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摘要 : 针对一种超声速混压式二元进气道，采用数值仿真方法对不同唇缘钝度的进气道特性开展研究，获取了唇缘钝化

半径对进气道加速自起动能力、设计点及非设计点下气动性能的影响特性。结果表明：随着唇缘钝化半径增大，进气道的自

起动能力及流量捕获能力变差，最大抗反压能力、临界总压恢复系数下降，阻力系数明显增大；设计马赫数下，进气道的流

量系数下降5%，抗反压能力和出口临界总压恢复系数下降高达8.5%以上。随着来流马赫数和攻角的变化，进气道头部斜激

波系与唇口弓形激波相互作用形成了复杂的波系结构，高马赫数状态下，随着钝化半径的增大，进气道唇罩内侧流动分离减

小；而随着攻角的增大，前缘钝化导致的弓形脱体激波对进气道性能的影响有所减弱。
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Investigation of Leading Edge Bluntness Effects on the Performance of 
Two-dimensional Supersonic Inlet
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Abstract: Numerical investigation on the characteristics of a two-dimensional, mixed-compression inlet with various leading 

edge bluntness is presented. Effects of leading edge bluntness on the self-starting ability, aerodynamic performance of the inlet at 

design and off design operations are acquired. Results indicate that, with the increase of blunted radius, the self-starting ability and 

mass flow capture of the inlet are deteriorated, the backpressure tolerance capability and critical total pressure recovery coefficient 

goes down, while the drag coefficient rises obviously. 5% decrease of mass flow ratio is observed while the backpressure tolerance and 

critical total pressure recovery coefficient drop off at least 8.5% for the design operating point. Complex shock wave interference 

pattern forms due to the oblique shock waves from the external compression of the inlet intersecting the bow shock wave produced in 

front of the leading edge with the variation of freestream Mach number and the angle of attack. Diminution of flow separation in the 

inner side of the inlet lip is observed with the increase of blunted radius at a high Mach number condition. As the angle of attack rises, 

the influence of the bow shock wave induced by the blunted leading edge on the performance of the inlet is found to be weaken.

Keywords: two-dimensional supersonic inlet; blunted leading edge; total pressure recovery coefficient; self-starting; drag 

coefficient

0　引 言

进气道是冲压发动机的关键部件，其主要作用是

向发动机提供足够的空气，并使迎面流入的高速气流

减速增压，动能转变为压力能，以满足燃烧的要求。

在设计初期，为了对进气道性能进行快速评估，一般

将进气道的前缘和唇口设计得非常尖锐。然而，实际

工程实现时，受结构工艺的限制，并考虑到结构刚度

问题，尤其对于高速长航时工作的飞行器，还需要考

虑结构防热问题，通常需要对进气道的前缘和唇口进

行钝化处理。然而，唇缘钝化会改变进气道的波系结

构，使得进气道的头部斜激波与唇口弓形激波相互作

用，从而衍变为更复杂的波系结构［1-3］，进而直接影

响进气道的流场品质和工作性能。对于宽包线工作的

吸气式飞行器，随着来流马赫数、飞行姿态角［4-5］、

发动机工作条件等的变化，进气道的波系相干结构呈

现出多样的变化，其流场和特性规律更为复杂，进气
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道的性能预测难度增大。同时，唇缘钝化后还会改变

进气道的阻力特性［6-7］，进而影响吸气式飞行器的推

阻匹配设计和射程能力。上述这些问题已经引起了国

内外相关学者的关注，并在过去的几十年里对进气道

唇缘钝化的方法［8-10］及其带来的影响［11-19］开展了系列

研究。然而，已有的大部分研究工作集中于对高超声

速进气道的气动特性和气动热问题进行讨论，对超声

速进气道的影响研究相对较少。仅南京理工大学［7］、

南京航空航天大学［20-21］对唇缘钝化的超声速轴对称进

气道流场进行了数值研究，分析了唇缘钝化在不同来

流马赫数、攻角、出口反压条件下对进气道性能的影

响特性，并获得了设计马赫数为2.94时相同燃烧室反

压下唇缘钝化对进气道阻力特性的影响规律。但上述

研究均未涉及超声速进气道的起动问题，对进气道唇

缘钝化的阻力影响研究也仅局限于设计状态下，未对

进气道在非设计状态下的唇缘钝化阻力特性进行

分析。

综上所述，至今为止，已公开的唇缘钝化对进气

道性能的影响研究大多集中于高超声速进气道，针对

超声速进气道的报道相对有限。考虑到进气道的起

动性能、稳定工作范围及阻力特性对冲压发动机转

级及吸气式飞行器的推阻匹配设计至关重要，进气

道唇缘钝化直接关乎飞行器的总体性能，为此，本

文设计了一种超声速二元进气道，采用数值仿真方

法对比分析了不同唇缘钝度下的进气道工作性能，

获得了唇缘钝化对进气道自起动特性的影响及不同

唇缘钝度下的进气道设计/非设计状态临界性能和阻

力特性变化规律。

1　研究对象

如图 1所示，本文设计了一封口马赫数为 3.0的

超声速二元进气道，该进气道采用混压式压缩，总压

缩角为 27°，总压缩比（Compression Ratio，CR）为

2.22。进气道捕获进口的理论高度为 H，总长 L 为

10H。进气道唇缘未钝化的方案为本文研究的基准方

案（即方案1）。

在方案1的基础上，对进气道压缩面前缘、唇口前

缘同时进行钝化。共设计了5种不同的钝化方案，钝化

半径 Rlip分别为 0.5 mm、1.0 mm、1.5 mm、2.0 mm、

3.0 mm，分别记为方案 2、方案 3、方案 4、方案 5、

方案 6。图 2 给出了方案 6 进气道前缘钝化（Rlip=

0.02H）后的模型示意。

2　数值计算

2.1　计算网格

数值仿真计算域包括进气道内流道及进气道进

口上游 2H、唇口下游 1.75H、外侧 2H 的外流区间。

计算采用结构化网格，在壁面附近、进气道压缩面、

进气道唇缘附近区域进行了网格加密，壁面附近

第一层网格高度为 0.005 mm，y+在 1左右，其中，y+

为一个无量纲距离，指流体中某一点到最近的固体

壁面的距离。计算所采用的网格总数约为 33万，如

图3所示。

图1　方案1进气道模型示意（尖前缘）

Fig.1　Sketch of the inlet geometry for model 1 (with sharp 

leading edge)

图2　方案6进气道模型示意（钝化前缘）

Fig.2　Skectch of the inlet geometry for model 6 (with blunted 

leading edge)

图3　计算网格

Fig.3　Grid for computation
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2.2　计算方法

采用有限体积法对进气道开展定常数值仿真。计

算基于 N-S 方程进行离散求解，湍流方程采用 k-ω 

SST模型，对流项采用Roe格式，黏性项采用二阶迎

风格式进行差分。

仿真计算模拟的来流参数如表1所示，来流边界

和出口边界按照表中的参数分别设置为压力远场和压

力出口边界条件。

3　算例验证

本文研究的进气道流场中存在显著的激波/边界

层干扰作用和流动分离现象，为了验证本文数值仿真

方法的正确性及可靠性，选取文献［22］中的激波发

生器进行算例校验。该激波发生器三维模型如图4所

示，图中的 β =14° 。仿真第一层网格高度为 5×

10-3 mm，壁面附近的 y+保持在1附近。数值模拟的来

流参数与试验参数一致：马赫数 Ma=5，总压 P* =

2.12 MPa，总温T*= 410 K。

图 5给出了本文仿真与文献［22］试验获得的平

板沿程静压对比，图6给出了试验与仿真的流场结构

对比。

由图 5、图 6可知，仿真与试验获得的平板沿程

静压规律一致，量值吻合，且二者的激波/边界层干

扰结构、流动分离形态相似。可见，本文所采用的数

值仿真方法具有较高的精度及可靠性，可用于开展唇

缘钝化对进气道性能的影响研究。

4　结果分析

4.1　自起动特性

首先对方案 1～方案 6进气道在零姿态角下的自

起动特性进行数值仿真计算，分析前缘钝化半径对进

气道自起动能力的影响。图7给出了进气道的自起动

马赫数（Mas）随钝化半径的变化曲线，该图显示，

随着钝化半径的增大，进气道的自起动马赫数逐渐增

大，当钝化半径由0 mm增大至3.0 mm时，进气道的

自起动马赫数由2.17增大至2.51，即进气道的自起动

能力明显变差。这主要是由于对进气道压缩面前缘和

唇口进行钝化后，在压缩面前缘和唇口形成了弓形脱

体激波，随着钝化半径的增大，弓形脱体激波的强度

增大，从而导致了进气道的总压损失加剧，自起动能

力下降。

表1　计算模拟的来流参数

Tab.1　Flow parameters of simulation

来流参数

量值

高度H/km

15

静压p0/Pa

12 111.8

静温T0/K

216.65

图4　文献[22]中的激波发生器模型

Fig.4　Geometry of shock generator in Ref.[22]

图5　仿真与试验获得的平板沿程静压对比

Fig.5　Comparison of the computational and experimental static 

pressure distributions of the flat plate

图6　仿真与试验获得的纹影图对比

Fig.6　Comparison of computational and experimental schlierens

续图3
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4.2　流动性能

4.2.1　钝化半径影响

图8给出了设计马赫数Ma=3.0时，进气道的性能

参数φ（流量系数）、pcr/p0（出口临界反压比）、σcr（出

口临界总压恢复系数）随钝化半径的变化曲线。随着

唇缘钝度的增大，进气道的流动性能下降。当唇缘钝

化半径由0 mm增大至3 mm时，进气道的流量系数下

降5.3%，最大抗反压能力和出口临界总压恢复系数分

别下降 9.1%和 8.6%。这主要是由于进气道前缘钝化

后，在压缩面前缘和唇口前缘均产生了弓形脱体激

波，该弓形激波与进气道的两道外斜激波及唇口入射

激波发生干涉，从而导致了进气道的流动性能发生

变化。

图9给出了Ma=3.0时，不同钝化方案进气道的马

赫数等值图谱。

从图9中压缩面前缘的局部放大图可以看出，随

着钝化半径的增大，相同 y向位置发出的流线逐渐远

离进气道一级压缩面，即一级压缩面产生的斜激波在

前缘弓形脱体激波的影响下向外偏斜加剧，从而导致

了该斜激波在唇口附近的入射点位置逐渐远离唇口，

进气道的溢流增大，捕获流量下降。与此同时，唇罩

内侧的斜激波受唇口前缘产生的弓形激波影响，激波

角随钝化半径的增大逐渐增大，其打在进气道肩部的

轴向位置逐渐前移。

图 10给出了不同钝化方案的进气道壁面沿程静

压分布。由图 10a可以看出，随着钝化半径的增大，

唇口入射激波的波前静压逐渐增大，波后静压逐渐减

小，即经过唇口入射激波的波后与波前静压比下降，

其强度减弱，从而导致了其在内流道的反射激波强度

也随之减弱，反射激波打到进气道下壁面的位置也逐

渐前移（图 10b中 x/L=0.30～0.36范围）。虽然进气道

图7　进气道的自起动马赫数随钝化半径的变化

Fig.7　Variation of self-starting Mach number of the inlet with 

different blunted radius

图8　进气道的流动性能随钝化半径的变化曲线（Ma=3.0）

Fig.8　Variation curves of the flow performance of the inlet with 

different blunted radius (Ma=3.0)

图9　不同方案进气道的马赫数等值图谱（Ma=3.0）

Fig.9　Contour plots of Mach number for different models (Ma=

3.0)
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的唇口入射激波及其在内流道的反射激波强度有所减

弱，但由于压缩面前缘和唇口弓形脱体激波的强度较

大，因此导致了进气道在经过外压缩后的流动损失明

显加剧，进气道的进口马赫数下降，其抗反压能力减

弱，出口临界总压恢复系数下降。

4.2.2　马赫数影响

图11给出了不同来流马赫数下进气道的流量系数

随钝化半径的变化曲线。当Ma≤3.0时，进气道的流量

系数随钝化半径的变化规律相似，均是随着钝化半径

的增大逐渐下降，钝化半径从 0 mm 增大至 3.0 mm

时，流量系数下降约为 5%；当Ma=3.5时，进气道流

量系数随钝化半径增大变化不明显，仅在较大钝化半

径下（Rlip>2.0 mm）略有下降，钝化半径从0 mm增大

至 3.0 mm时，流量系数下降仅为 0.4%。导致这种差

异的主要原因是：不同马赫数下，随着钝化半径的增

大，进气道外压缩面形成的斜激波系偏离唇口程度

不同。

图 12给出了来流马赫数为 2.5、3.0、3.5时进气

道唇口前缘附近的静压等值图谱和流线分布。对比

发现：

a）当 Ma=2.5 时，来流马赫数低于设计马赫数，

进气道外压缩面产生的两道斜激波打在唇口外侧，导

致了明显的超声速溢流，其流量系数相对较低，不超

过0.85。随着钝化半径的增大，这两道斜激波偏离唇

口加剧，溢流量增大，进气道流量系数下降明显。

b）当Ma=3.0时，前缘不钝化时，进气道的两道

外斜激波相交于唇口略外侧，存在小幅溢流，流量系

数为 0.983；随着前缘钝化半径的增大，第二道斜激

波入射位置变化不明显，但第一道斜激波受压缩面前

缘钝化的影响，逐渐偏离唇口，进气道溢流增大，流

量系数出现明显下降。当Rlip=3.0 mm时，进气道的流

量系数下降至0.93。

c）当 Ma=3.5 时，来流马赫数高于设计马赫数，

前缘不钝化时，进气道的两道外斜激波在唇口上游的

内侧相交形成了一道较强的斜激波，该斜激波打在进

气道唇罩内侧，诱导出了明显的局部流动分离。然

而，由于该流动分离区未影响到进气道进口的流量捕

获，因此进气道的流量系数为 1。随着前缘钝化半径

的增大，进气道头部第二道斜激波的激波角基本不

变，但第一道斜激波受压缩面前缘弓形脱体激波的影

响，其激波角增大，逐渐向唇口方向移动，两道斜激

波在到达唇罩内侧前未发生相交。当 Rlip=3.0 mm时，

第一道斜激波移动至唇口之外，与唇口弓形脱体激波

在唇口前方相交，导致了进气道出现小幅溢流，流量

系数略有下降，此时由于唇罩内侧仅有第二道斜激波

入射，其强度明显减弱，因此流动分离区大幅减小。

图10　不同方案进气道的壁面沿程静压分布（Ma=3.0）

Fig.10　Wall pressure distributions for different models (Ma=3.0)

图11　不同来流马赫数下进气道的流量系数随钝化半径的

变化

Fig.11　Variation of the mass flow rate ratio of the inlet with 

different blunted radius for different Mach numbers
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4.2.3　攻角影响

图 13给出了设计马赫数Ma=3.0时，不同唇缘钝

化方案的进气道在临界状态下的性能参数随攻角α的

变化曲线。由图 13可知，不同钝化半径下，进气道

的性能随攻角的变化规律相似：随着攻角的增大，流

量系数逐渐上升，最大抗反压能力和出口临界总压恢

复系数先上升后下降，出现拐点的攻角均为 8°。此

外，由图 13还可以看出，随着攻角的增大，不同钝

化方案的进气道流量系数和出口临界总压恢复系数下

降幅度减小，这表明，随着攻角的增大，前缘钝化对

进气道性能的影响有所减弱。

图 14给出了设计马赫数Ma=3.0时，不同唇缘钝

化方案的进气道唇口入射激波在进气道肩部的入射点

轴向位置随攻角的变化曲线，图15给出了Ma=3.0时，

图13　不同方案进气道的性能参数随攻角的变化（Ma=3.0）

Fig.13　Variation of the performance parameters of the inlet with 

different angles of attack for different models (Ma=3.0)

续图13

图12　不同方案不同马赫数下进气道唇口前缘附近的静压等值图谱和流线分布

Fig.12　Contour plots of static pressure and streamline distributions near the cowl-lip for different Mach numbers for different models
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不同方案在不同攻角下进气道唇口前缘附近的静压等

值图谱和流线分布。可以看出，随着攻角的增大，进

气道的等效压缩增强，头部斜激波逐渐向外偏斜，斜

激波强度增大，波后马赫数减小，从而导致了唇口入

射激波的激波角增大，在进气道肩部的入射点前移。

对于方案1（Rlip=0 mm），随着攻角的增大，进气道的

两道外斜激波在唇口前相交变成一道较强的斜激波，

且该斜激波逐渐偏离唇口。而对于方案 4 和方案 6，

受前缘钝化的影响，进气道的两道外斜激波与唇口弓

形脱体激波相互作用，衍变出了更为复杂的波系结

构，具体如下所述。

对于方案4（Rlip=1.5 mm）：当α=0°时，受压缩面

前缘脱体激波的影响，第一道斜激波向外偏斜较方

案1严重，因此两道外斜激波在唇口前未相交，第二

道斜激波打在唇口略前方，与唇口弓形激波干涉形成

第Ⅲ类激波干扰结构，导致了唇口外侧的弓形激波角

减小，其后在距离唇口外侧较远处，第一道斜激波与

弓形激波相交形成第Ⅵ类激波干扰结构。当 α=2°时，

受攻角的影响，两道外斜激波与唇口弓形激波的相交

位置较为接近。当α≥5°时，受攻角影响，进气道的等

效压缩进一步增大，两道外斜激波在到达唇口前相交

变成了一道较强的斜激波，该斜激波在距离唇口外侧

较远处与弓形激波发生同侧相交，从而导致了弓形激

波的激波角减小，这是第Ⅵ类激波干扰结构。

图14　不同方案下进气道唇口入射激波轴向位置随攻角的变

化（Ma=3.0）

Fig.14　Variation of axial position of the incident shock of the 

inlet lip with different angles of attack for different 

models (Ma=3.0)

图15　不同方案不同攻角下进气道唇口前缘附近的静压等值图谱和流线分布（Ma=3.0）

      Fig.15　Contour plot of static pressure and streamline distribution near the cowl-lip for different angles of attack for different models

(Ma=3.0)
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对于方案 6（Rlip=3.0 mm）：当 α=0°时，与方案 4

类似，第二道斜激波与弓形激波干涉，形成第Ⅲ类激

波干扰结构，而第一道斜激波偏离唇口较多。当α=2°

时，第二道斜激波与弓形激波相交后导致弓形激波下

半段演变为近似正激波的形态，该正激波与第一道斜

激波相交使得弓形激波的激波角进一步减小。当α≥5°

时，为第“Ⅳ”类激波干扰结构，两道外斜激波在到

达唇口前相交变成一道较强的斜激波入射，唇口弓形

激波转变为通过透射激波连接的两段弓形激波。

4.3　阻力特性

进一步对进气道的阻力特性进行分析，如图 16

给出了不同马赫数下进气道的轴向力系数随钝化半径

的变化曲线，图中纵坐标CA为进气道的轴向力系数，

其定义为

CA =
FD

Q·S
（1）

式中    FD为进气道的轴向力；Q为来流动压；S为进气

道的理论捕获面积。当Ma≤3.0时，进气道轴向力系数

随钝化半径的增加大致呈线性增大；当Ma>3.0时，进

气道轴向力系数随钝化半径的增加其上升斜率增大。

与无钝化的方案 1相比，当钝化半径 Rlip=3.0 mm时，

Ma=2.5、3.0、3.5状态下，进气道轴向力系数增大幅

度分别为60.55%、86%、39.23%。

由图16还可以发现，对于方案1，Ma=3.5的进气

道轴向力系数较Ma=3.0反而增大了5.62%。这主要是

由于Ma=3.0时，进气道的两道外斜激波略偏离唇口外

侧，但Ma=3.5时，两道外斜激波相交后打入唇罩内

侧，激波强度较大，内流道的反射激波较Ma=3.0时增

强，从而导致了进气道的轴向力系数增大。

图 17给出了设计马赫数Ma=3.0时，不同前缘钝

化方案的进气道轴向力系数随攻角的变化曲线。由

图 17可知，不同前缘钝化方案的进气道轴向力系数

随攻角增大整体上都呈线性上升。典型攻角 α=5°时，

与无钝化的方案1相比，方案4（Rlip=1.5 mm）和方案

6 （Rlip=3.0 mm）进气道的轴向力系数分别增大

27.74%和65.73%。

综上所述，前缘钝化对超声速进气道的自起动特

性、流动性能、阻力特性均产生了显著影响：随着钝

化半径的增大，进气道自起动能力变差，各马赫数下

的流量捕获能力、抗反压能力和出口总压恢复系数均

明显下降，轴向力系数显著增大；而随着攻角的增

大，前缘钝化导致的弓形脱体激波对进气道性能的影

响有所减弱。对于吸气式飞行器而言，应重点关注前

缘钝化带来的进气道自起动性能下降对冲压发动机转

级的影响及进气道轴向力系数增大对飞行器推阻匹配

设计的影响。

图16　不同来流马赫数下进气道轴向力系数随钝化半径的

变化

Fig.16　Drag coefficient of the inlet with different blunted radius 

for different freestream Mach numbers

图17　不同方案进气道的轴向力系数随攻角的变化（Ma=3.0）

Fig.17　Drag coefficient of the inlet with different angles of 

attack for different models (Ma=3.0)

续图15
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5　结 论

本文设计了一种超声速混压式二元进气道，采用

数值仿真方法研究了不同唇缘钝度下的进气道内流场

结构，对比分析了唇缘钝化对进气道加速自起动特性

的影响，获取了不同唇缘钝度下的进气道设计/非设

计状态下的临界性能和阻力特性变化规律，得到的主

要结论如下：

a）随着钝化半径的增大，进气道的唇缘弓形脱体

激波强度增大，总压损失加剧，加速自起动能力变差。

b）随着钝化半径的增大，进气道的流量捕获能

力、抗反压能力和出口临界总压恢复系数均逐渐下

降，设计马赫数下，唇缘半径由 0 mm增大至 3 mm

时，进气道的流量系数下降约为 5%，抗反压能力和

出口临界总压恢复系数下降高达8.5%以上。

c）随着来流马赫数和攻角的变化，进气道外斜

激波入射位置改变，其与唇口弓形脱体激波相互作用

衍变出了复杂多样的相干结构；高马赫数状态下，随

钝化半径的增大，进气道唇罩内侧的流动分离减小，

而随着攻角的增大，唇缘钝化导致的弓形脱体激波对

进气道性能的影响有所减弱。

d）随着钝化半径增大，进气道的阻力系数显著

增大，马赫数 3.0、攻角 5°状态下，当唇缘钝化半径

由0 mm增大至3 mm时，进气道轴向力系数增幅高达

65.73%。
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