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摘 要：为了探究进气道低马赫数不起动时的振荡特性，本文结合一体化前体/进气道构型，通过

非定常仿真手段，对比研究了来流马赫数变化对进气道低马赫数不起动振荡流场以及飞行器气动力的影

响规律。结果表明：低马赫数不起动时出现了稳定的振荡周期，且周期随着来流马赫数的增大而增长。

由于拥塞发生在喉道处，其振荡流场单纯地表现为口部分离包的涨大和缩小，并且沿程压力的均值和幅

值都呈现出喉道高两头低的分布趋势，而马赫数的增大会加剧此趋势。喘振周期中升力系数CL和阻力

系数CD的变化趋势大致相反，升阻比曲线则表现为随分离包吐出而增大、吞入而缩小的趋势。CL和CD
随着马赫数增大是整体下降的，但是脉动幅值变化不大，升阻比对马赫数的变化也并不敏感。此外，在

进气道实现自起动过程中，当喉道瞬时流量高于起动时的流量一定程度，口部分离包将完全吞入。但定

常仿真难以准确模拟该吞入过程，因此定常仿真得到的自起动马赫数偏高。
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Abstract： In order to explore the oscillation characteristics of the inlet unstart induced by the low Mach
number inflow，an unsteady simulation study of a specific integration of the forebody and the inlet was carried
out. A comparison of the oscillation flow field and the aerodynamic force of the aircraft under different incoming
Mach numbers were performed. The results show that a stable periodic oscillation appears when the inlet is un⁃
start at the low Mach number. And the cycle length of the periodic oscillation increases with the increase of the in⁃
coming Mach number. Due to the throttling in the inlet throat，the oscillation flow field can be divided into two
stages，which are the increasing and decreasing stages of the separation bubble in the throat. Meanwhile，the dis⁃
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tribution trends of the mean and amplitude of the pressure along the tunnel both exhibit high at throat and low at
both ends. And the increase of inflow Mach number will increase such trend. In the oscillation period，the varia⁃
tion trends of the lift coefficient CL and the drag coefficient CD are quite different，while the lift drag ratio curve is
manifested as the trend of increasing with the throwing up of the separation bubble and decreasing with the swal⁃
lowing of the separation bubble. CL and CD decrease with the increase of Mach number，but the amplitude of pul⁃
sation changes little，and the lift drag ratio is not sensitive to the change of Mach number. CL and CD both de⁃
crease with the increase of Mach number，but the amplitude of oscillation changes little. And the lift-drag ratio is
not sensitive to the change of Mach number. In addition，in the process of self-starting，it is found that once the
instantaneous flow in the throat is higher than that in the starting to a certain extent，the separation bubble at the
throat can be swallowed completely. Because the swallowing process cannot be simulated by the steady simulation
accurately，the self-starting Mach number obtained by the steady simulation is higher.

Key words：High speed inlet；Low Mach number unstart；Unsteady；Aerodynamic force；Self-start

1 引 言

吸气式高速飞行器具有反应灵敏、使用灵活、有

效载荷大、飞行成本低、可以重复使用等优点，因此

成为了各国在航空航天领域投入巨大人力物力来研

发的热点和关键性技术之一［1-2］，而冲压发动机的性

能在一定程度上决定了飞行器最终能达到的技术高

度。进气道主要功能是为燃烧室提供所需流量、压

力、温度的气流，作为发动机关键性的气动部件，其

正常工作与否将直接决定发动机乃至飞行器的整体

效能的发挥［3］。

不起动作为进气道的一种非正常工作状态，指

的是当进气道的流量捕获特性因内部流态的变化而

发生了改变。自 Oswatitsch等［4］于 1944年首次观测

到超声速进气道的振荡流态（即喘振）以来，已有大

量关于进气道不起动流态方面的研究［5-12］。发现当

高速进气道进入不起动状态时不仅会使流量系数和

总压恢复系数大幅下降，严重影响发动机的推力性

能，甚至伴随通道内急剧振荡的波系及压强产生的

周期性的力载荷和热载荷，飞行器的结构会被破坏，

控制难度大大上升［13］。所以有必要对高速进气道的

不起动状态进行研究，分析产生不起动的机理，探究

避免不起动应该采取的措施。

基于现有的研究发现，由于高速进气道结构的

多样性，以及外部条件都不尽相同，所以引起进气道

不起动的原因是多方面的，主要有以下两种：（1）来

流马赫数远低于设计马赫数或者内收缩比过大，导

致捕获的气流不能全部通过喉道，在喉道处发生壅

塞。（2）下游反压过大，压缩波系无法在进气道内正

常建立，进而发生流动壅塞。由于后者流场振荡剧

烈、对发动机和飞行器的破坏更大，且实验难度较

低，因此目前关于高速进气道不起动的研究主要集

中于该部分，对其典型的高压气流积蓄及口部波系

运动过程取得了一定的认识［14-20］。

相对的，对于低马赫数来流引起的不起动问题

中流动振荡则研究的较少。在仅有的相关研究中，

基本均是在假设流场为定常状态下开展的［21-24］，但是

在实际的非定常流场中是否会有类似下游堵塞引起

的流动振荡现象以及振荡是否存在主频，都未有定

论。此外，目前不起动研究多是针对单独的进气道，

不起动流态对前体/进气道一体化飞行器气动特性的

影响还鲜有涉及。本文结合一体化前体/进气道构

型，通过非定常仿真手段，对比研究了来流马赫数变

化对进气道低马赫数不起动振荡流场以及飞行器气

动力的影响规律。

2 研究对象和仿真方法

2.1 研究对象

图 1为本文所研究的下颔式布局进气道，其结构

为一旋转体飞行器前体外加内转式进气道，整体结

构左右对称。进气道捕获面积 0.098m2，总收缩比

6.37，进气道设计马赫数为 6.0。由于本文并不涉及

具体的飞行器结构设计，气动力计算结果只是用于

作为不同状态的横向对比，因此为了便于计算和对

比，气动力计算所选取的参考面积统一为 1.0m2。

2.2 计算方法

计算利用 FLUENT软件中基于密度的 N-S方程

求解器，考虑到无侧滑条件下模型及流场具有对称

性，为了减少运算时间，选取了模型及整个流动区域

的一半作为仿真的计算域。采用 Ansys ICEM进行结

构网格划分，以六面体网格为主，整个计算域内的网

格总数约为 560万。为了适应黏性和激波捕捉的需
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要，近壁附面层区采用了等比加密网格技术，进气道

通道内的网格也相对较密（图 2）。仿真选用了 k-ω
SST湍流模型，壁面 y+在 1.0左右。采用二阶隐式格

式进行非定常仿真，时间步长 0.1ms，每时间步的最大

子迭代次数设置为 1800以保证每个子时间步均能收

敛。计算过程中，对进气道出口处的质量流量及进

气道喉道马赫数进行了监测，当监测曲线出现明显

的周期性波动，结束运算。仿真中为了获得飞行器

气动力的变化，还实时记录了飞行器的升阻力动态

变化过程。

由于无具体的应用背景，因此人为选取了飞行

高度 26km 的状态，对应的来流静压 2188Pa，静温

222.5K，飞行器的攻角始终为 6°。为了复现进气道低

马赫数不起动的过程，所有的仿真均由 Ma03.0时的

进气道不起动流场作为初场计算，之后模拟的加速

过程也只改变来流的马赫数，其余来流条件以及攻

角均不变。

2.3 算例验证

为了校验本文所采用的非定常仿真计算方法是否

适用于高速进气道不起动振荡流场的计算，以文献

［14］中实验结果作为仿真校验依据，对其中的二元高

超声速进气道（图 3）不起动流场进行仿真计算。考虑

到模型及流场具有对称性，因此选取了一半模型进行

仿真网格划分，主要是六面体网格，对局部网格进行了

加密，整个计算域内的网格总数约为 350万（图 4）。

为了系统校验所采用的数值方法，对上述进气

道的起动状态进行了定常仿真研究，并和试验结果

进行对比。之后对该进气道的不起动过程进行了非

定常仿真研究，并从流场结构、压力振荡特性等方面

和试验结果进行了对比分析。

2.3.1 起动流态

采用定常数值模拟对该进气道的起动状态进行

了仿真研究，并和已有试验结果进行了对比。图 5
（a）为来流马赫数 4.92，出口处堵块完全放开（TR=
0%）时的试验及仿真纹影对照图，可以看到仿真纹影

图中的压缩激波、诱导激波、反射激波、脱体激波以

及后台阶自由剪切层等和试验结果吻合得非常好，

两者获得的波系结构一致。图 5（b）为起动状态下壁

面静压沿程分布图，可以看到仿真和试验的沿程压

力也基本重合。

2.3.2 不起动流态

借助上文介绍的非定常仿真方法，对试验中 TR=
58%下的不起动振荡流场进行了非定常仿真计算。

试验中高速纹影和瞬态压力测量检测到流场中出现

了一定幅度且频率稳定的流场振荡，其振荡频率约

为 221Hz（图 6），周期为 4.52ms。同样的，为增强和试

验结果的可对比性，仿真中同样对试验测点位置的

压力进行了实时监控和输出。在下游堵塞引起的不

起动振荡中，通道内流量在出口处存在快速的积蓄

和泄除，因而位于最下游的 C14测点压力脉动幅度是

最大的，也是最具代表性的。图 6给出了最能表征进

气道大喘振荡特性的通道内最下游测点 C14的仿真

压力时间变化曲线。从图中可以看到仿真获得了近

10个完整的振荡周期，且周期的重复性很好。由此

可测得仿真喘振周期长度约为 4.49ms，和试验所测得

的周期相差无几，可见所采用的非定常仿真方法对

Fig. 4 Schematic diagram of wall grid

Fig. 3 Experimental model and specific position of each

measuring point on the model

Fig. 1 Structure diagram of the integration of the forebody

and the inlet of hypersonic vehicle

Fig. 2 Schematic diagram of grid division

2209



推 进 技 术 2021 年

喘振频率的预测还是较准确的。

图 7给出了某个振荡周期中口部分离包处于最

小和最大状态的实验和仿真纹影对比以及此刻的沿

程压力对比图，可以看到仿真计算对口部分离包的

形态变化过程模拟和实验非常接近，沿程压力分布

趋势也相近。综上可见，所采用的仿真方法无论是

在对喘振周期的预测、还是对流场动态演化过程的

模拟均具有一定的精度和可信度。

3 结果与分析

3.1 低马赫数进气道不起动振荡现象

图 8给出了飞行器由 Ma03.0加速至 Ma04.5时定

常仿真的进气道流场结构，图中的黑色虚线为 Ma=

1.0等值线。可以看到在进气道内收缩段前存在一个

巨大的低速分离区，其分离诱导激波位于唇罩前缘，

这导致了进气道入口处的较大溢流，此时进气道处

Fig. 5 Contrast diagram of test and simulation schlieren

and pressure along the path

Fig. 7 Comparisons between test and simulation in

schlieren and pressure of a single surge period

Fig. 6 Pressure time curve of C14 measuring point in

simulation

Fig. 8 Structure of unstart flow field under Ma04.5

condition (steady simulation)
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于典型的不起动状态。

在上述定常流场的基础上开展了 Ma04.5下的非

定常仿真计算，图 9给出了进气道喉部以及扩张段最

下游喷管出口处的流量随时间变化的曲线。可以看

到，喉道流量出现了周期性振荡现象，且周期性良

好，这表明伴随着进气道低马赫数不起动也出现了

明 显 的 周 期 性 流 场 振 荡 。 单 个 振 荡 周 期 大 约 长

13.9ms，即振荡频率约为 71Hz，喉道处的流量脉动幅

值则达到了 1.23kg/s，达到了理论捕获流量（2.26kg/s）
的 55%，可见该振荡对发动机的影响不可忽视。

为进一步分析不起动流场结构的时间演变，图

10给出了图 9中截取的单个完整振荡周期内典型时

刻的对称面流场马赫数等值线图。如图 10所示，整

个喘振周期内口部波系均处于运动阶段，在 t=34~
40ms这段时间内，分离包逐渐增大并向上游扩张，分

离诱导激波也随之向上游移动，逐渐远离唇罩前缘。

由此进气道入口处溢流量逐渐增大，进入进气道的

流量逐渐减小。可以看到，t=40ms时刻进气道内压

缩段入口处分离包规模最大，完全充满入口处空间，

其前缘诱导激波最靠近上游位置，此时溢流最大，进

气道的捕获流量最小，对应于图 9的流量变化曲线即

表现为从波峰逐渐减小直至波谷的过程。从 t=40~
47.8ms这段时间的变化趋势则相反。由于进入内通

道的气流减少，随着时间推移分离包逐渐变小并向

下游移动。同时，其诱导激波也向下游移动，逐渐靠

近唇罩前缘、溢流量减小，进气道的捕获流量增大。

从而图 9中的流量变化曲线表现为从波谷逐渐上升

直到波峰。如此一个完整的流场振荡周期完成，之

后就是下一个振荡周期的开始。上述振荡过程和另

一类进气道出口流动壅塞导致不起动振荡的过程有

所不同，后者除了存在上述的口部波系运动阶段，还

有一个独立的内通道流量积蓄阶段［14，20］。但是由于

喉道到进口的通道长度远小于到进气道出口的长

度，因此难以形成类似明显的流量积蓄过程，而是完

全耦合在了口外波系运动中。

图 11给出了一个振荡周期内不同时刻，对称面

壁面的压力沿程分布曲线。可以看到，沿程压力无

论是均值还是幅值均以喉道为中心呈现一种中间高

两头低的分布趋势。这表明此时进气道在喉道处出

现了明显的流动壅塞，这也正是进气道低马赫数不

起动的原因。在 t=34~40ms，喉部的压力峰值逐渐降

低。原因在于进气道内收缩段入口处的分离包逐渐

Fig. 10 Mach number contour of symmetrical plane under

Ma04.5 condition with time varying

Fig. 9 Flow time curve of throat and nozzle outlet under

Ma04.5 condition with unstart oscillation
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增大并向上游移动（图 10），导致溢流量增大，相应的

到达喉部的流动壅塞程度就会减弱，最终使喉部压

力峰值下降，这与流量曲线（图 9）的变化规律也相

符。随后伴随喉道逆压梯度的降低，分离包也随之

缩小、捕获流量增大，流动壅塞程度加剧，壁面压力

峰值也上升（t=40~47.8ms）。此外，图 11中还对比给

出了进气道在 Ma04.5直接起动时的壁面压力分布。

在低马赫数不起动中，由于口部分离包的存在，进气

道进口前的压力是要明显高于起动时的。但在口部

激波推出、喉道壅塞程度降低的过程中，不同于起动

时气流在到达喉道前将被一直压缩、压力升高，来流

绕过分离包进入进气道后不久压力就开始下降，进

而导致进气道进口后的压力整体比起动状态下的壁

面压力还要低。这一点跟进气道出口堵塞的不起动

喘振中，通道内的压力水平是要整体高于进气道起

动通流值是不相同的［14，20］。

进气道作为一个增压部件，其沿程高压分布的

动态变化必然会对飞行器的气动力带来巨大的影

响，上文所描述的流场非定常特性也将体现在气动

力的变化上。图 12给出了单个喘振周期内的飞行器

升力系数 CL，阻力系数 CD以及升阻比 k的时间变化曲

线。由前文的分析可知，因不起动出现在喉道前的

分离区内压力是要明显高于其他部位的，也即是说

停留在喉道前的分离区高压将是主导整个飞行器气

动力变化的主因，因此接下来本文的气动力分析主

要是结合其不起动振荡流场开展的。首先看到升力

系数的变化规律，相对比较复杂。在喘振周期的初

期（t=34~35.8ms），口部分离包在迅速扩大（图 10），压

缩面因感受到分离包高压的面积增大，升力明显升

高。但随着分离包逐渐充满了进气道内收缩段（t=
35.8~38ms）（图 10），内收缩段压缩面侧及唇罩侧压

力均出现明显增大，而唇罩侧的压力升高会平衡压

缩面侧高压所带来的升力增益。并且随着进口流量

的减小，流动壅塞得到缓解，分离包区内压力出现下

降（图 11），这会使得升力出现下降趋势（图 12）。在

之后的分离包运动过程中（t=38~44ms），分离包覆盖

面积大小和分离包内压力高低呈现出此消彼涨的变

化趋势（图 10和图 11），在这两者共同作用下飞行器

升力维持在一个相对稳定的范围内。在喘振周期的

最后，分离包逐渐吞入通道内，其覆盖压缩面的面积

大幅减小，进而导致了升力的大幅下降。

但阻力系数的变化规律却和升力系数的变化规

律有所不同，随着分离包的增大（t=34~40ms），阻力

系数并未如预期所想的出现和升力系数类似的升

高，反而是不断降低。反之，在分离包减小阶段（t=
40~47.8ms），阻力系数将不断升高。结合图 11中的

压力分布猜测，这主要是由于阻力是由壁面压力与

其在流向投影面积的积分所决定的。而在进气道肩

部上下游均分布有高压区（图 11），这导致分离包在

增大/缩小过程中，高压区在流向面积投影的变化要

远小于其在飞行高度方向投影的变化，因而高压区

内压力的变化规律则决定了飞行器阻力系数的变化

规律。最后对比单个喘振周期内 CL和 CD的变化规

律，可以看到两者的变化趋势大致相反，呈现此消彼

长的变化规律，且极值出现的时间并不相同。因此

最后的升阻比曲线表现为随着分离包的吐出增大，

吞入缩小的整体变化趋势，其振荡幅值达到了 1.7。

3.2 马赫数对低马赫数不起动振荡特性影响规律

为了探究进气道低马赫数不起动时的振荡特性

变化规律，以及最后实现达到自起动马赫数时的流

场特性，下面重点对比了来流马赫数变化对进气道

低马赫数不起动振荡流场以及飞行器气动力的影响

Fig. 12 Time varying curve of lift coefficient, drag

coefficient and lift drag ratio of aircraft in a single surge

period under Ma04.5 condition

Fig. 11 Pressure distribution along the wall at different

times under Ma04.5 condition
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规律及其中的流动机理。

3.2.1 来流马赫数影响规律

为了探究在进气道自起动前，随着来流马赫数

的增加，进气道不起动振荡流场特性的变化规律，在

上节 Ma04.5结果的基础上，保持飞行高度及姿态角

不 变 ，逐 渐 增 大 来 流 马 赫 数 至 Ma05.0，Ma05.2 和

Ma05.35。利用 2.2节所介绍的非定常仿真手段获得

了上述马赫数下进气道的低马赫数不起动流场动态

演变过程。

图 13给出了上述典型马赫数下的进气道喉部及

喷管出口流量变化曲线，可以看到两者都出现了稳

定的振荡周期，且喷管出口的流量变化曲线明显滞

后于喉道的，这说明此时的流量壅塞依旧是发生在

喉道附近。因此下面将主要针对喉道的流量变化曲

线特性进行分析，具体如表 1所示，为了增强对比，还

将Ma04.5下的相关数据加入到了表 1中。

基于表 1中的流量振荡特性可以看到，虽然进气

道均处于低马赫数不起动状态，但是随着来流马赫

数的增大，喉道的壅塞程度逐渐减小，不起动流场振

荡周期明显增大。这有点类似于进气道下游出现流

动壅塞导致的大喘不起动振荡周期变化规律［14］，随

着下游堵塞度的减小，不起动振荡周期同样也会逐

渐增大。再进一步细分的话，以喉道流量的极值出

现将周期划分为流量下降区间以及流量上升区间，

可以看到前者随着马赫数的增加明显增长，但是后

者对马赫数的改变却并不敏感。

结合 Ma04.5的分析结果可知，喉道流量下降区

间对应着口部波系被推出的过程，喉道流量上升区

间则对应着口部波系回退的过程。图 14和表 2给出

了典型马赫数下的进气道口部分离包处于最小和最

大形态时的流场结构以及分离包位置信息。从分离

诱导激波和唇口的相对位置可以看到，加速过程中

该运动激波始终位于进气道唇口上游，因此进气道

捕获流量始终都未达到起动时的水平。而这也是喉

道壅塞导致的不起动流动一大特点，由于口部分离

包无法完全吞入的原因，因此进气道振荡过程中的

捕获流量是要始终低于进气道起动时的。

进一步对比看到，随着马赫数的增加，喉道壅塞

程度降低，口部分离包向上游蔓延程度是逐渐减小

的，即分离诱导激波最上游位置不断后退（表 2），伴

随而来的分离包吞入喉道的程度也是不断上升的，

即分离诱导激波最下游位置不断后退（表 2）。此外，

综合分离诱导激波的运动上下限，分离包的运动范

Table 1 Flow oscillation characteristics of inlet throat under different Mach number

Parameters
Mach number
Period/ms

Length of throat flow falling section/ms
Length of rise section of throat flow/ms

Maximum flow of throat mpeak/Capture flow mcap
Minimum flow of throat mvalley/Capture flow mcap
Throat flow pulsation Δm/Capture flow mcap
Starting throat flow mstart/Capture flow mcap

Value
4.50
13.9
6.22
7.68
0.73
0.19
0.54
0.93

5.00
13.8
6.64
7.16
1.03
0.25
0.79
1.03

5.20
15.3
8.64
6.67
1.13
0.30
0.83
1.07

5.35
18.6
10.94
7.70
1.17
0.35
0.82
1.10

Fig. 13 Time varying curve of flow rate at throat and

nozzle outlet when inlet unstarting under typical Mach

number condition
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围随马赫数增大也是增大的（表 2）。从非定常运动

激波角度来分析，随着来流马赫数的增加，相同情况

下分离诱导激波逆来流向前运动的绝对速度是降低

的。并且随着来流马赫数增加，流量捕获不断增加，

这其实也抑制了喉道壅塞的缓解。在上述多因素的

共同作用下，导致口部激波外推的时间明显增长。

反之，口部激波回退过程中，来流马赫数的增加则会

加快激波的回退速度，且流量捕获的增加也会加速

喉道流量的堆积，但激波运动距离仍旧是增长了。

在这些因素的博弈下，呈现出口外激波回退速度并

未发生明显变化。

依旧回到表 1中，为了对比分析不起动阶段流量

脉动随马赫数的变化关系，本文以各马赫数下的捕

获流量 mcap对其进行无量纲化处理（图 15）。从趋势

上看，喉道峰值无量纲值 mpeak/mcap和谷值流量无量纲

值 mvalley/mcap均随马赫数出现了增长，脉动流量的无量

纲值 Δm/mcap则是先快速增长，后基本维持不变。为

了增强对比，图 15还给出了进气道起动时的无量纲

喉道流量 mstart/mcap曲线，可以看到在 Ma05.0以下，进

气道起动时的喉道流量是要大于不起动时喉道的最

大流量，这个很好理解。但是随着马赫数不断升高，

两者大小关系发生了改变，不起动时的喉道最大流

量甚至高过了进气道起动时的值。这一方面是得益

于马赫数增加使得进气道流量捕获能力整体上升，

另一方面分离包在缩小过程中其内的高压气不断在

经过喉道向下游排出，而在两者的共同作用下使得

喉道流量的瞬时值甚至超过了进气道起动时的流

量。但是即使如此，分离诱导激波仍是位于唇口前

的，进气道仍不能完全把该分离包吞入，进而无法实

现自起动。

图 16给出了不同马赫数下单个振荡周期内不同

时刻对称面壁面的压力沿程分布曲线。发现只要是

低马赫数不起动时，沿程压力的均值和幅值都是呈

现出中间高两头低的分布趋势。而随着来流马赫数

的增高，喉道处的压力峰值明显提升，也即分离包最

大时刻通道内压力逐渐增大。与此同时，喉道处的

压力谷值也是逐渐增大的，和进气道起动时的内通

道压力分布水平逐渐接近。这也说明，随着马赫数

的增大，进气道口部分离包最小时的流场将和进气

道起动时的流场越来越接近。

上文所描述的马赫数改变对流场结构的影响同

样也会体现在飞行器气动力参数的变化上，表 3列出

了不同马赫数下的飞行器气动力参数。随着来流马

赫数的增大，口外激波向上游运动距离受限（表 2）以

及喉道壅塞下降的作用下，飞行器的升力系数以及

阻力系数均是整体呈下降趋势的，但是幅值并未发

生太大的变化。与此同时，升阻比也随着升力和阻

力系数的同时下降而并未出现明显的变化。

3.2.2 进气道自起动动态过程

在上一节 Ma05.35的流场的基础上，继续增大来

流马赫数，期望获得进气道自起动的的动态过程。

Fig. 14 Contour map of Mach number of symmetrical

plane at the time of minimum / maximum state of separation

bubble under different Mach number conditions
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当来流马赫数增加至 Ma05.4时，图 17给出了仿真中

对进气道喉道流量的时间监控曲线，可以看到仿真

中并未捕捉到类似于上文中稳定的振荡周期。流量

曲线在出现了两个不规则的振荡周期后，其脉动值

开始趋向于稳定不变，且喉道处流量曲线和喷管出

口流量曲线开始重合。进一步结合此时的进气道流

场，可以断定进气道最后实现了自起动（图 18）。为

了更加直观地体会整个自起动过程，图 19中给出了

分离包吞入过程中典型时刻的流场结构图。注意到

进气道口部分离包在吞入过程中，分离诱导激波波

足逐渐回退，且不同于图 14中的分离诱导激波和前

体压缩波相交的流态，该工况下的分离诱导激波逐

渐和前体压缩波脱离开来（t=44~46ms），直至最后分

离诱导激波进入唇罩内。此刻正如上文所分析，进

气道已恢复正常流量捕获，但由于喉道处的流量比

进口捕获流量大到一定程度时，喉道处会对分离包

产生了一股足够强的吸力，促使分离包被完全吞入。

从图 17中的流量曲线可以看到，分离包吞入前喉道

处的最大流量达到了最后起动捕获流量的 1.11倍。

在本小节中还尝试采用定常仿真手段对 Ma05.4
工况的流场进行计算，发现定常计算下进气道并未

实现自起动，而是仍处于不起动状态（图 20），可以明

Table 2 Position information of separation bubble under different Mach number

Mach number
4.50
5.00
5.20
5.35

Separation shock movement distance
at lip/mm
730
846
848
853

Most downstream position of
separation induced shock/mm

1991
2090
2153
2167

Most upstream position of
separation induced shock/mm

1261
1244
1305
1315

Fig. 16 Pressure distribution along the wall at typical times

under different Mach number conditions

Table 3 Aerodynamic parameters of aircraft under

different Mach numbers

Parameter
Mach number

Maximum lift coefficient/10-2
Minimum lift coefficient/10-2
Lift coefficient amplitude/10-2
Maximum drag coefficient/10-2
Minimum drag coefficient/10-2
Drag coefficient amplitude/10-2

Maximum lift drag ratio
Minimum lift drag ratio
Amplitude of lift drag ratio

Value
4.50
15.88
10.59
5.29
6.12
3.95
2.17
3.42
1.74
1.68

5.00
15.67
8.71
6.96
5.75
3.64
2.11
3.67
1.52
2.15

5.20
14.45
8.37
6.08
5.49
3.71
1.78
3.69
1.54
2.15

5.35
14.19
8.23
5.96
5.41
3.47
1.94
3.55
1.54
2.01

Fig. 17 Time varying curve of flow rate at throat and

nozzle outlet under Ma05.4 unsteady simulation

Fig. 15 Dimensionless throat flow curve under different

Mach number conditions
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显地看到进气道口部被大分离区所占据。结合上文

的分析可知，分离包非定常振荡导致的进口捕获流

量和喉道流量的差异才使得分离包被吞入，而定常

仿真难以准确模拟该过程，进而会导致出现定常计

算得到的自起动马赫数偏高的情况。这在之后的进

气道起动性能评估中需要注意。

4 结 论

通过本文研究，获得以下结论：

（1）对于文中的进气道构型，在 Ma4.5出现了低

马赫数不起动，并伴随着 13.9ms的周期性振荡，喉道

处流量脉动甚至达到了理论捕获流量的 55%。随着

来流马赫数的增大，分离包涨大过程时间的明显增

长直接导致振荡周期的增长以及喉道处流量脉动幅

度的增大。

（2）低马赫数不起动时的沿程压力均值和幅值

都是呈现出喉道高两头低的分布趋势。马赫数的增

大会增大喉道处的峰、谷值压力，且进气道口部分离

包最小时的压力分布将和进气道起动时的越来越

接近。

（3）对于本文构型，喘振周期中升力系数 CL和阻

力系数 CD随分离包涨大/缩小的变化规律大致相反，

且极值出现的时间并不相同。因此，最后的升阻比

曲线表现为随分离包的吐出增大，吞入缩小的变化

趋势。来流马赫数的增大，使得升力、阻力系数整体

呈下降趋势，但是幅值并未发生太大的变化。且升

阻比也随着升力和阻力系数的同时下降而并未出现

明显的变化，一直在 1.5~3.6附近变化。

（4）在进气道实现自起动过程中，发现当喉道瞬

时流量较进气道起动时流量达到起动捕获流量的

1.11倍后，口部分离包才完全吞入。而这个动态过

程，定常仿真难以准确模拟，进而会出现其得到的自

起动马赫数偏高的情况。
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