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马赫数振荡状态下带抽吸槽
进气道非定常数值模拟
王明昆，董金钟，胡学光

(北京航空航天大学能源与动力工程学院北京100191)

摘 要：研究了在来流马赫数振荡状态下带抽吸槽的二维混压式超音速进气道的气动特

性，通过给定非定常边界条件，对飞行马赫数为2．2、振荡马赫数幅值为0．154的进气道非定

常流场进行了数值模拟。与定常条件下数值模拟结果进行对比，结果显示非定常流场与定常

流场有较大差异。在振荡状态下，进气道的性能发生周期性变化，存在一个椭圆形或类似椭

圆形的迟滞回路。
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Unsteady numerical simulation of the inlet

with a bleed slot in oscillating flow
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Abstract：The aerodynamic characteristics of a 2一D supersonic inlet with a bleed slot are stud—

ied in this paper．By the adoption of the given unsteady boundary conditions，the inlet unsteady OS-

cillating flow fields are stimulated，in which the motion is oscillating around the flight Mach number

of 2．2 with the amplitude of 0．1 54．In comparison with the steady simulation results。it is showed

that the unsteady flow fields are quite different from the steady ones．Under the conditions of an—

steady flow．the inlet capacity changes诵th a periodicity and varies along a hysteresis loop whose

shape is ellipse or similar to ellipse．
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0引言

进气道是飞行器动力装置的一个重要部件。

进气道的功能是利用飞行器迎面来流的速度冲压

有效地将高速气流的动能转化为位能，以提高气

流的压强并且为发动机正常工作提供所需要的空

气流量111。

飞行器受到前方来流的扰动时，飞行器的飞

行马赫数会随之发生周期性的振荡变化。显然，

这种振荡会使得进气道性能发生变化。
‘

为了了解在来流马赫数振荡状态下这种带抽

吸槽的二维混压式超音速进气道内部的气流流

态，采用CFD软件FLUENT对进气道非定常流

场进行了数值模拟计算，进而分析流场变化特点

及性能参数变化规律。

1计算模型

1．1进气道模型

进气道主要是为发动机提供所需的空气流

量。对于一般的超音速进气道来说，多采用多级

楔板、混压式进气道，但常存在起动问题【2J。经

过研究发现，抽吸可以改善超声速进气道的起动

能力，并能够稳定正激波的运动及减小激波一附

面层作用的不利影响13】。

本研究采用带有抽吸槽的三斜一正四波系二

维混压式超音速进气道，其设计状态下几何模型

如图1所示，其中抽吸位置在进气道喉部。其主

要几何尺寸如图所注，图中长度单位为mm。

流量系数、静温比和出口气流畸变指数等141，对

于带抽吸孔或抽吸槽的进气道还包括抽吸系数、

抽吸流量等。为了简化对比分析的工作量，本研

究中仅对进气道的总压恢复系数、流量系数和抽

吸槽的抽吸流量这三个性能指标参数进行计算比

较。因为对一般的发动机而言，这几个性能指标

参数对发动机性能的影响较大。

2数值计算方法

本研究采用结构化网格，为了更好地模拟激

波与附面层的干扰及抽吸槽内气流的流动情况，

壁面边界层处及抽吸槽内均采用了网格局部加密

处理。进气道网格如图2所示，其中计算域长度

为1974．6mm，宽度为491．5mm，结构化网格的

总数为29827。

进气道进口设定为压力远场边界，出口设定

为压力出口边界，壁面设定为无滑移固体边界。

在进气道喉部进行抽吸，如图l所示，抽吸边界

设定为压力出口边界，抽吸背压设定为来流静

压。本研究中选取的飞行条件是飞行高度为

11000m，巡航马赫数为2．2，无攻角，静压为

22700Pa，静温为216．7K。

计算利用FLUENT软件求解二维N—S方程，

求解方程采用了耦合隐式算法，选用二阶迎风格

式，湍流模型选择的是Jones和Launder所提出

的标准后咀模型，壁面处采用标准壁面函数法。

计算收敛的标准是：所有变量的残差指标下降3

个数量级，同时随迭代过程特征指标不再下降，

进气道进出口的流量差小于1％阎。

图2二维进气道计算网格

Fig．2 Grids for calculation of the 2-D inlet

图1带抽吸槽二维混压式进气道几何模型

Fig．1 Glmmetric model of the inlet with a bleed slot

3计算结果和分析
1．2进气道性能指标

进气道性能指标参数包括：总压恢复系数、 为了与非定常振荡状态进行对比，对进气道
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的定常状态也进行计算。来流马赫数为2．2的定

常流场的解同时也是非定常振荡流场的初始边界

条件。

另外，进气道在不同的出口背压下会有不同

的性能特性，因而本研究所列举的不同状态下计

算结果均是在无攻角、出口背压值为0．17MPa的

情况下得到的性能参数，以便在相同的条件下进

行比较。

3．1定常流计算结果

本研究对不同来流马赫数下进气道定常流场

进行了数值模拟。来流马赫数分别为2．05、2．2

和2．35时，各状态下进气道流场静压等值线如图

3至图5所示。

图3 Mag--2．05流场静压等值线图

Fig．3 Static pI"ESSRIt contours at Ma=2．05

图4 Ma=2．2流场静压等值线图

Fig．4 Static pressure contours at Ma=2．2

图5 Ma=2．35流场静压等值线图

Fig．5 Static pressure contours at Ma=2．35

从图3到图5可以看出：马赫数为2．05时，

进气道唇口前形成脱体激波，进气道处于不起动

状态，进气道的不起动不仅增加了溢流阻力，而

且使流量系数降低，使发动机供气不足，严重情

况下会造成发动机不能正常工作，所以应尽量避

免这种情况出现；马赫数为2．2时，进气道的外

压斜激波正好交于唇口，进气道处于设计状态，

流场内气流之间的相互扰动比较小，所以是理想

的工作状态；在马赫数为2．35时．进气道外压激

波交于唇口内壁处，进气道处于超额定状态，此

时流场内气流之间的相互扰动变大，对进气道性

能产生一定影响。

3．2非定常流计算结果

本研究所计算的非定常振荡为来流马赫数

2．2、振荡马赫数幅值为0．154的正弦运动，如式

(1)所示，振荡频率10Hz。

ma(t)=2．2×(1+0．07sin(q／))=2．2×(I+0．07sin(20删
(1)

在保持背压、攻角不变的情况下，通过运用

UDF给定非定常边界条件，可得到不同相位妒

时进气道内流流场结果。图6和图7给出了

1800相位(来流马赫数2．2)和266．4。相位(来流马

赫数2．046)状态下流场静压等值线图。从网6和

图7中可见：在来流马赫数基本相同，背压条件

相同的情况下，非定常状态进气道内气流流态与

定常状态有所不同。

对比图7和图3，可以看到虽然进气道来流

马赫数均为2．05，但定常状态下处于不起动状

态，而非定常状态下仍能保证进气道处于亚额定

状态；通过对比图6和图4，可看出虽然来流马

赫数均为2．2，但是非定常状态下进气道喉道处

的正激波形状、位置与定常状态下的不同。初步

分析认为是由于气流滞后性所致。

图6 qr=lSOo流场静压等值线图

Fig．6 Static pressure contours at gt=1800
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图7够=266．40流场静压等值线图

Fig．7 Static pressure c彻toul售at够=266．40

3．3性能对比分析

图8至图10分别给出了进气道在定常和非

定常状态下抽吸流量、总压恢复系数和流量系数

随来流马赫数的变化曲线。其中图8，图9非定

常状态特性变化曲线随时间沿顺时针方向转动，

图10沿逆时针方向转动。
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图8抽吸流量随来流马赫数变化曲线

Fig．8 Variations of bleed flow with Mach number

o霉oN70}／弋
柬渣马赫敦

图9总压恢复系数随来流马赫数变化曲线

Fig．9 Variations of total pressure recovery with Mach number

柬渔马赫数

图10流量系数随来流马赫数变化曲线

Fig．10 Variations of flow coefficients with Mach number

从图8中可看出：在定常状态，马赫数大于

2．15时，进气道的抽吸流量随着来流马赫数的减

小而减小，抽吸流量较小；当马赫数降低至低于

2．15时，由于上唇口斜激波前移，斜激波末端进

入到抽吸槽内，使得抽吸流量快速增加；当马赫

数继续降低至2．05时，进气道进入不起动状态，

此时在进气道进口前形成一道脱体激波，波后的

压力明显高于起动状态下的压力，故抽吸流量继

续突增闸。

在非定常状态下，抽吸流量变化曲线随来流

马赫数呈类似椭圆形的周期变化，并且在较低马

赫数时，由于斜激波同样会进入到抽吸槽内，所

以进气道的抽吸流量较大。

从图9、图10中可看出：在定常状态下，进

气道的总压恢复系数和流量系数与来流马赫数基

本呈线性关系变化，当马赫数小于某一值后，总

压恢复系数和流量系数会迅速下降，这种阶跃式

变化是由于进气道从起动状态进入不起动状态造

成的，这一结果与袁化成、梁德旺【q给出的结果

是一致的；在非定常状态下，进气道的各特性变

化曲线随来流马赫数呈椭圆形的周期变化，在同

一来流马赫数下，对应不同的周期相位时，非定

常状态特性参数围绕定常状态变化曲线出现双

值。经分析认为，进气道特性变化曲线的椭圆形

周期变化是由于以下原因造成的。

如果来流马赫数从2．2开始逐渐增大，根据

定常状态下结果可知进气道的总压恢复系数会减

小而流量系数增大。但是由于气流的可压缩性和

粘性作用，进气道内的流场并不会立即随来流马

赫数的变化而变化，而是存在一定的滞后，所以

当来流马赫数相同时，非定常状态下总压恢复系

数较定常状态下要大，流量系数则较小。当来流

马赫数从2．35逐渐减小时，则情况正好相反。来

流马赫数降低至2．05后，叉会逐渐增大，周而复

始，导致进气道特性变化曲线出现周期性变化。

由于这种周期性变化是由于气流的滞后引起

的，因而认为可以沿用“迟滞回路”这一名词来

描述进气道的上述非线性周期变化曲线。

(下转第13页)
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定器离壁面过近，内外两侧燃油浓度的径向分布 要综合考虑对出口温度均匀性、燃烧性能及流阻

不均匀，就会出现局部高温区，导致壁面过热， 的影响。

而内圈稳定器离轴线距离过大，轴线附近燃油浓 (3)等槽负荷原则设计时出口温度分布更均

度低，导致中心温度偏低。等槽负荷原则设计时 匀，温升效率更高，同时流阻系数大大降低。

在稳定器的内外两侧燃油浓度的径向分布更为均 (4)计算结果定性合理，可用于预估不同条

匀，同时阻塞比相对减小，流阻小。 件下的燃烧室性能，用于燃烧室优化设计，指导

燃烧试验。

3结论

对某型冲压燃烧室的三维燃烧流场进行了数

值模拟，研究了不同火焰稳定器布局对燃烧室出

口温度分布、温升效率及流阻系数的影响，获得

如下结果：

(1)内外圈稳定器前后位置对出口温度均匀

性、燃烧性能和流阻影响都不大，只与点火位置

选择有关。

(2)1倍槽宽时出口温度分布最为均匀，随轴

向间距增大均匀性变差；2倍槽宽时温升效率最

高，但同时流阻系数也最大。轴向间距的选择需

(上接第8页)

4结论

本研究对带有抽吸槽二维混压式超音速进气

道的非定常流场进行数值模拟，并与定常条件下

结果进行对比，结果表明：

(1)同一来流马赫数下，进气道喉部正激波的

位置、形状在定常与非定常状态下会有不同。

(2)非定常状态下进气道的性能与定常状态下

存在一定差异，特别是非定常状态下进气道特性

变化曲线出现椭圆形或类似椭围形的迟滞回路。

(3)非定常状态下进气道的抽吸流量变化范围

为0．31kg／s、总压恢复系数为33．4％、流量系数

为5．7％，而定常状态下分别为0．40kg／s、27．8％、

41．9％。

鉴于进气道性能在定常与非定常状态下存在

较大差异，建议对非定常状态进行更多研究。
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