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摘　 要:针对某无人机进气系统低隔道亚声速 Ｓ 弯进气道出口流场畸变较大的问题ꎬ研究一种利用隔道内置“Λ”型凸台

生成反向涡抑制出口畸变的流场控制手段ꎮ 通过数值仿真分析“Λ”型凸台结构对抑制流场畸变的作用机制ꎬ给出不同

来流条件下凸台结构参数对进气道出口总压恢复系数和流场畸变的影响规律ꎮ 研究表明:畸变控制效果与凸台几何尺

寸密切相关ꎬ合理设计的凸台对出口畸变抑制效果明显ꎮ
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０　 引言

Ｓ 弯进气道具有紧凑的结构和良好的隐身特

性ꎬ被广泛应用于无人机进气系统ꎮ 因有着特殊

的双弯式中心线和渐扩式变截面结构ꎬ使其内部

存在着复杂的三维有旋流动ꎬ这通常会引起进气

道出口畸变的增加和总压的下降并给进发匹配带

来困难ꎮ 国内外众多学者针对 Ｓ 弯进气道进行了

研究ꎬＡＮＡＢＴＡＷＩ 等[１]通过试验研究了进气道偏

距与内部流动特性的关系ꎬ发现偏距明显影响进

气道内的压力梯度进而影响出口性能ꎮ ＢＥＲＲＩＥＲ
等[２]研究了进气道入口形状对其性能的影响ꎬ结
果表明ꎬ对于进口为半椭圆的进气道在相同进出

口条件下ꎬ长轴越长其出口总压恢复越低且畸变

越大ꎮ 王云飞等[３]研究了 Ｓ 弯进气道偏距和长度对

气动特性的影响ꎮ 宁乐等[４]基于无隔道式 Ｓ 弯进气

道仿真对比了有、无附面层吸入时进气道内部的流

动结构ꎬ并分析了附面层对进气道流动特性的影响ꎮ
在空间受限的机体内设计出性能优越的进气

道ꎬ除了进气道本身的型面设计以外还需借助流

动控制技术来优化进气道流场结构ꎮ 为了排除附

面层ꎬ可采用在进口设置隔道的方式ꎬ但只有在隔

道高度足够高时才能完全奏效ꎮ 对于无隔道式 Ｓ
弯进气道ꎬ通常也会采用更为复杂的流动控制措

施以减小附面层流入对进气道性能带来的不利影

响ꎬ如在进气道内部安装涡流发生器[５－６]、开孔抽

吸或吹除[７－８]以及在进气道进口前设置鼓包[９－１０]

等ꎮ 这些措施在一定程度上都能对进气道性能带

来增益ꎬ但同时也可能引起进气道阻力增加或隐

身效果变差等缺点ꎮ
本文针对某无人机低隔道 Ｓ 弯进气道ꎬ为解

决因吞入机身附面层导致的出口畸变增大问题研

究了一种利用“Λ”型凸台反向涡抑制流场畸变的

流场控制方法ꎮ

１　 研究方法

１.１　 Ｓ 弯进气道设计

图 １ 所示为该 Ｓ 弯进气道采用“前急后缓”的
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中心线变化规律和“缓急相当”的沿程截面面积

变化规律[１１]ꎮ 进口为超椭圆ꎬ受空间尺寸限制ꎬ
设计得较为扁平ꎬ出口为圆形ꎮ 唇口外侧采用

ＮＡＣＡ－１ 系列翼型经缩放而成ꎬ唇口内侧为 １ / ４
圆弧ꎮ 进气道关键设计参数如表 １ 所示ꎮ

图 １　 Ｓ 弯进气道外形

表 １　 Ｓ 弯进气道关键设计参数

设计参数 无量纲尺寸

出口直径 Ｄ

总长度 ３.１７５Ｄ

偏心距 １.３５Ｄ

隔道高度 ０.１９Ｄ

进口宽高比 ６

扩张比 １.１３４

　 　 进气道设计状态为:Ｍａ∞ ＝ ０.８ꎬｐ∞ ＝ ２６ ４５４Ｐａꎬ
α ＝ ２°ꎬＴ∞ ＝ ２２３.１ Ｋꎬ出口折合流量为 ２.０５ ｋｇ / ｓꎮ
在上述状态下ꎬ该进气道性能优异ꎮ

１.２　 进气道 /机身一体化设计

按总体要求ꎬ此进气道采用腹部进气ꎬ受机体

外部尺寸及内部空间限制其隔道较低ꎬ远不足以

排除机身附面层ꎮ 在设计状态下ꎬ机身附面层的

吞入使进气道出口 ＤＣ６０高达 ０.３８４ꎬ无法满足工程

使用要求ꎮ 本文设计了一种进气道 /机身一体化

的“Λ”型凸台装置ꎬ用于降低进气道出口畸变ꎬ如
图 ２ 所示ꎮ 凸台呈“Λ”型ꎬ尖角从进气道进口下

方伸出ꎬ其上表面与唇罩相连ꎬ下表面与机身相

连ꎬ根部与机体平滑过渡ꎮ

图 ２　 进气道 /机身一体化设计

该“Λ”型凸台在进气道入口前将机身产生的

厚附面层分流后向两侧排移ꎬ低能流通过下方隔

道和机身侧边流走ꎬ同时气流能够在凸台两侧壁

面和顶部三角形壁面之间的后掠边缘处产生漩涡

效应ꎬ此漩涡恰好与 Ｓ 弯进气道内部因截面形状

变化产生的“对涡”方向相反ꎬ从而在一定程度上抑

制 Ｓ 弯扩张段内的二次流动并减小出口气流畸变ꎮ

１.３　 数值仿真方法

数值仿真通过商用流体计算软件 Ｆｌｕｅｎｔ 完
成ꎬ用内外流场耦合计算以获得更加准确的流场

数据ꎬ采用三维可压缩雷诺平均 Ｎ － Ｓ 方程和

ｋ－ω ＳＳＴ湍流模型ꎮ 将机身周围足够大范围内的

空间作为流场计算域ꎬ由于机身和进气道都为对

称设计ꎬ此处采用半模进行计算ꎮ 当各方程残差

均下降 ４ 个数量级以上ꎬ且进气道进出口流量稳

定时ꎬ认为计算达到收敛ꎮ
综合考虑计算域型面的复杂性和计算结果的

准确性ꎬ带机身计算时采用结构 /非结构混合网格

进行计算ꎮ 除进气道进口附近复杂型面处采用非

结构网格外ꎬ其余计算域均采用结构网格划分ꎬ总
网格量约为 ６００ 万ꎮ 不带机身计算时全部为结构

网格ꎬ网格量约为 ２００ 万ꎮ 在进气道唇口等流场变化

剧烈的区域和凸台附近型面较为复杂的区域将网格

进行适当加密ꎬ计算域网格划分如图 ３ 所示ꎮ

 

 (a) �0M��5��� 

 (b) F"FF
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图 ３　 计算域网格划分

２　 结果与讨论

２.１　 “Λ”型凸台对流场畸变的控制作用分析

分别对单独的 Ｓ 弯进气道、带有机身无凸台

的 Ｓ 弯进气道以及带有机身和凸台的进气道进行

数值仿真ꎮ 表 ２ 所示为 ３ 种情形下进气道出口性

能ꎬ其中凸台长 ６０ ｍｍꎬ起始角度为 ３０°ꎬ侧边为直

线型ꎮ 可见带机身后有、无凸台进气道出口总压

恢复系数均有所下降ꎬ带凸台时出口的总压恢复

较无凸台下降 ０.４％ꎬ同时周向畸变指数 ＤＣ６０降低

４７.１％ꎬ综合畸变指数 ｗ 降低 ４７.３％ꎮ 这说明增加

凸台后可以通过较小的性能损失换得较大的畸变改

善ꎬ“Λ”型凸台对进气道出口畸变抑制效果明显ꎮ
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表 ２　 进气道出口性能对比

工况 σｉｎ σｅｘ ＤＣ６０ ｗ / ％

无机身无凸台 １.０００ ０.９８７ ０.１６６ ２.０８

有机身无凸台 ０.９９４ ０.９７７ ０.３８４ ４.９１

有机身有凸台 ０.９９０ ０.９７３ ０.２０３ ２.５９

　 　 图 ４ 为不带机身计算时进气道内部流场ꎬ可
见进气道的总压损失主要发生在上下壁面ꎬ气流

畸变主要在下壁面发展ꎮ 进气道的第一个弯偏转

较急ꎬ使得气流在下壁面附近发生较大分离ꎬ在过

渡段内进气道型面由超椭圆转为圆ꎬ宽度收缩导

致气流流动受限ꎬ在向出口流动的同时还向对称

面流动并由此产生横向二次流动ꎬ二次流与原本

靠近中心位置处的流线相互缠绕使畸变增加ꎮ 在

壁面几何形状和气流压力梯度的综合作用下ꎬ下
壁面附近气流向内卷起生成“对涡”ꎬ由此带来的

掺混损失加快了总压的下降ꎮ 上壁面的气流分离

主要发生在第二个弯处ꎬ但由于此弯偏转较缓使

气流分离较小ꎬ且分离后继续流动的距离较短ꎬ因
此气流在上壁面出口处未发展成较大的涡ꎮ 总体

来看此 Ｓ 弯进气道出口总压恢复较高ꎬ畸变较小ꎮ

0.80 0.84 0.88 0.92 0.96 1.00

x

y

z

σ:

图 ４　 不带机身时进气道内部流场

图 ５ 为带机身无凸台时进气道进口附近流

场ꎬ图中对称面位置为气流总压恢复系数云图ꎬ机
身和其他壁面处为静压云图ꎮ 可见因隔道较低ꎬ
机身附面层未能完全排除ꎬ由唇口将机身附面层

分为两股ꎬ一股流入进气道ꎬ另一股流经隔道从机

身外侧离开ꎬ注意到后者与隔道壁面相撞后静压

升高ꎬ气流在隔道内无法顺畅排走并逐渐聚集ꎬ流
动方向发生偏转并在此处形成了涡ꎬ此涡将上层

附面层抬起ꎬ使得进入进气道内部的低能流增多ꎮ
图 ６ 为带机身时进气道内部流场分布ꎬ进口处低

能流高度占比最高可达进气道进口高度的 １ / ３ꎬ
由于入口低能流占据较大比例ꎬ使得进气道内气

流抗分离能力急剧减弱及横向二次流动增强ꎬ在
同样壁面形状下形成的对涡尺度更大ꎬ掺混损失也

更大ꎬ由此带来了出口总压的下降和畸变的增加ꎮ

0.60

20 000 23 000 26 000 29 000 32 000 35 000

0.68 0.76 0.84 0.92 1.00σ:

p:

图 ５　 进气道进口附近流场分布

x

y

z

0.760.68 0.840.60 0.92 1.00σ:

图 ６　 带机身无凸台时进气道内部流场

在隔道高度不变的条件下增设“Λ”型凸台以

改善进气道出口畸变ꎬ图 ７ 为此时进气道进口附近

流场ꎮ 凸台将来自机身的附面层分为两层ꎬ下层附

面层动能较小无法抵抗沿流向逆压梯度ꎬ直接沿横

向从隔道排向机身外侧ꎬ上层动能较大的附面层能

够抵抗沿流向逆压梯度ꎬ越过凸台上表面流入进气

道内部ꎮ 此外ꎬ添加凸台后气流提前与凸台壁面相

撞ꎬ气流流动的横向偏转角更小ꎬ底层附面层向机

身外侧流动得更顺畅ꎮ 因此没有产生能将上层附

面层抬起的涡ꎬ减少了进入进气道的低能流ꎮ

0.60

20 000 23 000 26 000 29 000 32 000 35 000

0.68 0.76 0.84 0.92 1.00σ:

p:

图 ７　 隔道内置凸台后进气道进口处流场

在添加凸台后进气道内部流场也发生了较大

变化ꎬ如图 ８ 所示ꎮ 流入进气道的附面层在进入

进口前先经过凸台作用获得向内和向上的速度分

量ꎬ具有了发展成涡的趋势ꎬ之后在进气道内逐渐

发展成一对由两侧向中心卷起的涡ꎬ如图 ９ 所示ꎮ
其方向正好与进气道内部因截面形状变化生成的
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对涡方向相反ꎬ从而一定程度上抑制后者的发展ꎬ
降低出口畸变ꎬ但同时也因为掺混带来了一定的

总压损失ꎮ

x

y

z

0.760.68 0.840.60 0.92 1.00σ:

图 ８　 隔道内置凸台后进气道内部流场

0.80 0.84 0.88 0.92 0.96 1.00σ:

UBU��	 UCU��	

图 ９　 有、无凸台时进气道出口流场比较

２.２　 “Λ”型凸台外形对不同攻角下流场畸变控

制效果研究

　 　 在研究“Λ”型凸台的几何外形对进气道出口

总压恢复和出口畸变的影响规律时ꎬ考虑到机身

需带攻角飞行ꎬ仿真过程中来流攻角设置为－２°、
２°、－１０°和 １０°ꎬ其他条件与设计状态相同ꎮ

１)凸台侧边形状对出口性能的影响

图 １０(ａ)所示为“Λ”型凸台的外形参数ꎬ包
括伸出长度 Ｌ１、根部宽度 Ｌ２ 和侧边起始角度 θꎮ
首先对凸台侧边形状进行研究ꎬ在固定 Ｌ１ ＝ ９０ ｍｍ
和 Ｌ２ ＝ ５２ ｍｍ 的情况下通过改变 θ 可以得到一组

不同变化规律的圆弧线段ꎬ如图 １０(ｂ)所示编号

ａ－ｅ对应的 θ 值依次为 １０°、２０°、３０°、４０°和 ５０°ꎮ

(a)�
��	� (b) �
�E��

L1

L 2

θ

a
bc
d
e

图 １０　 凸台外形

仿真结果如图 １１ 和图 １２ 所示ꎬ可见在攻角

为± ２°和± １０°时出口 ＤＣ６０ 和综合畸变指数都在

θ＝ ３０°时最小ꎬ此时对应的侧边型线为直线ꎮ θ 取

较小值时进入进气道的有旋流漩涡强度太小ꎬ所

起的畸变改善效果也很弱ꎻθ 取较大值时气流沿

流向的逆压梯度更大ꎬ附面层沿横向向机身外侧

排移较多ꎬ能越过凸台进入进气道的有旋流极少ꎬ
所引起的畸变抑制效果也极弱ꎮ 在－１０°攻角下表

现出与其他攻角相反的规律ꎬ其原因为在大负攻

角下气流扫过机身在背风侧卷起一对较大的涡ꎬ
其方向由机身两侧向对称面卷起ꎬ正好与凸台产

生的涡方向相同ꎮ 在机身与凸台产生的涡共同作

用下使原本进气道内部的涡消散ꎬ但由于前者强

度过大ꎬ其使后者消散后自身仍有余留并带来了

出口畸变ꎮ 因此在－１０°攻角下 θ 取小角度时ꎬ出
口畸变更小ꎬθ 增大后凸台产生的涡强度更大ꎬ出
口畸变增大ꎬθ 大于 ３０°后因进入进气道的有旋流

过少凸台不起明显作用ꎮ 图 １２ 反映了出口总压恢

复系数和凸台侧边型线起始角度的关系ꎬ可见出口

总压变化幅度极小ꎮ 总的来看通过牺牲极少的总压

恢复来改善出口畸变的效果是显著的ꎮ

0.5

0.4

0.3

0.2

0.1

7.0

5.5

4.0

2.5

1.0

10 20 30 40 50
θ/(°)

D
C6
0

DC60�α=�2c
DC60�α=�10c
w�α=�10c

DC60�α=2c
w�α=�2c
w�α=10c

DC60�α=�10c
w�α=2c

w
/%

图 １１　 凸台侧边起始角度对出口畸变的影响
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图 １２　 凸台侧边起始角度对出口总压恢复的影响

２)凸台伸出长度对出口性能的影响

保持凸台侧边为直线型和起始角度 θ＝ ３０°不
变ꎬ研究伸出长度 Ｌ１对出口性能的影响ꎮ 图 １３ 为

出口 ＤＣ６０和综合畸变指数随 Ｌ１的变化规律ꎬ可见

在攻角为±２°和±１０°下ꎬ随着 Ｌ１取值的增加出口

畸变均先下降再减小ꎮ θ 和侧边形状不变时随着

Ｌ１的增加其根部宽度 Ｌ２随之增加ꎮ 此时越过凸台
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进入进气道内部的有旋流流量增多ꎬ发展成的涡

强度增加ꎬ对出口畸变的改善效果增强ꎮ 不同攻

角下 Ｌ１最佳取值不同ꎬ－２°攻角下为 ９０ ｍｍꎬ而 ２°
攻角下为 ６０ ｍｍꎬ原因在于－２°攻角下弹身附面层

更厚ꎬＬ１增长使附面层下层部分向侧边排移得更

早ꎬ同时由于 Ｌ２的增加使进入进气道的有旋流增

多ꎮ 综合作用下ꎬ－２°攻角较 ２°攻角 Ｌ１取值更长

时对出口畸变的抑制效果更好ꎮ 在－１０°攻角下

Ｌ１长度为 ０ ｍｍ 即不加凸台时效果最好ꎬ原因为较

大负攻角下气流扫过机身产生的涡进入进气道后

也对进气道出口畸变有改善作用ꎬ添加凸台后反

而带入了多余的反向涡ꎬ对出口畸变改善造成负

面效应ꎮ 各攻角下在 Ｌ１取值小于或大于最佳取值

时ꎬ出口畸变均有所增加ꎮ 这表明存在一个最佳

长度 Ｌ１ꎬ使“Λ”型凸台对进气道出口畸变的改善

效果最好ꎬ并且不同攻角下这个值是变化的ꎮ
图 １４为“Λ”型凸台长度对进气道出口气流总压

恢复的影响ꎬ总体上总压恢复变化较小ꎮ
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图 １３　 凸台伸出长度对出口畸变的影响
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图 １４　 凸台伸出长度对出口总压恢复的影响

３　 结语

本文通过数值仿真对低隔道内置“Λ”型凸台

的附面层排移装置进行了研究ꎬ得到以下结论:
１)在低隔道的基础上增设“Λ”型凸台后可使

机身附面层提前转向ꎬ附面层底层更容易从机身

两侧排除ꎬ从而在隔道高度受限的条件下减少了

进入进气道的低能流ꎻ
２)“Λ”型凸台可产生有旋流进入进气道并发

展成对涡ꎬ其方向与进气道因截面形状变化生成

的对涡方向相反ꎬ从而对进气道出口畸变进行改

善ꎬ但出口总压恢复略有下降ꎻ
３)“Λ”型凸台的几何尺寸对出口畸变的抑制

效果有较大影响ꎬ存在最佳起始角度和最佳伸出

长度ꎬ使流场改善效果最好ꎻ
４)不同攻角下“Λ”型凸台对出口畸变的控制

效果不同ꎬ在正攻角和较小负攻角下畸变控制效

果明显ꎬ在较大负攻角下ꎬ有、无凸台时出口畸变

差别不大ꎮ
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