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冲压发动机超声速进气道流动自激振荡研究
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摘 � � � 要: 当冲压发动机超声速进气道工作在一定条件下时,会出现自激振荡现象. 采用数值模拟方法研

究了某超声速进气道结构的自激振荡现象, 分析了振荡时进气道内流场的变化过程. 研究表明发生自激振荡

时进气道中流动产生大幅脉动, 造成进气道壁板结构承受周期变化的气动载荷, 载荷振荡频谱中包含多个特

征频率, 其与声模态频率相重合,表明自激振荡现象与声模态的相关性.
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Research on self�excited oscillation flows in inlet of ramjet
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Abstract: Self�excited oscillat ion may ar ise w hen the inlet of ramjet is under a certain

condition. This phenomenon for a super sonic inlet w as numerically studied, and changes in

f luid f low f ields were analy zed. T he results demonst rate that , in the occur rence o f o scilla�
t ion, the fluid f low in inlet gener ates larg e amplitude, result ing in violent per iodic aerody�
nam ic loads on ramjet w al l st ructures. T he f requency spect rum of oscillat ion comprises some

characterist ic fr equencies similar w ith acoust ic modal frequencies, imply ing a close relation�
ship betw een acoust ic modes and sel f�excited oscillat ion.
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� � 超声速进气道流动复杂, 一方面激波与附面

层相互影响, 产生分离和附着, 出现激波串结构,

这些流动可能处于不稳定状态. 另一方面, 进气道

中激波的位置可能前后运动,产生较大压力脉动,

对发动机稳定工作不利. 如果激波运动到唇口之

外,就会造成流量下降,进气道不启动,进而引发

喘振现象.激波振荡所产生的压力脉动也会给壁

面施加一定频率的振动载荷并会产生噪声, 如果

激波振荡具备足够的强度, 就会造成结构的疲劳

断裂.

根据进气道中结尾正激波位置的不同, 进气

道中的流动可以分为超临界、临界、亚临界等情

况. Sajben等
[ 1]
对二维进气道模型中的流动进行

了试验研究, 在自由流马赫数为 1. 84的情况下,

分别研究了出口喉道面积不同时,在超临界状态

到非临界状态之间变化的时均定常流动和非定常

流动.当结尾激波在 1. 5~ 2. 2之间时, 发现了三

种不同的亚声速大分离流动形式,认为其取决于

喉道设置以及历史流动条件, 而且发现相同的压

比可对应两种流动形式.激波在进气道内不稳定,

根据激波的位置, 可分为超临界振荡、双模态(超

临界/亚临界)振荡、三模态(超临界/亚临界/非临
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界)振荡现象,造成压力的大幅变化, 其影响为三

模态> 双模态> 超临界. 超临界振荡时压力脉动

功率谱表现为宽频谱, 而双模态和三模态振荡时

压力脉动功率谱中具有确定的峰值. Bogar 等
[ 2]

试验研究了超临界跨声速扩压器振荡流动的特征

频率.分别分析了时均和非定长的超临界流动, 发

现根据激波强度不同, 可能出现附体或分离流动,

非定长激波运动的功率谱密度分布显示了最多 3

个不同的峰值频率.对附体流动,特征频率尺度为

激波到扩压器出口的长度. 观察到最高三阶声学

频率.对于激波引起的分离,观察到不同于声学频

率的单独特征频率.

通过数值模拟方法研究进气道中的振荡现象

也是可行的. L iou等
[ 3]
对 Sajben 的试验进气道模

型进行了二维流动分析, 在超临界流动状态得到

的结果与试验结果相吻合. Saunders 等[ 4] 模拟了

混压式超声速 VDC (可变直径中心体)进气道流

动,同样观察到激波在喉道中的运动. Fujiw ara

等[ 5] 分析二维外压缩超声速进气道的激波振荡频

率,与实验结果吻合,振荡频率同样随着质量流量

的降低而增加. Nishizaw a 等
[ 6]
数值研究了自由

流马赫数 1. 64时,外压式进气道在亚临界状态下

的激波振荡现象.研究发现在亚临界时振荡流动

存在多个峰值频率, 其中低频成分来自于亚声速

扩压器的声学共振,高频成分(约 4 000 Hz)来自

于楔面上的周期分离流动被吸除造成的. 高频率

成分在扩压器长度增大时消失.无吸除时分离区

域明显增大, 此时周期振荡可能由于亚声速扩压

器中的声学共振造成的, 其振荡频率与声学共振

最低共振频率相当. Lu等 [ 7]数值分析了 3� 048 m

( 10英尺)冲压发动机进气道喘振现象.其结果表

明喘振来自于进口处的局部流动不稳定以及气室

中的声学振荡.并给出了一种修正的上游反馈机

理.亚临界情况下,这种反馈循环主要在进气道周

围形成,激波引起的分离涡在中心体表面和/或唇

口的激波被反射形成声波. 超临界情况下, 反馈主

要来自气室中的基本声学共振模态.

国内对进气道中激波振荡现象也有一些研

究.尹军飞等
[ 8]
通过试验研究了跨声扩压器流场

在等压出口和声速出口时的差别,发现了激波振

荡现象,其振荡频率约为 150 Hz左右. 等压出口

时激波振荡幅度比声速出口时高约 30% ,激波运

动速度快,且呈正弦运动.王世芬等
[ 9]
试验分析激

波振荡频率为集中于 1 000 ~ 3 000 Hz 的宽频

带.彭成一等 [ 10]通过试验方法研究了二元跨声扩

压器中激波振荡的动态特征, 表明扩张角从 3�增

加到 8�时,振荡频率显著增大. 而余少志等 [ 11] 对

该试验扩压器的出口流场分析表明流场动态畸变

与扩压器中附面层发展密切相关,附面层的汇合

对等直段内湍流发展起着决定性的作用. 余少志

等[ 1 2]还对一个扩压角为 6�的跨声扩压器激波附

面层干扰进行了研究, 发现激波振荡会带动分离

包前后移动,加剧了气流的脉动.出口条件对激波

振荡频率影响很大, 等压出口条件下约为 170

Hz, 而声速出口条件下约为 237 Hz.激波前后移

动最大距离达到 8 mm .

本文对某冲压发动机超声速进气道进行定常

与非定常流动分析,研究其自激振荡现象,分析振

荡时进气道内流场的变化过程,从特征频率角度

分析其与声模态频率的关系.

1 � 进气道模型及流动参数

如图 1所示, 设计马赫数为 3. 0的二元混压

式进气道结构包括两级压缩楔面、喉道段、扩压

段、等直段. 其中压缩楔面的压缩角分别为 11�和

18�,唇口角为 5�, 总收缩比 CR= 4. 53,内收缩比

CR in= 1. 08.设定进气道工作高度 10 km ,马赫数

2. 7.根据标准大气表, p 0 = 26 629 Pa, 静温 T 0 =

223. 26 K. 设流动为理想气体, 得到总压 p t =

0� 62 MPa, 总温 T t = 548. 78 K.进气道出口压力

p b采用多个背压条件, 分别设定压比 p r = p b / p 0

为 1, 5, 7, 9, 10, 11, 12.

图 1� 进气道示意图

Fig . 1 � Geometry of inlet

设进气道压缩楔面开始位置为坐标原点. 喉

道高度 H = 0. 075 m, 进气道上游延长 6. 6H , 上

下分别延长 35H , 设置为远场边界条件; 进气道

外部的流动出口采用压力出口;进气道出口也设

置为压力出口.进气道压缩楔面、喉道段以及部分

扩压段的二维网格如图 2所示,采用多块分区加

密,流场网格数共 37 964.流场划分为多块结构化

网格, 近壁面处加密, 使用计算流体力学软件

Fluent分析流场,采用 RNG k��湍流模型,调整壁

面第一层网格高度, 保证 30< y
+ < 100. 使用隐式

算法,对流项采用 Roe通量差分分裂格式处理,二

阶迎风格式,湍流项采用二阶迎风格式离散.
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图 2 � 进气道局部网格

F ig. 2� Inlet mesh lo cal

2 � 流动验证

进气道工作在逆压梯度下会发生分离流动.

分离流动的计算流体力学模拟对湍流模型、计算

网格等要求很高, 为保证结果准确,需要验证流场

计算方法,这里以 Car roll和 Dutton
[ 13]
实验研究

的隔离段模型为对象, 进行了定常流动分析.

Carroll和 Dutton
[ 13]
实验研究了来流马赫数

为 1� 63和 2� 45时, 附面层和反压对矩形截面管

道内激波串的影响, 他们测量了壁面压力、中心

线马赫数以及壁面摩擦系数, 还对流场速度进行

了激光多普勒测量, 并对流场结构做了表面油流

显示, 他们发现当波前马赫数保持不变时, 随着

附面层厚度的增加, 激波数目和激波与激波之间

的间距会增加, 另外激波长度也会增加. 本节采

用其试验模型 ( C�D模型) 作为流场计算方法的

标定样本.

C�D模型为矩形截面的二维隔离段, 截面宽

度 76. 2 mm, 进口高度为 32. 06 mm,为消除沿流

向附面层增厚造成流道收缩的影响, 其上下壁面

各有 0. 13�的扩张角, 隔离段长度为 754 mm. 其

试验包括多个边界条件, 这里使用进口马赫数

1� 63,进口总压 206 000 Pa, 总温 295 K, 壁面温

度 194 K, 进口附面层厚度 �u= 5. 4 mm ,出口/进

口静压比 2. 41. 选择隔离段后半部长度为 350

mm的一段隔离段作为计算域. 进口的总压、总

温、静压分布采用湍流边界层的 1/ 7幂律近似, 同

时包括壁面恢复温度近似.

使用 Fluent 进行分析, 其中湍流模型选择了

低雷诺数 Spalar t�Allmara ( S�A)模型、低雷诺数
SST k� 模型;高雷诺数 RNG k��模型和非平衡
壁面函数.

图 3( a)和( b)分别给出了隔离段中心线上的

马赫数分布和壁面上的压力分布. 图 4给出了采

用 RNG k��模型计算出的马赫数分布.由图中可

以看出, 采用 RNG k��和 SST k� 模型时, 马赫

数分布与试验吻合较好, 而壁面压力分布则存在

一些偏差, 其中 RNG k��的计算结果相对准确,

表明 RNG k��模型的相对优越性. 后续的计算将

采用该湍流模型进行进气道内流动的计算.

3 � 定常流动分析

超声速进气道工作在不同压比下, 其内部流

动情况是截然不同的. 由计算分析可知,本文研究

的进气道在工作马赫数为 2. 7, 压比小于 12时为

超临界流动, 结尾激波位于喉道中;压比为 12 时

为临界流动,结尾激波位于进气道喉道唇口;压比

大于 12时为亚临界流动,结尾激波被推出喉道.
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图 5 � 定常结果 p
r
= 12

F ig. 5� Steady solut ion w ith p
r
= 12

计算马赫数小于设计马赫数,有溢流出现.

如图 5所示, 给出了压比为 12时的马赫数分

布云图、无量纲压力云图,以及进气道上下内表面

的相应压力分布. 第一道激波的位置接近于唇口,

第二道激波由于气流在下表面的分离包处被压缩

而产生,第三道激波位于喉道中部,在扩压段还有

若干道弱激波,形成激波串结构.喉道中下壁面前

半部有分离包,约占喉道高度 15% .下壁面扩压

段与等直段连接部有大面积分离包, 分离包延伸

至等直段长度一半, 其上沿与喉道段下壁面大致

齐平.沿流向壁面压力逐渐升高,其中上壁面处由

于激波串的存在, 其压力存在波动.

4 � 自激振荡流动

冲压发动机进气道工作在高逆压梯度下, 流

道内存在激波、膨胀波、激波反射与相交、激波附

面层干扰、流动分离等复杂现象.流动本质上并不

稳定,存在着自激振荡现象,即流场进出口条件不

变情况下出现的非定常流动. 激波自激振荡现象

可能造成激波被反复推出、吸入进气道,造成流动

大幅变化,影响发动机工作.在定常流动分析的基

础上,分析该进气道在不同压比条件下的非定常

流动,研究激波自激振荡现象.

� � 计算以定常流动解为初值,设置时间步长为

1. 0  10- 6 s,时间项采用二阶隐式求解. 每一时

间步迭代至残差下降 1. 0  103 量级.分析了压比

p r= 8, 9, 10, 11, 12时的流动.

� � 计算发现,当压比为 8, 9, 10, 11时,流场基本

保持定常流动状态,各点的压力脉动很小. 图 6给

出了压比为 10时,喉道中 x / H ! 6. 67处上下壁

面压力随时间变化曲线,及其功率谱密度分布, 此

点位于扩压段入口. 可以看出各点的变化均为随

机变化,压力脉动小于该点平均压力的 0. 1%, 上

壁面该点脉动无明显峰值频率,而下壁面该点脉

动频率分布在很宽的频带上. 上下壁面上其他各

点压力脉动及频率分布与这两个点相似. 这些现

象表明当压比为 8, 9, 10, 11时, 流场中不存在自

激振荡现象.这种情况下,结构仅仅受到湍流脉动

压力的激振.

在压比为 12的非定常计算中,进气道中的气

流不稳定,压力均有大幅波动, 激波前后振动. 图

7给出了流量系数随时间的变化曲线, 可以看出

流量系数有大幅的振荡变化, 这将对进气道下游

的工作造成极大影响.

� � 图 8给出了一个振荡周期内不同时刻的压力

云图.从图中可以看出激波一直在喉道中振荡, 图

8 ( a) ~ ( e)显示了激波从喉道外被吸入的过程,

图 8( e) ~ ( h)显示了激波被推出喉道外的过程.

激波前后运动幅度达到 0. 1 m. 激波被吸入的过

程中,下壁面的分离点在喉道内收缩,由于分离包

所受逆压梯度减小,分离包开始缩小,分离流在喉

道中的高度最小降低为喉道高度的 10% ;当激波

接近其最下游振荡位置时, 从扩压段亚声速流动

传来的压力波动使得逆压梯度增加,加剧喉道内

分离,分离流高度最多占据喉道高度的 30% . 下

壁面分离点向上游移动, 最多达到第二个压缩楔

面上.在喉道分离包前形成激波.

� � 图 9给出了上下壁面各点压力脉动时间历程

及响应的功率谱密度分布. 从图中可以看出各点

压力脉动规律性很强, 脉动幅值较大,表明激波随

时间反复运动经过这些点, 造成压力大幅波动. 各

点脉动频率有所不同, 但频率成分大致相同,包括

100, 190, 290, 380, 470, 570, 660, 760, 850, 950,

1 040 Hz等.上壁面 x / H = 4. 0 处位于唇口(图 9

( a) ) ,激波有一次吸入推出过程, 其频率分布简

单,主要为 100 Hz, 高次谐波很弱.上壁面 x / H =
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图 6 � 压力脉动时间历程及功率谱密度分布

F ig . 6 � T ime histo ry and PSD o f pr essure o scillat ion

5. 33处位于喉道中部(图 9( c) ) ,一个周期内分别

受到第一道激波与第二道激波的作用, 形成时域

波形上的两个峰值,其振荡频率成分较复杂,包括

100, 190, 290, 380, 470, 570 Hz等,高次谐波峰值

依次降低.上壁面 x / H = 6. 67处位于喉道尾部与

扩压段连接部 (图 9( e) ) , 其时域波形类似图 9

( b) ,在一个周期内被第二道激波及其之后的若

干道弱激波所影响,形成时域波形上的几个峰值.

其频率成分与前一点有所不同, 没有出现 290 Hz

成分, 除 100, 190 Hz以外, 470 Hz峰值较高,而

图 7� 流量系数变化

F ig . 7� T ime histor y o f mass flow coefficient

其他频率成分比重相对较低.

下壁面 x / H = 4. 0处(图 9( b) )对应于第二压缩

楔面与喉道的连接部, 一个周期内包括分离包的

一次吸入推出过程, 频率包括 100, 190 Hz. 下壁

面 x / H = 5. 33处(图 9( d) )位于喉道中部, 一个

周期内同样包括分离的一次吸入推出过程, 频率

包括 100, 190, 290 Hz, 高频成分所占比重增大.

x / H = 6. 67处(图 9( f ) )位于喉道和扩压段连接

部分, 其上游为喉道分离包, 下游为扩压段分离

包,在一个周期内,扩压段分离包受到压力扰动影

响向上游运动,并进一步影响喉道分离流,该点处

压力脉动主要受到扩压段分离包向上游移动的影

响,频率主要包括 100, 190 H z.

在下游扩压段和等直段前半部分, 壁面上各

点的压力脉动具有同样的特征,上壁面的压力脉

动主要受到激波串结构影响, 由于激波强度低于

喉道内激波,且激波间距较小,壁面上各点在一个

周期内可能受到多个激波运动的影响, 虽然压力

脉动幅值较小, 但频率成分更加复杂(图 9( g) ) .

下壁面的压力脉动主要源于流道上方激波串前后

运动及逆压梯度变化对此处分离包的共同作用.

频率成分同样较为复杂(图 9( h) ) .
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图 8 � 激波振荡马赫数云图及流线 ( p r= 12)

F ig. 8� Mach contours and str eamlines of shock wave o scillation

� � 随着激波串结构在下游的消失, 压力脉动逐

渐减小,频率成分比较简单(图 9( i )和( j) ) , 由于

将出口背压限定为固定值, 此时的压力脉动主要

由压力在出口处的反射造成, 上下壁面的压力脉

动基本相同.

激波振荡的频率可能来自于进气道中声模态

响应.进气道下游固定出口压力,可以看作一端封

闭,而上游喉道存在正激波, 对声波进行反射, 同

样看作封闭的一端. 根据一维准静态等截面管道

流声学方程

1
c
2
 2 p∀

 t2
-

 2
p
∀

 x 2 = 0 ( 1)

式中 c, p
∀
, x , t分别为声速、压力脉动、轴向坐标、时

间.考虑流动速度影响,可以得出声学共振频率为

f = 2n c
4L

( 1- Ma
2
) ( 2)

式中 n, L , Ma 分别表示声模态数、管道长度、流

动马赫数.

根据本节所分析的进气道结构, 将唇口到压

力出口的距离取为管道长度, 则 L = 2. 2 m, 进气

道内流动平均马赫数 Ma = 0. 33, 平均声速 c=

460 m / s, 可以计算出对应声模态. 表 1列出了声

模态频率值与数值模拟所得振荡频率. 可以看出

振荡频率与声模态频率很接近,表明流动自激振

荡是由声模态引起的. 这一结论与文献[ 2]的研究

结果相符.

表 1� 声模态与振荡频率

Table 1 � Acoustic modes and oscillation frequencies

N 声模态频率/ H z 计算值/ Hz 误差/ %

1 95. 86 100 4. 32

2 191. 72 190 - 0. 90

3 287. 58 290 0. 84

4 383. 44 380 - 0. 90

5 479. 30 470 - 1. 94

6 575. 16 570 - 0. 90

7 671. 02 660 - 1. 64

8 766. 88 760 - 0. 90

9 862. 74 850 - 1. 48

10 958. 60 950 - 0. 90

11 1 051. 46 1 040 - 1. 09

1600



� 第 9 期 刘占生等:冲压发动机超声速进气道流动自激振荡研究

图 9 � 上下壁面各点压力脉动和功率谱密度分布

Fig . 9 � Pressure o scillation and P SD of points on top and bo ttom w alls

5 � 结 � 论

研究了冲压发动机超声速进气道自激振荡现

象,结果表明在特定边界条件下,进气道中的流动

会出现明显的自激振荡现象,导致压力大幅脉动,

该压力脉动沿流向逐渐减弱. 振荡压力频谱中包

含多个特征频率, 这些频率与声模态频率对应, 表

明自激振荡的激起和维持与声模态密切相关.
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