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摘　 要：背负式进气口结合大 Ｓ 弯内管道的进气系统设计方案，由于其良好的隐身特性，在各类作战

飞机上得到了广泛应用。 利用自主开发的大规模并行流场解算器，对某带鼓包的背负式大 Ｓ 弯进气

道流场特性及参数影响规律进行了一体化数值模拟研究。 首先介绍了采用的数值模拟方法，通过大

Ｓ 弯进气道模型，验证了程序对进气道内分离流动预测的可靠性；在此基础上，对带鼓包背负式大 Ｓ
弯进气道在超声速来流情况下入口激波分布、进气道内部流动情况以及出口流场的气流品质进行了

分析，对比分析了不同鼓包高度和唇缘后掠角对进气道性能的影响，结果显示：进气道内独特的 Ｓ 弯

设计，会导致流动分离和二次流，造成总压损失；不同外部几何参数对进气道性能影响很大，在一定范

围内，适当降低鼓包高度或减小唇缘后掠角，有利于进气道性能改善。
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　 　 进气道作为推进系统的重要组成部分，其性能

的优越将直接影响战斗机的性能。 对于高隐身需求

的作战飞机，进气道系统的雷达散射面积能否有效

控制直接影响飞机的隐身性能［１］。 为降低飞机进

气系统的雷达散射面积，进气道布局形式上可采用

背负式设计，同时，为实现对发动机进口端面的有效

遮挡，可采用紧凑的蛇形大 Ｓ 弯内管道形式［２］。 这

种高隐身的进气道系统设计近些年来受到了越来越

多飞行器设计者的青睐［３］，如美国的“Ｂ２”、“Ｘ⁃４７”
等飞行器就采用了背负式进气道布局结合大 Ｓ 弯内

管道的设计方案。 然而，背负式进气道布局自身有

一定缺陷［４］，在较大迎角时不能很好利用高能来流

的冲压，在设计时需充分考虑机身、机翼、进气道唇

口等部件对进气道性能的干扰影响。 紧凑式大 Ｓ 弯

内管道设计容易造成流动分离，使得总压恢复系数

降低，流场畸变增大，降低进气道性能［５］。
在背负式进气道、无附面层隔板进气道（ＤＳＩ）

研究方面，罗普格鲁门公司的 Ｗｉｌｌｉａｍｓ 等［６］ 通过试

验方法对背负式进气道进行了大量研究，指出背负

式进气道的性能与飞机布局细节密切相关，必须与

机体进行一体化综合设计。 同时，通过对后掠的三

角翼外形的研究发现，边条漩涡对背部进气口的低

能量气流起到有利的“扫除”作用，可以提高大迎角

时总压恢复和降低畸变。 波音公司 Ｒｉｃｈａｒｄ［７］ 对军

用飞机超声速进气道系统进行了详细介绍，分析了

Ｆ３５ 采用的机身两侧 ＤＳＩ 进气系统入口波系和鼓包

对附面层排除机理；洛克希德马丁公司的 Ｈａｍｓｔｒａ
等［８］，采用先进的鼓包修型技术，提升了 ＤＳＩ 进气道

附面层排除能力；Ｋｉｍ 等［９］ 将传统进气道压缩面置

换为三维鼓包，通过优化鼓包长度和高度，提升了进

气道的总压恢复，降低了进气道出口畸变。 Ｔａｎ 和

Ｇｕｏ 等［１０］将背负式进气道方案与无附面层隔板技

术进行了结合，研究了鼓包高度对 ＤＳＩ 进气道性能

的影响。 国内在背负式大 Ｓ 弯进气道设计及分离流

动控制方面也开展了大量的研究工作。 南京航空航

天大学张航和谭慧俊等［１１］ 对安装在背部的类 Ｘ⁃４７
狭缝式进气道进行了设计和仿真，获得了该类进气

道的流动特征和工作特性。 北京航空航天大学李大
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伟等［１２］针对无人机特点，设计了一种短扩压、大偏

距、背负式 Ｓ 形进气道，并通过仿真的方法，分析了

进气道出口流场图谱和机身对进气道性能的影响。
在大 Ｓ 弯进气道性能预测方面，ＡＩＡＡ 从 ２０１２

年至今共组织召开了 ４ 届推进空气动力学研讨

会［１３⁃１５］，针对设计的大 Ｓ 弯进气道研究标模，考核

现有 ＣＦＤ 代码、网格和湍流模型在大 Ｓ 弯进气道内

分离流动预测的可靠性，给出 ＣＦＤ 模拟的指导原

则。 来自 ＮＡＳＡ、波音、ＤＬＲ 等空气动力学研究机构

采用自主开发的 ＣＦＤ 代码，系统研究了不同网格、
不同湍流模型、不同来流速度对大 Ｓ 弯进气道内流

动的影响。
从目前公开发表的文献来看，国内相关方面的

研究大多集中在对背负式进气道［４］、 ＤＳＩ 进气

道［１６］、大 Ｓ 弯进气道流动特性和进气道内流动控制

技术的研究［１７］，而针对背负式进气道布局、带大 Ｓ
弯扩散段的 ＤＳＩ 进气道一体化研究开展还相对

较少。
本文以带鼓包的背负式大 Ｓ 弯进气道为研究对

象，采用非结构混合网格并结合自适应技术，通过数

值求解 ＮＳ 方程，对超声速来流条件下的进气道流

场特性及参数影响规律进行了一体化数值模拟研

究。 通过 Ｍ２１９２ 大 Ｓ 弯进气道模型，验证了程序对

进气道内分离流动预测的可靠性。 在此基础上，对
带鼓包背负式大 Ｓ 弯进气道在超声速来流情况下入

口激波分布、进气道内部流动情况以及出口流场的

气流品质进行了分析，重点考察了进气道入口鼓包

高度、唇缘后掠角等几何参数对进气道性能的影响，
得到了影响规律，可以为我国类似带鼓包背负式大

Ｓ 弯进气道设计提供参考。

１　 数值方法

本文研究采用中国空气动力研究与发展中心自

主开发的大规模并行流场解算器 ＭＦｌｏｗ 进行计算。
该解算器支持任意形状的网格单元，方便对复杂流

场区域进行自适应加密，变量存储于单元体心，控制

方程采用有限体积方法进行离散，时间离散采用隐

式的 ＬＵ⁃ＳＧＳ 方法，空间离散集成了目前国际主流

的空间离散格式和梯度求解方法，湍流模拟可采用

ＳＡ 一方程和 ＳＳＴ 两方程湍流模型，为了加速流场收

敛，软件采用了 ＦＡＳ 融合的多重网格方法、局部时

间步长方法和基于 ＭＰＩ 的大规模并行技术。 目前，

该软件多次参加 ＡＩＡＡ 组织的阻力预测和高升力预

测会 议， 数 据 对 比 中 取 得 了 较 好 的 数 值 模 拟

结果［１８⁃１９］。
在本文的研究中，采用四面体和三棱柱单元混

合的非结构网格，并结合了网格自适应技术，对进气

道入口激波位置进行了精细捕捉。 主控方程对流项

采用二阶迎风 Ｒｏｅ 通量差分裂格式进行离散，时间

项采用隐式 ＬＵ⁃ＳＧＳ 推进求解，梯度求解采用节点

型 Ｇａｕｓｓ 方法，限制器采用 Ｖｅｎｋａｔａｋｒｉｓｈｎａｎ 限制器，
湍流模型采用 ＳＡ 一方程湍流模型和 ＳＳＴ 两方程湍

流模型。
１．１　 控制方程

控制方程采用守恒形式的非定常可压缩 ＮＳ
方程

∂
∂ｔ∫ΩＷｄΩ ＋ ∮

∂Ω
（Ｆｃ － Ｆｖ）ｄＳ ＝ ０ （１）

式中， Ω 表示控制体的体积，∂Ω 表示控制体封闭面

的面积，Ｗ 为守恒变量，Ｆｃ 为无黏通量，Ｆｖ 为黏性

通量。
１．２　 网格自适应技术

网格自适应技术的目的是使用尽量小的网格量

获得尽量高的计算精度，基本的思想是增加局部区

域的网格分辨率，以便更好地捕捉流场细节，使计算

的精度增加。 网格自适应技术常用于含有激波或漩

涡的流场，可以得到更精细的激波和漩涡结构。 自

适应探测器和网格细分策略是自适应技术的 ２ 个关

键技术。 梯度探测器和法向马赫数探测器可以有效

地确定激波的位置，熵增探测器可以确定涡核及附

近区域，不同探测器的定义式如下：
法向马赫数探测器［２０］

Ｍｎ ＝ Ｖ
ａ
· ∇ｐ

｜ ∇ｐ ｜
（２）

　 　 熵增探测器［２１］

Δｓ ＝ ｓ － ｓ∞ ＝ Ｒ
γ － １

ｌｎ

ｐ
ｐ∞

ρ
ρ∞

æ

è
ç

ö

ø
÷

γ （３）

１．３　 湍流模型

大 Ｓ 弯进气道内通常存在较强的逆压梯度和黏

性相互作用，产生复杂的流动分离现象，对湍流模型

要求较高。 本文研究采用工程上应用广泛且相对成

熟的 ２ 个湍流模型，ＳＡ 一方程模型和 ＳＳＴ ｋ⁃ω 两方

程湍流模型。

·３７５·
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将湍流方程写为如下统一的守恒积分形式

∂
∂ｔ∫ΩＷＴｄΩ ＋ ∮

∂Ω
（Ｆｃ，Ｔ － Ｆｖ，Ｔ）ｄＳ ＝ ∫

Ω
（ＳＰ ＋ ＳＤ）ｄΩ

（４）
　 　 ＳＡ 一方程湍流模型公式的各部分及系数定义

参见文献［２２］，ＳＳＴ ｋ⁃ω 两方程湍流模型公式各部

分及系数定义参见文献［２３］。
本文中湍流模型方程的求解采用与主流控制方

程解耦的方式进行，这样一方面可以减少对主流控

制方程的求解难度；另一方面可以很好地利用已有

的层流流场解算器，从而减少编程工作量；最重要的

是可以减少计算量，提高计算效率，因为解耦避免了

求解高阶矩阵。

２　 方法验证

为了验证本文采用的数值计算方法在进气道内

流计算中的可靠性，我们选取了 ＲＡＥ Ｍ２１２９ 大 Ｓ 弯

进气道模型对程序进行了考核验证。 该进气道模型

是在 ＮＡＳＡ 和 ＵＫ Ｍｉｎｉｓｔｒｙ ｏｆ Ｄｅｆｅｎｓｅ 的支持下，在
ＤＲＡ ／ Ｂｅｄｆｏｒｄ １３ｘ９ 英尺风洞进行了风洞试验，并被

广泛应用于 ＣＦＤ 程序验证与确认［２４］。
图 １ 给出了该进气道外形的网格分布，计算采

用三棱柱和四面体混合的网格单元。 网格单元总数

约为 ６１７ 万，其中四面体单元 １６０ 万，三棱柱单元

４５７ 万，附面层第一层间距按 ｙ＋ ＝ １ 选取，物面法向

三棱柱网格单元数为 ３５。 为了验证程序可靠性，共
计算了 ２ 个不同流量条件下进气道性能，对应进出

口气流压力比分别为 ０．９５０ ７８ 和 ０．７４７ ６３，来流马

赫数Ｍ 为 ０．２１，攻角 α 为 ０°，雷诺数为０．３８８ ５×１０６。

图 １　 Ｍ２１２９ 进气道模型网格分布

图 ２ 分别给出了采用 ２ 种不同湍流模型计算得

到的进气道上下壁面压力分布与试验值的对比情

况。 可以看出，在不同流量条件下，ＳＡ 和 ＳＳＴ 湍流

模型计算得到的下表面分离位置较试验比均略靠

前，但整体来说，计算与试验得到的压力分布均吻合

较好，说明程序可以捕捉到大 Ｓ 弯进气道内部典型

流动特征。 表 １ 给出了采用不同湍流模型计算得到

的进气道出口的总压恢复系数与试验值及文献值的

对比情况，可以看出，本文计算得到的总压恢复系数

与试验及文献值吻合较好，尤其是在小流量系数条

件下，与试验值差别不到 １％，说明本文采用的数值

计算方法可以用于大 Ｓ 弯进气道性能分析，验证了

程序的可靠性。

图 ２　 计算与试验进气道上下壁面压力对比

表 １　 不同湍流模型进气道出口总压恢复系数对比

类型
小流量系数

ｐ ／ ｐｂ ＝ ０．９５０ ７８
大流量系数

ｐ ／ ｐｂ ＝ ０．７４７ ６３

ＳＡ ０．９８３ ９１ ０．９１０ ５４
ＳＳＴ ０．９８３ ９７ ０．９０９ ２９

文献值 ０．９８３ ７９ ０．９０７ ９４
试验值 ０．９８９ ７４ ０．９２７ ９８

·４７５·
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３　 计算结果讨论分析

本节利用前面介绍的数值计算方法，对某带鼓

包的背负式大 Ｓ 弯进气道在超声速来流条件下的流

场特性及参数影响规律进行了一体化数值模拟研

究。 该进气道内管道采用双大 Ｓ 弯曲设计，唇口为

后掠形状，无附面层隔道，在进气口处采用鼓包设

计，这个鼓包起到对来流的压缩作用，并产生一个把

附面层气流推离进气道的压力分布。 为了较好地对

流场特性进行捕捉，数值模拟分析时采用了网格自

适应技术，提升局部流场特性捕捉精度。 图 ３ 给出

了自适应前后进气道入口附近网格分布。 可以看

出，网格自适应后进气道鼓包处的压缩激波模拟的

更加精细。

图 ３　 背负式进气道自适应前后网格分布

３．１　 进气道超声速流场特性分析

图 ４ 给出了该背负式进气道在超声速 Ｍ 为１．５３
情况下计算得到的进气道总压恢复系数与试验值对

比曲线，其中横坐标为流量系数，纵坐标为总压恢复

系数，可以看出，计算得到的总压恢复系数与试验值

吻合较好，随着流量系数的逐渐增大，进气道出口总

压恢复逐渐降低，总压损失严重。 图 ５ 给出了不同

流量系数条件下出口截面上总压分布，可以看出，随
着流量系数的增大，总压分布变得越来越不均匀。

图 ４　 计算与试验总压恢复系数对比

图 ５　 不同流量系数对应出口截面的总压分布

图 ６ 给出了在流量系数为 ０．６ 时进气道入口附

近马赫数分布云图，可以看出，机头产生第一道斜激

波后，鼓包压缩产生锥型波，系列锥形波经鼓包压缩

后形成末激波。 在末激波后面，气流变成亚声速，进
入进气道内。 在进气道外唇口附近，在该流量系数

下进气道产生溢流，使得唇口外表面气流加速，局部

变成了超声速。 随着进气道流量的增大，进气口处

的末激波会逐渐发生内移，造成总压损失逐渐加大，
进气道性能下降。

图 ６　 进气道入口附近马赫数分布云图

图 ７ 给出了进气道内不同截面的总压分布和空

间流线分布。 可以看出，气流在经过鼓包以后在进

气道的下壁面发生了分离，形成了一个较低动量的

区域，随着流动不断向下游传播发展。 气流在 Ｓ 弯

管道内部，由于在转弯位置曲壁顶部压强大于底部

压强，在附面层内，速度低于核心流，为了平衡径向

压强梯度，需要附面层内速度较低的气流向内转折

一个更大的角度，从而出现由顶部到底部的横向流

动，形成二次流。 同时，我们可以发现，气流在经过

第二道 Ｓ 弯时，由于曲壁产生的压力梯度改变符号，
使得下壁面附近的低能量区域有向顶部移动的趋

势。 图 ８ 分别给出了流量系数在 ０．６ 和 ０．７７ 情况下

进气道出口截面速度矢量分布，图中云图采用马赫
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数着色。 可以看出，随着流量系数的不同，出口截面

的二次流的形态会有所差别，在小流量时，呈现的是

一对反方向旋转的漩涡结构，而在大流量时，进气道

出口截面会出现 ３ 对涡的结构。

图 ７　 进气道内不同剖面总压及空间流线分布

图 ８　 不同流量系数对应出口截面速度矢量图

３．２　 鼓包高度对进气道性能影响

对于带鼓包的背负式大 Ｓ 弯进气道，影响其性

能的参数较多，由于本文研究的进气道采用鼓包＋
后掠唇口的设计，不同的鼓包几何参数会对进气道

的性能产生一定的影响，本节主要考察进气道入口

处不同鼓包高度对进气道性能的影响。 选取了 ３ 个

高度 Ａ、Ｂ、Ｃ，具体外形示意图如图 ９ 所示。

图 ９　 不同鼓包高度示意图

图 １０ 给出了不同鼓包高度对进气道性能影响

规律曲线，可以看出，随着鼓包高度的增大，进气道

的总压恢复系数逐渐降低。 为分析其原因，图 １１ 给

出了流量系数为 ０．６，鼓包 Ａ 和鼓包 Ｃ ２ 种情况下进

气道入口处的激波分布。 结果显示，随着鼓包高度

的增加，鼓包处的压力等值线发生后移，在鼓包后面

越容易发生分离。 图 １２ 给出了鼓包 Ａ 高度下进气

道内不同剖面的总压云图和空间流线分布，与图 ７
鼓包 Ｃ 高度下进气道内不同剖面总压云图对比可

以看出，随着鼓包高度的升高，鼓包后的低能量分离

区逐渐变大，在来流和 Ｓ 弯曲壁的逆压梯度共同作

用下逐渐向下游发展，从而导致进气道性能逐渐下

降，总压恢复系数逐渐降低。

图 １０　 不同鼓包高度对进气道性能影响曲线

图 １１　 不同鼓包高度对进气道入口附近波系影响

图 １２　 鼓包 Ａ 高度下进气道内总压和空间流线分布

３．３　 唇缘后掠角对进气道性能影响

对于背负式进气道，不同的外流条件会对进气

道入口处的气流产生较大的影响，从而影响进气道

的性能。 本节主要考察进气道不同唇缘后掠角对其

性能的影响，我们选取了 ３ 个唇缘后掠角（３５°，４０°，
４５°）进行了计算分析，图 １３ 给出了不同唇缘后掠角

的外形对比示意图。 图 １４ 给出了不同唇缘后掠角

对进气道性能影响的规律曲线，可以看出，随着后掠

角的增大，进气道出口截面的总压恢复系数逐渐降

低，为分析其原因，图 １５ 给出了唇缘后掠角为 ３５°
和 ４５°情况下的进气道对称面压力分布，可以看出，
进气道唇口位于末激波后面，处于亚声速区域，随着

后掠角的增大，进气道内的压力逐渐降低，唇口位置

·６７５·
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产生的高压区位置逐渐后移，从而影响了进气道的 入口气流，导致进气道总压恢复系数逐渐降低。

　 　 　 　 　 图 １３　 不同唇缘后掠角示意图 图 １４　 不同唇后掠角对进气道性能影响曲线

图 １５　 不同唇缘后掠角对称面压力分布云图对比

４　 结　 论

本文通过对带鼓包的背负式大 Ｓ 弯进气道流场

特性及参数影响规律的一体化数值模拟研究，可以

得到以下结论：
１） 不同湍流模型对大 Ｓ 弯进气道出口总压恢

复系数预测影响较小，ＳＡ 和 ＳＳＴ 湍流模型计算得到

的 Ｓ 弯管道下表面分离位置较试验比均略靠前，计
算得到的 Ｓ 弯管道内压力分布和出口总压恢复系数

均与试验值吻合较好，说明本文采用的数值计算方

法可用于大 Ｓ 弯进气道内外流一体化性能分析。
２） 对于带鼓包的背负式大 Ｓ 弯进气道，在超声

速时来流时，进气道入口处鼓包压缩产生锥形波，系
列锥形波不断压缩，起到附面层排除的作用；鼓包后

形成的低动量区域随着流动不断向下游发展，在弯

曲管道曲率和压力梯度共同作用下，产生二次流动，
流量系数不同，进气道出口截面的二次流形态差异

较大。
３） 分析了不同鼓包高度、唇缘后掠角对进气道

性能影响规律，结果表明，在一定范围内，适当降低

鼓包高度或减小唇缘后掠角，有利于进气道性能

改善。
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