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摘　　　要 : 对一种弹用 S弯进气道进行了试验 ,结果表明 : ①偏航角一定 ,攻角由负到正变化时 ,总压恢复

系数先上升后变化不大 ,| DC60 |则先下降后小幅升高 ; ②攻角一定 ,总压恢复系数和| DC60 | 随偏航角的增加

均呈先升高后降低的趋势 ;③大的攻角和偏航角组合状态下 ,总压恢复系数较低 ,| DC60 | 偏大 ,但随偏航角进

一步增大 ,进气道性能有所改善 ;④进/发匹配点处 ,进气道出口压力功率频谱较平坦且对姿态角和来流马赫

数的变化均不敏感 ;⑤发动机小流量状态时 ,进气道模型发生了喘振 ,频率约为 150 Hz.
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Experimental investigation of pneumatic characteristics for

S2shaped inlet in missiles
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Abstract : Experimental investigation of an S2shaped inlet was made in t his paper . The

result s show t hat : 1) When t he yaw angle is constant and t he at tack angle changes f rom neg2
ative to po sitive , t he total p ressure recovery increases at first and t hen keep s almost con2
stant , while t he distortion coefficient drop s at first and t hen rises a lit tle. 2) When t he at tack

angle is constant and the yaw angle increases , t he total p ressure recovery and distortion coef2
ficient increase at fir st and t hen decline. 3) U nder t he combination of high incidence and

yaw , t he total p ressure recovery is low and t he distortion is high , but t he performance will

be bet ter if t he yaw angle increases fart her . 4) At t he matching point of the inlet and engine ,

t he power spect rum of t he flow at t he exit is like white noise and not sensitive to the varia2
tion of at tit ude angle and f ree st ream Mach number . 5) When t he engine is running under

small mass flow , the inlet model surge occurs , t he f requency of surge is 150 Hz.

Key words : S2shaped inlet ; attack angle ; yaw angle ; total pressure recovery coefficient ;

distortion coefficient ; power spect rum ; inlet surge

　　国内外对 S弯进气道的研究起步比较早 ,设

计技术也比较成熟 ,并且有多种形式的 S弯进气

道投入了实际应用. S弯进气道具有较高的进气

效率和较低的流场畸变[122 ] ,然而 ,由于该类进气
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道特有的 S形弯道 ,使得进气道的出口处形成了

独特的“对涡”结构[325 ] .这造成了该类进气道对飞

行的攻角和偏航角变化比较敏感 ,尤其是在大攻

角或大偏航角状态下往往有旋流产生 ,这对发动

机的稳定工作造成了很大的影响.针对这一问题 ,

国内外学者进行了大量工作并取得了很大进展.

在国外 , Stocks C P ,Bissinger N C 等人曾经指

出 ,在进气道进口整流罩处及发动机前方的进气

道管内安装导流板能够减小旋流 ; Lee C C 和

Chris Boedicker [1 ]就曾提出过一种设计大偏距、

短扩压扩压管的方法. Zhang 等人[ 6 ]做了进一步

的工作 ,提出了一种自动生成三维扩压管道的设

计方法.在国内 ,许多学者对 S弯进气道进行了大

量的研究工作 ,并取得了一定成果[7213 ] . 万大伟

等[8 ]在不考虑整流锥的情况下通过调整扩压管道

型面设计了一种弹用 S 弯进气道 ,试验表明 ,在

出口截面下部存在一个扇形的低压区 ,从而周向

畸变较大.谢旅荣等[9 ]则对一种总体空间受限的

进气道进行了设计和风洞试验 ,结果表明其设计

方案是成功可行的.文献 [ 10 ]发展并完善了一种

弹用短 S 弯进气道的设计方法 ,给出了一套完整

的 CAD软件实现方法 ,并加工了模型进行风洞

吹风试验验证 ,结果证明该方案是成功的.然而 ,

公开发表的文献对 S弯进气道气动特性的攻角、

偏航角及来流马赫数的研究范围较小.当前对导

弹的战术要求越来越高 ,在飞行中为了避免受到

对方防空武器的攻击 ,导弹需要按“蛇形”轨迹飞

行 ;此外 ,为了增加导弹的低空突防能力 ,在导弹

攻击前要先以较大的正攻角跃升 ,然后以负攻角

俯冲攻击.这就要求 S弯进气道在较大攻角或偏

航角下具有较高的气动性能 ,因此开展高姿态飞

行条件下 S弯进气道稳态和动态气动特性的研究

工作是十分必要的.

本文利用高速风洞对一种弹用 S弯进气道开

展了较宽工作范围 (攻角 - 10°～ 10°,偏航角

- 8°～8°,来流马赫数 0. 6～0. 95)内的试验研究 ,

通过对试验所得数据的处理和分析 ,获得了进气

道在不同来流马赫数、攻角及偏航角下的稳态和

动态气动性能 ,以揭示在较大的攻角或偏航角

下 ,S弯进气道的畸变是否超过了发动机所能忍

受的极限 (一般情况要求| D C60 | ≤0 . 6) ,是否会

有强的、窄频带流动脉动的出现而引起发动机

乃至总体结构振动 ,影响总体结构的稳定性 ,旨

在为进/发匹配、巡航导弹总体及弹道设计提供

技术支撑 .

1　试验设备与模型

本研究 S弯进气道模型气动特性试验是在南

京航空航天大学的空气动力试验室进行的.主要

的试验设备包括 N H21 高速风洞、试验模型及测

量系统等.

1. 1　NH21高速风洞

N H21风洞为下吹式亚、跨、超三声速风洞 ,

试验段长 1. 58 m ,截面尺寸为 0. 6 m×0. 6 m ,马赫

数范围为 M a∞ = 0. 25～3. 5 ,可以进行测压、测

力、油流显示、纹影显示、进气道及其它特种试验

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. 进行亚、跨声速

( M a∞ = 0. 25～1. 2 )试验时 ,试验段上、下壁面均

为开孔壁板 ,通过斜孔的溢流作用来校正安装模

型后洞壁对流场的干扰 ,并使得风洞更容易起动.

试验的气源由数个高压储气罐提供 ,从储气罐放

出的高压空气经过调压阀的自动调节后通过特定

的喷管产生试验所需要的马赫数.

本研究的马赫数调节范围为 0. 6～0. 95 ,攻角

调节范围为 - 10°～ + 10°,偏航角调节范围为 0°～

10°.模型安装在风洞试验段的堵塞比约为 4. 3 %.

1. 2　试验模型

本文所研究 S弯进气道模型的结构示意图参

见图 1.本进气道设计时 ,先根据总体所要求的进

气道偏距和长度确定 S弯扩压器的中心线 ,然后

选定截面形状和截面面积变化规律 ,最后设计唇

口型面和隔道.经过研究 ,本进气道选取了缓急相

当的中心线变化规律 ,截面形状采用了从进口椭

圆型到出口圆型按照缓急相当的 S弯变化规律过

渡 ,唇口采用了标准翼型 NACA21 ,隔道选用了尖

劈型 ,在出口利用整流锥来对进气道出口气流进

行整流.模型的具体几何参数参见文献[ 10 ] .

图 1　进气道模型结构示意图

Fig. 1　Sketch of inlet model

1. 3　测量系统

本研究的测量系统由静/总压测量系统和动
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态压力测量系统组成.静/总压测量系统由静压测

孔和总压耙组成.其中 ,4个静压侧孔均匀分布在

进气道出口截面四周.由于进气道出口有整流锥 ,

为了降低总压耙对内通道的堵塞比 ,总压测量采

用了 6组按“水”字型分布总压探针 ,每组有 5 根

探针 ,共计 30根总压探针.动态压力测量系统由

XCQ2062225A 型 Kulite 动态压力传感器、YF23

型应变放大器、9114A/ D转换器和数据系统与处

理计算机组成.动态压力传感器布置在进气道出

口位置 (参见图 1) ,用来测量进气道出口的压力

脉动.

1. 4　性能监测参数

对于 S弯进气道来说 ,评价其性能的主要参

数有总压恢复系数σ和畸变指数.常用的畸变参

数有总压畸变指数| D C60 | 、稳态畸变指数Δσ0等.

根据发动机总体要求 ,采用| D C60 | 作为本研究的

畸变参数 ,其定义如下 :

D C60 =
p 3

e (60°) min - p 3
e

qe

式中 p 3
e (60°) min为进气道出口截面所有 60°扇形区平

均总压的最小值 ; p 3
e 为进气道出口截面的平均

总压 ; qe 为进气道出口截面的平均动压头.

2　试验结果及分析

本研究获得了 S弯进气道在不同工作状态下

的性能参数数据.下文将分别对进气道的稳态和

动态气动特性进行分析和讨论 ,为进/发匹配提供

参考.

2. 1　进气道稳态气动特性分析

图 2和图 3分别给出了偏航角β= 0°时 ,不同

来流马赫数下进气道总压恢复系数σ和畸变指数

| D C60 | 随攻角的变化曲线.由图可知 ,在负攻角

下 ,随着攻角绝对值的减小 ,σ呈上升趋势 ,

M a∞ = 0. 9时 ,σ由 0. 91上升到了 0. 98 ; | D C60 |

则不断下降 ,在 M a∞ = 0. 9时 ,| D C60 | 由 0. 52下

降到了 0 . 12 .在正攻角下 ,随攻角的增加 ,σ和

| D C60 | 先变化不大 ,当α> 6°后 ,σ略有降低 ,而

| D C60 |则有小幅升高.此外 ,从图上还可以看出 ,

随着 M a∞的增加 ,在负攻角时 ,攻角不变的情况

下 ,σ不断降低 ,| D C60 | 则不断升高 ;正攻角时 ,攻

角不变的情况下 ,σ及| D C60 | 则变化不大.由以上

分析可知 ,试验范围内 ,在负攻角下 ,来流马赫数

一定的情况下 ,本进气道模型随着攻角绝对值的

减小其稳态气动性能不断改善 ;负攻角不变的情

况下 ,随着来流马赫数的增加 ,进气道模型的稳态

气动性能则不断恶化.正攻角下 ,随攻角的增加进

气道的稳态气动性能先变化不大 ,在α> 6°后 ,进

气道的稳态气动性能下降 ,但下降幅度不大.试验

范围内本研究进气道在正攻角不变的情况下稳态

气动性能对来流马赫数的变化不敏感.

α= 0°时 ,不同来流马赫数下进气道总压恢复

系数σ和畸变指数| D C60 |随偏航角的变化曲线参

见图 4和图 5.由图可知 , M a∞ = 0. 6～0. 8时 ,随

着偏航角的增加 ,σ先略有升高 (β≤6°) ,后小幅下

降 (β> 6°) ,试验范围内σ> 0. 98 ;| D C60 | 则先上升

(β≤6°)后降低 (β> 6°) ,但总体数值较小 ,试验范

围内| D C60 | < 0. 14. M a∞ = 0. 9时 ,随着偏航角的

增加 ,σ先有小幅上升 (β≤4°) ,当β> 4°时总压恢
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复系数σ则较快下降 ,在研究范围内 ,由 0. 99 下

降到了 0. 98 ;畸变指数 | D C60 | 则先上升 (β≤4°)

后较快降低 (β> 4°) ,在β= 8°时进气道的畸变指

数| D C60 | = 0. 089 ,低于β= 4°时的 | D C60 | =

0. 11.

图 4　α= 0°时 ,不同来流马赫数下总压恢复系数

随偏航角的变化曲线

Fig. 4　α= 0°,total pressure recovery coefficient versus

yaw angle at different Mach numbers

由于本研究进气道在低马赫数时其性能优于

高马赫数时 ,因此在图 6只给出了 M a∞ = 0. 8 和

M a∞ = 0. 9等飞行状态下进气道出口截面在匹配

图 5　α= 0°时 ,不同来流马赫数下畸变指数随偏航角的

变化曲线

Fig. 5　α= 0°,distortion coefficient versus attack

angle at different Mach numbers

点处的总压恢复系数等值线图谱 ,其性能参数参

见表 1.由图 6 (a)可知 ,在 M a∞ = 0. 8 ,α= 0°,β=

0°状态下 ,出口截面的总压恢复系数等值线呈环

状对称分布 ;高压区占据了出口截面的大部分区

域 ,低压区仅分布在出口截面上部较小的区域内 ,

且低压区的σ也达到了 0. 94 ;沿着出口截面径由外

图 6　几个典型工作状态下匹配点处进气道出口截面总压恢复系数分布图谱 (顺流)

Fig. 6　Contours of the total pressure coefficient at the exit (downstream)
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向内 ,σ值升高.该状态下σ为 0. 986 , | D C60 | 为

0. 11 ,进气道性能较高.图 6 (b)为 M a∞ = 0. 9 ,α=

10°,β= 8°时进气道出口的总压等值线图谱.与图

6 (a)对比可知 ,随着马赫数的增加出口截面的σ

值整体下降 ;由于偏航角的影响 ,出口截面的图谱

呈非对称分布 ,然而 ,由于本进气道布局的特点 ,

大的正攻角状态下出口截面并未出现较大的低压

区 ,此时σ为 0. 978 ,| D C60 |为 0. 1 ,进气道性能仍

然较高 ,这也很好的印证了上文中的曲线分析结

果.图 6 (c)给出了 M a∞ = 0. 9 ,α= - 10°,β= 6°时

进气道出口的总压等值线图谱.此时 ,出口截面的

总压系数等值线图谱呈非对称分布 ,高压区向偏

航方向移动 ,出口截面上方出现了扇形低压区 ,该

区域的σ只有 0. 87.这是由于较大数值的负攻角

和偏航角组合使得进气道进口前的弹身背风侧气

流发生了分离并形成较强的下洗气流 ,该气流进

入进气道并形成了出口上方的低压区 ,造成出口

的σ值较低 ,| D C60 | 偏大 ,此时进气道出口的σ值

只有 0. 89 ,| D C60 | 高达 0. 62 ,为本试验所有状态

中性能最差点.然而 ,在 M a∞ = 0. 9 ,α= - 10°时 ,

随着偏航角的进一步提高 ,当β= 8°时 ,如图 6 (d)

所示 ,出口截面的低压区减小且数值升高 ,其平均

总压恢复系数升高到 0 . 91 , | D C60 | 则降低至

0. 49.这可能是因为 ,随着偏航角的进一步增大 ,

进气道进口前的弹身背风侧气流分离点提前 ,下

洗气流偏离进气道进口 ,使得进气道进口气流得

到改善 ,从而提高了进气道出口截面的气动性能.

表 1　几个典型工作状态下匹配点处进气道性能参数表

Table 1　Pneumatic parameters of inlet

M a∞ α/ (°) β/ (°) σ | DC60 |

0. 8 0 0 0. 986 0. 11

0. 9 10 0 0. 978 0. 10

0. 9 - 10 6 0. 89 0. 62

0. 9 - 10 8 0. 910 0. 49

2. 2　进气道动态气动特性分析

图 7给出了几个典型工作状态下进气道出口

截面动态总压的功率频谱密度分布图.由图 7 (a)

可知 ,总压信号的功率谱分布从整体上看是白噪

声信号 ,整体分布比较平坦 ,无高能量峰值的出

现 ,这说明在 M a∞ = 0. 8 ,α= 0°,β= 0°的状态下进

气道内部没有发生气流分离 ,出口流场品质较好.

比较图 7 (a)～图 7 (c)可以看出 ,3个状态下进气

道出口截面动态总压的功率频谱密度分布相似 ,

图 7　几个典型工作状态下进气道出口截面动态总压

的功率频谱密度分布

Fig. 7　Power spect rum of the total p ressure

at the exit

说明在匹配点时 ,本布局进气道出口截面的动态

总压分布对来流马赫数和姿态角的变化均不敏

感.对比图 7 (a)和图 7 ( d)可以看出 ,在 M ae = 0.

13时 ,总压信号的功率频密度在 150 Hz 附近出

现了峰区 ,这说明在发动机小流量工作时 ,进气道

模型发生了喘振 ,喘振频率约为 150 Hz.因此在

发动机设计乃至整弹设计中 ,部件的固有模态要

避开喘振频率 ,以免引起共振 ,对结构造成损害 ;
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或者发动机工作时避免突然降低转速出现小流量

状态.

3　结　论

通过对试验结果的分析和讨论可以得出以下

结论 :

1) 研究范围内 ,本进气道总压恢复系数σ不

低于 0. 89 ,畸变指数| D C60 | 不超过 0. 6 ,满足进/

发匹配的要求.

2) 偏航角一定 ,负攻角工作时 ,进气道性能

较差且随 M a0及攻角绝对值的增加性能不断下

降 ;研究范围内 ,正攻角对进气道性能影响不大.

因此对于采用此布局的进气道来说 ,应尽量避免

在绝对值较大的负攻角下工作.

3) 攻角一定时 ,进气道总压恢复系数σ和畸

变指数 | D C60 | 随偏航角的增加均呈先升高后降

低的趋势.

4) 总压图谱分析表明 ,在大攻角和偏航角的

组合状态下 ,受弹身分离及下洗气流的影响 ,进气

道总压恢复系数σ较低 ,畸变指数| D C60 | 偏大 ,但

随着偏航角的进一步增大 ,进气道性能或有改善.

5) 试验范围内 ,本布局进气道在进发匹配点

处出口压力功率频谱分布比较平坦且对姿态角和

来流马赫数的变化均不敏感.这说明进气道内通

道无气流分离的出现 ,出口流场品质较好 ,不会引

起发动机及总体的结构振动.

6) 在小流量状态下 ,进气道模型发生了喘

振 ,喘振频率约为 150 Hz ,因此发动机设计乃至

整弹设计中 ,部件的固有模态都要避开喘振频率 ,

以免引起共振 ,对结构造成损害 ;或者发动机工作

时避免突然降低转速出现小流量状态.
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