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四种布局形式下超声速飞行器进气道气动特性实验对比研究(
谢文忠， 郭荣伟
(南京航空航天大学 能源与动力学院，江苏 南京 210016) 

摘  要: 通过风洞试验数据对比分析了四种布局形式下超声速飞行器进气道的速度特性、攻角特性和侧滑角特性，所研究的进气道布局形式包括轴对称进气道、下颔式进气道、双下侧二元进气道以及“X”型倒置二元进气道，且均为定几何混压式进气道。结果表明：1) 四种布局形式进气道性能随马赫数的变化趋势基本一致，唯有“X”型倒置二元进气道的流量系数在封口马赫数达到1后略有下降。2)在实验范围内，下颔式进气道和双下侧二元进气道均具有良好的正攻角性能，其中以双下侧二元进气道正攻角性能最好，但是负攻角性能都较差；轴对称进气道和“X”型倒置二元进气道在6(攻角以内随攻角增加性能虽有减小，但总的来说下降不大，然而当攻角大于6(时，性能急剧降低。3) 在小侧滑角4(以内，轴对称进气道、下颔式进气道和“X”型倒置二元进气道性能均下降不大，而双下侧二元进气道则相对较差。
关键词: 超声速飞行器，布局形式，轴对称进气道，下颔式进气道，双下侧二元进气道，“X”型倒置二元进气道，实验研究
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Experimental Investigation of Mixed-compression Supersonic Inlets Based on Four Air-breathing aircraft Configurations 
XIE Wen-zhong,  GUO Rong-wei
(College of Energy and Power Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)
Abstract: An investigation has been conducted in a wind tunnel to compare the aerodynamics characteristics of mixed-compression supersonic inlets based on four air-breathing aircraft configurations, including (a)axisymmetric inlet, (b)chin inlet , (c)twin-90( ventral 2D inlet, and (d)sweep-forward high-light “X”-type 2D inlet. Results indicate: 1)The performances of these inlets have nearly the same tendencies versus Mach number, except that the mass flow ratio of the sweep-forward high-light “X”-type 2D inlet decreases a little after reaching 1 ; 2) Both of the chin inlet and the twin-90( ventral 2D inlet have better performance at positive angles of attack and worse performance at negative angles of attack than the other two layouts, the inlet performances of which decline slightly at angles of attack from 0( to (6(, but decreases drastically when the angle of attack departs farther from (6(. Also the twin-90( ventral 2D inlet has the highest performance at positive angles of attack. 3) The performance of three types decreases slightly at yaw angles from 0( to 4(, except that the twin-90( ventral 2D inlet operates worse.
Key words: Supersonic crusing aircraft, configuration, axisymmetric inlet, chin inlet , twin-90( ventral 2D inlet , sweep-forward high-light “X”-type 2D inlet, experimental investigation

1   引言
超声速进气道作为超声速飞行器主要动力装置—冲压发动机的关键部件之一，其性能的高低将直接影响冲压发动机推力的大小，乃至影响飞行器的总体性能。由于定几何进气道具有结构简单、重量轻等优点，比较适合应用于超声速飞行器；同时，在冲压发动机中大多采用混压式进气道以获得超声速进气道较小的外阻和较好的起动性能，所以冲压发动机常用定几何混压式进气道。只有当定几何混压式进气道以较高的性能在整个飞行包线内稳定工作，才能确保超声速飞行器作战效能的发挥。进气道布局形式对定几何混压式进气道在不同飞行工况下的性能存在显著影响，因此综合对比分析几种典型布局形式对进气道整体性能随马赫数、攻角以及侧滑角变化趋势的影响显得尤为重要。

冲压发动机进气道的布局形式按照入口形状主要分为轴对称、二元及下颔式三种，按照入口相对于弹身轴向位置分为头部和后置两种，按照进气道相对于弹身的周向布局分为腹下、“一”字型、“十”字型以及“X”型四种，按照个数可分为一个、两个和四个三种。国内外对结合超声速飞行器上述诸多布局形式进气道性能开展了大量的研究工作，但大多集中在针对一种布局形式进气道性能的研究上[1]~[12]。也有少量公开文献对比研究了几种入口形状进气道以及相对于弹身不同周向方位布局的气动性能。文[13]实验对比了双下侧90(布局后置半圆锥进口进气道和“十”字型布局后置轴对称进口进气道在大攻角和大侧滑角下的性能，研究发现，与后者相比，前者具有较好的正攻角性能，但随侧滑角增加性能下降较大。文[14]对“X”型正置的矩形和半圆形进口进气道进行了数值仿真对比研究，结果表明在7(攻角下，矩形进气道流场畸变及流动损失情况均比半圆形进气道要好。文[15]分析了三种进气道布局和不同进气道压缩面位置的进气道性能,对比表明不同进气道布局和压缩面位置进气道的方案各有优缺点。然而通过实验数据对多种布局形式进气道特性进行综合对比分析研究却鲜见公开文献发表，据文[16]报道，NASA曾对无干扰的轴对称、二元和下颔式三种进气道进行实验研究，实验表明轴对称进气道性能随攻角的增加而迅速下降，与此相反，二元和下颔式进气道的性能（总压恢复和发动机流量）随攻角的增加而提高，但是该项研究是针对单个进气道开展的研究工作，并没有考虑弹身的影响。现代进气道与导弹总体越来越趋于一体化设计[14]~[19]，弹体同进气道之间存在气动干扰，从而影响进气道的流态和性能，另一方面，采用多个进气道组合的进气系统由于共用一个燃烧室，各个进气道之间存在耦合影响。

为此，本文利用实验综合对比研究了四种典型布局形式下超声速飞行器定几何混压式进气道的气动性能随来流马赫数、攻角、侧滑角的变化趋势，所研究的进气道布局形式包括轴对称进气道、下颔式进气道、双下侧二元进气道以及“X”型倒置二元进气道。研究表明：四种进气道的速度特性基本一致，只是“X”型倒置二元进气道的流量系数在封口马赫数达到1后略有下降；双下侧二元进气道和下颔式进气道均具有良好的正攻角性能；在小侧滑角范围内，四种进气道的性能下降不大，其中以双下侧二元进气道相对较差。
2   实验模型与实验设备
2.1   实验模型
图1给出了四种典型进气道在风洞中的照片，其中，图1 (a)轴对称进气道的工作马赫数范围Ma2.5～4.0，设计马赫数Ma3.5；图1 (b)下颔式进气道的工作马赫数范围Ma2.5～4.5，设计马赫数Ma4.0；图1 (c)双下侧90(布局进气道的工作马赫数范围Ma2.5～3.5，设计马赫数Ma3.0，两个压缩面相向布置，实验中为了方便观察对模型进行了180( 滚转安装；图1 (d)“X”型倒置二元进气道的工作马赫数范围Ma2.0～3.5，设计马赫数Ma3.0。上述四种进气道均为定几何混压式，后两种进气道相对于弹身后置，且均通过拐弯段进入同一个掺混段。
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	(a)轴对称进气道
	(b)下颔式进气道
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	(c)双下侧二元进气道
	(d)“X”型倒置二元进气道

	图1 四种典型进气道模型在风洞中的照片


2.2   实验设备

吹风实验在中国航天科技集团第十一研究院的FD-06风洞中进行。该风洞为半回流暂冲式亚、跨、超声速风洞。马赫数范围Ma0.4～4.5，实验段横截面积为0.6m×0.6m。超声速实验时，通过更换喷管得到不同的马赫数。实验段的每一侧壁各有两个直径为230mm的观察窗，供纹影仪观察及显示流场使用。风洞使用弯刀支撑机构固定实验模型，气源压力为22.5×105帕，气源容积为10000m3。

风洞控制系统采用计算机程序控制，主要由调压阀压力控制及显示系统、攻角机构控制及显示系统、Ma数控制及显示系统、超声速扩散段位置调节及显示系统、启动阀和节流阀的监控系统及安全联锁等组成。

风洞使用8400电子扫描阀进行测压，可以同时测量模型上的128个测压点，最大采样速度50KHZ，量程为±0.2Mpa，压力扫描器精度可达±0.05%F.S，压力校准精度可达±0.01%F.S。
3   实验结果与讨论

本文利用高速风洞吹风实验结果对轴对称、下颔式、双下侧二元和“X”型倒置二元四种定几何混压式进气道的总压恢复系数
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、流量系数ф等性能参数随工作马赫数Ma、攻角(以及侧滑角(的变化规律进行了综合对比分析，其中总压恢复采用的是流量平均，后两种多模块进气道所取的性能参数为所有进气道的平均性能（流量系数按算术平均，总压恢复按流量平均）。本文着重对比分析不同进气形式进气道相对的变化趋势，而非绝对的进气道性能，因此将各种进气道的性能与各自设计点（(=0(，(=0(）的性能之比，即相对总压恢复系数
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和相对流量系数
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，作为对比的相对性能参数。现将所得到的对比分析结果给出并讨论如下：
	3.1   进气道性能随来流马赫数的变化趋势对比
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	（a）相对总压恢复系数
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	（b）相对流量系数
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	图2 (=0(，(=0(时进气道性能随来流Ma的变化曲线


图2（a）和图2（b）分别给出了(=0(，(=0(时四种进气道相对总压恢复系数和相对流量系数随来流Ma的变化曲线。从图2（a）可以看出，随着来流马赫数的增加，所有类型进气道总压恢复系数均下降。由图2（b）可知，当来流马赫数低于封口马赫数时，所有进气道的流量系数均随马赫数的增加而增加，在封口马赫数达到1，之后随马赫数的增加，除“X”型倒置二元进气道外其余进气道的流量系数都基本保持在1附近，而“X”型倒置二元进气道的流量系数则略有下降,这主要是由于该弹身头部锥角较大，随马赫数的增加弹身头锥激波产生的损失不断增大，使到达进气道入口的气流总压恢复减小较多而引起的，可见对于采用后置进气道的弹头锥角不宜过大。
不难看出，四种布局形式进气道性能随马赫数的变化趋势基本一致，唯有“X”型倒置二元进气道的流量系数在封口马赫数达到1后略有下降。
3.2   进气道性能随飞行攻角的变化趋势对比
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	（a）相对总压恢复系数
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	（b）相对流量系数
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	图3 设计Ma下(=0(时进气道性能随飞行攻角(的变化曲线


图3（a）和图3（b）分别给出了设计Ma下(=0(时四种进气道相对总压恢复系数和相对流量系数随飞行攻角(的变化曲线。由图3（a）可见，轴对称进气道和“X”型倒置二元进气道随攻角（这两种进气道具有对称性，讨论时攻角不分正负）的增加，总压恢复系数均下降，在6(攻角以内，下降趋势几乎相同；当攻角大于6(时，“X”型倒置二元进气道的总压恢复系数下降略快。尽管如此，这两种进气道在攻角6(以内均具有较高的总压恢复系数。下颔式进气道在正攻角0((10(范围内，随攻角的增加，总压恢复系数先增加，在攻角6(是达到最大，后略有下降，但攻角10(时仍高于0(攻角；在负攻角-4((0(范围内，随负攻角的增加，总压恢复系数与前两种进气道相比下降较快。双下侧二元进气道在正攻角0((10(范围内，随攻角的增加，总压恢复系数一直增加，且增加斜率比下颔式进气道要高；在负攻角-4((0(范围内，变化趋势与下颔式进气道几乎相同。从图3（b）可以看出，轴对称进气道随攻角的增加，流量系数下降；“X”型倒置二元进气道在6(以内，流量系数变化不大，当攻角大于6(时，流量系数下降较快；下颔式进气道和双下侧二元进气道在正攻角0((10(范围内，随攻角的增加流量系数均增加，只是后者增加更快些；在负攻角-4((0(范围内，均随负攻角的增加而减小，变化趋势相近，与前两种进气道相比下降较快。
四种进气道由于外压缩型面布局方式不同，使得进气道的整体性能随攻角的变化趋势差异很大。通过综合对比进气道相对总压恢复系数和相对流量系数这两个性能参数可知，在实验研究范围内，下颔式进气道和双下侧二元进气道均具有良好的正攻角性能，其中双下侧二元进气道由于具有弹身前体的遮蔽效果，正攻角性能最好，但是负攻角性能都较差；轴对称进气道和“X”型倒置二元进气道在6(攻角以内随攻角增加性能虽有减小，但总的说来下降不大，然而当攻角大于6(时，性能急剧降低。

3.3   进气道性能随飞行侧滑角的变化趋势对比
图4（a）和图4（b）分别给出了设计Ma下(=0(时四种进气道相对总压恢复系数和相对流量系数随飞行侧滑角(的变化曲线。由图4（a）可见，下颔式进气道在侧滑角0((4(范围内，随侧滑角的增加，相对总压恢复系数稍有下降，下降幅度略快于轴对称进气道和“X”型倒置二元进气道。与其他进气道相比，双下侧二元进气道在侧滑角0((6(范围内，随侧滑角的增加，总压恢复系数下降最快，这可能是由于双下侧二元进气道外压缩面相对于弹身的布置方式导致进入进气道的气流受侧滑角干扰较大的缘故所造成的。参见图4（b）可知，下颔式进气道和双下侧二元进气道在各自的侧滑角实验范围内，流量系数几乎不变。还可看出，在小侧滑角范围内（4(以内），轴对称进气道的流量系数下降较快，但总的看来所有进气道流量系数下降较小。
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	（a）相对总压恢复系数
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	（b）相对流量系数
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	图4 设计Ma下(=0(时进气道性能随飞行侧滑角(的变化曲线


通过对进气道总压恢复系数和流量系数进行综合对比，可以发现，在小侧滑角范围内（4(以内），轴对称进气道、下颔式进气道和“X”型倒置二元进气道性能均下降不大，而双下侧二元进气道侧滑角性能则相对较差。
4   结论

本文利用高速风洞吹风实验结果综合对比分析了轴对称、下颔式、双下侧二元和“X”型倒置二元四种定几何混压式进气道的相对总压恢复系数
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和相对流量系数
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随来流马赫数、攻角以及侧滑角的变化规律，得到如下主要结论：

1) 四种布局形式进气道性能随马赫数的变化趋势基本一致，唯有“X”型倒置二元进气道的流量系数在封口马赫数达到1后略有下降。

2) 在实验范围内，下颔式进气道和双下侧二元进气道均具有良好的正攻角性能，其中以双下侧二元进气道正攻角性能最好，但是负攻角性能都较差；轴对称进气道和“X”型倒置二元进气道在6(攻角以内随攻角增加性能虽有减小，但总的说来下降不大，然而当攻角大于6(时，性能急剧降低。
3) 在0(4(侧滑角范围内，轴对称进气道、下颔式进气道和“X”型倒置二元进气道性能均下降不大，而双下侧二元进气道侧滑角性能则相对较差。

4) 从大攻角性能要求方面考虑，双下侧二元进气道具有比较明显的优势。
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