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变几何进气道流场与性能的快速预测方法研究

马航宇ꎬ苏纬仪ꎬ安航ꎬ张俊欣ꎬ杨振均

(南京航空航天大学 能源与动力学院ꎬ江苏 南京 ２１００１６)

摘　 要: 针对压缩面可旋转调节的二元进气道ꎬ采用本征正交分解(ＰＯＤ)的模型降阶方法ꎬ结合径向基函数(ＲＢＦ)插
值ꎬ构建 ＰＯＤ－ＲＢＦ 快速预测模型ꎮ 研究发现:该模型可以实现任意来流马赫数和压缩面旋转角度时进气道流场的快速

预测ꎬ预测结果与数值模拟结果符合良好ꎮ 对整个样本空间内进气道喉道流量和总压恢复系数进行预测ꎬ其中喉道流

量预测误差小于 ２％ꎬ总压恢复系数预测误差小于 ３％ꎮ 该方法在不同飞行工况时进气道的精细化调节方面具有较好的

应用价值ꎮ
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０　 引言

高超声速飞行器由于其巨大的潜在军事优

势ꎬ目前它已成为各航空航天大国研究的热点ꎮ
进气道作为高超声速飞行器的关键部件之一ꎬ其
工作状态直接影响到整个飞行器的性能与

安全[１]ꎮ
在高超声速领域ꎬ二元进气道由于其结构简

单、调节方案较多且易于实现、有利于一体化设计

等优点[２]ꎬ从而得到了广泛的应用ꎮ 然而ꎬ飞行器

设计时ꎬ为保证其在高马赫数飞行条件下的性能ꎬ
设计马赫数往往较高ꎬ在非设计点工况ꎬ进气道的

起动性能、流量捕获能力和抗反压能力等往往较

差ꎮ 单一固定几何的进气道已经难以满足宽速域

飞行的要求[３]ꎮ 根据飞行器不同的飞行工况ꎬ对

进气道进行几何调节是一种行之有效的方法ꎬ它
可以提升其在低马赫数时的性能ꎬ保证发动机的

稳定工作ꎮ
在进气道调节方面ꎬ潘鹏宇等[４] 通过调节喉

道面积研究了二元进气道的自起动过程ꎮ 高明

等[５]采用下壁面可旋转ꎬ喉道设置泄流槽的调节

方案ꎬ开展了不同区域流量抽吸对进气道性能的

影响研究ꎮ 然而ꎬ在调节方式确定后ꎬ不同工况时

的调节量往往依赖于研究者的经验以及大量的计

算流体动力学(ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓꎬＣＦＤ)
仿真ꎬ且并不能保证在所有工况下ꎬ进气道的性能始

终是最优的ꎮ 因此ꎬ为充分发挥进气道的性能ꎬ必须发

展一种变几何进气道流场与性能的快速预测方法ꎮ
在流体力学领域ꎬ基于本征正交分解(ｐｒｏｐｅｒ

ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎꎬ ＰＯＤ) 的方法实现流场
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快速预测一直是研究热点ꎬ该方法在弯曲激波压

缩二元进气道[６]、Ｅ３高压涡轮[７]、乘波前体－进气

道一体化模型中均得到了成功应用ꎮ 但以上研究

中ꎬ研究对象均是固定几何的ꎬ在变几何流场预测

中该方法是否适用仍然不得而知ꎮ
基于此ꎬ本文以二元进气道为研究对象ꎬ采用

数值模拟的方法ꎬ提出了进气道变几何调解方案ꎮ
在 ＰＯＤ 方法的基础上ꎬ结合径向基函数( ｒａｄｉａｌ
ｂａｓｉｓ ｆｕｎｃｔｉｏｎꎬ ＲＢＦ)插值ꎬ构建变几何进气道流

场与性能的快速预测模型ꎬ为实现进气道的精细

化调节提供技术支撑ꎮ

１　 物理模型与数值模拟方法

１.１　 物理模型

本文以二元进气道为研究对象ꎬ如图 １ 所示ꎮ
该进气道基于等强度配波理论进行设计ꎬ外压段

采用 三 道 斜 激 波 压 缩ꎬ 设 计 点 飞 行 高 度 为

２６.６ ｋｍꎬ设计马赫数为 ６.０ꎬ在设计点三道斜激波

交汇于唇口ꎮ
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图 １　 二元进气道尺寸图

１.２　 数值模拟方法

采用 ＲＡＮＳ 方法对流体力学控制方程进行求

解ꎮ 选择密度基求解器ꎬ湍流模型使用 ＳＳＴ(ｓｈｅａｒ
ｓｔｒｅｓｓ ｔｒａｎｓｐｏｒｔ)ｋ－ω 模型ꎬ无粘通量采用 ２ 阶精度

ＡＵＳＭ 格式ꎬ黏性项通过中心差分格式得到ꎮ 其

中ꎬ层流黏性系数采用 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 公式进行计算ꎬ
湍流黏性系数由湍流模型计算得到ꎬ时间推进采

用欧拉隐式方法ꎮ
边界条件设置如图 ２ 所示ꎬ来流采用压力远

场边界ꎬ来流参数取自标准大气 ２６.６ ｋｍ 处的气

流参数ꎻ远场出口和进气道出口均采用压力出口

边界ꎬ其中进气道出口反压取来流静压的 １０ 倍ꎻ
喉道为内部面条件ꎻ对于所有的壁面ꎬ均采用无滑

移绝热壁面边界条件ꎮ
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图 ２　 二元进气道边界条件示意图

２　 变几何进气道调节方案

综合考虑进气道在低马赫数时的流量捕获能

力和起动能力ꎬ本文提出一种旋转压缩面的调节

方式ꎬ如图 ３ 所示ꎮ 以第 ２ 级和第 ３ 级压缩面的

连接点(ｘ＝ ５８２.８３ ｍｍꎬｙ＝ ７８.６７ ｍｍ)为旋转中心ꎬ
将进气道下壁面绕其顺时针旋转ꎬ旋转角度为 θꎮ
前两级压缩面向上偏转ꎬ压缩角减小ꎬ从而引起激

波角减小ꎬ使得低马赫数时激波更贴近唇口ꎬ减少

了溢流ꎬ提高了进气道的流量捕获能力ꎮ 第 ３ 级

压缩面的压缩角也减小ꎬ同时使得喉道高度增加ꎬ
减小了内收缩比ꎬ提高了进气道的低马赫数起动

能力ꎮ

图 ３　 二元进气道调节方案示意图

该进气道要求的马赫数工作范围为 ３ ~ ６ꎬ为
验证这种调节方式是否有效ꎬ对马赫数为 ３ 时ꎬ进
气道调节前后分别进行了数值模拟ꎬ马赫数分布

云图如图 ４ 所示ꎮ 由图 ４ 可知ꎬ在来流马赫数为 ３
时ꎬ若不对进气道进行几何调节ꎬ在进气道肩部会

出现较大的分离包ꎬ严重影响了进气道的流量捕

获能力ꎬ并且会带来较大的总压损失ꎬ气流品质大

幅下降ꎻ进气道压缩面旋转 ４°后ꎬ在相同工况下ꎬ
进气道肩部的分离包完全消失ꎬ流量捕获能力和

总压恢复系数均得到改善ꎮ 与进气道调节前相

比ꎬ捕获流量提高了 １１２.９％ꎬ总压恢复系数提高

了 ２７.４％ꎬ进气道性能得到明显提高ꎬ证明了本文

所采用的进气道调节方案合理有效ꎮ
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图 ４　 进气道调节前后马赫数分布云图
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３　 快速预测方法

３.１　 快速预测总体方案

本文基于 ＰＯＤ 模型降阶方法ꎬ结合 ＲＢＦ 构

建了进气道流场的快速预测模型ꎬ其完整流程如

图 ５ 所示ꎮ
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图 ５　 快速预测流程图

　 　 具体主要包括以下步骤ꎮ
１)选择影响变量ꎮ 本文选择的变量为 Ｍａ 和

θꎬ其中 Ｍａ 范围为 ３~６ꎬθ 范围为 ０°~４°ꎮ
２)针对这两个变量进行试验设计( ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓꎬ ＤＯＥ)ꎬ得到一系列的样本工况点ꎬ为
保证样本点在样本空间分布均匀ꎬ本文采用优化

拉丁方采样方法进行试验设计ꎬ获取的 ３０ 个样本

点分布如图 ６ 所示ꎮ
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图 ６　 样本点分布

３)通过数值模拟获得 ３０ 个样本工况下的流

场ꎬ构成流场快照ꎮ
４)使用 ＰＯＤ 方法实现模型降阶ꎬ模型降阶后

获得 ＰＯＤ 基模态及基系数ꎬ并对其进行模态截

断ꎬ保留主要模态、忽略次要模态ꎮ
５)对于任意非样本工况ꎬ通过 ＲＢＦ 插值实现

未知工况对应的基系数的预测ꎮ
６)将 ＰＯＤ 基模态与预测的基系数线性组合

并叠加ꎬ实现流场的快速预测ꎮ

３.２　 ＰＯＤ 方法

将每一个工况下的进气道流场快照用一个列

向量表示ꎬ并按照一定的工况顺序组成快照矩阵ꎮ
ｕ＝[ｕ１ ｕ２ 􀆺 ｕｉ 􀆺 ｕＮ] (１)

式中:Ｎ 为样本工况数ꎻｕｉ可以是任意类型的流场

数据ꎬ本文分别选择了马赫数ꎮ
为避免分解时某个奇异值远大于其他奇异

值[８]ꎬ对快照矩阵进行处理ꎬ得到脉动样本矩阵

ｕ′＝[ｕ１－ｕ
－
ｕ２－ｕ

－
􀆺 ｕｉ－ｕ

－
􀆺 ｕＮ－ｕ

－
] (２)

式中ｕ
－
＝ １
Ｎ
∑
Ｎ

ｉ＝１
ｕｉ 为样本平均流场ꎮ ＰＯＤ 方法的本

质就是寻找一组最佳正交基 Φꎬ也被称为 ＰＯＤ 模

态ꎬ使得 ｕ′在其上的投影在最小二乘意义上最

优ꎬ即

ｍｉｎ
Φ
∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ｕ′ｉ － ΦΦＴｕ′ｉ ꎬΦＴΦ ＝ Ｉ (３)

该最小值问题通过奇异值分解(ｓｉｎｇｕｌａｒ ｖａｌｕｅ
ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎꎬＳＶＤ)方法进行求解ꎮ 然后将 ｕ′投
影到 Φ上ꎬ得到每个工况对应的基系数 ａꎬ这样任

意一个工况的流场数据 ｕｉ 可表示为

ｕｉ ＝ ∑
Ｎ

ｍ ＝ １
Φｍａｍ ＋ ｕ

－
(４)

由此达到了高维流场用低维基系数表示的

效果ꎮ

３.３　 径向基函数插值

径向基函数插值是以未知点与已知点之间欧

氏距离为自变量的精准插值方法ꎮ ＲＢＦ 距离加权

的特点ꎬ使其具有更好的局部特性[９]ꎬ在本文中ꎬ
对基系数的预测可表示为

ｆ(ｘ) ＝ ∑
Ｎ

ｋ ＝ １
ｗｋφ( ｘ － ｘｋ ２) (５)

式中: ｘ－ｘｋ ２ 为预测工况与样本工况的欧氏距离ꎻ
ｗｋ 为权重系数ꎻφ 为基函数ꎮ 本文采用 ３ 次函数:

φ( ｘ－ｘｋ ２)＝ ｘ－ｘｋ
３
２ (６)

３.４　 流场预测误差

为衡量预测精度ꎬ基于网格节点给出预测误

􀅰７４􀅰
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差的定义:

Ｅｒ ＝
∑
Ｍ

ｉ ＝ １
(ｕＣＦＤ

ｉ － ｕｐｒｅ
ｉ ) ２

∑
Ｍ

ｉ ＝ １
(ｕＣＦＤ

ｉ ) ２

(７)

式中:Ｍ 为网格节点数ꎻｕＣＦＤ
ｉ 为第 ｉ 个网格节点的

数值仿真流场数据ꎻｕｐｒｅ
ｉ 为第 ｉ 个网格节点的预测

流场数据ꎮ

４　 结果与讨论

４.１　 进气道流场的快速预测

以 Ｍａ ＝ ３.４ꎬθ ＝ ３°这一非样本工况为待预测

工况ꎬ采用 ＰＯＤ－ＲＢＦ 方法对其马赫数分布进行

了预测ꎬ为保证预测精度ꎬ本文在模态截断时保留

前 ２０ 阶ꎮ 该工况的 ＣＦＤ 结果与 ＰＯＤ－ＲＢＦ 预测

结果以及绝对误差分布如图７ 所示ꎮ 由图７ 可知ꎬ预
测马赫数分布与 ＣＦＤ 结果整体符合良好ꎬ进气道激

波系的位置也非常准确ꎬ二者无明显差异ꎮ
从绝对误差分布来看ꎬ预测误差主要集中在

扩压段内ꎬ尤其是扩压段的进口处ꎮ 分析原因主

要是在喉道处ꎬ存在激波、激波的反射等复杂流动

现象ꎬ在进入扩压段后ꎬ由于下壁面几何调节ꎬ激
波反射的角度、强度等均会发生变化ꎬ并且在马赫

数较低时ꎬ进气道的抗反压能力较弱ꎬ该区域受进

气道出口反压的影响ꎬ可能会出现激波串等现象ꎬ
给流场预测带来了困难ꎮ 但就整体而言ꎬ流场参

数的分布依然非常精确ꎬ 此时预测误差仅为

３.２１％ꎮ 预测耗时在 ０. １ ｓ 内ꎬ相较于数小时的

ＣＦＤ 仿真优势明显ꎮ

	B
�$'%�

Ma� 0.2 1.0 1.8 2.6 3.4 Ma� 0.2 1.0 1.8 2.6 3.4

	C
�10%�3#'�

error: 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 1.1

	D
�4�A����

图 ７　 马赫数分布预测结果与绝对误差分布

４.２　 进气道性能的快速预测

ＰＯＤ－ＲＢＦ 快速预测方法赋予了我们实时观

测该进气道在各个Ｍａ 以及 θ 时流场分布的能力ꎮ
然而ꎬ在工程实际中ꎬ仅仅只是流场分布是不够

的ꎬ我们想要更直观地根据性能参数来指导进气

道的调节ꎮ 因此ꎬ本文对进气道在不同Ｍａ 和 θ 时

的性能进行了快速预测ꎬ性能参数分别选择了喉

道流量和总压恢复系数ꎬ其中喉道流量分布如

图 ８ 所示ꎮ
由图 ８ 可知ꎬ在相同 θ 时ꎬ流量随马赫数的降

低而减少ꎬ这主要是由于此时进气道捕获面积不

变ꎬ各级压缩角也不变ꎬ当 Ｍａ 减小时ꎬ激波角增

大ꎬ激波远离唇口ꎬ进气道溢流增加ꎬ导致流量减

小ꎮ 在相同 Ｍａ 时ꎬ流量变化却有所不同ꎬ当 Ｍａ
较高时ꎬ唇口溢流很少ꎬ随着 θ 的增大ꎬ进气道捕

获面积减少ꎬ从而导致流量减小ꎻ当 Ｍａ 较低时ꎬ
随着 θ 的增大ꎬ各级压缩角减小ꎬ引起激波角减

小ꎬ激波贴近唇口ꎬ进气道溢流减少ꎬ从而导致流

量增加ꎬ并且由图 ４(ａ)可知:Ｍａ 和 θ 都较小时ꎬ
进气道肩部的分离包也会阻碍进气道的流量

捕获ꎮ

�m�LH�T� � � � � � � � �� ��

��� ��� ��� ���

���

���

���

���

���

���

���

���

�
��� ��� ���

Ma

θ�
	°


图 ８　 进气道不同工况的喉道流量

　 　 不同 Ｍａ 和 θ 时的喉道总压恢复系数如图 ９
所示ꎮ 整体上随马赫数的降低ꎬ进气道压缩面诱

导的激波强度减弱ꎬ总压损失减小ꎬ总压恢复系数

增大ꎮ 左下角出现反常现象ꎬ由图 ４(ａ)可知ꎬ此
时进气道肩部存在较大分离包带来较大的总压损

失ꎮ 左上角总压恢复系数降低是由于 θ 较大时ꎬ
扩压段进口处的扩张角增大ꎬ此时受进气道反压

的影响ꎬ扩压段内存在回流ꎬ在 Ｍａ 较低时ꎬ回流

前推到喉道处ꎬ导致此处的总压恢复系数较低ꎮ
在 Ｍａ 较高处也存在一个总压恢复系数较低
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的区域ꎬ此时主要是由于进气道激波打在唇口内ꎬ
反射激波的位置不同引起喉道附近流动分离的位

置也有所不同ꎮ 反射激波靠前时ꎬ随 θ 的增大ꎬ流
动分离逐渐出现在喉道前ꎬ总压恢复系数降低ꎬθ
继续增大ꎬ反射激波向后移动ꎬ分离区也随之向后

移动ꎬ越过喉道以后ꎬ总压恢复系数有所升高ꎮ

Ma

σU�

θ�
	°
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图 ９　 进气道不同工况的喉道总压恢复系数

为评估性能预测结果是否准确ꎬ现选取了 ５
个典型的非样本工况ꎬ并对其性能进行预测ꎬ同时

对这 ５ 个工况进行 ＣＦＤ 数值仿真ꎬ获取了喉道流

量和喉道总压恢复系数的 ＣＦＤ 结果ꎮ 所选工况

及喉道流量预测结果如表 １ 所示ꎬ喉道总压恢复

系数预测结果如表 ２ 所示ꎮ 由两表可以发现ꎬ本
文所采用的性能预测方法可以实现进气道喉道流

量和总压恢复系数的精准预测ꎬ与 ＣＦＤ 数值模拟

结果符合良好ꎬ其中喉道流量预测误差小于 ２％ꎬ
总压恢复系数预测误差不超过 ３％ꎮ 该方法为飞

行器在不同飞行工况下充分发挥进气道的性能、
实现进气道的精细化调节提供了技术支撑ꎮ

表 １　 选取工况及喉道流量预测结果

工况 Ｍａ θ / (°) ｍ
􀅰

ｐｒｅ / (ｋｇ / ｓ) ｍ
􀅰

ＣＦＤ / (ｋｇ / ｓ)
１ ３.４ ３.０ ３.８３５ ３.８３８
２ ３.８ １.２ ４.５３３ ４.４４８
３ ４.４ ２.８ ６.２０５ ６.２０５
４ ５.２ ０.５ ８.３４０ ８.２９３
５ ５.８ ２.０ ９.６６５ ９.６６９

表 ２　 选取工况及喉道总压恢复系数预测结果

工况 Ｍａ θ / (°) σｔ－ｐｒｅ σｔ－ＣＦＤ

１ ３.４ ３.０ ０.７８０ ０.７７７
２ ３.８ １.２ ０.７６４ ０.７４３
３ ４.４ ２.８ ０.７２５ ０.７２４
４ ５.２ ０.５ ０.６６４ ０.６５２
５ ５.８ ２.０ ０.４７６ ０.４７０

５　 结语

本文以二元变几何进气道为研究对象ꎬ基于

模型降阶的思路ꎬ构建了 ＰＯＤ－ＲＢＦ 快速预测模

型ꎮ 主要得到以下结论:
１)本文提出的旋转压缩面的调节方案成功提

高了进气道的低马赫数时的性能ꎬ证明了该方案

合理有效ꎻ
２)ＰＯＤ－ＲＢＦ 模型可以实现任意 Ｍａ 和 θ 时

进气道流场的快速预测ꎬ预测结果与数值模拟结

果符合良好ꎬ预测耗时在 ０.１ ｓ 内ꎬ证明了该方法

在几何变化时依然适用ꎻ
３)对整个样本空间内进气道喉道流量和总压

恢复系数进行了性能预测ꎬ喉道流量预测误差小

于 ２％ꎬ总压恢复系数预测误差小于 ３％ꎬ该方法

在不同飞行工况时进气道的精细化调节方面具有

较好的应用价值ꎮ
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