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低马赫数自起动内收缩进气道的
几何-流动协同设计
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摘　　　  要：    为解决高超声速内收缩进气道低马赫数自起动困难及隔离段内涡流区显著的问题，提出了一

种基于几何结构与流动控制的协同设计方法。该方法将“侧板分割 -前掠 -外移”的几何重构与受控侧向溢流

策略相结合，显著降低了进气道有效内收缩比，并实现了对分离流和附面层的协同抑制与排除。三维数值计

算结果表明：与常规唇口后切方案相比，新型进气道宽马赫数范围内的性能显著提升：自起动马赫数由 3.9降

至 3.2，起动马赫数由 3.3降至 3.1；在来流马赫数为 4.0和 6.0工况下，实际捕获流量分别提高 9.74%和 6.54%，

出口总压恢复系数分别提高 9.91%和 4.45%。此外，出口畸变指数显著降低（≥13%），并且在来流马赫数为 4.0

时出口截面的涡流区基本消失。
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Geometric-flow synergistic design for low-Mach-number
self-starting inward turning inlet
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Abstract:   A  synergistic  design  method  combining  geometric  configuration  and  flow  control  was
proposed  to  enhance  the  low-Mach-number  self-starting  capability  and  mitigate  the  vortex  region  in
hypersonic  inward-turning  inlets.  The  method  combined  geometric  reconstruction  of  “ side  wall
segmentation,  forward  sweep,  and  outward  translation”   with  a  controlled  side  overflow  strategy,
significantly  reducing  the  effective  internal  contraction  ratio  and  achieving  coordinated  suppression  and
removal  of  separated  flow  and  boundary  layer.  Three-dimensional  numerical  results  showed  that,
compared  with  the  conventional  rear-cut-lip  configuration,  the  novel  inlet  achieved  significant
performance  improvements  over  a  wide  Mach  number  range.  The  self-starting  Mach  number  decreased
from 3.9 to 3.2 and the starting Mach number decreased from 3.3 to 3.1. When the inflow Mach number
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was 4.0 and 6.0, the actual captured mass flow increased by 9.74% and 6.54%, respectively, and the exit
total  pressure recovery coefficient increased by 9.91% and 4.45%. Additionally,  the exit  distortion index
was  reduced  by  at  least  13%,  and  at  an  inflow  Mach  number  of  4.0,  the  vortex  region  was  essentially
eliminated.

Keywords:   hypersonic；inward turning inlet；starting performance；flow control；
wide Mach number adaptability

在高超声速飞行器推进系统中，进气道不仅

承担来流压缩的关键作用，更直接影响燃烧室进

口流场品质与整体推进效率。在现有的 4种进气

道构型中，内收缩进气道凭借其三维压缩能力强、

流量捕获率高和结构紧凑等优势，已成为高超声

速推进系统的重点研究方向之一[1-3]。

内收缩进气道的性能很大程度上由其基准流

场决定。自 1942年 Busemann提出理想轴对称内

收缩流场以来[4]，研究人员陆续发展了多种基准

流场设计方法，如 Mölder等基于 Taylor-Maccoll
方程揭示的 ICFA（internal conical flow “A”）/ICFB
（internal conical flow “B”）流场 [5]、Smart等提出的

倒置等熵喷管流场[6]，以及基于特征线理论设计

的等压力梯度和等楔角流场[7-8]。为进一步提升

流场均匀性与总压恢复性能，尤延铖等提出了内

乘波进气道及 ICFC/ICFD等组合流场 [9-10]。Otto
等通过放宽拼接条件并引入 P-M（Prandtl-Meyer）
关系优化了流场结构[11]。岳连捷等则通过激波整

形与壁面优化改善了基准流场的压缩效率[12]。

随着设计需求的提升，基准流场研究逐渐从

正设计转向反设计，以实现对沿程压力或马赫数

分布的主动控制。南向军、李永洲等先后提出了

压升可控与马赫数分布可控的轴对称基准流场

设计方法[13-14]，并将该方法拓展至非均匀来流条

件[15]。流线追踪与三维反设计技术的发展，进一

步推动了复杂进口形状与非对称流动条件下的内

收缩进气道设计[16-17]。然而，定几何内收缩进气

道在宽马赫数工况下仍面临自起动能力不足和隔

离段涡流抑制困难等突出问题。尤其是在低马赫

数条件下，由于溢流能力有限，自起动马赫数通

常偏高（常大于 5.0） [18-19]。现有改进措施，如唇口

后切/平移 [20-21]、附面层抽吸 [22-24] 等，虽能部分改

善流动性能，但多数方法仍难以兼顾低马赫自起

动与宽域流场稳定性的双重需求，更缺乏对几何

构型与流动控制协同设计机制的深入探索。

针对上述挑战，本文提出一种基于几何构型

与流动控制的内收缩进气道协同设计方法，旨在

通过“侧板分割-后侧板前掠-前侧板外移”的几何

重构与侧向溢流策略相结合，系统提升进气道在

宽马赫数范围内的自起动能力与流动品质。通过

三维数值仿真，验证所设计的新型进气道在起动

性能、流量捕获、总压恢复系数和流场均匀性等

方面的综合优势，为定几何内收缩进气道的宽域

适应性设计提供新途径。

 1    基准流场设计与流动特征分析

为构建高性能内收缩进气道，本文采用激波

配置与马赫数分布双控的基准流场设计方法[14]，

该方法能够在设计过程中同步约束激波损失与沿

程马赫数分布，从而兼顾压缩效率与出口流场均

匀性。所采用的主要设计参数包括：设计马赫数

Mad=6.0、进口半径 Ri=250 mm、前缘压缩角 β=5°
以及中心体半径 Rc=0.2Ri。壁面马赫数沿轴向（x
方向）采用反正切曲线分布，其表达式为：

Ma（x）= Mar−
{c · arctan[a（x−b）]+ c · arctan（ab）}

（1）

其中 Mar 为前缘激波后壁面起始点马赫数；a、b、
c为控制分布规律的系数，分别取 1.5、0.6和 1.10；
x为轴向坐标。为简化波后能量损失建模，反射

激波的径向总压恢复系数在设计过程中取为常

数 0.99。
图 1展示了设计点（来流马赫数 Ma∞=6.0）条

件下基准流场的无黏流场结构。可见，弯曲的前
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图 1    设计点时激波配置和马赫数分布双控基准流场结构

（Ma∞=6.0）

Fig. 1    Basic flowfield structure with dual control of shock

configuration and Mach number distribution

at design point （Ma∞=6.0）
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缘入射激波精确交汇于中心体前缘，反射激波强

度较弱；反射激波与壁面交点处的横截面被定义

为出口截面；长度 L为进口截面与出口截面之间

的轴向距离。该基准流场的关键几何与气动参数

为：总收缩比 Rct=8.33，内收缩比 Rci=2.44，长度比

L/Ri=4.20；流量系数 φ=1.000，出口总压恢复系数

σe=0.916，增压比 pe/p∞=25.2，其中 pe 和 p∞分别为

出口静压和来流静压，表明其在设计点具有较高

的压缩效率；出口马赫数分布范围为 2.80～3.78，
截面质量加权平均马赫数 Mae=3.32。

图 2为接力点（Ma∞=4.0）工况下的基准流场

结构，前缘激波形状趋于直激波，唇口反射激波

在内压段发生一次反射，流量系数 φ降至 0.858；
出口总压恢复系数 σe=0.969、增压比 pe/p∞=25.8，
出口平均马赫数 Mae=1.80，说明该基准流场在非

设计点仍保持较好的综合性能。
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图 2    接力点时激波配置和马赫数分布双控基准流场结构

（Ma∞=4.0）

Fig. 2    Basic flowfield structure with dual control of shock

configuration and Mach number distribution

at the relay point （Ma∞=4.0）
 

 2    常规内收缩进气道设计与分析

 2.1   常规内收缩进气道设计

基于第 1节所建立的激波配置与马赫数分布

双控基准流场，采用传统流线追踪方法构建了进

口轴向投影为方形的常规内收缩进气道[14]，如图 3
（a）所示，方形进口边界与基准流场进口圆及中心

体外廓相切，边长为 182.7 mm。沿进口边界向下

游追踪流线生成无黏型面，然后采用文献 [25]提
供的一种简单有效的位移厚度 δ估算方法（式（2））
进行附面层修正以得到图 3（b）所示的基准进气

道构型，其总收缩比 Rct 和内收缩比 Rci 分别为

5.56和 1.88。

δ（x）= a1x+b1xe−x （2）

式中系数 a1 和 b1 分别取 0.01和 0.001。
为改善低马赫数下的自起动性能，本文采用

了唇口后切这一典型设计策略，通过降低内收缩

比以平衡进气道的压缩效率与起动能力。如图 4
所示，在对称面内以 Ma∞=4.0时基准流场的唇口

反射激波的位置（见图 2）为依据，确定新唇口截

止点 F，进而切除原唇口板的相应区域（蓝色部

分），最终形成唇口后切进气道 Inlet 1（图 5）。该

常规方案（Inlet 1）为后续对比新型协同设计方法

的性能优势提供了基准。此时，Inlet 1的理论捕

获面积增加约 6.7%，总收缩比 Rct 增至 5.93，内收

缩比Rci 降至 1.09。隔离段长度取为 7倍等效喉道当
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图 3    基准进气道的进口截面及气动构型

Fig. 3    Intake section and aerodynamic configuration of the

reference inlet
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图 4    唇口后切设计示意图（侧视图）

Fig. 4    Schematic of rear-cut lip design （side view）

 

(a) 前视图 (b) 轴测图
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图 5    唇口后切进气道构型（Inlet 1）

Fig. 5    Configuration of the rear-cut lip inlet （Inlet 1）
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量直径，性能参数采用质量加权平均法计算，更能

代表下游部件（如燃烧室）所接收到的气流状态。

 2.2   数值计算方法

本研究采用商业软件 Fluent 2021R1，通过求

解三维雷诺平均 Navier-Stokes方程，对进气道流

场开展数值仿真。空间离散中，对流项使用

AUSM（advection  upstream  splitting  method）格式 ；

湍流模型选用能精确捕捉近壁流动与分离特性

的 k-ω SST（shear stress transport）模型 [26]。气体比

热容通过多项式拟合描述以考虑高温效应，黏度

则依据 Sutherland公式计算。

计算域的边界条件设置如下：进口采用压力

远场条件，出口为压力出口边界，壁面为无滑移

绝热条件，并利用对称面对计算域进行简化。鉴

于本文研究对象的几何与流动对称性，计算均基

于半模开展。为确保计算精度，对壁面附近及可

能产生激波的区域进行了局部网格加密。具体的

计算网格及边界条件设置如图 6所示。
  

压力远场
压力出口

对称面

壁面 y

z
x

图 6    进气道计算网格示意图

Fig. 6    Schematic of the computational grid for the inlet
 

自起动过程的模拟采用准定常方法进行，来

流马赫数以 ΔMa∞=0.1为步长递增。该方法在相

关进气道研究中得到了应用与验证[27-29]，与完全

非定常模拟相比，其在保证关键流动特征预测精

度的同时，能显著提升计算效率。计算所用来流

参数详见表 1（其中 H为高度；p∞为来流静压；T∞
为来流静温）。
  

表 1    不同马赫数下的来流参数

Table 1    Freestream parameters at various Mach numbers

Ma∞ H/km p∞/Pa T∞/K

4.0 17 8 850 216.6

5.0 21 4 729 217.6

6.0 25 2 549 221.6

7.0 29 1 390 225.5
 

 2.3   数值计算方法验证

 2.3.1    数值计算方法校核

本文采用的数值计算方法已在前期工作中，

通过与亚琛喷气推进实验室的二元高超声速进气

道实验数据进行对比得到了验证，证明了其对高

超声速进气道流动具有较高的预测精度[30]。为进

一步确认其对三维内收缩流动的适用性，选取了

具有实验数据的方转圆内收缩进气道模型作为基

准案例[14]。图 7对比了该模型在设计点（Ma∞=   
6.0）下数值模拟与实验测得的顶板、侧板及唇口

板的沿程静压分布，图中 p和 p∞分别为沿程静压

和来流静压。结果显示，两者吻合良好，表明本

文所采用的三维数值方法可靠，适用于后续对内

收缩进气道流场的仿真研究。
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图 7    进气道壁面沿程静压分布数值结果与实验数据对比

（Ma∞=6.0）

Fig. 7    Comparison of numerical and experimental static

pressure distributions along the wall （Ma∞=6.0）
 

 2.3.2    网格无关性验证

针对常规进气道 Inlet 1的三维构型分别生成

了粗（132万单元）、中（473万单元）及细（1 128万
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单元）这 3套多面体网格进行有黏计算。表 2列

出了设计点（Ma∞=6.0）下不同网格密度对应的出

口截面总压恢复系数（σe）与增压比（pe/p∞）。结果

表明，从中等密度网格开始，关键性能参数已基

本收敛。因此，综合考虑计算精度与效率，后续

所有仿真均采用中等密度网格。
 
 

表 2    不同网格密度下 Inlet 1的出口性能参数

Table 2    Exit performance parameters of Inlet 1 under

different grid densities

网格密度 σe pe/p∞
粗网格 0.532 20.21

中等网格 0.539 20.11

细网格 0.539 20.13
 

 2.4   常规进气道流动特性分析

按照表 1的来流条件对常规唇口后切进气道

（Inlet 1）进行三维数值模拟，图 8展示了不同来流

马赫数下进气道对称面、喉道和出口截面的流场

分布。随着来流马赫数（Ma∞）升高，前缘入射激

波逐渐向唇口靠近，溢流能力相应减弱。然而，

由于该构型唇口后切量较大，即使处于设计点

（Ma∞=6.0），前缘入射激波与唇口之间仍存在一

定距离；至 Ma∞=7.0时，入射激波仍未进入唇口，

溢流现象依然显著。

在内压通道中，虽然低马赫数（Ma∞=4.0）条件

下唇口激波较弱，但是隔离段后半段仍然形成明

显的低速涡流区，出口截面呈现约占 40%面积的

对涡结构。随着来流马赫数增大，涡流区范围向

前扩展且强度增强，设计点（Ma∞=6.0）时涡区占

比约 50%；在 Ma∞=7.0工况下，尽管隔离段内波系

结构清晰，出口截面下半部涡流区面积已超过一

半。上述趋势表明，来流马赫数增大会加剧进气

道内部涡流发展，对总体性能及出口流场均匀性

均产生不利影响。

进一步分析 Inlet 1三维流场截面（图 9）可知，

Ma∞=4.0时外压段入射激波与侧板及唇口板前缘
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图 8    不同来流马赫数时 Inlet 1对称面、喉道和出口截面马赫数等值线图

Fig. 8    Mach number contours on the symmetry plane, throat, and exit sections of Inlet 1 at various inflow Mach number
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均存在一定距离，溢流量较大 ，流量系数约为

0.651。随着来流马赫数增大，入射激波与前缘距

离不断减小，至 Ma∞=6.0时已与侧板前缘紧贴，

但与唇口板前缘仍有明显间距，此时流量系数仅

为 0.841；Ma∞=7.0时仍呈现类似特征，唇口处存

在明显溢流，流量系数为 0.896。上述结果表明，

激波与唇口的相对位置随来流马赫数变化，直接

决定了进气道的流量捕获能力。唇口后切虽导致

溢流量增加，但对提升起动性能具有积极作用。

气流进入内压通道后，在唇口激波作用下，侧

壁附面层内低能流向下迁移，并与顶板附面层在

下游汇聚，于隔离段内形成复杂的三维流向涡结

构。该结构的规模和强度受唇口激波强度与侧/顶

附面层厚度共同控制：来流马赫数越大，附面层

越厚且唇口激波增强，导致流向涡尺寸与强度显

著增大，这一机制合理解释了图 8中观察到的隔

离段涡流区前移与出口涡流区扩大的现象。

 2.5   常规进气道起动特性分析

进气道的起动性能包含两层含义：一是起动

能力，即当来流马赫数降至某一阈值时，进气道

能否建立并维持稳定的流量捕获与压缩流动；二

是自起动能力，指在扰动导致流场短时失稳后，进

气道能否在扰动消失后自动恢复至起动状态。自

起动能力决定了进气道稳定工作的下限马赫数。

图 10展示了 Ma∞=3.2条件下 Inlet 1的典型

不起动流场，在顶板附近形成具有明显三维结构

的大尺度分离包：对称面处分离包高度较小，而

在顶板与侧板交界区域，其高度与范围显著增大。

唇口上游诱导出三维分离激波，并伴随显著的超

声速溢流，表明该工况处于典型的不起动状态。
 
 

0.05 0.34 0.62 0.91 1.19 1.48 1.77 2.05 2.34 2.63 2.91 3.20Ma

0 0.29 0.58 0.87 1.16 1.45 1.74 2.03 2.33 2.62 2.91 3.20Ma

(a) 对称面

(b) 沿程横截面

图 10    Ma∞=3.2时 Inlet 1的不起动流场

Fig. 10    Unstarted flow field of Inlet  1 at Ma ∞= 3.2
 

为进一步揭示分离包的三维形态，图 11展示

了其空间分布特征，其主要集中于顶板与侧板交

界区域且流向位置在唇口截止点之前，这一特征

与未唇口后切的内收缩进气道研究结果存在明显

差异[22, 29, 31-32]，后者通常表现为顶板对称面附近分

离包高度最大。图 11（a）的前视图显示，分离包

约占进口截面的 1/4，显著增加了再次起动的难度。

其根本原因是常规内收缩进气道构成近乎封闭的

 

0.05Ma 0.41 0.77 1.13 1.49 1.84 2.20 2.56 2.92 3.28 3.64 4.00

Ma 0.05 0.50 0.95 1.40 1.85 2.30 2.75 3.20 3.65 4.10 4.55 5.00

Ma 0.05 0.59 1.13 1.67 2.21 2.75 3.29 3.83 4.37 4.91 5.46 6.00

Ma 0.05 0.68 1.31 1.95 2.58 3.21 3.84 4.47 5.10 5.74 6.37 7.00

(a) Ma∞=4.0

(b) Ma∞=5.0

(c) Ma∞=6.0

(d) Ma∞=7.0

图 9    不同来流马赫数时 Inlet 1沿程横截面流场

Fig. 9    Cross-sectional flow fields along flow path of Inlet 1 at

various inflow Mach numbers

 

(a) 前视图 (b) 轴测图

图 11    Inlet 1不起动流场的分离包形态

Fig. 11    Separation-bubble morphology in the unstarted flow

field of Inlet  1
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流面，V型唇口区域成为主要溢流通道；唇口后切

虽可扩大溢流通道并促进顶板分离包的排出，但

靠近侧板一侧的顶板溢流仍受到阻碍，导致该区

域分离包难以消除。因此，有必要引入侧向流动

管理策略以有效抑制此类分离。

起动马赫数通过逐步提高来流马赫数的方式

获得，具体以 ΔMa∞=0.1为步长递增。当来流马

赫数增至 Ma∞=3.3时（图 12），Inlet 1内压段已无

明显分离包，激波/反射波系恢复正常，表明进气

道进入起动状态。此时，尽管隔离段下部仍存在

局部低速涡流区，但流动已实现稳定捕获，因此

判定 Inlet 1的起动马赫数 Mas 为 3.3。
 
 

0 0.30 0.60 0.90 1.20 1.50 1.80 2.10 2.40 2.70 2.99 3.29Ma

0 0.30 0.60 0.90 1.20 1.50 1.80 2.10 2.40 2.70 2.99 3.29Ma

(a) 对称面

(b) 沿程横截面

图 12    Ma∞=3.3时 Inlet 1的起动流场

Fig. 12    Started flow field of Inlet 1 at Ma∞ = 3.3
 

图 13给出了 Inlet 1自起动的动态演化过程：

基于 Ma∞=3.2的不起动流场（图 10），以 ΔMa∞=0.1
逐步增大来流马赫数，喉道与内压段的流通能力

逐渐增强，激波-附面层相互作用引起的分离包逐

渐向下游移动并缩小；当 Ma∞=3.9时，分离激波被

吸入进气道内部，分离包消失，波系正常建立，进

气道实现重新起动，据此确定 Inlet 1的自起动马

赫数 Mars 为 3.9。该结果表明，Inlet 1的自起动阈

值显著高于其起动阈值，反映出常规几何内收缩

进气道在低马赫数区域自恢复能力较弱的问题。

综上所述，Inlet 1的起动与自起动过程分析

表明：分离包的产生位置与侧板/顶板附面层的发

展密切相关，而侧向溢流受限是导致侧板区域分

离包难以消除进而抬高自起动阈值的关键因素。

因此，为显著提升低马赫数自起动性能并抑制隔

离段涡流区，设计应优先考虑引入侧向溢流通道

的协同流动控制方法。

 3    新型内收缩进气道设计与分析

 3.1   新型内收缩进气道设计方法

文中第 2节研究表明常规唇口后切进气道

（Inlet 1）在改善低马赫数自起动性能与抑制隔离

段涡流方面存在明显的局限性。有效内收缩比是

决定进气道自起动性能的关键参数[13-14, 22, 28]，而前

掠侧板在降低有效收缩比方面优于后掠构型[33-34]，

如 X-51A的二元进气道 [35]。此外，Smart等指出

侧板开孔的溢流效率显著高于唇口板开孔[19]。基

于上述认识，本文提出一种融合前掠侧板与侧向

溢流的改进策略，旨在同步提升低马赫自起动能

力并有效抑制隔离段涡流。该策略主要包括以下

两个方面。

1） 侧板分割与溢流通道构建：将基准进气道

整体侧板分割为前、后两段，并在其间设置流向

间隙，形成侧向溢流通道，从而显著降低有效内

收缩比。在不起动状态下，该通道为分离流提供

有效排出路径，有助于提升自起动潜力。

2） 附面层主动管理：通过前侧板外移构建溢

流隔道，有效排除前侧板及部分顶板区域的附面

层，使后侧板表面维持较薄附面层，进而抑制下

洗诱发的涡流生成。前侧板外移同时增大了侧向

溢流面积，有利于加速分离包的排出。

 

(a) Ma∞=3.5

(b) Ma∞=3.8

(c) Ma∞=3.9

0 0.32 0.64 0.95 1.27 1.59 1.91 2.23 2.54 2.86 3.18 3.50

0 0.35 0.69 1.04 1.38 1.73 2.07 2.42 2.76 3.11 3.46 3.80

0 0.35 0.71 1.06 1.42 1.77 2.13 2.48 2.84 3.19 3.54 3.90

Ma

Ma

Ma

图 13    Inlet 1的自起动过程

Fig. 13    Self-starting process of Inlet 1
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上述几何构型与流动控制协同设计方法，旨

在将定几何内收缩进气道工作下限显著拓展，目

标自起动马赫数接近 3.0。具体设计流程如下：

步骤 1　侧板分割线构建

在基准进气道对称面内预设分割线，将侧板

拆分为前、后两部分，如图 14所示。第 1条分割

线 BC取自 Ma∞=4.0基准流场的反射激波（图 2），
可在满足宽马赫数流量需求的同时尽量减小后侧

板前掠角 α。其中，BC长度为 Ls，C为唇口截止

点，B为 BC与顶板 -对称面交线的交点。随后，

将 BC延长至点 A，使 AC=0.75Ls。第 2条分割线 AD
为过点 A的直线，D为 AD与顶板-对称面交线的

交点，设定点 B到 AD的距离 BE等于该位置顶板

附面层厚度，以确保溢流通道与流动特征相匹配。

步骤 2　侧板分割与前掠构型生成

基于内收缩进气道反射激波的轴对称性，将

分割线 BC与 AD绕过 O点的 x轴旋转形成切割

曲面，从而将整体侧板分割为前侧板（图 14黄色

部分）与后侧板（图 14褐色部分）。两侧板之间的

间隙设计为靠近顶板处逐渐增大以优化溢流效

率。后侧板前缘与顶板交点记为 F，过 F作顶板

的垂直面 Ai，据此计算得新型进气道的名义内收

缩比 Rci1=Ac/At=1.88，有效内收缩比 Rci2=Ai/At=1.04，
后侧板的前掠角 α=67.7°。如图 15所示，该分割

方式同步构造出展向溢流通道，有效促进了附面

层与分离流的排除。前掠后侧板与溢流通道的引

入，使得实际参与压缩过程的“有效捕获流管”面
积（Ai）小于几何捕获流管面积（Ac），从而在物理

本质上进一步降低了内收缩程度，这是提升进气

道低马赫数自起动性能的关键所在。
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图 14    进气道侧板分割设计示意图（侧视图）

Fig. 14    Design schematic of sidewall-splitting for the inlet （side view）
 
 
 

(a) 前视图 (b) 轴测图

后侧板
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图 15    新型进气道 Inlet 2的初步构型

Fig. 15    Preliminary configuration of Inlet 2
 

步骤 3　附面层隔道设计

基于基准进气道设计点（Ma∞=6.0）时唇口点

C处的横截面流向速度（u）分布（图 16（a）），提取

顶板与侧板最大附面层位置 P1、P2 的法向速度剖

面（图 16（b）～图 16（c））。以 0.995u∞（u∞为主流速

度）作为附面层厚度判据，得到顶板与侧板附面

层厚度分别为 δ1=14.2 mm与 δ2=9.1 mm。

在保持后侧板固定的前提下，将前侧板沿 z

轴外移 δ1 距离，并在顶板与唇口板两侧间隙设置

过渡板（图 16中绿色部分），形成展向附面层隔道。

 

u/(m/s) 0 169 337 506 675 843 1012 1181 1349 1518

(a) 横截面流向速度等值线图

(b) P1点速度分布
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该结构可实现对侧板-顶板附面层与分离流

的协同管理。前侧板外移增大了名义捕获面积，

喉道形状保持不变，总收缩比升至 6.46，有效内收

缩比 Rci2 维持为 1.04。隔离段设计与 Inlet 1一致，

最终完成新型进气道 Inlet 2的构型设计，如图 17
所示。
  

(a) 前视图 (b) 轴测图
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前侧板
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y

wz
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图 17    新型进气道 Inlet 2的最终构型

Fig. 17    Final configuration of Inlet 2
 

 3.2   新型进气道流动特性分析

基于文中第 3.1节所构建的新型进气道（In-
let 2），本节系统分析其在不同来流马赫数下的波

系结构与三维流动演化规律，并与常规唇口后切

进气道 Inlet 1进行对比。

图 18展示了 Inlet 2在不同来流马赫数下对

称面、喉道及出口截面的马赫数分布。随着来流

马赫数增大，前缘入射激波的形态演变趋势与 In-

 

横截面流向速度等值线图
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图 16    基准进气道 V型唇口点横截面速度分布

Fig. 16    Cross-sectional velocity distribution at the V-shaped lip

point of the reference inlet
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图 18    不同来流马赫数时 Inlet 2对称面、喉道及出口截面马赫数等值线图

Fig. 18    Mach number contours on the symmetry plane, throat, and exit sections of Inlet 2 at various inflow Mach number
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let 1相似，但由于 Inlet 2未实施唇口后切，在Ma∞=

4.0与 Ma∞=5.0条件下前缘激波更贴近唇口，有助

于提升流量捕获能力。在设计点 Ma∞=6.0时，前

缘激波恰好作用于唇口点；Ma∞=7.0时入射激波

进入唇口内部，诱发明显的局部分离。值得注意

的是，Inlet 2采用的侧面附面层隔道设计有效抑

制了后侧板附面层发展，使得隔离段下部低速涡

流区显著缩小：在 Ma∞=4.0时出口涡流区完全消

失；Ma∞=5.0时仅在出口上部两侧出现微弱涡区；

在 Ma∞=6.0与 Ma∞=7.0工况下，唇口板一侧虽存

在较明显涡流，但该区域主流速度较高，出口流

场均匀性仍优于 Inlet 1，为燃烧室入口提供了更

理想的来流条件。

为进一步揭示流动机制，图 19给出了沿程横

截面流场结构。前侧板展向外移与过渡板的设置，

在外压段诱导出二元弯曲入射激波，并在其前部

形成清晰的交接区；沿流向两类激波逐渐融合，

导致交接区内原有的内锥形激波发生弯曲与角度

减小。由于二元激波在交接区压缩量较低，激波

形态在此处发生畸变，进而改变了局部压力分布。

在 Ma∞=5.0时，部分入射激波紧贴唇口前缘，有助

于减少溢流；当 Ma∞≥6.0时，入射激波进入唇口

内部并诱发局部小分离。

侧面隔道对附面层的协同排除是 Inlet 2流场

改善的关键：前侧板外移构建的隔道有效排除了

前侧板附面层，使后侧板附面层显著减薄，从而

极大地削弱了下洗效应诱导的低速流强度；同时，

侧板间隙附近的顶板附面层也得到有效抑制。尽

管唇口板一侧存在局部涡流，但几何构型与流动

控制协同设计使隔离段涡流体积减小 50%以上，

实现了抑涡与流场均匀化的预期目标。

综上所述，Inlet 2通过二元激波耦合与侧向

附面层隔道的协同作用，不仅增强了中低马赫数

下的流量捕获能力，也在宽马赫数范围内显著改

善了出口流场均匀性，为定几何内收缩进气道在

高超声速推进系统中的宽工况适应能力提供了一

种有效技术途径。

 3.3   新型进气道起动特性分析

图 20与图 21展示了新型进气道 Inlet  2在

Ma∞=3.0条件下的不起动流场结构与三维分离包

形态。与常规进气道 Inlet 1相比，Inlet 2的分离

包基本局限于后内压段（唇口板与后侧板围成的

区域），主要集中于顶板及上角区并沿流向延伸，

其分离包体积约为 Inlet 1的 1/3（见图 11），这主

 

(a) Ma∞=4.0

(b) Ma∞=5.0

(c) Ma∞=6.0

(d) Ma∞=7.0

0.05 0.61 1.17 1.73 2.28 2.84 3.40 3.96

0.05 0.75 1.45 2.15 2.85 3.55 4.25 4.95

0.05 0.89 1.73 2.57 3.42 4.26 5.10 5.94

0.05 1.03 2.02 3.00 3.98 4.96 5.95 6.93

Ma

Ma

Ma

Ma

图 19    不同来流马赫数时 Inlet 2沿程横截面流场

Fig. 19    Cross-sectional flow fields along flow path of Inlet 2 at

various inflow Mach numbers

 

(a) 对称面

(b) 沿程横截面

0.27 0.80 1.33 1.86 2.39 2.92Ma

图 20    Ma∞=3.0时 Inlet 2的不起动流场

Fig. 20    Unstarted flow field of Inlet 2 at Ma∞=3.0
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要得益于由侧板流向与展向间隙构成的高效侧向

溢流路径：当前内压段（唇口板与前侧板围成的区

域）出现流动分离时，分离流可迅速经侧向通道

排出，从而抑制该区域分离包的形成与发展，同

时限制后内压段分离包的规模。该流动管理机制

显著提升了进气道的自起动潜力。

当来流马赫数提高至 Ma∞=3.1时 （图 22） ，

Inlet 2内压段分离包完全消失，隔离段内无反射

波系干扰，进气道进入稳定起动状态。据此确定

Inlet 2的起动马赫数 Mas=3.1，较 Inlet 1的 3.3降

低约 6.1%，表明侧向溢流通道对改善起动临界条

件具有显著效果。
 
 

(a) 对称面

(b) 沿程横截面

0 0.28 0.56 0.85 1.13 1.41 1.69 1.97 2.25 2.54 2.82 3.10Ma

图 22    Ma∞=3.1时 Inlet 2的起动流场波系结构

Fig. 22    Shock-system structure of the starting flow field in

Inlet 2 at Ma∞=3.1
 

图 23展示了 Inlet 2自起动过程的动态演化，

其流场特征与 Inlet 1存在明显区别：Ma∞=2.7时，

前内压段顶板存在小尺度前核分离包，后内压段

后核分离包引发局部壅塞，进气道处于不起动状

态；Ma∞=2.9时，前核分离包消失，后核分离包体

积显著收缩；Ma∞=3.1时，后核分离包进一步减小，

进气道进入临界起动状态；至 Ma∞=3.2时，后核分

离包完全消失，正常压缩波系重新建立，进气道

实现自起动。据此确定 Inlet 2的自起动马赫数

Mars=3.2，较 Inlet 1的 3.9下降约 18.0%。

综上所述，Inlet 2通过侧向溢流与附面层隔

道的协同作用，实现了起动与自起动马赫数的同

步下降，显著提升了定几何内收缩进气道在低马

赫数条件下的起动可靠性。

 4    新型内收缩进气道综合性能评估

为了系统评估几何构型与流动控制协同设计

方法的有效性，本节对新型进气道 Inlet 2与常规

进气道 Inlet 1在宽马赫数范围内的通流特性与起

动性能进行对比分析。表 3列出了两种进气道的

关键性能参数，均按照质量加权平均获得，具体

包括流量系数 φ、总压恢复系数 σ、静压比 p/p∞，
实际捕获流量 qm、总阻力 Dt 以及用于评估出口

流场均匀性的畸变指数 εe
[36]，表中下标 th、e、b、

∞分别对应喉道截面、出口截面、侧向溢流通道

和自由来流条件，畸变指数 εe 的定义如下：

 

(a) 前视图 (b) 轴测图

后分离包

前分离包

图 21    Ma∞=3.0时 Inlet 2不起动流场中的分离包形态

Fig. 21    Separation-bubble morphology in the unstarted flow

field of Inlet 2 at Ma∞= 3.0

 

0 0.25 0.49 0.74 0.98 1.23 1.47 1.72 1.96 2.21 2.45 2.70

0 0.26 0.53 0.79 1.05 1.32 1.58 1.84 2.11 2.37 2.63 2.89

0 0.28 0.56 0.85 1.13 1.41 1.69 1.97 2.25 2.54 2.82 3.10

0 0.29 0.58 0.87 1.16 1.45 1.74 2.03 2.33 2.62 2.91 3.20

Ma

Ma

Ma

Ma

(a) Ma∞=2.7

(b) Ma∞=2.9

(c) Ma∞=3.1

(d) Ma∞=3.2

图 23    Inlet 2的自起动过程

Fig. 23    Self-starting process of Inlet 2
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εe =（ptmax− ptmin）/ptav （3）

式中 ptmax、ptmin 和 ptav 分别为出口截面总压的最大

值、最小值和平均值。

在流量捕获特性上，两种进气道表现出不同

的马赫数依赖特性。在中低来流马赫数区间

（Ma∞<6.0），Inlet 2因未进行唇口后切，其流量系

数高于 Inlet 1；然而，随着来流马赫数进一步增加

至 6.0和 7.0，Inlet 2的侧向溢流通道导致其流量

系数有所下降。需要指出的是，尽管两者喉道尺

寸相同，但 Inlet 2通过前侧板外移使其捕获面积

较 Inlet 1增大约 12.0%，因此仅对比流量系数不

足以完整反映其真实捕获能力。因此，本文采用

实际捕获流量 qm 作为核心评价指标，该参数更能

体现进气道对自由来流的实际“吸纳”效果。分析

表明，基于  qm 评价，Inlet 2在整个来流马赫数范

围内均表现出更优的流量捕获性能：Ma∞=4.0和

Ma∞=6.0工况下，其实际捕获流量较 Inlet 1分别

提升 9.74%与 6.54%。

在压缩效率与出口均匀性方面，Inlet 2通过

有效抑制隔离段涡流区实现了总压恢复系数与

流场均匀性的同步提升。在 Ma∞=4.0与 Ma∞=6.0
条件下，其出口总压恢复系数 σe 分别提高 9.91%
与 4.45%，出口畸变指数 εe 则相应下降 17.7%与

13.2%，表明该设计可为燃烧室提供能质更高、分

布更均匀的进气条件，有助于提升燃烧稳定性和

推进系统整体性能。

对比两种进气道的阻力特性，Inlet 2增大的

进口捕获面积导致了更高的摩擦阻力，但是随着

来流马赫数增加，其增压比持续降低，使得压差

阻力大幅减小并成为主导因素。这一机理使得两

者的总阻力差距迅速收窄：在 Ma∞=4.0时，Inlet 2
阻力高出 29.2%；至 Ma∞=7.0时，两者阻力已基本

持平。这证实了 Inlet 2的设计在高来流马赫数域

能够实现更佳的阻力性能。

值得注意的是，在 Ma∞=7.0超额定工况下，In-
let 2的喉道总压恢复系数较 Inlet 1提高了 4.20%，

但其出口总压恢复系数反而降低了 3.17%。这一

现象归因于在极高来流马赫数下，进气道内激波

强度显著增强，导致激波/附面层相互作用更为剧

烈。流场结构分析（图 19（d））进一步揭示，本文

所采用的固定几何溢流通道在该工况下会对主流

产生附加扰动并可能诱发局部二次流。此效应与

唇口区域的复杂波系相互耦合，共同导致了唇口

附近流场结构的局部退化（表现为局部涡流），从

而对下游总压恢复产生明显的负面影响。因此，

在后续工作中有必要针对此类高马赫数极端工况，

对唇口区域开展局部气动外形优化以抑制激波干

扰与涡流的发展。

在起动性能方面（表 4），新型 Inlet 2较常规

Inlet 1实现了显著提升：自起动马赫数 Mars 由 3.9
降至 3.2，起动马赫数 Mas 由 3.3降至 3.1，降幅分

别达 17.9%与 6.1%。这一性能提升主要得益于

本文提出的几何构型与流动控制协同设计方法，

其从根本上改变了常规定几何内收缩进气道的流

动管理模式。通过“侧板分割-后侧板前掠-外移”
形成的侧向溢流通道，显著降低了有效内收缩比，

并实现对附面层与分离流的主动排除，从而在源

头上增强低马赫数下进气道自起动能力。
  

表 4    进气道起动马赫数和自起动马赫数

Table 4    Starting and self-starting Mach number of

the inlets

进气道 Mas Mars
Inlet 1 3.3 3.9

Inlet 2 3.1 3.2

 5    结　论

1）  提出了基于几何构型与流动控制的低马

 

表 3    不同来流马赫数下两种进气道总体性能参数

Table 3    Overall performance parameters of the inlets at various inflow Mach numbers

进气道 Ma∞ φth φb qm/（kg/s） σth pth/p∞ Math σe pe/p∞ Mae εe Dt/N

Inlet 1

4.0 0.651 3.90 0.828 11.3 2.19 0.696 12.9 1.97 1.47 807

5.0 0.762 3.04 0.790 14.0 2.82 0.625 15.7 2.55 1.76 597

6.0 0.841 2.14 0.735 17.5 3.36 0.539 20.1 2.97 2.34 507

7.0 0.896 1.44 0.666 21.3 3.85 0.442 25.7 3.30 2.94 352

Inlet 2

4.0 0.657 0.203 4.28 0.892 11.7 2.25 0.765 13.0 2.06 1.21 1 043
5.0 0.766 0.186 3.34 0.839 13.9 2.89 0.694 16.0 2.63 1.52 711

6.0 0.811 0.187 2.28 0.773 16.6 3.46 0.563 20.0 3.06 2.03 491

7.0 0.825 0.175 1.46 0.694 19.5 3.99 0.428 23.2 3.43 2.47 351
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赫数自起动内收缩进气道协同设计方法，通过“侧
板分割-后侧板前掠-前侧板外移”的一体化构型，

构建了高效侧向溢流通道，使有效内收缩比降低

44.7%，实现了分离流与附面层的协同管理与有效

排除。该设计显著提升了进气道的起动性能，自

起动马赫数由 3.9降至 3.2，起动马赫数由 3.3降

至 3.1，为宽马赫数范围内定几何内收缩进气道的

稳定起动提供了有效技术途径。

2）  揭示了侧面隔道对附面层的协同排除机

制，该结构有效抑制了隔离段内涡流区的发展，

显著提升了出口流场均匀性。与常规唇口后切进

气道相比，新型进气道出口畸变指数降低 13%以

上，在 Ma∞=4.0工况下出口截面的涡流区基本消

失，为内收缩进气道流动控制与品质提升提供了

理论依据。

3）  验证了新型进气道在宽马赫数范围内的

综合性能优势，其在保持高压缩效率的同时具备

更优的流量捕获能力。相对唇口后切进气道，在

Ma∞=4.0与 Ma∞=6.0条件下，出口总压恢复系数

分别提高 9.91%与 4.45%，实际捕获流量分别提

升 9.74%与 6.54%。另外，高来流马赫数（Ma∞≥
6.0）条件下其阻力特性更优。这证明该协同设计

方法在提升综合性能的同时，具有良好的宽域适

应性与工程实用性。

本文方法针对定几何内收缩进气道低来流马

赫数下因溢流能力不足而导致自起动困难这一共

性问题，其设计原理具有普适性，不依赖于特定

基准流场，具备向其他内收缩进气道构型推广的

潜力。后续研究可将其应用于不同压缩规律与设

计马赫数的进气道，进而绘制完整的性能增益图

谱并建立更加普适性的设计准则。
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