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两型超声速进气道平飞减速时的稳定性
符小刚，李俊浩，杨    柳

（中国飞行试验研究院 发动机所，西安 710089）

摘　　　  要：    通过飞行试验，研究了一种二元斜板式及蚌式超声速进气道在马赫数 1.5快收发动机油门平飞

减速至马赫数为 1.05过程中的畸变及稳定性水平。对比表明：减速过程中二元进气道总压畸变、稳定性裕

度均随发动机换算转速的下降减小后保持稳定，而蚌式进气道畸变先上升再下降后保持稳定，稳定性裕度先

下降再略微上升后保持稳定。减速过程前半段，蚌式进气道畸变更大，二元进气道稳定性裕度下降更快；减

速过程后半段，两型进气道畸变水平接近，稳定性裕度均较低。分析也表明，仅使用流量系数的相对差值计

算的进气道稳定裕度反映的进气道流通能力信息比使用总压恢复系数与流量系数之比的相对差值更全面，

推荐采用前者作为进气道稳定性裕度评价指标。
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Stability of two types of supersonic inlets during a level deceleration flight

FU Xiaogang， LI Junhao， YANG Liu

（Aero-engine Flight Test Technology Research Institute，
Chinese Flight Test Establishment，Xi’an 710089，China）

Abstract:   The distortion and stability level of a 2-D ramp and a bump supersonic inlet during a level
deceleration flight  from Mach number 1.5 with the throttle  lever  pulled in rapidly to Mach number 1.05
were  investigated  through  flight  test.  Comparison  showed  that  during  the  deceleration  flight,  both  total
pressure  distortion  and  stability  margin  of  the  2-D  inlet  declined  with  the  decrease  of  the  engine's
conversion speed and then kept stable, while distortion of the bump inlet rose first and then declined and
then kept stable, and the stability margin first decreased and then increased slightly and then kept stable. In
the first half of the deceleration process, distortion of the bump inlet was higher and stability margin of the
2-D inlet decreased more rapidly, but in the second half of the process, distortion of the two types of inlet
was close and stability margin was low. Also the analysis revealed that the inlet stability margin calculated
only  with  flow coefficient  actually  reflected  more  information  about  the  flow capacity  of  the  inlet  other
than  that  calculated  with  total  pressure  recovery  coefficient  and  flow  coefficient,  so  the  former  was
recommended to be used as the evaluation index of inlet stability margin.

Keywords:   bump inlet；inlet surge；inlet distortion；flow coefficient；stability margin
 

对于超声速战斗机而言，优良的加速性能与

减速性能都是衡量其作战能力的重要指标之一。

快速地加速至超声速状态，才能有效地追击敌

方目标或迅速脱离战场；能快速地从大马赫数

飞行状态减速至亚声速状态，才能最大程度发

挥飞机的机动能力，在近距离格斗中占领先机。

具体到发动机的操作，则应允许飞行员在任何

飞行状态下能在全行程内快速增大或减小发动
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机油门，从而使推力在最短的时间内增至最大

或减到最小。

上述要求对于飞机进气道的设计是一个巨大

的挑战。当在低亚声速飞行中快推油门使发动机

加速至较大转速时，进气道在来流冲压作用下提

供的进气量往往小于发动机吸气需求[1]，易导致

发动机推力不足或工作不稳定等问题，需使用辅

助进气机构[2] 等手段来增加供气量。而在超声速

飞行中，快速收油门使发动机减速到低转速，进

气道远前方来流的冲压作用大于发动机本身的吸

气作用，使得进气道与发动机的流量关系易处于“
供大于需”状态。易造成激波损失严重、进气道

喘振及进气道溢流阻力大[3] 等问题，需采用喉道

几何面积可调[4-5] 以及进气道下游旁路放气 [6] 等

方式来减少进气道供气量,以保障进气道及发动

机工作稳定。

国内已公开的文献中，对于超声速飞行中进

气道的稳定性问题研究较少。其中，南京航空航

天大学饶彩燕等通过数值仿真对马赫数为 2.5及

3.0超额定状态下二元超声速进气道入口激波系

的研究发现，在该状态下前体斜激波与唇罩激波

相交并共同作用，会在进气道唇罩内侧诱导出一

个较大的分离包，进而在唇罩内壁面发展出的边

界层厚度明显大于压缩斜面侧，因此对进气道内

流场的影响较斜面侧的流动更为显著[7]；北京航

空航天大学丁晨等用数值仿真研究了在激波与压

缩斜面交点上游开设高压吹气对激波/附面层干

扰的抑制效果，发现当偏离设计点时，随着激波

与斜面交点远离喷气口，吹气对激波后附面层分

离的抑制效果会迅速降低[8]，从而也就限制了该

技术的工程应用；南京航空航天大学杜瑶等针对

混压式进气道，提出可通过在进气道出口施加反

压，对比施加前后流道壁面各点静压之比是否超

过 1.5来判断进气道内结尾正激波的位置，并通

过进气道流场数值仿真验证表明该方法是有效

的[9]；南京航空航天大学赵昊等对高超声速进气

道的数值仿真表明，此类进气道的起动性能与飞

机加速度有关，加速度绝对值越大，进气道起动

及不起动过程耗费的时间均会减少[10]。此外，在

超声速进气道/发动机匹配性及稳定性评估方法

领域，寿圣德提出过一种快速评定进气道/发动机

匹配稳定性的计算方法，其特点是利用临界点及

喘振边界点的值，对进气道流量系数及总压恢复

系数进行归一化处理，并组合成一系列度量进气

道亚临界度、超临界度以及痒振度的定量指标，

绘制成随马赫数、迎角等变化的曲线，从而可直

观快速判断进气道是否进入不稳定工作状态[11]；

中国飞行试验研究院赵海刚等通过飞行试验测定

了飞机迎角及侧滑角变化时进气畸变及发动机稳

定的变化情况，并发现进气角变化时发动机稳定

性的下降量与畸变的增加量成正比，其试验点均

集中在亚声速飞行区[12]。西安航天动力研究所王

玉峰等针对轴对称型混压式进气道开展数值仿真

分析，研究发现当对进气道节流使其进入深度亚

临界状态时，正激波前移在压缩锥面上扰动附面

层产生的分离涡，可严重堵塞进气道唇口，导致

正激波被反复吸入及推出进气道，从而引起了进

气道喘振[13]。

已有的研究工作，多以数值仿真为主，试验研

究极少，并且只关注进气道在个别典型马赫数点

的工作状况，基本没有针对马赫数连续变化时的

情况开展过研究。本文将采用飞行试验方法，对

比一种二元斜板式进气道及蚌式进气道在超声速

马赫数在 1.5～1.05范围减速过程中的出口总压

畸变及自身的稳定性水平。

 1    两型超声速进气道的调节特点

试验机进气道设计的最大工作马赫数范围均

超过 2.0。其中，二元进气道为带附面层隔道 [14]

的多波系斜板角度可调结构，当在超声速下工作

时，其入口的压缩斜板可随发动机的状态变化进

行收放。该进气道进口捕获面积与出口截面积之

比约 1.04，斜板之后的流道轴线为直线。而蚌式

进气道[15] 为三元二波系固定几何结构，其进口捕

获面积与出口截面积之比约 1.09，内部为三维 S
型弯曲流道，即在垂直及水平方向均存在 S型弯

曲。两型进气道均为外压式超声速进气道。其在

超声速飞行而发动机工作在小状态时易出现两类

不稳定工作状态。一种是超额定亚临界状态，即

前端斜激波角度小于设计状态角度，而正激波退

出唇口，斜、正激波交汇后在后方产生的滑流层

流入进气道内，导致进气道内流动不稳定[16]，多出

现在超声速飞行马赫较高的时候，比如马赫数为

2.0以上。另一种是亚额定亚临界状态，即前端斜

激波角度大于设计状态角度，而正激波退出唇口，

激波扰动压缩型面产生的附面层分离流进入进气

道内[17]，导致进气道内流动不稳定，一般出现在超

声速飞行马赫数较低时，比如马赫数为 1.3以上[18]。
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因而，此类进气道在超声速飞行中要确保进

气道工作稳定，需避免或降低进气道及发动机工

作在“供大于需”的流量关系下的可能性，即尽可

能避免使进气道处于深度亚临界状态。

其中，二元斜板式超声速进气道采用了主动

调节方式，即当发动机换算转速增大时，斜板放

下量减小使得进气道喉道面积增大，从而适应发

动机较大的进气需求；而当发动机换算转速下降

时，斜板放下量增大使得喉道面积减小，以适应

发动机减小的进气量需求，其结构见图 1所示。

斜板的调节由计算机自动控制完成，具体放下角

度是发动机低压换算转速的函数，也与飞行高度、

马赫数有关。
 
 

机身

多级可调斜板

附面层隔道

发动机

图 1    典型采用二元斜板可调式超声速进气道飞机

（Su-35）及其进气道结构

Fig. 1    Typical plane equipped with 2-D ramp adjustable

supersonic inlet （Su-35） and structure of the inlet
 

而蚌式进气道属于被动式调节。即当来流马

赫数较高而发动机处于小状态时，入口鼓包前后

存在较大的逆压梯度，使得在通过鼓包左右时，

有较大一部分流量不转弯直接流到进气道入口以

外；而当发动机在大状态时，逆压梯度较小，在通

过鼓包左右时，大部分流体绕过鼓包后继续拐弯

进入到进气道内，进而满足发动机的进气需求。

见图 2所示。

本项目动用两架分别配备上述两种进气道的

飞机开展研究。试验前，在进气道出口截面按等

环面积原则布置了径向 5环面×周向 6测点共

30个稳态总压测点（见图 3），同时在距截面圆心

0.9倍半径处等间隔布置 6个动态压力测点以测

定并计算进气道出口截面的压力畸变。采用在高

气压高度 Hp=H1 以及 Hp=H2（H1<H2），发动机以最

大状态平飞至马赫数 Ma=1.5，将发动机油门快速

收至慢车使飞机平飞减速至马赫数 1.05以下的

方法进行试验。

 2    减速过程中的进气道稳定性

 2.1   总压畸变对比

∆σ̄

采用综合畸变指数 W评估减速期间进气道

出口的总压畸变水平，该指数为平均周向畸变指

数 与紊流度 ε之和，考虑到平飞减速过程中飞

 

鼓包

(a) 发动机小状态时的入口流向

鼓包

(b) 发动机大状态时的入口流向

图 2    典型采用蚌式进气道飞机（F-35）及其进气道被动式

流量调节

Fig. 2    Typical plane equipped with bump inlet （F-35） and

passive flow adjustment of the inlet
 

 

稳态总压测点

动态总压测点

图 3    进气道出口截面稳态及动态压力测点示意图

Fig. 3    Sketch map of the steady and dynamic pressure measure

point on exit section of the inlet
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机在各马赫数的维持时间极短，在计算紊流度时

各马赫数点记录动态压力时长为 1 s，采样率为

2 kHz。

∆σ̄

∆σ̄r

据此计算得到的两型飞机进气道在平飞减速

过程中的畸变指数变化情况见图 4，图中 Φ为发

动机油门杆角度，n1c 为发动机低压转子换算转速。

为便于对比，文中各图所用 W、 以及 ε均采用

了与同一参考值之间的相对差值，分别用 Wr、

以及 εr 表示。

对比可知，在快收油门后，两型飞机发动机换

算转速均在马赫数为 1.4时下降至慢车对应转速，

对应的平均周向畸变指数均随换算转速的下降而

减小，并在换算转速稳定后保持在较低值，且两

型进气道周向畸变水平接近。与之不同的是，二

元斜板可调进气道紊流度随着转速下降迅速减小

后趋于稳定；而蚌式进气道紊流度随着换算转速

的下降有显著的增大过程，在换算转速接近稳定

时达到峰值，之后才开始下降，直到飞机减速至

马赫数为 1.15左右时才达到与二元进气道相当

水平。这意味着，超声速快收油门减速过程中二

元斜板可调进气道提供给发动机的气流更稳定，

而蚌式进气道提供给发动机的气流在发动机刚减

速至慢车状态时存在一段振荡高峰期。

图 5所示为蚌式进气道出口截面典型测点稳

态总压 pt 及动态压力测点测得的减速过程中的

压力数据 pd1、 pd3 、 pd5（三测点周向彼此间隔

120°），注意稳态压力曲线中用椭圆线圈出的时间

段对应动态压力曲线全段。可以看到，在减速经

过马赫数在 1.45～1.3范围时，进气道压力出现了

急剧振荡，从而使得计算的紊流度明显增大。这

是因为，蚌式进气道对进气道流的调节是被动的，

当发动机转速下降后导致的需气量的减少在进气

道出口产生流动堵塞效应，进而向入口方向传递

一系列压缩波，使唇口正激波后方反压连续升高，

进而使得鼓包区段压力分布及激波构型等发生改

变以增大入口前溢流，来回振荡后才能重新建立

平衡。而二元斜板式进气道是在发动机转速下降

同时其进气道斜板即进行相应调节，通过喉道面

积的减小主动减少进气量，虽然也会引起入口前

激波及压力场的调整，但对喉道下游通道内流场

的压力被动调节需求相对较小，因此造成的流场

扰动不明显，相应的紊流度就小。不过，全试验

过程中，两架试验机发动机均未出现工作不稳定

现象，这意味着即使在畸变最大的工作点，两型

进气道畸变水平仍满足发动机安全工作需要，只

是在减速过程中的前半段，蚌式进气道因畸变造
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图 4    两型进气道不同高度下超声速平飞减速时的

出口截面总压畸变

Fig. 4    Total pressure distortion of exit section of the

two types of inlet during a supersonic

level decelerate flight

at different altitudes
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成的发动机稳定裕度下降量相对较大而已。

 2.2   进气道稳定性裕度对比

进气道稳定性裕度表示为进气道工作点距离

不稳定工作边界的距离，常见的有两种计算指标，

分别表示为：

∆K =
（σ/ϕ）s
（σ/ϕ）

−1 （1）

∆Ka =
ϕ−ϕs

ϕs

=
ϕ
ϕs

−1 （2）

式中下标 s表示进气道喘振点，ϕ为流量系数，即

远前方未受扰动的自由流管面积与进气道入口捕

获面积之比。从形式上看，ΔKa 仅由流量系数计

算，而 ΔK在对比流量系数以外还同时包含着进

气道总压恢复的信息，似乎 ΔK反映的进气道流

通能力信息更全面。但实际上，在忽略进气道引

气或放气的影响，即认为进气道进口流量等于出

口流量时，由流量系数的定义推导可以得出：

ϕ =
σq2A2

q0A1
（3）

式中下标 0、1、2分别代表远前方自由流、进气

道入口、进气道出口三个截面，q、A分别为相应

截面的流量函数（也称密流函数）及截面积，据此

可以将两种稳定性裕度指标表示为：

∆K =

[
q0/q2

]
s[

q0/q2

] −1 =

[
q2/q0

][
q2/q0

]
s

−1 （4）

∆Ka =

[
σq2/q0

][
σq2/q0

]
s

−1 （5）

喘振现象的本质，是流道下游截面可通过

的气流量小于上游，导致下游对上游来流形成

了堵塞，从而引起气流在通道中来回振荡（即 “
前喘后堵”）；而总压恢复系数代表着气流从远

前方流到进气道出口时的机械能损失，流量函

数是当前截面单位面积内实际流量与临界流量

（即最大能通过的流量）之比。因此 σ与 q2/q0 均
能在一定程度上反映上下游流通能力的关系，

即 σ及 q2/q0 越大，则进气道下游相对通过能力

越强，越不易对上游来流形成堵塞。对比可见，

ΔKa 的计算方法同时包含了总压恢复以及流量

函数，因此 ΔKa 更合理，本文采用 ΔKa 评估进气

道稳定性裕度。

由于两型进气道在全试飞过程中均未出现喘

振，无法获得喘振边界的 ϕ值。故以减速过程中

的最小值 ϕmin 代替 ϕs 进行计算，计算的 ΔKa 值越

大则表示越不容易喘振，获得的相对稳定性裕度

见图 6（为便于对比，图中稳定性裕度、流量系数

及面平均总压恢复系数也统一用与同一参考点相
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图 5    平飞减速经过 Ma=1.4，稳态及动态压力传感器测到的

蚌式进气道出口压力值（Hp=H1）

Fig. 5    Level deceleration flying across Ma=1.4，pressure value

measured with steady and dynamic pressure transducer at exit

section of the bump inlet （Hp=H1）
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比后的相对值给出，符号分别为 ΔKar、ϕr 及 σr）。

由图 6可见，快收油门减速时，随着发动机换

算转速下降，两种进气道的稳定性裕度均下降，

当换算转速降至慢车状态稳定后，稳定裕度都在

较低水平大致保持稳定。其中，蚌式进气道的稳

定性裕度在 Ma=1.3左右达到最低值，略有上升后

保持稳定。相比较而言，二元斜板式进气道稳定

裕度下降更快，与换算转速的变化几乎同步。这

表明仅从稳定裕度变化趋势判断，在平飞减速前

半段（Ma=1.5～1.3），二元斜板式进气道比蚌式进

气道会更快达到低稳定裕度状态，至少提前 0.1
个马赫数，因而可能更易发生喘振。由图中也可

看到，流量系数 ϕr 的变化趋势与稳定裕度一致，

同样是在减速的前半段二元进气道的流量系数下

降更快。由于流量系数反映了进气道处于临界或

亚临界的工作状态水平，ϕ值越小代表着进气道

处于亚临界状态的程度越深，而二元进气道是在

更大的马赫数下就降至低水平，相应地其唇口前

激波强度可能更强，在压缩斜面上产生的激波/附
面层干扰更严重，同样可以得到其更容易发生喘

振的结论。这很可能是因为二元进气道的斜板主

动调节使得整个进气道对发动机流量需求下降的

响应远比蚌式进气道的被动式调节要快，从而使

入口正激波更快被推出，因此在发动机快速减速

时就会比蚌式进气道更快达到较深的亚临界状态，

相应地其稳定性裕度下降也就更快。图 6也给出

了减速过程中进气道总压恢复系数的变化情况，

可以看到，随着马赫数的减小，二元斜板式进气

道总压恢复持续增大，而蚌式进气道总压恢复系

数先下降后增大。

将图 6中的稳定性裕度与图 4中的畸变指数

比较可知，在快收油门减速过程中，蚌式进气道

畸变指数对发动机换算转速变化的响应最快，其

次是总压恢复系数，稳定性裕度的响应最慢。因

此，蚌式进气道稳定性裕度最低的点并不是畸变

指数最大的点，而是滞后约 0.1个马赫数，出现在

马赫数为 1.3左右。而二元斜板式进气道的畸变

指数与稳定性裕度随着发动机换算转速的下降而

同时下降，两者的变化几乎是同步的。

 3    结　论

本文通过分析飞行试验获取的超声速马赫数

为 1.5时从最大状态快收发动机油门减速至马赫

数为 1.05过程中二元斜板式及蚌式两型飞机进

气道畸变指数及稳定性裕度，对比了减速过程中

两型进气道的稳定水平。结果表明：

1） 快收油门后随着发动机换算转速的下降，

二元斜板式进气道流场畸变持续下降至极小值后
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图 6    平飞减速过程中两种进气道稳定性裕度的对比

Fig. 6    Comparison of stability margins of the two types of

inlet during a level decelerate flight
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保持稳定，而蚌式进气道畸变水平先上升再下降

至较小值后保持稳定，其畸变最大值出现在发动

机换算转速刚降至慢车状态时，相应时刻进气道

内压力有明显振荡；

2） 随着发动机换算转速的下降，二元斜板式

进气道稳定性裕度持续下降后保持在较低水平，

当发动机换算转速降至慢车水平稳定时其畸变值

也达到稳定值，而蚌式进气道稳定裕度先下降至

极低值，略有上升后达到稳定；

3） 在平飞减速前半段，二元斜板式进气道压

力场畸变值较低，不易振荡，但稳定性裕度下降

较快，蚌式进气道压力畸变较高，有明显压力振

荡，但稳定性裕度下降较慢，减速后半段两型进

气道畸变处于相近水平，稳定性裕度均在低水平

保持稳定。
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