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一种乘波前体进气道的一体化设计及性能分析
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摘　　　要：采用特征线方法设计了具有直线初始激波、内收缩段消除激波反射、出口参数均匀可控的基准

内锥流场．基于密切内锥（ｏｓｃｕｌａｔｉｎｇ　ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｃｏｎｅ，ＯＩＣ）乘波体设计方法，发展了一体化密切内锥乘波

前体进气道（ｏｓｃｕｌａｔｉｎｇ　ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｃｏｎｅ　ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ｉｎｌｅｔ，ＯＩＣＷＩ）设计技术．基于一体化基准内锥流场和前

体进气道设计技术，设计了密切内锥乘波前体进气道．采用数值软件对设计的乘波前体进气道进行了仿真分

析，结论如下：①ＯＩＣＷＩ的设计是遵循气动原理的．②一体化密切内锥乘波前体进气道的前缘形状、内收缩比

及出口参数可以根据需求定量准确设计．③理论设计结果和模拟结果吻合一致，证明设计方法是正确可靠

的．④数值模拟研究结果表明一体化密切内锥乘波前体进气道具有较好的出口流场均匀度及较高的流量捕

获率和较高的总压恢复特性．
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　　众所周知，乘波体的升阻比要高于一般的升
力体外形，吸气式高超声速飞行器比较理想的方
案是采用乘波体作为前体或机体．要把乘波体推
向工程实用，必须发展乘波机体－进气道－尾喷管
的一体化设计技术．针对乘波体同前体进气道一
体化设计问题，国内外开展了一些分析研究工
作［１－２］，阻碍乘波体进一步工程实用的技术障碍在
于乘波体同进气道的一体化技术瓶颈［１］．在国外
飞行器的研制过程中，像Ｊａｐｈａｒ［３］，ＨＴＶ３［４］和

Ｘ－５１Ａ［５］等都采用了乘波前体进气道一体化设
计．目前对乘波前体进气道的一体化设计技术，没
有公开的文献进行描述，可以说这是飞行器设计
当中的技术秘密，但从文献［３－８］发表的外形图片
上判断，在飞行器的设计过程中采用了几何渐变
和修型技术．
采用几何修型和渐变技术的不足之处在于需

要的凭借设计人员经验，而且经过几何修型设计
之后，进气道－乘波体的一体化设计不完全符合气
动原理，一体化乘波前体和进气道的性能受到明
显影响，组合设计后的整体性能会低于原有单独
部件的性能指标，而且进气道－隔离段的出口流动
参数偏离设计值存在明显畸变．
本文给出了一种基于流线追踪技术和密切轴

对称技术的一体化密切内锥乘波前体进气道设计

方法，通过对密切内锥乘波前体进气道的无黏仿
真和理论设计结果的对比，验证了设计方法的正
确性，同时也给出了这种一体化前体进气道黏性
和非设计状态下的性能模拟结果，结果表明这种
一体化设计下的乘波前体进气道具有较高的流量

捕获率、较高的总压恢复系数等优良特性．

１　内收缩段消除激波反射的双激波
结构基准内锥流场

　　通过特征线方法（ｍｅｔｈｏｄ　ｏｆ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ，

ＭＯＣ）设计可以获得基准内锥压缩流场，在基准

内锥流场的设计过程中包括自由边界、固定边界、
激波流场计算、激波位置插值计算等子过程．
图１给出了内外压缩匹配的基准内锥流场的

结构．基准内锥流场由以下几个部分组成：①等强
度直线前体激波压缩区域Ｅ′ＨＢ，由ＩＣＦＡ（ｉｎｔｅｒ－
ｎａｌ　ｃｏｎｉｃａｌ　ｆｌｏｗ　Ａ）流场产生［９－１０］，它被用来生成
内锥乘波体．②内锥曲面压缩区域ＨＩＢ，ＨＩ段要
保证和Ｅ′Ｈ 型面相切，且曲线要求光滑，内外压
缩比例可以通过调整 ＨＩ型线形状来调整．③
ＩＢＪ为中心体激波反射区域，Ｉ点是反射激波ＢＩ
和压缩型面ＨＩ的交汇点．④ＩＪＦＧ是消波区域，
在给出内锥出口马赫数和在ＩＦ型线上确定内锥
型线及对应马赫数分布后，通过特征线流量匹配
方法，获得物面型线ＪＧ以消除壁面激波连续反
射．由于内收缩段出口马赫数是给定的，所以保证
了流场出口参数在ＦＧ截面上是均匀的．
采用上文给出的设计方法获得的内外压缩匹

配的基准内锥流场的马赫数等值线如图２所示．
来流马赫数等于６．０为设计条件，初始压缩激波
角设定为１７°，由于需要考虑耦合密切乘波体和
内锥压缩的优点，设定Ｒｃ＝０．５５Ｒｓ（Ｒｓ为内锥前
缘半径，Ｒｃ为内锥中心体激波交汇点半径），给定
内收缩段出口马赫数Ｍａｏｕｔ＝３．８．内收缩比的调
节可以通过控制压缩曲线 ＨＩ来调节，本文给出
的这个设计实例的内收缩比为１．８５．图３比较了
本文给出的设计实例的流场压力等值线云图，采
用特征线方法和ＣＦＤ仿真获得，依图可知，特征
线设计和ＣＦＤ仿真结果获得的流场结构吻合，等
值线分布具有较高的一致性，在内收缩段实现了
对反射激波的消除．图４给出了特征线设计得到
的内锥表面和中心体压力同ＣＦＤ仿真结果的比
较，具有较高的一致性．本文给出的这个基准内锥
设计实例在无黏设计状态下，将来流马赫数为６．０
的流动压缩到喉道出口马赫数为３．８，在喉道处
压升系数为１０．３，总压恢复系数为０．７６．
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图１　内外压缩匹配的基准内锥流场结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｃｏｎｅ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｃｏｎｅ

图２　特征线方法获得的基准内锥流场马赫数分布

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ
ｃｏｎｅ　ｂｙ　ＭＯＣ

图３　特征线方法设计和ＣＦＤ仿真获得的内锥流场

压力分布比较

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ

ＭＯＣ　ａｎｄ　ＣＦＤ　ｏｆ　ｂａｓｉｃ　ｉｎｗａｒｄ　ｔｕｒｎｉｎｇ　ｃｏｎｅ

图４　特征线设计和ＣＦＤ仿真获得的中心体

和锥面上压升系数比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｅｎｔｅｒ　ｂｏｄｙ　ａｎｄ　ｃｏｗｌ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ＭＯＣ　ａｎｄ　ＣＦＤ　ｒｅｓｕｌｔｓ

２　密切内锥乘波前体进气道的
一体化设计方法

　　密切内锥乘波前体进气道的一体化设计是基
于密切内锥［１１－１２］设计方法发展而来，再结合前体
进气道的一体化流线追踪方法获得的．设计将前
体－进气道和隔离段型线一体化追踪，并且将密切
轴对称理论推广到了进气道和隔离段的设计中．
图５给出了设计方法在唇口乘波截面上示意图，
下凹的ＩＣＣ（ｉｎｌｅｔ　ｃａｐｔｕｒｅ　ｃｕｒｖｅ）被定义为前体进
气道唇口乘波激波型线，ＩＣＣ采用超椭圆型线生
成，见式（１），实际上任何２阶连续的曲线都可以
被用来定义ＩＣＣ．Ｌ为ＩＣＣ的宽高比因子，在本文
给出的设计实例中，ＩＣＣ宽度为３００ｍｍ，ｎ＝２，

＝３，θ＝０．８．
ｘ＝Ｌ（ｃｏｓθ）２／ｎ　ｙ＝Ｌ（ｓｉｎθ）２／ｎ （１）

　　定义ＦＣＴ（ｆｒｏｎｔ　ｃａｐｔｕｒｅ　ｔｕｂｅ）曲线为前体进
气道前缘型线，由二次曲线和平直段构成，保证曲
线衔接处的１阶倒数连续，实际上任意１阶倒数
连续曲线都可以作为ＦＣＴ曲线，具体采用何种形
式要根据前体进气道的外形约束等确定．Ｈ 定义
为ＩＣＣ中点至边缘的高度，ＦＣＴ曲线在对称面上
的高度为６　Ｈ，平直段长为０．０１　Ｈ．
沿着ＩＣＣ的曲率中心是向下生成的，密切内

锥乘波设计的曲率中心同密切外锥不同，密切内
锥的曲率中心是指向激波下凹的一面的，如图５
所示生成对应的曲率中心Ａ对应在ＩＣＣ的Ｂ点．
曲率中心（Ａ 点）和ＩＣＣ上的对应点（Ｂ 点）就形
成了密切面，在密切面内Ｂ点对应初始激波与中
心体的交汇点，Ｄ点对应前体进气道前缘ＦＣＴ曲
线与初始激波的水平交汇点，Ａ 点对应基准内锥
的对称轴［１１］．
在密切面ＡＢ上，如图６所示，Ｄ点为初始直

线激波ＥＢ 与乘波体前缘点的交点，沿着Ｄ 点在
基准内锥流场内进行一体化流线追踪，流线追踪
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包含乘波前体部分和进气道部分，通过一体化的
流线追踪技术，生成了乘波前体进气道的上压缩
面；唇口之后的进气道下压缩面也采用一体化流
线追踪技术，不同之处在于下压缩面的流线实际
上是采用特征线方法设计的中心体型线．对于进
气道而言，仅选择乘波前体捕获型线的的一部分
（ＢＢ′段）作为进气道捕获段，对应的乘波进气道
唇口捕获面为ＢＢ′ＣＣ′．进气道的侧向压缩面由
密切面的ＢＣ和Ｂ′Ｃ′部分构成，如图５所示［１３］．
采用上述方法设计的一体化密切内锥乘波前体进

气道实例如图７所示．

图５　ＯＩＣＷＩ设计方法在唇口截面上的示意图

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｓｉｇｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ｉｎ　ＯＩＣＷＩ　ｃｏｗｌ　ｌｉｐ　ｐｌａｎｅ

图６　ＯＩＣＷＩ设计方法在密切面ＡＢ内流线追踪

方法示意图

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｔｒａｃｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄｓ　ｉｎ　ｔｈｅ

ｏｓｃｕｌａｔｉｎｇ　ｐｌａｎｅ　ＡＢｂｙ　ＯＩＣＷＩ　ｄｅｓｉｇｎ

图７　一体化ＯＩＣＷＩ设计实例

Ｆｉｇ．７　Ｄｅｓｉｇｎ　ｅｘａｍｐｌｅ　ｆｏｒ　ＯＩＣＷＩ

３　前体进气道性能仿真分析

为了验证设计理论的正确性，对设计状态下
的无黏性能进行了数值模拟，以便于同特征线设
计结果进行比较．数值仿真采用自主开发的ＣＦＤ
软件ＡＨＬ３Ｄ进行，ＡＨＬ３Ｄ是基于结构网格的
大规模并行ＣＦＤ软件，具有从完全气体到多组分
化学反应气体、多种湍流模型及多种求解方式的
功能．本文计算无黏通量采用３阶 ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎ－
ｏｔｏｎｉｃ　ｕｐｓｔｒｅａｍ－ｃｅｎｔｅｒｅｄ　ｓｃｈｅｍｅ　ｆｏｒ　ｃｏｎｓｅｒｖａ－
ｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）插值，通量分裂格式采用ＡＵＳＭＰＷ＋
（压力权函数修正的迎风型矢通量分裂格式），采用

ｋ－ｗ ＴＮＴ（ｔｕｒｂｌｅｎｔ／ｎｏｎ－ｔｕｒｂｌｅｎｔ）两方程模型并
附加了壁面函数修正技术［１４－１６］，数值模拟网格总
数为２２０万．设计状态仿真条件为 Ｍａ＝６．０，来
流参数取２５ｋｍ高度大气参数．本文设计的一体
化密切内锥乘波前体进气道在０°攻角时的总收
缩比为４．４７，内收缩比为１．８５，宽为０．３０ｍ，乘波
前体长为０．３３ｍ，至隔离段出口长为０．６８ｍ，流
道捕获宽度为０．１４ｍ．
图８给出了一体化密切内锥乘波前体进气道

对称面无黏马赫数与压力分布等值线云图，依图
可知无黏数值仿真流场结构和基准设计流场结构

符合较好，在流场中的双波结构和基准流场完全
一致，从流场云图分布来看，在隔离段内消除了激
波反射，符合设计预期．图９给出了一体化密切内
锥乘波前体进气道对称面黏性马赫数与压力分布

等值线云图，依图可知，黏性边界层的存在，使得
流动的压缩增强，在内通道内出现了局部的激波
反射区域，这可以通过边界层修正技术来消除．图

１０给出了一体化密切内锥乘波前体进气道唇口
平面黏性和无黏马赫数分布对比图，依图可知无
黏计算的前体唇口激波与进气道唇缘完全贴合，
这符合设计预期，在无黏设计状态下前体进气道
的流量捕获系数为１；在黏性状态下进气道唇口
被包在了前体产生的激波面内，这是由于黏性边
界层的排挤作用，黏性流量系数为０．９６７．
图１１为一体化密切内锥乘波前体进气道隔

离段出口平面黏性和无黏马赫数与压力分布对比

图，可以看到在隔离段设计无黏状态下的出口参
数是相当均匀的，可以说目前的设计方法实现了
对复杂压缩流动的定量设计，隔离段出口质量加
权压升系数为１０．３，质量加权马赫数为３．８；黏性
数值模拟结果表明：在隔离段出口核心流动区域
的流动参数分布也是比较均匀的，黏性计算质量

３７２１
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图８一体化ＯＩＣＷＩ对称面无黏马赫数

与压力分布

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｖｉｓｃｉｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｉｎ

ＯＩＣＷＩ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ

图９　一体化 ＯＩＣＷＩ对称面黏性马赫数

与压力分布

Ｆｉｇ．９　Ｖｉｓｃｏｕｓ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ

ｉｎ　ＯＩＣＷＩ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ

图１０　一体化 ＯＩＣＷＩ唇口平面黏性和

无黏马赫数分布对比

Ｆｉｇ．１０　Ｖｉｓｃｏｕｓ　ａｎｄ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ

ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｉｎ　ｉｎｌｅｔ　ｃｏｗｌ　ｌｉｐ　ｐｌａｎｅ

ｏｆ　ＯＩＣＷＩ

加权马赫数为３．２，质量加权压升系数为１４．３．
图１２为采用数值方法获得的乘波前体进气

道无黏流场的压力等值线示意图，依图可知前体
进气道压缩激波紧贴唇口，被封闭在前体进气道

的压缩型面下部．图１３为采用数值模拟方法获得
的黏性流场压力等值线示意图，从图中可以看出
激波向下略有偏移，这是由于黏性边界层的排挤
作用造成的．表１比较了ＯＩＣＷＩ的理论设计、无
黏模拟和黏性模拟条件下获得的一些典型流动参

数，它们分别是乘波前体进气道的隔离段出口马
赫数、总压恢复系数、压升系数、流量系数．从表中
的数据分析可知理论设计和无黏计算的结果是完

全吻合的．同时从图８给出的前体进气道对称面
的流场结构看，理论设计流场结构和无黏流场结
构是吻合的．从以上的分析中我们可以断定目前
的ＯＩＣＷＩ一体化设计方法是正确的，且符合气
动原理．

图１１　一体化 ＯＩＣＷＩ隔离段出口平面黏性和

无黏马赫数与压力分布对比

Ｆｉｇ．１１　Ｖｉｓｃｏｕｓ　ａｎｄ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｉｎ

ｉｓｏｌａｔｅ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ＯＩＣＷＩ

同时本文还考察了一体化密切内锥乘波前

体进气道在非设计状态下的性能．非设计状态下
的计算条件如下：马赫数为６．０的计算条件同上，
马赫数为５．０，２２．５ｋｍ高空大气条件，马赫数为

４．０，１７．５ｋｍ高空条件．图１４为马赫数为５．０、攻
角为０°对称面流场马赫数和压力等值线云图，图

１５为马赫数为６．０、攻角为４°对称面流场马赫数
和压力等值线云图．从图中给出的计算结果可知：
非设计状态下在通流状态下没有出现明显分离，
但是进气道内收缩段有反射激波串出现．表２给
出了马赫数为４．０，５．０，６．０条件下的进气道隔离
段出口参数，一体化密切内锥乘波前体进气道在
马赫数为４．０，０°攻角条件下的流量系数可以达
到０．７５；在马赫数６．０，０°攻角下的流量系数达到

０．９７，是比较高的．流量系数是按照０°攻角理论
捕获面积对应捕获流量换算的．
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我们从数值仿真计算结果中可以看到：一体
化密切内锥乘波前体进气道具有较高的流量系

数，较高的总压恢复特性，并且出口流动参数的均
匀性较好．同时，该型前体进气道对非设计状态不
敏感，在非设计状态下的流态及性能与设计状态
相比偏离不大，实际上本文给出的一体化设计方
法，是结合了内收缩进气道和乘波前体的优点，不
但继承了内收缩进气道较好的流动压缩能力和流

量捕获特性，也继承了乘波体设计灵活、内外压缩
匹配和高升阻比的特点．

图１２　一体化ＯＩＣＷＩ无黏流场三维结构

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　３－Ｄ　ｖｉｅｗ　ｏｆ

ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ＯＩＣＷＩ

图１３　一体化ＯＩＣＷＩ黏性流场压力

等值线三维结构

Ｆｉｇ．１３　Ｖｉｓｃｏｕｓ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　３－Ｄ　ｖｉｅｗ　ｏｆ

ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ＯＩＣＷＩ

表１　设计条件下一体化ＯＩＣＷＩ理论、无黏、黏性

结果对比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｈｅｏｒｙ，ｉｎｖｉｃｓｉｄ　ａｎｄ　ｖｉｓｃｏｕｓ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ

ＯＩＣＷＩ　ｏｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

总压恢复

系数

质量加权

马赫数
流量系数 压升系数

理论结果 ０．７６　 ３．８　 １．０　 １０．３

无黏结果 ０．７４　 ３．８　 １．０　 １０．３

黏性结果 ０．４８　 ３．１　 ０．９７　 １４．３

图１４　马赫数为５．０、攻角为０°一体化ＯＩＣＷＩ对称面

流场马赫数和压力分布

Ｆｉｇ．１４　Ｖｉｓｃｏｕｓ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ

ｉｎ　ＯＩＣＷＩｓ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ａｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｂｅｉｎｇ
５．０ａｎｄ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｂｅｉｎｇ　０°

图１５　马赫数为６．０，攻角为４°一体化ＯＩＣＷＩ对称面

流场马赫数和压力分布

Ｆｉｇ．１４　Ｖｉｓｃｏｕｓ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒ

ｉｎ　ＯＩＣＷＩｓ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ａｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

ｂｅｉｎｇ　６．０ａｎｄ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｂｅｉｎｇ　４°

表２　一体化ＯＩＣＷＩ非设计条件黏性结果

Ｔａｂｌｅ　２　Ｖｉｓｃｏｕｓ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ＯＩＣＷＩ　ａｔ　ｏｆｆ　ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

马赫数
攻角／

（°）
质量加权

马赫数

总压恢

复系数

压升

系数

流量

系数

４．０　 ０　 １．９０　 ０．６４　 １０．１　 ０．７５

４．０　 ２　 １．７７　 ０．６２　 １２．７　 ０．８２

４．０　 ４　 １．６４　 ０．６０　 １５．２　 ０．８９

５．０　 ０　 ２．７１　 ０．５５　 １０．８　 ０．８６

５．０　 ２　 ２．５７　 ０．５３　 １３．６　 ０．９５

５．０　 ４　 ２．４３　 ０．５０　 １６．８　 １．０４

６．０　 ０　 ３．１　 ０．４８　 １４．３　 ０．９７

６．０　 ２　 ２．９６　 ０．４５　 １８．１　 １．０７

６．０　 ４　 ２．７８　 ０．４１　 ２２．６　 １．１８
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４　结　论

本文针对密切内锥乘波前体进气道，在设计
方法、设计方法的验证确认和一体化前体进气道
性能评估３个方面展开了研究工作．可以得到以
下结论：

１）在一体化密切内锥前体进气道设计方法符
合空气动力学原理．本文在设计中提出了前体进
气道一体化密切轴对称技术和一体化流线追踪

概念．
２）一体化密切内锥前体进气道的设计方法
是方便灵活的．对该型进气道尺寸形状的控制可
以通过调整ＩＣＣ和ＦＣＴ曲线获得，对压缩量的
控制可以通过调整基准内锥实现．这就具备了同
时满足吸气式高超声速飞行器外形约束和内流道

燃烧室需求的能力．
３）一体化密切内锥前体进气道的设计方法
是符合气动原理且正确可靠的．为了证明这一点，
文中比较了乘波前体进气道的理论设计结果和对

应状态下的无黏数值模拟结果，结果显示一致
吻合．
４）一体化密切内锥乘波前体进气道的设计
和非设计状态下的计算分析结果表明前体进气道

具有较好出口流场均匀度及较高的流量捕获率和

较高的总压恢复特性．
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