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超声速进气道出口弯段的阻力特性数值研究

温玉芬，高晶晶，张 正
（中国运载火箭技术研究院，北京，100076）

摘要 : 推阻匹配设计是吸气式飞行器设计的核心问题，为了获取进气道的阻力特性并降低内流阻力，提高吸气式飞行器

的总体性能，采用数值方法对超声速双侧布局进气道的冷流阻力特性开展研究，对比分析了不同转弯长度、转弯角度、扩张

比下的弯段流态和阻力特性；获得了进气道内阻的分配比例及关键几何参数对弯段流场结构和进气道内阻的影响特性。结果

表明：对于双侧布局的进气道，冷流条件下弯段内容易发生流动分离，存在较大的流动损失，在不产生溢流的情况下，弯段

内阻占整个进气道内阻的大部分。分析发现，减小转弯角度或增加弯段扩张比均可降低进气道弯段内阻，而转弯长度与转弯

半径相互影响，在给定的设计条件下，弯段内阻随转弯长度的增加先减小后增大。

关键词 : 超声速进气道；阻力；弯段；流动损失；分离
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Numerical Investigation on the Drags Trait of a Supersonic Inlet Curved 
Duct Near the Exit

WEN Yufen, GAO Jingjing, ZHANG Zheng
(China Academy of Launch Vehicle Technology, Beijing, 100076)

Abstract: The matching design of thrust and drag is the core issue in the design of air-breathing vehicles. In order to obtain the 

drag trait of the inlet and reduce the interior drag, and then improve the overall performance of the air-breathing vehicles, a study on 

the cold-flow drag trait of a supersonic, twin-duct inlet is conducted with a CFD method. By comparing the flow characteristics and 

drag trait of the inlets with different length, turning angle, divergence ratio of the curved ducts, drag allocation proportion of different 

parts of the inlet is acquired and effects of the geometric parameters on the flow structure and drag are attained. Results indicate that a 

flow separation will probably generate in the curved duct of a twin-duct inlet at a cold-flow condition, which results in a large loss of 

the flow. It is noted that the drag of the curved duct accounts for majority of the entire inlet when there is no spilled flow. The drag of 

the curved duct can be reduced by decreasing the turning angle or increasing the divergence ratio of the curved duct. However, due to 

the interrelationship between the curved ducts' length and turning radius, the drag of the curved duct firstly reduces and then turns to 

rising with the increment of the curved ducts' length at a fixed design condition.
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0　引 言

进气道是吸气式飞行器推进系统的重要组成部

件，同时也是发动机的主要阻力部件，其阻力特性直

接影响飞行器的推力性能。对于旁侧进气布局的飞行

器，在进气道出口附近通常以弯段的形式将进气道与

发动机进行连接。这种流道的弯曲会带来较大的流动

损失，进而导致内阻增大，尤其在飞行器总体设计的

限制下，流道甚至可能出现较剧烈的弯曲，在进气道

超临界工作状态下容易形成局部分离区，导致涡流损

失，使得进气道内阻急剧上升，对飞行器的推阻匹配

设计不利。目前，针对超声速进气道和高超声速进气

道的阻力特性已有较多的研究。文献［1］~文献［3］

对轴对称进气道、二元进气道和侧压式进气道的附加

阻力特性进行了研究，获得了不同形式的进气道附加

阻力特点和变化规律，然而这些研究仅针对进气道在

溢流状态下的附加阻力进行分析，未涉及到进气道内

部阻力的分配及关键几何参数对进气道阻力的影响；

文献［4］~文献［6］采用数值方法分析了侧压式进气
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道内部阻力的分配比例及不同几何设计参数对进气道

阻力的影响关系，但其集中对进气道喉道上游流道的

内阻进行研究，未考虑进气道扩张段及进气道与发动

机连接部段的阻力；南京航空航天大学［7-8］对一种二

元高超声速进气道在不同马赫数下的内阻特性进行了

研究，并结合动量损失与能量损失，对进气道外压段

阻力进行了理论分析；Tindell等［9］对不同形式的进

气道特性进行试验研究，分析了边界层吸除及辅助旁

气门等对进气道阻力的影响；Malan等［10］对4种不同

形式进气道的阻力特性进行预示研究，然而这些研究

均是针对进气道进行单独分析，未对流动损失较大的

连接弯段进行研究。

综上所述，国内外针对旁侧进气布局形式的进气

道与发动机连接弯段的阻力特性的研究还较少。考虑

到进气道与发动机连接弯段的流动损失较大，甚至可

能会发生流动分离，从而带来较大的内部阻力，进而

影响整个飞行器的推力特性，为此，本文对一种超声

速混压式双侧二元进气道在冷流状态下的内阻特性开

展研究，分析进气道内阻的分配比例，并针对进气道

与发动机的连接弯段，研究不同弯段长度、转弯角度、

弯段扩张比等几何设计参数对进气道内阻的影响。

1　研究对象

本文设计了一种超声速混压式双侧二元进气道，

该进气道主要由压缩段、扩张段、出口弯段组成。进

气道的设计封口马赫数为3.0，采用两楔外压缩方式，

各级压缩楔角分别为9°和19°。

出口弯段用于连接进气道与发动机，本文针对出

口弯段的长度、转弯角度和弯段扩张比开展参数化研

究，设计了多种不同的出口弯段模型，具体的设计参

数见表 1。其中，方案 1的出口弯段长度 L为 1.76H，

转弯角度 θ为45°，弯段扩张比Aout/Ain为1.47，记为基

准方案，具体见图1。

2　仿真计算

2.1　计算网格

对于零侧滑飞行状态，考虑到几何条件和流动边

界条件的对称性，选取整个流动区域的 1/2作为计算

域。由于进气道在超声速条件下工作，上游流场不受

下游的影响，故选取进气道进口上游及下游的部分外

流区间、进气道整个内流道作为计算域。整个外流计

算域呈半圆柱形，半径为 1.5Lv（Lv为飞行器长度），

其前端面位于飞行器尖点上游0.6Lv处，后端面位于进

气道唇口下游0.2Lv处。整个计算域采用六面体网格单

元进行填充，并且在近壁面处以及进气道出口弯段等

型面变化较剧烈的区域进行了网格加密。网格单元总

数为350万左右，大部分近壁网格单元的 y+保持在30

左右，具体的网格如图2所示。

2.2　计算设置

采用流体计算软件进行三维数值仿真，使用基于

有限体积法的Navier-Stokes（N-S）方程求解器，其

中无黏对流通量采用Roe平均方式进行MUSCL插值，

黏性通量采用二阶迎风格式进行离散，时间推进采用

隐式格式，湍流黏性系数采用 k-ε标准模型，近壁区

采用壁面函数法处理。

仿真计算模拟飞行高度为 20 km，马赫数为 3.5，

攻角和侧滑角均为0°。来流边界按照飞行高度设置为

表1　不同的弯段模型参数

Tab.1　Parameters of different curved ducts

方案

方案1（基准方案）

方案2

方案3

方案4

方案5

方案6

方案7

L

1.76H

1.43H

1.10H

1.76H

1.76H

1.76H

1.76H

θ/(°)

45

45

45

30

60

45

45

Aout/Ain

1.47

1.47

1.47

1.47

1.47

1.20

1.00

注：H为进气道唇口高度。

图1　基准方案进气道出口弯段模型

Fig.1　Configuration of the inlet curved duct of the base model

图2　计算中基准方案进气道所采用的网格

Fig.2　Adopted computational grid of the inlet for base model
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远场边界条件，来流静压为 5 529.31 Pa，静温为

216.65 K，出口设置为压力出口边界条件，总温为

747.442 5 K。

3　结果与分析

在本文的分析中，进气道的压比均按照基准方案

的临界反压比进行了归一化处理。

3.1　基准方案进气道特性分析

表2给出了通流状态下基准方案进气道的内阻系

数，其中 Cdc、Cds、Cdw分别表示出口弯段内流道、弯

段上游内流道、整个进气道内流道的阻力系数。由 

表2可以看出，出口弯段的内阻较弯段上游内流道的

阻力要大得多，占据了整个内流道阻力的 82%以上。

导致这种现象的主要原因是弯段上游进气道的流动较

为顺畅，因此其内阻较小，而弯段内的流动受型面弯

曲的影响，气流速度大小和流动方向被迫发生剧烈改

变，在黏性的作用下，流体质点间发生剧烈摩擦和动

量交换，甚至在弯段内出现流动分离，从而产生了较

大的流动阻力。

图 3和图 4给出了通流状态下进气道出口弯段的

马赫数和总压恢复系数（σ）云图及流线分布。

由图 3、图 4可以看出，通流状态下，基准方案

进气道出口弯段的主流区为超声速流动，受内侧壁面

拐弯剧烈的影响，气流在流动惯性的作用下明显向流

道外侧偏转，主流脱离内侧壁面，在内侧壁面附近形

成了局部分离区，导致了较大的涡流损失。该流动分

离区使得弯段的有效流通面积明显减小，气流经过弯

段时减速增压，存在加速损失。同时，由于气流向流

道外侧偏转汇聚，导致了外侧壁面的静压明显高于内

侧壁面的静压（见图5，图中的横坐标 x以弯段长度L

进行了无量纲化处理），弯段流道存在着较大的径向

压力梯度。气流经过弯段时，在该径向压力梯度的作

用下，原本平行于水平方向的主流出现方向偏转，具

有垂直于水平方向的速度分量，从而导致了一定的转

向损失。在涡流损失、转向损失、加速损失的共同作

用下，弯段内的总压损失显著增大（见图4）。由于总

压损失实际为克服阻力而消耗的机械能，因此总压损

失越大表明阻力越大。

表2　基准方案的进气道内阻系数

Tab.2　Interior drag coefficient of the inlet for base model

Cdc

0.1633

Cds

0.0355

Cdw

0.1988

Cdc/Cdw

82.1%

Cds/Cdw

17.9%

Wall A—外侧壁面；Wall B—内侧壁面。

图3　基准方案的弯段马赫数云图和流线分布

Fig.3　Contour plots of Mach number and streamline distributions 
of the inlet curved duct for base model

图4　基准方案的弯段总压恢复系数云图和流线分布

Fig.4　Contour plots of total pressure recovery coefficient and 
streamline distributions of the curved duct for base model

图5　基准方案的弯段内、外侧壁面中心线沿程静压分布

Fig.5　Static pressure distributions of the external and internal 
side wall central lines of the curved ducts for base model
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综上可知，进气道出口弯段内阻占据了整个内

流道阻力的绝大部分，占比在 82%以上。由于出口

弯段的内阻与型面弯曲带来的流动分离密切相关，

因此下文针对直接影响弯段流态的关键几何参数

（弯段长度、转弯角度、弯段扩张比）进行内阻影响

分析。

3.2　弯段长度影响分析

表3给出了通流状态下不同弯段长度方案的进气

道内阻系数。

表3显示，改变弯段长度不影响弯段上游流道的

内阻，然而弯段内阻却随着长度的增加先减小后增

大。对比方案2，弯段内阻较基准方案减小5.4%；进

一步减小弯段长度至1.10H（方案3）时，弯段内阻反

而增大，与基准方案相比，其增大幅度接近20%。这

是由于在相同的扩张比和转弯角度下，改变弯段长度

时，转弯半径也同时发生变化。

如图 6所示，当弯段长度减小为 1.43H时，与基

准方案相比，其流动分离区无明显增大，但由于长度

减小，因此沿程损失下降，从而导致了内阻有所下

降；当弯段长度减小为1.10H时，转弯半径大幅减小，

导致了内侧壁面的拐弯显著加剧，流动分离区明显增

大，约占据了整个流道横截面的一半，涡流损失加

剧。同时，流动分离区的增大使得气流有效流通面积

减小，气体向外侧壁面挤压更为严重，从而导致该侧

壁面静压大幅升高，存在明显的压力峰（见图 7，图

中的横坐标 x以弯段外侧壁面的长度 LA进行了无量纲

化处理），此时超声速气流经过收缩流道，速度下降

更为显著，气流加速损失增大。可见，弯段长度减小

可以在一定程度上减小沿程损失，但由于局部损失

（涡流损失和加速损失）随弯段长度减小而增加，这

就导致了整个弯段内的流动损失随着弯段长度并非同

向变化。对于方案 2，弯段的沿程损失和局部损失在

3种方案中均属于中间水平，因此综合作用下，该方

案总的流动损失和内阻最小。

3.3　转弯角度影响分析

表4给出了通流状态下不同转弯角度方案的进气

道内阻系数。

表4显示，改变转弯角度不影响弯段上游流道的

内阻，但弯段内阻随着转弯角度的增大逐渐上升。对

比方案 4（θ=30°），弯段内阻较基准方案减小一半；

当转弯角度增加至60°（方案5）时，弯段内阻较基准

方案增加30%以上。这是由于，在相同的长度下，当

转弯角度较小（θ=30°）时，转弯半径较大，流道弯

表3　不同弯段长度方案的进气道内阻系数

Tab.3　Interior drag coefficient of the inlets with different length 

of the curved ducts

方案

基准方案

方案2

方案3

L

1.76H

1.43H

1.10H

Cdc

0.1633

0.1545

0.1958

Cds

0.0355

0.0355

0.0355

Cdw

0.1988

0.1900

0.2313

ΔCdc/%

—

-5.4

19.9

注：H为进气道唇口高度。

图6　不同长度方案的弯段总压恢复系数云图和流线分布

Fig.6　Contour plots of total pressure recovery coefficient and 

streamline distributions of the curved ducts with different 

lengths

图7　不同长度方案的弯段外侧壁面中心线沿程静压分布

Fig.7　Static pressure distributions of the external side wall 

central lines of the curved ducts with different lengths

表4　不同转弯角度方案的进气道内阻系数

Tab.4　Interior drag coefficient of the inlets with different turning 

angle of the curved ducts

方案

方案4

基准方案

方案5

θ/(°)

30

45

60

Cdc

0.0815

0.1633

0.2158

Cds

0.0355

0.0355

0.0355

Cdw

0.1170

0.1988

0.2513

ΔCdc/%

-50.1

—

32.1
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曲较缓，因此整个弯段内的流动较为顺畅，未发生流

动分离（见图 8a），无明显的涡流损失。此外，由于

未发生流动分离，弯段有效流通截面逐渐扩张，超声

速气流加速减压，不存在加速损失，内阻较小。随着

转弯角度的增加，转弯半径减小，流道弯曲加剧，在

流动惯性的作用下，气流向外侧壁面偏转的趋势加

强，外侧壁面的压强增大（见图9），导致了弯段的径

向压差增加。受黏性的作用，壁面附近的气流运动速

度很慢，该压差远大于壁面附近气流在弯段转向所需

要的向心力，因此壁面附近的流体在压差的驱动作用

下，由外侧向内侧流动，并与在惯性作用下脱离内侧

壁面的气流一起形成了较大的分离区（见图 8b），从

而导致了涡流损失明显增大，弯段内阻大幅上升。此

外，受流动分离区的影响，弯段有效流通面积减小，

超声速气流经过收缩流道的加速损失增加，这也导致

了弯段内阻进一步增大。

3.4　弯段扩张比影响分析

表5给出了通流状态下不同弯段扩张比方案的进

气道内阻系数。

表5显示，改变弯段扩张比不影响弯段上游流道

的内阻，然而弯段内阻却随着弯段扩张比的减小明显

增大，当 Aout/Ain=1.00（方案 7），即弯段完全不扩张

时，弯段内阻相对于基准方案增加15%。这是由于在

相同的弯段长度和转弯角度下，随着扩张比的减小，

弯段的平均当量直径减小，因此其沿程损失增大。同

时，扩张比的减小使得内、外侧壁面的转弯半径逐渐

趋近，内侧壁面附近因流动惯性而脱离壁面的气流减

少，因此弯段内的流动分离区反而有所减小（见

图 10），涡流损失降低。然而，转弯半径的减小使得

外侧壁面的静压升高（见图 11），内、外侧壁面压差

增大，以维持气流在更小的半径内完成转向，气流的

转向损失增大。在多种损失的共同作用下，随着扩张

比的减小，气流总损失逐渐增大，因此其内阻上升。

图8　不同转弯角度方案的弯段总压恢复系数云图和流线分布

Fig.8　Contour plots of total pressure recovery coefficient and 
streamline distributions of the curved ducts with different 
turning angles

图9　不同转弯角度的弯段外侧壁面中心线沿程静压分布

Fig.9　Static pressure distributions of the external side wall 
central lines of the curved ducts with different turning 
angles

表5　不同扩张比方案的进气道内阻系数

Tab.5　Interior drag coefficient of the inlets with different 

divergence ratio of the curved ducts

方案

基准方案

方案6

方案7

Aout/Ain

1.47

1.20

1.00

Cdc

0.1633

0.1771

0.1878

Cds

0.0355

0.0355

0.0355

Cdw

0.1988

0.2126

0.2233

ΔCdc/%

—

8.4

15.0

图10　不同扩张比方案的弯段总压恢复系数云图和流线分布

Fig.10　Contour plots of total pressure recovery coefficient and 

streamline distributions of the curved ducts with different 

divergence ratios
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综上所述，对于双侧进气布局的飞行器，进气道

内的气流需向发动机燃烧室转弯过渡，弯段内存在较

大的流动损失和阻力，其中弯段的长度、转弯角度、

扩张比等几何参数对弯段的流场结构及流动阻力影响

显著。通流状态下，弯段阻力随着转弯角度的减小或

弯段扩张比的增加逐渐减小，但随着弯段长度的增加

呈现先减小后增大的变化规律。

4　结 论

本文针对一种超声速混压式双侧二元进气道，采

用数值方法开展了不同出口弯段长度、转弯角度、扩

张比对进气道内阻特性的影响研究，得到的结论主要

如下：

a）对于双侧进气布局的飞行器，通流状态下，

进气道出口弯段内存在涡流损失、加速损失、转向损

失等多种局部损失，本文研究的进气道弯段内阻占整

个进气道内阻的82%以上。

b）弯段长度与转弯半径相互影响，对弯段内阻

的影响呈现非同向变化的关系，在给定设计条件下，

随着弯段长度的增加弯段内阻先减小后增大。

c）弯段内阻随着转弯角度的减小逐渐降低，转

弯角度为30°时的弯段内阻较转弯角度为45°时的内阻

显著下降。

d）减小弯段扩张比可以在一定程度上减小弯段

内的流动分离，但弯段的沿程损失和转向损失增大，

流动阻力增大。
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图11　不同扩张比方案的弯段外侧壁面中心线沿程静压分布
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