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腹下后置大偏距弯进气道气动特性试验研究
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摘要：对一种腹下后置大偏距弯进气道进行高速风洞试验研究，得到了该进气道的工作特性：（１）随着流量系

数的增加，进气道出口总压恢复系数略有下降，稳态周向畸变指数、紊流度和综合畸变指数均上升；当流量系数

较大或较小时，进气道出口气流总压脉动均存在局部峰值。（２）在试验研究范围内，来流马赫数和侧滑角的变化

对进气道性能影响不大；随着迎角的增大，总压恢复系数有所上升，畸变指数有所下降。（３）进燉发匹配点处，进气

道出口气流总压脉动功率谱密度分布呈现白噪声特征，对进气道燉发动机匹配工作是有利的。
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Ｓ弯进气道造型是飞行器总体布局的要求，在

现代飞行器设计中得到了广泛应用。腹下Ｓ弯进气

道由于其良好的迎角特性和侧滑特性［１］更是受到

了飞机设计师的青睐。

国内外研究人员对Ｓ弯进气道开展了大量的

研究。文献［２］提出一种大偏距短扩压Ｓ弯进气道

的设计方法，文献［３］进一步给出一种自动生成三

维Ｓ弯扩压管道的方法。文献［４～６］对Ｓ弯进气道

内的流场结构开展了深入的研究。国内对Ｓ弯进气

道的研究也取得了不少成果。万大为
［７］
，谢旅荣

［８］

等分别在受飞行器总体的限制下，完成了一种大偏

距短扩压的亚声速Ｓ弯进气道的设计，试验表明其



进气道性能良好。马高建等
［９１０］设计出了一种两侧

布局的大偏距短扩压Ｓ弯进气道，在大侧滑角的状

态下，背风侧的进气道受机身涡及附面层的影响比

较大。谢文忠等
［１１１２］设计了一种腹下无隔道大偏距

Ｓ弯进气道，并对其流场特性进行了研究分析。翁

小侪对文献［１１］所设计的腹下Ｓ弯进气道开展了

地面和低速大迎角下的气动特性研究［１３１４］
。靖建朋

等［１５］对一种Ｓ弯进气道开展了较宽工作范围内的试

验研究，研究表明其性能符合发动机总体的要求。

上述研究大都是针对进气道的设计方法及稳

态性能，而进气道内的不稳定流动对发动机的稳定

工作范围有重要影响，严重时可引起发动机喘振。

因此对进气道内气流的脉动压力特性进行研究是

十分必要的。本文利用高速风洞对一种腹下后置布

局的大偏距Ｓ弯进气道开展了试验研究，获得了其

工作特性和通道内的压力脉动特性。

 试验设备与模型

试验研究是在南京航空航天大学的ＮＨ１高

速风洞上进行的。

 试验设备

ＮＨ１高速风洞为下吹式亚、跨、超三声速风

洞，试验段长１５８ｍ，截面尺寸为０６ｍ×０６ｍ，

马赫数范围为 爩牃０＝０２５～３５，迎角范围可达

－３０～＋３０°，侧滑角范围为－１０～＋１０°，可以进

行测压、测力、油流和纹影显示、带喷气作业、进气

道及其他特种试验等。试验段两侧壁为实壁，上下

壁则应根据具体的试验马赫数选择不同的形式。

 试验模型

图１给出了进气道试验模型的剖面图。中心线

采用缓急相当的变化规律，唇口采用ＮＡＣＡ标准

翼型，具体尺寸如图１所示。

图１ 模型剖面图

 测量系统

本试验的测量系统包括静燉总压测量系统和动

态压力测量系统。静燉总压测量系统由静压测孔、总

压探针和ＮｅｔｓｃａｎｎｅｒＭｏｄｅｌ９４８ＲＫ压力扫描阀组

成。其中８个静压测孔均匀分布在进气道出口截面

四周。进气道出口截面的总压由米字形测量耙测

量，如图２所示。总压耙由８根辐条组成，每根辐条

有５个测量探针，按等环面积分布，加上中心处的

总压探针，共计４１根探针。动态压力系统由ｋｕｌｉｔｅ

ＸＣＱ０６２２５Ａ动态压力传感器和动态信号采集系

统组成。本研究在进气道出口截面安装２根动态压

力探针监测出口总压脉动，编号分别为传感器４和

５，径向位置与距壁面第二环探针在同一圆周上，周

向位置如图２所示。内通道和进口隔道前安装了３

个动态压力传感器，如图１所示，采集沿程静压脉

动。由于进气道喘振和流动分离的脉动频率较低，

故动态分析主要考虑８００Ｈｚ频率以下的结果。

图２ 总压耙示意图

压力扫描阀把静压测孔和总压探针感受到的

压力传输给计算机，处理成所需的性能数据。动态

压力传感器测得的压力信号经过计算处理，得到各

个传感器信号的功率谱密度分布，以及进气道出口

截面气流的紊流度犡
［１４］
，紊流度犡与出口截面的稳

态周向畸变指数Δ犲０
［１４］相加得到出口截面的综合

畸变指数爾。

 试验结果与分析

试验获得了进气道在不同工作状态下的气动

特性和沿流道的压力脉动特性。本研究中进燉发匹

配点进气道出口马赫数爩牃２＝０３１。

 流量系数对性能的影响

图３给出了巡航状态爩牃０＝０５，犜＝２°和犝＝０°

时进气道出口总压恢复系数犲随流量系数犗的变化

曲线。可以看出，在试验研究的范围内，总压恢复系

数变化不大，匹配点（犗＝０６８８）处总压恢复系数

犲＝０９９４。随流量系数由０４９２增加到０９６３，总压

恢复系数从０９９５下降到０９８０，这可能是由于随

着流量系数的增加，内通道气流马赫数增加，摩擦

损失增加造成的。

图４给出了爩牃０＝０５，犜＝２°和犝＝０°时进气道

出口稳态周向畸变指数Δ犲０、紊流度犡和综合畸变

指数 爾 随流量系数 犗的变化曲线，匹配点（犗＝

０６８８）处，稳态周向畸变指数Δ犲０＝０６３％，紊流度
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图３ 总压恢复系数随流量系数的变化曲线

图４ 畸变指数随流量系数的变化曲线

犡＝２２８２％，综合畸变指数爾＝２９１２％。可以看出

随着流量系数的增加，稳态周向畸变指数和紊流度

都逐渐增加，表明随着流量系数的增大，进气道内

气流脉动逐渐增强。

流量系数对进气道出口气流总压脉动功率谱

密度的影响在图５中给出。从图５可以看出随流量

系数的增加，进气道出口总压脉动能量变大。同时，

还可以发现在设计状态（犗＝０６８８）下，进气道出口

气流总压的功率谱密度为白噪声（图５（ｂ）），一般

不会对发动机造成危害。但当流量系数低于或高于

设计值时（图５（ａ，ｃ）），进气道出口气流总压脉动的

功率谱密度均存在峰值。因此在进气道燉发动机相

容性设计时应考虑相关的振动模态。

 飞行马赫数对性能的影响

图６，７分别给出了犜＝２°和犝＝０°时进气道出口

总压恢复系数和畸变指数随来流马赫数的变化曲

线。由图６可以看出总压恢复系数随来流马赫数的

增加而有所上升，到设计点马赫数爩牃０＝０５时达

最大值，然后略有下降，在整个试验的范围内进气

道总压恢复系数变化不大，都保持在０９９以上。

图７表明本研究的进气道随着来流马赫数爩牃０

的增加，稳态周向畸变指数Δ犲０，紊流度犡和综合畸

变指数爾 都变化不明显，综合畸变指数维持在３％

图５ 流量系数对出口总压脉动功率谱的影响

图６ 总压恢复系数随来流马赫数的变化曲线

左右。

图８给出了犜＝２°和犝＝０°时飞行马赫数对进气

道出口气流总压脉动功率谱密度的影响。其中

爩牃０＝０５时出口气流总压脉动功率谱密度分布已

在图５（ｂ）中给出。从图８（ａ，ｂ）及图５（ｂ）可以看出，

当犜＝２°和犝＝０°时，随着飞行马赫数的增加，进气

道出口气流总压脉动的能量大致相当，且不存在明

显的峰值，呈白噪声特征，这对推进系统的安全工
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图７ 畸变指数随来流马赫数的变化曲线

图８ 飞行马赫数对出口总压脉动功率谱的影响

作有利。

 迎角对性能的影响

图９，１０分别给出了迎角的变化对进气道出口

总压恢复系数和畸变指数的影响。

图９给出的是爩牃０＝０５和犝＝０°时进气道出

图９ 总压恢复系数随迎角的变化曲线

图１０ 畸变指数随迎角的变化曲线

口总压恢复系数犲随迎角犜的变化曲线，可以看出

随迎角的增加，总压恢复系数略有上升，这主要是

进气道采用腹下布局，迎角的增加使进气道能更好

地利用来流冲压的缘故。

图１０给出了爩牃０＝０５和犝＝０°时进气道出口

畸变指数随迎角的变化曲线。可以看出在试验研究

的范围内，进气道出口稳态周向畸变指数变化不

大，对迎角变化不敏感。但当迎角从－６°增加到２°

时，紊流度下降明显，表明当负迎角较大时，进气道

受机身背风侧流动的影响，通道内的气流脉动比较

剧烈；而迎角增加到２°以后，进气道腹下后置布局

使气流受到机身的预压缩，故畸变下降。综合畸变

指数的变化趋势与紊流度相似，对负迎角比较敏

感，但畸变指数小于４％。显然，本研究飞行器总体

布局下的进气道具有良好的迎角性能。

图１１给出了爩牃０＝０５和犝＝０°时迎角变化对

进气道出口气流总压脉动功率谱密度的影响，其中

图１１ 迎角对出口总压脉动功率谱的影响

４ 南 京 航 空 航 天 大 学 学 报 第４４卷



犜＝２°时功率谱密度分布已在图５（ｂ）中给出。可以

看出随着迎角的变化，进气道出口总压脉动总体分

布都比较均匀，无明显窄带信号，基本呈现白噪声

脉动特征。但是，从图１１（ａ）可以看出，在飞行迎角

犜＝－６°时，进气道出口截面气流脉动功率谱密度

幅值是正迎角条件下功率谱密度幅值的２～３倍，表

明迎角犜＝－６°时进气道出口气流脉动剧烈，这与

图１０中紊流度在迎角犜＝－６°时最大的分析一致。

 侧滑角对性能的影响

图１２，１３给出了爩牃０＝０５和犜＝２°时侧滑角变

化对进气道出口性能的影响。可以看出随着侧滑角

的增大，进气道出口总压恢复系数略有下降，稳态

畸变指数基本不变，紊流度和综合畸变指数先上升

后下降。侧滑角犝＝３°通道内气流脉动最剧烈，紊流

度最高，犡＝２７９４％。但总体上来看在研究的犝＝

０～６°范围内进气道性能变化不大。

图１２ 总压恢复系数随侧滑角的变化曲线

图１３ 畸变指数随侧滑角的变化曲线

当 爩牃０＝０５和犜＝０°时侧滑角变化对进气道

出口气流总压脉动的功率谱密度分布的影响情况

如图 １４所示，而 犝＝０°时的功率谱密度分布见图

５（ｂ）。可以看出随侧滑角的变化进气道出口总压

脉动总体分布都基本呈现白噪声脉动特征，且其量

值相差也不大。

图１４ 侧滑角对出口总压脉动功率谱的影响

 沿流道的压力脉动特征

为了概括了解进气道气流沿流道的脉动特征

的变化情况，图１５给出了设计状态爩牃０＝０５，犜＝

２°和犝＝０°时匹配条件下进气道全流道５个传感器

信号的功率谱密度。

由图１５可以看出，进气道进口稍上游处１号传

感器功率谱密度分布在１５０Ｈｚ和４５０Ｈｚ存在两个

窄频带。显然这是进气道外部气流造成的。所幸的

是，从内流道的４个传感器信号可以看到，１号传感

器处的窄频气流压力脉动并没有传入进气道内部。

但是Ｓ弯进气道第一弯上燉下壁处（２和 ３号传感

器）产生了５９０Ｈｚ左右的功率谱峰区，同时在出口

的５号传感器处也在５９０Ｈｚ左右出现了局部的功

率谱峰区，表明其与上游第一弯上燉下壁处（２和３

号传感器）存在一定的相关性。

 结 论

（１）本研究的腹部进气Ｓ弯进气道在设计点

爩牃０＝０５，犜＝２°和犝＝０°时，进气道总压恢复系数

犲＝０９９４，稳态周向畸变指数Δ犲０＝０６３％，紊流度

犡＝２２８２％，综合畸变指数爾＝２９１２％，在整个试

验的研究范围内总压恢复系数犲＞０９８０，综合畸变

指数爾＜４％，满足发动机工作的要求。

（２）随着流量系数的增大进气道性能略有下

降。当流量系数偏离设计点较大时，进气道出口气

流总压脉动的功率谱密度存在峰值，因此要尽量避
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图１５ 全流道传感器信号的功率谱分布

免在一定的飞行速度下，急剧的推燉收发动机油门。

（３）在试验研究的范围内，进气道性能对速度

和侧滑角的变化不敏感，迎角的增大对进气道的性

能有所改善。飞行迎角犜＝－６°时，进气道出口紊流

度较大，飞行器在此姿态角下飞行时间不宜过长。

（４）在设计状态进燉发匹配点时，进气道出口气

流功率谱密度无明显窄带信号，这对进燉发匹配工

作是有利的。但Ｓ形进气道第一弯静压脉动功率频

谱存在若干较窄的峰区，结构设计需给予注意。

（５）研究表明，对大偏距Ｓ形进气道，仅进行稳

态性能的试验是不够的，还应对其流场的动态特性

开展研究，以求飞行器总体的可靠性。
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