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低于自起动马赫数时高超进气道的
非定常流动特性

王卫星，郭荣伟
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：采用非定常数值仿真的方法研究了低于自起动马赫数时高超声速进气道的非定常流动特性．
研究表明：低于进气道自起动马赫数时，进气道处于不起动状态，流场发生喉道壅塞性振荡现象，其流场振荡

频率为２５０Ｈｚ．流场振荡主要发生在喉道之前，对其后流场影响相对较小，扰动信号由喉道以当地气流速度

向下游传播．隔离段长度对喉道壅塞性流场振荡几乎没有影响．飞行马赫数较小时流场未出现振荡现象，当

飞行马赫数靠近自起动马赫数时流场出现周期性振荡现象，并且随着飞行马赫数的增大，此类流场振荡趋于

强烈；进气道压差阻力随着时间推进呈现周期性变化，振荡频率同样为２５０Ｈｚ．
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　　高超声速进气道作为高超推进系统的主要气
流压缩部件，其性能直接影响推进系统的工作特

性．高超推进系统能够正常工作的前提是进气道
处于稳定起动状态，否则高超声速飞行难以实现，
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因此起动性能是高超进气道的１个关键性能指
标．进气道一般处于２种工作状态：起动状态与不
起动状态．导致进气道处于不起动状态的因素很
多，比如飞行马赫数低于其自起动马赫数、燃烧室
反压过高、飞行攻角过大等．研究发现正常工作的
进气道发生不起动时其压缩面瞬时压力载荷将增

大２０倍［１］，阻力系数增大５倍［２］，同时伴随热载
荷的较大变化［３］，这可能损坏飞行器的结构部件
和飞行姿态；进气道不起动时由于捕获流量较小，
燃烧室可能不能正常工作甚至熄火，这对推进系
统推力影响很大，并且由于燃烧室熄火导致喷管
燃气流量、速度、温度及压力均偏低．对于升力体
设计的高超飞行器，其前体／进气道的压缩面及喷
管均是提供升力的主要部件，并且起到力矩配平
的作用．进气道发生不起动时，飞行器推阻比瞬间
减小，压缩面产生的抬头力矩瞬间增大，而喷管产
生的低头力矩则瞬间减小，这可能导致飞行器瞬
间失控，给飞行姿态控制带来较大困难．因此进气
道的不起动特性引起较大的关注，科研工作者开
展了大量的研究工作．

Ｗａｇｎｅｒ等人［４－５］对一种高超声速进气道反
压引起的不起动流场特性开展了试验研究，研究
发现在反压引起的进气道不起动过程中，结尾激
波以２６ｍ／ｓ的速度通过隔离段向上游移动，并且
不起动流场存在１２４Ｈｚ的流动脉动．采用高速摄
影技术及ＰＩＶ（ｐａｒｔｉｃｌｅ　ｉｍａｇｅ　ｖｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ）流场
测试技术研究了进气道不起动过程中的流场结构

变化，并进行了动态压力测试与功率谱分析．Ｗｅ－
ｉｔｉｎｇ［１］和Ｒｏｄｉ等［６］各自测试了反压引起的进气
道不起动过程中激波的瞬时传播速度，分别为

１０～２７ｍ／ｓ和５５～７０ｍ／ｓ．Ｓｈｉｍｕｒａ［２］，Ｒｏｄｉ［６］，

Ｈａｗｋｉｎｓ等［７］研究表明进气道发生不起动时压
力脉动增大，并且存在频率为上百赫兹的流场振
荡．ＭｃＤａｎｉｅｌ等［８］指出在燃烧室侧壁点火容易引
起附面层分离，进而引发进气道不起动．Ｔａｎ等
人［９－１０］对反压引起的进气道不起动的流场振荡现

象及进气道不起动的不稳定特性开展了动态试验

研究．李留刚等［１１］分析了进气道处于不起动状态
的压力信号特征并给出了预测进气道不起动的预

警方法．
高超进气道高空起动方式大体有两种，即抛

帽盖式的脉冲起动与加速自起动．对于加速自起
动，进气道在飞行速度未达到起动马赫数之前较
长一段时间内将处于不稳定的不起动状态，这种
状态下进气道的流场特性如何及其将对飞行器结

构产生何种影响值得关注．但以上研究工作偏重
于反压引起的进气道不起动时的流场特性，对低
于自起动马赫数时进气道的流场特性未有涉及．
因此本文将开展低于自起动马赫数时高超声速进

气道的非定常流场特性的研究工作．

１　物理模型

针对自起动马赫数为４．０，设计马赫数为６．５
的定几何轴对称混压式高超声速进气道开展低于

自起动马赫数时的流场非定常特性研究工作．图

１给出了该进气道模型的示意图及主要尺寸，外
压段采用３级压缩，其中第２级，第３级采用曲面
压缩，进气道总收缩比为７．３，内收缩比为１．８．隔
离段长高比分别为０，７及１３，隔离段沿流向面积
扩张以补偿附面层的发展．

图１　进气道示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｍｏｄｅｌ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

４３７２
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２　数值模拟

２．１　计算方法

本文对流场进行全黏性Ｎ－Ｓ方程求解，无黏
对流通量的分裂格式采用Ｒｏｅ格式，采用２阶迎
风格式离散，时间项采用２阶精度，湍流模型选用

ｓｈｅａｒ－ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ（ＳＳＴ）κ－ω 模型．采用理想
气体模型并考虑比热容及导热系数随温度的变

化，其中比热容随温度的变化采用５次多项式拟
合，导热系数随温度的变化采用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式
求解．应用双时间步进（ｄｕａｌ－ｔｉｍｅ　ｓｔｅｐｐｉｎｇ）隐式
的时间离散方法求解非定常流场．其中物理时间
步长依据以下公式给定：

ｔ＜
最小网格尺寸
特征波速

　　计算中监测全场残差、喉道流量以及喉道的
马赫数、压力等，收敛以各方程的残差均下降３个
数量级或继续迭代残差不再下降同时流量与马赫

数、压力稳定为准则．

２．２　计算网格及边界条件

为减小计算量，对０°攻角工作条件下的轴对
称进气道采取二维轴对称数值仿真．图２给出了
计算域与计算网格，网格在壁面与唇罩附近进行
了加密处理，壁面为无滑移绝热壁面．

图２　计算域及计算网格

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｄｏｍａｉｎ　ａｎｄ　ｇｒｉｄｓ

边界ＡＢ，ＢＣ赋压力远场边界条件，ＣＤ，ＥＦ
赋压力出口边界条件，ＡＧ为对称轴．飞行条件见
表１．

表１　来流条件

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｆｌｙｉｎｇ

高度／ｋｍ 马赫数 静压／Ｐａ 静温／Ｋ

１８．５　 ３．００　 ６　９９５　 ２１６．６５

１８．５　 ３．４０　 ６　９９５　 ２１６．６５

１８．５　 ３．５５　 ６　９９５　 ２１６．６５

１８．５　 ３．６５　 ６　９９５　 ２１６．６５

２．３　数值方法校验

采用Ｉｚｕｍｉ等人［１２］开展的运动激波聚焦反
射试验对本文采用的数值计算方法的非定常气动

问题处理能力进行了验证．试验中激波反射器的
型面可表述为 Ｘ＝ＣＹ２，本文选取缩放因子

Ｃ＝０．５，激波运动马赫数为１．５．图３给出了运动
激波聚焦反射过程中不同时刻的流场结构，其中
上半图为试验纹影图谱，下半图为数值仿真结果，
时间ｔ采用γ１／２·Ｄ／ａ进行了无量纲化处理，用珓ｔ
表示．从图３可以看出所采用的非定常数值计算
方法能够较准确模拟出运动激波聚焦反射过程中

流场结构的复杂变化，可见此非定常数值计算方
法具有一定的可信度．

图３　激波聚焦反射非定常过程

Ｆｉｇ．３　Ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ　ｆｏｃｕｓｉｎｇ
ａｎｄ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｎｇ

３　结果与分析

３．１　进气道不起动流场非定常特性

图４给出了Ｍａ＝３．５５，ｔ＝１７ｍｓ时刻进气道
的流场，其中隔离段长高比为１３．从图中可以明
显看出在进气道内压段进口压缩面肩部存在严重

的气流分离，分离包前缘诱发产生分离激波，并且
分离激波远离唇罩前缘，导致较大的溢流，流入进

５３７２
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气道的流量较小，进气道处于不起动状态．

图４　Ｍａ＝３．５５，ｔ＝１７ｍｓ时不起动流场

Ｆｉｇ．４　Ｕｎ－ｓｔａｒｔｉｎｇ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ａｔ　Ｍａ＝３．５５，ｔ＝１７ｍｓ

图５给出了喉道处流量随时间的变化，从图
可以看出喉道处流量随时间呈周期性振荡，流场
处于非定常不稳定周期性振荡状态．从图还可以
看出流量的振荡周期大约为４ｍｓ，即振荡频率为

２５０Ｈｚ．

图５　喉道处流量随时间的变化

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ａｔ

ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ

喉道流量随时间的周期性振荡源于流场结构

的周期性变化，为了分析流场结构随时间的变化，

图６给出了１个振荡周期内不同时刻流场的马赫
数等值图，其中表征时间的变量采用流场振荡周
期进行了无量纲化处理，时间用Ｔ 表示，范围为

０～１．０００．Ｔ＝０，Ｔ＝１．０００时刻对应喉道流量最
大值，Ｔ＝０．５００时刻对应喉道流量最小值．从图
可以看出整个流场结构随时间变化以Ｔ＝０．５００
为界可以分为２个阶段，Ｔ＝０到Ｔ＝０．５００这段
时间内随着时间推进，分离包逐渐增大，其前缘向
上游移动一直到第３级压缩面．分离包诱发的分
离激波同样随着分离包增大而向上游移动，在这
个过程中分离激波逐渐远离唇罩，在唇罩外侧造
成溢流，并且同第３道压缩波发生波波相干现象．
在Ｔ＝０．５００时分离包最大，起始点处在第３级

压缩面上，分离激波最终取代第３道压缩激波，此
时溢流最大，流量捕获最小．Ｔ＝０．５００到Ｔ＝

图６　流场结构随时间的变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗｆｉｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ
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１．０００这段时间内，由于流量较小，造成内通道空
间富余，压力降低，随着时间推进分离包逐渐变
小，分离激波逐渐靠近唇罩，进气道流量捕获逐渐
增大，Ｔ＝１．０００时刻分离包最小，此时分离激波
离唇罩最近，进气道流量捕获最大．从图还可以看
出分离包大小及形态随时间是动态变化的．Ｔ＝０
到Ｔ＝０．２５０这段时间内分离包外缘与唇罩内壁
之间存在一超声通道并存在激波串结构．随着时
间推进，分离包逐渐增大，分离包外缘与唇罩内壁
之间的超声通道被进一步挤压，到Ｔ＝０．３７５时
刻基本消失．Ｔ＝０．５００到Ｔ＝１．０００这段时间内
分离包形态的变化过程基本相反．
图７给出了１个振荡周期内Ｔ＝０～０．５００

区间不同时刻中心锥壁面的压力沿程分布图．从
图可以看出壁面压力峰值与喉道流量随时间的变

化规律相同，即分离包变小的过程中壁面压力峰
值逐渐增大，当分离激波离唇罩最近时进气道流
量捕获最大，壁面压力峰值最大．分离包变大的过
程中壁面压力峰值变化趋势则相反．随着时间的
推进，流场结构的演变，壁面压力分布有较大的改
变，对于升力体布局的飞行器，这势必对其升力及
力矩产生较大的影响，给飞行器的姿态控制带来
困难．周期性的壁面压力振荡反映流场结构的周
期性变化，这将对飞行器的结构带来损坏，且一旦
其振荡频率与飞行器固有频率相同或者接近将引

起共振可能导致飞行器结构解体．

图７　不同时刻壁面沿程压力分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｗａｌｌ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｔｉｍｅｓ

３．２　进气道性能的非定常特性

图８、图９分别给出了喉道处流量平均的压
力及马赫数随时间的变化．同流量一样，压力与马

赫数随着时间推进均呈周期性振荡，其中压力振
幅达到来流静压的５．５倍左右，马赫数则一直在

１．０上下振荡，振幅约Ｍａ＝０．１４．与图５喉道处
流量随时间的变化对比分析可以发现，压力随时
间的变化历程与流量随时间的变化历程基本保持

一致，并且周期相同均为４ｍｓ，即进气道流量捕
获最大时，喉道处压力也最大．由此可见：进气道
在低于自起动马赫数发生流场振荡时，随着分离
包变小，流量捕获增大，喉道处气流堵塞程度加
剧，压力升高；在此高压及唇罩斜激波扰动下分离
包变大，喉道流量随之减小，喉道处气流堵塞程度
减缓，内通道空间富余，压力随之减小．可见流场
结构、压力及流量三者之间耦合程度很高．

图８　喉道处压力随时间的变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ

图９　喉道处马赫数随时间的变化

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ

ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ

图１０给出了喉道及进气道出口处流量平均
压力的时间变化历程．从图可以看出喉道及进气

７３７２
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道出口压力随时间推进均呈周期性振荡，并且振
荡周期相同，均为４ｍｓ．但是进气道出口压力比
喉道均值小大概４．５倍来流静压，且振幅也相对
较小，可见低于自起动马赫数进气道发生流场振
荡时其影响区域主要是喉道之前的流场，对其后
流场影响相对较小，其不起动根本原因在于喉道
太小发生壅塞，捕获的流量不能完全通过导致的，
发生流场振荡及不起动的机理不同于反压引起的

喘振及不起动，本文定义此类振荡现象为喉道壅
塞性流场振荡．同时还发现虽然进气道出口与喉
道处的压力随时间的振荡频率相同，但是进气道
出口的压力峰谷值出现时间比喉道处的压力峰谷

值出现时间滞后，分析认为在流场振荡过程中向
下游产生了脱涡，并且以当地流速向下游传输，此
脱涡影响下游流场．

图１０　进气道出口及喉道处压力随时间的变化

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｏｕｔｌｅｔ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ

ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ

图１１给出１个振荡周期内进气道压差阻力
系数随时间的变化．从图可以看出压差阻力系数
随时间推进同样呈周期性振荡，周期为４ｍｓ，频率
为２５０Ｈｚ，振幅达０．０１１Ｃｄ．这将导致飞行器推阻
比的周期性振荡，对飞行器飞行姿态控制及结构
安全带来挑战．

３．３　进气道隔离段长度对其不起动非定常流场
特性的影响

　　图１２给出了配置不同隔离段长度的进气道，

飞行马赫数为３．５５，Ｔ＝０．５００时刻（即流量捕获
最小时刻）的流场结构图．从图可以看出进气道喉
道之前流场结构基本相同，分离包起始位置、分离
包形态等基本相同．可见隔离段长度对喉道前流

场几乎没有影响，表明喉道壅塞性流场振荡主要
受喉道前内通道型面及波系结构影响．

图１１　压差阻力系数随时间的变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｒａｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ

图１２　Ｍａ＝３．５５，Ｔ＝０．５００时刻流场结构

Ｆｉｇ．１２　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ａｔ　Ｍａ＝３．５５

ｗｈｅｎ　Ｔ＝０．５００

图１３、图１４分别给出了隔离段长高比为０，

７，飞行马赫数为３．５５时喉道及进气道出口流量
平均压力随时间的变化历程．从图可以看出压力
随时间呈现周期性振荡，并且振荡周期均为４
ｍｓ．从图１４还可以看出进气道出口压力峰值出
现时间比喉道处压力峰值出现时间同样滞后．可
见隔离段长度对喉道壅塞性流场振荡的振荡频率

几乎没有影响．

８３７２
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图１３　隔离段长高比为０时，喉道处压力随时间的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ

ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｅｎｇｔｈ　ｔｏ　ｈｅｉｇｈｔ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｓｏｌａｔｏｒ　ｅｑｕａｌｓ　０

图１４　隔离段长高比为７时，喉道处压力

随时间的变化

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ　ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ

ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｅｎｇｔｈ　ｔｏ　ｈｅｉｇｈｔ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｓｏｌａｔｏｒ　ｅｑｕａｌｓ　７

３．４　来流条件对进气道不起动非定常流场特性
的影响

　　图１５给出了飞行马赫数为３．００时进气道喉
道处流量随时间的变化历程，从图可以看出随着
时间推进，喉道处流量基本稳定．可见飞行马赫数
较低时，进气道不起动流场基本保持稳定，没有出
现明显的周期性振荡现象．
图１６给出了飞行马赫数为３．４０，３．６５时喉

道处流量随时间的变化历程，从图可以看出喉道
处流量随时间推进呈现周期性振荡，并且振荡周

图１５　飞行马赫数为３．０时，喉道处流量

随时间的变化

Ｆｉｇ．１５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ａｔ　ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ

ｗｉｔｈ　ｔｉｍｅ　ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｆｒｅｅｓｔｒｅａｍ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｅｑｕａｌｓ　３．０

图１６　Ｍａ＝３．４０，Ｍａ＝３．６５时，喉道处流量

随时间的变化

Ｆｉｇ．１６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ａｔ　ｔｈｅ　ｔｈｒｏａｔ　ｗｉｔｈ

ｔｉｍｅ　ｗｈｅｎ　ｔｈｅ　ｆｒｅｅｓｔｒｅａｍ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒｓ

ｅｑｕａｌ　３．４０ａｎｄ　３．６５

期约为４ｍｓ，这反映出流场结构的周期性变化．图

１７、图１８分别给出了Ｍａ＝３．４０，Ｍａ＝３．６５时１
个振荡周期内Ｔ＝０和Ｔ＝０．５００时刻的流场结
构图，从图可以看出Ｔ＝０时刻分离包最小，此时
进气道捕获流量最大，Ｔ＝０．５００时刻分离包最
大，此时捕获流量最小．
对比分析图５、图１６可以发现，流场发生周

期性振荡时，随着飞行马赫数的增大（逐渐靠近起
动马赫数），喉道处流量振荡越来越剧烈，振幅越
来越大，捕获的最小流量（流量谷值）随着飞行马
赫数的增大越来越小．对比分析图６、图１７、图１８
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流场结构图可以发现：随着飞行马赫数的增大，

Ｔ＝０．５００时刻，分离包逐渐增大，分离包前缘位
置靠前，Ｍａ＝３．６５时分离激波已经完全取代第３
道压缩激波，而 Ｍａ＝３．４０时分离激波处在第３
道压缩激波下游；Ｔ＝０时刻，随着飞行马赫数的
增大，分离包越来越小，Ｍａ＝３．６５时分离激波打
在唇罩前缘，而Ｍａ＝３．４０时分离激波远离唇罩
前缘．这意味着随着飞行马赫数的增大，分离包形
态大小变化越来越剧烈，流场振荡趋于加剧．

图１７　Ｍａ＝３．４０，流场结构

Ｆｉｇ．１７　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ａｔ　Ｍａ＝３．４０

图１８　Ｍａ＝３．６５，流场结构

Ｆｉｇ．１８　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ａｔ　Ｍａ＝３．６５

４　结　论

采用非定常数值仿真的方法研究分析了低于

自起动马赫数时高超声速进气道的非定常特性，
得到如下结论．

１）低于自起动马赫数时，飞行马赫数对进气
道流场的动态变化影响较大．飞行马赫数较低时
（Ｍａ＝３．０），流场稳定未出现明显的非定常振荡
现象；飞行马赫数靠近自起动马赫数时，流场出现
频率为２５０Ｈｚ的周期性振荡，并且随着飞行马赫
数的增大，进气道流场的非定常周期性振荡趋于
加剧．喉道处压力、流量峰谷值出现时刻相同，与
流场三者之间表现出强烈的耦合及相关性．
２）低于自起动马赫数时，隔离段流场没有发
生壅塞的前提下，隔离段长度对进气道流场振荡
现象及振荡周期几乎没有影响．
３）流场出现周期性振荡时，壁面压力分布及
压力峰值随时间推进呈现周期性变化，这将给进
气道结构带来损坏，给飞行器飞行姿态控制带来
困难．
４）流场出现周期性振荡时，进气道压差阻力
随时间推进呈现周期性振荡，振荡频率同样为

２５０Ｈｚ．这将导致飞行器推阻比的周期性振荡，影
响飞行器飞行姿态控制及结构安全．
５）低于自起动马赫数进气道流场发生周期
性振荡时，其影响区域主要在喉道之前，对喉道之
后流场影响较小．扰动由喉道以当地气流速度向
下游传播．定义此类振荡现象为喉道壅塞性振荡．
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