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一种DSI进气道改进设计特性评估及
试验研究

蔡明轩，叶 巍，董如鹏，陈 劼
（中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

摘 要： 在开展进发联合匹配调试试验前，需对进气道设计状态下的气动特性进行评估，验证其气动特性能否满足

目标需求。以一种无隔板进气道（DSI）为研究对象，建立了DSI进气道三维仿真计算模型与改进设计方案；验证了改

进方案模型的试验可适性；计算得到了地面状态下不同马赫数时的进气道气动特性；分析了通道内流场分布特点与

AIP截面探针测量的准确性；验证了其气动特性与畸变特性能够满足进发匹配的性能要求。结合进发联合试验，对

比其气动特性，验证了仿真方法的适用性。

关键词： DSI进气道；气动特性；进气畸变；相容性；航空发动机；进发匹配
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Evaluation and experimental research on the design characteristics
of an improved DSI inlet

CAI Mingxuan, YE Wei, DONG Rupeng, CHEN Jie

(AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China)

Abstract: Before the inlet/engine joint matching test, it is necessary to evaluate the aerodynamic
characteristics of the inlet under the design state to verify the aerodynamic performance. A DSI inlet was
taken as the research object so to establishe the DSI inlet 3D simulation calculation model and the improved
design scheme. The experimental adaptability of the improved scheme model was verified, and the inlet
aerodynamic characteristics under different Mach numbers on the ground was calculated. The flow field
distribution characteristics in the channel and the accuracy of AIP cross section probe measurement were
analyzed. It has been verified that the aerodynamic characteristics and distortion characteristics can match
the performance requirements of the engine. The applicability of the simulation method was verified by the
comparison of aerodynamic characteristics and the advanced joint test.
Key words: DSI inlet; aerodynamic characteristics; inlet distortion; compatibility; aero-engine; inlet engine

matching

1 引言

飞机与发动机之间的匹配（下面简称飞发匹配）

问题一直是航空领域研究的重点[1]。现代空战环

境日趋严酷，对飞机超/跨声速的机动性、超大攻角、

大侧滑角飞行以及短距大攻角起飞等非常规机动性

要求大幅提高，由此也对飞发匹配设计提出了更高

的要求。为提升飞机与发动机的综合性能及稳定

性，需开展一体化设计，形成最佳的飞发匹配，获得

最佳的推进系统效能[2]。针对目前日益复杂的飞

行条件，前机身、进气道与发动机在气动方面需要能

够良好地进行匹配。为防止前机身附面层影响进气

道，需要与前机身一起综合考虑进气道布局。发动

机稳定裕度需求与进气畸变特性、发动机性能与进

气道总压损失等均存在密切关联。
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研究人员对无隔板进气道的流场特性进行了大

量研究[3]。如杨应凯[4]对一种先进的无隔道超声

速进气道进行了设计方法研究，发现进气道鼓包构

型性能优异，并且取消了传统的超声速战斗机进气

道设计中的附面层隔道，使得飞机阻力小、质量轻、

可靠性高；唐静等[5]对无隔板进气道鼓包外形进行

了研究，基于离散伴随方法求取梯度，采用序列二次

规划优化方法对鼓包外形进行了优化；赵振山等[6]

以某无隔板进气道为研究对象，设计了流动控制装

置，通过抽吸提升进气道总压恢复系数。但目前在

进发气动匹配上，还缺少相应研究。以进气道联合

发动机为研究对象时，需要开展进/发联合数值计

算、全尺寸进气道与发动机地面及高空台联合试验、

进发相容性试飞等[7−10]，逐步降低进气道与发动机

流场匹配的不确定性。

本文通过ANSYS仿真软件对一种DSI进气道与

改进后试验用进气道进行了全三维流场数值仿真对

比计算，得到了不同马赫数下进气道的流场分布与

气动特性，验证了其气动特性与畸变特性能够满足

目标要求；通过吹风试验的数据对比，验证了仿真方

法的有效性，为后续进发联合匹配调试试验提供了

一定参考。

2 数值计算方法

计算流体力学的数值分析方法具有成本低、周

期短、适应范围广等优点，可以展现流场中的各个流

动细节[11]。目前工程实际中湍流流场计算大多采

用雷诺平均Navier−Stokes（RANS）方程方法。本文

计算软件采用FLUENT，包含基于压力的分离求解

器、基于压力的耦合求解器、基于密度的隐式求解

器、基于密度的显式求解器。由于采用了多种求解

方法和多重网格加速收敛技术，因而能达到最佳的

收敛速度和求解精度。灵活的非结构网格和基于解

的自适应网格技术及成熟的物理模型，使其拥有广

泛的应用范围。

非结构混合网格采用的流动控制方程为积分型

的RANS方程：

W n nV H H Sd + ( )d = 0 (1)
V

c v

式中：W u v w E= [ ,  ,  ,  ,  ]T为守恒变量；Hc为对

流通量；Hv为黏性通量；n为控制体单元边界面 的

向外的单位法向矢量。

黏性项离散采用中心差分，对流项离散采用

Roe格式[12]，时间离散采用LU-SGS方法[13]，湍流模

拟采用一方程SA模型[14]。

计算边界条件给定方法为：在特定远前方来流

参数下，通过调节进气道出口静压模拟不同节流状

态。计算模型采用前机身/进气道组合体，其流场计

算方法经过了大量算例计算，并与试验数据进行了

对比，验证了计算方法的可靠性[15]。

3 进气道流场数值计算

3.1 模型网格与计算状态

计算的进气道模型如图1所示。采用ICEM软件

对模型进行网格划分。远场选取半球型，更贴合对

称模型在大气中的进气方式。整个计算域采用多面

体非结构网格填充，总网格量为780万左右。在网格

生成过程中，对DSI进气道的外壁面、鼓包和进口倒

角位置进行了局部加密，其网格模型如图2所示。

计算远场条件设置为：压力远场p0=101 325 Pa；
进气道出口设为压力出口，通过调节背压，使进气道

出口流量达到目标流量；DSI进气道对称面设为对

称边界；湍流模型采用S-A模型，计算精度为二阶。

对进气道地面状态进行仿真计算，4个地面计算

状态（表1）分别对应进气道出口马赫数Ma=0.31，
0.41，0.49，0.54下的工作状态。对4个状态下的前机

身进气道的流场分布与气动特性进行分析。

3.2 气动特性分析

对DSI进气道模型进行全三维流场仿真计算，

图1 DSI进气道模型
Fig.1 DSI inlet model

图2 DSI进气道鼓包处网格
Fig.2 DSI inlet bulge grid
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得到不同流量状态下来流攻角 =0°、侧滑角 =0°时
的进气道流场分布与气动特性，验证了进发匹配满

足需求。将计算得到的进气道出口马赫数与目标马

赫数进行对比，如图3所示，4个状态的目标马赫数不

断提高，计算得到的不同进气道状态下的马赫数曲

线与目标马赫数曲线接近。

图4为不同马赫数状态下进气道的总压恢复系

数。可见，随着进气道出口马赫数的增加，进气道内

的总压损失逐渐增大，总压恢复系数逐渐减小。究

其原因是，随着进气道内流量增大、流速加快，进气

道内的流场变化更加剧烈，气流经过管道造成的总

压损失变大，高压区的范围变得狭长，低压区的范围

相对变大，导致进气道出口截面的总压恢复系数减

小，流场的畸变程度增大。

3.3 流场分析

在不同的进气道出口马赫数下，进气道对应的

流场基本类似，如图5所示。气流流过进气道内壁管

道，经过鼓包位置，在内壁面的面积缩小，流速变大，

被鼓包的几何型面抬起，在鼓包后发生分离，形成不

同范围的高、低压区；高压区狭长，低压区存在涡，形

成总压损失，从而产生畸变。随着气流流向管道后

方，逐渐掺混，流场趋于均匀。

图6为不同马赫数下进气道出口截面的总压分

布。可见，随着马赫数的增加，进气道内气流速度加

快，流量增大，出口截面的总压逐渐减小，损失变大，

出口截面畸变指数也变大。在较低流量时，低压区

范围较小，高压区呈扭曲的心形，范围较为圆润，此

时总压恢复系数较大；在较高流量时，低压区范围扩

大、总压值减小，高压区范围变得狭长，过渡区范围

变大，流场畸变程度变大，总压恢复系数减小。

在进气道出口截面位置布置测点，测点选取8×5
类型，采用等环面积的方式排布。通过数据处理可

以得到每个测点位置的总压值，在此基础上计算出

该截面的稳态畸变指数。由于目前计算条件无法得

到进气道出口截面处的紊流度，故将出口截面的稳

态周向畸变指数作为进气道出口截面的稳态畸变指

数。测点分布如图7所示。不同马赫数下，进气道出

口截面位置的稳态畸变指数变化趋势如图8所示。

表1 计算状态
Table 1 Calculation state

状态 出口马赫数 来流静压/Pa 出口静压/Pa

Status 1 0.31 101 325 86 000

Status 2 0.41 101 325 79 000

Status 3 0.49 101 325 70 500

Status 4 0.54 101 325 66 800

图3 马赫数对比
Fig.3 Mach number comparison

图4 不同马赫数下的总压恢复系数
Fig.4 Total pressure recovery coefficient at

different Mach numbers

图5 进气道纵剖面总压分布及流线图
Fig.5 Inlet profile total pressure distribution and flow diagram
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随着管道内流量的增大，进气道出口截面的稳

态畸变指数不断变大。由于综合畸变指数等于稳态

畸变指数与紊流度之和，但紊流度通过计算仿真无

法获得，且紊流度一般小于稳态畸变指数，为此本文

的综合畸变指数以2倍稳态畸变指数值作为评估值。

目标进气道出口的不同进气状态下的畸变容限范围

图6 不同马赫数下出口截面总压分布
Fig.6 Total pressure distribution of outlet section at different Mach numbers

图7 测量点角度和半径示意图（逆航向）
Fig.7 Angle and radius diagram for measurement

points (reverse course)

图8 不同马赫数下出口截面的稳态畸变指数
Fig.8 Steady-state distortion index of outlet section

at different Mach numbers

82 燃 气 涡 轮 试 验 与 研 究 第38卷



=9.0%~12.0%，仿真得到的固定状态范围内的畸

变容限范围 0CFD=3.0%~9.6%，满足目标的畸变

容限。

4 试验用进气道可适性验证

考虑到试验条件以及前文仿真结果，基于飞机

前机身流场特性，从进发匹配点性能、进气道出口压

力分布、喉道和管道沿程压力分布3个维度开展改进

方案设计，缩短DSI进气道进口前长度，保证鼓包型

面完整性。图9、图10为进气道改进方案，模型同样

采用ICEM软件进行网格划分；远场边界选取半球

型，采用多面体非结构网格填充，总网格量为770万
左右。计算方法及状态与前文一致。

4.1 流场分析

图11为改进方案进气道AIP截面的气动特性与

原进气道的对比。可见，不同计算状态下马赫数与

流量曲线对应数值和发展趋势均较为相近，不同马

赫数下的总压恢复系数与稳态畸变指数变化趋势也
图9 改进方案进气道模型

Fig.9 Inlet model of improved scheme

图10 改进方案进气道鼓包处网格
Fig.10 Inlet bulge grid for improved scheme

图11 原进气道与改进方案气动参数对比
Fig.11 Comparison of aerodynamic parameters between the original inlet and the improved scheme
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较为相近，证实改进方案进气道的气动性能变化不

大。改进方案进气道仿真得到的固定状态范围内的

0CFD=2.6%~9.6%，与原进气道一致，满足畸变裕

度要求。改进方案进气道模型可以代替原进气道模

型开展吹风试验。

图12为原进气道与改进方案的纵剖面和出口截

面的总压分布。可见，不同计算状态下，改进方案进

气道对应的不同状态下的流场基本类似。气流流过

图12 设计状态下同位置流场特性对比
Fig.12 Comparison of flow field characteristics at the same position under the design state
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进气道内壁管道，经过鼓包位置，在内壁面的面积缩

小，流速变大；气流被鼓包的几何型面抬起，在鼓包

后发生分离，形成不同范围的高、低压区；高压区狭

长，低压区出现涡，形成总压损失，从而产生气流畸

变。随着气流流向管道后方并逐渐掺混，流场趋于

均匀。

不同马赫数下，气流通过进气道的流量有差异，

造成的总压损失也不同。在较小流量状态时，低压

区范围较小，平均总压值较大，高压区延伸较短，在

轴向距离上更早掺混均匀，AIP测量截面总压恢复

系数较大；在较大流量状态时，低压区范围较大，平

均总压值较小，高压区在轴向位置上延伸较长，总压

损失较大，从而导致气流畸变程度较大。

最大流量状态下，原进气道出口与改进方案进

气道AIP截面的总压分布和马赫数分布情况近似，

但高压区与低压区的范围，高马赫数区与低马赫数

区的范围有所不同。前者出口高压区更为狭长扭

曲，范围相对更大，低压区范围明显，压力平均值更

小，稳态畸变指数更大；后者高压区范围较小，低压

区位置与范围跟前者类似，但压力平均值更大，稳态

畸变指数相对较小。马赫数分布与总压分布存在一

定的联系，低压区的马赫数相对更小，前者高马赫数

区范围呈扭曲心形，后者高马赫数区范围更为圆润，

范围更大。

4.2 测试敏感性分析

在AIP测量截面按等环面积方式布置40个测点

用于气流速度角（气流方向与x轴夹角）的测量，通过

仿真得到不同测点位置的速度矢量在x、y、z轴的轴

向分量与速度角。如表2所示，在设计状态下，40个
测点位置的速度角均小于1°，当气流角小于15°时满

足测试敏感性要求，验证了AIP截面测量的准确性。

5 试验结果分析

对改进方案的进气道开展吹风试验。进气道试

验件由前机身组件以及进气道组件2部分构成。在

进气道试验件出口AIP截面安装流量管，通过流量

管测量进气道出口总压、壁面静压以及脉动总压，实

时监测流场参数变化，保证进气道出口流场满足

需求。

以试验环境压力psy=97.27 kPa作为基准，以AIP
截面平均总压作为面平均总压，得到进气道各状态

气动参数，见表3。仿真计算以理想大气环境压力

pt=101.30 kPa作为基准，仿真计算的出口截面实际

上比试验的流量管位置更靠前，流道内的气流更加

剧烈，低压区面积更大，受附面层及低压区的影响损

失更大，故仿真计算得到的AIP截面的总压恢复系

数小于试验测量结果。其中最大马赫数状态进气道

总压恢复系数试验值为0.812，出口综合畸变指数为

8.71%。各状态下仿真与试验结果接近，总压恢复系

数差值不超过2.50%，稳态畸变指数不超过1.30%。

6 结论

对一种DSI进气道模型与改进方案进气道模型

进行了全三维数值仿真，得到了地面状态不同出口

马赫数下2种进气道内的流场分布以及气动性能参

数，开展了试验适用性验证，分析了不同状态下进气

道的气动特性变化趋势，并与吹风试验结果进行了

对比。主要结论如下：

（1） 随着进气道抽吸能力增强，进气道AIP截面

马赫数增大，流量增大，总压恢复系数变小，稳态畸

变指数变大。

（2） DSI进气道出口截面的稳态畸变指数在固

定计算状态范围内的畸变容限为1.5%~4.8%，满足

表2 设计状态时各测点气流速度角值 （°）
Table 2 Velocity angle value of each measuring

point under the design state (°)

A R1 R2 R3 R4 R5

0 0.084 0.058 0.105 0.125 0.124

45 0.090 0.061 0.060 0.071 0.076

90 0.096 0.066 0.039 0.020 0.007

135 0.096 0.056 0.060 0.074 0.078

180 0.119 0.008 0.082 0.124 0.141

225 0.143 0.110 0.084 0.087 0.087

270 0.149 0.092 0.087 0.100 0.125

315 0.037 0.035 0.125 0.150 0.164

表3 试验过程各状态进气道气动参数
Table 3 Aerodynamic parameters of inlet in

each status during the test

参数 Status 1 Status 2 Status 3 Status 4

出口马赫数 0.31 0.41 0.49 0.54

低压区范围/（°） 185.7 185.8 184.8 180.3

稳态畸变指数（试验）/% 1.01 1.54 2.34 3.49

稳态畸变指数（仿真）/% 1.38 2.47 3.25 4.77

总压恢复系数（试验） 0.922 0.890 0.852 0.812

总压恢复系数（仿真） 0.913 0.874 0.828 0.806

综合畸变指数/% 2.96 4.48 6.59 8.71
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目标的畸变容限。

（3） 改进方案进气道在不同马赫数下的气动特

性与DSI进气道相近，管道内流场分布类似，AIP截
面气流速度角均小于1°，满足试验适用性。

（4） 改进方案进气道仿真结果与吹风试验结果

相比，出口截面总压恢复系数差值不超过2.50%，稳

态畸变指数不超过1.30%，验证了仿真方法的准

确性。

（5） 通过全三维仿真计算得到了2种进气道的

气动特性与流场分布，验证了进气道能够满足目标

畸变容限需求，为后续的进发匹配试验提供了一定

的参考。
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