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双下侧布局带泄流腔二元进气道试验
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(南京航空航天大学 能源与动力学院, 南京 210016)

摘 � � � 要: 针对一种双下侧布局带泄流腔的二元进气道进行了试验研究. 试验时,来流速度范围Ma= 2. 0~

3. 5,姿态角范围为 �= - 4�~ 10�, �= 0�~ 4�. 试验获得了进气道的反压特性曲线、速度特性曲线、迎角特性曲

线和侧滑角特性曲线.分析表明, 随着来流速度和迎角的增加, 进气道的流量系数先增加, 在设计点达到最

大,之后由于弹身头部激波的影响略有减小. 侧滑时两侧进气道气流状态不同, 工作范围由性能较低的迎风

侧进气道来决定.另外, 通过分析进气道的沿程静压分布曲线, 说明泄流腔结构能使结尾激波停留在泄流腔

边缘,扩大了进气道的工作范围.

关 � 键 � 词: 冲压发动机; 超声速进气道; 泄流腔; 风洞试验; 混压式

中图分类号: V211� 3 � � � � � 文献标识码: A

收稿日期: 2009�07�07; 修订日期: 2009�11�30

作者简介:麻肖妃( 1981- ) ,女,浙江缙云人,硕士生,研究方向为内流空气动力学.

Investigation of two�dimensional supersonic twin inlet with

slot�coupled cavity in 90� configuration at venter
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Abstract: A tw o�dimensional m ix ed�compression inlet model w ith slot�coupled cavity in

90� conf igurat ion at venter w as invest ig ated by w ind tunnel at M ach number f rom 2. 0 to

3� 5. The range o f the invest igat ion covers angle of at tack from - 4� to 10� and ang le of yaw

from 0 to 4�. T he perfo rmances, including cr it ical pr essure, total pressure recovery coeff i�
cient and mass flow rat io, w er e acquired. T he results indicate that: w ith increase o f the

free str eam Mach number o r the angle of at tack at Ma= 3� 0, the mass f low rat io increases

first ly and then declines a lit t le due to the increase of the to tal pressure lo ss around the body

no se; and the max imum is obtained at design po int . T he f low f ield of tw o inlets is different

at yaw , and the w ork range is determ ined by the w indw ard inlet . Besides, the dist ribut ion

of static�pressure coef ficient along the duct validates that a term inal shock can stay around

the cavity , so inlets w ith the slot�coupled cavity can w o rk under w ider back pressur e.

Key words: ram jet engine; supersonic inlet ; slo t�coupled cavity ; w ind tunnel test ;

m ix ed�compression

� � 冲压发动机由于比冲大, 结构简单、成本低、

超声速飞行时性能好, 适用于一次性使用的吸气

式超声速导弹. 进气道作为冲压发动机的重要部

件,对发动机整体性能有着很大影响 [ 1] .进气道型

式和布局方式直接影响到发动机的性能.二元进

气道因其长度短、结构简单、具有较好的迎角特性

和升阻特性,得到了广泛的应用.它在导弹上的布

局方式有 X!型、双下侧和两侧型等,其中双下侧

布局方式由于便于安装发射, 更利于在空空导弹

上使用,因而受到了广泛的关注.
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国外从 20世纪 60年代开始对二元混压式进

气道展开试验和数值模拟方面的研究, 内容包括

了进气道的气动性能和不稳定状态时的工作特

性
[ 2�6]

.为解决混压式进气道的宽马赫数工作范围

和高工作性能的难题, 国外对多种流场控制方式

进行研究.如利用压缩面可调改善各来流速度下

的性能,在唇罩和侧板布置放气孔吸除附面层和

设置涡流发生器延缓气流分离等
[ 2�3, 5]

.这些研究

工作多针对二元混压式进气道在飞机上的应用开

展的,在导弹上的应用方面尚未检索到相关文献.

双下侧布局二元进气道在欧盟的 流星!中程空空
导弹上已应用, 但关于此类进气道的具体研究资

料也未检索到. 国内在 90年代开始研究弹用二元

混压式进气道
[ 7]

,对双下侧布局进行了数值模拟

和试验研究
[ 8�12]

.内容涉及进气道的工作特性、再

起动特性、掺混特性等.以上模型均未尝试采用流

场控制来进一步提高进气道性能, 在公开发表的

文献中
[ 11�12]

,未见双下侧布局二元进气道有关流

场控制的试验研究.

由于导弹的使用特点, 流场控制一般不采用

变几何方法, 而考虑用放气/抽吸等定几何结

构
[ 13�14]

.本文进气道的马赫数工作范围为 2. 0~

3. 5, 为保证具有较好的起动能力和工作性能, 采

用了泄流腔结构 [ 15] .通过对该进气道的风洞试验

和数据结果分析,得到了其气动性能和影响规律,

为该类进气道的应用提供了试验验证.

1 � 试验设备和模型

1. 1 � 试验设备

� � 试验在南京航空航天大学的 NH�1 风洞进
行, NH�1 风洞是暂冲 (下吹)式跨、超声速风洞,

马赫数工作范围为 0. 3~ 3. 5, 试验段横截面积为

0. 6m ∀ 0. 6m ,长度为 1. 58m .试验段侧壁有观察

窗,用于显示流场和进行纹影录像.试验马赫数范

围为 2. 0~ 3. 5, 迎角范围为- 4�~ 10�, 侧滑角范

围为 0�~ 4�,雷诺数保持在 2. 669 ∀ 107 ~ 3. 605 ∀

10
7
之间.

1. 2 � 试验模型和测量系统

� � 进气道设计点的马赫数为 3. 0,迎角为 2�,侧

滑角为 0�, 模型型面采用三外一内的斜激波压

缩,外压缩角度分别为 5�, 6�, 7�, 唇罩压缩角为
9�. 模型示意图见图 1, 泄流腔参照文献[ 15]进行

设计, 取 W 2 / W 1 = 0. 4,  1 = 140�,  2 = 10�,  3 =

140�.静压测点布置在唇罩和侧壁面, 侧壁面的点

位于上型线和下型线的中心线上. 总压测点布置

在进气道出口处, 该截面形状为矩形, 设 27 个

测点.

图 1 � 进气道示意图

F ig . 1 � Schematic v iew o f the inlet

进气道整体结构如图 2所示, 为双下侧布局,

左右进气道对称, 左右进气道中心线通过弹身截

面中心 O点,与竖直方向的夹角  为 45�, 压缩面

在斜上侧.两个进气道经各自弯曲段与掺混段相

连,掺混段出口处接有流量调节设备.流量调节器

通过电机移动节流锥控制进气道出口的流通面

积,来改变掺混段出口反压,用于模拟燃烧室的压

力变化.进气道入口至弹头长度为 7D, 模型整体

长度为 18D, 隔道高度为 1/ 10D .试验时,为便于

观察纹影波系,模型在风洞中型旋转了 180�.

图 2� 试验模型示意图

F ig . 2 � Schematic v iew o f the model

2 � 试验结果与分析

� � 本文通过风洞试验和数据处理, 得到了进气

道的速度特性、迎角特性和侧滑角特性,并结合沿

程静压曲线及反压特性分析了泄流腔的作用.

2. 1 � 来流速度对性能的影响

� � 随着来流速度变化,总压恢复系数和流量系

数发生变化.总压恢复系数随来流速度的变化如

图 3所示, 其中 �为迎角, �为弹身的侧滑角, 纵

坐标为各来流马赫数下总压恢复系数与 Ma=

2� 0时总压恢复系数的比值. 总压恢复系数随来

1819



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 25 卷

流速度的增加而下降.分析可知,来流速度的增加

使弹头和进气道进口的激波强度增强, 进气道入

口激波损失增大,而随着来流速度增加,喉道马赫

数也相应提高, 结尾激波损失增大.当来流马赫数

大于设计马赫数时, 激波打入唇罩, 波系损失增

大,使得高马赫数下总压恢复系数进一步减小.

图 3 � �= 2�, �= 0�时总压恢复系数

随来流马赫数的变化曲线

Fig . 3 � To tal pressure recovery coefficient versus

flig ht Mach number (�= 2�, �= 0�)

图 4为流量系数随来流马赫数的变化曲线.

图中纵坐标已用设计状态下的值进行了归一化处

理,以下如无特殊说明,纵坐标均为用设计点值归

一化的结果.随着来流速度增加,进气道的流量系

数先增加, 在设计点达到最大,然后略有下降.这

需要考虑弹身头部激波和入口激波角度的共同影

响.弹身头部存在激波损失,使得进气道入口气流

总压有所下降而影响了流量系数. 在来流速度小

于设计马赫数时,激波角的变化应为主要影响.随

图 4 � �= 2�, �= 0�时流量系数随来流马赫数

的变化曲线

Fig . 4 � Mass flow ratio v ersus flig ht

Mach number (�= 2�, �= 0�)

着来流速度增加,入口激波逐渐贴口,超声速溢流

减小,流量系数逐渐增加, 在设计点时激波封口,

流量系数达到最大. 当来流速度超过设计点后,随

着速度增加, 激波打入内通道, 不存在超声速溢

流,而弹身头部的激波强度随着速度增强,进一步

降低了入口总压,使得此时的流量系数略有减小.

2. 2 � 迎角变化时的性能规律

� � 图 5为 Ma= 3. 0, �= 0�时总压恢复系数随迎
角的变化曲线,随着迎角增加,总压恢复系数不断

上升.首先观察图 6中 Ma= 3. 0, �= 0�时不同迎

角下的侧壁处沿程静压分布曲线(横坐标已做归

一化处理,下同) , 比较不同迎角下第一个点的压

力值,可以看到随着迎角增加,压力值也增加.这

是因为迎角的增加一方面增大了第一道压缩面的

图 5 � Ma= 3. 0, �= 0�时总压恢复系数

随迎角的变化曲线

Fig . 5 � To tal pressure recovery coefficient versus

angle of attack (Ma= 3. 0, �= 0�)

图 6 � Ma= 3. 0, �= 0�时不同迎角临界状态下

进气道沿程静压分布曲线

Fig. 6� Dist ribution of stat ic�pressure coefficient along

the duct at cr itica l operat ion for different

y aw angles ( Ma= 3. 0, �= 0�)
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相对压缩角度, 另一方面也增强了弹身迎风面的

压缩能力,两者共同作用使得波后的静压增大,入

口马赫数减小, 喉道马赫数降低,结尾激波损失下

降.另外,在有迎角时,弹身迎风面的压缩能力强

于背风面,两者的压差导致横向绕流,附面层厚度

变薄,进入到进气道内气流的品质高,这些对总压

恢复系数都是有利的.

图 7给出的是 Ma= 3. 0, �= 0�时流量系数随
迎角的变化曲线, 在试验范围内, 随着迎角的增

加,流量系数先上升,在设计迎角之后略有减小.

图 7� Ma= 3. 0, �= 0�时流量系数随迎角的变化曲线

Fig . 7 � Mass flow ratio v ersus ang le of

at tack ( Ma= 3. 0,�= 0�)

在小于设计迎角时, 由于二元进气道的双下

侧布局方式,弹身迎角增加时,进气道入口捕获面

积增加, 进气道流量增加. 在大于设计迎角时,随

着弹身迎角增加, 一方面进气道入口捕获面积增

加,另一方面弹身头部压缩角和进气道入口气流

压缩角也增加. 气流经过头部激波后速度降低,入

口压缩角又较大, 导致气流偏转较大, 激波不贴

口,产生超声速溢流,流量减小. 这种现象在大迎

角下更加明显, 比较在 Ma= 3. 0, �= 0�时, �= 2�
和 �= 10�姿态下纹影图片中的入口波系(图 8) ,

可观察到 �= 10�时第一道激波的激波角增大, 入

口激波未贴口, 产生了溢流.又加上弹身迎角增加

图 8� Ma= 3. 0, �= 0�时的纹影图片

F ig . 8 � Schlieren pho tog raphs at Ma= 3. 0, �= 0�

时,进气道的侧滑也在增加,这也会影响到一部分

的气流产生溢流.尽管捕获面积有所增加,且弹身

的压缩也增加了进口气流密度, 由于这些影响有

限,在 �= 10�时,流量系数还是略有降低.

综上所述,在研究范围内,双下侧布局形式的

进气道, 随着迎角的增加, 整体性能是有所改

善的.

2. 3 � 侧滑角产生的影响

� � 为方便说明, 定义处于弹身迎风侧位置的进

气道为迎风侧进气道, 处于弹身背风侧位置的进

气道为背风侧进气道.观察图 9状态下的沿程静

压曲线,背风侧进气道的入口处静压值高于迎风

侧进气道,反映了背风侧压缩面的压缩能力强于

迎风侧进气道.可知在同一来流条件下,背风侧进

气道的喉道马赫数较小, 总压损失较小,反压承受

能力较强.但两侧进气道共用同一掺混段,为保证

进气道的正常工作, 最大承受反压须由较弱的迎

风侧进气道来决定. 这导致在同一锥位下两侧进

气道的流动状态不同. 从静压分布曲线图可以看

到,当迎风侧进气道已到达临界状态时,背风侧进

气道还处于超临界状态,此时背风侧进气道的性

能未达到最佳状态.

图 9 � Ma= 3. 0, �= 2�, �= 4�时超临界和临界状态下

进气道沿程静压分布曲线

Fig. 9� Dist ribution of stat ic�pressure coefficient along

the duct on cr itical operation and supercr itical

oper ation ( Ma= 3. 0,�= 2�, �= 4�)

图 10和图 11为 Ma= 3. 0, �= 2�时进气道的

总压恢复系数和流量系数随侧滑角的变化曲线.

在测量范围内,两侧进气道的总压恢复系数是逐

渐降低的,背风侧性能高于迎风侧,背风侧性能下

降较为平缓, 迎风侧性能下降较快. 流量系数方

面,迎风侧进气道一直减小,背风侧进气道先略有

增加后降低.
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图 10 � Ma= 3. 0,�= 2�时总压恢复系数

随侧滑角的变化曲线

Fig. 10 � Total pressur e recover y coefficient

v ersus yaw ang les (Ma= 3. 0,�= 2�)

图 11 � Ma= 3. 0,�= 2�时流量系数

随侧滑角的变化曲线

Fig. 11� Mass flow ratio ver sus yaw angles

( Ma= 3. 0,�= 2�)

随着弹身侧滑角增大, 背风侧的相对压缩角

增大,降低了喉道马赫数,但其性能取至超临界状

态,总压恢复系数不一定增加,再加上受到弹身影

响,进气道入口气流品质下降,背风侧进气道的总

压恢复表现为下降. 由于第一级压缩面的相对角

增大在一定程度上缓减了其他因素引起的总压损

失,总压恢复系数下降较慢.迎风侧进气道随着弹

身侧滑角的增加,相对气流的迎角不断减小, 相对

压缩角减小, 喉道马赫数增大, 结尾激波损失增

加,使其总压恢复系数小于背风侧进气道,下降速

度也较快.

流量系数方面, 弹身侧滑角增大时,迎风侧进

气道相对气流的负迎角和侧滑角都增大,使进口

捕获面积减小, 流量系数一直降低.由于设计点的

迎角为 2�, 在弹身无侧滑时, 背风侧进气道呈现

出小角度的正迎角和负侧滑角状态. 随着弹身侧

滑角增大,背风侧进气道的正迎角增大,侧滑状态

由负转正,在弹身侧滑 2�时呈现无侧滑情况, 所

以流量系数在此时达到最大. 另外由于隔道高度

的限制,随着弹身侧滑角度增加,背风侧的入口气

流受到弹身遮挡,影响了有效捕获面积,流量系数

有所减小.

2. 4 � 反压特性

� � 反压特性反映了进气道出口承受反压能力的
大小和处于超临界、临界和亚临界等工作状态时

的性能变化情况. 它表明进气道与燃烧室的相容

程度,为发动机燃烧室的设计提供依据.

设计状态下的沿程静压分布情况见图 12.

ID1到 ID4表示节流锥处于不同位置, 下同. 图中

随着锥位前移( ID1 #ID4) , 进气道出口流通面积

减小,反压升高, 进气道状态发生变化. ID1时进

气道处于超临界状态, ID2 时结尾激波已出现,

ID3时结尾激波被推至喉道,为临界状态, ID4时

结尾激波被推出内通道, 为亚临界状态.

图 12 � Ma= 3. 0,�= 2�, �= 0�时进气道

沿程静压分布曲线

F ig. 12 � Distr ibut ion of static�pressure coefficient

along t he duct ( Ma= 3. 0,�= 2�, �= 0�)

进气道总压恢复系数随反压的变化规律见图

13.反压已按照临界状态下的对应数值做了归一

化处理,其中曲线中的箭头代表节流锥逐渐往前

移动,下同.从图中看出, 随着反压上升,总压恢复

系数先下降,后上升,在临界状态达到最大. 图 14

为出口 Ma随反压的变化规律.随着反压上升,出

口 Ma不断下降.结合进气道沿程静压进行分析,

当反压较小时, 出口 Ma大于 1,通道内为超声速

通流,总压损失主要为入口处的激波损失和管道

中的气流摩擦损失, 总压恢复系数较高.随着反压

增大, 扩散段开始出现结尾激波,出口 Ma降为亚

声速,结尾激波损失使总压恢复系数下降.当反压
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进一步升高,结尾激波向喉道处移动,波前马赫数

减小, 结尾激波损失减小, 总压恢复系数有所回

升, 并在临界压力时达到最大. 随着锥位继续前

移,结尾激波被推出内通道,进口前出现溢流,流

量系数减小,总压恢复系数迅速下降,承受反压也

下降,出口马赫数进一步下降,进气道进入亚临界

状态.

图 13 � 总压恢复系数随反压的变化曲线

Fig. 13 � Total pressur e recover y coefficient

v ersus back pressure

图 14 � 出口马赫数随反压的变化曲线

Fig. 14 � Mach number at outlet v ersus back pressure

分析各个状态下的静压分布图,可以确认结

尾激波位置以及与泄流腔之间存在关系. 现以

Ma= 3. 0, �= 10�, �= 0�为例进行说明.图 15 为该

状态下的沿程静压分布图,分析各个锥位下进气

道的状态和结尾激波的位置. ID1时进气道处于

超临界状态, ID2时结尾激波在喉道处, 进气道为

临界状态, ID3 时结尾激波停留在泄流腔后缘,

ID4时结尾激波向前移动,但没有被推出入口,停

留在泄流腔前缘. ID4与 ID3时的反压值接近,但

两者都高于 ID2临界状态时的反压值. 其他状态

也有这一现象, 由此可知,泄流腔结构使结尾激波

停留在泄流腔边缘, 从而提高了进气道反压承受

能力.

图 15 � Ma= 3. 0,�= 10�, �= 0�时进气道

沿程静压分布曲线

F ig. 15 � Distr ibut ion of static�pressure coefficient

along the duct ( Ma= 3. 0,�= 10�, �= 0�)

为进一步验证泄流腔对反压能力的影响, 对

不带泄流腔进气道模型也进行了试验研究,为保

证后者的起动性能, 将喉道面积增大了 3. 6% .图

16为两类进气道的最大工作反压值随来流马赫

数的变化曲线,纵坐标按照最大值作了归一化处

理.比较在各个来流速度下两类进气道的反压值,

带泄流腔进气道均高于不带泄流腔进气道.这主

要是因为前者的喉道面积较小,总压恢复较大,使

得其抗反压能力也较强,且附面层的部分吸除也

有利于提高反压能力.综上所述,泄流腔结构能够

扩大进气道的反压工作范围.

图 16� �= 2�, �= 0�时两类进气道反压大小

随来流马赫数的变化曲线

F ig . 16 � Back pressur e versus flig ht Mach number

f or differ ent inlets ( �= 2�,�= 0�)

3 � 结 � 论

� � 本文对二元双下侧布局带泄流腔进气道进行

了试验研究和性能分析, 可得到以下结论:
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1) 随着来流速度增加, 总压恢复系数逐渐减

小,流量系数在设计状态达到最大,高于设计状态

时由于弹身头部激波损失而略有降低.

2) 随着弹身迎角增加, �∃ 10�时, 总压恢复

系数逐渐增加, 流量系数在设计点达到最大, 高于

设计状态时略有降低.

3) 弹身有侧滑时,两侧进气道总压恢复系数

都减小,背风侧进气道高于迎风侧.背风侧进气道

的流量系数先略有增加后减小, 迎风侧进气道的

流量系数则一直减小.

4) 进气道总压恢复系数随反压增加先降低

后增大, 在设计点达到最大,之后下降. 泄流腔结

构使结尾激波能够停留在泄流腔边缘, 提高进气

道的反压承受能力, 扩大了工作范围.
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