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摘　 要:为研究环绕式涡桨进气道主流道设计方法ꎬ使用环形截面设计方法进行参数化设计ꎬ使用型线方程和 ３ 次 Ｂ 样

条曲线构建进气道气动型面ꎮ 使用数值模拟的方法ꎬ开展不同上、下型线参数方程和圆心扩展角变化规律对进气道性

能影响的研究ꎬ通过调整参数得到进气道优化后的构型ꎮ 结果表明:优化后得到的进气道模型相较于初始模型总压恢

复系数提高 ０.１３％ꎬ总压畸变降低 ８.４％ꎮ
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０　 引言

近些年ꎬ民用航空运输需求的提高使得运输

机尤其是涡桨飞机得到快速发展ꎮ 传统的涡桨发

动机配置迫使前置螺旋桨的轴穿过偏置较大的 Ｓ
型进气道ꎬ例如美国福克－６０[１]ꎻ目前我国新舟系

列客机开始采用带旁通支路的涡桨进气道ꎮ 由于

前置螺旋桨的轴穿过进气道ꎬ会对进气道内的气

流品质产生较大的影响ꎮ 因此涡桨进气道的外型

气动设计是影响涡桨飞机性能的关键因素ꎬ有必

要研究涡桨进气道的参数化设计方法ꎮ
国内外对涡桨进气道均开展了大量研究ꎬ包

括气动设计、分离效率和防冰性能等方面[２]ꎮ 国

外ꎬＲＯＢＩＣＨＡＵＤ 等[３]开发 ＮＳ３Ｄ 程序对涡桨进气

道进行设计及分析ꎬ预测的总压损失及畸变与实

验对比满足误差要求ꎮ ＡＴＡＬＡＹＥＲ[４]开展了针对

涡桨进气道主流道设计方法的研究ꎬ先后对普通

轴穿透式涡桨进气道和环绕式涡桨进气道进行对

比ꎬ发现环绕式涡桨进气道具有更高的总压恢复

系数和较小的总压畸变ꎮ 国内ꎬ徐弘历[５] 开发程

序对单流道涡桨进气道进行了参数化设计ꎬ并考

虑了短舱及螺旋桨对进气道的影响ꎮ 潘鑫智[６]对

进气道、螺旋桨进行了一体化设计ꎬ研究了螺旋桨

滑流对进气道性能的影响ꎮ 王利敏等[７]针对带旁

通支路的涡桨进气道ꎬ采用 ６ 自由度方法对进气

道外来异物的排除特性进行数值模拟ꎮ
本文采用一种参数化设计方法设计环绕式涡

桨进气道主流道ꎬ研究主流道的流场品质及进气

道性能ꎬ通过流场评价指标改进进气道的参数型

线ꎬ以望得到进气道的最优气动型线设计ꎬ可以对

以后涡桨进气道的设计及优化分析提供一定

参考ꎮ

１　 参数化设计方法

１.１　 物理模型及固定参数

暂不考虑旁通支路ꎬ针对环绕式涡桨进气道
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主流道ꎬ利用 ＵＧ 软件建立进气道三维模型ꎬ构建

计算域ꎮ 进气道的固定参数包括进气道出口外

径、进气道出口内径、进出口偏置量和进气道长

度ꎮ 进气道出口面被螺旋桨轴穿过ꎬ如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 环绕式涡桨进气道结构图

为方便描述ꎬ进气道固定设计参数采用无量纲

尺寸ꎬ选择进气道出口外径(直径)为基数ꎬ其他进

气道设计参数如表 １ 所示ꎮ 其中ꎬ进气道唇口采用

标准 ＮＡＣＡ００１０ 翼型改进设计ꎬ唇口长度为进气道

进口截面沿轴向扩展０.２８Ｄꎮ

表 １　 进气道固定设计参数

设计参数 符号 无量纲尺寸

进气道出口外径 Ｄ １.００Ｄ

进气道出口内径 Ｄ１ ０.４０Ｄ

进出口偏置量 Ｈ １.５７Ｄ

进气道长度 Ｌ ２.７４Ｄ

１.２　 环形截面设计方法

环绕式涡桨进气道不同于普通轴穿透式进气

道ꎬ在沿轴向截面上表现相当于用一个圆环将螺

旋桨轴围绕起来ꎬ如图 ２ 所示ꎮ

y

x

z

图 ２　 进气道沿轴向截面

环形截面的设计需要规定 ５ 个参数:内环半

径 ｒꎬ外环半径 Ｒꎬ圆环扩展角 θꎬ收缩因子 ε 和侧

型线长度 ｂꎬ如图 ３ 所示ꎮ 其中内环半径 ｒ、外环

半径 Ｒ 和侧型线长度由环形圆心和上下型线方程

控制ꎬ圆环扩展角 θ 使用样条曲线进行控制ꎮ 收

缩因子 ε 的定义如下:

ε＝
Ｒｄ－ｄ
Ｒｄ

(１)

式中:Ｒｄ 为扩展角半圆控制的半径ꎻｄ 为半圆收缩

后由原半圆圆心至收缩线的距离ꎮ 为方便控制参

数ꎬ环形圆心统一设定为螺旋桨轴心线ꎮ 螺旋桨

轴心距离中心高度可以作为参数也可以作为固定

值给出ꎬ在本文中即为进出口偏置量ꎮ

R
b

d

Rd

θ

r
图 ３　 环形截面设计参数

１.３　 型线方程及 Ｂ 样条曲线

区别于一般进气道造型方法中的中心线方

程ꎬ本文采用上型线方程及下型线方程作为进气

道上下型面的造型方程[８]ꎮ 上、下型线方程均采

用一元多次多项式ꎮ 为简化计算ꎬ便于控制参数ꎬ
一元多次多项式最高次不超过 ６ 次ꎬ多项式系数

最多为 ３ 个ꎮ
ｙ(ｘ)＝ Ａｘｎ＋Ｂｘｎ＋１＋Ｃｘｎ＋２ (２)

式中:Ａ、Ｂ、Ｃ 为多项式的系数ꎻｘ 在 ０~１ 范围内取

值ꎻｎ 在 ２ ~ ４ 之间取值ꎮ 为保证进气道进出口面

符合设计要求ꎬ现对型线方程提出如下限制:
ｄｙ
ｄｘ

＝ ０ꎬｘ＝ ０

ｄｙ
ｄｘ

＝ ０ꎬｘ＝ １

ｙ(ｘ)＝ ０ꎬｘ＝ ０
ｙ(ｘ)＝ ０ꎬｘ＝ １

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(３)

这样即保证进气道进出口型线斜率为 ０ꎬ选
择合适参数 ｎ、Ｃ 得到满足上述要求的型线方程ꎬ
如表 ２ 所示ꎮ

Ｂ 样条曲线相比型线方程控制更加灵活ꎬ本
文采用 ３ 次 Ｂ 样条曲线控制圆心扩展角的变化规

律ꎬｋ 次 Ｂ 样条曲线的表达式如式(４)所示ꎮ
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ｐ(ｕ) ＝ ∑
ｎ

ｉ ＝ ０
ｐｉ Ｎｉꎬｋ(ｕ) (４)

式中:ｐｉ为控制点向量ꎻＮｉꎬｋ(ｕ)为样条基函数ꎮ

表 ２　 不同参数控制下的型线参数方程

编号
参数

ｎ Ｃ
方程

１ ２ ０ ｙ(ｘ)＝ ３ ｘ２－２ ｘ３

２ ２ －１ ｙ(ｘ)＝ ２ ｘ２－４ ｘ４

３ ２ －２ ｙ(ｘ)＝ ｘ２＋２ ｘ３－２ ｘ４

４ ２ －３ ｙ(ｘ)＝ ４ ｘ３－３ ｘ４

５ ３ －２ ｙ(ｘ)＝ ２ ｘ３＋ｘ４－２ ｘ５

６ ４ １ ｙ(ｘ)＝ ６ ｘ４－６ ｘ５＋ｘ６

７ ４ －３ ｙ(ｘ)＝ ２ ｘ４＋２ ｘ５－３ ｘ６

　 　 通过选择不同控制点ꎬ共建立了 ４ 种不同的

样条曲线 Ｃ１、Ｃ２、Ｃ３ 和 Ｃ４ꎬ如图 ４ 所示ꎮ
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图 ４　 不同参数控制的样条曲线

２　 数值方法及评价指标

２.１　 数值计算方法

在原模型基础上ꎬ在进口和出口处添加远场

和出口段ꎮ 远场大小设置为(１０×１０×１０)Ｄꎬ出口

段为出口面沿轴向方向延伸 １Ｄꎬ如图 ５ 所示ꎮ

图 ５　 远场及出口延伸设置

采用 ＩＣＥＭ 进行非结构网格划分ꎬ利用密度

盒加密方法对进气道模型网格局部加密ꎬ总网格

量在 ３５０ 万左右ꎬ如图 ６ 所示ꎮ 边界条件设置为

压力远场边界条件ꎬ出口设置为压力出口ꎮ 设计

状态点为 ０.４Ｍａꎬ飞行高度７ ５００ ｍꎮ

图 ６　 局部网格加密

２.２　 性能评价指标

对于进气道的性能评价ꎬ本文选择最常用的总

压恢复系数和总压畸变作为评价指标[９]ꎮ 总压恢复

系数评定空气扩压过程中的能量损失ꎬ定义为 σ:

σ＝
Ｐ ｔ２
—

Ｐ ｔ０
(５)

式中:Ｐ ｔ２
—

为进气道出口平均总压ꎻＰ ｔ０代表进气道

进口前自由来流的总压ꎮ 总压畸变指数是衡量进

气道出口流场分布偏离均匀流场的指标ꎬ根据扇

形区域角度的不同ꎬ有不同的选取范围ꎮ 本文选

择 ＤＣ(６０)作为评价指标:

ＤＣ(６０)＝
Ｐａｖｅ－Ｐ６０

ｑａｖｅ
(６)

式中:Ｐａｖｅ是进气道出口平均总压ꎻｑａｖｅ是进气道出

口平均动压ꎻＰ６０是进气道出口 ６０°扇形区域内平

均总压的最小值ꎮ

３　 计算结果与分析

３.１　 圆心扩展角影响结果

上型线参数选择编号 ３ 方程控制ꎬ下型线参

数选择编号 ６ 方程控制ꎬ圆心扩展角沿轴向变化

规律采用图 ４ 的 ４ 条样条曲线ꎬ得到 Ｃ１、Ｃ２、Ｃ３
和 Ｃ４ 进气道模型ꎬ其他参数保持不变ꎮ 计算结果

如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 不同圆心扩展角变化规律结果对比

模型编号 总压恢复系数 σ 总压畸变 ＤＣ(６０) / ％

Ｃ１ ０.９９３ ８ ７.４

Ｃ２ ０.９９４ ２ ８.３

Ｃ３ ０.９９２ ７ ９.７

Ｃ４ ０.９８０ ７ ３１.９
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　 　 实际上圆心扩展角对进气道模型来说ꎬ对进

气道环绕轴的型线影响较大ꎬ也就是进气道后半

段的上半部分ꎮ 由表 ３ 可以看出ꎬＣ２ 模型总压恢

复系数最高ꎬ为 ０.９９４ ２ꎬ但从总压畸变的角度来

说ꎬ选择 Ｃ１ 模型更好ꎮ Ｃ４ 模型总压恢复系数最

低ꎬ但变化不明显ꎬ总压畸变比较其他 ３ 个模型明

显增大ꎬ这说明圆心扩展角的先急后缓这种变化

规律会造成较高的总压畸变和较低的总压恢复系

数ꎬ不符合实际的设计要求ꎮ

３.２　 下型线参数影响结果

选择 Ｃ２ 作为初始模型ꎬ改变下型线参数ꎬ分
析下型线参数对进气道性能的影响ꎮ 上型线参数

选择编号 ３ 方程控制ꎬ圆心扩展角沿轴向变化规

律选择图 ４ 的 Ｃ２ 样条曲线ꎮ 下型线参数分布选

择编号 １、４、５、６ 和 ７ꎬ共计 ５ 个模型命名为 Ｂ１—
Ｂ５ꎬ其他参数保持不变ꎮ 计算结果如表 ４ 所示ꎮ

表 ４　 不同下型线参数结果对比

模型编号 总压恢复系数 σ 总压畸变 ＤＣ(６０) / ％

Ｂ１ ０.９９３ ６ ９.７

Ｂ２ ０.９９５ １ ８.１

Ｂ３ ０.９９５ ２ ７.８

Ｂ４ ０.９９４ ２ ８.３

Ｂ５ ０.９９３ ４ ４.３

　 　 Ｂ１—Ｂ５ 共计 ５ 种模型ꎬ它们参数的变化过程

实际上是下型线形状的变化ꎮ 在 ｘ－ｙ 平面中ꎬ随
型线方程参数 Ｃ 的减小或者 ｎ 的增大ꎬ型线方程

除起点和终点外整体向下偏移ꎬ也就是下型线整

体向下移动ꎮ 由表 ４ 可看出 Ｂ５ 模型下型线位置

最低ꎬ总压畸变最小ꎬ但总压恢复系数最低ꎮ 相比

于 Ｂ５ꎬＢ３ 模型虽然总压畸变明显提高ꎬ但总压恢

复系数最高ꎬ总压畸变与其他模型相比也较低ꎮ

３.３　 上型线参数影响结果

选择 Ｂ３ 作为初始模型ꎬ改变上型线参数ꎬ分
析上型线参数对进气道性能的影响ꎮ 下型线参数

选择编号 ５ 方程控制ꎬ圆心扩展角沿轴向变化规

律选择图 ４ 的 Ｃ２ 样条曲线ꎮ 上型线参数分布选

择编号 ２、３、４、５ 和 ６ꎬ共计 ５ 个模型命名为 Ａ１—
Ａ５ꎬ其他参数保持不变ꎮ 计算结果如表 ５ 所示ꎮ

同理ꎬＡ１—Ａ５ 参数的变化过程实际上是上型

线形状的变化ꎮ 由表 ５ 可看出 Ａ５ 模型上型线位

置最低ꎬ总压恢复系数最低ꎮ Ａ１ 模型相比较其他

模型比较理想ꎬ总压恢复系数最高ꎬ总压畸变虽然

没有 Ａ４ 模型低ꎬ但两者相差不大ꎮ

表 ５　 不同上型线参数结果对比

模型编号 总压恢复系数 σ 总压畸变 ＤＣ(６０) / ％

Ａ１ ０.９９５ ５ ７.６

Ａ２ ０.９９５ ２ ７.８

Ａ３ ０.９９４ ９ ８.３

Ａ４ ０.９９４ ８ ７.３

Ａ５ ０.９９４ ５ ７.４

３.４　 优化结果分析

选择上节优化型线参数和圆心扩展角变化规

律得到的 Ａ１ 模型与初始模型进行对比ꎬ出口流

场及总压如图 ７ 所示ꎮ
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图 ７　 优化前后出口流场对比

由图 ７ 可看出ꎬ涡桨进气道由于螺旋桨轴的

影响ꎬ不可避免地会在螺旋桨轴附近产生较大的

低压区ꎮ 优化后的 Ａ１ 模型虽然在靠近螺旋桨轴

的低压区面积有所增大ꎬ但下壁面和上壁面低压

区面积有所减小ꎬ低压区分布更加均匀ꎮ 根据

表 ３和表 ４ 的结果ꎬ优化后总压恢复系数得到提

高ꎬ总压畸变有所降低ꎮ

４　 结语

本文使用一种参数化设计方法ꎬ设计了一种

环绕式涡桨进气道的主流道ꎬ通过流场分析和进

气道性能指标的评价得到如下结论ꎮ
１)环形截面设计方法约束较多ꎬ能够满足涡

桨进气道的设计要求ꎬ通过修改相关参数可以得

到不同构型的进气道ꎮ
２)对进气道气动型面优化后ꎬＡ１ 模型相对于

初始模型ꎬ进气道出口流场更加均匀ꎬ总压恢复系

数提高 ０.１３％ꎬ总压畸变降低 ８.４％ꎮ
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