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摘　 要:采用数值仿真方法对某无人机 Ｓ 弯进气道内流场结构进行了分析ꎬ对出口截面流场特

征及出口参数进行了研究ꎮ 利用三维数值仿真方法ꎬ对几何参数对 Ｓ 弯进气道气动特性的影

响进行了对比ꎬ其中包括 Ｓ 弯偏移距离和 Ｓ 弯进气道长度的影响ꎮ 研究结果表明:Ｓ 弯进气道

内部存在典型的横向涡结构ꎮ Ｓ 弯长度的增加会显著降低涡结构区域及分离区域ꎬ改善流场结

构ꎬ同时提升出口总压恢复系数ꎬ控制出口畸变ꎮ
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０　 引言

随着高新技术的发展ꎬ现代一线装备已呈明显的无人

化趋势ꎮ 无人机自问世以来ꎬ就以独有的低成本、低损耗、
零伤亡、可重复使用和高机动性等诸多优势受到越来越多

国家的重视[１－５] ꎮ 进气道作为推进系统的重要组成部分ꎬ
其性能的优劣直接影响无人机的作战性能ꎬ因此对无人机

进气道进行研究具有重要意义[６] ꎮ
Ｓ 弯进气道作为一种典型的进气道形式ꎬ得到了广泛

关注ꎮ 其流场特征具有鲜明的特点ꎬ特有的 Ｓ 弯管形状ꎬ
有两个方向不同的弯道ꎬ气流主流经过这两个弯道时ꎬ由
于离心力的作用ꎬ使得进气道两个弯道的高压区和低压区

的分布刚好相反[７] ꎻ同时在周向方向上附面层的存在ꎬ使
得气体压力驱动气流产生二次旋流ꎻ两个弯道二次旋流的

方向是相反的ꎬ因而在进气道的出口处产生独特的“对
涡”结构[８] ꎮ 国内对 Ｓ 弯进气道内的对涡和旋流及旋流

的抑制也进行了大量研究[９－１５] ꎮ 近年来ꎬ随着对 Ｓ 弯进气

道需求的增加ꎬ有关 Ｓ 弯进气道设计及流场控制等研究不

断增加ꎮ 谢旅荣[１６]设计一种受总体约束的弹用 Ｓ 弯进气

道ꎬ并进行了实验验证ꎮ 靖建朋等对一种双 Ｓ 弯进气道进

行了地面状态的试验研究ꎬ并对进气道的附面层抽吸进行了

实验[１７－１９]ꎮ 刘雷等对 Ｓ 弯进气道出口旋流畸变及埋入式进

气道的设计优化及流场控制进行了广泛研究[２０－２３]ꎮ 宁乐等

对有无附面层吸入对 Ｓ 弯进气道流动特性的影响进行了研

究[２４]ꎮ 为提高 Ｓ 弯进气道性能ꎬ张竞等基于大规模数值计算

建立了一种 Ｓ 弯进气道的全自动优化方法[２５]ꎮ
本文采用数值仿真方法对无人机 Ｓ 弯进气道进行了

研究ꎮ 首先对某无人机 Ｓ 弯进气道内流场结构进行了分

析ꎬ研究中间截面及出口截面流场特征及出口参数ꎮ 然

后ꎬ对偏移距离和进气道的长度等几何参数对 Ｓ 弯进气道

气动特性的影响进行了研究ꎮ

１　 数值仿真方法

１.１　 弯进气道基础构型

图 １ 为某无人机用 Ｓ 弯进气道的基础构型(半模
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型)ꎬ飞行器前端至进气道出口全长约为 ４ ０８８ｍｍꎬＳ 弯入

口至 Ｓ 弯出口长度为 ２ ４１３ｍｍꎬ其中包括尾部 ２００ｍｍ 长

度的等直段ꎬ出口圆截面半径为 ３７５ｍｍꎬ进气道入口为类

三角形ꎬ内通道扩张比约为 １.２５３ ０ꎬ中间截面中心相对入

口底边向下偏移距离约为 ０.４５Ｌ / Ｄꎮ 出口圆壁面计算时

再向后延长 １ｍ 以隔绝出口压力边界条件的直接影响ꎮ

图 １　 Ｓ 弯进气道基础构型(半模型)

１.２　 网格及数值仿真方法

采用内外流一体化的计算方式ꎬ图 ２ 给出了外流场边界

处的边界条件类型ꎬ包括压力远场、压力出口ꎮ 入口上下及前

方流场边界距离飞行器的距离为 １５ 倍飞行器长度尺寸ꎮ 由

于模型对称且计算条件无攻角和侧滑角ꎬ为了减小计算量采

用半模型进行计算[２６]ꎬ因此还需要引入对称面边界ꎮ
对上述内外流一体化构型进行结构化网格划分ꎬ其中

飞行器表面网格以及飞行器前缘和唇口前缘网格如图 ３
所示ꎬ总网格量约为 ５２０ 万ꎮ

 

图 ２　 计算域与计算边界(半模型)

 
(a)  

 
(b)                                     (c)   

图 ３　 计算网格(半模型)

仿真软件采用商业软件 Ｆｌｕｅｎｔꎬ求解三维定常 Ｎ－Ｓ 方

程ꎬ若采用坐标变换:
ξ＝ ξＹｘꎬｙꎬｚＹ
η ＝ηＹｘꎬｙꎬｚＹ
ζ＝ ζＹｘꎬｙꎬｚＹ
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上的无黏对流通量和黏性通量ꎮ
采用基于压力的耦合求解器ꎬ湍流模型选择基于

ＲＡＮＳ 的综合能力较好的 ＳＳＴ ｋ－ωꎮ 切应力输运( ｓｈｅａｒ
ｓｔｒｅｓｓ ｔｒａｎｓｐｏｒｔꎬ ＳＳＴ)格式的 ｋ－ω 模型是由 Ｍｅｎｔｅｒ 提出

的[２７] ꎮ ＳＳＴ 格式 ｋ－ω 模型的特点是在近壁区内采用 ｋ－ω
模型ꎬ在附面层边缘和自由剪切层采用 ｋ－ε 模式ꎬ其间通

过一个混合函数来过渡ꎬ通过系数叠加统一写成 ｋ－ω 形

式ꎮ 由于有效地结合了 ｋ－ω 模型的近壁特性和 ｋ －ε 模

型对自由流计算的优点ꎬ使得 ＳＳＴ 格式 ｋ－ω 模型的应用

范围变得宽广ꎬ对于逆压梯度流动、激波等复杂流动的计

算模拟能力相对标准的 ｋ－ω 模型有较大的提高ꎮ

１.３　 数值仿真方法验证

采用与前述 Ｓ 弯构型相似的构型(图 ４)进行数值仿

真与试验结果的对比验证ꎮ 采用结构化网格划分ꎬ网格量

约为 １４５ 万ꎮ

x z

y

图 ４　 验证模型计算网格(半模型)

采用前述的数值仿真方法ꎬ得到 Ｍａ＝０.７ꎬα＝１°ꎬβ＝０°时
设计点附近进气道对称面上帽罩侧和压缩面上的沿程静压

分布曲线ꎬ如图 ５所示ꎮ 由图可见ꎬ计算获得的静压分布曲线

和实验相当吻合ꎬ说明所采用的数值仿真方法是可靠的ꎮ
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图 ５　 唇罩与压缩面上压力系数实验值与仿真对比

２　 Ｓ弯进气道气动特性数值仿真分析

对上述内外流一体化构型进行数值仿真ꎬ来流条件为
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Ｍａ＝０.８ꎬ飞行高度为 １３ ｋｍꎬ当进气道出口马赫数为 ０.５ 时ꎬ
得到的流场马赫数分布等值图如图 ６ 所示ꎮ 可以看出ꎬ进
入内通道后ꎬ相比于入口参数ꎬ马赫数有所增加ꎬ这是由于

Ｓ 弯通道初始部分面积收缩导致的ꎮ 同时ꎬ在气流向下偏

转的过程中ꎬ底角落部分开始形成漩涡流动ꎬ这是由于此位

置侧向的快速扩张ꎬ导致的横向压力梯度所致ꎮ 漩涡所处

的范围随着流动向下不断发展ꎬ至最低中间截面最为明显ꎬ
且漩涡内流动速度达到最低ꎬ随着向下游的继续发展ꎬ漩涡

逐渐与主流掺混ꎬ其范围有所增加ꎬ但与主流的掺混使其速

度逐渐接近主流ꎮ 在流动达到最低截面后ꎬ由于通道向上

突然的扩张ꎬ使上壁面流动发生明显的分离ꎬ分离范围随着

流动发展变大ꎬ且在分离区域内形成流向涡结构ꎮ 由于通

道横向的收缩和纵向的扩张ꎬ分离区的范围在横向上不断

被挤压ꎬ并最终与主流之间形成明显的剪切层ꎮ
由于横向压力梯度的影响ꎬ整个通道内存在 Ｓ 弯流动

中典型的二次流动ꎬ并最终影响到出口流动状态ꎬ在出口

截面形成明显的对涡结构ꎮ 涡心位置位于通道上半部分ꎬ
与分离区中心位置接近ꎮ
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图 ６　 Ｓ 弯进气道不同截面马赫数分布云图

为了更好地研究其性能ꎬ对其质量流量和出口总压恢

复系数、出口 ｜ＤＣ６０ ｜值进行提取ꎮ 在来流马赫数为 ０.８、
出口截面质量平均马赫数为 ０.５ 的情况下ꎬ该进气道流量

系数约为 １.０６６ ３ꎬ总压恢复系数 ０.９５５ꎬ出口 ｜ ＤＣ６０ ｜值为

０.４１８ ６ꎮ 其中ꎬ流量系数的计算中所采用的捕获面积使

用 Ｓ 弯入口截面面积ꎮ

３　 几何参数对 Ｓ 弯进气道气动特性
的影响研究

３.１　 偏移距离对 Ｓ弯进气道的气动特性影响

为了研究偏移距离对 Ｓ 弯进气道气动性能的影响ꎬ分
别设计了另外两个偏移距离增加和偏移距离减小的方案ꎮ
偏移距离定义为最低截面中心位置与入口截面下壁面位

置的高度差值ꎮ 原始构型的偏移距离为 ０.４５Ｌ / Ｄꎬ其中 Ｌ
为 Ｓ 弯通道沿 ｘ 方向的长度ꎻＤ 为出口直径ꎮ 为了对比ꎬ
设计了偏移距离为 ０.４Ｌ / Ｄ、０.５Ｌ / Ｄ 两个偏移距离增加和

减小的方案ꎬ面积变化规律等均不改变ꎮ 采用相同的数值

仿真方法和相同的来流条件ꎬ出口马赫数仍然匹配为 ０.５ꎮ
图 ７ 和图 ８ 给出了两个方案的内通道马赫数等值分

布图及中间截面和出口截面的马赫数等值分布ꎮ 偏移距

离的增加或者减小基本不改变 Ｓ 弯进气道的流场特征ꎬ漩
涡的形成与发展、分离区的形成与发展与前述方案基本一

致ꎮ 出口均形成明显的漩涡结构ꎮ
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图 ７　 偏距减小方案不同截面马赫数分布云图
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图 ８　 偏距增加方案不同截面马赫数分布云图

为了进一步对比偏移距离的影响ꎬ提取不同构型下的

质量流量ꎮ 出口总压恢复系数及 ｜ＤＣ６０ ｜值ꎬ如表 １ 所示ꎮ

表 １　 不同偏移距离的进气道出口参数

偏距(Ｌ / Ｄ) φ π σ ｜ＤＣ６０ ｜

０.４５ １.０６６ ３ １.２２ ０.９５ ０.４２

０.４０ １.０７６ ５ １.２２ ０.９６ ０.４４

０.５０ １.０５４ ４ １.２１ ０.９５ ０.３９
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　 　 从表 １ 可以看出在相同的出口马赫数下ꎬ进气道质量

流量有所差异ꎬ随着偏移距离的增加而减小ꎮ 偏移距离最

小的方案总压恢复系数最高ꎬ说明过大的偏移距离会增加

流动损失ꎬ但是随着偏移距离的增加ꎬ ｜ ＤＣ６０ ｜ 逐渐降低ꎬ
说明偏移距离的增加有助于通道内流动的掺混ꎬ降低出口

流场总压畸变ꎮ

３.２　 长度对 Ｓ 弯进气道的气动特性影响

为了对比 Ｓ 弯内通道长度对 Ｓ 弯进气道气动性能的

影响ꎬ又设计了两个长度分别加长至 ３.０ ｍ 和 ３.５ ｍ 的方

案ꎬ原始构型为 ２.０ ｍꎮ 采用相同的数值仿真方法ꎬ出口匹

配马赫数仍然为 ０.５ꎮ
图 ９ 和图 １０ 给出了两个长度改变后方案的内流场马

赫数分布及部分特征截面的马赫数分布ꎮ 随着 Ｓ 弯进气

道长度的增加ꎬ分离区相对减小ꎬ横向涡结构范围也在减

小ꎬ相应地ꎬ出口对涡结构也明显减小范围ꎬ这是由于长度

逐渐增加后ꎬ其余参数没有发生改变ꎬ其截面横向的压力

梯度有所减弱ꎮ
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图 ９　 长度 ３.０ ｍ 方案不同截面马赫数分布云图
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图 １０　 长度 ３.５ ｍ 方案不同截面马赫数分布云图

为了进一步对比长度带来的影响ꎬ提取不同进气道的

质量流量、出口截面总压恢复系数和出口截面的 ｜ＤＣ６０ ｜ ꎬ
如表 ２ 所示ꎮ 长度增加后的进气道流量增加ꎬ这可能是由

于分离区范围的相对减小ꎬ使得实际流量面积和损失减小

的缘故ꎬ总压恢复系数随长度的增加也印证了这一点ꎮ 随

着长度的不断增加ꎬ出口 ｜ＤＣ６０ ｜值不断降低ꎬ说明长度的

适度增加能够降低出口总压畸变ꎮ

表 ２　 不同偏移距离的进气道出口参数

Ｓ 弯长度 / ｍ φ π σ ｜ＤＣ６０ ｜

２.０ １.０６６ ３ １.２２ ０.９５ ０.４２

３.０ １.１６０ ４ １.２４ ０.９７ ０.３２

３.５ １.１７１ ５ １.２４ ０.９７ ０.２５

４　 结语

本文对某 Ｓ 弯进气道内外流一体化构型进行了研究ꎬ
并对 Ｓ 弯进气道的偏移距离、长度等参数的影响进行了研

究ꎬ根据结果可以得到如下结论:
１) 此 Ｓ 弯进气道在入口向下偏转过程中角落形成涡

结构ꎬ在最低点后向上偏转过程中发生流动分离ꎬ横向压

力梯度带来了进气道内明显的二次流动ꎬ出口形成明显的

对涡结构ꎮ
２) 进气道偏移距离的增加不改变基本的流场结构ꎬ

但是会增加流动损失ꎬ但适当的增加偏移距离有利于控制

出口总压畸变ꎮ
３) 进气道长度对性能有明显影响ꎬ长度的增加使得

二次流动减弱ꎬ分离区域减小ꎬ同时出口对涡结构范围减

小ꎮ 长度的增加一定程度上会降低总压损失ꎬ提升总压恢

复系数ꎬ同时对控制出口总压畸变有明显好处ꎮ
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４　 结语

本文分析了篦齿齿腔流动结构及其对篦齿封严特性

的影响ꎬ结论如下:
１)齿腔内流动结构分射流区与回流区ꎬ回流区随工

况变化有 ４ 种流动结构ꎬ其中小尺寸涡最先在第 １ 齿腔内

开始发展ꎮ
２)齿尖射流区马赫数最高ꎬ齿腔内流动结构越复

杂ꎬ泄漏流与齿腔内流体质量与能量交换越激烈ꎬ马赫数

越大ꎮ
３)齿腔内流动结构的复杂程度影响篦齿的封严效

果ꎬ流动结构越复杂ꎬ扰动越大ꎬ泄漏系数越小ꎮ
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