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匹配轴向超声通流风扇的进气道
设计与试验验证

岳贤同，袁化成

（南京航空航天大学 能源与动力学院，南京 210016）

摘　　　  要：    针对某轴向超声速通流风扇设计与之匹配的轴对称进气道，提出了一种适用于此类进气道的

设计方法，此类进气道无扩张段结构，出口即为喉道，全流场超声速。首先以 Ma0=2.5为设计点设计初始进气

道并探究了半锥角等典型参数对进气道的影响，结果表明：随半锥角增大，进气道出口总压恢复系数 σ增大、

长度缩短。经分析，缩短进气道长度对于提升进气道出口 σ较为有效。将内压段中心体型面以曲面形式设

计缩短进气道长度并设计试验模型进行风洞试验，此方案进气道长度缩短了约 23.3%，数值模拟结果表明，

在 Ma0=2.5和 2.0下的不同攻角工况，进气道出口 σ提升；数值模拟的中心体沿程压力曲线和外压段纹影与风

洞试验吻合较好，验证了本文数值模拟方法和进气道设计方法的正确性。
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Inlet design and experimental verification of matching axial
supersonic through-flow fan
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Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China）

Abstract:   Aiming  at  the  axisymmetric  inlet  designed  for  an  axial  supersonic  through-flow  fan， a

design  method  suitable  for  this  kind  of  inlet  is  proposed.  This  kind  of  inlet  has  no  expansion  section

structure，the outlet is the throat，and the whole flow field is supersonic. Firstly，the initial inlet is designed

with Ma0=2.5 as the design point，and the influence of typical parameters such as half cone angle on the

inlet  is  explored.  The  results  show that  with  the  increase  of  half  cone  angle， the  total  pressure  recovery

coefficient σ at the outlet of the inlet increases and the length decreases. After analysis，shortening the inlet

length is more effective for improving the σ.  The central body surface of the internal pressure section is

designed in the form of curved surface to shorten the length of the inlet and the test model is designed for

wind  tunnel  test.  The  length  of  the  inlet  is  shortened  by  about  23.3%.  The  numerical  simulation  results

show that the σ of the inlet increases at different angles of attack at Ma0=2.5 and 2.0. The curve of pressure

ratio along the center of the numerical simulation and the schlieren of the external pressure section are in

good  agreement  with  the  wind  tunnel  test，which  verifies  the  correctness  of  the  numerical  simulation

method and the inlet design method in this paper.
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当前时代空间载荷的低成本投送、对远距离

目标的快速打击和跨洋飞行等飞行任务对降低高

速飞行器的质量以及油耗的需求大幅上升。为探

索更好的飞行器性能，Antonio Ferri博士首次提

出了动叶和静叶中气流为超声速的轴向超声速通

流风扇概念。

轴向超声速通流风扇概念提出后，Chesna-
kas等 [1] 对超声速通流风扇叶栅内的流动进行了

研究，通过更好地控制激波损失，风扇的性能可

以得到实质性改善。马继华等[2] 对两种超声速通

流风扇的叶栅流场进行了数值模拟，两种叶栅通

道内全流场均为超声速，没有出现强激波，并且

未出现流动分离和回流。由此可以认为超声通流

风扇具有一定的可行性，并且值得对此进行更深

层次的探索。

研究者们对轴向超声速通流风扇的研究从未

间断，Richard [3] 给出了超声速通流风扇的喘振计

算流体动力学模型，李嘉宾等 [4] 综合进气道对轴

向超声速通流转叶风扇级进行了研究，发现超声

通流风扇发动机相比于传统涡扇发动机，具有负

荷、效率、质量方面的优势，有希望大幅提高超声

速飞行器推进系统性能。孙士珺等[5-6] 研究了超

声速通流风扇中的波系结构。

单鹏等[7] 对比分析了将超声速通流风扇和常

规风扇应用在一架 Ma=2.7的超声巡航运输机上

的发动机性能，结果表明超声通流风扇发动机耗

油率低于常规风扇发动机且推质比高。将超声速

通流风扇应用在飞行器上能对发动机性能带来较

大的提升。

目前可查一些对于匹配轴向超声速通流风扇

发动机的进气道研究。杨玉东等[8] 对此类进气道

进行分析，在来流 Ma<1.4时，此进气道的推质比

高于常规进气道的，而且在 Ma0=0.5～1.2之间优

势更为显著，可见在跨声速区，超声通流风扇进

气道相对于常规进气道更有潜力。

目前对轴对称进气道的研究较为丰富，其中

不乏轴对称进气道试验研究，风洞试验研究依然

处于不可替代的地位。何中伟等[9] 通过风洞试验

研究了轴对称进气道中心锥上边界层吸除对流场

的影响，谢旅荣等[10] 以风洞试验的方式验证研究

中的数值模拟方法，探讨了出口背压、攻角、来流

马赫数等对进气道气动性能的影响。高文智等[11]

探究锥尖钝化对进气道的影响并进行了风洞试验，

王卫星等[12] 通过数值仿真研究了某定几何轴对

称混压式高超声速进气道锥尖钝化对进气道性能

的影响，钝化对进气道流场结构及性能均会产生

影响。

综上所述，国内外对轴向超声速通流风扇叶

型及应用轴向超声速通流风扇的发动机总体性能

的研究较为丰富，但对于匹配轴向超声速通流风

扇的进气道的研究较少，且缺乏较为系统的研究。

本文主要内容为设计与某轴向超声速通流风扇匹

配的进气道，探索此类进气道的设计方法并进行

试验验证，旨在为匹配于轴向超声速通流风扇的

进气道相关研究提供技术储备。

 1    数值仿真方法

本文研究涉及轴对称进气道不同攻角工况，

为节省计算资源，数值模拟时，0°攻角工况使用二

维网格，其余攻角工况使用三维半模网格，二维

和三维网格均使用商业软件 ICEM划分，并使用

Ansys Fluent进行数值模拟。二维数值模拟边界

条件设置及网格无关性验证如图 1所示，远场来

流设置为压力远场，远场出口及进气道出口设置

为压力出口，壁面皆为绝热无滑移壁面，二维模

型设置轴对称中心线。三维数值模拟边界条件设

置及网格无关性验证如图 2所示，与二维边界条

件类型的区别在于无轴对称中心线，设置对称面。

二维和三维网格数值模拟使用的湍流模型皆为

Spalart-Allmaras，离散格式为二阶迎风格式，表 1
给出了二维和三维网格无关性验证时各疏密度的

网格节点数及底层网格尺度。网格无关性验证对

中心体上沿程静压比（p/p0）进行对比，其中 p为中
 

(a) 边界条件 

网格无关性验证

粗糙
适中
较密

无滑移壁面
压力出口

压力远场

对称轴

2D边界条件
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心体沿程静压，p0 为来流静压，在不同二维和三

维网格疏密度时，粗糙网格的计算结果与适中、

较密网格差异较大，适中网格和较密网格计算结

果几乎无差异，且出口静压比基本一致，由此可

见，适中的网格密度足以计算满足计算精度要求，

因此，本文使用适中网格进行数值模拟。

表 2给出了以二维和三维网格计算所得的进

气道出口压比 π（进气道出口压力 pe 与来流静压

p0 的比值）和出口总压恢复系数 σ对比（本文 σ

计算基于质量平均），两者差异较小，二维和三维

数值模拟对 Ma=2.5级轴对称进气道性能参数的

影响较小，可进行下文的对比研究。
 
 

表 2    2D、3D进气道数值模拟气动参数

Table 2    Numerical simulation of inlet aerodynamic

parameters of 2D and 3D

空间维度 π σ

2D 1.71 0.927

3D 1.70 0.926
 

 2    进气道设计

 2.1   轴向超声速通流风扇发动机介绍

图 3为轴向超声速通流风扇发动机和常规涡

扇发动机示意图，相比于传统涡扇发动机，轴向

超声速通流风扇发动机的风扇直接接收上游的超

声速气流，风扇上游的进气道无需扩张段结构内

的结尾激波将气流减速至亚声速。无需扩张段结

构的进气道长度大大缩短，且无结尾正激波使进

气道内激波强度减弱，这有利于减小激波带来的

总压损失，进气道内全流场超声速，进气道出口

即为喉道。

 2.2   进气道设计约束

本文在设计约束下，针对某轴向超声速通流

风扇开展与之匹配的进气道的设计方法及流动特

性研究。设计约束为：①风扇几何尺寸，风扇内

外径已定，分别为 D1 和 D2；②不同来流马赫数下
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图 1    Fluent计算边界条件和网格无关性验证（2D）

Fig. 1    Boundary conditions of Fluent and grid independence

verification （2D）

 

表 1    不同疏密度网格节点数

Table 1    Number of grid nodes with different density

网格疏密
程度

2D 3D
节点数/
104

底层网格
尺度/mm

节点数/
104

底层网格
尺度/mm

粗糙 2.8 0.01 186 0.01

适中 7 0.000 5 466 0.006

较密 11 0.000 5 900 0.006

 

0.20

(b) 网格无关性验证
x/l

p/
p 0
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1.0
0.8
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(a) 边界条件
无滑移壁面

压力出口
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对称面

3D边界条件

图 2    Fluent计算边界条件和网格无关性验证（3D）

Fig. 2    Boundary conditions of Fluent and grid independence

verification （3D）
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的风扇入口马赫数，进气道的来流速域为 Ma0=

0.8～2.5，其中当 Ma0=2.5时，进气道出口马赫数

Mae 要求为 2.2左右。

目前常见进气道构型有二元进气道、轴对称

进气道和内转式进气道。轴对称进气道因其迎风

面积小、阻力小等优点被广泛应用[13-14]。并且，本

文所设计进气道需与风扇配合，而轴对称进气道

的中心体可与风扇同轴，可避免整流罩对流场的

影响。因此，本文期望设计一个符合设计约束的

轴对称进气道并探究其设计方法及流动特性。

 2.3   进气道设计流程

图 4给出了进气道设计流程，本文首先根据

设计约束设计了一个初始轴对称进气道并分析其

流场特征，得出影响进气道气动性能的典型参数，

通过对典型参数进行规律化研究，形成最终的进

气道设计方案并进行试验验证。

 2.4   进气道初始设计

本文以飞行速域中最大 Ma0 为设计点 ，即

Ma0=2.5，设计点采用激波封口设计，即外压段激

波交于唇口，激波封口设计可避免飞行速域内

Ma0 高于设计点导致外压段激波系打入唇口造成

的超额定状态，又能最大限度的降低低 Ma0 下的

溢流阻力。图 5为轴对称进气道结构示意图，在

设计约束下：进气道出口截面内环直径 d1，与风扇

内径 D1 相等；进气道出口截面外环直径 d2，为 D2

和径向间隙之和，径向间隙为 0.5 mm；其余参数

主要包括：半锥角 δ1、唇口气流转折角 δ2、捕获直

径 a0 等。
 
 

d 1a 0 d 2

δ1

δ2

图 5    轴对称进气道设计示意图

Fig. 5    Design schematic of axisymmetric inlet
 

在设计点激波封口的设计方法下，进气道捕

获流量完全进入进气道，流量系数 ϕ为 1。由流

量公式（式（1））预估 a0 后，根据仿真流场进行黏

性修正，修正过程在此不再赘述，最终将进气道

捕获半径设计为 2.55r0，其中 r0 为进气道出口环

形内外半径差，进气道总收缩比为 1.162，内收缩

比近似为 1。

K
p∗Aq（Ma）
√

T ∗
=C （1）

K C p∗ A

q（Ma） T ∗
式中 和 为常数； 为总压； 为流通截面面积；

为流量函数； 为总温。

设计点 Ma0=2.5时，进气道出口马赫数 Mae
要求为 2.2左右，以此可见此进气道对气流压缩

程度较小。本文期望在 Ma0=2.5时，气流经过中

心锥造成的锥面波后的平均马赫数为 2.35以上，

根据计算，将进气道半锥角范围确定为 8°～10°，

此半锥角范围内锥面波后总压恢复系数 σ在

0.999以上，锥面波损失很小。进气道总收缩比近

似为 1，这使在本文设计约束下，内压段入口处难

以避免存在一定的沿程流通面积扩张段，减小 δ2

有助于减小沿程扩张段的扩张比。经理论分析，

本文初步将唇口气流转折角 δ2 设计为 2°。

 

Ma0>1

Ma0>1

Ma0>1

Ma0<1

常规涡扇发动机

轴向超声速通流风扇发动机

图 3    轴向超声速通流风扇和常规涡扇发动机对比示意图

Fig. 3    Comparison of axial supersonic through-flow fan and

conventional turbo-fan engine

 

设计约束分析

进气道初始设计

流场分析

影响进气道性能的型面典型参数

典型参数影响规律研究

最终进气道设计方案及试验验证

进气道出口马赫数约束

风扇几何尺寸约束

捕获面积设计

半锥角设计

唇口气流转折角设计

...

...

图 4    进气道设计流程

Fig. 4    Inlet design process
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初始设计的进气道型面如图 6所示，将其称

为 Profile 1，此方案进气道长度约为 3.13 m，进气

道捕获面积约为 0.869 m2。

 
 

5.
10

r 0

10°

8°

15.18r0

d 1
r 0

d 2

图 6    Profile 1进气道构型

Fig. 6    Profile 1 inlet configuration
 

图 7给出了设计点 Profile 1的总压恢复系数

和数值纹影云图，从图中可知影响进气道波系的

参数主要为 δ1 和 δ2，本文计算了从进气道出口中

心位置向出口内外环壁面方向延伸 30%的出口

范围内的总压与来流总压的比值，其值为 0.997，
此范围内的气体仅受进气道内激波系造成的总压

损失，而进气道出口 σ=0.925，进气道出口黏性损

失占比约为 96%。这证明此进气道内黏性造成的

总压损失占比较大。

 
 

受唇口气流
转折角影响

受半锥角影响

0.997

0.95σ 0.96 0.97 0.98 0.99 1.00

图 7    Profile 1设计点流场及数值纹影图

Fig. 7    Flow field and numerical schlieren diagram of

Profile 1 at design point
 

目前比较成熟的型面流动控制手段，比如抽

吸，其主要通过抽取边界层内低能流来降低边界

层分离对进气道气动性能的影响[15-16]，而 Profile
1的流场内未出现分离，因此不适用于此进气道，

本文采用的型面控制方式将在后文详细介绍。

 2.5   进气道典型设计参数影响规律研究

 2.5.1    半锥角影响规律研究

因已确定捕获高度及出口几何参数，当 δ1>
10°时，进气道入口面积会小于进气道出口面积，

而此类进气道喉道即为出口，即进气道入口成为

“喉道”，当 δ1<8°时，锥面波对来流压缩程度太小，

所以在探究 δ1 对进气道性能的影响时，本文改变

δ1 的上限为 10°，下限为 8°，分别改变 δ1 为 8°、

8.5°、9°、9.5°、10°，并在建模时保持 δ2 和 a0 不变。

图 8给出了进气道出口 σ和进气道长度 l随
δ1 的变化曲线，其中，进气道长度以实际进气道

长度与环形出口内外半径差 r0 无量纲处理。随

δ1 从 8°增大到 10°，进气道出口 σ呈增大趋势。

从激波角度分析，δ1 增大使锥形波强度增大，且

在 δ2 保持一致时，唇口反射激波增强，增大了激

波损失；从黏性角度分析，进气道长度 l可对进气

道内黏性造成的总压损失产生影响，随 δ1 增大，

进气道长度 l减小，黏性总压损失也随之减小，在

δ1=10°时，l较 δ1=8°时减小 16%。因此，可以得出

结论：随 δ1 增大，进气道长度 l减小带来的黏性总

压损失的减小程度超出了激波强度增大带来的激

波总压损失的增大程度。综上，将 δ1 确定为 10°

进行下文的研究。

 
 

7.5 8.0 8.5 9.0
δ1/(°)

9.5 10.0 10.5
5.8
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6.4

6.8

7.20.926

0.924

0.922

0.920

0.918

0.916

0.914

0.912

σ l/r
0

σ
l

图 8    不同 δ1 下进气道出口气动参数

Fig. 8    Aerodynamic parameters at inlet exit under different δ1
 

 2.5.2    唇口气流转折角影响规律研究

将 δ1 确定为 10°后，本文对另一重要参数 δ2

进行参数化研究，此过程中保持 δ1 和 l不变，改

变 δ2 为 0°、2°、4°、4.5°、5°，并对不同 δ2 的进气道

进行建模与数值模拟，图 9给出了不同 δ2 时进气

道出口 σ的变化曲线，δ2 由 0°增大为 2°时，进气

道出口 σ有较大提升 ，但在 δ2 为 2°、 4°、 4.5°、

5°时，进气道出口 σ变化不明显，δ2=4.5°时，进气

道出口 σ稍大，因此将 δ2 确定为 4.5°以进行下文

的研究。
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0.914

0.910
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σ

图 9    不同 δ2 下进气道出口总压恢复系数

Fig. 9    Total pressure recovery coefficient at inlet exit

under different δ2
 

为探究 δ2=0°时进气道出口总压恢复系数  σ

显著下降的原因，图 10给出了 δ2 为 0°和 4.5°时进

气道设计点流场图进行对比。δ2=0°时，进气道入

口气流转折角的减小使唇罩内壁面过渡到进气道

出口外环高度处的转折角度增大，压缩波增强，

由中心体壁面反射后打在唇罩内壁面上，在唇罩

内壁面上产生一道激波，带来了激波损失，且流

速更快也使黏性损失增大，最终使进气道内出口

总压恢复系数下降。由此可见，在 δ2 为 2°、4°、
4.5°、5°时进气道出口总压恢复系数变化不大的

原因是在此 δ2 变化范围内，流道内未出现相对较

强的激波，当 δ2<4.5°时，仅流速增大使黏性损失

略微增大。

确定进气道 δ1 和 δ2 后，将中心体及唇罩内壁

面平滑过渡到出口位置处，进气道构型如图 11所

示，将其称为 Profile 2，其长度与 Profile 1一致。

图 10（b）给出了 Profile 2设计点流场及数值纹影

图，进气道内无分离等对流场造成较大损失的流

动特征，根据上文半锥角和唇口气流转折角影响

规律研究分析，对于此类进气道，黏性损失占进

气道总压损失比例较大，进气道内流速和进气道

长度会对黏性损失造成影响，而在进气道来流和

出口马赫数的设计约束下，进气道内流速变化较

小，流速变化较小带来的黏性损失变化也较小。

相对而言，通过缩短进气道长度减小黏性总压损

失以达到提高进气道总压恢复系数更为有效，本

节在 Profile 2进气道型面基础上探究如何缩短此

类进气道的长度。

 
 

5.
10

r 0

10°

4.5°

15.18r0

d 1 d 2
r0

图 11    Profile 2进气道构型

Fig. 11    Profile 2 inlet configuration
 

 2.5.3    进气道型面控制方式影响研究

在 Profile 2型面基础上分析，以曲面形式设

计进气道中心体可缩短进气道长度 l。经查阅文

献，目前曲面形式的进气道型面多以外压段曲面

压缩为主[17-18]，曲面压缩进气道外压段对气流压

缩程度较大，且初始设计进气道总收缩比接近于

1，若将外压段设计为曲面压缩形式，这会使进气

道入口面积小于出口面积而成为真正的喉道，增

大低 Ma0 来流工况不起动的风险。不适用于本

文进气道设计要求。因此，本文设想将进气道内

压段型面以曲面形式设计以缩短进气道长度。

图 12给出了进气道型面控制方式示意图，先

 

0.20Ma 0.43 0.66 0.89 1.12 1.35 1.58 1.81 2.04 2.27 2.50

0.20Ma 0.43 0.66 0.89 1.12 1.35 1.58 1.81 2.04 2.27 2.50

(a) δ2=0°

(b) δ2=4.5°

图 10    δ2 为 0°和 4.5°时进气道马赫数云图和数值纹影图

Fig. 10    When δ2 is 0° and 4.5°, the Mach number cloud diagram

and numerical schlieren diagram of the inlet
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以半径为 R1 的圆弧“凹”型壁面使进气道内沿程

面积扩张段快速缩短，再以半径为 R2 的圆弧“凸”
型壁面过渡到进气道出口，这能显著缩短进气道

长度。“凹”型壁面起点和 R1 可对进气道长度造

成影响，随着“凹”型壁面起点与中心锥尖的距离

或“凹”型壁面 R1 减小，进气道长度缩短。由于此

类进气道总收缩比近似为 1，进气道内压段沿程

流道截面面积易出现小于预设喉道面积（即进气

道出口面积）的截面成为真正的喉道，使进气道

内收缩比增大，从而对进气道起动性能造成影响。

因此，在相同 R1 下，随着起点与中心锥尖距离减

小，需增大唇罩内壁面与水平的夹角需增大以避

免，唇口气流转折角 δ2 减小，由 δ2 参数化研究结

果（图 9）可知，当 δ2=0°时，进气道总压恢复系数

显著减小。综上，在进行型面控制时，需调整“凹”
形壁面起点与 R1 以避免 δ2 最小值为 1°。“凸”形
壁面的半径 R2 影响此段壁面上膨胀波的强度。

δ3 由“凹”形壁面起点与 R1、R2 共同决定。

对上述参数进行规律化研究后，图 13给出了

以上述型面控制方式设计的两个典型进气道型面

结构与 Profile 2的对比图。保持 δ1、a0、d1 及 d2
不变，分别将中心体型面向上过渡到“凹”型壁面

起点切线与水平夹角为 22°（Option A）、20°（Op-
tion B），为避免沿程流道截面面积出现小于进气

道出口面积，所以分别将唇口角度提升至 9°和 8°，
此时，唇口气流转折角 δ2 分别为 1°和 2°，进气道

长度分别为 2.26 m和 2.40 m，进气道长度 l相较

于 Profile 2分别缩短了约 23.3%和 26.1%。

图 14给出了两种典型方案的流场马赫数云

图，方案 A的流场中出现了流动分离，在曲面起

始角度为 22°时，“凸”型壁面处膨胀波较强导致下

游静压小于出口背压，在出口附近出现流动分离，

影响了进气道的流场质量。方案 B的流场整体

较好，未出现边界层分离等影响进气道性能的气

动特征。据此分析，应存在一个 δ3 临界值使进气

道内流场不出现流动分离且将进气道长度 l减小，

且在本文的设计约束限制下，方案 B中 δ3 已接近

或等于临界值。

 
 

0Ma 0.4 0.6 1.0 1.3 1.5 1.7 1.9 2.1 2.3 2.5

(a) Option A

边界层分离

(b) Option B

图 14    两种典型型面控制方案进气道流场（Ma0=2.5）

Fig. 14    Two typical surface control schemes of inlet flow field

（Ma0=2.5）
 

表 3给出了两种典型方案下进气道部分气动

参数。方案 A进气道出口 σ相较于方案 B下降

约 1.8%、进气道出口马赫数 Mae 下降 0.1，且方

案 B的 Mae=2.17符合设计约束要求的 Mae=2.2左

右。综上，本文采取方案 B进气道作为最终的进

气道设计方案（后文称作 Profile 3）。

 

型面控制前

型面控制后
“凹”型

“凸”型

R1

R2

R3 δ3

图 12    进气道型面控制方式示意图

Fig. 12    Inlet profile control mode schematic diagram

 

Option A
Option B

10.97r0
10.64r0

20°
22°

8° 9°

图 13    型面控制方案与 Profile 2对比

Fig. 13    Comparison of the surface control schemes and

the Profile 2
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表 3    两种型面控制方案进气道部分气动参数

Table 3    Partial aerodynamic parameters of inlet under

two surface control schemes

方案 Mae σ ϕ

A 2.07 0.928 0.998

B 2.17 0.945 0.998
 

 3    结果分析

表 4给出了 Profile 2和 Profile 3部分气动参

数对比，内压段进行型面控制后进气道出口 σ在

设计点 Ma0=2.5时增大 2%。由于两进气道的外

压段结构参数无差异，未影响到超声速来流时的

进气道流量捕获能力，但 Profile 3的 δ2 变大，使唇

口对亚声速来流的影响前传，进而使进气道在

Ma0=0.8时的流量捕获能力下降，因此，两进气道

超声速来流下流量系数 ϕ相等，亚声速来流时的

ϕ减小。

图 15给出了 Profile 3设计点工况的流场云

图与数值纹影图，图 10（b）为 Profile 2设计点工况

的流场云图与数值纹影图，  Profile 3的内压段内

波系较为复杂，“凹”型壁面上形成的压缩波汇聚

后打在唇罩内壁面上反射一道激波。
 
 

压缩波

激波

Ma0=2.5

0Ma 0.4 0.8 1.1 1.3 1.5 1.7 1.9 2.1 2.3 2.5

图 15    Profile 3设计点流场及数值纹影

Fig. 15    Flow field and numerical schlieren diagram of the

Profile 3 at design point
 

图 16给出了 Profile 2和 Profile 3的中心体壁

面及唇罩内壁面的沿程压力对比图，图中横坐标

以壁面沿程坐标 x与进气道长度 l的比值做无量

纲处理，Profile 2的进气道入口 x/l=0.353 9，Profile
3的进气道入口 x/l=0.462 5。中心体壁面上，在气

流进入内压段后，Profile 2 中心体壁面上沿程压

力出现下降趋势，此方案下，气流经锥面波后偏

转角度较小，唇口处会形成膨胀波，但在本文设

计约束下，若继续减小唇口与水平的夹角将使内

压段中出现流通面积小于预设喉道面积的截面。

而 Profile 3 进气道在气流受“凹”型壁面压缩波的

作用下压力先大幅上升，最终进气道末端中心体

 

表 4    Profile 2和 Profile 3部分气动参数对比

Table 4    Comparison of partial aerodynamic parameters

between the Profile 2 and the Profile 3

Ma0 构型 Mae σ ϕ

2.5
Profile 2 2.19 0.925 0.998

Profile 3 2.17 0.945 0.998

2.0
Profile 2 1.75 0.942 0.955
Profile 3 1.75 0.958 0.955

1.5
Profile 2 1.26 0.959 0.906
Profile 3 1.28 0.966 0.906

0.8
Profile 2 0.77 0.987 0.831
Profile 3 0.77 0.983 0.827
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p/
p 0
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0.8

Profile 2
Profile 3

2.4

1.4
1.6
1.8
2.0
2.2

1.2
1.0
0.8
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(b) 唇罩内壁面
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x/l=0.4625

x/l=0.3539

p/
p 0
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图 16    Profile 2和 Profile 3设计点沿程压比（Ma0=2.5）

Fig. 16    On-way pressure ratio of the Profile 2 and Profile 3 at design point （Ma0=2.5）
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壁面上的压比小于 Profile 2；在唇口内壁面上，由

于 Profile 3 进气道唇口气流转折角的减小，气流

进入进气道时的膨胀波更强，压力下降幅度更大，

但随着气体流动，受中心体壁面反射激波的影响，

压力再次迅速上升，最终进气道末端唇罩壁面侧

的压力大于 Profile 2。
图 17给出了 Profile 2和 Profile 3在非设计工

况 3个不同 Ma0 时的流场对比，两进气道内流场

质量均较高。相对于设计点工况，非设计点唇口

激波角度的增大使进气道内整体激波位置提前，

对进气道内流场影响增大，尤其在 Ma0=1.5来流

状态下两进气道流场区别明显。Ma0=1.5时，在

图中黑色椭圆标注区域内，  Profile 3出现较明显

的低速区，从数值纹影来看，“凹”型壁面上的压缩

波汇聚在唇罩内壁面上反射一道较强的激波，但

交于中心体壁面后未造成分离，Profile 3进气道出

口总压恢复系数 σ仍然高于 Profile 2。当 Ma0=
0.8时，可明显看到，增大 δ2 使唇口对气流影响增

大，Profile 3进气道入口处气流流速较大，随后气

流减速，影响亚声速气流速度的因素一般为流管

流通面积，这反映出进气道入口附近的内压段流

道存在流通面积沿程扩张段，但这在本文设计约

束与保证流场质量的前提下无法避免。

p∗ p∗0 p∗ p∗0

图 18给出了 0°攻角来流下进气道出口总压

比（ / ）云图对比， 为流场内各点的总压，

为来流总压。当 Ma0=2.5时，Profile 3的唇罩内壁
 

(a) Profile 2, Ma0=2.0

2.01.4 1.6 1.81.21.00.80.60.40.20Ma

(b) Profile 3, Ma0=2.0

2.01.4 1.6 1.81.21.00.80.60.40.20Ma

(c) Profile 2, Ma0=1.5

1.501.250.970.650.350Ma

(d) Profile 3, Ma0=1.5

1.501.120.800.500.250Ma

汇聚形成
较强激波汇聚

(e) Profile 2, Ma0=0.8

Ma 0 0.20 0.40 0.57 0.75 0.95

(f) Profile 3, Ma0=0.8

Ma 0 0.20 0.40 0.57 0.75 0.95

亚声速来流
唇口高速区

图 17    Profile 2和 Profile 3非设计点流场及数值纹影图

Fig. 17    Flow field and numerical schlieren diagram of the Profile 2 and the Profile 3 at off-design points
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面低总压区减薄，而中心体壁面稍有增厚。当

Ma0 为其余超声速来流时，唇罩内壁面及中心体

壁面低总压区均减薄。

为探究攻角 α对此进气道的影响以及 Profile

3在不同 α时对进气道性能的影响，图 19给出了

Profile 2和 Profile 3进气道三维构型在不同来流

攻角下的进气道出口 σ对比曲线。随着 α增大，

σ均下降，Profile  3在 Ma0=2.5的 α=6°时比 α=0°

时下降 0.53%。在 Ma0=2.5和 Ma0=2.0时，Profile

3的出口 σ相比于 Profile 2均有所提升。当攻角

α=2°，4°，6°时，Ma0=2.5来流下分别提升约 2.4%、

2.7%、 3.2%；Ma0=2.0来流下分别提升约 1.5%、

1.5%、1.7%。Ma0=1.5时，在 4°和 6°攻角下，Pro-

file  3性能略差于 Profile  2，分别下降了 1.0%和

0.8%，这是由于此来流马赫数下，“凹”型中心体壁

面对流场影响较大。对于亚声速状态 Ma0=0.8时，

Profile 3在不同攻角来流时的出口总压恢复系数

略低，但相差不大。

图 20给出了中心体型面控制前后 6°攻角来

流时进气道出口总压比云图，Ma0=2.5时，Profile

3中心体壁面上侧边界层厚度增大，但下侧边界

层厚度减小，但唇罩壁面上边界层厚度明显减小，

其余超声速来流马赫数下，中心体及唇罩壁面边

界层厚度均有明显减小，Ma0=0.8时，两进气道出

口截面低总压区增大。总体而言，此型面控制方

法可优化超声速来流下此类进气道的总压恢复系

 

Profile 2 Profile 3

Ma0=2.5

Profile 2 Profile 3

Ma0=2.0

Profile 2 Profile 3

Ma0=1.5

Profile 2 Profile 3

Ma0=0.8

图 18    型面控制前后进气道出口总压比云图（α=0°）

Fig. 18    Comparison of the total pressure ratio cloud diagram of

outlet before and after optimization （α=0°）
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图 19    Profile 2和 Profile 3不同攻角出口总压恢复系数

Fig. 19    Comparison of total pressure recovery coefficient at

different α of the Profile 2 and Profile 3
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图 20    α=6°时 Profile 2 和 Profile 3出口总压比云图对比

Fig. 20    α=6°, the total pressure ratio of the inlet Profile 2 and Profile 3 is compared
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数，且对亚声速来流状态影响较小。

 4    试验验证

 4.1   试验设备

本文设计方法验证试验在南京航空航天大

学 NH-1风洞完成，风洞试验段尺寸为 600 mm×

600 mm的亚跨超声速风洞，NH-1风洞是间歇型

直流下吹式风洞。来流马赫数范围 Ma0=0～2，因
此本文试验未以设计点 Ma0=2.5验证，而以非设

计点 Ma0=2.0进行风洞试验验证。Ma0=2.0来流

状态下风洞参数如表 5所示。
 
 

表 5    风洞来流参数（Ma0=0）

Table 5    Wind tunnel inflow parameters （Ma0=0）

p0来流静压 /Pa p∗0来流总压 /Pa 来流总温 T*/K

23 520 184 031 297
 

 4.2   试验模型

最终设计的进气道型面 Profile 3未对进气道

唇口及中心锥锥尖进行钝化处理，但为满足试验

模型加工需求需对中心锥尖和唇缘进行钝化处

理。同时，为满足风洞堵塞比要求，需将实际模

型尺寸以一定的比例缩小，本文试验模型相对于

设计尺寸的缩比为 1∶10，模型在风洞中的堵塞

比约为 5.5%，唇口及中心锥锥角的钝化半径皆设

计为 0.2 mm。最终的试验模型如图 21所示，中

心体及唇罩壁面设置一系列的静压测点以测试沿

程壁面压力。
 
 

图 21    试验模型

Fig. 21    Test model
 

模型缩比、中心锥尖和唇口前缘钝化以及风

洞来流条件与高空来流条件不一致等因素会影响

进气道的气动性能，因此本文以风洞来流条件数

值模拟了试验模型的流场以减小误差。

图 22给出了 Ma0=2.0时试验模型与实际进

气道的马赫数云图对比，试验模型流场出现较大

变化，唇口钝化使唇口激波强度增强，内压段内

反射激波强度也有所增强，云图内浅色低速区占

比明显增大。

 4.3   试验验证结果

试验模型中进气道出口后的复杂结构会对进

气道产生节流作用，无法得到完全通流状态的

试验结果，因此本文对进气道试验模型进行了不

同反压下的数值模拟以匹配试验结果，模拟了

pb/p0=1.00、pb/p0=2.95、pb/p0=3.00时试验模型的气

动性能。

图 23给出了试验来流条件下进气道中心体

壁面和唇罩内壁面数值模拟沿程压比与试验沿程

压比对比，在 pb/p0=2.95时，进气道数值模拟沿程

压比与试验沿程压比吻合较好，反映了进气道内

的实际波系分布与数值模拟基本一致，验证了本

文进气道设计方法的合理性。

图 24给出了进气道外压段试验纹影和数值

模拟纹影的对比，进气道外压段波系与仿真吻合

较好，这验证了进气道的流量捕获能力，同时，也
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图 22    试验模型与实际模型流场对比

Fig. 22    Comparison of flow field between experimental model

and simulation model
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证明了本文数值模拟方法的正确性。

 5    结　论

本文针对某轴向超声速通流风扇设计与之匹

配的进气道，此类进气道无扩张段结构，喉道即

为进气道出口，进气道内全流场超声速。分析得

到了此进气道的流场特征，并对最终设计的进气

道进行了风洞试验验证，本文进气道设计方法匹

配于轴向超声速通流风扇，可为此类进气道设计

提供参考。本文研究中：

1）  完成了匹配于轴向超声速通流风扇的进

气道设计，给出了此类进气道的设计流程，提出

了适用于此类进气道的设计方法。

2）  对初始设计的进气道开展了半锥角参数

化研究，随着半锥角从 8°增大到 10°，进气道出口

σ呈增大趋势。在 δ1=10°时，进气道长度较 δ1=8°

时减小 16%。半锥角增大使激波造成的总压损失

增大，进气道长度减小促使黏性造成的总压损失

减小，但黏性总压损失的减小程度超出了激波总

压损失的增大。

3）  以曲面形式设计内压段进行进气道型面

控制，相较于型面控制前，进气道长度缩短约为

23.3%，攻角 α=0°时，设计点 Ma0=2.5的进气道出

口 σ增大约 2%。在 Ma0=2.0时，进气道出口 σ均

有所提升。当 α=2°，4°，6°时，Ma0=2.5来流下分

别提升约 2.4%、2.7%、3.2%；Ma0=2.0来流下分别

提升约 1.5%、1.5%、1.7%，可有效改善进气道性能。

4） 对最终设计的进气道进行了风洞试验，当

进气道出口反压 pb/p0=2.95时，进气道仿真沿程压

比与试验沿程压比吻合较好；进气道外压段波系

与仿真吻合较好，验证了本文进气道的设计方法，

证明了本文数值模拟方式可以模拟此类流动。
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