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基于弹体表面吹气的埋入式进气道性能改善
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摘　　　要：针对埋入式进气道进口处吸入了大量的弹身边界层低能流而导致的总压恢复系数较低，出口

流场畸变较大的问题，提出了一种基于弹体表面吹气的埋入式进气道流场控制概念，并采用数值仿真先对不

带进气道的纯弹身模型进行了边界层控制研究，而后进一步对完整的进气道／弹身模型进行了仿真分析，获

得了吹气控制措施对埋入式进气道流动结构和工作性能的影响特性．结果表明：合适的吹气方案确实能够有

效地吹除部分弹身边界层，改善埋入式进气道进口前的边界层状况及内通道流态，提高其总压恢复系数并降

低出口流场畸变．设计状态下埋入式进气道的总压恢复系数提高了１．５％，畸变指数降低了６．６％．
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　　在现有各种形式的进气道中，埋入式进气
道因其在飞行器表面不呈现任何突起部分而具

有独一无二的一体化优势：不仅能够显著降低

飞行器的迎风阻力和雷达散射截面积，具有较
好的气动和隐身性能；而且有利于飞行器的携
带、安装以及箱式发射［１］．因而愈来愈受到国内
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外研究者的重视．
早在上世纪四五十年代，弗里克等人就设计

了一种ＮＡＣＡ埋入式进气道，并对其进行了大量
的设计和实验研究［２－６］，所取得的研究成果在现代
航空器的辅助进气系统中有着广泛的应用．然而，
相关的研究结果表明：由于埋入式进气道的进口
完全埋入机身或弹身的边界层中，无法如常规进
气道那样充分利用来流冲压，同时还吸入了大量
的机（弹）身边界层气流，因而该类进气道的总压
恢复系数较低、流场不均匀度较大．为此，一些流
场控制技术被用来改善埋入式进气道的气动性

能．文献［７］考虑在圆弹身截面的埋入式进气道进
口上游安装多组机械式扰流器，利用低速风洞对
其开展了参数化研究，并进行了高速风洞实验验
证．结果表明：该控制方案可以明显提高进气道的
出口总压恢复系数，并降低其流场畸变，但所采用
的扰流器带来了较大的迎风阻力（达飞行器阻力
的６％），为此对飞行器的综合性能来说并不一定
有利．另外，文献［８－１２］提出了在圆弹身埋入式进
气道的内通道安装垂直翼式扰流器的控制方法，
并借助三维数值仿真和风洞实验技术对扰流器的

几何和位置参数进行了优化研究．结果表明：该控
制方案能够较大幅度地降低出口流场畸变，但对
总压恢复系数无显著影响，并且该研究仅局限于
较低的来流马赫数状态，其实用性仍有待进一步
的研究．为此，本文提出了一种基于弹体表面吹气
的埋入式进气道流场控制概念，并对其进行了三
维黏性仿真研究．

１　研究对象

１．１　概念介绍

文献［１３－１４］的研究表明，埋入式进气道前唇
口处垂直于来流方向的压力梯度和侧棱产生的卷

吸涡是驱动外部主流进入进气道的主要因素．在
上述因素的驱动下，弹身附近的边界层低能气流
不可避免地被吸入埋入式进气道内，因此一种改
善埋入式进气道性能的直接想法是对进口前的边

界层进行有效处理．为了避免机械式涡流发生器
带来的阻力增加的负面效应，本文提出了一种基
于弹体表面吹气的埋入式进气道流场控制概念．
如图１所示，在埋入式进气道进口上游的弹体表
面上开设吹气缝和稳压腔，并通过管路和阀门与
特定高压源相连（如发动机的低压压气机后通
道）．适当设计吹气缝的安装位置、安装角度、吹气
角度等参数，则可以利用近壁射流的排挤、剪切效

应，将进气道进口上游的弹体边界层气流扫向弹
体两侧，提高埋入式进气道的进口气流品质，故有
望使得埋入式进气道的性能得到改善．

图１　基于弹体表面吹气的埋入式进气道

流场控制概念

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｃｅｐｔ　ｏｆ　ｓｕｂｍｅｒｇｅｄ　ｉｎｌｅｔ　ｗｉｔｈ

ｂｌｏｗｉｎｇ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｆｕｓｅｌａｇｅ

１．２　物理模型

图２所示为本文所研究的用于某飞行器主进
气系统的埋入式进气道的基准方案．该飞行器的
典型横截面形状为类梯形，埋入式进气道位于其
下腹平面上，为便于分析观察，图２中将弹体上下
表面倒置，其前缘与飞行器最前点的距离约为

１２Ｄ．进气道的总长为４．１Ｄ，出口中心的偏距（即
出口中心到弹身腹部平面的距离）为０．８８Ｄ，其中

Ｄ为进气道的出口直径．此外，进气道的进口采
用了类梯形的截面形状，其中进口侧棱角为４°．
同时，在进气道的进口导流面上，距离前唇口约

０．５Ｄ处对称放置了两组四片０．０５Ｄ×０．２３Ｄ 的
矩形扰流器，其与对称面的夹角均为２５°，且前端
点的两两间距为０．１５Ｄ．

图２　基准方案示意图

Ｆｉｇ．２　Ｂａｓｅｌｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图３所示为本文提出的基于弹体表面吹气的
埋入式进气道控制方案．以基准方案为基础，在埋
入式进气道进口上游的弹体上依次开设４对

０．２４Ｄ×０．００４Ｄ的矩形吹气缝．该吹气缝沿流向

２３１１
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与弹体轴线平行，且距离对称面均为０．１３Ｄ．相邻
两对缝之间的流向距离为０．９Ｄ，而最下游１对缝
与埋入式进气道进口前缘的距离为４．６Ｄ．每条吹
气缝均与一稳压腔相连，在仿真中通过改变稳压
腔进口的总压来控制二次射流的速度和流量．在
本文的研究中，吹气缝的几何出气角（与弹体表面
夹角）均为３０°，且指向弹体两侧，而二次流的流
量比例在１．５％～１．８％之间．

图３　控制方案示意图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｉｎｌｅｔ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

２　数值方法

２．１　网格生成及计算设置

在无侧滑的状态下，待研究的流动是对称的，

因此选择实际流场的一半作为计算域进行网格划

分，计算域的长、宽、高分别为２９．８Ｄ，１１．５Ｄ，

２１．０Ｄ．同时，为了减小进气道出口边界条件与实
际情况之间的差距，在进气道出口将内通道往后
等直水平延长了１．５Ｄ．整个计算域采用以六面体
为主的网格单元进行填充，并在进气道进口附近、

内通道以及其他型面变化较为剧烈或预计流动参

数梯度较大的区域，网格单元布置较为细密，如图

４、５所示．对于绝大部分的近壁网格单元，其ｙ＋

在３０～１００之间．本研究中，对于埋入式进气道的
基准方案，其网格单元总数约为２１０万，而开设了
吹气缝的控制方案，其网格单元总数约为２４０万．
使用ＦＬＵＥＮＴ软件进行流场计算，湍流模

型选择了Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ模型，其近壁处采用
了壁面函数法．计算中所用到的边界条件类型有
压力远场边界、压力出口边界、对称边界以及无滑
移绝热固壁边界．对于压力远场边界，其自由流参

数按照５ｋｍ 高空的大气条件给定，即压力为

５４　０４８Ｐａ，温度为２５５．７Ｋ，并设置来流马赫数

Ｍａ０＝０．７，攻角α＝２°．另外，稳压腔的进口总压
比（简称吹气压比）为４．７．

图４　基准方案所采用的计算网格

Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂａｓｅｌｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ

图５　控制方案开缝处的网格

Ｆｉｇ．５　Ｃｌｏｓｅ　ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｇｒｉｄｓ　ａｒｏｕｎｄ　ｔｈｅ　ｓｌｏｔｓ

２．２　算例验证

采用上述仿真方法，首先对文献［１４］中的平
面埋入式进气道的复杂内流场进行了仿真研究，
并与相关实验数据进行对照，以验证仿真手段的
可靠性．根据文献［１４］的实验结果，该埋入式进气
道在来流马赫数Ｍａ０＝０．７３，出口马赫数Ｍａｅ＝
０．４０时，总压恢复系数σ＝０．９２２　０．而采用本文
的数值仿真方法，在相同的条件下，得到的埋入式
进气道总压恢复系数σ＝０．９２１　２，略小于实验数
据，两者相差幅度为０．１％，这表明本文所采用的
数值仿真方法能够较准确地预测埋入式进气道的

总压恢复系数．图６还对比了该状态下，仿真、实
验获得的进气道出口截面的总压恢复系数分布图

谱．由该图可以看出，仿真分析和风洞实验所获得
的进气道出口高低总压的分布位置和区域范围基

本一致，且数值也相当．因此，本文所采用的数值
仿真方法可以作为研究埋入式进气道内部流动的

３３１１
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有效工具．

图６　实验、仿真获得的进气道出口截面的

总压恢复系数分布图谱

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ａｎｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

　　　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ａｔ

　　　ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ｏｆ　ｓｕｂｍｅｒｇｅｄ　ｉｎｌｅｔ

３　结果及分析

本文的仿真工作主要分为两部分：首先，对不
带埋入式进气道的纯弹身模型进行了边界层控制

研究，重点考察吹气措施对弹体边界层的控制能
力和相关流动机理；而后，对完整的进气道／弹身
模型进行了仿真分析，获得了吹气控制措施对埋
入式进气道流动结构和工作性能的影响特性．

３．１　不带进气道的纯弹身流动特征分析

３．１．１　无控制状态

图７给出了弹头附近特定水平线发出的流线
图，该水平线距假定的进气道进口前缘８．１Ｄ，距
弹体壁面０．３７５δ，其中δ为进气道进口前缘位置
的当地边界层厚度．在该图中还以局部平面示出
了进气道进口前缘的位置．从图中可以看出，在无
控制状态，弹体表面的流线基本是顺着流向发展
的．沿宽度方向，大部分的边界层气流均进入了埋
入式进气道的进口捕获范围，仅仅两边小部分的
边界层气流由于攻角的影响流向了弹体两侧，从
而形成了弹身中心较厚，两侧稍薄的边界层分布
特征，如图８所示．在图８中，沿流向设置了７个
监控面，每个监控面的高度均为１．１δ，相邻监控
面之间的距离为１．５Ｄ，第６个监控面与埋入式进
气道进口的前缘平齐．从该图中的总压恢复系数
分布可以看出，弹体表面的边界层厚度是逐渐增
大的，在进气道进口前缘其厚度达０．１３Ｄ，且在进

气道进口的宽度范围内沿展向基本不变．

图７　弹头附近离壁０．３７５δ处发出的流线
（无控制状态）

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｒｅｌｅａｓｅｄ　ｆｒｏｍ　ａ　ｒａｋｅ　０．３７５δ
ａｗａｙ　ｔｈｅ　ｗａｌｌ　ａｒｏｕｎｄ　ｗａｒｈｅａｄ

ｗｉｔｈｏｕｔ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图８　无控制状态纯弹身模型的边界层发展情况

Ｆｉｇ．８　Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ　ｏｆ　ｆｕｓｅｌａｇｅ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ

ｏｎ　ｔｈｅ　ｐｕｒｅ　ｆｕｓｅｌａｇｅ　ｍｏｄｅｌ

ｗｉｔｈｏｕｔ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｍｅｔｈｏｄ

３．１．２　吹气控制状态

图９给出了吹气控制状态下各近壁水平线发
出的流线分布情况，图９（ａ）～图９（ｃ）中各水平线
到进气道进口位置的距离均为８．１Ｄ，而离壁距离
则分别为０．１２５δ，０．３７５δ，０．６２５δ．该图显示，在
吹气缝之后，受吹气缝高压射流的影响，弹体边界
层气流明显地向两侧偏转．其中，底层较低能量气
流受到的影响尤为显著，在埋入式进气道进口附
近，这部分气流几乎完全被吹离了弹身表面．随着
离壁高度的增大，吹气缝射流对相应边界层流线
的影响逐渐减小，当离壁高度增大到０．６２５δ时，
射流对于边界层的吹除作用已经较弱，但由于该
部分气流的能量较高，总压恢复系数在０．９７左
右，因此即使被吸入也不会给进气道的性能带来
明显的不利影响．
图１０所示为控制状态下各监控面上的总压

恢复系数分布，据此可以对斜缝吹气的控制机理
和控制效果作进一步分析，各监控面的定义与图

８相同．可以看到：对于前６个监控面边界层的厚
度均存在一个最高点，并且随着流动向下游发展，
该最高点逐渐向弹身两侧移动，这正是吹气缝喷
出的高压射流作用的结果．在第６个监控面上，即
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图９　吹气对弹身附近边界层流线的影响

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｂｌｏｗｉｎｇ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｆｕｓｅｌａｇｅ

ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ

图１０　吹气控制状态纯弹身模型的边界层发展情况

Ｆｉｇ．１０　Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ　ｏｆ　ｆｕｓｅｌａｇｅ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ

ｏｎ　ｔｈｅ　ｐｕｒｅ　ｆｕｓｅｌａｇｅ　ｍｏｄｅｌ

ｗｉｔｈ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｍｅｔｈｏｄ

预定埋入式进气道进口的前缘位置，弹身边界层
呈现“凹”型结构：中间较薄，两侧较厚．与图８中
相同监控面对比可以发现，在控制状态下，除了弹
身侧棱附近的边界层有所增厚外，其他位置的边
界层厚度均有所降低，尤其是“凹”型结构的中间
部分，边界层的厚度显著下降．至于吹气缝和对称
面之间的边界层流动，虽然射流没有对其形成直
接的冲击和剪切，但也受到了射流的引射作用，因
而厚度也有所降低，只是下降幅度偏低．当流动继
续向后发展，在图中最后一个监控面上，弹体侧棱
附近堆积的低能流被逐渐甩离了壁面，两侧边界
层明显变薄，但中间部分的边界层却又重新开始
增厚．综合上述分析可知吹气缝的位置选择对埋
入式进气道进口前的边界层控制效果很重要：一

方面，如果距离埋入式进气道进口过近，那么被射
流吹除的边界层低能流还没来得及被排出弹身，
很有可能被重新吸入进气道内；而如果距离埋入
式进气道进口过远，那么在吹气缝后重新生成的
边界层气流同样也会加大进口的边界层厚度，削
弱吹气措施的改善效果．另一方面，若将吹风缝的
展向安装位置向弹身对称面靠拢，则虽然会缩小
对称面附近的低能流区范围，但同时也会使得吹
气措施对两侧边界层低能气流的排除效果下

降；反之亦然．

３．２　带进气道模型的流动和性能特征研究

３．２．１　无控制状态

对基准方案选择来流马赫数 Ｍａ０＝０．７０，出
口马赫数Ｍａｅ＝０．３５，０．３７，０．４０进行了数值仿
真分析，所得结果如表１所示．可以看到随着出口
马赫数从０．３５增大到０．４０，埋入式进气道的总
压恢复系数σ逐渐增大，而畸变指数ＤＣ６０逐渐降
低，这一趋势与文献［１４］中的研究结果一致．

表１　不同出口马赫数下基准方案的性能
（Ｍａ０＝０．７，α＝２°）

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｂａｓｅｌｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ　ｖｅｒｓｕｓ　Ｍａｅ
（Ｍａ０＝０．７，α＝２°）

序号 Ｍａｅ σ ＤＣ６０

１　 ０．３５　 ０．９１６　２　 ０．８０７　０

２　 ０．３７　 ０．９１９　０　 ０．７４４　７

３　 ０．４０　 ０．９２２　４　 ０．６５９　５

图１１所示为基准方案在出口马赫数 Ｍａｅ＝
０．３７时出口截面的总压恢复系数分布图谱．从图
中可以看出，在该进气道出口截面的上方两侧存
在较大面积的低总压区，而高总压区则主要集中
在大曲率半径侧，且所占面积显著小于低总压区．
图１２还给出了埋入式进气道进口上游及两侧典
型位置发出流线的发展情况．可以看到弹身前部
离壁０．３７５δ和０．６２５δ处发出的流线均沿进口导
流面自然地进入了内通道．不仅如此，在进气道两
侧进口宽度以外较大范围的边界层气流也在进口

旋涡的卷吸作用下拐弯进入了进气道．这些边界
层气流不仅自身总压较低，还在侧棱旋涡的“搅
拌”下与高能主流发生剧烈的剪切，导致了显著的
附加掺混损失，因而在进气道的出口截面上形成
了大面积的低总压区．
为了定量分析该埋入式进气道的总压损失来
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图１１　基准方案出口截面的总压恢复系数分布
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｔ　ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂａｓｅｌｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ

（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

图１２　基准方案的流线图
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂａｓｅｌｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

源，还将进气道出口的总压恢复系数分解为外部
总压恢复系数和内管道总压恢复系数两部分的乘

积．外部总压恢复系数为埋入式进气道进口截面

的总压与来流总压之比，表征的主要是吸入弹身
边界层所带来的总压损失．而内部总压恢复系数
则为进气道出口总压与进口总压之比，能够反映
内通道流动过程的总压损失．根据数值仿真的结
果，在设计状态下（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝
０．３７），外部总压恢复系数为０．９５７　６，内部总压恢
复系数０．９５９　７．由此可知，吸入弹身边界层气流
确实是导致埋入式进气道总压恢复系数较低的主

要原因之一．

３．２．２　吹气控制状态

表２列出了吹气控制方案在Ｍａ０＝０．７０，α＝
２°时，不同出口马赫数下的性能．其中，吹气比例
的定义为吹气缝吹出的气流质量流量与进气道捕

获的质量流量之比．表中数据显示，与基准方案相
比，弹体吹气的方法确实一定程度地提高了埋入
式进气道的性能，总压恢复系数的改善幅度均在

１．２％以上，畸变指数ＤＣ６０的改善幅度均在４．６％
以上．并且随着出口马赫数的降低，总压恢复系数
和畸变指数的改善幅度均在不断加大，在Ｍａｅ＝
０．３５时分别达到了１．８％和９．２％．另外，在该方
案中，设计状态下进气道的外部总压恢复系数为

０．９６４　４，内部总压恢复系数为０．９６７　３，均要高于
基准方案的相应值．可见，控制方案通过高压射流
的作用，不仅提高了进气道的外部总压恢复系数，
而且改善了通道内的流动状态，使得内部总压恢
复系数也得到了提高．图１３中还给出了出口马赫
数Ｍａｅ＝０．３７时，控制方案的出口截面总压恢复
系数等值图谱．对比图１１可以发现，控制方案出
口处的低总压区明显缩小，而高总压区则显著扩
大，且向小曲率半径侧扩张．同时，低总压区的最
低总压恢复系数值也有所提高．

表２　不同出口马赫数下控制方案的性能
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°）

Ｔａｂｌｅ　２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｉｎｌｅｔ　ｖｅｒｓｕｓ　Ｍａｅ
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°）

序号 １　 ２　 ３

Ｍａｅ ０．３５　 ０．３７　 ０．４０

吹气比例／％ １．８　 １．７　 １．５

σ ０．９３２　６　 ０．９３３　０　 ０．９３３　５

ＤＣ６０ ０．７３２　４　 ０．６９５　９　 ０．６２９　１

σ的改善幅度／％ １．８　 １．５　 １．２

ＤＣ６０的改善幅度／％ ９．２　 ６．６　 ４．６
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图１３　控制方案出口截面的总压恢复系数分布
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔｓ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｔ　ｔｈｅ　ｅｘｉｔ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｉｎｌｅｔ

（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

图１４　控制方案的流线图
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｉｎｌｅｔ
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

图１４所示为控制方案弹体表面附近的流线
分布情况，流线分别由弹体前部距离进气道进口
位置８．１Ｄ，离壁０．１２５δ，０．３７５δ，０．６２５δ处的水
平线发出．可以看到，与无控制状态相比，进入通
道内的边界层气流有较大幅度的下降：离壁距离
在０．１２５δ以下的边界层气流基本被排出通道外；

离壁距离在０．１２５δ～０．３７５δ之间的边界层气流，
仅仅两侧少部分气流被吸入通道内；而至于０．３７５δ
以上的边界层流动，则大部分均进入了内通道，但
该部分气流的总压恢复系数较高，所带来的负面
影响较小．另外，与纯弹身吹气控制状态相比（图

９），进气道进口的存在对边界层的流线走向带来
了显著的干扰．特别是在进气道进口的两侧，受进
气道口部低压和侧棱卷吸作用的影响，已经被排
移至进口两侧的边界层气流又改变了流动方向，
重新向进气道进口偏转，其中部分被吸入了内通
道．这一点可以由图１５中的弹体壁面摩擦应力线
分布情况得到进一步的证实：在弹体的前部，摩擦
力线显著地向两侧倾斜，而在进气道进口的两侧，
当地的摩擦力线又重新折回，指向了通道进口．

图１５　控制方案的壁面摩擦应力线
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

Ｆｉｇ．１５　Ｗａｌｌ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｌｉｎｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｍｏｄｅｌ
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

图１６还对比给出了出口马赫数Ｍａｅ＝０．３７
时，无控制状态、吹气控制状态下对称面的总压恢
复系数分布，图中还示出了流管的上边界以及进
口截面上的主流通道高度．可以看到在无控制状
态下，边界层气流在埋入式进气道捕获“Ｓ形流
管”的进口截面上占据了约１／３的高度；而在吹气
控制控制状态下，边界层的厚度明显降低，相应比
重也下降至约１／５．

图１６　埋入式进气道进口捕获的流管
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）

Ｆｉｇ．１６　Ｃａｐｔｕｒｅｄ　ｓｔｒｅａｍ　ｔｕｂｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｕｂｍｅｒｇｅｄ　ｉｎｌｅｔ
（Ｍａ０＝０．７０，α＝２°，Ｍａｅ＝０．３７）
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综合以上分析可知，合适的吹气方案设计确
实能够有效地吹除部分弹身边界层，改善埋入式
进气道进口前的边界层状况及内通道流态，提高
其总压恢复系数，并降低出口流场畸变，因而值得
进一步的关注，下一步将对其进行参数优化研究．

４　结　论

本文基于弹体表面吹气的机理，设计了一种
性能改善的埋入式进气道，并对其进行了数值仿
真研究，获得了以下主要结论：

１）合适的吹气方案设计确实能够有效地吹
除部分弹身边界层，特别是底层的低能流，因而能
改善埋入式进气道进口前的边界层状况及内通道

流态，提高其总压恢复系数，并降低出口流场畸
变．在设计状态下，埋入式进气道的总压恢复系数
提高了１．５％，畸变指数降低了６．６％．
２）如果吹气缝的流向安装位置距离埋入式
进气道进口过近，那么被射流吹除的边界层低能
流还没来得及被排出弹身，很有可能被重新吸入
进气道内；而如果距离埋入式进气道进口过远，那
么在吹气缝后重新生成的边界层气流同样也会加

大进口的边界层厚度，削弱吹气措施的改善效果．
３）如果吹风缝的展向安装位置距离弹身对
称面过近，虽然会缩小对称面附近的低能流区范
围，但同时也会使得吹气措施对两侧边界层低能
气流的排除效果下降；反之亦然．
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