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基于重叠网格的唇口移动变几何进气道数值
模拟研究 *

唐 晗，郑冠男，黄程德

（中国科学院力学研究所 流固耦合系统力学重点实验室，北京 100190）

摘 要：为研究吸气式冲压发动机变几何进气道的气动特性及流动机理，采用发展的重叠网格技

术，对变几何平动方式的进气道开展了数值模拟研究。针对存在物面接触重叠网格的挖洞操作在执行时

无法取得合理的插值模板问题，引入了虚拟单元赋值方法和“Collar”网格方法，实现了多体相交时重

叠网格的计算。为了引入“Collar”型重叠网格，对其算法作了适当修改以适应本论文所建立的洞面优

化方法。对平移过程中内收缩比变化对启动过程的影响进行了研究。通过迎着来流方向平移唇口，增大

了进气道的内收缩比，导致内压缩段出现边界层分离，分离泡随着唇口的前移而增大，当其移出内压缩

段时，原本启动的进气道进入不启动状态，而后移唇口减小了内收缩比，使分离泡减小并向下游移动，

辅以边界层排移，可以改善进气道的启动性能。此外，对平移速度和振荡频率对启动过程的影响也进行

了研究，进气道迟滞效应随平移速度和振荡频率增大而增大。
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Numerical Investigation of Variable Geometry Inlet with
Translating Cowl Based on Overset Grid
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（Key Laboratory for Mechanics in Fluid Solid Coupling Systems，Institute of Mechanics，

Chinese Academy of Sciences，Beijing 100190，China）

Abstract：In order to study aerodynamic characteristics and flow mechanism of the variable geometry inlet
for air-breathing ramjet engines，the numerical simulation of inlet cowl translation for high Mach number vari⁃
able geometry inlet is performed with developed dynamic overset grid. For overset grid of multiple bodies in con⁃
tact with each other，the valid target cell may not be found in hole-cutting process. In order to solve this prob⁃
lem，the two improvement methods are proposed：the one is the introduction of traditional“Collar”grid，the oth⁃
er is the ghost cell method，thus the computation of overset grid with multiple bodies in contact is implemented.
In order to introduce“Collar”to overset grid，appropriate modifications is done to accommodate overlap optimiza⁃
tion algorithm. The effects of internal contraction ratio variations on starting characteristics caused by cowl transla⁃
tion are investigated. The calculated results show that with the moving forward of cowl，internal contraction ratio
increases，the separation bubble moves upstream and moves out of the internal contraction segment，thus inlet
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unstarts. However，with the decrease of the internal contraction ratio caused by cowl moving backward，the sepa⁃
ration bubble becomes smaller gradually and moving downstream which may improve the starting characteristics
with a boundary layer diverter. The influences of translation velocity and oscillating frequency have significant ef⁃
fect on inlet performance. Moreover，the effects of translation velocity on the starting characteristics are studied
and hysteresis effect becomes stronger with the increase of translation velocity and oscillating frequency.
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1 引 言

吸气式冲压发动机作为吸气式飞行器的关键组

成部分，需要在比较宽的马赫数范围内工作。进气

道需要在低马赫数能正常启动，在高马赫数下保持

较高的压缩性，通常采用变几何方式来达到这一目

标。变几何进气道通过采用某些部件（如唇口、斜板

或挡板等）多样运动方案改变进气道的收缩比，从而

实现不同马赫数下的良好气动性能。

唇口平动技术已经在二元、轴对称和三维变几

何进气道得到了广泛应用。法国国家航空宇航技术

研究中心［1］（ONERA）、国内的金志光等［2］对伸缩唇口

的平动式变几何进气道开展了研究，设计了移动唇

口式变几何方案。

轴对称变几何进气道通常采用中心锥体前后移

动改变内收缩比，从而改善进气道的性能。SR-71“黑

鸟”采用了中心锥可移动的轴对称进气道，Colville
等［3-4］对于 SR-71开展了详细的研究，通过沿轴线平

移中心锥实现进气道波系的调节，使进气道在非设

计马赫数下获得尽量高的流量捕获。

目前，对三维侧压式变几何进气道的研究相对

较少。德国的 Hohn等［5］提出在二元进气道的基础上

增加两侧壁面，通过伸缩唇口板改变唇口的位置从

而引起内收缩比的变化。张堃元等［6-8］对三维侧向压

缩进气道的平移唇口运动方式开展了研究。

综上所述，在当前的高马赫数变几何进气道设

计中，平动唇口变几何方案已经得到广泛关注，运动

部件的几何外形及运动规律比较复杂，给高马赫数

变几何进气道的动态数值模拟带来了巨大挑战。

已有的高马赫数变几何进气道的数值模拟研究

主要根据所提出的变几何策略采用准定常模式开

展［2，6-8］，即对不同工况下的进气道流场进行定常数值

模拟，从而得到各个状态下的准定常气动特性。此

类准定常方法显然未考虑到部件运动过程中的动态

效应对进气道性能的影响。目前对于平动变几何技

术的非定常模拟较少，其主要难点在于对运动部件

采用的重叠网格技术，因为进气道的部件之间存在

接触及相交部位，对于此类复杂问题，重叠网格的适

用性有待于进一步研究。

对于存在固壁相交的重叠网格，为了避免在挖

洞过程中搜索不到合理的目标单元，通常可引入襟

领（Collar）网格［9］或浸入边界法［10-13］。Collar网格置

于两个物体相交处，其网格边界分别位于两个物体

的固壁上。国内李孝伟等［14］利用此网格计算了翼

身结合体的重叠网格。但对于存在相互运动的多

物体绕流问题，物体的相对位移将导致 Collar网格

发生变形，因此，该方法通用性不高。浸入边界法通

常仅在交接处局部使用。对于落入洞内的点采用

类似虚拟网格赋值的方法，将其相对于固壁对称的

计算域内点使用三线性插值［15］或者逆距离插值［16］

得到对称点的物理量，再根据粘流或无粘流边界条件

设置物理量。 Togashi等［10-13］采用非结构重叠网格

浸入边界法计算了外挂物与飞行器从相互接触到

分离的过程。张辉［17］采用洞内点赋值的方法数值

模拟了火炮发射过程中弹丸与身管由接触到分离的

过程。

综上所述，目前对于变几何进气道动态重叠网

格模拟技术需要改进。本文将对唇口平移方式的变

几何进气道运动部件的运动规律，开展数值模拟应

用研究。首先，针对存在着接触与交叉重叠部分，对

重叠网格的装配过程进行了改进。之后，开展了唇

口平移变几何方式的非定常数值模拟，包括等速前

移和后移的运动方式，以及唇口平移规律为周期性

正弦运动对进气道性能的影响作了深入的研究。此

外，开展了唇口平移的速度等参数性研究，指出其对

进气道气动性能的影响趋势。

2 方 法

在本文中，数值方法通过求解雷诺平均的 Navi⁃
er-Stokes方程［18］和动态重叠网格技术，开展平动变

几何进气道数值模拟。无粘通量通过基于三阶MUS⁃
CL插值的 Van Leer［19］格式离散，粘性通量离散采用
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二阶中心差分格式，采用双时间步时间推进方法及

在伪时间步采用加速收敛技术。

2.1 重叠网格装配策略

在实际应用中，常面临两个物体相贯穿或壁面

接触的情况，如机身与机翼相交，投弹初始时刻弹与

机身紧密相连等。在进气道唇口的多种运动方式

中，唇口的平移必须沿平板滑动，如图 1所示。在转

动方式中，唇口将绕铰链转动。若对两个物体相互

进行挖洞，必然出现边缘点的目标单元模板中含边

缘点或洞内点。对于模板中存在部分为边缘点或洞

内点时，可在不降低精度的情况下使用外插或使用

零阶插值（直接用正常点的物理量赋值给待插值的

边缘点），但不可避免要发生插值模板中全是无效点

的情况。

为避免出现以上现象，首先需要检查插值模板的

合法性。凡出现以下情况者属插值信息的非法传输：

（1）边缘点从目标单元的洞内点/边缘点接收信息；

（2）边缘点从外边界点接收信息；

（3）外边界点从洞内点/边缘点接收信息；

（4）外边界点从外边界点接收信息。

对于不存在合理目标单元的边缘点称为孤点。

程序中对于孤点的处理方式有三种。最简单的一种

方法是使用离该点最近的点，此为零阶插值。其二

为使用外插离自身最近的相邻节点，为二阶插值。

第三是综合方法，对于插值系数在-0.5~1.5的使用外

插，而落在此区域外者使用零阶插值。在外插时，如

有多个候选模板，则需比较插值系数与［0，1］范围的

差距及 ξ，η，ζ三个方向的差距，并选择插值方向上差

距小者。如插值方向存在数个差距相同者则从中选

择插值系数绝对值小的。

对于出现壁面接触或相交的多物体重叠网格

装配，通常可采用以下三种方法：（1）在两个固壁间

预留一条缝隙。缝隙的宽度在边界层的厚度范围

内，以保证堵塞效应起作用，降低对气动特性的影

响。同时，缝隙内的网格需足够密，以保证重叠区

能正常装配。（2）使用“Collar”网格，以弥补交接处

由于挖洞造成的空白。“Collar”网格必须与两物体

的壁面保持贴体。对于动网格，当运动方式较复杂

时，“Collar”网格将产生变形，不具备通用性。但对

于静网格或运动方式较简单的动网格，使用“Col⁃
lar”网格具有优势。（3）由 Togashi等［10-13］提出的类

似浸入边界法中的虚拟单元赋值。该方法已在非

结构网格中得到了应用。本节将其进行了扩展，使

其适用于结构网格。

2.2 “Collar”网格法

为便于叙述，在此以进气道唇口平移的重叠网

格装配过程为例。进气道唇口平移的重叠网格如

图 2所示，其中绕唇口生成了“C”型整块网格，唇口沿

滑板移动，与滑板相接触；而滑板生成“H”型背景网

格。图 3，4给出了唇口与滑板相交处及其放大图。

可以看到，唇口与滑板在两个位置交接，即点 A和 B。

若将背景网格以唇口为挖洞面，将落在唇口壁面内

的网格作为洞内点，而唇口网格以滑板为挖洞面，将

落在滑板壁面内部的网格作为洞内点，则该相互挖

洞在交接处 A和 B将出现一片空白区域，此空白区域

意味该区域边缘点（即待插值点）对应的目标单元的

模板点均为无效点，如图 4所示。传统的挖洞方法因

此而失效。

图 5显示了使用“Collar”网格的挖洞结果。在 A

和 B两个角区分别采用一小块“Collar”网格覆盖原网

格。此“Collar”网格的两条边界分别为唇口和滑板的

Fig. 1 Schematic of inlet cowl in contact with plate

Fig. 2 Computation grid for inlet cowl translation

Fig. 3 Corners formed by cowl and plate in contact
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壁面，在此边界上赋予壁面边界条件；而另两条边界

作为“Collar”网格的外边界，分别从唇口网格和滑板网

格中进行插值。由此，原唇口边缘点在背景网格中无

法获得有效模板，将在“Collar”网格中找到正确的插值

模板，从而计算得以进行。图 6为使用洞面优化后的

结果，可见重叠区域适当，装配得以正确执行。当进

气道唇口进行平移运动时，交接处 A的“Collar”网格

保持不动，而交接处 B的“Collar”网格随唇口运动，以

此即可进行唇口平移的非定常模拟计算。

如上所述，当部件呈现复杂的运动形式时，“Col⁃
lar”网格将产生扭曲变形，乃至需重新生成，势必在效

率和精度上带来诸多不利，因此该方法不具通用性。

在采用“Collar”网格进行装配的过程中，“割补

法”结合物面距离准则，保证唇口部件的 C型网格与

“Collar”网格有合适的重叠区域，割补法推进过程中，

不会因为填补过程找不到目标单元而将洞面推进壁

面内。其中物面距离为网格单元至物面的最小距离。

定义唇口/背景网格的边缘点到“Collar”网格壁面的距

离为 d，在切割过程中，若 d小于图 6中“Collar”网格外

边界至壁面平均距离 dav之半，则挖除，直至 d>0.5dav时
中止。在填补过程中，若 d>0.5dav，即填补，直至 d<
0.5dav时中止。如图 6所示，指定了唇口网格距离滑板

壁面水平距离 a，背景网格距离唇口壁面垂直距离 b，

保证唇口网格和背景网格分别与“Collar”网格有一定

的重叠区域。图 7为切割后的网格装配图，给出了各

个“Collar”网格处的重叠区域；图 8为填补后的网格

装配图，给出了各个“Collar”网格处的重叠区域。可

见，引入距离准则使得重叠网格装配合理。

Fig. 4 Close-up of corner A showing orphan locations

Fig. 5 Assembled overset grid with“Collar”grid

Fig. 6 Wall distance criterion applied to“Collar”grid Fig. 7 Assembled overset grid after hole-cutting
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2.3 虚拟单元赋值

在上例中，若对 A，B两个角区进行相互插值势必

造成求解发散。若采用浸入边界法的虚拟单元［10-13］

对其中一套网格赋值，则另一套网格便可进行正常

插值，从而发散问题可合理解决。

设上例中 B角区设置虚拟单元如图 9所示。绕

唇口生成的动网格以滑板为挖洞面，但其边缘点不

采用背景网格进行插值，而直接通过无滑移边界条

件给落入滑板壁面内的虚拟单元点赋值，如点 C和

E。传统的虚拟网格对于壁面呈对称，但此时 C明显

与相连的 D或 B均呈非对称关系。以 D或 B到壁面

的距离和 C到壁面的法向距离为权重进行插值，则明

显存在误差。设以沿壁面法向求得 C点的镜像点 G，

且 G点被网格单元 ABCD包围。由于 C点为待求点，

不能作为有效点。若使用三线性插值，则有效点数

缺失，造成精度降低。因此，应以 ABD三个点的物理

量插值给出镜像点 G的值。采用逆距离加权插值有

qG = e
-|r1|qA + e-|r2|qB + e-|r3|qD
e-|r1| + e-|r2| + e-|r3| （1）

点 E的镜像点 F落入网格单元MNOP中，该四点

均为有效点，可用该四点的物理量插值得出镜像点 F

的值。

qF = e
-|r1|qM + e-|r2|qN + e-|r3|qO + e-|r4|qP

e-|r1| + e-|r2| + e-|r3| + e-|r4| （2）
式中 ri分别代表插值点距离待插值点的距离。在此，

插值物理量包括密度、速度、压强和湍流性质（如 SST
湍流方程的湍动能 k和比耗散率 ω）。无滑移边界条

件要求在壁面处速度为 0，因此虚拟点 C与镜像点 G

的关系可设置为

ρC = ρG
uC = -uG
vC = - vG
wC = -wG

pC = pG
（3）

当唇口网格上的虚拟单元节点值确定后，背景

网格的边缘点 H上的值即可以目标单元 ABCD的物

理量值进行正常插值求得。在实际应用中，只有 A和

B两个角区才出现此问题，其余区域依然可以两套网

格的重叠区进行正常装配，边缘点相互插值。

若角区 A为一尖点，则无法装配出足够的重叠

区——两层边缘点。通常可将正常挖洞的重叠区起

点由尖点 A挪一段距离到 B（见图 10）。在 AB上可将

一套网格用于虚拟单元赋值，一套网格由另一套网

格正常插值确定；其余部分两套网格均作正常插值。

图 11显示了 A角区最终的重叠网格装配，其网格装

配使用了洞面优化方法“割补法”。

图 11显示了 A角区和 B角区的虚拟单元示意图。

其中蓝色圆点为处于壁面内的虚拟单元，在洞面优

化过程中处于固定的位置，蓝色方形为普通边缘点。

其算法如下：

（1）在初始洞边界确定后，若网格点的 blank值 r=
0，判别其周围即（i±1，j，k），（i-1，j±1，k），（i，j，k±1）是

Fig. 8 Assembled overset grid after paste

Fig. 9 Ghost cell method
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否有正常点（r=1），有则标识该点为特殊边缘点，

blank设置为-（m1+mmax），m1为目标单元所在的网格

块编号，mmax为最大网格块数。更新值设置为-1（更

新值初值均为 0）。表示该点的值由镜像点确定，不

从目标网格块中插值获得；该点的属性不随洞面优

化过程而变化，从最终的重叠网格装配图（图 11（c）~
（d））可以看出，特殊边缘点的位置保持不变；再者，

可以作为合理的插值模板点，为其它网格块提供正

确的物理量信息，使得重叠网格之间的信息交互通

过插值正常进行。

（2）为保证二阶插值时获得足够的插值信息，将

特殊边缘点的厚度设置为两层。若该点的 blank值 r=
0，周围即（i±1，j，k），（i-1，j±1，k），（i，j，k±1）有边缘点

（blank=-（m1+mmax）），则 标 识 该 点 为 特 殊 边 缘 点 ，

blank设置为 -（m1+mmax），更新值设置为 -1，如图 11
（a），（b）所示。

（3）洞面优化过程中，若目标单元中含有特殊边缘

点，认为是合理的可以提供插值信息的点。切割过程

中，搜索目标单元中有 blank值 r≤0的点，且更新值为 0，
即未找到合法目标单元，设为非活动点。该点不再向

远离壁面方向推进；填补过程中，搜索目标单元中有 r≤0
的点，且更新值为 0，即未找到合法目标单元，设为活动

点，继续向靠近壁面方向推进。特殊边缘点表现在切

割过程中，继续推进；填补过程中，推进中止。

（4）在最终洞边界装配时，将普通边缘点设置为

两层，与特殊边缘点一起构成插值边缘点。如图 11
（c）~（d）所示。

（5）在采用三线性插值计算边缘点的信息时，特

殊边缘点是采用上述的镜像法计算物理量的信息，

不从其它网格块获取；而普通边缘点的信息通过其

它网格块的目标单元插值获得。若其它网格块的目

标单元含有特殊边缘点时，认为其为合法的目标单

元，插值正常进行。

这样，构造了正确的洞边缘点厚度和物理量的

值，然后给洞内点赋值。洞内点是不参与计算的单

元，理论上无实际意义。若洞边缘点足够厚且封

闭，正常计算点的通量与残差计算不涉及洞内点，

仅使用到洞边缘点。因此，在对现有解算器进行适

用于重叠网格的改造时，可以对所有网格点的通量

和残差进行计算，最后使用 blank数组对其结果进

行修正。应用该算法进行定常计算时，可将洞内点

赋予自由来流值，以保证计算顺利进行。在非定常

计算中，洞内点在下一时间步有可能变为洞外点，

Fig. 10 Assembled overset grid with ghost cell method

Fig. 11 Schematic of ghost cell
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所以该洞内点必须赋予合理的现时间步值作为该

点在下一时间步场变量的初始值。一个简单的方

法是从最接近洞边缘点的洞内点开始，取其周边点

现时值的平均为其赋值，以保证下一时间步的迭代

得以进行。

2.4 数值验证

2.4.1 激波/边界层干扰

为评估不同湍流模型对激波/边界层流动的适用

性，选择了如图 12所示的激波/边界层算例开展了数

值模拟试验。平板上方放置一个尖劈作为激波产生

器，与自由来流的夹角为 13°，产生的激波角度为 31°。
自由来流经过激波产生器产生一道激波，入射在平板

边界层，从而产生相互作用。实验数据来自文 献

［20］，来 流 条 件 为 Ma∞ =2.9，Re/L=5.63×107m-1，L为

特征长度，T∞=95.37K，壁面温度 Tw=271K。计算网格

如图 12所示。

图 13（a）展示了使用不同湍流模型得到的壁面

压强分布。图中，SST和 SA湍流模型得到的压强分

布在再附时与实验分布较符合，而 BL模型对再附激

波模拟出现明显误差。SST模型计算的分离点与实

验数据相比明显靠前，分离区偏大；SA计算出的分离

点靠后一些，但是也比实验数据靠前；而 BL模型计算

的分离点则呈现相反的趋势，与实验数据相比靠后，

分离区偏小。

图 13（b）给出了不同湍流模型计算得到的壁面

摩擦系数分布与实验的对比，可以看出 SST和 SA对

分离点的预估都靠前，而 BL模型较好地捕获了分离

点位置；SST对再附点位置捕捉最好，而 BL有很大的

偏差。由于 SST模型预估的边界层分离与实验数据

匹配得比较好，所以下面计算采用 SST模型。

对于入射激波/边界层干扰流动，采用了两套网

格 241×100和 481×200来验证网格的无关性。计算

得到的壁面压强分布和摩擦力系数结果如图 14所
示，两套网格产生非常相近的结果，所以选择 241×
100的网格开展研究。后续数值算例的网格独立性

验证就不再一一列出。

2.4.2 “Collar”网格数值验证

为了验证“Collar”网格方法的计算精度，本节给

出了应用重叠网格装配技术对翼身组合体绕流进行

数值模拟算例的结果。计算网格采用了机身、机翼

Fig. 14 Grid study of pressure and friction coefficient,

using SST on two sets of grids

Fig. 13 Comparison of calculated results with various

models

Fig. 12 Computational grid for shock wave/boundary layer

interaction
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分块生成，见图 15所示。来流条件为：Ma∞=0.8027，
Re/L=13.1×106m-1，α=2.873°。机翼的网格与机身网格

有重叠，并在机翼与机身交接处加装“Collar”网格，即

机翼面上部分网格延伸到机身面上与之贴体——重

叠面网格。使用此种网格是防止机身与机翼相互挖

洞，导致存在非法的插值模板。对于机身，生成一套

笛卡尔网格；对于机翼，生成另一套笛卡尔网格；最

后生成背景网格，覆盖整个流场区域。各个网格块

之间在重叠区域保持相近的网格尺寸，以避免插值

产生过大的误差。

在使用物面距离准则时，由于机翼面上部分网

格延伸到机身面，机身上推进阵面的边缘点到自身

所在单元的最小距离和到机翼单元面的最小距离均

为 0。此算例中定义机体上的边缘点到机翼（除却延

伸到机身部分）的距离为 d，平均距离 dav为外边界到

机翼（除却延伸到机身部分）之半。采用修正物面距

离准则进行洞面优化的结果如图 16所示。

图 17给出了机身与机翼的壁面压强云图，可以

看到，在翼身相连接的部位等值线过渡光滑，计算结

果合理。图 18给出了机翼沿着展向不同站位的压

Fig. 16 Assembled overset grid for wing-body configuration

after hole optimization using wall-distance

Fig. 18 Surface pressure coefficient distribution for wing

Fig. 17 Pressure coefficient contours on surface of

wing-body configuration

Fig. 15 Schematic of overset grid for wing-body

configuration model
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力系数分布的计算结果与实验结果对比。实验数据

取自文献［21］。可以看出，计算与实验结果基本保

持一致，表明本文发展的重叠网格技术是有效可

靠的。

2.4.3 虚拟单元法数值验证

对进气道典型工况，采用虚拟单元法开展数值

验证，实验数据来自文献［22］。图 19和图 20分别给

出了采用“Collar”网格与虚拟网格法计算得到的密度

等值线云图，从图中可以看到，密度等值线在采用虚

拟单元的位置及重叠区域过渡光滑，计算结果合理。

图 21给出了采用虚拟网格法计算得到的下壁面中心

线上的压力分布图，并且与实验结果进行了比较，同

时也给出了“Collar”网格的计算结果。从图中可以看

出，虚拟网格的计算结果基本与实验结果比较吻合，

验证了本文发展的虚拟网格方法对物体接触问题的

数值模拟准确性。

Fig. 20 Density contour with ghost cell methodFig. 19 Density contour with“Collar”grid
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3 结果与讨论

本节采用上述的重叠网格装配策略，以及湍流

模型，开展变几何进气道部件运动非定常流场的数

值模拟研究。本节所采用的算例的来流条件是相

同的，计算条件为 Ma∞=4.03，Re/L=1.17×107m-1，T∞=
216.6K。壁面采用无滑移绝热壁面，入口处和上边

界采用来流值，出口采用压力出口边界条件，背压

设置为来流压强。开展的数值算例包括不同的平

动运动方式对进气道气动特性的影响。其中，平动

运 动 方 式 又 分 为 动 态 等 速 平 移 和 正 弦 俯 冲 两 种

方式。

3.1 唇口等速前移

本节采用的唇口平移几何模型［22］如图 22所示，

固定部件的尺寸与前面章节保持一致，唇口 AB沿着

平板 CD前后移动。进气道的内收缩比通过唇口沿

着平板平移的方式得以改变。定义平移距离 H为唇

口前缘与初始位置之间的距离，位于初始位置上游

为负，反之为正。

以进气道唇口位置为 x=204.2mm时的定常解为

初始状态，模拟进气道唇口向前平移的过程。计算

网格如图 23所示，唇口作为可移动部件，单独生成

513×65 的“C”型网格。唇口在一块固定的有厚度的

细长板上移动，并且唇口与板固壁相互接触。进气

道除却唇口以外的部件是固定部件，以这些固定部

件作一套背景网格。网格在壁面加密，保证 y+≈1。图

24为进行重叠装配后的网格，在唇口与滑板的相互

连接处，采用“Collar”网格进行了填补，防止两个部件

相互挖洞造成的边缘点找不到合法插值模板的问

题，其挖洞细节如图 25所示。

Fig. 22 Schematic of geometry model with inlet cowl

translation

Fig. 23 Schematic of inlet grid with cowl translation

Fig. 24 Assembled overset grid with cowl translation

Fig. 25 Assembled overset grid with“Collar”at the contact

region of cowl and plate

Fig. 21 Comparison of wall pressure distribution for inlet

between calculated results and experiments
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前移的速度为 0.0806（以进气道的来流速度作无

量纲化），对进气道不启动特性开展了数值模拟。图

26给出了唇口向前平移过程中不同平移位置的马赫

数云图。计算结果表明：最初，在进气道肩部和肩部

上游各有一处小分离区，如图 26（a）所示，随着唇口

的向前移动，内收缩比增大，由于逆压梯度的增长，

流入进气道的流速降低，此两处分离区逐步连成一

个大分离区，且分离泡逐渐向上游移动，如图 26（b）~

Fig. 26 Instantaneous Mach contour at different positions during cowl translation forward process
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（f）所示。由于分离泡形成的凸起气动喉道，气流经

过分离泡被压缩，分离泡诱导出的分离激波逐渐由

弱变强。当分离泡移出内压缩段，产生的强分离激

波与外压缩段的激波在远处相交，如图 26（g），（h）所

示，此时进气道进入不启动状态。

3.2 唇口等速后移

这节对唇口后移开展了数值模拟，研究唇口后

移过程给进气道流场特性所造成的影响。图 27给出

了进气道的初始不启动状态。可以看到，在唇口附

近存在着大规模的分离区，分离泡诱导出一道分离

激波，与外压缩段的斜激波在上方相交。以此为初

始状态，开展非定常计算，时间步取 dt=3.39×10-8s，研
究无量纲平移速度 u=0.005过程中进气道气动特性

的变化。图 28给出了当唇口移动到最末位置时的马

赫数云图，可以看到，虽然分离泡的尺寸已经减小且

向下游移动了一定距离，但是仍然没有完全吞入进

气道内部，进气道的不启动状态并没发生改变。

进一步地，对唇口平移速度对进气道的性能参

数影响开展了参数性研究。当设置唇口平移速度

u=0.005（对应物理速度 5.9m/s）时，平移时间为 t=
0.0054s，t×u∞/L=19.07，其中特征速度 u∞=1188.88m/s，

特征长度 L=336.6mm，意味着以自由来流速度运动

0.0054s走过的距离与特征长度相比，为 19倍特征长

度；而 u=0.0025（对应物理速度 2.95m/s），大约为 38
倍流动特征长度 ；u=0.00025（对应的物理速度为

0.295m/s），大约为 380倍流动特征长度，可视为准定

常状况。进气道出口截面的性能参数与平移距离的

关系如图 29所示。这里给出了流量系数 Φ和增压

比 π的变化趋势。由于在平移的距离内进气道入口

处的分离泡并没有完全被吞入，所以，性能参数曲线

并没有显示明显的突跃。从图中可以看到，随着唇

口的后移，流量系数和增压比参数呈现增大的趋势。

此外，无量纲平移速度 u=0.005的曲线位于 u=0.0025
的曲线下方，说明平移速度越大，迟滞效应越强，其

流量系数和增压比存在着滞后，保留着前一时刻的

比 较 低 的 流 量 系 数 和 增 压 比 ，所 以 其 值 相 比 u=
0.0025的要低。

图 30 给 出 了 分 别 以 不 同 速 度 u=0.005 和 u=
0.0025唇口后移到 x=204.2mm相同位置的进气道的

流场马赫数云图，并给出了定常状态作为比较。经

分析可以得出，进气道后移时，进气道流动速度是升

高的，但是由于迟滞效应，流动速度的增加落后于唇

口的运动，而且唇口平移速度越大，此迟滞效应就越

明显，因此在入口处，以 u=0.005后移到同一位置的

Fig. 29 Performance parameters of cowl translation

Fig. 27 Initial unstarted solution

Fig. 28 Mach contour at final downstream location
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分离泡相比较 u=0.0025时的要稍微大些，分离激波

的激波角也更大一些。分析其原因就是进气道的平

均流速要低一些，边界层更加厚。

图 31给出了动态和稳态计算的壁面压力分布

比较曲线。所有的曲线分布趋势都是经过一段平行

于 x轴的距离后向上增长，不同的是，动态平移唇口

计算结果得到的结果是在 x=146mm处压力增长快

而后逐步平缓，形成一个压力平台，然后大约在 x=
250mm处又有一个突然的增长。稳态计算的压力突

升点后移，在 x=230mm附近。动态计算的结果是入

口处存在分离泡，而稳态则是启动状态。在激波与

边界层交互区域的上游，压力并没有什么变化；而对

于第一个压力增长点，对应是流动分离的起始点，在

分离区内部，压力增长很缓慢，所以会形成一段比较

平稳的曲线；而对于第二个压力增长点，则是再附点

附近的区域。由于流动方向经过分离泡的折转，在

这个区域产生了再附激波，所以压力又呈现明显的

上升。图中，可以看出，不同平移速度得到的压强分

布在分离后有差异，u=0.005计算的分离点相比 u=
0.0025结果靠前，分离区偏大，压力峰值偏低。这表

明速度越大，越容易保持原有的分离状态，滞后效应

越强。

接着对更长平移距离以及更高马赫数的情形进

行了数值模拟。唇口从 x=164.2mm开始移动，马赫数

分别为 4.0和 4.2，全部移动距离大约为 80mm。图 32
给出了性能参数对比图。可以看到，随着马赫数的

增大，性能曲线位于低马赫数结果的上方，提前达到

峰值，峰值后波动是与分离泡的振荡有关，最后仍然

没有启动。经分析，平移唇口过程中进气道没有启

动不仅因为内收缩比大，而且与分离泡的形态有关，

因为边界层太厚，采用边界层抽吸可将低能流排出，

达到进气道启动，如图 33所示。

图 34分别给出了采用“Collar”网格与虚拟网格

法计算得到的结果性能参数对比图，从图中可以看

出，两者非定常计算保持一致的趋势，验证了本文发

展的虚拟网格方法对物体接触问题的非定常数值模

拟精度。

3.3 正弦振荡的动态特性

在本节，唇口平移的方式换成了周期性正弦振

荡规律。影响性参数主要有振幅、振荡频率、平均位

置。唇口运动规律为平行于水平面的运动，表达式

为 x=xm+x0sin2kt，其中 xm为初始位置，选为水平位置，

xm=320mm；x0 为 围 绕 起 始 位 置 的 最 大 位 移 ，选 为

-10mm，负值代表开始是先向前平移；振荡频率 f选

Fig. 30 Mach contour at the same location with different

velocities

Fig. 31 Wall pressure with different translation velocity
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为 33.66Hz。而缩减频率的定义为 k=ωL/（2v∞），其中

ω为圆频率，单位为 rad/s，其值为 ω=2πf。L为进气道

的特征长度，取为进气道的特征长度 336.6mm，对应

的缩减频率 k=0.03。
唇口平移的范围 H为［-10，10］mm，首先从初始

位 置 xm=204.2mm 向 前 平 移 最 大 距 离 10mm，到 达

194.2mm；然 后 从 此 位 置 向 后 平 移 回 到 初 始 位 置

204.2mm；再由初始位置向后平移最大距离 10mm，

到达 214.2mm；再向前平移回到初始位置 204.2mm。

图 35给出了唇口运动至不同位置时进气道的流场马

赫数云图，分别从四分之一周期内取两个不同的位置，

H的符号代表距离初始位置的位移，前半周期为负，后

半周期为正。经分析可以得出，当唇口向前移动时，为

运动的 1/4周期，首先出现小规模的低速分离区（图 35
（a）），然后分离泡逐渐变大推离出进气道的内压缩段，

进气道进入不启动状态，如图 35（b）所示；当唇口到达

前移的最大位置后，向后移动，进入运动的 2/4周期，可

以看到，低速区在变小，但是即使回到初始位置，仍然

存在着大规模的低速区，如图 35（c），（d）所示；唇口从

初始位置继续向后移，进入运动的 3/4周期，可以看到，

虽然低速区继续变小，但向后平移至最大距离，进气道

仍然无法启动；随后唇口向前移动，回到初始位置，

完成一个周期的运动，分离区又开始增大。

图 36给出了进气道出口截面处的性能参数随平

移距离变化的曲线。从图中可以看出，性能参数曲

线前移和后移到同一位置时并不相同，存在着迟滞

现象。在开始的 1/4周期，进气道由启动状态进入不

启动，表现在图中可以看到出口截面的流量系数、增

压比、马赫数和总压恢复系数急剧下降；而后续的运

动周期内性能参数均未发生阶跃变化，表明在平移

距离内一直保持不启动现象，如流量系数只有 0.2~
0.3。唇口向前移动时，进气道压强增高，平均流速是

减少的，并且此减少是滞后的；进气道后移时，进气

道压强降低，流动速度是升高的，但是由于迟滞效

Fig. 33 Inlet starts with a boundary layer diverter

Fig. 34 Comparison of performance parameters between

“Collar”grid and ghost cell method
Fig. 32 Performance parameters for different Mach

number



推 进 技 术

210203-15

2022 年第 43 卷 第 8 期

Fig. 35 Mach contour at the different locations with sinusoid motion
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应，流动速度的增加落后于唇口的运动。前移到同

一位置时，流量系数和增压比要高于后移到同一位

置，存在着滞后现象。

选取唇口运动规律 x=xm+x0（1-cos2kt），xm为初始

位置，xm=184.2mm；x0为围绕起始位置的最大位移，选

为 25mm。唇口平移 H的范围为［0，50］mm，从初始位

置 xm=184.2mm 向 后 平 移 最 大 距 离 50mm，到 达

234.2mm；然 后 从 此 位 置 向 前 平 移 回 到 初 始 位 置

184.2mm。对振动频率 f=33.66Hz（对应的 k为 0.03）进

行了数值模拟。在相同唇口位置 x=219.72mm计算得

到的分离区尺寸存在着明显的差异，向后移至同一

位置时分离泡尺寸比较大，分离点提前，延迟了再

附；当唇口达到前移阶段的同一位置时，分离区相比

后移阶段时更小，如图 37所示。图 38为后移/前移至

同一位置的壁面压力分布对比图，在分离前两者曲

线几乎重合，在分离点后的曲线存在明显的差异，前

移阶段的计算结果分离点后移，压力峰值更高，再附

之后的压力更小，流速更大。

图 39给出了不同无量纲缩减频率 k=0.03和 k=
0.06进气道出口截面处的性能参数曲线。与图 36图
比较，可以看出，随着振荡幅度的增加，迟滞效应增

大。进气道性能参数的变化均存在迟滞环现象。以

流量系数为例可加以解释，进气道平移距离逐渐增

Fig. 36 Hysteresis curve of performance parameters

Fig. 37 Mach contour at the same location in the forward

phase and backward phase with sinusoid motion

(k=0.03)
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加时，流量系数相对于唇口平移运动存在滞后，即小

于定常状态值；当平移距离由大逐渐减小时，流量系

数同样存在着滞后，即保留着上一时刻较大的值。

因此，流量系数曲线随着平移距离的变化呈现环形。

从图中还可以发现，随着振荡频率的增加，迟滞环的

饱满程度呈现增大的趋势。

不同频率计算得到的分离区尺寸存在着明显的

差异，当唇口以更高频率 k=0.06作正弦运动时，滞后

效应越强，在后移达到相同位置 x=208.8mm时，分离

区更大，分离点提前，延迟发生再附，如图 40所示。

Fig. 38 Wall pressure in forward/backward phase at the

same location

Fig. 39 Hysteresis curve of performance parameters for different k

Fig. 40 Comparison of Mach contour in backward phase between k=0.03 and k=0.06
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当唇口前移达到同一位置时，分离区相比 k=0.03后
移阶段时更加小，如图 41所示。振荡频率越高，分离

泡的演化相对于唇口运动的滞后越强，其消亡过程

所需的时间就越长。

4 结 论

针对变几何进气道的平移运动模式，采用所发

展的重叠网格技术，开展了数值模拟研究。

（1）对于进气道变几何平移部件的特点，对所采

用的基于割补法的洞面优化处理，引入了物面距离

准则，令洞面的推进更具合理性。针对多体接触重

叠网格遇到的无法搜寻到合理插值单元的问题，采

用了“Collar”网格和通过对物面内网格点使用虚拟单

元赋值的方法，有效地完善了多体接触的重叠网格

挖洞算法与数值计算。

（2）对进气道平移运动进行了数值仿真，对平移

过程中内收缩变化所造成的对启动过程的影响进行

了研究。研究结果表明：通过迎着来流方向平移

唇口，增大了进气道的内收缩比，导致内压缩段入口

处出现边界层分离，分离泡随着唇口的前移而增

大，当其移出内压缩段时，原本启动的进气道进入

不启动状态，而后移唇口减小了内收缩比，使分离泡

减小并向下游移动，辅以边界层排移，可以改善进气

道的启动性能。此外，平移速度对进气道的性能也

有着显著的影响，迟滞效应随着平移速度的增大而

增大。

（3）进气道唇口正弦振荡运动规律时，性能参数

的变化存在着明显的迟滞环。存在平移距离的迟滞

区域，平移至同一位置时，分离泡形态存在明显差

异。不同振荡频率对进气道迟滞环存在着显著影

响，唇口振荡频率越高，进气道迟滞效应越明显，曲

线越饱满。

致 谢：感谢国家自然科学基金的资助。
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