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一种轴对称变几何进气道设计方法

滕　健，袁化成
（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京２１００１６）

摘　　　要：对带凹腔的圆锥流动进行了数值分析，就流场结构和总压分布与实验结果进行了比较，数值模

拟结果与实验数据吻合较好，结果可信．数值模拟研究了不同几何构型的凹腔对圆锥流动的影响，分析并揭

示了凹腔与圆锥流场的耦合流动特征．据此，对一种圆锥头部可移动的轴对称变几何进气道开展了方案设计

及气动性能分析，并与相应定几何进气道进行了对比．结果表明：当来流马赫数高于设计马赫数时，后退圆锥

头部可以调节进气道外压缩波系，保证流量系数达到０．９９以上，采用该变几何技术，在不改变进气道内通道

几何形状的前体下，可明显提高进气道的流量系数．
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　　进气道是吸气式飞行器推进系统的重要部
件，其气动性能对动力装置及飞行器的整体性能
均有重要影响．按单点设计的常规定几何进气道，

设计点的优良气动性能并不能保证其在所有工作

范围内均能满足飞行器的性能要求．变几何进气
道能够根据发动机在不同工作状态下的需求，适
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当地改变自身几何形状，改善进气道起动和再起
动能力，使进气道的捕获流量和总压恢复系数等
性能参数满足发动机的需求．然而，变几何进气道
在提高非设计状态气动性能的同时也带来了结构

复杂性和操控烦琐性等缺点，如ＳＲ－７１黑鸟超声
速巡航侦查机采用了轴对称变几何进气道［１－４］．该
进气道通过沿发动机轴线整体伸缩中心锥的方式

控制外压缩激波系以及调整内收缩比，为了保证
进气道的起动性能，在低马赫数时中心锥处于前
伸状态确保进气道有较小的内收缩比，但是这种
变几何方式带来了低马赫数时溢流严重的缺点，
必须增加辅助进气门等额外的进气装置，由此大
大增加了变几何系统的复杂性和控制的难度．为
了探索研究结构简单、控制容易且能实现较宽马
赫数范围性能提升的轴对称变几何进气道，日本
太空与航空科学研究所（ＩＳＡＳ）于２００２年提出了

ＭＲＤ（ｍｕｌｔｉ－ｒｏｗ　ｄｉｓｋ）进气道的设计概念［５－６］．
ＭＲＤ进气道是一种中心体几何可变的轴对称进
气道，该中心体由顶部圆锥和若干盘组成，通过改
变盘间的轴向距离来改变中心体几何形状，实现
独立地调节增压比和流量系数［７－９］，在保证设计点
性能的同时也能提高非设计点的性能．与传统的
移动圆锥的轴对称变几何进气道相比，ＭＲＤ变
几何进气道仅调节进气道外压波系，进气道内通
道的几何形状不调节，相对易于实现，值得进一步
深入研究．但目前公开发表的文献［１０－１５］并未给
出圆盘调节规律对进气道气动性能的影响，以及
圆盘之间的凹腔几何尺寸变化对进气道外压缩波

系的影响．为获得性能较优的进气道方案，有必要
针对圆锥凹腔的流动规律及凹腔调节方式对进气

道性能的影响做系统深入的研究．
借鉴 ＭＲＤ进气道的设计思想，本文对带凹

腔的圆锥流动开展了数值仿真研究，基于获得的
圆锥凹腔流动规律开展了超声速轴对称变几何进

气道设计研究，并与相应定几何进气道性能进行
对比分析．本文研究可为进气道变几何设计技术
提供技术储备．

１　数值方法校核

选用文献［９］给出的圆锥凹腔实验数据对本
文采用的数值仿真方法进行验证．如图１所示，该
圆锥长５９４ｍｍ，圆锥半角８°，凹腔底面与圆锥面
平行，其前壁面与锥顶的距离为２９５ｍｍ．
如图２所示，对物理模型建立数值模拟网格，

整个计算区域被分为６个子区域，各区域之间的

图１　单凹腔圆锥实验模型示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｃｏｎｅ　ｗｉｔｈ　ｓｉｎｇｌｅ　ｃａｖｉｔｙ
（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图２　数值仿真网格及计算边界条件

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ　ｇｒｉｄ　ａｎｄ

ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

网格均匀过渡．为了准确获得凹腔内部和附面层
内参数分布，对近壁面处和凹腔内网格采取了加
密处理，保证在附面层内部区域至少有３个网格
节点，网格单元总数约为３．３万．考虑到流动的对
称性，选取整个流动区域的一半作为计算域．计算
采用压力远场、压力出口、固壁和轴边界条件．
采用基于有限体积法的Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）

方程求解器进行数值模拟，时间推进采用隐式

ＬＵ－ＳＧＳ（ｌｏｗｅｒ－ｕｐｐｅｒ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　Ｇａｕｓｓ－Ｓｅｉｄｅｌ）
方法，无黏对流通量采用基于 ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎｏｔｏｎｅ
ｕｐｓｔｒｅａｍ－ｃｅｎｔｒｅｄ　ｓｃｈｅｍｅｓ　ｆｏｒ　ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）
插值的Ｒｏｅ格式离散．湍流模型选用标准ｋ－ε两
方程模型，使用２阶格式离散，壁面附近采用标准
壁面函数进行修正．计算参数选取与实验设置相
同，即自由来流马赫数为３．０，总温为２８８Ｋ，总压
为０．４４１ＭＰａ．计算的收敛以各方程残差均下降４
个数量级为准则，同时保证进气道出口流量已经
稳定．
图３给出了数值模拟得到的凹腔下游总压与

实验数据对比，图中横坐标为总压管测得的波后
总压与自由来流总压之比，纵坐标为垂直于壁面
的高度．从图可以看出，数值模拟得到的总压分布
规律及变化趋势与实验测量数据吻合，当凹腔长
深比Ｌ／Ｄ分别为０．５和１．０时，数值模拟结果与
实验数据吻合较好；当Ｌ／Ｄ 为３．７时，在垂直壁

７９
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面高度３～５ｍｍ区间内，实验值略高于数值仿真
结果，其余部分数据吻合较好．可见，本文采用的
数值仿真方法可以较为准确地模拟此类圆锥凹腔

流动，计算结果可信．

图３　凹腔下游总压分布与实验数据对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｃａｖｉｔｙ　ｗｉｔｈ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ

２　凹腔流动特征分析

选取半锥角为α１＝２０°的圆锥，在距其前缘锥
顶Ｓ＝１８０ｍｍ位置设置前后壁面与轴线垂直、底
面与轴线平行的凹腔．凹腔前壁面深度 Ｄ＝
３４ｍｍ，长度Ｌ＝３４ｍｍ．圆锥凹腔模型几何构型
如图４所示．

图４　圆锥凹腔模型几何构型示意图

Ｆｉｇ．４　Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃｏｎｅ　ｃａｖｉｔｙ　ｍｏｄｅｌ

此时凹腔前后壁面肩点连线与轴线夹角α２
与半锥角相等，即α２＝α１．凹腔前部的圆锥头部可
沿轴线前后移动．当向前移动时，α１＞α２，后退时，

α１＜α２．采用前文的数值仿真方法对上述凹腔构
型分别开展了数值仿真，研究凹腔对圆锥流动的
影响．
图５（ａ）和图５（ｂ）分别给出了α１＝α２，Ｌ／Ｄ＝

１．００，圆锥凹腔马赫数等值图（含流线）及相应圆
锥壁面的沿程静压分布曲线．其中图５（ｂ）纵坐标
为当地壁面静压与自由来流静压之比，凹腔部分
对应的静压分布曲线为凹腔前后壁面肩点连线上

的静压分布．从图可以看出，气流在凹腔内产生低
速回流，低速回流区与圆锥面上主流交界面处形
成气动型面．圆锥构型的凹腔前后壁面肩点连线
与圆锥壁面在同一直线上，由于受到凹腔附近气
流扰动的影响，此过程中沿程静压表现为先略有
升高后降低，接着静压再次升高后降低，最后恢复
至与凹腔前壁面之前静压值一致．这主要是凹腔
形成的气动型面与圆锥型面差异导致出现一系列

微弱膨胀压缩波所致．

图５　圆锥头部未移动状态（Ｌ／Ｄ＝１．０）

Ｆｉｇ．５　Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃｏｎｅ　ｔｉｐ　ｓｔａｙｉｎｇ　ｓｔａｔｉｏｎａｒｙ
（Ｌ／Ｄ＝１．０）

图６（ａ）和图６（ｂ）分别给出了α１＞α２，Ｌ／Ｄ＝
２．３３时（按前文思路通过前移圆锥头部实现），圆
锥凹腔马赫数等值图（含流线）及相应圆锥壁面的
沿程静压分布曲线．从图可以看出，凹腔内的低速

８９
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回流区在凹腔与圆锥壁面间形成气动型面，由于

α１＞α２，因此气动型面角度小于圆锥半锥角，导致
在凹腔前壁面产生膨胀波，在凹腔后壁面产生激
波．气流流经膨胀波后马赫数由３．４增加至４．０，
经过激波后马赫数下降至３．４．在此过程中，沿程
静压先下降后大幅上升，最后与凹腔前圆锥壁面
处静压值基本相同．

图６　圆锥头部前伸状态（Ｌ／Ｄ＝２．３３）

Ｆｉｇ．６　Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃｏｎｅ　ｔｉｐ　ｔｒａｎｓｌａｔｉｎｇ　ｆｏｒｗａｒｄ
（Ｌ／Ｄ＝２．３３）

图７（ａ）和图７（ｂ）分别给出了α１＜α２，Ｌ／Ｄ＝
０．１１时（按前文思路通过后退圆锥头部实现），圆
锥凹腔马赫数等值图（含流线）及相应圆锥壁面的
沿程静压分布曲线．从图可以看出，由于α１＜α２，
凹腔处形成的气动型面角度大于圆锥半角，导致
在凹腔前壁面产生激波，在凹腔后壁面产生膨胀
波．气流流经激波后马赫数由３．４下降至２．４，经
过膨胀波后马赫数上升至３．４．在此过程中，沿程
静压上升后先小幅下降再急剧下降，最后恢复至

凹腔前壁面之前的值．从马赫数等值图还可以看
到，凹腔前壁面肩点处产生的激波与圆锥顶部产
生的激波相交，导致凹腔下游锥面激波被大幅
抬升．

图７　圆锥头部后退状态（Ｌ／Ｄ＝０．１１）

Ｆｉｇ．７　Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｃｏｎｅ　ｔｉｐ　ｔｒａｎｓｌａｔｉｎｇ　ｂａｃｋｗａｒｄ
（Ｌ／Ｄ＝０．１１）

３　轴对称变几何进气道设计方案

３．１　变几何进气道方案设计

基于上述圆锥凹腔流动特征的分析，利用圆
锥头部前伸和后退对流场的调节作用，在工作马
赫数范围为２．５～４．５的条件下设计了带凹腔的
轴对称变几何进气道且命名为方案Ｂ．鉴于本文
所设计的轴对称变几何进气道可以在高马赫数来
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流条件下通过控制外压缩激波系实现激波封口并

兼顾低马赫数时的气动性能，所以带单个凹腔轴
对称变几何进气道设计点马赫数选择为３．５，此
状态下激波封口．并且，为验证本文设计的轴对称
变几何进气道的可行性，并分析对比其气动性能，
在相同工作马赫数范围按激波封口马赫数为４．５
设计了一种常规轴对称定几何进气道方案 Ａ．
２种进气道方案采用相同的压缩角配置，具有相
同的出口马赫数且均能在马赫数为２．５起动（如
表１及表２所示）．

表１　进气道主要设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍａｊｏｒ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ

进气道方案 Ａ　 Ｂ

设计封口马赫数 ４．５　 ３．５

单级锥面压缩

压缩角配置 半锥角２０°

唇口转折角６°

内压段面积收缩比 １．２５　 １．２５

中心锥压缩面长度（无量纲） １．０　 ０．９３

亚声速扩压段面积扩张比 ２．１　 ２．１

亚声速扩压段长度（无量纲） １．０　 １．０

起动马赫数 ２．５　 ２．５

表２　设计点凹腔基本几何参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｂａｓｉｃ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ
ｏｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

参数（无量纲） 数值

凹腔长度Ｌ　 １．２

凹腔前壁面深度Ｄ　 １．０

锥顶至凹腔前壁面水平距离Ｓ　 ３．０

凹腔长深比Ｌ／Ｄ　 １．２

图８（ａ）为方案Ａ常规轴对称定几何进气道
示意图，图８（ｂ）给出了方案Ｂ轴对称变几何进气
道示意图．２种进气道方案中心锥压缩面长度略有
差异，其余几何参数相同．数值仿真的来流条件如
下：飞行高度为２０ｋｍ，自由来流静压为５　５２９．７Ｐａ，
自由来流静温为２１６．６７Ｋ．
基于圆锥头部移动方式对流场的影响规律，

设计轴对称变几何进气道的变几何方案为：当来
流马赫数低于变几何进气道的设计马赫数（Ｍａ＝
３．５）时，圆锥头部固定不移动，保持锥顶至唇口距

离Ｌｐ恒定；当来流马赫数高于３．５时，圆锥头部
顺着来流方向后退，此时Ｌｐ 相应减小．图９给出
了Ｌｐ随来流马赫数的变化曲线．

图８　２种进气道方案

Ｆｉｇ．８　Ｔｗｏ　ｉｎｌｅｔ　ｓｃｈｅｍｅｓ

图９　变几何进气道圆锥头部移动方案

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｂｌｅ　ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｃｏｎｅ　ｔｉｐ　ｏｆ

ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ

３．２　变几何进气道气动性能分析

图１０（ａ）和图１０（ｂ）给出了来流马赫数为２．５
和３．０时轴对称变几何进气道马赫数等值图．从
图可以看出，当来流马赫数低于设计点马赫数
（Ｍａ＝３．５）时，圆锥顶部产生的激波无法实现激
波封口，进气道产生超声速溢流．圆锥面上凹腔与
圆锥的接触面处形成的气动型面对波后气流有一

定的扰动作用，但是这部分扰动不足以改变激波
的偏折角度从而进一步改变进气道的溢流状态．

００１
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图１０　轴对称变几何进气道马赫数等值图

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｖａｒｉａｂｌｅ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ

图１１给出了来流马赫数为３．５时轴对称变
几何进气道马赫数等值图．从图可以看出，凹腔与
圆锥面交界处形成气动型面，凹腔内部气流做低
速回流流动，气动型面对激波的偏折角度基本没
有影响，激波按照设计交于唇口．

图１１　轴对称变几何进气道马赫数等值图
（Ｍａ＝３．５）

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｖａｒｉａｂｌｅ

ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ（Ｍａ＝３．５）

图１２（ａ）和图１２（ｂ）分别给出了来流马赫数
为４．０和４．５时轴对称变几何进气道马赫数等值
图．从图可以看出，通过减小凹腔长度Ｌ（圆锥头
部顺来流方向后退）的变几何方式使凹腔前后壁
面肩点在沿圆锥面方向形成一个“台阶”，在“台
阶”处凹腔前后肩点自然连接形成的气动型面把
圆锥面上的气流分为凹腔内部流动和凹腔外部主

流流动．“台阶”在进气道的外压段引入第２道激
波，使原来设计时外压缩１道激波变为２道激波．
圆锥头部后退引入的第２道激波与圆锥顶产生的
激波耦合作用最终使激波系封口，进气道流量系
数均在０．９９以上，与预期设计相符．

图１２　轴对称变几何进气道马赫数等值图

Ｆｉｇ．１２　Ｍａｃｈ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ　ｖａｒｉａｂｌｅ

ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｉｎｌｅｔ

３．３　定、变几何进气道气动性能对比分析

本文设计的轴对称变几何进气道和轴对称定

几何进气道出口气流均为亚声速，该出口流动状
态是通过给定出口反压使进气道结尾激波串的起

始位置处于喉道附近．为了排除由于结尾激波串
的起始位置不同而导致２种轴对称进气道气动性
能不具有可比性，选择远方自由来流处的气动参
数与喉道激波串之前的超声速气流参数作为进气

道气动参数的计算值．图１３给出了进气道流量系
数．从图可以看出，在整个飞行范围内方案Ｂ获
得的流量系数均高于方案 Ａ．当飞行马赫数低于

４．５时方案Ａ进气道始终处于超声速溢流状态，
随着马赫数的降低，超声速溢流越严重，所获得的
流量系数越低．方案Ｂ进气道的设计点选择为

Ｍａ＝３．５，当飞行马赫数低于３．５时，进气道同样
处于超声速溢流状态；当飞行马赫数高于３．５时
方案Ｂ进气道可以通过后移圆锥头部的方式实
现激波封口，保证了变几何进气道方案获得较高
流量系数．图１４给出了轴对称进气道的喉道增压
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比，从图可以看出，２种轴对称进气道在工作范围
内喉道增压比随马赫数变化趋势相同，当来流马
赫数低于３．５时，方案Ｂ略高于方案Ａ，当来流马
赫数高于３．５时，方案Ａ略高．

图１３　进气道流量系数

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｅ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔｓ

图１４　进气道喉道增压比

Ｆｉｇ．１４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｔｈｒｏａｔ

图１５和图１６分别给出了轴对称进气道总压
恢复系数和喉道马赫数．可以看出，当飞行马赫数
低于３．５时，轴对称变几何进气道总压恢复系数
略高于相同条件下轴对称定几何进气道值，２种
轴对称进气道喉道马赫数基本相同．当飞行马赫
数高于３．５时，通过后退圆锥头部，轴对称变几何
进气道在外压缩波系中引入一道较强激波，使进
气道喉道总压恢复系数急剧下降，同时增加的激
波使进气道喉道马赫数下降明显，且来流马赫数
越高喉道马赫数越低．从进气道的整体性能考虑，

通过外压缩波系及内收缩通道对气流减速增压

后，较低的喉道马赫数意味着结尾激波串前的马
赫数较低，当超声速气流通过激波串减速增压后
有较小的总压损失．在激波串前气流总压损失相
当的前提下，低喉道马赫数对于提高进气道的总
体气动性能有利．
综上分析可见，本文设计的轴对称变几何进

气道在不改变进气道内压段及扩压段几何形状的

前提下即可实现对外压激波的调节，其在低马赫
数下的气动性能优于定几何进气道．

图１５　进气道喉道总压恢复系数

Ｆｉｇ．１５　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｔｈｒｏａｔ

图１６　进气道喉道马赫数

Ｆｉｇ．１６　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｔｈｒｏａｔ

４　结　论

通过本文研究，可得如下结论：

１）当圆锥半锥角α１ 和凹腔前后壁面肩点连
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线夹角α２ 相等时，凹腔形成的气动型面对圆锥流
场影响较小；当α１＞α２ 时，超声速气流在凹腔前
缘形成膨胀波，在其后缘形成激波；当α１＜α２ 时，
超声速气流在凹腔前缘形成激波，在其后缘形成
膨胀波．
２）与相同工作范围的轴对称定几何进气道
相比，基于凹腔对圆锥流场的耦合作用规律设计
的轴对称变几何进气道能实现对进气道外压缩波

系的调节，达到激波封口，保证来流马赫数高于设
计点马赫数时流量系数达０．９９以上．
３）本文所设计的轴对称变几何进气道可选
择低马赫数为设计点，相对于整体平移的轴对称
变几何进气道有较短的外压缩面长度，从而减轻
了进气道的结构质量．进行变几何调节时不改变
进气道内通道面积变化规律，在低马赫数不增加
辅助进气装置条件下能为发动机提供足够的气流

流量．并且，仅需利用较小的控制力移动圆锥头部
就能实现进气道变几何调节．
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