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隐身进气道地面状态下流场结构
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摘　　　  要：    为探明隐身进气道在地面状态下流场恶劣的原因，分别对三角形和 M形等斜切口面进气道在

地面状态下的流场结构进行数值仿真分析，并研究了唇口占比和内通道偏距对 M形进口进气道地面工作特

性的影响规律。结果表明：三角形口面进气道在进口对称面附近形成一个巨大的三维分离涡（一半流场），

而M形口面进气道在侧唇口和上唇口交汇处形成一对尺度相对较小的旋涡，而且三角形口面进气道出口畸

变指数过大，难以满足进 /发匹配要求。随着 M形口面唇口占比的增加，进气道出口截面低总压区沿着侧壁

逆时针偏转，并且涡旋方向发生改变，总压恢复系数逐渐增大，畸变指数先减小后增加。内通道偏距的增大

会进一步加剧地面状态下流场的恶化。
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Flow field structure of stealth inlet under ground state
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Abstract:   In order to find out the cause of bad flow field of the stealthy inlet under the ground state，
the  flow  field  structure  of  the  triangular  and  M-shaped  inlets  with  equal  inclined  cut  surface  under  the
ground  state  was  numerically  simulated  and  analyzed， and  the  influences  of  the  lip  ratio  and  internal
channel  offset  on  the  ground  working  characteristics  of  the  M-shaped  inlet  were  studied.  The  results
showed  that  a  large  three-dimensional  separated  vortex  (half  flow  field)  was  formed  near  the  inlet
symmetry  plane  in  the  triangular  inlet， while  a  pair  of  relatively  small  vortices  were  formed  at  the
intersection of the side lip and the upper lip in the M-shaped inlet.  Moreover， the distortion index at  the
outlet  of  the  triangular  inlet  was  too  large  to  meet  the  inlet/engine  matching  requirements.  With  the
increase of the proportion of the M-shaped lip，the low total pressure area of the inlet exit section deflected
counterclockwise along the sidewall，and the direction of the vortex changed. The total pressure recovery
coefficient gradually increased，and the distortion index decreased first and then increased. The increase of
internal channel offset could further aggravate the deterioration of flow field under ground conditions.

Keywords:   inclined cut surface inlet；ground working state；three-dimensional separated vortex；
flow field structure；distortion index
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近年来，隐身无人作战飞行器具有突防能力

强、成本低、机动性能高和航程远等诸多优点，成

为世界各军事强国关注的焦点。隐身无人作战飞

行器通常采用背负式斜切口面 S弯进气道。众所

周知，背负式进气道布局形式对于地面仰视雷达

具有非常显著的隐身作用，而 S弯进气道可以对

发动机进口端面进行遮挡，可以大大降低飞行器

发动机进口旋转部件的雷达散射截面面积[1]。与

此同时，进气道唇口形式若采用斜切口面 [2-3]，则

可以获得更好的隐身效果。如美国的轰炸机 B-2、
无人攻击机 X-47B和我国的攻击 11无人机均采

用这类进气道形式。

国内外学者对于 S弯进气道已经进行了大量

研究，并取得了较大的进展。但是，S弯进气道内

通道具有短扩压、大偏距的特点，给进气道内部

流动组织带来了很大的难题：比如进气道长度较

短时，通道内沿程逆压力梯度变大；同时进气道

偏距变大，横向压力梯度增加，二次流强度增强，

使得进气道通道内出现较大的三维流动分离，最

终导致进气道出口截面较大的总压损失及严重的

流场畸变，难以满足进/发匹配要求 [4-9]。因此，很

多学者对该类进气道施加了流场控制措施。目前

流动控制类型主要有主动流动控制和被动流动控

制两大类。其中，叶片式涡流发生器[10-11]，由于具

有结构简单、无需能量源等优点，是国内外普遍

采用的被动流动控制方法；谢文忠等  [12] 还提出了

一种基于涡控设计原理的超紧凑蛇形进气道设计

方法，通过设计进气道第二弯处的三维型面，诱

导产生受控旋涡，从而改变了低能流的迁移路径，

达到了抑制分离的效果。相比于被动流动控制，

主动流动控制措施能够适应不同的飞行工况，对

进气道的流场施加很小的扰动就可以达到控制全

局的效果。这使得诸如射流式涡流发生器[13]、零

质量合成射流[14] 以及等离子体流动控制 [15] 等方

法受到了众多研究人员的关注。然而，目前国内

外公开文献大多是围绕 S弯进气道在高速飞行状

态时的流场结构和气动性能优化而开展的，对地

面工作状态的研究则相对较少。

地面起飞状态是飞行器整个飞行包线内非常

重要的阶段之一。在地面工作状态下，发动机一

般在最大转速下工作，进气道处于大抽吸工作状

态，此时流量系数远大于 1，从唇口下游绕流过来

的气流很容易在唇口内侧卷起分离涡。翁小侪等[16]

对一种腹下无隔道 S弯进气道的低速大攻角和地

面抽吸状态开展了实验研究。结果表明，与地面

抽吸工作状态相比，该进气道在低速大攻角状态

下具有较高的总压恢复系数。靖建朋等 [17] 对类

三角形斜切口面超紧凑蛇形进气道开展了地面状

态下实验研究，发现进气道出口截面上方和下方

存在的低总压区分别对应于第一弯出口附近的流

动分离和第二弯出口截面下方一对较强的涡，最

终导致出口截面综合畸变指数远远超过了普通发

动机所能承受的范围。因此，靖建朋等[18] 又开展

了地面工作状态附面层抽吸控制实验研究，试图

改善进气道出口截面总压恢复系数低、畸变大的

缺陷。结果表明，出口截面总压恢复系数得到了

改善，但是仍然不能改变出口截面大畸变的流动

特征。

可见，在地面工作状态下，隐身无人机所采用

的斜切口面进气道流场结构极其复杂，并且往往

导致较大的流动损失与流场畸变。为此，本文研

究斜切口面 S弯进气道在地面状态下的流场结构，

揭示斜切口面进气道在地面工作状态下的流动机

理，并通过设计进气道的唇口来改善进气道出口

恶劣的流场品质。 

1    物理模型与计算方法
 

1.1   物理模型

本文的研究对象是一种基于亚声速隐身无人

机（图 1）建立的进气道模型。同时，为了保证进

气道口面的隐身性能，确保唇缘与飞行器两侧机

翼前缘平行。本文设计的进气道唇缘与轴向夹角

为 57°。其中，内通道喉道截面采用类馒头形，进

气道喉道站位距飞行器最前缘的轴向距离约为

3.36D（D为进气道出口直径），进气道总长 L为

4D。内通道面积扩张比 Ad 为 1.3，采用缓急相当
 

图 1    隐身无人机半模示意图

Fig. 1    Schematic diagram of semi model of stealth unmanned

aerial vehicle （UAV）
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的面积变化规律。 

1.2   数值方法与计算状态

本文利用商业软件 Fluent对隐身无人机进气

道在地面工作状态下的内/外流场进行一体化三

维数值仿真。在数值求解的过程中，采用基于有

限体积法的 Navier-Stokes（N-S）方程求解器求解，

无黏对流通量采用 Roe格式进行裂解，其左右界

面参数值通过 monotone upstream-centered schemes

for conservation laws（MUSCL）差值得到。黏性通

量采用 2阶中心差分格式进行离散。湍流模型选

取 shear stress transport（SST）k-ω两方程模型。

由于计算域及模型是对称的，当飞行无侧滑

时，选取实际流场的一半进行数值仿真。出于进

气道出口边界条件给定的需要，将计算域内通道

部分等直往下游延长了进气道出口的 2倍当量直

径左右。图 2给出了隐身飞行器进气道流场计算

域的网格。计算中所用到的边界条件类型有：压

力远场边界、压力出口边界、对称边界以及无滑

移绝热固壁边界等。计算的收敛准则为各方程的

残差下降 4个数量级，同时保证进气道出口的马

赫数、流量等监控参数已经稳定。

本文主要研究隐身无人机在地面工作状态下

的流场结构和机理，所以自由来流马赫数 Ma1=
0.001, 飞行攻角 α=0°，飞行侧滑角 β=0°，进气道

出口反压设置在发动机匹配马赫数 Ma2=0.5对应

的压强。 

1.3   关键参数定义

在本文中，使用出口截面的总压恢复系数和

周向畸变来评估进气道的气动性能。总压恢复系

数被定义为：

σ =
p∗e
p∗0

（1）

p∗e p∗0式中 是出口截面质量流量平均总压， 自由来

流总压。

IDC（60）周向畸变指数用 表示（DC（60）是欧美

国家评判进气道出口截面流场稳态畸变的量化指

标），公式如下：

IDC（60）=

∣∣∣∣∣ p∗e − p̄∗min60
qav

∣∣∣∣∣ （2）

p̄∗min60
qav

式中 是出口截面 60º范围内最小质量流量平

均总压， 是出口截面气流的质量流量平均动压。

说明：已有研究 [17] 表明，斜切口面进气道在

地面工作状态下，稳态周向畸变指数与动态畸变

的变化趋势基本一致，即稳态周向畸变指数增加，

动态畸变往往也增大。因此，本文给出的周向畸

变指数变化趋势在一定程度上也能反映出动态畸

变指数的变化趋势。 

1.4   算例验证

为了验证本文采用的数值方法的可靠性，下

面将利用本课题组前期所做的带隔道 S弯进气道

实验结果进行算例验证。仿真中确保进气道构型

和边界条件与实验一致，来流马赫数为 0.76、攻

角为 2°、侧滑角为 0°。同时为了排出网格疏密度

对仿真结果的影响，本文设置了 4种不同疏密度

的计算网格，半模构型网格数分别为 2.4×106、
3.4×106、4.4×106 和 5.4×106。然后将仿真结果

 

计算域网格

进气道口面壁面网格

(c) 进气道对称面网格

图 2    隐身无人机进气道网格

Fig. 2    Stealth UAV inlet grid

 

(a) 计算域网格

(b) 进气道口面壁面网格

进气道对称面网格
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与实验结果进行对比。

表 1给出了不同网格数量的仿真结果与实验

结果性能参数对比，可以看出，随着网格数量的

增加，进气道出口截面总压恢复系数和周向畸变

指数 IDC（60）变化幅度逐步减小。当进气道半模网

格数在 4.4×106 量级以上时，总压恢复系数和周

向畸变指数变化幅度分别为 0.02%和 0.27%，说

明此时可以排除网格疏密度对仿真结果准确性的

影响。对比网格数为 4.4×106 仿真结果与实验结

果的进气道性能参数，发现仿真得到出口截面的

气动性能略高于实验，但两者相差较小。总压恢

复系数相差幅度仅 0.5%，畸变指数相差仅 2.45%。

图 3还给出了网格数为 4.4×106 计算得到的进气

道出口截面总压恢复分布云图与实验测量结果对

比。可以发现，由于机身头部带有天线，天线尾

迹进入内通道，所以相比于高低总压区掺混较好

的实验结果，仿真得到的出口流场图谱高低总压

区边界清晰，出口截面的中心存在纵向的低总压

区。但是总体上吻合较好。

综上所述，采用本文选取的数值仿真方法，半

模网格数为 4.4×106 量级以上完全能满足本研究

对计算结果精度的要求。同时为了节约计算资源，

缩短计算时长，本研究仿真计算网格密度与网格

数为 4.4×106 相当即可。 

2    计算结果及分析
 

2.1   口面形式对进气道地面工作特性的影响

下面将对比研究三角形口面和 M形口面进

气道在地面状态下的流场结构和气动性能。本节

中两种口面进气道内通道高度方向上的偏距为

0.69D，M形进口进气道上唇口和侧唇口长度比

K（以下简称唇口占比）为 0.56。在研究过程中，

固定进气道其他相关设计参数不变。图 4和图 5
分别给出了进气道两种口面示意图，进气道模型

均是基于隐身无人机外形一体化保形设计，保证

进气道口面与机身光滑过渡。表 2给出了两种口

面形式进气道方案在地面状态下的气动性能参数。

可以看出，三角形口面进气道总压恢复系数为

0.889 4，畸变指数为 0.816 4；M形口面进气道总压

恢复系数为 0.894 4，畸变指数为 0.272 7。相比而

言，M形口面进气道总压恢复系数略高，畸变指

数较小，能够满足进/发匹配要求；而三角形口面

进气道出口畸变指数过大，难以满足进/发匹配要求。
 
 

(a) 正视局部放大图 (b) 俯视局部放大图

图 4    三角形斜切口面形式

Fig. 4    Form of triangular bevel cutting surface

 

表 1    仿真与实验性能参数对比

Table 1    Comparison of simulation and experimental

performance parameters

性能
参数

网格数/106
实验

2.4 3.4 4.4 5.4
Ma2 0.44 0.44 0.44 0.44 0.44

σ 0.974 2 0.971 5 0.976 4 0.976 2 0.971 4
IDC（60） 0.298 3 0.320 4 0.274 7 0.277 4 0.299 2

 

σ

网格数为 时仿真结果

0.99

0.96

0.93

0.91

0.88

0.85

σ

(b) 实验结果

图 3    网格数为 4.4×106 时计算得到的进气道出口总压

恢复系数分布与实验结果对比

Fig. 3    Comparison between the distribution of total pressure

recovery coefficient at the inlet outlet calculated with

a grid size of 4.4×106 and experimental results

 

0.99

0.96

0.93

0.91

0.88

0.85

σ

(a) 网格数为4.4×106时仿真结果

σ

实验结果
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(a) 正视局部放大图 (b) 俯视局部放大图

图 5    M形斜切口面形式

Fig. 5    Form of M-shaped bevel cutting surface
 
 
 

表 2    三角形和M形口面进气道地面状态下气动性能

参数对比

Table 2    Comparison of aerodynamic performance

parameters of triangular and M-shaped

inlet under ground conditions

性能参数
口面形式

三角形 M形

Ma2 0.502 2 0.505 0

σ 0.889 4 0.894 4
IDC（60） 0.816 4 0.272 7

 

图 6给出了地面状态下三角形进口进气道口

面流线图。流线是从进气道流场中的涡核发出并

向上游追踪得到的（下同）。可以看出，四面八方

的气流被吸入进气道，口面附近气流转折角较大，

并在唇口内侧发生分离，尤其是对称面侧存在一

个大尺度的三维分离涡。这是因为，在地面工作

状态下，发动机一般在最大工作状态或接近最大

转速下工作，进气道处于大抽吸工况，流量系数

远大于 1，所以从唇口下游绕流过来的气流会在

唇口内侧卷起三维分离涡，这也是 S弯进气道在

地面状态下典型的流场结构特征；与常规进口 S
弯进气道不同的是，三角形斜切口面进气道在唇

口内侧卷起的旋涡会沿着进气道口面的侧壁逐渐

向对称面附近堆积，所以进气道进口的对称面侧

形成了一个巨大的三维分离涡。之后该分离涡随

着主流向下游发展，进入内通道后涡旋以顺时针

方向旋转（沿着流向看），并且带动越来越多的主

流旋转，把内通道上壁面低能流往下方诱导迁移。

可以预见，进气道沿程截面高总压区将会被这个

旋涡往侧壁面挤压。

图 7所示为三角形口面进气道地面状态下沿

程截面总压恢复和出口二次流分布图谱。从沿程

截面总压恢复系数分布云图（图 7（a））可以看出，

在地面状态下，以三角形口面对称面附近三维分

离涡主导的低总压区进入内通道，发展到第一弯

结束站位彻底脱离了上壁面，最终在进气道出口

下方形成了旋涡主导的大范围低总压区。另外，

受第一弯横向压力梯度的作用，四周壁面边界层

低能流在下壁面不断堆积。从出口截面总压恢复

系数分布云图和二次流（图 7（b））（图中 20 m/s代
表出口截面二次流矢量强度的度量。下同）可以

看出，受下壁面大范围旋涡低总压区的挤压作用，

高总压区位于出口截面的侧上方，呈“月牙形”且
范围较小，并且，靖建朋等 [17] 早期对类三角形斜

切口面蛇形进气道开展的地面状态下实验研究得

 

Z
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图 6    三角形进口进气道口面流线图

Fig. 6    Flow line diagram of triangular inlet port surface
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图 7    三角形进口进气道总压恢复系数分布云图

Fig. 7    Cloud chart of total pressure recovery coefficient

distribution of triangular inlet
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出的出口总压图谱与本文仿真得到的出口图谱存

在一定的相似性，这在一定程度上也验证了本文

的仿真结果。最终因口面三维分离涡发展到出口

截面的大范围低总压区导致三角形口面进气道在

地面工作状态下的总压恢复系数较低，且畸变较

大，无法满足进/发匹配要求。

与此同时，从对称面马赫云图（图 8）可以看

出，接近入口的加速区域集中在上唇口上游约

1.5D的范围内。进入内通道之后，上壁面附近的

分离区内气流流速极低；在下壁面附近主流则急

剧加速，甚至出现了局部低超声速区。对此可以

作如下解释：由于进气道入口对称面附近存在大

尺度的分离涡，导致扩张通道的起始段流管呈收

缩状，气流加速减压，出现局部低超声速区域。

随后，该高速气流向下游发展的过程中被上壁面

脱落的旋涡低能流逐渐挤压至侧壁面附近。到达

出口截面，经历了高低速气流之间的掺混损失以

及内通道的扩张作用，高低总压区气流的平均马

赫数达到匹配马赫数。
  

0 0.21 0.42 0.63 0.84 1.05Ma

0.59
0.82 0.90
1.01

图 8    三角形进口进气道对称面马赫数云图

Fig. 8    Mach number nephogram of symmetric plane of

triangular inlet
 

图 9给出了 M形进口进气道地面状态下口

面流线图。可以看出，与三角形进口进气道相比，

M形进口进气道在侧唇口和上唇口的交汇处形

成一对旋涡，并且尺度相对较小。原因是 M形进

口进气道从侧唇口下游绕流过来的气流卷起的旋

涡同样向对称面发展堆积，侧唇口流场结构跟三

角形进口进气道相似；但与此同时，M 形进口进

气道上唇口内侧卷起的旋涡会向远离对称面的方

向发展，旋涡方向与侧唇口发展堆积的分离涡相

反，所以最终会在进气道侧唇口和上唇口的交汇

处形成一个旋转方向相反的对涡。

图 10所示为 M形口面进气道地面状态下流

场图谱。从沿程截面总压恢复系数分布云图

（图 10（a））可以看出，由于与三角形口面进气道

唇口形状的差异，M形进口进气道在喉道截面的

侧上方存在一对旋涡对应的低总压区，并且该对

旋涡低能流沿着流向尺度不断壮大。经过第一弯

后，这对旋涡也基本脱离壁面，在中间截面上形

成的低总压区占据了一半以上的空间，发展到出

口截面已经波及到了对称面。另外，受到第一弯

横向压力梯度的影响，进气道上壁面和侧壁面边

界层低能流向下壁面发展堆积。从出口截面总压

恢复系数分布云图和二次流（图 10（b））可以看出，

受到口面对涡主导低总压区以及下壁面角区边界

层低能流的共同挤压作用，出口截面高总压区呈

“三点”式分布，所以 M形进口进气道出口截面流

场分布比较均匀，周向畸变指数较小。
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图 10    M形进口进气道总压恢复系数分布云图

Fig. 10    Cloud chart of total pressure recovery coefficient

distribution of M-shaped inlet
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图 9    M形进口进气道口面流线图

Fig. 9    Flow chart of M-shaped inlet port surface
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从对称面马赫云图（图 11）可以看出，与三角

形进口进气道不同，M形进口进气道起始段在对

称面侧气流无分离，但仍然是先加速出现局部超

声速区。原因同样是进气道唇口内侧分离对涡的

存在导致起始流管呈收缩状，所以气流先加速减

压，只不过该对涡位于侧唇口和上唇口的交界处，

在对称面侧看不到流管纵截面的明显变化。之后

该高速气流向下游发展的同时与分离涡掺混损失

变大，并且受到通道扩张型面的作用，气流减速

扩压直到出口匹配马赫数。
  

0 0.21 0.42 0.63 0.84 1.05Ma

0.921.03

1.03
0.73

图 11    M形进口进气道对称面马赫数云图

Fig. 11    Mach number cloud diagram of symmetric plane

of M-shaped inlet
 

综上，三角形和 M形口面进气道在地面状态

下的流场结构存在明显的差异，M形口面进气道

总压恢复系数略高，畸变指数较小，能够满足进/
发匹配要求；而三角形口面进气道出口畸变指数

过大，难以满足进/发匹配要求。 

2.2   唇口占比对进气道地面工作特性影响

文中第 2.1节对比了典型 M形口面和三角形

口面进气道在地面状态下的流场结构和气动性能，

发现 M形进口进气道在地面状态下性能较好，可

以满足进/发匹配要求。接下来，本节将研究 M
形口面进气道方案上唇口与侧唇口长度比 K对

进气道在地面状态下气动性能和流场结构的影响。

图 12给出了 3种典型唇口占比进气道口面示意图。

图 13给出了在地面状态下不同唇口占比进

气道气动性能参数曲线图。可以看出，随着唇口

占比 K从 0.32增加至 2.27，进气道总压恢复系数

逐渐增大，数值变化范围为 0.894 5至 0.910 5。其

中，当唇口占比从 0.56增加到 1.38时，总压恢复

系数提高较为明显。在研究范围内周向畸变指

数 IDC（60）先减小后增加，数值变化范围为 0.563 4～
0.230 9。其中，唇口占比为 0.93时进气道畸变指

数最小为 0.230 9，总压恢复系数为 0.899 2。
图 14给出了地面状态下不同唇口占比进气

道方案口面流线图。可以看出，在地面状态下，

不同唇口占比的 M形进口进气道在侧唇口和上

唇口内侧卷起的三维分离涡均相向发展堆积，最

终在侧唇口和上唇口的交汇处形成了一个旋转方

向相反的对涡。不同的是，随着 M形口面进气道

唇口占比 K的增加，侧唇口和上唇口交汇位置沿

着周向逆时针变动，相应地，在唇口内侧形成的

对涡也会随着侧唇口和上唇口交汇位置的变化而

 

(a) K=0.32

(b) K=0.93 (c) K=2.27

图 12    进气道口面示意图

Fig. 12    Schematic diagram of inlet port
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图 13    不同唇口占比进气道地面状态下气动性能曲线图

Fig. 13    Curve of aerodynamic performance parameters of inlet

under ground conditions with different lip ratios
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变化。进一步还可以发现，当唇口占比 K=0.32时，

进气道口面对涡是以侧唇口发展而来的顺时针方

向旋转的分离涡为主导；随着唇口占比增加到

K=0.93时，这对涡强度大小相当；之后，由上唇口

发展而来的逆时针方向旋转的分离涡强度变强，

到唇口占比 K=2.27时，交汇点的对涡位于进气道

口面的侧向角区附近，逆时针方向旋转的分离涡

占主导地位。这是因为，随着唇口占比的增加，

由上唇口发展而来的逆时针旋转的（顺着流向看）

旋涡不断卷入高能气流，该分离涡尺度不断发展

壮大，强度逐渐增大；而侧唇口发展而来的顺时

针旋转的旋涡尺度逐渐变小。

图 15为不同唇口占比 M形进口进气道方案

地面状态下的流场图谱。从沿程截面总压恢复系

数分布云图可以看出，随着进气道唇口占比 K的

增加，喉道截面低总压区沿着进气道侧壁面逆时

针方向偏转。主要原因是：进气道喉道截面低总

压区是由于侧唇口和上唇口交汇点内侧堆积的对

涡造成的，进气道唇口占比改变时，该对涡位置

会随着交汇点的变动而变动，所以喉道截面上以

对涡主导的低总压区也沿着侧壁面逆时针方向

偏转。

从不同唇口占比进气道方案出口截面总压恢
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图 14    不同唇口占比进气道方案口面流线图

Fig. 14    Flow line diagram of inlet port with different lip ratios
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复系数分布云图和二次流可以明显看出，唇口占

比不同，出口截面高低总压区分布有较大的差别。

当 K=0.32时，在进气道出口截面上方存在一个巨

大低总压区，该低总压区超过进气道出口截面的

中心；当 K=0.56和 0.93时，出口截面流场结构相

似，进气道侧唇口和上唇口交汇点的对涡发展到

出口截面时使得高总压区呈“三点”式分布；当

K=1.38和 2.27时，低总压区均位于进气道出口截

面的侧下方。总之，随着唇口占比的增加，进气

道出口截面低总压区沿着侧壁面由上方逐渐移动

到出口截面的侧下方。这主要是因为，随着唇口

占比增加，进气道唇口内侧对涡的位置沿着周向

变化，最终该对涡在本身旋流和横向压力梯度的

作用下发展到出口截面时，形成的以旋流为主导

的低总压区在出口截面上也会沿着侧壁面发生变

化。与此同时，二次流方向也发生了明显的改变，

K=0.32、K=0.56两个进气道方案出口截面二次流

方向和 K=1.38、  K=2.27 两个方案相反。主要是

因为当进气道唇口占比 K<0.93时，进气道的上唇

口占比较小，所以在交汇点处由侧唇口内侧形成

并堆积的分离涡比上唇口内侧形成的更强，所以

在内通道发展的过程中该涡起主导作用；相反，

当进气道上唇口占比 K>0.93时，由上唇口内侧形

成并堆积的三维分离涡更强，该对涡在本身旋流

和横向压差的作用下发展到进气道出口截面时，

最终使得进气道出口截面形成了以逆时针方向旋

转的涡结构为主导的低总压区。当进气道唇口占

比 K=0.93时，由侧唇口和上唇口发展而来旋转方

向相反的分离涡强度相当，强度相当的对涡发展

到出口时分别在进气道出口截面的侧上和侧下方

形成一个低总压区，并且涡旋方向相反，进气道

出口截面的流场更均匀。综上，存在合适的唇口

占比使进气道出口截面流场畸变最小。

之所以随着唇口占比的增加，进气道出口截

面总压恢复系数逐渐升高。其主要原因在于：随

着唇口占比的增加，进气道口面两边旋涡在对称

面发生相互掺混作用的界面不断减小，由此引发

的掺混损失也随之减小。

综合以上分析，在地面状态下，唇口占比对进

气道流场结构和气动性能影响显著，随着唇口占

比的增加，进气道出口截面总压恢复系数增加，

畸变指数先减小后增加，其中唇口占比 K为 0.56
和 0.93时进气道的周向畸变指数 IDC（60）均在 0.28
以下，可以满足进/发匹配要求。然而，为了选出

较优的方案开展后续研究，核验了不同唇口占比

在典型高速状态（Ma1=0.75、α=0°、β=0°、Ma2=0.5）
下的气动性能（如图 16所示）。发现唇口占比对
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图 15    不同唇口占比进气道方案沿程及出口截面总压恢复

系数分布云图

Fig. 15    Cloud chart of total pressure recovery coefficient

distribution along the path and exit section of inlet with

different lip proportions
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图 16    不同唇口占比进气道巡航状态下气动性能参数曲线图

Fig. 16    Aerodynamic performance parameter curve of inlet

under cruise condition with different lip ratios
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进气道出口截面总压恢复系数影响较小，但是对

畸变指数的影响较大。其中，唇口占比 K为 0.93
的进气道方案比 0.56的进气道方案畸变指数高

8%。因此，唇口占比为 0.56的 M形进口进气道

综合性能较好，选择该进气道方案开展后续研究。 

2.3   内通道偏距对进气道地面工作特性影响

内通道偏距对 S弯进气道的内流场结构和气

动性能影响较为明显。为此，下面将固定进气道

方案的其他设计参数，仅改变偏距∆Z（中心线偏

距与出口直径之比）来研究其对文中第 2.2节确

定的 M形口面进气道在地面状态下气动性能及

流场结构的影响。

图 17给出了内通道偏距变化时进气道在地

面状态下气动性能参数曲线图，可以看出，随着

内通道偏距∆Z从 0.5增加至 1，进气道出口截面

总压恢复系数小幅降低，变化范围很小，从 0.894 5
降低到 0.893 7；而从周向畸变指数看，∆Z从 0.5
增加到 0.9时，出口截面周向畸变指数逐渐增大，

当∆Z=0.9时达到最大值，随后略有下降。不难看

出，内通道偏距的增加会降低进气道的总体气动

性能。

图 18给出了偏距∆Z=0.5和∆Z=1进气道方案

在地面工作状态下沿程截面总压恢复系数分布云

图。可以看出，由于在改变偏距时保证了进气道

口面的相关设计参数不变，所以喉道截面流场分

布几乎相同，均是在侧唇口和上唇口的交汇位置

存在一个以对涡主导的低总压区。从中间截面总

压恢复系数分布云图和对称面马赫数云图（图 19）

可以看出，与偏距∆Z=0.5进气道方案相比，偏距

∆Z=1进气道方案口面旋涡从上壁面脱落的深度

更大，波及到的最下方边界更靠近下壁面；同时，

内通道的上壁面（唇罩侧）和侧壁边界层相对更薄，

下壁面（机身侧）边界层更厚。主要原因在于：偏

距增加使得第一弯上壁面沿流向的压力梯度增加，
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图 17    不同内通道偏距进气道方案在地面状态下气动性能

参数曲线图

Fig. 17    Aerodynamic performance parameters curve of different

internal channel offset inlet schemes under

ground conditions
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图 18    不同偏距进气道方案沿程截面总压恢复系数分布云图

Fig. 18    Cloud chart of total pressure recovery coefficient

distribution along the cross section of different

offset inlet schemes
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图 19    不同偏距进气道方案对称面马赫数分布云图

Fig. 19    Cloud chart of mach number distribution on symmetric

plane of different offset inlet schemes
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从而使得上壁面的口面旋涡提前脱落；同时，偏

距较大的内通道形成的上下壁面压差更大，所以

气流经过第一弯后，偏距较大的进气道方案二次

流特性更明显，使得边界层从上壁面沿侧壁向下

壁面迁移堆积更严重。当发展到出口截面（图 20）
时，偏距较大的内通道口面旋涡脱落深度较大，

并与下壁面边界层低能流相互作用，导致侧下方

的低总压区越发明显，从而形成相对较大的周向

畸变指数。
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图 20    不同偏距进气道方案出口截面总压恢复系数和二次流

分布云图

Fig. 20    Cloud chart of total pressure recovery coefficient and

secondary flow distribution at outlet section of

different offset inlet schemes
  

3    结　论

本文通过数值仿真研究了口面形式、唇口占

比和内通道偏距等对隐身进气道地面工作状态下

气动性能与流场结构的影响，主要结论如下：

1） 三角形和 M形口面进气道在地面状态下

的流场结构存在明显的差异，其中三角形进口进

气道在其口面的对称面附近形成了一个大尺度的

分离涡（半流场区域来看），而 M形进口进气道在

侧唇口和上唇口的交汇处形成一对尺度相对较小

的分离涡。相比而言，M形口面进气道总压恢复

系数略高，畸变指数较小，能够满足进/发匹配要

求；而三角形口面进气道出口畸变指数过大，难

以满足进/发匹配要求。

2） 唇口占比对 M形进口进气道气动性能和

流场结构的影响显著，随着唇口占比的增加，进

气道出口截面旋流主导的低总压区沿着壁面逆时

针偏转，并且在变动过程中旋流方向发生反转；

进气道出口截面总压恢复系数增加，畸变指数先

减小后增加。其中，唇口占比 K为 0.56和 0.93时

进气道的周向畸变指数均在 0.28以下，可以满足

进/发匹配要求。

3）  在地面工作状态下，内通道偏距的增大，

进气道出口截面总压恢复系数降低，畸变指数变

大，出口截面流场进一步恶化。
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