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一种腹下 S弯进气道低速大攻角下气动特性实验
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(南京航空航天大学 能源与动力学院, 南京 210016)

摘 � � � 要: 对一种腹下 S 弯进气道进行了实验研究, 得到了低速大攻角下的气动特性, 结果表明:随出口马

赫数的增加, 腹下 S 弯进气道出口截面的总压恢复系数不断下降, 稳态周向畸变指数、紊流度和综合畸变指

数均上升; 出口马赫数为 0. 45 时, 进气道出口总压信号的功率谱在 220 H z 处存在峰值, 内通道发生了局部

流动分离; 与地面抽吸状态相比,该进气道在低速大攻角状态下具有较高的总压恢复系数,虽综合畸变指数

也偏大, 但能够满足发动机正常工作的要求.
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Investigation of pneumatic characteristics for a ventral S�shaped
inlet at high incidence and low speed

WENG Xiao�chai, GUO Rong�wei
( College of Energ y and Pow er Eng ineering,

Nanjing U niversity of A eronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

Abstract: T he pneumat ic characterist ics of a ventral S�shaped inlet at high incidence and
low speed w ere investig ated experimentally. The r esults show that w hen the Mach number

Mae o f the f low at the ex it increases, the total pressure r ecovery decr eases, and the circular

steady total pr essure distort ion, turbulence intensity and synthesis distort ion incr ease. When

Mae is at 0. 45, the total pressure recovery coef ficient , circular steady total pressure distor�
t ion coef ficient, turbulence intensity and synthesis distor tion coeff icient ar e 0. 881, 1. 292%,

1. 513% and 2. 805% respectively. At the same t ime, the pow er spect rum magnitude of the

dynam ic total pressur e signals has a peak value at 220 Hz, w hich conf irms that a flow sepa�
rat ion occurs somewhere in the duct. A s compared w ith the experimental result under

g round running, the r esults at high incidence and low speed have a higher total pressure re�
cover y and although the synthesis distort ion is also higher, the inlet is f it enough to the en�
gine at high incidence and low speed.

Key words: ventral S�shaped inlet; low speed ; high incidence ; ground running;

total pressur e recovery ; distort ion coeff icient ; pow er spect rum

� � 现代战斗机进气道的设计,不仅要考虑在飞
行包线范围内能够为发动机提供高品质的足够的

空气流量,还要考虑总体布局和隐身性能等多方

面的要求. S 弯进气道由于其容易满足总体布局

要求,隐身性能好以及总压恢复系数高等优点受

到了设计人员的青睐. 机身腹部进气和两侧进气
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是当前国内外进气道设计经常采用进气方式. 文

献[ 1]的研究表明相对于两侧进气,腹部进气在大

攻角下仍能提供高总压、低畸变的气流,且具有良

好的侧滑性能.因此腹下 S 弯进气道能很好的满

足现代战斗机对高机动性能和高隐身性能的要

求,并且在第三代、第四代战斗机的研制设计中得

到了应用.

国内外不少研究人员都曾对 S弯进气道在大

攻角状态下的性能进行过研究,取得了不少研究

成果.美国曾经对 YF�16 定几何进气道进行实验
研究,发现该腹下 S 弯进气道在亚声速攻角小于

30�时,攻角对总压恢复系数的影响很小[ 2] . 文献

[ 3]对改进的 F�16E 可调几何腹部进气道进行实
验研究,发现该进气道在亚声速 30�攻角时, 进气

道总压恢复系数仍保持在 0. 96以上,且有稳定工

作到 40�的潜力, 充分显示了腹下 S 弯进气道的

优越性. 然而上述研究都是针对马赫数 0. 6 以上

的研究,对于其在低速大攻角状态下的研究未见

报导.文献[ 4]利用 F/ A�18战斗机对其 S 弯进气

道低速大攻角下的性能进行过实验研究, 研究发

现当攻角大于 30�后, 进气道的性能对攻角的变

化敏感,进气道下壁面进口处发生了流动分离, 总

压恢复系数明显下降, 畸变明显上升. 国内, 文献

[ 5]的研究发现攻角大于 20�后, S 弯管道进口发

生分离,且分离区以一定的频率向下游投放涡团,

造成出口的总压动态畸变.文献[ 6]对 0�~ 85�特

别是 30�~ 85�攻角下横截面形状由矩形过渡到圆

形的S 形进气扩压管道在自由射流吹风条件下进

行抽气实验研究,结果表明当进气道攻角增大时

进口发生分离,出口气流品质变差. 文献[ 7]对 S

弯进气道在攻角 30�和 40�下进行抽气形式的有

源涡控研究, 结果表明抽气形式的有源涡控提高

了 S弯进气道的出口总压, 降低了总压畸变.然而

上述关于S弯进气道低速大攻角状态的研究大都

是采用两侧布局, 国内外对腹下 S 弯进气道在低

速大攻角下的研究尚未见报道.低速大攻角状态

是高机动战斗机飞行包线必不可少的一个工作状

态.低速大攻角状态下,发动机一般处于最大工作

状态,进气道出口流场比其他工作状态恶劣,可能

会影响发动机的正常工作
[ 8]
,因此有必要对腹下

S弯进气道在低速大攻角下的性能开展研究, 为

发动机在此种工作状态下的使用提供依据.

本研究利用具有吹/吸功能的进气道实验装

置,对一种腹下 S 弯进气道进行低速 35�攻角状

态的实验研究.该进气道采用机身- 进气道一体

化设计,无附面层隔道.实验中对该进气道进行了

地面抽吸实验,以便与低速大攻角状态下的实验

结果进行比较.

1 � 试验设备与模型

实验研究是在南京航空航天大学内流研究中

心的 NH2102低速风洞上进行的.图 1给出了低

速风洞系统和实验模型的照片.

1. 1 � 实验模型

本实验模型如图 1,模型缩比 11 1, 进气道

与机身采用一体化设计, 无附面层隔道, 唇口后

掠.图 2给出了进气道的剖面图, 如图所示, 进气

道内通道采用了发动机全遮挡的 S弯设计.

1. 2 � 实验设备

本研究的实验设备分为低速风洞和测量系统.

NH2102低速风洞是具有吹/吸功能的低速

开口回流式风洞系统, 由低速风洞和吸气系统组

成.低速风洞的风速通过调节风洞内的驱动风扇

的交流电频率来改变, 本次实验风速保持在 48. 9

m/ s.吸气系统使用两台真空泵, 通过调节开/关

阀来控制旁路流量,改变进气道出口马赫数,实验

时出口马赫数可在 0� 3~ 0� 57之间变化.
本研究的测量系统包括静/总压测量系统和

动态压力测量系统. 静/总压测量系统由静压测

孔,总压探针和 Netscanner M odel 948RK 压力扫
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描阀组成.静压测点在模型上的分布如图 2所示,

上壁面( Ramp) 29个静压孔,下壁面( Cow l ) 21 个

静压孔,出口 8个静压孔,共计 58个静压孔.进气

道出口截面的总压由米字形测量耙测量, 如图 3

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�XCQ�
062�25A动态压力传感器和 LM S 动态信号采集

系统组成.本研究在出口截面安装 2根动态压力

探针,编号分别为传感器 1和 2, 具体位置如图 3

所示.

图 3� 总压耙示意图 (顺流)

Fig. 3� Sketch o f the�t otal� pressure r ake

( Dow nstr eam)

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

进气道出口截面的气流的紊流度 �, 与出口截面

的稳态周向畸变指数� 0相加得到出口截面的综

合畸变指数 W .

2 � 试验结果及分析

实验获得了腹下 S弯进气道在来流风速 V ! =

48. 9 m/ s,攻角 != 35�下的气动特性, 并获得了该

进气道在地面抽吸状态下的性能,以便与其比较

(对应曲线分别用 35alpha和 Ground表示) .

2. 1 � 进气道沿程静压分布

图 4给出了低速大攻角状态下出口马赫数

Mae= 0. 45时进气道内通道沿程静压系数 Cp 的

分布曲线.为便于比较,图中同时给出地面抽吸状

态的 Cp 曲线.考虑到与地面抽吸状态相比较, 沿

程静压系数定义为 Cp=
p- p !

p
*
!

, p 为静压孔测得

压力, p ! 为来流静压, p
*
! 为来流总压(由低速风

洞测量系统测量) .

由图 4( a)可以看出进气道进口上游机身前

体上的 4个沿程静压测孔 1~ 4的静压基本没有

变化,这主要是由于来流风速较低,进气道出口的

抽吸起主导作用, 气流从四面八方进入进气道, 离

进气道进口较远的前机身部分,气流速度变化不

大.从第 5个静压孔开始,流管收缩, 气流加速, 静

压下降,到S 弯第一弯段小曲率半径下游不远处,

上壁面静压下降到最低值, 随后静压开始上升, 直

到 S 弯第二弯段大曲率半径处,此后进入内通道

扩张段,上壁面静压进一步上升.

图 4 � 进气道沿程静压系数分布曲线

F ig . 4 � Static pressur e coefficients a long the w alls

o f the inlet

� � 对于下壁面来说, 由于进口前的自由流管收

缩厉害,唇罩内侧气流转折较大, 出现了静压∀平
台#,表明此处发生了气流分离. 进入内通道后, 沿

程静压急剧下降, 在第二弯段小曲率半径处,下壁

面静压系数下降到最低, 随后通道面积的扩张使

压力开始上升.

从图 4( a)可以看出, 进气道内部的沿程静压

分布曲线具有明显的 S弯特征: 在第一弯段,由于

上壁面曲率半径小于下壁面, 所以上壁面的静压

比下壁面低;在S 弯第二弯段,上壁面曲率半径比

下壁面大,造成上壁面的静压比下壁面高.因此内

通道的沿程静压分布曲线呈现如图 4( a)所示的

∀ X#型分布规律. 从图 4中还可以发现,在第一弯

段,进气道上下壁面的静压都急剧下降,这是因为

进气道处于低速状态, 来流风速偏低,进气道出口

的抽吸起主导作用,内通道流动极其不均匀,形成
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收缩的气动通道,使第一弯段的扩压管段不但没

有起到扩压的作用,反而由于局部气流的加速, 使

得沿程静压急剧下降.

比较图 4( a)和( b)可以发现, 低速大攻角状

态下的沿程静压分布曲线( a)和地面抽吸状态曲

线( b)相似,这主要是由于来流风速偏低.同时,低

速大攻角状态下出口截面的静压系数比地面抽吸

状态稍高,这是部分的来流冲压得到利用的结果.

2. 2 � 进气道出口截面总压分布

图 5给出了匹配点 Mae= 0� 45处,进气道的
出口截面总压恢复系数(出口截面总压与来流总

压之比值)等值分布图谱. 由图 5( a)可以看出, 出

口总压恢复系数分布呈对称分布,相对高压区集

中在出口截面下部, 这主要是由于唇罩内侧气流

分离,初步的仿真结果显示这是一个三维开式分

离,分离涡将下壁面上的附面层向进气道上壁面

堆积.与图 5( b)相比可以发现, 低速大攻角状态

下的总压恢复系数比地面抽吸状态要高.

图 5� 出口总压恢复等值图谱

Fig . 5 � Contours of the to tal pressure recovery at

the ex it

2. 3 � 总压恢复系数随出口马赫数的变化

图 6给出了低速大攻角状态下进气道出口截

面总压恢复系数随出口马赫数的变化曲线, 为了

便于比较同时图中也给出了地面抽吸状态下的性

能参数.从图中可以看出,在研究的出口马赫数范

围内,进气道出口截面的总压恢复系数都不高, 这

主要是由于低速来流从各个方向流入进气道, 唇

罩内侧产生了局部气流分离, 同时进口流场不均

匀, 使通道内气流掺混损失比较大的缘故. 从图

中还可以看出总压恢复系数随出口马赫数的增加

而下降,这是因为随着出口马赫数的增加,唇罩内

侧产生的局部气流分离增强, 并且内流道马赫数

增加使得摩擦损失增加, 这些都导致了总压恢复

系数的降低.

图 6 � 总压恢复系数随出口马赫数的变化曲线

F ig. 6� T otal pr essure r ecover y ver sus Mach number

at the ex it

� � 比较图 6中曲线 35alpha 和曲线 Gr ound 可

以发现,在整个实验研究的出口马赫数范围内, 低

速大攻角状态下的总压恢复系数都比地面抽吸状

态要高.匹配点 Mae = 0� 45 处, 低速大攻角状态
下总压恢复系数  = 0� 881, 地面抽吸状态  =

0� 842. 这是由于低速大攻角状态下气流以一定的
速度进入进气道, 部分来流冲压得到利用,同时进

口流管收缩比变小,改善了进气道进口的流态.

2. 4 � 稳态周向畸变指数随出口马赫数的变化

图 7给出了低速大攻角状态下进气道出口截

面稳态周向畸变指数随出口马赫数的变化曲线,

同时图中也给出了地面抽吸状态下稳态畸变指数

的变化曲线.可以看出, 在研究的出口 Mae 范围

内,进气道出口的稳态畸变指数随出口马赫数的

增加而增加.这主要是由于随出口马赫数的增强,

进气道唇罩内侧的分离涡增强,加剧了出口截面

上总压分布的不均匀度.
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图 7 � 稳态周向畸变指数随出口马赫数的变化曲线

Fig . 7 � Circular steady total pr essure disto rtion

coefficient ver sus Mach number

at the ex it

与地面抽吸状态相比, 在出口马赫数较小时,

低速大攻角状态下的稳态畸变指数稍偏低, 当出

口马赫数大于 0. 4后, 稳态周向畸变急剧增加. 匹

配点 Mae = 0� 45 处, 低速大攻角状态 � 0 =

1� 292% ,地面抽吸状态下� 0= 0� 467%, 这可能
是由于出口马赫数较大时, 大攻角状态下, 进气道

进口气流转弯比地面抽吸状态要急, 分离比较严

重,分离涡将高压区进一步往进气道下壁面挤压,

加剧了出口截面总压分布的不均与度, 导致出口

截面稳态周向畸变比较大.

2. 5 � 紊流度随出口马赫数的变化

图 8给出了低速大攻角和地面抽吸状态下进

气道出口截面紊流度随出口马赫数的变化曲线.

可以看出在研究范围内, 紊流度随出口马赫数的

增大而增大, 低速大攻角状态下的紊流度略低于

地面抽吸状态, 但相差不大. 匹配点 Mae = 0� 45
处,低速大攻角状态下 �= 1� 513%, 地面抽吸状
态下 �= 1� 56% .

图 8� 紊流度随出口马赫数的变化曲线

F ig. 8� T urbulence intensity ver sus Mach number

at the ex it

2. 6 � 综合畸变指数随出口马赫数的变化

图 9给出了进气道出口截面综合畸变指数随

出口马赫数的变化曲线. 可以看出在低速大攻角

状态下,综合畸变指数随出口马赫数的增加而增

加.在整个实验范围内低速大攻角状态下的综合

畸变指数 W < 5� 5% , 能够满足发动机正常工作

需要.

图 9 � 综合畸变指数随出口马赫数的变化曲线

Fig . 9 � Synthesis disto rtion coefficient ver sus Mach

number at t he ex it

2. 7 � 出口动态总压的功率频谱

图 10( a)给出了低速大攻角状态下匹配点

Mae= 0� 45处进气道出口总压动态信号的功率谱
密度分布.为了便于比较,同样给出了地面抽吸状

态下出口总压动态信号的功率普密度如图 10( b) .

图 10 � 出口动态总压的功率频谱密度分布

F ig . 10 � Power spectrum of t he to tal pressure

at the ex it
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从图 10( a)可以看出低速大攻角状态下, 总压信

号的功率谱分布从整体上看是宽频信号, 但在

220 Hz 处存在峰值, 总压的脉动能量比较集中,

这表明内通道上游某处发生了流动分离. 分离区

是不稳定的,而且以220 Hz的频率不断往下游投

放涡团.必须指出的是,在进行气动特性动态分析

时,模型的频率与全尺寸进气道是不一样的.本研

究模型是按 1/ 11的缩比制造的,其气动特性频率

大约是全尺寸进气道的 11倍.因此对全尺寸进气

道而言,表现的脱涡频率应是20 Hz左右. 由于进

气道出口的压力脉动会对压气机产生非常复杂的

非定常气动力影响, 因而使发动机对进气道出口

的动态畸变更加敏感[ 9] . 所以在压气机的设计中,

部件的固有模态必须要避开这一频率.

从图 10( b)可以看出,地面抽吸状态的总压

信号从整体上看是宽频信号,无明显的峰值.

3 � 结 � 论

1) 本研究的腹下 S 弯进气道在来流风速

V ! = 48. 9 m/ s, 攻角 != 35�状态下内通道沿程

静压分布曲线呈现典型的 S 弯分布特征. 唇罩内

侧气流急剧转弯, 发生了流动分离.

2) 在低速大攻角状态下, 进气道出口截面总

压恢复系数随出口马赫数的增加而不断下降, 稳

态周向畸变指数、紊流度和综合畸变指数不断上

升.出口马赫数 Mae= 0. 45时,总压恢复系数  =

0� 881, 稳态周向畸变指数� 0 = 1� 292% , 紊流度

�= 1� 513%, 综合畸变指数 W = 2� 805%, 总压恢
复系数偏低, 但畸变较小,满足进气道与发动机匹

配的要求.

3) 进气道在来流风速 V ! = 48. 9 m/ s, 攻角

!= 35�, 出口马赫数 Mae= 0. 45时,出口截面的总

压动态信号的功率谱密度整体上看是宽频信号,

但存在局部峰值,表明进气道内通道上游发生了

流动分离. 出口总压在 220 Hz 脉动能量比较集

中,压气机部件的设计必须要考虑这一频率.

4) 与地面抽吸状态相比, 腹下 S 弯进气道在

低速大攻角状态下具有较高的总压恢复系数, 但

综合畸变指数较大, 出口总压的功率谱表明其脉

动能量比较集中, 上游发生了流动分离.
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