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摘 要：为了探究跨声速状态下轴对称中心体可调进气道的流动特性，设计了一个轴对称变几何进

气道，研究了其在Ma0=1.1时不同中心体调节位置下的流场特征和气动性能，获得了其口部和泄流腔内

流动特性、节流特性以及气动性能。结果表明：四个不同中心体位置的进气道在Ma0=1.1状态下呈现出

3种不同的口部波系结构，分别为：全亚声速流动、“λ”波系和单道脱体弓形波。当中心体位置靠后

时，进气道为混压式，入口处为全亚声速流动，肩部泄流腔始终处于正常泄流状态；当中心体位置靠前

时，进气道为外压式，入口会呈现“λ”波系与单道脱体弓形波两种情况，泄流腔在低反压下为倒吸状

态，而在高反压下转变为泄流状态。进气道处于外压式时在中心体一侧会产生大尺度的分离，抗反压能

力相比处于混压式时略差。随着中心体前移距离的增大，进气道的流量系数和总压恢复系数都呈现不同

程度的下降，其中总压恢复系数下降了14.8%，流量系数下降了7.5%。因此，对于本文研究的进气道而

言，跨声速状态下其工作在混压式状态时具有较好的工作性能，其对应的较佳内收缩比为1.05。
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Abstract：To investigate the flow characteristics of an axisymmetric inlet with variable positions of center⁃
body at transonic state，an axisymmetric variable-geometry inlet is designed. Flow characteristics at the entrance
and bleeding chamber，throttling characteristics and aerodynamic performance of the inlet with different center⁃
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body positions are obtained by numerical simulation under the free flow Mach number of 1.1. The results show
that 3 types of shock wave systems appear at the entrance，which includes full subsonic flow，λ-type shock
waves and single detached bow shock. When the centerbody locates backward，the inlet is a mixed-compression
type one with full subsonic flow in the entrance，and the shoulder bleeding chamber is always normally operated.
When the centerbody locates forward，the inlet is an external-compression type one with λ-type shock waves or
single detached bow shock，and the chamber is at the state of suction under low back pressure，transforming into
an inversion state under high back pressure. In addition，a large-scale separation babble lies on the side of cen⁃
terbody when the inlet works in the external-compression state，which have worse capability of resisting the ad⁃
verse pressure gradient than that in the mixed-compression state. With increasing the centerbody translation dis⁃
tance，the mass flow coefficient and total pressure recovery coefficient of the inlet decrease to some extent，
among which the total pressure recovery coefficient decreases by 14.8% and the mass flow coefficient decreases
by 7.5%. Therefore，when the studied inlet work in the mixed-compression state，it has better performance at
transonic state，and the corresponding internal contraction ratio is 1.05.

Key words：Variable-centerbody axisymmetric inlet； Position of centerbody； Transonic state； Shock
wave system at entrance；Throttling characteristics

1 引 言

近 年 来 ，TBCC（Turbine Based Combined Cycle
Engine）组合循环发动机因其具有较高的作战效能、

生存能力、低速性能［1］和经济适用性［2-3］，成为世界各

国竞相发展的推进动力形式。进气道作为 TBCC推

进系统的重要组成部件，不仅需要高效地向发动机

提供一定压力、温度和流量的空气，还肩负着出口流

场均匀性调节以及隔离上、下游扰动等功能［4］。一般

而言，进气道在高马赫数下需要较大的内收缩比以

提高性能，而在低马赫数下为了保证其起动性能和

流量系数要求，则需要适当降低内收缩比。因此，为

了兼顾低马赫数和高马赫数下的性能，需要采用变

几何方法来使进气道在宽速域条件下高效稳定地工

作，目前主流的变几何进气道均采用保证捕获面积

不变、改变喉道面积的方法调节内收缩比。在这种

情况下，高马赫数时进气道往往具有较大的内收缩

比，进气道内部激波/边界层效应显著，需要对边界层

进行有效吸除来避免出现较大的分离。

早在 1949年，Hayes［5］就提出了轴对称变几何进

气道方案，其通过实验与理论研究了可膨胀式的中

心体对进气道整体性能影响。研究结果表明，通过

改变中心体的肩部高度可以在不产生较大性能损失

的情况下获得需要的流量并且稳定工作。20世纪 60
年代，美国成功研制出一代经典-SR-71黑鸟侦察机，

其配套的 J-58发动机是 TBCC推进系统的雏形［6］。

J-58发动机采用的变几何结构为可前后平移的中心

体，设计马赫数为 3。当进气道处于设计状态时，中

心体产生的激波恰好与唇口相交，此时内收缩程度

最大。随着马赫数减小，中心体逐渐向前移动，当马

赫数达到 1.6时，中心体达到最前位置。美国马里兰

大学的 Colville等和 Starkey等［7-10］对 J-58的进气道进

行了反设计，并成功地将其工作范围拓宽至马赫数 7。
在以上变几何轴对称进气道的研究基础上，研

究人员开展了中心体平移与锥体型面变化相结合的

变几何方案。NASA提出了 VDC（Variable Diameter
Centerbody）［11-13］混压式进气道，该进气道的中心体为

可调节伞状结构。VDC进气道可以在各种工作条件

下获得较好的性能，但其在实际过程中面临诸如结

构可靠性差、易疲劳破坏等问题，工程实现难度较

大。为了解决上述问题，文献［14-17］提出一种中心

体开槽加前后平移的变几何方案——TCCB（Translat⁃
ing Channeled Center Body）进气道。相比于 VDC进

气道，TCCB进气道具有结构更简单、重量更轻等优

势，并且无需通过溢流来满足进气道在低马赫数下

的起动问题。但内通道开槽会造成周向上较大的压

力梯度，增大出口流场畸变。文献［18-19］提出了一

种多级盘式轴对称进气道 MRD（Multi-row Disk In⁃
let），其将中心体整体拆分为一个圆锥体和间距可调

的多级圆锥盘。这种进气道利用气动压缩面代替了

物理压缩面，极大地减轻了整体的重量并且通过圆

盘间的空腔抑制了边界层的发展。但其中心体宝贵

的内部空间变得不可用，并且飞行器在非常规飞行

状态下空腔中的旋涡将不再稳定，从而干扰整体流

场。不同于之前的方案，Skylon飞行器的 SABRE［20］
发动机采用了一种新型的调节方式，其将进气道分
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为多个子通道，通过中心体及其中间隔板平移的方

式来实现变几何调节，因此在调节过程中中心体整

体型面未发生改变。该进气道的重量相比于常规变

几何进气道可减轻约 80%，但同时也存在喉道马赫数

过高、各子通道间流动耦合明显等不足。

可以看到，现有研究主要关注变几何进气道在

马赫数 2及以上工况下的流场特征及气动性能，然而

实际上变几何进气道在跨声速状态下的流动特性以

及推阻平衡问题是关键［17］，但对于其在跨声速状态

下的研究目前仍然比较缺乏，影响进气道流动特性和

气动性能的因素尚不清楚，设计进气道时需要着重考

虑该状态。为此，本文在设计了一个中心体位置可调

的进气道基础上，探究了跨声速（Ma0=1.1）状态下中心

体位置对进气道流场特征及气动性能的影响。

2 物理模型及计算方法

2.1 进气道气动型面设计

本文设计了一种轴对称可调中心体式进气道，

见图 1（a）。该进气道的巡航马赫数为 4，外压段采用

半锥角为 15°的单级锥形激波压缩，出口截面为环

形。为了降低进气道的气动阻力，唇罩内型面初始

段为水平，因此，进气道唇罩激波/边界层干扰现象很

强，特别是在巡航马赫数状态。为了避免强唇罩激

波诱导边界层形成大尺度的分离，在喉道处附近布

置了泄流结构，如图 1所示。中心体附近排出的气流

经中心体内部的腔体和空心支板中的气路进入外界

大气。为了溢除结尾激波位于喉道附近时在唇罩侧

诱导产生的分离区，借鉴 J-58的设计，通过引射流路

将唇罩一侧排除的边界层低能流吸入喷管与主流混

合（完整模型采取四支板结构），从而达到引射增推

的效果［21］。进气道的主要设计参数在表 1中列出，各

设计参数均通过发动机进口直径 D无量纲化。

在低于巡航马赫数状态，通过向上游平移中心

体，结合内弯的唇罩内型面，达到改变进气道喉道的

位置以及喉道面积的目的。前进距离以 dtran表示，并

以巡航马赫数状态下中心体所在的位置作为 dtran的

原点。图 1（b）给出了 Ma0=1.1时的进气道示意图。

进气道巡航状态型面确定之后，该进气道的调节规

律只有中心体前进距离 dtran一个参数。为了探索在

跨声速状态下最佳的中心体位置，研究了其在 4个不

同中心体位置下的流场特征和气动性能。4个中心

体位置对应的总收缩比、内收缩比列于表 2中。其中

A和 B位置下为混压式进气道，C和 D位置下为外压

式进气道，以位置 B（dtran/D=0.45）作为本文分析的基

准位置。

2.2 数值仿真方法介绍

本文采用商业 CFD软件 Fluent进行数值计算，选

用理想气体作为研究介质，并通过 Sutherland公式求

解分子粘性系数，壁面均为绝热无滑移固壁。湍流

模型采用 k-ω SST 模型，该模型广泛应用于进气道内

外流仿真［22-23］，具有较好的仿真预测精度。采用二阶

迎风格式对 N-S方程进行求解。使用 ICEM软件进

行网格划分，如图 2所示，由于边界条件、流动区域的

Fig. 1 Sketch of the axisymmetric variable-centerbody inlet

Table 1 Main design parameters of the inlet

Parameter
Radius of the centerbody R1/D
Radius of the cowl R2/D
Radius of the shell R3/D
Half-cone angle δ/（°）

Value
0.32
0.50
0.64
15
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对称性，选取流动区间的 1/4作为计算域，同时对整

个放气流路进行模拟。第一层网格取 0.01mm，保证

绝大部分近壁 y+在 10以内，网格总量约为 500万。

2.3 算例验证

为了检验上述仿真方法的可靠性，根据该模拟

方法对文献［17］给出的 TCCB轴对称进气道模型进

行了仿真研究。该进气道通过 F-15飞机挂飞完成飞

行试验，飞行马赫数为 1.3。图 3中给出了临界状态

下 60°子午面中心体上的沿程静压分布对比。从图 3
中可以看出，本文的仿真方法得到的壁面沿程静压

与文献中的飞行实验数据吻合得较好。由此可见，

该仿真方法可以较为准确地模拟跨声速状态下进气

道内的复杂流动。

3 计算结果与分析

3.1 进气道口部流动特性分析

图 4给出了当 Ma0=1.1时，中心体处于基准位置

B（dtran/D=0.45）时，在出口反压 pb=1.0p0马赫数等值线

图，为了便于分析，用黑线在马赫数等值线图中标注

出声速线。进气道口部呈现出全亚声速流动，这是

由于来流马赫数很低，当流经半锥角 15°的中心体之

后，形成脱体激波。波后亚声速气流在经过肩部之

后，因流道弯曲加速至超声速，形成第 1个局部超声

速区。随后，由于进气道喉道处流动壅塞，在进气道

入口诱导产生一道正激波，在正激波作用下，超声速

气流减速至亚声速。亚声速气流进一步减速增压，

在入口截面形成了一个压力极大值点，如图 5所示。

当亚声速气流进入到管道之后，流道先收缩后扩张，

类似于拉瓦尔喷管，气流在喉道截面重新加速至声

速，从而形成第 2个局部超声速区。

图 6给出了 Ma0=1.1，pb=1.0p0时，不同中心体位

置（dtran/D=0.38/0.45/0.51/0.58）下进气道口部附近流

场结构和第二个放气腔的流线图。与基准位置 B相

比，中心体位置 A（dtran/D=0.38）向下游平移了 50mm，

其内收缩比大于基准位置，因此喉道截面的流通能

力更差。该进气道口部同样呈现出全亚声速流动，

壅塞所产生的正激波进一步前移，使得进气道入口

上游的第 1个局部超声速区彻底消失，中心体上的压

力分布由基准模型中的顺压梯度转变成逆压梯度，

如图 7（a）所示。气流经过锥形激波后直接以亚声速

进入进气道，在喉道处加速至超声速并通过结尾激

波减速为亚声速。当中心体相对于基准位置向上游

平移 50mm（位置 C，dtran/D=0.51），此时进气道完全为

纯外压式，喉道位于进气道入口处，气流以超声速进Fig. 3 Surface static pressure distribution of the inlet model

Fig. 4 Ma0=1.1, pb=1.0p0, Mach number contours of the baseline inlet (dtran/D=0.45)

Table 2 Parameters of the inlet with 4 centerbody position

Position
A

B

C

D

Centerbody translation distance dtran/mm
280
330
380
430

dtran/D
0.38
0.45
0.51
0.58

Internal contraction ratio CRin
1.21
1.05
—

—

Total contraction ratio CRt
4.17
4.17
4.17
4.06

Fig. 2 Boundary conditions and mesh of inlet
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入进气道并因此形成了复杂的口部“λ”波系结构。

这是由于中心体的前移使得肩点前的压缩面完全处

于进气道外部，气流进入进气道前得以充分膨胀。

唇罩激波和中心体处的边界层相互干扰，诱导形成

一道分离激波，分离激波前马赫数达到了 1.4。中心

体的前移同时改变了泄流腔处的流动，肩部膨胀产

生的低压区使得下游分离包前移并覆盖第二个泄流

腔，从图 7（a）可以发现第二个泄流腔处的压力波动

逐渐消失，此时第二个泄流腔中流态发生改变，前 4
个放气缝出现回流，第 5个放气缝仍为泄流状态。当

中心体前移 100mm（位置 D，dtran/D=0.58）时，如图 6
（d）所示，压缩面一侧分离区进一步增大并前移，形

成一道左行分离激波，并产生超声速溢流。气流局

部膨胀加剧，肩点处的马赫数与逆压梯度进一步增

大（分离激波前马赫数为 1.42，如图 7所示）。分离激

波后超声速气流撞击在唇罩，形成一道脱体激波。

从图 6中可以看到，第二个泄流腔中五个放气缝全部

为回流状态，分离包尺寸增大，第二个泄流腔处分离

包高度明显增加。这导致了主流气动型面进一步收

窄，激波串波节数增加，并且与下游引射流路的局部

超声速区相连。

总体来说，4个不同中心体位置的进气道在 pb=
1.0p0状态下呈现的波系结构可分为 3种。当中心体

比较靠后，进气道为混压式进气道时，入口为全亚声

速流动且无溢流；当中心体前移，进气道变为纯外压

式进气道时，肩部附近气流加速形成局部超声速区，

在入口附近诱导产生较为复杂的激波结构，并且由

于加速之后的压力较低，第二个泄流腔内的流动由

正常泄流逐渐演变成回流，使得压缩面一侧的激波/
边界层干扰现象较为明显。

3.2 进气道节流特性分析

图 8为位置 A（dtran/D=0.38）与 B（dtran/D=0.45）在不

同反压下的马赫数等值线图。以中心体处于基准位

置 B为例，该情况下喉道位于第二个泄流腔处，低反

压状态下（pb=1.0p0）结尾激波位于喉道下游，结合图 9
壁面压力分布曲线可以发现，压缩面上第二个泄流

腔处压力振荡整体呈下降趋势，且在第二个泄流腔

后压力迅速增加，此时边界层主要从第二个泄流腔

前 3个放气缝中排出；随着出口压力 pb升高，结尾激

波逐渐前移并演变为正激波站立于第二个泄流腔

处，同时由于主流压力升高，激波根部分离区高度有

所减小，第二个泄流腔后壁面压力明显升高超过泄

流腔前 3个放气缝，此时边界层主要从后 2个放气缝

中排出；当结尾激波越过喉道（pb=1.9p0）并推出进气

道，管道中超声速区消失，发现下游压力扰动传导至

上游第一个泄流腔处致使入口上游超声速区也接近

消失，演变为全亚声速流动，此时泄流腔处的分离区

消失，第二个泄流腔处压力由振荡下降变为振荡上

升，边界层大多从后 2个放气缝中排出。

中心体处于位置 A与 B 时的节流特性整体相

似，低反压状态下（pb<1.9p0）于管内喉道后出现一道

结尾激波，随着压力升高结尾激波逐渐越过喉道推

出进气道外变为亚声速流动，不同点在于中心体处

于位置 B时较为靠前，在压缩面一侧两泄流腔间形

成极大值点，而处于位置 A时在此范围内表现为顺

压梯度。

图 10（a）~（d）为中心体处于位置 C（dtran/D=0.51）
时不同反压下的马赫数等值线图。在 pb=1.0p0工况

下，中心体处于位置 C与基准位置 B时流场的区别已

于上文分析过，在此不做赘述，但壁面压力分布则呈

现明显区别，受下游分离包覆盖第二个泄流腔的影

响，该处压力较为平稳未出现大尺度的振荡。当出

口压力逐渐升高（pb=1.5p0），结尾激波后的激波串第

二个波节和下游引射流路入口的超声速区逐渐消

失，第一个波节末尾处的激波位置明显前移。分离

激波与唇罩激波相交产生的马赫杆高度增加，靠近

压缩面的一端从强解演变为弱解，并使波前超声速

区域与波后激波串第一个波节相连。同时结尾激波

的前移使得泄流腔处压差增大，泄流量增加。随着

压力持续升高（pb=1.7p0），结尾激波与第一个波节末

尾的激波继续前移，波前超声速区域第一个波节重

新分开。此时结尾激波的位置已十分靠前，且唇罩

Fig. 5 Ma0=1.1, pb=1.0p0, static pressure distribution(p/p0)

of the baseline inlet (dtran/D=0.45)
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Fig. 6 Ma0=1.1, pb=1.0p0, Mach number contours of the inlet with different centerbody positions
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一侧的“λ”结构接近消失，马赫杆高度达到通道高度

的 40%，此时第 4个放气缝也转变为泄流状态。高反

压状态下（pb=1.9p0），激波串演变为一个非常小的超

声速区，结尾激波已脱离唇口形成一道弓形激波，该

弓形激波上方的“λ”结构完全消失，马赫杆高度发展

为通道高度的 60%。且受主流高压影响下游分离区

消失，仅剩泄流腔处由前 2个放气缝回流所致的小尺

度分离，后 3个放气缝均为正常泄流状态，结合图 11
可以看到泄流腔处重新出现大范围压力波动。此

外，相比中心体处于位置 A和 B时唇罩一侧的入口压

力始终不变，处于位置 C时进口压力在结尾激波推出

进气道后出现了明显升高。

Fig. 7 Ma0=1.1, pb=1.0p0, static pressure distribution(p/p0) of the inlet with different centerbody positions

Fig. 8 Ma0=1.1, Mach number contours of the inlet with the centerbody positions dtran/D of 0.38 and 0.45
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中心体处于位置 D（dtran/D=0.58）时，节流特性与

处于位置 C时较为相似，随着反压升高，结尾激波波

节数逐渐减少，并在 pb=1.7p0时完全消失；不同之处是

其结尾激波在低反压状态下便以脱体弓形波的形式

存在，整个压升过程中结尾激波仅改变了站立位置，

整体结构并未出现明显变化。另一方面，受中心体

向前运动的影响，其分离包尺度相比处于位置 C时有

明显的扩张，这使得中心体在 D位置下抗反压能力最

差。当出口反压超过 1.7p0后，结尾激波迅速向上游

运动，进气道进入喘振状态。结合图 11中进气道压

缩面上的压力曲线可以发现，相同反压状态下（pb=
1.7p0）中心体处于位置 D时在第二个泄流腔处压力波

动更剧烈、均值更高；从压升起始点所在位置的角度

来看，处于位置 C时出口压力超过 1.7p0进入亚临界

状态后压升起始点才出现明显前移，而处于位置 D在

1.5p0时压升起始点便前移。

综合上文关于进气道在 4个中心体位置下节流

特性的分析，可以看出其节流特性呈现出较为明显

的差异，而这种差异性最终归因于不同中心体位置

对于进气道上游和喉道流场的影响。一方面，当进

气道为纯外压时，入口气流膨胀为超声速，从而在入

口产生唇罩激波和分离激波，带来较大的溢流和流

动损失。另一方面，进气道为混压时，内收缩段的存

在使得混压式进气道在喉道前拥有更高的压力，能

够有效抑制下游分离的前传，杜绝泄流腔中出现回

流现象，带来更好的抗反压能力，同时内收缩比越

小，性能越佳。

3.3 进气道气动性能分析

图 12为 4个中心体调节位置下进气道在出口截

面上的总压恢复系数和流线图，其中 σ表示总压恢复

系数，图 12（a），（b），（c）分别表示不同的出口反压状

态，进气道在 4个中心体位置下的出口截面均取
1
4环

并按顺时针方向进行排列。如图所示，低压状态下

（pb=1.0p0）4个不同位置下出口 σ分布规律一致，在截

面中心区域靠唇罩一侧出现较明显的低能流堆积；

两侧的总压恢复系数较高，且随着 dtran的增大，总压

分布更加均匀。从其流线图可以发现，受上游支板

Fig. 9 Ma0=1.1, static pressure distribution(p/p0) of the inlet with the centerbody positions dtran/D of 0.38 and 0.45
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的影响，在出口截面两侧形成了方向相反的对涡，将

两侧的低能流卷入中心。随着反压升高，各位置下

进气道出口的 σ分布发生改变，中心的低能流向中心

体一侧堆积，如前面的流场图所示，分离区逐渐增大

且向上游移动，中心体处于位置 C和 D时内外两侧低

能流区域大小已基本一致。另一个明显变化是，进

气道位于 A与 B两中心体位置时，在反压升高的过程

中两侧旋涡中心逐渐向流道底部中心体一侧移动，

而处于位置 C与 D时两侧的旋涡中心则呈现相反的

趋势，转向唇罩一侧；同时截面中心区域一对涡演变

为两对，这与其总压恢复系数云图相对应。

图 13为各模型出口截面在不同状态下的畸变指

数，其中 x轴为不同出口反压，y轴为畸变指数 Dc60。
可见随着出口反压的升高，各模型畸变指数均出现

不同程度的下降。相同反压状态下（除去 pb=1.0p0），

进气道在中心体处于位置 A和 B下的畸变指数整体

要大于处于位置 C和 D时；在临界状态下，中心体处

于位置 B和 D时进气道畸变相差 0.06；进入亚临界状

态后，不同中心体位置下进气道的畸变指数均开始

升高，并在反压越过 1.9 p0后开始下降，此时不同中心

体位置间已相差不大。结合图 12的总压恢复系数云

图可以解释，中心体处于位置 C和 D时进气道的 σ分

布更加均匀；而随着反压的升高，低速区向上游移

动，旋涡到达出口截面时已充分发展使得各位置下

进气道的畸变指数下降并趋向一致。

图 14为 4个中心体位置下进气道的性能图，其

中横轴为进气道出口马赫数 Mae，图 14（a）的纵轴为

进气道的总压恢复系数 σ，图 14（b）的纵轴为其流量

系数 Φ。从图 14（a）中可以发现，其总压恢复系数的

变化规律与上文所做的讨论一致，整体来看总压恢

复系数随着出口马赫数的降低而升高，且位置 A与 B

下进气道的性能逐渐接近，在 Mae=0.4时基本相同；

不同出口马赫数下中心体处于位置 A时进气道均具

有最佳的性能，Mae=0.3和 0.8时进气道的总压恢复系

数分别比中心体处于位置 D时高约 14.8%和 15.0%。

图 14（b）中流量系数 Φ的变化规律则与 σ相反，与

Fig. 10 Ma0=1.1, Mach number contours of the inlet with the centerbody positions dtran/D of 0.51 and 0.58
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Mae的变化正相关；另一方面，dtran小时流量系数总是

高于 dtran大的情况，这是因为中心体的前移使得前端

锥形激波前移，加剧了入口上游的亚声速溢流。当

出口压力逐渐升高，出口马赫数降低，中心体于位置

C和 D时进气道得益于进口处的超声速波系结构，一

定程度上缓解了反压升高带来的影响，而处于位置 A

和 B时则由于口部为亚声速区，在反压升高的过程中

溢流较为严重，这使得当Mae降低到 0.3时 4个不同中

心体位置下进气道的流量系数相比高反压状态下差

距较小，差距由Mae=0.75状态下的 7.5%减小到 1.9%。

Fig. 11 Ma0=1.1, static pressure distribution(p/p0) of the inlet with the centerbody positions dtran/D of 0.51 and 0.58

Fig. 12 Total-pressure recovery coefficient contours and cross-sectional streamlines on the outlet with different centerbody

positions
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在对性能参数综合分析后可以发现，中心体位置

对进气道气动性能有较大的影响，跨声速状态下进气

道为一小内收缩比混压式进气道（内收缩比 CRin=
1.05）时具有相对更佳的综合气动性能。

4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）来流马赫数 1.1时，文中进气道在 4个不同中

心体位置下呈现出 3种不同的口部波系结构，当中心

体位置靠后时，进气道为混压式，入口处为全亚声速

流动；当中心体位置靠前时，进气道为外压式，入口

会呈现贴口“λ”波系与单道脱体弓形波两种情况。

（2）当进气道为混压式，肩部泄流腔始终处于正

常泄流状态；当进气道为外压式，泄流腔在低反压下

为倒吸状态，而在高反压下转变为泄流状态，且在中

心体一侧产生大尺度的分离，抗反压能力相比进气

道处于混压式时较差。

（3）随着中心体前移距离 dtran的增大，进气道的

流量系数 Φ和总压恢复系数 σ都出现不同程度的下

降，出口马赫数为 0.3时 σ下降了 14.8%，Φ下降了

7.5%；但在高反压状态时，4个不同中心体位置下进

气道的性能差距减小。dtran的增大也使得出口处的畸

变指数减小，流场更加均匀，临界状态畸变下降

了 0.06。
（4）中心体位置可调的轴对称进气道，跨声速状

态下通过调节中心体位置，使其工作在混压式状态

且内收缩比较小时，可以获得较好的工作性能。对

于本文的轴对称进气道而言，Ma0=1.1时对应的最佳

内收缩比为 1.05。
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