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摘　 要:设计一套变几何机构用于调节喉道面积ꎬ从而改变进气道内收缩比ꎮ 在 Ｍａ４.０的来流

条件下ꎬ通过数值仿真开展二元进气道在不同内收缩比下的自起动过程研究ꎬ获得进气道在不

同内收缩比下的流场特征、喉道性能参数和进气道流量系数ꎮ 研究结果表明ꎬ进气道自起动极

限内收缩比为 １.７９ꎬ进气道在自起动的过程中ꎬ分离包不断减小ꎬ溢流激波逐渐向唇口移动ꎬ出
口流量系数逐渐变大ꎮ
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０　 引言

在当前强调空天一体化的国际形势下ꎬ世界强国都在

加快高速飞行器的发展[１－３] ꎮ 高速飞行器的发展将成为

人类飞行器发展史上一个重要的里程碑ꎮ 进气道作为高

速飞行器的“龙头”部件ꎬ其工作状态关系着整个发动机

性能ꎮ 高速飞行状态时ꎬ一种处于起动状态的进气道能够

向下游发动机提供品质优良的空气ꎬ是发动机稳定工作的

前提ꎬ一旦进气道处于不起动状态ꎬ会造成其工作性能急

剧下降ꎬ严重时会造成发动机熄火ꎮ 经研究表明[４－７] :进
气道内收缩比影响着进气道的自起动性能ꎬ适当降低进

气道内收缩比可以提高进气道自起动能力ꎮ 进气道内收

缩比是指内压段进口高度与喉道高度之比ꎮ 调节进气道

唇口角度和喉道高度均可改变进气道内收缩比ꎮ
ＫＡＮＴＲＯＷＩＴＺ Ａ等在一维无黏流动的前提下ꎬ假使进气

道处于临界条件ꎬ此时进口处出现一道正激波ꎬ气流在喉道

截面为临界音速ꎬ喉道马赫数＝１ꎬ气流从进口至喉道ꎬ流量始

终守恒ꎬ推导出自起动的极限内收缩比公式[８]ꎻＶＡＮ ＷＩＥ Ｄ
等参考了大量二元高速进气道的实验结果ꎬ通过对实验数据

的分析ꎬ拟合了能够预测进气道自起动的极限收缩比曲

线[９]ꎬ是国外较早通过实验研究进气道自起动极限收缩比的

学者之一ꎻ国内冯定华等设计一套可旋转唇口的二元进气

道ꎬ通过旋转唇口角度改变进气道内收缩比ꎬ并对不同内收缩

比下进气道自起动过程开展了实验研究[１０]ꎮ
本文设计了一套调节喉道高度的变几何机构ꎬ通过调节

喉道高度改变进气道内收缩比ꎬ对不同内收缩的进气道开展

数值仿真研究ꎬ探究了相关进气道自起动过程ꎬ并得到可使进

气道自起动的极限内收缩比ꎮ

１　 研究对象

本文设计的变几何机构由转动压缩板 １、转动圆弧板

２、作动喉道板 ３、转动圆弧板 ４和转动伸缩板 ５ 五个可动

部件构成(图 １)ꎮ １ 左端与进气道第二级压缩段铰接ꎬ５
右端与进气道涡轮通道铰接ꎬ１－４ 之间通过铰链连接ꎬ５
可在 ４中滑动伸缩ꎬ３ 下方安装了作动筒ꎬ可驱动 ３ 沿图

中竖直方向上下作动ꎬ整个变几何包括 ５ 个可动部件ꎬ５
个转动副ꎬ２个滑动副ꎬ整套机构自由度为 １ꎮ 在变几何的

过程中ꎬ作动筒驱动主动件 ３ 单自由度竖直向下作动ꎬ便
可以调节进口高度 Ｈｃ和喉道高度 Ｈｔꎬ进而改变进气道内

收缩比 ＩＣＲꎮ
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图 １　 变几何机构原理图
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２　 数值仿真方法

２.１　 模拟进气道自起动方法

国内外学者对进气道的自起动特征开展了一系列数

值仿真研究ꎬ常用的数值仿真方法可归纳为以下 ３种:
１)在设置边界条件的过程中ꎬ将进气道的出口设置

为壁面条件ꎬ在某一马赫数下开展数值仿真工作ꎮ 进气道

出口由于被设置为壁面ꎬ内通道流动产生壅塞ꎬ获得进气

道不起动流场结果ꎮ 然后将进气道出口改为超音出口或

压力出口ꎬ以获得的不起动流场结果进行续算ꎬ若续算的

最终结果显示分离包被吞入喉道ꎬ进气道具有起动状态的

流动特征ꎬ则此进气道在某一马赫数下具有自起动能力ꎮ
该方法属于一种定常的计算方法ꎮ

２)以一较低的马赫数为初始条件进行仿真ꎬ获得进

气道在低马赫数下的不起动流场ꎬ在此不起动流场的结果

上逐渐增大来流马赫数ꎻ数值收敛后继续增大来流马赫

数ꎬ直至增加到某一马赫数ꎬ流场收敛后若结果显示分离

包被吞入喉道ꎬ进气道具有起动状态的流动特征ꎬ则此进

气道在某一马赫数下具有自起动能力ꎮ 该方法也属于一

种定常的计算方法ꎮ
３)进行非定常加速起动的数值仿真ꎬ随着时间的增

加ꎬ来流马赫数逐渐增大ꎬ此时内流通流动特征也在随时

间的增加而变化ꎻ当分离包被吞入喉道ꎬ进气道具有起动

的流动特征ꎬ则此时刻对应的来流马赫数即为自起动马赫

数ꎮ 该方法属于一种非定常的计算手段ꎮ
以定常的方式进行数值仿真可以节约大量的计算时

间和计算机储存资源ꎬ目前国内学者通常采用第 ２)种方

法进行进气道自起动数值仿真ꎮ 本文采用第 ２)种定常逐

渐增加马赫数的方法开展进气道自起动过程仿真工作ꎮ

２.２　 数值计算方法

计算湍流模型采用 ｋ－ｅ 湍流模型ꎬ采用标准壁面函数

进行修正ꎬ壁面采用无滑移壁面ꎬ出口采用压力出口ꎮ 进

气道造型采用结构化网格ꎮ 考虑到进气道的对称性ꎬ本文

采用一半进气道造型进行数值仿真ꎬ近壁处网格进行加

密ꎬ壁面附近 ｙ＋在 ３０~ ６０ 之间ꎬ满足湍流模型要求ꎬ总网

格数量约 ４５０万(图 ２)ꎮ
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图 ２　 进气道网格划分及边界条件设置

３　 分析与讨论

图 ３所示为设计态下不同内收缩比情况下的对称面

Ｍａ 云图ꎮ ＩＣＲ ＝ ２.３２ 时ꎬ进气道内收缩比最大ꎬ进气道处

于不起动状态ꎬ内压段前段至喉道处存在大分离包ꎮ 分离

包具有较高的逆压梯度ꎬ气流只能从分离包与上壁面所夹

的空间中流入内通道ꎬ进气道内通道处于壅塞状态ꎮ 分离

包前缘处诱导出一道分离激波ꎬ分离激波与外压段波系相

互干涉ꎬ形成一道弯曲溢流激波ꎮ 随着内收缩比的减小ꎬ
分离包逐渐减小ꎬ内通道流通空间逐渐增大ꎬ唇口外侧溢

流激波逐渐向唇口的方向移动ꎻＩＣＲ ＝ １.９１ 时ꎬ分离包明显

减小ꎬ内通道流通空间明显增大ꎬ此时唇口前出现一道脱

体弓形波ꎻＩＣＲ ＝ １.８５时ꎬ唇口激波出现ꎬ进气道外强溢流激

波消失ꎬ但进气道内流道仍存在大面积分离区ꎬ进气道处

于临界不起动状态ꎬ分离激波与唇口激波在内流道内相互

干涉ꎻＩＣＲ ＝ １.７９时ꎬ原本存在内通道的大片分离区被吞入

喉道ꎬ唇口斜激波出现并打在下壁面ꎬ在激波附面层干扰

下ꎬ下壁面出现了微小的分离区ꎬ进气道内压段流动顺畅ꎬ
进气道处于起动状态ꎬ来流性能品质恢复正常ꎮ
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图 ３　 设计态下不同内收缩比 Ｍａ 云图

　 　 图 ４为不起动状态二维流线图ꎮ 分离包与进气道上

壁面形成了气动喉道ꎬ但气动喉道面积远远小于真实喉道

面积ꎬ气流在新气动喉道面积处严重壅塞ꎻ进气道入口前

出现溢流激波ꎬ气流在溢流激波的作用下发生偏转ꎬ向进
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气道外侧溢流ꎬ只有部分来流经气动喉道流入进气道内通

道ꎮ 流线图表明分流包内存在着大片的回流区ꎬ这是由下

壁面低能流在高逆压梯度下产生的ꎬ内收缩比越大ꎬ气流

压缩程度越高ꎬ内压段逆压力梯度越高ꎬ进气道越易发生

不起动状态ꎮ 当不起动状态发生时ꎬ壁面附近的低能流在

高逆压梯度的作用下发生回流ꎬ形成分离包ꎬ分离包诱导

分离激波与外压段斜激波相互干涉产生强溢流激波ꎬ造成

进气道性能急剧下降ꎮ

Mach: 0.2 0.6 1.4 1.8 2.2 2.6 3.4 3.831

Mach: 0.2 0.6 1.4 1.8 2.2 2.6 3.4 3.831

UaU ICR=2.32�"3�

UbU ICR=2.00�"3�

图 ４　 不同内收缩比不起动

状态流线图

设计态下不同内收缩比下的喉道性能参数如图 ５ 所

示ꎮ 内收缩比越小ꎬ分离包与上壁面形成的气动喉道面积

越大ꎬ弓形激波离唇口越近ꎬ唇口溢流量逐渐减小ꎬ进气道

流量系数逐渐增大ꎻ不起动状态下ꎬ各内收缩比对应的喉

道马赫数始终维持音速附近ꎬ相差不大ꎬ但起动状态恢复

后ꎬ进气道内压段流动通畅ꎬ喉道马赫数大幅度增加ꎬ且总

压恢复和流量系数等评价进气道性能指标的参数远大于

不起动状态ꎬ因此一个保持起动状态工作的进气道对飞行

器至关重要ꎮ
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图 ５　 不同内收缩比下的喉道性能参数

４　 结语
１)低能流在高逆压力梯度的作用下形成回流ꎬ进气

道下壁面出现大片的分离区ꎬ分离区与上壁面形成了新的

气动喉道ꎬ新气动喉道面积较小ꎬ产生内流道壅塞状态ꎬ造
成了进气道不起动ꎮ

２)设计了一套变几何机构ꎬ该变几何机构简单可调ꎬ
易于控制ꎮ 采用变几何辅助措施提升进气道自起动性能ꎬ
其原理在于减小进气道内收缩比ꎬ降低内压段逆压力梯

度ꎬ避免低能流发生回流ꎬ形成大面积分离区ꎮ 本文采用

变几何辅助措施后ꎬ进气道能够实现自起动ꎬ自起动极限

内收缩比为 １.７９ꎮ
３)逐渐减小内收缩比ꎬ使进气道由不起动至起动的自起

动过程中ꎬ溢流激波逐渐向唇口靠近ꎬ出口流量系数逐渐增

大ꎮ 当进气道恢复起动状态后ꎬ存在于内压段的分离区和唇

口外的溢流激波消失ꎬ进气道喉道性能参数大幅度上升ꎮ
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