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一种两侧布局的无隔道亚声速进气道流场特性
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摘　　　要：对一种两侧翼下布局的无人机无隔道亚声速进气道进行了气动设计和数值模拟研究，给出了

该进气道的鼓包结构设计思想，得到了设计飞行马赫数下该进气道的工作特性．计算结果表明：在０°～８°范围

内，攻角和侧滑角对进气道性能影响不大，在所有计算状态下，该进气道的总压恢复系数大于０．９６５，畸变指

标小于０．２５３，满足发动机的工作要求．研究发现：无隔道亚声速进气道的鼓包表面存在相对于机身较高的压

力分布，鼓包排除附面层的效果与机身形状、唇口、进口位置以及飞行姿态等有关，对两侧布局方案，鼓包头

部不宜太尖，曲面机身有利于附面层的排移．
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　　飞行器进气道不仅要为发动机提供足够的高
质量的空气，在设计时还要考虑总体布局的约束
和一体化设计的要求．传统的进气道设计一般采
用附面层隔道或隔板将进气道进口抬离机身表

面，以避免机身表面附面层内的低能气流进入进
气道．而“无隔道超声速进气道（ｄｉｖｅｒｔｅｒｌｅｓｓ　ｓｕ－
ｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ，ＤＳＩ）”，也称“Ｂｕｍｐ进气道”或“鼓
包进气道”，是由美国洛克希德·马丁公司设计并
在Ｆ－３５飞机上首先成功应用的一种无隔道的新
型进气道，其进气口前的一个三维曲面（鼓包）起
到了对气流的压缩和排除附面层的作用［１－３］．
由于无隔道进气道具有减阻、减质、利于隐身

等优点，其设计方法和流动机理得到了国内外众
多学者的关注［４－１１］，针对无隔道超声速进气道的
设计技术也基本成熟，国产“枭龙”等飞机也已应
用该技术［１２］．
无隔道超声速进气道的基本原理是基于乘波

体的设计［１３－１４］，气流经过锥形激波后压力升高，
在鼓包表面形成展向压力梯度，从而把附面层向
两侧排移．此外，波后气流为等熵压缩，故总压恢
复系数高．然而，在亚声速情况下，由于不存在激
波，鼓包表面的压力梯度会大大降低，有关亚声速
条件下无隔道进气道的流动机理和附面层排除特

性未见有文献阐明．
文献［１５－１６］对一种亚声速背负式无隔道进

气道进行了数值仿真和实验研究，但其唇罩骑于
鼓包型面之上，两侧唇罩内凹，构成一个气流通
道，并未与机身融合设计．文献［１７－１８］对一种腹
下无隔道全遮挡Ｓ弯进气道开展了亚声速和超声
速条件下的数值仿真和实验研究，但其设计状态
为超声速，且重点是隐身性能，进气道出口畸变值
较大．对于两侧进气布局，一般认为在偏航状态下
总有一侧的进气道会受到机身的不利影响而应用

较少［１９－２０］，目前还未见有采用两侧布局的无隔道
亚声速进气道方案的文章发表．本文对一种两侧
布局的单发动机亚声速无人机无隔道进气道进行

了气动设计和流场数值仿真，研究了该进气道的
气动特性．

１　物理模型

１．１　总体参数

图１给出了本文研究的无人机三维造型（不
含机尾部分），受总体要求限制，且为了降低飞行
阻力，进气道需要设计为两侧无隔道进气布局，出
口接单台发动机．进口位于机翼下方与机身相交

处，进口面与机翼前缘共面．机翼前缘与机身相交
点与进气道出口中心点在ｘ轴方向相距７．６８Ｄ
（Ｄ为进气道出口外径），在ｙ轴方向相距１．１８Ｄ，
在ｚ方向相距０．９０Ｄ．

图１　无人机三维造型

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＵＡＶ　ｍｏｄｅｌ

图２给出了进气道内管道俯视图．进气道全
长７．６８Ｄ，两侧管道在汇合处的夹角为３０°，汇合
处距进气道出口截面２．７３Ｄ，距轮毂１．２６Ｄ．进气
道进口至喉道的面积收缩比为１．２２，喉道后扩压
段的面积扩张比为１．４９，汇合处管径为０．８７Ｄ．
进气道出口直径与发动机中心体轮毂直径比为

１．５０，轮毂长１．４７Ｄ．

图２　进气道内管道俯视图

Ｆｉｇ．２　Ｔｏｐ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｄｕｃｔ

１．２　进气道鼓包设计

常规进气道的附面层隔道，虽然排除了进口
前来流中的机身附面层，对提高进气道总压恢复
系数和减小出口气流畸变有利，但是增加了迎风
面积和隔板与气流的接触面积，因此压差阻力和
摩擦阻力都会增加．文献［２１］指出，在亚声速下，
基于隔道迎风面积的隔道阻力系数在马赫数直到

０．８时可取为０．２５．因此，去除隔道，改为无隔道
的鼓包设计，可以有效减小阻力．
超声速条件下无隔道进气道的设计思想是基

于锥形流的乘波理论，但是在亚声速条件下，鼓包
的设计方法、附面层排移机理尚处于研究中，未形
成完整的设计体系．本文在已有研究基础上，采用
工程设计方法生成了鼓包型面，通过数值仿真，分
析亚声速条件下无隔道进气道的附面层排除特

性．图３给出了该鼓包型面的设计示意图．

９４３
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图３　进气道鼓包设计示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｕｍｐ

首先计算进气道进口位置的附面层厚度δ，
鼓包的最大高度即位于进气道进口截面处，鼓
包表面距机身表面的最大高度ｈ／δ＝１～２，其端
面型线可取为２次或３次曲线（图３（ａ）），曲线
两端与机身相切．鼓包前缘轮廓线采用圆锥曲线
（图３（ｂ）），夹角为３６°，较圆滑的头部可以降低对
气流角度变化的敏感性．鼓包中心线采用样条线
设计，通过控制样条线两端的斜率，使其前端与机
身轴线成一小角度，后端与机身轴线方向一致（图

３（ｃ））．
图４给出了设计完成的进气道鼓包侧视图，

鼓包宽度与进口宽度等同．由于进气道进口面与
机翼前缘共面，即进口后掠，故鼓包上下非对称，

图４　进气道鼓包侧视图

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｄｅ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｕｍｐ　ｉｎｌｅｔ

鼓包长度约为进口宽度的０．９倍．鼓包之后为过
渡段，其型面逐渐过渡与扩压段型面光顺衔接．

２　数值方法

２．１　计算方法

数值计算采用南京航空航天大学研发的基于

有限体积法的全黏性三维Ｎ－Ｓ方程计算软件，对
流项选用２阶ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎｏｔｏｎｉｃ　ｕｐｓｔｒｅａｍ－ｃｅｎ－
ｔｅｒｅｄ　ｓｃｈｅｍｅ　ｆｏｒ　ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）格 式 插
值［２２－２３］，湍流模型采用的是考虑压力梯度、物面
引射和流动分离的改进的Ｂａｌｄｗｉｎ／Ｌｏｍａｘ（Ｂ／Ｌ）
模型［２４］．Ｂ／Ｌ模型的准确度和可靠性得到了计算
与实验数据的验证［３，９，２５］，对附体流动的计算，其
精度并不比更复杂的二方程模型差．对于设计良
好的进气道来说，其流场中一般不存在流动分离，
因此该模型可以较好地模拟进气道的内流流场．
该软件经过多个进气道模型的计算和实验校验，
具有良好的计算精度和可靠性．
计算中涉及到的边界条件包括压力远场、压

力出口和无滑移固壁３类边界条件．空气按理想
气体定比热容计算，分子黏性采用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公
式计算．计算收敛准则为：残差下降３个数量级，
同时进气道出口流量已经稳定．

２．２　计算网格

计算采用结构化网格，网格节点总数为３６７
万．图５给出了三维计算域，远场网格半径为弹身
直径的２２．５倍，为半翼展的１０倍．

图５　三维网格计算域

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ　ｄｏｍａｉｎ

图６给出了机身下表面网格和进气道进口
附近的固壁表面网格，图７给出了进气道内管
道网格．

０５３



　第２期 夏　杨等：一种两侧布局的无隔道亚声速进气道流场特性

图６　机身下表面及进气道进口附近网格

Ｆｉｇ．６　Ｓｕｒｆａｃｅ　ｇｒｉｄ　ｏｎ　ｆｕｓｅｌａｇｅ／ｅｎｔｒａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ

图７　进气道内管道网格

Ｆｉｇ．７　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｌｅｔ　ｄｕｃｔ

３　计算结果及分析

３．１　流量特性

该进气道设计点飞行马赫数为０．７４３，飞行
攻角和侧滑角均为０°，进气道／发动机匹配马赫
数为０．４５．图８给出了设计点进气道的性能曲
线，可以看出：在进气道出口马赫数０．３０２～
０．５０８的范围内，随着出口马赫数的增大（即发动
机换算转速增加、换算流量增加），进气道总压恢
复系数σ由０．９７２减小至０．９６９，σ略有下降；而
畸变指数δ６０则随马赫数的增加而减小，δ６０最大值
为０．２５３．在整个流量变化范围内进气道性能均
满足发动机要求，进气道／发动机匹配点性能为σ＝
０．９７０１，δ６０＝０．１３７．图９给出了设计点进气道出
口总压恢复系数等值图，可以看到，流场左右对
称，在进气道下方存在一较大范围的低压区．
图１０给出了进气道进口马赫数和总压恢复

系数等值图，可以看到，进口流场分布较均匀，但
是在上、下两个角区显得相对较厚，这是由于鼓包
使得附面层向两侧排移造成的．
由于鼓包的存在占据了一部分进口面积，因此

需要校核喉道面积是否会过小，原则上喉道截面平

均马赫数不大于０．８，不能出现局部超声速区．

图８　进气道设计点性能曲线

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｌｅｔ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｏｉｎｔ

图９　进气道出口总压恢复系数等值图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ａｔ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ

图１０　进气道进口面马赫数和总压

恢复系数等值图

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｔｏｔａｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ａｔ　ｅｎｔｒａｎｃｅ　ｐｌａｎｅ
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３．２　攻角特性

图１１给出了设计飞行马赫数下进气道的攻
角性能曲线，可以看出，在攻角０°～８°范围内，进
气道总压恢复系数σ变化不大，保持在０．９６６～
０．９７０之间；畸变指数δ６０在２°攻角时最小，随着
攻角的增加，畸变指数增加，δ６０在０．１０３～０．１７７
之间波动．

图１１　进气道攻角性能曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｌｅｔ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ａｔ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

图１２给出了８°攻角时进气道出口总压恢复
系数等值图，可以看出，高总压区进气道出口在上
部，低总压区范围较０°攻角时扩大，且位置上移
到两侧中部．

图１２　进气道出口总压恢复系数等值图（α＝８°）

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ａｔ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ（α＝８°）

该进气道性能对攻角变化不敏感，得益于鼓
包前端较圆滑的头部．而文献［５，８］中的腹下无隔
道超声速进气道和文献［１５－１６］中的背负式无隔
道亚声速进气道，其鼓包型面前缘均较尖，类似于
隔道尖劈．这种尖前缘鼓包对腹下和背负式进气
道布局是有利的，因为相对于飞行攻角而言，侧滑

角变化范围一般不大，而且由于机身腹部或背部
的导流作用，进气道鼓包前的气流当地攻角和侧
滑角还会减小，采用尖前缘鼓包可以起到很好的
导流作用并减小阻力．而对于两侧布局进气道，其
鼓包头部不宜太尖，以免在较大攻角时，鼓包背风
侧气流分离．

３．３　侧滑角特性

图１３给出了飞行马赫数为０．７４３时，进气道
在攻角α＝０°、侧滑角β＝０°～８°状态下的性能曲
线．可以看出，随着侧滑角的增大，进气道总压恢
复系数σ略有降低，且σ均大于０．９６６；畸变指数

δ６０随着侧滑角的增大近似呈线性下降的趋势，从

β＝０°时δ６０＝０．１３７降低到β＝８°时δ６０＝０．０６１．
表明该进气道对侧风不敏感，该两侧进气布局设
计是可行的．
图１４给出了８°侧滑角时进气道出口总压恢

图１３　进气道侧滑角性能曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｌｅｔ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ａｔ　ｙａｗ　ａｎｇｌｅ

图１４　进气道出口总压恢复系数等值图（β＝８°）

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ａｔ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ（β＝８°）
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复系数等值图，可以看出，沿周向存在数个低总压
区，但每个低总压区的范围均较小，因此δ６０反而
降低．

３．４　鼓包排除附面层特性分析

图１５分别给出了攻角α＝０°，８°（β＝０°）和侧
滑角β＝８°（α＝０°）３种状态下的前机身左侧表面
流线图．可以看出０°攻角时，机身表面流线较平
直，在进口前流线向鼓包上下两侧偏移．８°攻角
时，机身表面流线有明显的“上洗”，使得机身下方
的附面层向上方堆积；由于进口正好位于机翼下
方，机翼的遮挡使得已经被鼓包排向两侧的流线又
折向进气道内部流动，这也说明了为什么图１１的
性能曲线图中当攻角增大时畸变指数δ６０会增加．

图１５　机身表面流线

Ｆｉｇ．１５　Ｓｔｒｅａｍｔｒａｃｅｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｆｕｓｅｌａｇｅ

８°侧滑角时，机身迎风一侧的流线绕过机身
流向背风侧（图１６），此时，机翼分流了一部分进
口上方的附面层气流．由于进口面和机翼前缘共
面向后掠４５°，相当于外侧唇口和下唇口向后退
让，因此可以“避让”一部分从机身上向“下洗”的
流线，减少附面层吞入量，因此图１３中δ６０随着侧
滑角的增大而下降．
图１７分别给出了攻角α＝０°，８°和侧滑角β＝

８°三种状态下的鼓包表面压力系数分布图，其中

０°，８°攻角时根据对称性仅给出了左侧机身鼓包．

图１６　β＝８°时机身表面流线前视图

Ｆｉｇ．１６　Ｆｒｏｎｔ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｓｔｒｅａｍｔｒａｃｅｓ　ｏｎ

ｆｕｓｅｌａｇｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ａｔβ＝８°

图１７　鼓包表面压力系数分布

Ｆｉｇ．１７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｂｕｍｐ

由图１７可以看出：亚声速情况下，鼓包表面
仍然是相对于前机身表面的高压区，由于没有激
波后的增压，故压力梯度要比超声速无隔道进气
道小，且鼓包表面压力分布受攻角、侧滑角的影响
较大．而超声速无隔道进气道，鼓包边缘乘波，波
后仍为超声速，压力分布受攻角、侧滑角影响较小．
图１８给出了β＝８°时鼓包中部机身横截面的

σ和流线分布．可以明显看出：机身迎风侧（左侧）
附面层减薄而背风侧（右侧）附面层增厚，从流线
图中也可以看出机身上方的流线向右侧下方扫

掠，因此，鼓包的设计应综合考虑进气道与机身的
一体化设计．枭龙飞机的进气道设计中［７］，就对前
机身进行了修型，将原来进气道前平直的机身斜
平面改为曲面，改善了进气道的性能．结合本文与
文献［９］的研究发现，机身形状、进气道唇口、机翼
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与进气道的相对位置等因素都会影响无隔道进气

道的气动性能与排除附面层的效果，在设计时只
关心鼓包型面而不考虑其他因素是没有意义的．

图１８　β＝８°时鼓包中部机身横截面σ和流线分布

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆσａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｔｒａｃｅｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｎ　ｃｒｏｓｓ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｍｉｄｄｌｅ　ｏｆ

ｂｕｍｐ　ａｔβ＝８°

４　结　论

１）该两侧进气无隔道亚声速进气道在设计
点σ＝０．９７０　１，δ６０＝０．１３７，随流量变化σ变化不
大，δ６０均小于０．２５３．
２）对于两侧布局的无隔道进气道，其鼓包头
部不宜太尖，该进气道对攻角变化不敏感，在攻角

０°～８°范围内，σ变化不大．
３）前机身形状与进气道侧滑特性有关，曲面
机身有利于附面层的排移．
４）无隔道亚声速进气道的鼓包表面存在相
对于机身较高的压力梯度，该压力梯度有助于将
进口前附面层向两侧排移．
５）鼓包排除附面层的效果与机身形状、唇
口、进口位置以及飞行姿态等有关，需与机身一体
化设计．
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