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双通道内并联式进气道模态转换过程流动
特性分析

赵家辉，杨顺华，游    进，王宇航，罗佳茂，张千丰

（北京流体动力科学研究中心，北京 100029）

摘　　　  要：    针对双通道内并联式进气道，采用数值模拟方法研究了模态转换过程中分流板高度对抗反压

能力及高 /低速通道质量流量耦合时的流动特性，得到低速通道工作边界曲线，并使用动网格计算方法验证

了其可靠性。结果表明：模态转换过程中随着低速通道反压增大，结尾激波会扰出低速通道并在喉道处周期

性振荡，进而影响高 /低速通道质量流量分配特性；当结尾激波发生周期性振荡时，反压越大，振荡频率越小，

当反压进一步增大时，进气道将出现不起动；随着低速通道关闭程度增大，其抗反压能力减弱，进气道更容易

发生不起动。
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Study on flowfield for mode transition of over-under type inlet with
double flow path
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Abstract:   Numerical simulation model was used to study the influence of the height of splitter plate
on the backpressure resistance capacity of low speed passage and the coupled aerodynamic characteristics
of high/low speed passage，of which the model was validated by dynamic mesh calculation. It was found
that  with  the  increase  of  backpressure， the  terminal  shock  was  put  out  of  the  low  speed  passage  and
oscillated periodically  in  the  throat.  In  the  meantime， the  frequency of  oscillation decreased with  adding
backpressure. When the backpressure reached a specific value，the inlet failed to start. Besides，it became
more  difficult  for  inlet  to  work  when  the  low  speed  passage  was  further  closed  as  its  resistance  to
backpressure reduced.
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现代飞行器在航天科技的不断发展下飞行高

度不断上升，所要求的飞行马赫数范围不断拓展，

为满足宽广的工作范围，单种发动机已不能满足

其动力需求，组合动力的发展刻不容缓。而在诸

多类型的组合动力中，涡轮基组合循环（TBCC）

发动机因其在安全性、可靠性、经济性上更具优

势，成为当前研究的重点和热点[1-4]。

进气道作为发动机的关键部件，主要任务是
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要高效率地向涡轮发动机和冲压发动机提供具有

一定温度、压力的空气来满足高超速飞行的需求，

对整个动力系统的工作性能具有重要作用[5-6]。

TBCC发动机的进气道布局分为串联式和并联式。

并联式布局又可细分为内并联式与外并联式，其

中外并联式布局高/低速通道上下并列，拥有各自

独立的进排气系统，内并联式进气道低速通道与

高速通道上下排列，共用一个进气道，待进入进

气道后高/低速通道分为两路，这样的分布方式因

为迎风面积小，结构紧凑，使内部可用的空间较

大，可适用于更宽飞行马赫数范围，应用前景广[7]。

但不论何种进气道布局方式，TBCC发动机在其

工作过程中必须实现两种发动机工作状态的转换，

即模态转换过程，在这一过程中，进气道需要同

时为高/低速通道提供合适的质量流量（下文简称

流量）与入口参数，帮助模态转换这一过程流量

推力连续，实现平稳过渡[8]。

目前国外公开对进气道模态转换过程的研究

主要有 Albertson等 [9] 在马赫数为 4的下吹式风

洞中开展的缩比为 8%的 X-43B进气道模型试验，

试验结果表明高/低速通道间相互影响不明显；高

速通道不起动时，溢流的结果并不足以影响到上

游的低速通道，同时低速通道不起动同样不会引起

下游的高速通道不起动。美国航空航天局（NASA）

开展了进气道小尺度与大尺度的风洞试验来研究

进气道模态转换过程，获得了模态转换过程中进

气道的性能曲线，设计了模态转换方案，验证了

二元 TBCC进气道气动设计方法的可行性以及平

稳的模态转换过程的可实现性，对进气道性能、

模态转换规律、稳定的模态转换控制方案等进行

了验证[10-15]。国内各高校与科研院所也开展了相

应的研究。王超等[16] 针对组合动力进气道模态

转换中存在的流道干扰问题展开数值计算，结果

表明当低速通道结尾激波位于低速通道内部时，

高速通道节流至一定程度会对低速通道形成干扰。

干扰现象出现后，高/低速通道流动耦合，两通道

流量分配变化，进气道流场失稳。曹石斌[17] 采用

非定常数值计算方法对外并联型 TBCC进气道模

态转换过程进行模拟，当涡轮进气道不起动时，

冲压进气道内的流场会受到影响，其出口气流参

数会发生较大变化；而冲压进气道不起动时，不

会影响到涡轮进气道的流场。Lyu等[18] 采用重叠

网格对一种 TBCC进气道模态转换过程开展非定

常数值计算，研究发现喉道附近激波不稳定性致

使通道出口参数性能发生振荡。为提高总压恢复

系数，提出一种 UPPOM（unsteady  panel  to  panel
optimization method）来优化分流板旋转角度，消

除了激波振荡，最终优化结果将涡轮通道出口总

压恢复系数提升了 4.24%。唐琳等[19] 对一种外并

联进气道开展了不同模态转换用时对冲压流道的

影响。结果表明正向模态转换即涡轮通道关闭这

一过程，用时越长冲压通道越容易发生不起动，

反向过程用时越短冲压通道容易发生不起动。母

忠强等[20] 利用数值计算与地面试验验证相结合

的方法，对一种双通道内并联式进气道的总体性

能与流场变化规律进行研究。研究表明通道出口

反压与分流板位置高度同时影响高/低速通道性

能，且进气道喉道处流场分布具有三维效应。刘

君等[21] 对组合动力进气道模态转换过程中的非

定常气动特性开展研究，结果表明正向模态转换

时，进气道内出现结尾激波沿流向振荡现象，其

振荡频率随着模态转换速度增加而增大。

如何确定出口反压条件、分流板位置高度，

控制合理的激波波系位置来确保整个模态转换过

程中流量匹配、推力连续、平稳过渡是 TBCC模

态转换过程中需要解决的难题[20]。已有对模态转

换气动特性的研究中发现：激波的干扰作用对模

态转换成功与否具有重要影响，激波在高/低速通

道不同反压作用下会有明显的变化。基于国内对

进气道研究大部分以进气道设计、流场特性以及

定常数值计算为主，且对整个模态转换过程中流

场内存在的流动分离现象研究较少。本文针对一

种内并联式双通道进气道，首先采用定常与非定

常数值计算方法，对模态转换过程中几种代表性

案例的抗反压能力以及高/低速通道发生流量耦

合时流场特性开展研究，获得该种进气道的低速

通道的工作边界曲线，在此基础上进一步采用动

网格技术对模态转换过程开展分流板连续作动的

动态仿真，研究进气道内流场结构，流动演化过

程，旨在为今后内并联式进气道通道出口反压方

案制定以及实现平稳模态转换提供技术支撑。

 1    研究对象和计算方法

 1.1   研究对象

图 1是本文的研究对象示意图，为一种马赫

数为 0～6的内并联式双通道进气道，该进气道依

次由外压缩面、内压缩面、分流板、低速扩压段、

高速隔离段以及上方的高速冲压通道和下侧的低
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速涡轮通道构成，其中内外压缩面可根据不同工

作需要分别绕 O点与 P点旋转调节。此外内压

缩面上还分布有 5个抽吸缝（见图 1中数字 1～
5），用来在模态转换进行时通过吸除壁面低能流

体来改善进气道内流场特性，减少流动分离，确

保进气道能够在马赫数较低情况下起动，而内外

压缩面之间的泄流缝可用来平衡进气捕捉流量与

高/低速通道所需流量。

Hsp/Hth Hth

Hsp

Hsp/Hth

Hsp/Hth

Hsp/Hth

Hsp/Hth

该进气道的分流板结构由铰链平板和分流板

两个主要部件组成，图 2给出分流板示意图。当

模态转换过程进行，铰链平板绕 B点转动，通过

A点带动分流板上侧平板进行平动。本文定义分

流板高度为相对高度 ，其中 是进气道喉

道高度（固定值）， 为可变动的分流板高度。当

=1，低速通道完全打开，高速通道关闭；

=0，高速通道完全打开，低速通道关闭；

=0.64～0.34，该进气道进行模态转换，由低

速涡轮模态向高速冲压模态过渡。模态转换起始

状态高速通道未完全关闭是因为此阶段低速通道

下游流通能力不够，而进气道捕获流量过多需要

开启部分高速通道分流；终止状态低速通道未完

全关闭是基于计算量考虑，因低速通道关闭至一

定程度，其对出口反压变化更敏感，反压变化趋

势较快，需要设置更多不同分流板高度的工况去

判断，因此仅将模态转换过程中分流板作动最关

键区域取出等比例分布进行数值计算，依次选择

为 0.64、0.57、0.51、0.46、0.41及 0.34六个

位置开展研究。
 
 

High speed flow path

Low speed flow path

A
B

Hinged plateSplitter plate

H
spH
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图 2    分流板结构示意图

Fig. 2    Schematic of splitter plate

 1.2   计算方法

y+

本文依次采用定常、非定常与动网格数值计

算方法对该进气道进行仿真。定常数值计算采用

基于有限体积法的二维 Navier-Stokes方程求解器，

湍流模型选择 k-ω SST（shear stress transport）模型。

其中，黏性通量采用 2阶中心差分法进行离散，迭

代过程的收敛以各方程残差下降 4个数量级为准，

同时在喉道设置压力监测点（x-478）、高 /低速通

道处分别设置监测点来监视流量，保证进气道模

型的进出口流量差小于 5%，监视马赫数等物理量

作为判断计算是否收敛的依据。非定常计算时，

求解器和湍流模型选择及其他设置与定常计算一

致，时间格式采用隐式双时间步方法，时间步长

为 t=0.01 ms，每个时间步长中迭代步数为 100步，

通过无关性验证确保每个时间步长瞬态计算结果

收敛。动网格计算选用弹簧光顺（smoothing）与
网格重构（remeshing）两种方法实现对分流板作动

的动态仿真，分流板作动始末位置示意如图 3。
在模型边界处，内通道以及抽吸缝处的壁面均对

网格进行加密，近壁面第 1层网格高度取 0.01 mm，

保证进气道壁面网格 值在 1以内，与采用的湍

流模型契合。
 
 

Hsp/Hth=0.64

Hsp/Hth=0.34

图 3    分流板作动范围

Fig. 3    Range of motion about the splitter plate
 

数值模拟条件对应来流马赫数为 3.5，飞行高

度为 20 km，相应的来流参数条件见表 1，表中 T0
和 p0 分别为数值计算过程边界条件的总温和总

压。计算过程中边界条件设置见图 4，边界条件

类型有压力远场、压力出口和壁面无滑移绝热边

界，计算中抽吸缝与泄流缝设置为压力出口，出

口压力为当地反压。

 

Isolation
Outer compression

variable cowl
High-speed flow path

Inner compression

variable cowl5 bleed Low-speed flow path

l 2 3 4 5

Leakage flow channel Double-S diffuser

O
P

图 1    双通道内并联式进气道模型示意图

Fig. 1    Schematic of over-under type inlet with double flow path model
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 1.3   网格无关性验证

对该模型划分了三套网格，网格单元数依次

为 1×105、4×105 和 6×105，在同等工况下进行数值

计算。图 5是进气道下壁面沿程静压分布曲线图，

图中 p为静压，x为流向的坐标。从图中观察三

条压力分布曲线变化趋势一致，其中 4×105 和

6×105 网格得到的数值计算结果非常接近。

表 2给出低速通道的出口参数，三种不同疏

密度网格的出口性能参数差异程度较小，综合考

虑计算量与计算精度，本文选取 4×105 网格进行

数值计算。

 1.4   算例验证

本文开展了对应来流马赫数为 3.5条件下的

进气道地面自由射流试验，获得了进气道喉道处

纹影和沿程压力分布数据，如图 6所示。为验证

本文采取数值计算方法具有较强的可靠性，选择

同等工况下数值计算结果与风洞试验数据进行

比对。

图 6（a）和图 6（b）给出了数值计算纹影图与

试验纹影图，图中的数字代表激波编号。因进气

道试验模型安装时在抽吸缝处存在微小缝隙，其

在超声速来流下产生两道较弱的斜激波，对应

图 6（b）中的 7和 8。除模型缝隙造成干扰外，从

图中可看出相同分流板高度下数值计算捕捉到的

激波波系结构与对应时刻的试验结果重合度较高。

图 6（c）给出了试验与数值计算结果中进气道下壁

面沿程静压分布曲线比对图，在横坐标为 1 000 mm
附近数值计算得到压力分布曲线存在振荡是因为

该区域分布有抽吸缝，抽吸缝设置为压力出口，

因此计算得到数值出现五次起伏变化，风洞试验

过程未在此处安置监测点，得到数据有限。除此

 

表 1    来流参数

Table 1    Conditions of inflow

参数 数值

飞行高度/km 20

来流马赫数 3.5

T0/K 216.65

p0/Pa 5 529.31

 

表 2    低速通道出口参数

Table 2    Parameters of low-speed channel outlet

参数 数值

网格数/105 1 4 6

流量/（kg/s） 9.741 4 9.824 3 9.814 8

总压恢复系数 0.218 4 0.227 0 0.224 6

出口马赫数 1.72 1.69 1.67

 

Pressure far-field

Pressure outlet

Pressure outlet
Pressure outlet

Pressure outlet

x-478

Wall

Pressure outlet

Pressure far-field

图 4    计算域与边界条件

Fig. 4    Computation region and boundary conditions
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图 5    壁面静压分布比对图

Fig. 5    Comparison of wall static pressure distribution
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(a) 数值计算纹影图

(b) 试验纹影图

(c) 进气道下壁面沿程静压分布
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图 6    计算流体力学方法验证

Fig. 6    Verification by computational fluid dynamics method
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之外可看出数值计算结果与试验测得数据散点分

布、变化趋势吻合较好，证明本文选取的数值计

算方法具有较强可靠性。

 2    结果与分析

Hsp/Hth

针对本文进气道模型，本节首先对分流板相

对 高 度 为 0.64、 0.57、 0.51、 0.46、 0.41及

0.34六个典型位置进行数值计算，使用定常计算

方法来模拟模态转换中分流板连续作动这一非定

常过程，得到不同分流板相对高度下低速通道的

抗反压能力及高/低速通道流动耦合后流量分配

规律，整理出一条低速通道工作边界曲线。在此

基础上，再使用动网格技术来对分流板连续作动

的模态转换过程进行动态模拟，对低速通道工作

边界曲线进行验证。

 2.1   分流板高度固定条件下流动特性分析

pl

本文旨在研究模态转换过程中低速通道关闭

不同程度时的抗反压能力，为避免高速通道对喉

道流场产生影响，保持高速通道出口为低反压条

件，确保高速通道内流场保持稳定。不断调整低

速通道出口反压 ，研究进气道内流场结构及流

动特性。

Hsp/Hth

ph

图 7为分流板相对高度 =0.64，低速通

道不同出口反压条件下的马赫数云图，图中 为

高速通道出口反压，Ma为马赫数。图 7（a）为高/

pl=150 kPa
pl=190 kPa

低速通道通流条件下的数值计算结果。通流条件

下，通道出口反压较低，超声速来流不受出口压

力约束，整个高/低速通道内的流场均为超声速，

低速通道有双 S弯扩压器，在靠近壁面附近会存

在膨胀波与回流区。提高低速通道出口反压，见

低速通道内的结尾激波不断向上游推进，通道内

马赫数逐渐降低至亚声速，出口的回流逐渐消失。

当 时，结尾激波到达分流板下端，继续

提升反压，结尾激波仍向上游移动，当

时，结尾激波恰好到达低速通道的入口处。

ṁ

pl

pl

pl

pl

图 8给出进入高 /低速通道流量随低速通道

出口反压增长的变化曲线图，图中 为流量。此

反压变化范围内，结尾激波在低速通道内，流入

高/低速通道流量在反压不断增加过程中基本保

持稳定。当 =190 kPa时，流入低速通道流量达

到 9.14 kg/s。图 9是 =190 kPa时进气道喉道数

值计算纹影图，从图中可以看到此 条件下，结尾

激波运动至分流板前端，将整个低速通道入口覆

盖，造成低速通道溢流。继续提升 ，结尾激波将

持续前移，进入喉道内造成流动分离，改用非定

常计算方法进行下一阶段数值仿真。

pl图 10给出 =200 kPa时，采用非定常计算方

法得到的喉道处马赫数等值线分布图。在此出口

反压下，进气道喉道内激波波系出现了规律的周

期性振荡。一个完整的周期包括低速通道结尾激
 

(a) pl=5.5 kPa, ph=5.5 kPa

Ma 0 0.7 1.4 2.1 2.8 3.5

(b) pl=50 kPa, ph=5.5 kPa

Ma 0 0.7 1.4 2.1 2.8 3.5

Ma 0 0.7 1.4 2.1 2.8 3.5 Ma 0 0.7 1.4 2.1 2.8 3.5

Ma 0 0.7 1.4 2.1 2.8 3.5 Ma 0 0.7 1.4 2.1 2.8 3.5

(c) pl=80 kPa, ph=5.5 kPa (d) pl=110 kPa, ph=12.5 kPa

(e) pl=150 kPa, ph=12.5 kPa (f) pl=190 kPa, ph=12.5 kPa

图 7    通道出口不同反压条件下马赫数云图

Fig. 7    Mach number contour maps under different backpressures of two flow paths
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t′

t′ t′
波的两次前移与一次回退，分别对应时间 =

0～4.2 ms， =4.2～6.2 ms与 =6.2～7.4 ms。
t′在振荡初始时刻 =0.2 ms，低速通道的结尾

激波进入进气道喉道内，靠近低速通道下壁面出

现分离区并前传至泄流缝入口处，造成低速通道

溢流，但因受到封口正激波的强压缩作用，此时
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图 8    流量随低速通道出口反压变化示意图

Fig. 8    Mass flow changes with the increase of backpressure at

the low-speed flow path
 

 

Density gradient magnitude −800 1900 4600 7300 10000

pl图 9     =190 kPa时数值纹影图

plFig. 9    Numerical schlieren when  =190 kPa
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(a) t′=0.2 ms

(c) t′=1.4 ms

(e) t′=3.2 ms

(g) t′=5.6 ms

(i) t′=7.4 ms

(b) t′=0.8 ms

(d) t′=2.4 ms

(f) t′=4.2 ms

(h) t′=6.2 ms

(j) t′=8.2 ms

Separation bubble
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pl图 10     =200 kPa时进气道马赫数云图

plFig. 10    Inlet Mach number contour maps when  =200 kPa
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t′

t′

t′

t′

t′ t′

t′

t′ t′

t′

t′

t′

低速通道内仍呈亚声速。 =0.2～2.4 ms，伴随着

结尾激波持续前传，进气道喉道内原有波系结构

被打乱，低速通道内的附面层也进入进气道中不

断发展。随着喉道内流场失稳，抽吸缝处激波与

下壁面分离区发生干扰，强烈的流动分离致使进

气道上壁面也随之出现分离区，使原高速通道入

口形成的波系结构开始受到影响，通道入口处第

一道斜激波被压缩，强度减弱。当 =4.2 ms时，结

尾激波前传至最上游位置，进气道内上下壁面的

分离区停止向上游移动，整个激波波系的第一次

前传结束。 =4.2～6.2 ms，激波与分离区在相互

干扰中达到短暂平衡，结尾激波在最上游位置处

停顿后因进气道内存在的强逆压梯度，开始回退

至低速通道；随着结尾激波后移，喉道内的流动

分离现象得到缓解，上下壁面的分离区开始衰退，

最终结尾激波稳定在 =6.2 ms所示位置，相较于

=0.2 ms时刻的初始位置更靠后。观察 =6.2 ms
时刻马赫数等值线图发现，除高速通道入口上壁

面，喉道内大部分分离区已经消失。 =6.2～7.4 ms，
结尾激波开始向低速通道入口方向进行第二次前

移；对比 =7.4 ms与 =0.2 ms时刻马赫数云图，发

现进气道喉道处流场结构相似，激波波系位置较

为契合，低速通道结尾激波位置均位于低速通道

入口处，不同点是 =0.2 ms时低速通道封口激波

为一道稳定的强正激波，整个低速通道内流场均

为亚声速； =7.4 ms时低速通道内存在超声速气

流，进气道内流场不稳定，仍会因激波干扰不断

发展变化，再次出现流动分离。从 =8.2 ms时刻

马赫数等值线图观察到，结尾激波在通道反压作

用下运动至喉道内，喉道内再次出现流动分离。

pl

t′
图 11为 =200 kPa，进入通道流量随时间的

变化曲线。 =0.2 ms，低速通道溢流，进入低速通

道流量开始下降；此后结尾激波进入喉道，高/低
速通道出现流量耦合，进入高低速通道内流量重

新分配；随时间推移，结尾激波运动至抽吸缝位

置处，抽吸缝排除了喉道内边界层低能流，改善

喉道内流场，致使喉道内流动分离程度减轻，结

尾激波开始向低速通道回退，此过程进入低速通

道内的流量开始减少。

Hsp/Hth pl pl

pl

pl

pl

采用非定常数值仿真方法对分流板相对高度

=0.64， =205 kPa与 =210 kPa两种工况进

行计算。图 12给出不同 ，数值计算纹影图。当

=205 kPa时，结尾激波在喉道内振荡，相较出口

=200 kPa时，结尾激波前传极限位置更靠近于

喉道上游，位于喉道内第四个抽吸缝处，此时喉

pl

pl

pl

道上壁面分离区范围更大，喉道内激波波系干扰

更为强烈，高速通道受波系干扰影响区域更广，

低速通道内大部分空间被分离区占据。当 =
210 kPa时，结尾激波进入喉道内持续前传，抽吸

缝排除的低能流已经不足以改善进气道流场，最

终结尾激波扰出进气道并不会重新回到喉道，进

气道发生不起动。图 13给出非定常计算过程监

测点处压力监控参数曲线，从图中可清晰看出结

尾激波振荡具有周期性，当 =205 kPa时，结尾

激波振荡频率约为 114 Hz，低于 =200 kPa时的

128 Hz。

Hsp/Hth

pl

pl

pl

pl

pl

将 2.1节结果进行分析整理，可以得出结论：

在分流板相对高度 =0.64时，低速通道能承

受反压最大值为 210 kPa，满足结尾激波在喉道内

振荡的反压最小值为 190 kPa。当 <190 kPa时，

随着 增加，结尾激波在低速通道内向上游移动，

流入高/低速通道内流量始终保持为一定值；

190 kPa< <210 kPa，此范围内结尾激波进入喉道

内，低速通道对高速通道干扰造成进入高/低速通

道的流量重新分配，并且随着 增加，低速通道结

尾激波运动的极限位置会向上游推移，结尾激波

振荡振荡频率降低； >210 kPa，结尾激波扰出进

气道，进气道发生不起动。

依次对不同分流板高度，采用同样数值模拟

方法进行仿真，整理计算结果得到低速通道工作

边界曲线，见图 14。图中两条压力边界线将结尾

激波状态分为三部分：当低速通道出口反压高于

压力上限，进气道发生不起动；反压在压力下限

以下，结尾激波在低速通道内部；反压处于两者

之间时，结尾激波进入喉道内周期性振荡。

以上工作仅对模态转换过程分流板几种代表
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pl图 11     =200 kPa时流量变化

plFig. 11    Mass flow changes when  =200 kPa
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性位置进行数值计算，将分流板的动态运动特征

进行定常处理。基于低速通道工作边界曲线，使

用动网格计算方法对模态转换开展动态仿真，对

定常计算结果可靠程度进行验证。

 2.2   动网格计算流动特性分析

Hsp/Hth=0.64

Hsp/Hth=0.64 Hsp/Hth=0.34

Hsp/Hth =

0.46

Hsp/Hth =

0.34

动网格计算分为三个阶段：第一阶段，为确保

使用动网格进行数值模拟时，进气道喉道内已经

出现流动分离，取低速通道出口压力为定值

195 kPa，并将分流板固定在相对高度

处停留 1 s。第二阶段分流板开始逆时针作动，由

运动至 ，用时 2 s。为方便

将动网格计算结果与定常数值计算得到工作边界

曲线进行比对，第二阶段分流板作动时低速通道

出口反压随时间变化，见图 14中蓝色虚线段。随

着分流板作动低速通道出口反压从 195 kPa线性

变化至 170 kPa，在分流板相对高度小于

时，出口反压低于压力下限。第三阶段为进一

步判断流场是否趋于稳定，分流板固定在

，停留时间为 1 s，低速通道出口压力为定值

170 kPa。整个动网格计算过程中，保持高速通道

为低反压状态来避免高速通道对进气道喉道内流

场造成干扰。

图 15是不同时刻马赫数等值线数云图。动
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pl图 12    不同 下的数值纹影图（ph=12.5 kPa）

plFig. 12    Numerical schlieren under different   （ph=12.5 kPa）
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图 13    测点处动态压力信息

Fig. 13    Dynamic pressure information at survey points
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图 14    低速通道工作边界曲线

Fig. 14    Operating boundary curve of low speed flow path
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t′ t′

t′

t′

网格计算结果根据结尾激波状态分为四个过程，

激波的振荡期（ =0～ 2.2  s） ；激波回退（ =2.2～
2.5 s）；激波前移（ =2.5～2.7 s）与激波稳定在低速

通道出口处（ =2.7～4.0 s）。
Hsp/Hth=0.64分流板停留在相对高度 处，进气

道内流场激波波系变化规律与 2.1节分析一致，

t′

t′

t′

结尾激波进入喉道内周期性振荡。 =1.0～2.47 s，
分流板作动，观察不同时刻结尾激波位置可知此

阶段激波仍在振荡。当 =2.47 s，结尾激波前传至

最靠近上游处，此时喉道内分离区达到最大，上

壁面分离区存在使原高速通道入口处波系结构完

全消失。 =2.47～2.61 s，结尾激波退回至低速通
 

(a) t′=0.01 s, Hsp/Hth=0.64, pl=195 kPa

Separation bubble

Separation bubble

Separation bubble

Separation bubble

Streamline

(c) t′=1.00 s, Hsp/Hth=0.64, pl=195 kPa

(k) t′=3.40 s, Hsp/Hth=0.34, pl=170 kPa

(j) t′=3.00 s, Hsp/Hth=0.34, pl=170 kPa

(l) t′=4.00 s, Hsp/Hth=0.34, pl=170 kPa

(e) t′=1.67 s，Hsp/Hth=0.54, pl=187 kPa

(d) t′=1.26 s, Hsp/Hth=0.60, pl=192 kPa

(f) t′=2.13 s, Hsp/Hth=0.47, pl=181 kPa

(g) t′=2.47 s, Hsp/Hth=0.42, pl=177 kPa

(i) t′=2.74 s, Hsp/Hth=0.38, pl=173 kPa

(b) t′=0.60 s, Hsp/Hth=0.64, pl=195 kPa
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图 15    不同时刻下进气道马赫数云图

Fig. 15    Inlet Mach number contour maps at different times
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t′ Hsp/Hth=0.47
t′

Hsp/Hth=0.38

t′

Hsp/Hth=0.34

道内，喉道内流动分离开始减弱。2.1节得到的定

常计算结果中，当出口反压低于压力边界下限，

结尾激波已退回至低速通道内。图 15中动网格

计算得到的结果，相对定常计算结果有一定滞后，

在 =2.13 s， 时，结尾激波即将进入回

退阶段，未进入低速通道内。 =2.61～2.74 s，结
尾激波在低速通道内前移，最终当分流板运动至

相对位置 ，结尾激波在低速通道入口

处稳定下来，形成一道强正激波，此刻喉道内的

分离区全部消失。 =2.74～3.0 s，分流板作动至

相对高度 ，随后在此停留 1 s，从图 15
中对应时刻看到低速通道入口处形成一道正激波，

整个通道内流场呈亚声速，流场结构趋于稳定。

图 16给出动网格计算过程高/低速通道流量

t′

t′

变化示意图，图中下方相对高度标识对应动网格

计算中分流板三种作动状态，上方时间标注对应

图 15马赫数等值线图中结尾激波四种情况。因

结尾激波未扰出进气道，流入进气道内的总流量

始终保持稳定；当结尾激波在喉道中振荡时，高/
低速通道出现流量耦合，流入两个通道的流量随

喉道内流动分离程度不同呈相反趋势增减。 =
2.2～3.0 s，结尾激波停止振荡，回退并进入低速

通道内，流动分离消失，高/低速通道流量耦合消

失，进入两通道的流量随着其开关程度开始逐步

增减。 =3.0～4.0 s，分流板停止运动，喉道内流

动分离消失，结尾激波稳定至低速通道入口处，

整个进气道内流场结构稳定，流入高/低速通道流

量保持定值。
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Hsp/Hth图 16    流量随分流板高度 变化

Hsp/HthFig. 16    Mass flow changing with height of splitter plate 
 

动网格数值计算的模态转换过程流场变化特

性以及高/低速通道流量分配规律与采用定常计

算得到的结论一致，证明定常计算得到的低速通

道工作边界曲线是可行的。

 3    结　论

本文利用数值计算对一种双通道内并联式进

气道模态转换过程的流场特性与流量分配规律进

行了深入分析，主要结论如下：

1） 通过定常计算，得到模态转换过程中低速

通道的工作边界曲线图。图中存在两条压力边界，

当低速通道出口反压低于压力边界下限，结尾激

波在低速通道内部；当反压在两个压力边界之间，

结尾激波进入进气道喉道内振荡；当反压高于压

力边界上限，结尾激波扰出进气道，进气道不起动。

2） 当分流板位置固定，低速通道出口反压在
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两个压力边界之间，结尾激波均能在喉道内周期

性振荡，反压在此范围内增加，结尾激波在喉道

内运动范围增大，振荡频率降低。

3） 结尾激波位于低速通道内部时，流入低速

通道流量不会随出口反压增加而产生明显变动；

当结尾激波进入喉道内并出现流动分离后，高/低
速通道流量耦合，流入高/低速通道内流量分配变

化，两通道变化呈相反趋势。

4） 低速通道工作边界曲线表明，随着低速通

道关闭程度增加，低速通道的抗反压能力会减弱，

对比定常计算与动网格计算得到的抗反压特性，

两者具有较好的一致性。
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