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二元混压式进气道窄缝形射流调节结构参数设计
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摘　　　要：针对窄缝形主动射流用于二元混压式超声速进气道再起动特性调节的结构参数设计，开展了

大量定常数值模拟研究，得到了窄缝位置、宽度及喷射角度等结构参数对再起动特性的影响趋势，利用少量

非定常算例验证了定常计算结果的准确性．结果表明：射流的注入使进气道产生超声速溢流，并出现可动气

动喉道等新的再起动流场特征．约进气道流量１％的射流流量能产生约５％的溢流量，在溢流作用下，４．５％～
１１％的射流流量使进气道实现了再起动，射流流量越大，射流分离区也越大，进气道越难实现再起动．研究还

发现：窄缝位置及宽度对射流溢流效率的影响很小，但窄缝位置存在一个有效作用范围，只有在距唇口３５～
６５ｍｍ的位置注入射流，进气道才能实现再起动．射流喷射角对射流溢流效率的影响较大．射流喷射角越大，

射流的溢流效率越高，再起动所需的射流流量及其范围也越小．
关　键　词：二元混压式进气道；窄缝形射流调节；再起动特性；数值模拟；结构参数设计；溢流效率

中图分类号：Ｖ４３１　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１１－０８－２８
网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２２９７．Ｖ．２０１２０８０１．１４３８．２０１２０７．１５６２＿０１８．ｈｔｍｌ
基金项目：武器装备预研基金（９１４０Ａ２８０３０３０９ＫＧ０１）

作者简介：游进（１９８１－），男，四川西充人，博士生，主要从事固体火箭冲压发动机及超声速进气道技术研究．

Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｓｌｏｔ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｆｏｒ
ｒｅｃｔａｎｇｌｅ　ｍｉｘ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｉｎｌｅｔ

ＹＯＵ　Ｊｉｎ，ＸＩＡ　Ｚｈｉ－ｘｕｎ，ＬＩＵ　Ｂｉｎｇ，ＬＺｈｏｎｇ
（Ｃｏｌｌｅｇｅ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　ａｎｄ　Ｍａｔｅｒｉａｌ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ｄｅｆｅｎｓｅ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ　４１００７３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｓｌｏｔ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ
ｒｅｓｔａｒｔｉｎｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｒｅｃｔａｎｇｌｅ　ｍｉｘ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ　ｗａｓ　ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．
Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｗｉｄｔｈ　ａｎｄ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｏｎ　ｒｅｓｔａｒｔｉｎｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｗｅｒｅ　ｒｅ－
ｓｅａｒｃｈｅｄ．Ａ　ｆｅｗ　ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ　ｗｅｒｅ　ｐｅｒｆｏｒｍｅｄ　ｔｏ　ｖｅｒｉｆｙ　ｔｈｅ　ｓｔｅａｄｙ　ｒｅｓｕｌｔｓ．
Ｔｈｅ　ｓｔｅａｄｙ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ｎｅｗ　ｒｅｓｔａｒｔｉｎｇ　ｆｌｏｗ　ｉｍｐｒｅｓｓ　ｓｕｃｈ　ａｓ　ｍｏｖａｂｌｅ　ｐｎｅｕ－
ｍａｔｉｃ　ｔｈｒｏａｔ　ａｐｐｅａｒｓ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｍａｓｓ　ｓｐｉｌｌａｇｅ　ｉｎｃｒｅａｓｅｓ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ．Ｉｎｌｅｔ　ｒｅ－
ｓｔａｒｔｓ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ　ｏｆ　４．５％～１１％ｉｎｌｅｔ　ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ　ａｓ　５％ｉｎｌｅｔ　ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ　ｓｐｉｌｌｓ
ｏｕｔ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ　ｏｆ　１％ｉｎｌｅｔ　ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ．Ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｄｉｓｔａｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｌｉｐ　ａｎｄ
ｓｌｏｔ　ｉｓ　３５～６５ｍｍ，ｉｎｌｅｔ　ｗｏｕｌｄ　ｒｅｓｔａｒｔ　ａｎｄ　ｈａｓ　ｓａｍｅ　ｒｅｓｔａｒｔｉｎｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ．Ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｉｎ－
ｃｒｅａｓｅ　ｏｆ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ，ｓｐｉｌｌａｇｅ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｅｎｈａｎｃｅｓ，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｒａｎｇｅ　ｏｆ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ
ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ　ｆｏｒ　ｒｅｓｔａｒｔ　ｒｅｄｕｃｅｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ　ｔｈｅ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｓｌｏｔ　ｗｉｄｔｈ　ｏｎ　ｓｐｉｌｌａｇｅ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ　ｉｎ－
ｊｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｒｅｓｔａｒｔｉｎｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｉｓ　ｓｌｉｇｈｔ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｒｅｃｔａｎｇｌｅ　ｍｉｘ－ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｉｎｌｅｔ；ｓｌｏｔ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ；

ｒｅｓｔａｒｔｉｎｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；

ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｄｅｓｉｇｎ；ｓｐｉｌｌａｇｅ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

DOI:10.13224/j.cnki.jasp.2012.07.031



　第７期 游　进等：二元混压式进气道窄缝形射流调节结构参数设计

　　亚燃冲压发动机普遍采用混压式超声速进气
道，其固有的起动问题一直是冲压发动机技术的
研究热点之一．Ｋａｕｔｒｏｗｉｔｚ　Ａ等［１］最早对其进行
了一维准定常理论分析，得到了最小起动马赫数
的等熵限制和自起动马赫数的 Ｋａｕｔｒｏｗｉｔｚ　Ａ限
制，发现了两者之间的迟滞回路现象．Ｖａｎ　Ｗｉｅ　Ｄ
Ｍ等［２］通过实验研究得到了迟滞回路曲线，证实
喉部出现壅塞流是超声速进气道不起动流场的主

要特征之一．Ｔａｈｉｒ　Ｒ　Ｂ，Ｗａｇｎｅｒ　Ｊ　Ｌ等［３－４］的研究
进一步表明，唇口脱体激波后的亚声速溢流是进
气道维持不起动流场的主要机理．
在此基础上，国内外相继研究发展了变几何

喉道调节［５］、开孔溢流［６］、移动唇口变收缩比［７］等
调节方法，通过减小喉部壅塞度或增加溢流的方
法改善进气道的再起动特性，虽然效果明显，但均
存在结构复杂、效率不高的缺点．其他的附面层抽
吸［８］、瞬间低压起动［９］等调节方法虽然简单方便，
但由于不能显著增加溢流，对再起动特性的改善
效果有限．
主动射流调节是一种广泛应用于Ｓ弯进气道

流动分离控制的主动流动控制技术［１０］，文献［２］
将其用于进气道不起动流场调节，实验结果初步
表明进气道能实现再起动．文献［１１］对迟滞回路

Ｍａ为２．２～２．５的二元混压式进气道再起动特
性进行了定常数值模拟研究．结果表明：在整个迟
滞回路内的不起动流场中引入窄缝形射流调节，
进气道均能实现再起动．文献［１２］则对方波形单
脉冲射流作用下的进气道再起动特性进行了非定

常数值模拟研究，发现射流引起的进气道溢流是
不起动流场实现再起动的主要机理，且再起动所
需射流流量不到进气道流量的５％，具有结构简
单、成本低、作用效果显著等优点．
以上研究主要侧重于主动射流调节的可行性

及其作用机理分析，没有考虑射流窄缝结构参数
的影响．对于类似的超声速主流横向喷流干扰流
场，目前的研究大多基于喷管推力矢量控制［１３］、
飞行器姿态控制［１４］、吸气式发动机燃料喷注［１５］

等应用背景，将重点放在射流参数对壁面压强分
布和流场掺混效果的影响上，忽略了射流对主流
的溢流作用．本文即针对此现状，利用数值模拟方
法，重点研究了射流窄缝各结构参数对进气道主
流溢流效率的影响趋势，分析了基于进气道再起
动特性优化的窄缝形射流结构参数设计准则，为
其深入的机理研究及工程应用提供参考．

１　数值仿真模型

１．１　物理模型

本文研究对象为主动射流调节下的二元混压

式超声速进气道流场．进气道采用“三斜一正”压
缩波系，射流喷射口采用窄缝形结构．图１为进气
道模型和射流窄缝的主要结构参数示意图，Ｌｓｌｏｔ
为窄缝与唇口距离，Ｗｓｌｏｔ为窄缝宽度，θｓｌｏｔ为窄缝
中心线和第二级楔面夹角．这３个参数决定了射
流位置、大小和角度，是本文研究的主要射流结构
参数．

图１　带射流调节的进气道窄缝结构参数示意图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｓｌｏｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｆｏｒ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｉｎｊｅｔｃｔｉｏｎ

进气道具体结构与文献［１２］中的模型相同，
其内收缩比为１．２４，迟滞回路 Ｍａ为２．２３～
２．５４，在Ｍａ＝２．３的不起动流场中引入主动射流
调节，进气道实现了再起动．本文在此基础上对各
结构参数下的进气道再起动特性进行对比研究．
二维计算流量均换算为进气道宽度为９３ｍｍ时
的实际流量．

１．２　数值模拟方法

文献［１１－１２］的研究表明：定常数值模拟和非
定常数值模拟得到的结果相近，射流注入和撤去
的非定常过程对再起动状态影响不大．相比而言，

前者计算效率高，便于进行大规模对比研究，后者
和实际物理过程接近，结果更为真实可信．为综合
两者优点，本文同时采用这两种计算方法进行研
究．即先利用大规模定常计算深入研究各结构参
数的影响，再通过少量非定常算例对定常计算结
果进行检验和修正．
定常计算的控制方程为二维定常可压雷诺时

均Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程，采用时间相关法求
解．非定常计算的控制方程为带时间导数项的二
维非定常可压雷诺时均 Ｎ－Ｓ方程，采用“双时间
步”方法求解，时间离散格式为二阶精度的隐式
格式．
两种计算方法均采用有限体积法离散，空间
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项采用Ｒｏｅ－ＦＤＳ（ｆｌｕｘ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｓｐｌｉｔｔｉｎｇ）格式，
对流项为二阶迎风格式，黏性项为中心差分格式．
湍流模型均采用ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）ｋ－ω
模型［１６］．
网格为结构网格，并采用自适应加密技术对

流动参数变化剧烈的地方进行加密．同时对壁面
第一层网格加密，使其无量纲壁面距离ｙ＋≤１，以
准确模拟边界层流动．文中各算例的网格单元总
数均为４０万左右．边界条件采用压力入口、压力
远场、压力出口、绝热无滑移壁面以及对称面边
界．进气道边界条件的设置可参见文献［１２］．图１
中细实线为射流入口，在射流关闭时设置为壁面，
射流注入时设置为压力入口．

１．３　算例验证

文献［１２］对非定常计算方法进行了算例验
证，本文利用射流（喷流）与超声速主流干涉流场
的实验数据［１７］对定常计算方法进行算例验证．
图２给出了射流窄缝宽度Ｗｓｌｏｔ＝１ｍｍ、射流

与来流总压比ｐｃ／ｐ０＝０．３１的数值模拟流场等马
赫数分布．与文献［１７］中的实验纹影图相比，两者
流场基本一致，数值模拟准确得到了分离激波、弓
形激波、马赫盘、分离区涡流等主要流场特征．

图２　横向射流超声速主流干涉流场等马赫数分布

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ

ｉｎｔｏ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｒｏｓｓ　ｆｌｏｗｓ

图３给出了射流附近壁面的压强分布．图中
纵坐标为壁面压强ｐｗ 与超声速主流静压ｐ∞ 之
比．数值模拟值和实验值总体分布趋势一致，前者
略小于后者．由射流前未受扰动流场的压强实验
值大于理论值约０．４个单位，可知实验值存在一
定误差．如果从所有实验数据中扣除这一误差，实
验值和数值模拟值则较为吻合．
由上可知，本文数值模拟方法能准确计算射

流超声速主流干涉流场，且具有较高精度．

图３　射流超声速主流干涉流场壁面压强分布

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ

ｉｎｔｏ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｒｏｓｓ　ｆｌｏｗｓ

２　结果分析

本文不起动流场来流马赫数Ｍａ∞ 均取为接

近最小马赫数（即迟滞回路下限值）的２．３．定常
计算过程如下：首先计算无射流作用下的不起动
流场，以此为初场，逐渐增加射流流量进行定常计
算，每个射流流量下的定常计算均以上一个射流
流量下的收敛流场为初场．区别于文献［１２］中大
股射流突然注入的非定常流动过程，以上定常计
算模拟了射流流量缓慢增加的非定常过程．该过
程能消除各种非定常扰动，突出射流流量的溢流
效率及对再起动特性的直接影响．

２．１　不同射流流量下的进气道流场变化

以Ｗｓｌｏｔ＝１ｍｍ，Ｌｓｌｏｔ＝４５ｍｍ，θｓｌｏｔ＝９０°为窄
缝结构的基准参数，对射流作用下此基准结构的
进气道流场变化进行了定常数值模拟．图４给出
了不同射流流量下进气道定常收敛流场的等马赫

数分布，图中ｍ·ｊｅｔ为射流流量，ｍ
·
ｕｎ 为ｍ

·
ｊｅｔ＝０时

不起动流场（图４（ａ）所示）的进气道流量，其数值
模拟值为２．０６ｋｇ·ｓ－１．
由图４（ａ）可见，不起动流场的脱体激波和下

壁面边界层相互干涉，形成较大的局部分离区和
分离激波，并产生一道速度滑移面伸入进气道内．
滑移面上方为收缩型流管，气流在几何喉道处达
到壅塞．滑移面下方流管受分离区影响，实际气动
型面为扩张型．脱体激波与分离区相交处成为其
气动喉道，Ｘｐｔｈ即为气动喉道距进气道起点的水
平距离．气流在该气动喉道处壅塞，在几何喉道处
则为超声速流．
图４中Ｈｓｔ为进入进气道的气流流管高度．
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图４　不同射流流量下进气道定常流场等马赫数分布

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｓｔｅａｄｙ　ｆｌｏｗｓ　ｆｏｒ　ｉｎｌｅｔ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ

　　随着图４（ｂ）中射流注入，射流下游分离区和
脱体激波诱导分离区连通，分离激波前移，进气道
主流提前向上偏转，产生超声速溢流，Ｈｓｔ值显著
减小．同时，滑移面上移至进气道外，进气道内形
成带气动喉道的单一流管．
随着射流流量增加，射流分离区变大，分离激

波前移，超声速溢流增加，Ｈｓｔ值不断减小．促使脱
体激波向后移动，通过减小其后的亚声速溢流来
维持流量平衡，Ｘｐｔｈ值也随之增加．当脱体激波进
入唇口后，并未立即消失，而是继续向唇口内移动，
成为内正激波，如图４（ｃ）所示．这是因为随着溢流
量增加，气动喉道通过在内收缩通道的移动减小其
流通面积，以适应进气道流量的减小，维持不起动
流场结构．图４（ａ）～图４（ｃ）中Ｈｓｔ值和Ｘｐｔｈ值的变
化可明显看出这一趋势．
当射流流量增加到图４（ｃ）时，再增加射流流

量，内正激波就和唇口斜激波分离，导致强度锐
减，不能再维持大规模局部分离区．气动喉道随之
消失，壅塞流及内正激波也消失，进气道内建立起

全超声速主流，如图４（ｄ）所示．
继续增加射流流量，如图４（ｅ）所示，进气道

流场结构变化不大，但射流马赫盘及其分离区增
大，再附激波及其在进气道内的反射激波强度增
加，进气道内局部分离增强．
在低流量射流作用下（图４（ｂ）～图４（ｃ）），超

声速溢流量较小，进气道流场仍存在气动喉道及
壅塞流，在此流场基础上撤去射流，即将射流压力
入口设置成壁面，进行定常计算，得到的是图４（ａ）
的不起动流场．在大流量射流作用下（图４（ｄ）～
图４（ｅ）），进气道流场主流全部为超声速流，撤去
射流后，定常计算得到的是图４（ｆ）的起动流场．
但当射流流量过大时（ｍ·ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ ＝０．１１５），射流

分离区在射流撤去后将形成较厚的边界层进入进

气道，使其回到不起动状态．
综上可见，射流的注入增加了超声速溢流，并

使进气道不起动流场出现可动气动喉道．只有在
约进气道流量４．５％～１１％的射流流量调节下，
进气道才能在撤去射流后实现再起动．
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和方波形单脉冲射流作用下的再起动过

程［１２］相比，图４所示流场特征基本一致．当方波
形单脉冲射流流量ｍ·ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ ＞０．０４１［１２］时，进气

道才能实现再起动，而在本文连续射流流量作用
下，当ｍ·ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ 增加到０．０４５时就建立起了起动

流场．可见，进气道再起动特性和射流注入方式关
系不大，仅和最终的射流流量相关．本文的定常计
算结果和非定常计算结果也较为吻合．

２．２　主动射流对进气道主流的溢流效率

主动射流产生的超声速溢流是进气道实现再

起动的关键，溢流量大小和射流流量密切相关．图

５给出了不同射流流量ｍ·ｊｅｔ 下的进气道总流量

ｍ·ｉｎｌｅｔ、扣除射流流量后的净流量ｍ
·
ｎｅｔ以及几何喉

道总压恢复系数σｔｈ＝ｐ０ｔｈ／ｐ０∞ 的变化曲线．其中

ｐ０ｔｈ为几何喉道总压，ｐ０∞ 为来流总压，横坐标中
的Ｉｊｅｔ为和射流流量一一对应的射流冲量，Ｉｕｎ 为
不起动流场进气道流管在脱体激波前的冲量．冲
量值Ｉ定义如下：

Ｉ＝ｍ
·ｖ＋ｐＡ ＝ （γ＋１）ｍ

·ａｃｒｚ（λ）／γ （１）

式中ｍ· 为气流流量，ｖ为气流速度，ｐ为气流静
压，Ａ为气流流管横截面积，γ为比热比，ａｃｒ ＝

２γＲＴ０／（γ＋１槡 ）为气流临界声速，Ｒ 为气体常
数；Ｔ０为气流总温，ｚ（λ）＝λ＋１／λ，λ为气流速度
系数，Ｉｕｎ的数值模拟值为１　５０１Ｎ．
图５中，流量曲线与顶轴之间为进气道溢流

量，两流量曲线之间为射流流量．由图可见，进气
道流量和总压恢复系数均随射流流量的增加而大

幅降低．其中，约进气道流量１％的射流流量可以
使进气道产生约５％的溢流量，溢流效果明显．

图５　进气道主要性能参数随射流流量变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｈｉｅｆ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ

起动流场的射流流量相对于进气道流量较

小，且范围较大，为０．１１＞ｍ
·
ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ ＞０．０４５，工

程上较易实现．对应的射流冲量仅为进气道气流
冲量的６％～１６％，调节效率较高．
值得注意的是，当内正激波及其诱导分离区

消失，进气道内建立起超声速起动流场时，射流后
分离区范围大幅缩小，射流后超声速主流向下偏
转，使进气道流量曲线出现短暂的爬升，总压恢复
系数也因为正激波的消失出现突跃．这一曲线特
征可视为进气道进入起动流场的标志．

２．３　射流窄缝位置的影响

对不同窄缝位置的进气道再起动过程进行了

定常计算．图６给出了不同Ｌｓｌｏｔ下进气道流量随
射流流量的变化曲线，图中符号对应计算算例，实
线为起动流场范围．未标出的窄缝结构参数均取
为基准参数，后文亦同．

图６　不同Ｌｓｌｏｔ下进气道流量随射流流量变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｌｓｌｏｔ

由图６可见，当窄缝距离唇口３５～５５ｍｍ之
间时，相同射流流量在不起动流场形成的溢流量
相差不大，起动流场所需的最小射流流量也大致
相同，均在ｍ·ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ＝０．０５左右．在起动流场下，

射流距离唇口越远，相同射流流量的溢流量越大，
起动流场的上限即最大射流流量也越小．
图６中Ｌｓｌｏｔ＝６５ｍｍ时，起动流场所需的最

小射流流量大幅增加到ｍ·ｊｅｔ／ｍ
·
ｕｎ ＝０．０８左右，溢

流流量随射流流量的变化曲线也出现较大变化．
图７给出了其流场随射流流量增加的变化过程．
由图７可见，由于射流靠近第一级楔面，当

ｍ·ｊｅｔ／ｍ
·
ｕｎ＝０．０３２时，分离激波就已接近第二道斜

激波．当ｍ·ｊｅｔ／ｍ
·
ｕｎ＝０．０４３时，分离激波越过第二

道斜激波，到达第一级楔面，分离激波前马赫数增

６６５１



　第７期 游　进等：二元混压式进气道窄缝形射流调节结构参数设计

加，激波强度及总压损失增加，射流前压强降低，
促使射流回流区突然增大，溢流大幅增加，图６中
的进气道流量相应大幅下降，且大大低于其他位
置在相同射流流量下的进气道流量．
当ｍ·ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ＝０．０７６时，超声速溢流量更大，

内正激波和唇口激波分离并随之消失，进气道流
量出现回升，类似其他位置的流场起动特征．但再
附激波打在上壁面形成了较大局部分离和较强分

离激波，后者和再附激波相交产生了一道正激波，
仍维持了进气道内壅塞流（图７（ｃ））．撤去射流
后，进气道仍不起动．只有当 ｍ·ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ ＝０．０８２

时，再附激波打在靠近喉道处，局部分离显著缩
小，进气道才建立起起动的超声速流场．
图８给出了Ｌｓｌｏｔ＝２９ｍｍ时不同射流流量下

的进气道流场变化．由于唇口靠近射流，并位于其
扇形膨胀区的初始段，唇口前气流转折角较大，马
赫数较低，导致出现局部脱体激波和亚声速流场．
当射流流量增加到ｍ·ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ ＝０．０８２时，唇口前

脱体激波仍存在，且唇口激波打在内收缩段靠前
位置，形成较大的局部分离及亚声速主流．数值模
拟结果表明：在该位置的任意射流流量作用下，进
气道均不能实现再起动．

２．４　射流喷射角度的影响

图９给出了ｍ·ｊｅｔ／ｍ
·
ｕｎ＝０．０３８时不同喷射角

度下的进气道流场，和图４（ｃ）进行对比可看出，
顺主流方向的射流（图９（ａ））上游分离区最小，超
声速溢流量也最小，Ｈｓｔ值最大，脱体激波还位于
唇口外；垂直主流方向的射流（图４（ｃ））次之，且
脱体激波已进入唇口成为内正激波，进气道临近
起动流场；逆主流方向的射流（图９（ｂ））上游分离
区最大，超声速溢流量最大，Ｈｓｔ值最小，进气道内
已建立起超声速起动流场．
图１０给出了不同喷射角度下的进气道流量

随射流流量的变化曲线．随着喷射角的增加，射流
顺主流方向的动量分量减小，逆向的动量分量增

图７　Ｌｓｌｏｔ＝６５ｍｍ时进气道流场等马赫数分布

Ｆｉｇ．７　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ｗｈｅｎ　Ｌｓｌｏｔ＝６５ｍｍ

图８　Ｌｓｌｏｔ＝２９ｍｍ时进气道流场等马赫数分布

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ｗｈｅｎ　Ｌｓｌｏｔ＝２９ｍｍ
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图９　ｍｊｅｔ／ｍｕｎ ＝０．０３８时不同θｓｌｏｔ下进气道流场等马赫数分布

Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔθｓｌｏｔｗｈｅｎｍｊｅｔ／ｍｕｎ＝０．０３８

图１０　不同θｓｌｏｔ下进气道流量随射流流量变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔθｓｌｏｔ

加，导致射流穿透高度及上游分离区范围增加，超
声速溢流量增加，起动流场所需的最小射流流量
也相应减小．另一方面，喷射角的增加加大了流场
损失，使进气道再起动所需的溢流量增加，起动流
场临界点对应的进气道流量显著减小，同时起动
流场的最大射流流量也大幅减小．
综上可知，逆向主流方向的射流能增加溢流

量，减小再起动所需的射流流量，喷射角度越大，
射流调节效率越高．但喷射角度过大也会导致起
动流场对应的射流流量范围缩小．

２．５　射流窄缝宽度的影响

图１１给出了不同窄缝宽度下的进气道流量
随射流流量的变化曲线．由图可见，窄缝宽度对射
流的溢流效果影响很小，对再起动特性的影响也
不大．在Ｈｓｌｏｔ≤１ｍｍ时，起动所需的最小射流流
量相同，Ｈｓｌｏｔ＝２ｍｍ时，该值略为增加，但溢流量
仍不变．根据式（１），相同的流量具有相同的冲量．
由前面的流场分析可知，进气道溢流量主要由射
流超声速主流干涉流场结构决定，根据文献［１８］
的结论：喷流射高等干扰流场的特征尺度又与喷
流动量比的平方根存在近似比例关系．因此，再起
动特性主要由射流冲量或者流量决定，与射流总

压、窄缝宽度等参数无关．窄缝宽度可根据加工工
艺适当取小．

图１１　不同Ｈｓｌｏｔ下进气道流量随射流流量变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｈｓｌｏｔ

３　非定常数值模拟结果分析

为检验以上定常数值计算结果的真实性及精

度，本文对２．１中基准进气道的再起动过程进行
了非定常数值模拟．
射流缓慢增加的准定常过程和实际非定常过

程接近，２．１中定常计算的射流注入过程流场变
化及起动流场对应的射流流量阈值也和文献［１２］
中非定常计算结果吻合．因此本文只对固定射流
流量作用下的流场及射流撤去后的再起动过程进

行非定常数值验证，初场均取为该射流流量下的
定常计算收敛流场．
图１２给出了非定常计算得到的不同射流流

量稳定作用下及射流撤去后的进气道流量变化曲

线．由图可见，在低射流流量作用下，进气道流场
为稳定的定常流场，进气道流量等参数几乎不变．
在ｍ·ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ＝０．０３８时，射流撤去后，进气道未实

现再起动，进气道流量最终为不起动流场流量，即

ｍ·ｉｎｌｅｔ／ｍ
·
ｕｎ＝１．当ｍ

·
ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ＝０．０４２时，射流撤去
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后，进气道实现了再起动，进气道流量最终为起动
流场流量，即ｍ·ｉｎｌｅｔ／ｍ

·
ｕｎ＝１．０５．

图１２　不同射流流量下基准进气道再起动

过程流量变化曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ　ｐｒｏｆｉｌｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｒｅｓｔａｒｔ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ

在大射流流量作用下，进气道流场均出现

６　０００Ｈｚ左右的高频低幅振荡，射流流量越大，振
荡幅值越高，频率越低．由流场分析可知，这主要
是较大的再附激波打在进气道内形成的较大局部

分离 引 起 的 不 稳 定 流 动．定 常 数 值 模 拟 在

ｍ·ｊｅｔ／ｍ
·
ｕｎ＝０．１１５也得到了相同振幅的振荡流动

结果，但在ｍ·ｊｅｔ／ｍ
·
ｕｎ ＝０．１０４时为无振荡的稳定

流场．说明定常计算只能捕捉较大的振荡流动．
撤去射流后，ｍ·ｊｅｔ／ｍ

·
ｕｎ ＝０．１０４时的振荡流

场实现了再起动，而ｍ·ｊｅｔ／ｍ
·
ｕｎ ＝０．１１５时振荡流

场又回到了不起动状态．说明流场振荡不影响其
再起动性能．分析其流场变化可知，再起动性能主
要和射流引起的射流分离区大小有关，较大的分
离区在被吞入进气道内时会形成较大的边界层流

动，从而使唇口激波打在下壁面引起的流动分离
加剧，诱发进气道内产生正激波并将其推出形成
脱体激波，进气道重新回到不起动状态．
比较定常计算和非定常计算结果可看出，两

者得到的进气道起动流场的射流流量范围相同，
流场状态及各流动参数也基本相同，定常计算仅
在捕捉较低振幅的流场振荡方面略有不足，而流
场振荡不影响进气道的再起动特性．因此，本文定
常计算得到的结论可信．

４　结　论

１）在射流作用下，超声速进气道不起动流场
分离激波引起的速度滑移面被推出，进气道内流

场出现可移动的气动喉道．当唇口溢流为零时，脱
体激波被吸入唇口成为内正激波并随气动喉道向

后移动，进气道仍不能实现再起动．直到内正激波
和唇口激波分离，正激波诱导分离区及气动喉道
消失，进气道才能实现再起动．
２）约１％进气道流量的射流流量能使进气道
产生约５％的溢流．在４．５％～１１％的射流流量作
用下，进气道建立起全超声速的起动流场，撤去射
流后，进气道即能再起动．过大的射流流量产生的
射流分离区会干扰再起动过程，使射流撤去进气
道重新回到不起动状态．
３）射流作用在距唇口３５～６５ｍｍ处，能实现
进气道的再起动，且不同射流位置的再起动特性
变化较小．射流距唇口太远，再附激波打在内收缩
段靠前位置，会产生较大局部分离，使再起动所需
的最小射流流量大幅增加，起动流场对应的射流
流量范围急剧缩小，射流距唇口太近，唇口前的流
速较低，且气流转折角较大，导致唇口出现局部脱
体激波，进而导致唇口内出现较大局部分离和亚
声速流场，进气道也不能再起动．
４）随着射流喷射角增加，射流分离区范围及
溢流量增加，进气道起动所需的最小射流流量及
其范围均减小．射流窄缝宽度对再起动特性影响
较小．
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