流场ꎮ 在实

验模型的下壁面设置了 ７ 个压强监测点 Ｔ１ ~ Ｔ７
(见图 １(ａ))ꎬ 记录壁面压强随时间的变化情况ꎮ
实验中进气道入口前的来流边界层为湍流边界层ꎬ
并测得来流条件下入口下壁面 Ｔ１ 位置边界层厚度

(９９％Ｕ∞ )为 １９.３ ｍｍꎬ 静压为 ５ ３８０ Ｐａꎮ

(ａ) Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｒａｗｉｎｇ

(ｂ) Ｐｈｙｓｉｃａｌ ｄｒａｗｉｎｇ

图 １　 进气道示意图和实物图[７]

Ｆｉｇ. １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｒａｗｉｎｇ ａｎｄ ｐｈｙｓｉｃａｌ ｄｒａｗｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ[７]

９２
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表 １　 进气道自由来流参数[７]

Ｔａｂｌｅ １　 Ｆｒｅｅｓｔｒｅａｍ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ[７]

Ｔｔ / Ｋ Ｐｔ / ＭＰａ Ｍａ Ｖ / (ｍ / ｓ)

３３０ ２.５ ４.９ ７４０

１.２　 数值仿真方法

１.２.１　 计算模型和边界条件

本文计算基于 ＣＦＸ 软件ꎬ 使用有限体积法求

解三维可压缩完全气体 Ｎａｖｉｅｒ￣Ｓｔｏｋｅｓ 方程[１４]ꎬ 空

间离散采用迎风格式ꎬ 并采用 ＳＳＴ 湍流模型[１５￣１６]对

进气道的起动和不起动状态分别进行 ＲＡＮＳ 和

ＵＲＡＮＳ 计算ꎮ 收敛残差设置为 １.０×１０－６ꎬ 亚迭代

步数为 １０ꎬ ＵＲＡＮＳ 计算的时间步长为 １.０×１０－６ ｓꎮ
图 ２ 给出了本文根据实验物理模型得到的计

算模型ꎮ 超声速进气道模型的长度为 １３.１１ｈꎬ 高度

为 １.３８ｈꎮ 为了保证计算边界条件与风洞实验条件

更好地保持一致ꎬ 计算区域拓展到实验件前６０ｈ、
后 ７ｈꎬ 纵向宽度扩展到 ２０ｈꎮ 针对进气道不起动状

态ꎬ 除了 β ＝ ０°工况外ꎬ 还设置了 β ＝ ２０°ꎬ ２１°ꎬ
２２°ꎬ ２３°ꎬ ２５°ꎬ ２８°的计算模型(见图 ２(ａ))ꎬ 分别

计算特定 β 角度下进气道内部的流动ꎮ 计算入口

边界条件设为超声速进口给定来流条件ꎬ 计算域下

边界及进气道表面设为无滑移绝热壁面ꎬ 上边界及

下游出口边界为超声速出口边界条件ꎮ 计算域展

向宽度设为 ｈꎬ 两侧设为周期性边界ꎮ

(ａ) Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ ｍｏｄｅｌ ｓｉｚｅ

(ｂ) Ｇｒｉｄ

图 ２　 计算模型
Ｆｉｇ. ２　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｍｏｄｅｌ

１.２.２　 计算网格及方法校验

针对进气道模型(β ＝ ０°)设计了 ４ 套不同的网

格方案ꎬ 以验证数值方法的网格无关性ꎬ 进气道局

部网格如图 ２(ｂ)所示ꎬ 表 ２ 为具体的网格参数ꎬ 其

中网格 １ 与网格 ２ 中第 １ 层网格高度均为 ０.０８ ｍｍꎬ
而网格 ３ 与网格 ４ 中第 １ 层网格高度为 ０.０５ ｍｍꎮ
图 ３ 给出了 ４ 套网格计算得到的壁面压强分布与实

验测量值[５]和他人 ＬＥＳ 结果[１３] 的比较ꎬ 可以发现

除了网格 １ 计算得到的压强曲线有两处明显的凸

起变化ꎬ 网格 ３ 和网格 ４ 的压强分布基本保持一

致ꎬ 说明网格 ３ 的精度已经能够满足 ＲＡＮＳ 计算需

求ꎬ 因此选择网格 ３ 开展进一步计算分析ꎮ 相关计

算结果与参考文献中的 ＬＥＳ 结果也较吻合ꎬ 与实验

结果基本保持一致ꎮ 因此ꎬ 本文基于网格 ３(ｙ＋ ＝ ９)
的设置参数完成不同 β 角度模型的网格划分ꎬ 模型

网格单元总量约为 １.８×１０６ 个ꎮ

表 ２　 网格参数
Ｔａｂｌｅ ２　 Ｇｒｉｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｃａｓｅ ｔｏｔａｌ ｅｌｅｍｅｎｔｓ ｉｎｉｔｉａｌ ｌａｙｅｒ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ / ｍｍ

ｇｒｉｄ １ ５.９４×１０５ ０.０８

ｇｒｉｄ ２ ９.８６×１０５ ０.０８

ｇｒｉｄ ３ １.４６９×１０６ ０.０５

ｇｒｉｄ ４ ２.２４３×１０６ ０.０５

图 ３　 不同网格的壁面压强分布曲线
Ｆｉｇ. ３　 Ｗａｌｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｇｒｉｄ ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓ

２　 结果与讨论

２.１　 完全起动状态

β＝ ０°时ꎬ 进气道完全起动ꎬ 计算得到的数值仿

真结果如下ꎮ 进气道入口前 Ｔ１ 壁面处的流向速度

沿高度方向的变化曲线如图 ４ 所示ꎬ 进气道入口来

流条件与实验中的来流条件吻合较好: Ｔ１ 处的湍

流边界层厚度为 １７.７８ ｍｍ(０.７ｈ)ꎬ 与实验测量值

１９.３ ｍｍ 基本一致ꎻ 计算得到 Ｔ１ 点静压为 ５ ３１４ Ｐａꎬ
实验测量值为 ５ ３８０ Ｐａꎬ 相对误差为－１.２％ꎮ

０３
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图 ４　 对称面上 Ｔ１ 处流向速度分布
Ｆｉｇ. ４　 Ｆｌｏｗ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｔ Ｔ１ ｏｎ ｔｈｅ ｓｙｍｍｅｔｒｙ ｐｌａｎｅ

如图 ５( ａ)所示为实验[６] 得到的起动状态下

流场纹影图ꎬ 可以看到其中存在复杂的波系结构ꎮ

图 ５(ｂ)为计算得到的进气道对称面纹影图和压强

云图ꎬ 比较实验和计算结果可以发现ꎬ 数值模拟成

功捕捉到了实验中观测到的 １ꎬ ２ꎬ ３ 这 ３ 道反射激

波、 膨胀波 Ｂ 以及上壁面边界层 Ａꎮ 由于实验测量

装置的限制ꎬ 无法在实验中测量进口段的入射激波

Ｓꎬ 而计算结果可以得到更完整的激波结构ꎬ 从而

分析进气道内的流动特征ꎮ
他人研究指出激波边界层相互作用是影响进气

道内部流动的主要因素之一[１７￣１８]ꎬ 图 ６ 是图 ５(ｂ)纹
影图的红框区域ꎬ 为数值计算得到的局部流场结

构ꎬ 与激波与边界层作用的理论流场结构基本一

致[１９]ꎬ 即入射激波与湍流边界层相互作用后引起

湍流边界层气流分离ꎬ 在分离区的分离点和再附点

分别产生一道激波ꎬ 并在下游相交ꎮ

(ａ) Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ (Ｗａｇｎｅｒ ｅｔ ａｌ.) [６]

Ａ: ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒꎬ Ｂ: ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｆａｎꎬ Ｓ: ｉｎｃｉｄｅｎｔ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅꎬ １ꎬ ２ꎬ ３: ｒｅｆｌｅｃｔｅｄ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ
(ｂ)Ｐｒｅｓｅｎｔ

图 ５　 进气道对称面纹影图和压强分布
Ｆｉｇ. ５　 Ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｄｉａｇｒａｍ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ａｔ ｓｙｍｍｅｔｒｙ ｐｌａｎｅ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ

图 ６　 激波和湍流边界层相互作用流场结构
Ｆｉｇ. ６　 Ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅｓ ａｎｄ ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ

１３
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图 ７ 为隔离段 ｘ / ｈ＝ ４.５~１０.５ 范围的流向速度

分布云图ꎬ 图 ８ 为该范围内不同位置( ｘ / ｈ ＝ ４. ５ꎬ
６.５ꎬ ８.５ꎬ １０.５)的流向速度分布曲线ꎬ ＲＡＮＳ 计算

结果与实验测量值整体上基本一致ꎬ 与参考文献中

的 ＬＥＳ 结果也比较吻合ꎬ 说明 ＲＡＮＳ 对进气道内部

流动的预测较好ꎮ

２.２　 β 对进气道不起动特性的影响

通过改变 β 大小ꎬ 对进气道进行非定常仿真计

算ꎬ 得到 β＝ ２０°ꎬ ２１°ꎬ ２２°ꎬ ２３°ꎬ ２５°ꎬ ２８°共 ６ 个工

况的计算结果ꎮ 图 ９ 是计算得到的各工况 Ｔ７ 点压

强随时间的变化曲线ꎮ 对于 β ＝ ２０°ꎬ ２１°ꎬ ２２°ꎬ 流

场完全发展后 Ｔ７ 点压强已不再随时间变化ꎬ 分别

稳定在 ７.３４Ｐ∞ ꎬ ７.４７Ｐ∞ ꎬ ７.８８Ｐ∞ ꎮ β ＝ ２３°时ꎬ 计算

稳定后 Ｔ７ 点压强在 １４.１８Ｐ∞ ~ １４.２５Ｐ∞ 范围内波

动ꎬ 振幅只有 ０.０８Ｐ∞ ꎬ 考虑到计算误差ꎬ 可以认为

β＝ ２３°时流动是定常的ꎮ 而 β ＝ ２５°和 ２８°时ꎬ Ｔ７ 点

压强随时间呈现周期性大幅振荡模式变化ꎬ 周期分

别为 １４. ５ ｍｓ 和 ９. ５ ｍｓꎬ 振幅分别为 ２４. ３１Ｐ∞ 和

２５.３５Ｐ∞ ꎬ 前者的振幅略小而周期较大ꎻ 相应地ꎬ 每

个周期内 β ＝ ２５°的 Ｔ７ 点压强比 β ＝ ２８°多一个极

大值ꎮ

(ａ) Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ (Ｗａｇｎｅｒ)

(ｂ) Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ (Ｋｏｏ)

(ｃ) Ｐｒｅｓｅｎｔ

图 ７　 流向速度
Ｆｉｇ. ７　 Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

图 ８　 不同位置流向速度分布曲线
Ｆｉｇ. ８　 Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ｓｅｖｅｒａｌ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

图 １０ 为不同 β 对应工况下的进气道对称面的

平均压强分布云图ꎬ 与 β ＝ ０°的流场相比ꎬ 活门挡

板抬起后ꎬ 出口气流受阻导致气流压强升高ꎬ 将造

成出口堵塞引起进气道不起动ꎮ 其中 β ＝ ２０°ꎬ ２１°ꎬ
２２°的进气道内部流场完全发展后保持稳定状态ꎬ
由于三者 β 相差不大ꎬ 对应的流场结构基本一致ꎻ
并且由于中压区稳定在下游ꎬ 并未向上游传播ꎬ 此

时流场中仍存在入射激波 Ｓ、 膨胀波 Ｂ、 反射激波 １
和 ２ꎬ 进气道此时还可以起动ꎮ 而 β ＝ ２３°时ꎬ 出口

附近压强较高ꎬ 相比于 β＝ ２０° ~２２°ꎬ 高压区向上游

发展ꎬ 阻止了反射激波 ２ 的形成ꎮ 注意到 β ＝ ２０° ~
２３°的流场中ꎬ 高压区前存在一道激波ꎬ 将其称为

不起动激波ꎮ β＝ ２５°和 ２８°的平均流场中ꎬ 高压气

流几乎占满了整个通道ꎬ 容易导致进气道出口气流

反向流动ꎬ 并且高压区阻断了入射激波的发展ꎬ 没

有形成反射激波ꎬ 进气道为不起动状态ꎮ
为了定量比较 β 对进气道内部流动的影响ꎬ

图 １１ 给出了不同 β 对应的进气道下壁面平均压强

分布曲线ꎮ 从图中可知ꎬ 进气道壁面压强沿程逐渐

增加ꎻ 其中ꎬ β＝ ２０° ~２３°对应的压强突增点为激波

２３
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所在位置ꎮ 比较不同 β 对应的压强曲线ꎬ 发现随着

β 的增大ꎬ 壁面压强逐渐增大ꎻ 并且 β ＝ ２３°时ꎬ 进

气道出口附近的压强相比于 β＝ ２２°显著增加ꎬ 结合

前文分析ꎬ 可以认为 β＝ ２３°为进气道进入大幅周期

性振荡不起动模式的临界角度ꎮ

图 ９　 Ｔ７ 点压强随时间变化曲线
Ｆｉｇ. ９　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ａｔ Ｔ７

图 １０　 进气道在不同 β 下的平均压强分布
Ｆｉｇ. １０　 Ａｖｅｒａｇｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ

ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ β

图 １１　 不同 β 下壁面平均压强分布曲线
Ｆｉｇ. １１　 Ａｖｅｒａｇｅ ｗａｌｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ

ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ β

　 　 图 １２ 是 β ＝ ２８°时数值计算和实验[６] 的 Ｔ７ 点

压强变化曲线ꎬ 其中黑色实线为参考文献中的实验

结果ꎬ 红色实线为计算结果ꎮ 对比实验与计算结

果ꎬ 虽然数值计算和实验结果由于初始设置不同在

压力脉动的峰谷值上存在一定差异ꎬ 但 Ｔ７ 点压强随

时间变化的周期和振幅基本一致ꎬ 周期为 ９.５１ ｍｓ 左

右ꎬ 振幅均在 ２５Ｐ∞ 左右ꎬ 因此数值计算具有一定

的可信度ꎮ

图 １２　 β＝ ２８°时 Ｔ７ 点压强的实验[６]与计算结果对比
Ｆｉｇ. １２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ａｔ Ｔ７ ｂｅｔｗｅｅｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ[６] ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｆｏｒ β＝ ２８°

２.３　 不起动流场及其 ＤＭＤ 特性分析

２.３.１　 流场发展过程

β＝ ２５°时进气道内部流动表现为高度非定常

性ꎬ 图 ９ 也表明此时流场结构呈周期性变化ꎬ 是典

型的进气道不起动流动模式ꎮ
图 １３ꎬ １４ 分别为 β ＝ ２５°时一个周期内进气道

流场发展过程的压力场和流线图ꎬ 图中 ｔ１ ~ ｔ８ 时刻

与图 ９ 对应ꎮ 在 ｔ１ 时刻ꎬ 进气道入口被大尺度分离

泡 Ｖ１ 堵住ꎬ 高速自由来流被阻挡在进气道外ꎮ 但

由于进气道内部压强较低ꎬ 自由来流逐渐推动分离

泡 Ｖ１ 向下游移动并逐渐缩小ꎬ 使得高速气流能够

从上部分入口进入进气道( ｔ２)ꎬ 注意到分离泡 Ｖ１

前的弱激波也随之向进气道内部移动ꎮ 当气流持

续进入后ꎬ 由于出口气流受挡板阻挡并且出口面积

减小ꎬ 在 ｔ３ 时刻ꎬ 出口附近开始出现高压区ꎬ 逆压

梯度导致下壁面形成回流ꎬ 出现分离区 Ｖ２ꎬ 由于高

压逐渐扩大ꎬ 在上游形成不起动激波( ｔ４)ꎬ 分离区

Ｖ２ 向上游延伸至不起动激波后ꎬ 而主流区主要分

布在 Ｖ１ 和 Ｖ２ 之间ꎬ 且沿上壁面向下游流动ꎬ 这也

抑制了上壁面分离泡的发展ꎮ

３３
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图 １３　 β＝ ２５°的进气道对称面压强分布随时间的变化
Ｆｉｇ. １３　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ

ｓｙｍｍｅｔｒｙ ｐｌａｎｅ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ ａｔ β＝ ２５°

图 １４　 β＝ ２５°的进气道对称面流线随时间的变化
Ｆｉｇ. １４　 Ｔｉｍｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ ｏｎ ｔｈｅ

ｓｙｍｍｅｔｒｙ ｐｌａｎｅ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｌｅｔ ａｔ β＝ ２５°

分离泡 Ｖ１ 随自由来流继续向进气道内移动ꎬ
并由于进气道入口主流面积的扩大ꎬ 分离泡 Ｖ１ 逐

渐缩小ꎬ 同时也因为大量气流到达下游ꎬ 高压区进

一步扩大ꎬ 下游的分离区 Ｖ２ 也推动不起动激波向

前传播ꎬ 直至 Ｖ１ 融入 Ｖ２ꎬ Ｖ１ 前的弱激波也将耗散

( ｔ５)ꎬ 高速主流主要沿上壁面分布ꎬ 此时入口起

动ꎬ 有更多气流进入进气道内ꎮ 在 ｔ６ 时刻ꎬ 进气道

中下游充满高压气流ꎬ 不起动激波后的分离区膨

胀ꎬ 为其提供前传的能量ꎬ 此时不起动激波上缘恰

好位于进气道入口ꎻ 随着分离泡继续膨胀、 不起动

激波向进气道外传播ꎬ 将入口堵住阻挡了高速自由

来流ꎬ 入口不起动ꎬ 进气道内的高压气流将从出口

排出ꎬ 压强降低( ｔ７)ꎮ 当进气道下游压强降至来流

水平ꎬ 不起动激波前传至约 ｘ / ｈ ＝ －８ 后不再前传ꎬ
此时( ｔ９)流场结构与 ｔ１ 时一致ꎬ 不起动激波将随来

流向下游移动ꎬ 进入下一周期ꎮ
上述结果表明ꎬ 与 β ＝ ２０° ~ ２３°相比ꎬ β ＝ ２５°

时ꎬ 进气道不起动流场中存在不起动激波的前传

播、 分离气泡的膨胀收缩和迁移以及下游高压区的

产生与降低等流动特征ꎬ 此时的进气道不起动是高

度非定常流动的过程ꎻ 并且由于计算域向前及纵向

拓展ꎬ 使得不起动激波和分离泡发展至进气道入口

前ꎬ 与自由来流相互作用ꎬ 获得返回进气道内的能

量ꎬ 从而形成周期性振荡流动ꎮ
由于 β＝ ２８°时进气道不起动的流动情况与 β ＝

２５°类似ꎬ 这里不再赘述ꎮ 表 ３ 分别列出了 β ＝ ２５°、
２８°时进气道不起动流中不起动激波从下壁面 Ｔ５
点传播到 Ｔ１ 点的平均速度以及流场的振荡周期和

主频率ꎬ 其中频率为周期的倒数ꎮ 对比可得 β ＝ ２５°
时不起动激波的平均传播速度较小ꎬ 相应的流动周

期较长ꎮ

表 ３　 不起动激波的平均传播速度
Ｔａｂｌｅ ３　 Ａｖｅｒａｇｅ ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｓｐｅｅｄ ｏｆ ｕｎｓｔａｒｔ ｓｈｏｃｋ

β /
(°)

ｓｈｏｃｋ ｓｐｅｅｄ /
(ｍ / ｓ)

ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ ｐｅｒｉｏｄ /
ｍｓ

ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ /
Ｈｚ

２５ ７９.０１ １４.５ ６８.９６

２８ ９２.１５ ９.５ １０５.２６

２.３.２　 ＤＭＤ 特性分析

由 Ｓｃｈｍｉｄ[２０] 提出的动力学模态分析方法提供

了一种从均匀采样非定常流场中提取动力学信息

的工具ꎬ 能够用于分析流场复杂的流动特征ꎮ 与快

速 Ｆｏｕｒｉｅｒ 变换( ｆａｓｔ Ｆｏｕｒｉｅｒ￣ｔｒａｎｓｆｏｒｍꎬ ＦＦＴ) 相比ꎬ
ＤＭＤ 的特点在于从复杂流场中提取单一频率的流

动模态ꎬ 并且可以通过各模态的特征描述流动随时

间的演化过程ꎬ 具有时空耦合的独特优势[２０￣２２]ꎮ
ＤＭＤ 能够帮助研究人员关注特定的流动特征和潜

在的物理机制ꎬ 同样可以用于进气道不起动振荡流

的后处理分析ꎮ
对 β ＝ ２５°进气道对称面流场进行 ＤＭＤ 处理ꎬ

选取 ５３０ 个样本数据ꎬ 采样频率为 １０ ０００ Ｈｚꎮ 将

５３０ 个时间点的流场数据导入 Ａｎｔａｒｅｓ 程序[２３] 进行

４３
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分析ꎬ 提取其动态变换过程的特征值和特征模态ꎮ
其中得到的 ＤＭＤ 频谱分布如图 １５ 所示ꎬ 幅值 Ａ 随

频率 ｆ 的增加呈现下降趋势ꎬ 即低频模态的幅值较

大ꎬ 其中幅值最大的模态频率为 ０ Ｈｚꎬ 为静止模

态ꎮ 运动模态最大的频率是 ｆ１ ＝ ６９.８ Ｈｚꎬ 这个频率

与 ２.２ 节 β＝ ２５°流场的振荡周期(１４.５ ｍｓ)对应的

主频相近ꎮ 另外 ＤＭＤ 频谱也包含了各个倍频ꎬ 如

二倍频 ｆ２ ＝ １３９.７ Ｈｚ、 三倍频 ｆ３ ＝ ２０９.５ Ｈｚꎮ

图 １５　 ＤＭＤ 频谱分布
Ｆｉｇ. １５　 ＤＭＤ ｓｐｅｃｔｒｕｍ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图 １６ꎬ １７ 分别为 ＤＭＤ 处理后ꎬ 主频 ｆ１ 对应压

力场和速度场的幅值和相位图ꎮ 从压力场幅值分

布中可以看到进气道出口附近的流场脉动最强ꎬ 整

体上脉动强度向上游递减ꎬ 入口上壁面也存在中等

脉动强度的流团ꎮ 相位图表明隔离段内流场动态

变化的相位差不大ꎬ 但与入口上壁面流团的相位差

约为 π / ２ꎬ 与进气道入口及入口外的流动相位差约

为 πꎬ 说明进气道内部和入口压力的动态变化是反

向的ꎮ 从图 １７ 速度场模态的幅值分布中可以发现

峰值主要集中在上壁面中段(ｘ / ｈ ＝ ５ ~ ９)ꎬ 入口段

(ｘ / ｈ＝ ０~５)上壁面附近以及入口前至下壁面 ｘ / ｈ ＝
－８ 处的幅值也较大ꎬ 而从 ｘ / ｈ＝ －２.５ 到下游ꎬ 沿下

壁面附近的幅值偏小ꎬ 并且进气道出口附近整个通

道内的幅值都较小ꎬ 说明进气道内部中上游的上壁

面以及入口前气流速度的变化程度较大ꎬ 结合

２.３.１ 节ꎬ 发现这是由于入口大尺度分离泡和上壁

面小尺度分离泡的运动造成的流场动态特征ꎮ 另

外ꎬ 虽然图 １７(ｂ)相位图中进气道上下壁面附近的

颜色差异较大ꎬ 但由于相位差约为 ２πꎬ 说明两个区

域的速度变化是连续的ꎬ 而入口下壁面分离涡所在

区域与其他流域的相位差约为 πꎬ 即分离涡的运动

与进气道内其他流动变化是相反的ꎮ

(ａ) Ａｍｐｌｉｔｕｄｅ

　 　 　
(ｂ) Ｐｈａｓｅ

图 １６　 频率 ｆ１ 对应 ＤＭＤ 模态的幅值和相位(压力场)
Ｆｉｇ. １６　 Ａｍｐｌｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｐｈａｓｅ ｏｆ ＤＭＤ ｍｏｄｅ ａｔ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｆ１(ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｉｅｌｄ)

(ａ) Ａｍｐｌｉｔｕｄｅ

　 　 　
(ｂ) Ｐｈａｓｅ

图 １７　 频率 ｆ１ 对应 ＤＭＤ 模态的幅值和相位(速度场)
Ｆｉｇ. １７　 Ａｍｐｌｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｐｈａｓｅ ｏｆ ＤＭＤ ｍｏｄｅ ａｔ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｆ１ ｆｏｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ

相对于 ｆ１ 的高频运动模态也有助于理解流场

动态变化的规律ꎬ 图 １８ 为 ｆ２ꎬ ｆ３ 频率对应 ＤＭＤ 模

态的压力场分布ꎮ 其中 ｆ２ 的流场特征结构沿上壁

面分布ꎻ ｆ３ 的流场结构除在上壁面外ꎬ 还包括流道

中部和挡板附近ꎮ 与图 １６ 相比ꎬ 这两个频率下的

流场模态主要是离散的小尺度高能结构ꎮ

(ａ) ｆ２ ＝ １３９.７ Ｈｚ

５３
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(ｂ) ｆ３ ＝ ２０９.５ Ｈｚ

图 １８　 ｆ２ꎬ ｆ３ 对应 ＤＭＤ 模态的幅值(压力场)
Ｆｉｇ. １８　 Ａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ ｏｆ ＤＭＤ ｍｏｄｅｓ ａｔ ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ ｆ２

ａｎｄ ｆ３(ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｉｅｌｄ)

３　 结论

本文基于 Ｗａｇｎｅｒ 等实验的超声速进气道实验

模型ꎬ 采用 ＲＡＮＳ￣ＳＳＴ 计算方法分析超声速进气道

起动和不起动流场特性ꎮ 通过计算域向前和纵向

拓展ꎬ 不仅得到与风洞实验基本一致的来流湍流边

界层厚度和进气道入口条件ꎬ 还能够满足进气道内

外流场相互作用的条件ꎬ 从而在计算分析中得到不

起动振荡流动特征ꎮ
针对不同 β 模型的计算ꎬ 发现随着 β 的增大ꎬ

进气道出口和壁面压强逐渐增加ꎬ 进气道由起动状

态进入不起动状态ꎮ 其中 β ＝ ２０°ꎬ ２１°ꎬ ２２°ꎬ ２３°ꎬ
流场为无振荡稳定模式ꎻ β ＝ ２５°ꎬ ２８°ꎬ 流场为大幅

低频振荡模式ꎬ 进气道不起动ꎮ 在 β ＝ ０°的进气道

完全起动流中ꎬ 计算得到的壁面压强分布、 不同站

位流向速度分布均与实验测量值相吻合ꎻ β ＝ ２８°不
起动工况中的振荡周期和振幅与实验测量值一致ꎮ

对 β ＝ ２５°流场动态发展过程的分析发现进气

道不起动是由出口面积减小造成压强增加导致的ꎮ
相比于前人 ＬＥＳ 计算ꎬ 拓展计算域后实现了进气道

内外流的耦合ꎬ 得到典型的进气道不起动振荡流ꎬ
主要流动特征为出口高压区向上游的发展及压强

再次降低、 下壁面大尺度分离泡的膨胀收缩和前后

移动ꎬ 并伴随不起动激波的前后传播ꎮ 对 β＝ ２５°的
流场进行 ＤＭＤ 分析ꎬ 得到流动主频 ｆ１ ＝ ６９.８ Ｈｚ、
二倍频 ｆ２ ＝ １３９.７ Ｈｚ、 三倍频 ｆ３ ＝ ２０９.５ Ｈｚꎮ 其中频

率 ｆ１ 的流场模态表明进气道出口附近的压力场振

荡最强、 速度变化较弱ꎬ 而出口附近和上壁面的速

度场振荡较强ꎮ 与 ｆ１ 相比ꎬ 高频 ｆ２、 ｆ３ 捕捉到的流

场模态主要是离散的小尺度高能结构ꎮ
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