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加装涡流发生器 Ｓ形进气道迎角特性数值研究
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摘　要：为了研究加装涡流发生器后Ｓ形进气道在不同来流迎角下的内流特性，利用 ＣＦＤ方法对加装涡流发生器前后
的Ｓ形进气道迎角特性进行了数值仿真，首先通过在已有的Ｓ形进气道内部安装涡流发生器来改善出口流场分布，给出
了涡流发生器的设计参数，包括导流叶片的高度、弦长、攻角和安装站位（轴向站位和横向站位），其次，分析了不同迎角

下，加装涡流发生器前后Ｓ形进气道内流特性的变化．分析结果表明，在正负１０°迎角范围内，加装涡流发生器都能够改
善Ｓ形进气道出口流场品质，周向畸变指数平均下降０１，但对出口总压恢复系数没有改善．在大迎角情况下，由于进口
气流产生分离，涡流发生器已无法对来流进行有效的导向作用，从而导致出口流场变得异常紊乱，周向畸变指数陡增．这
些分析结果对涡流发生器的设计有一定的指导意义．
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　　在无人机设计中，无论是侦察型还是攻击型，
为提高其隐身性能，均要求发动机布置在机身内

部，埋入机身，这就要求把发动机进气道设计成 Ｓ
形［１－２］．Ｓ形进气道不但能减小推进系统的雷达散
射截面，而且由于整个推进系统内置于机身内，使

得全机阻力大幅下降，有利于提高全机飞行性能．
但鉴于Ｓ形进气道本身形状的限制和进气特点，气
流很容易在其内部分离，造成进气道出口周向畸变

指数变大，总压恢复系数下降．为此研究人员采用



多种途径来改善Ｓ形进气道内流场特性．首先是优
化Ｓ形进气道内管道的形状，在文献［３］里通过优
化中心线的曲线变化，来减小流动分离，提高进气

道出口总压恢复．但复杂的曲线形状并不利于工程
实现．

其次是通过控制的方法抑制流动分离或改善

不稳定区域流场的流态，如附面层抽吸或吹

拂［４－６］，这些方法都属于有源控制，Ｂｅｎｊａｍｉｎ等
人［５］通过在进气道入口喉道处布置抽吸孔来改

变当地附面层流动，Ｍａｒｃｏ等人［６］通过在进气道

入口处布置抽吸装置，出口前底部布置引射装置，

成功地减小了内流分离，总压恢复系数得到提高．
这种有源控制方法得到广泛应用［７－８］，抑制效果

明显，但其结构复杂，难于工程应用；另一类方法

是在Ｓ形进气道内表面设置曲面突起和涡流发生
器［９－１２］，此类方法属于无源控制，其目的是从能

量的角度出发，通过扰流内流相掺混，增加内流能

量，使其克服前进中的逆压梯度，从而有效抑制分

离．Ｒｅｉｃｈｅｒｔ等人［９］发现涡流发生器不但可以改

变二次流的方向，还可以减小出口流场畸变，并对

涡流发生器参数进行了优化设计，Ｂｅｒｎｈａｒｄ等
人［１０］通过在二维进气道入口处布置涡流发生器，

扰动进口附面层流动来试图减小分离．Ａｌｌａｎ等
人［１１］利用ＣＦＤ方法研究了涡流发生器的机理．
Ｚｈａｎｇ等人［１２］通过采用高斯曲面突起来扰动入口

流动，从而改变二次流方向．
目前在无源控制方面，大多数学者都把研究

重点放在涡流发生器的设计上，对于涡流发生器

的设计和性能研究已很充分，但多数分析和设计

均是在Ｓ形进气道设计点附近进行，也即零迎角，
零侧滑角状态［１３］．对于目前作为研究热点的无人
攻击机，对隐身性和机动性提出了更高要求，为

此，本文拟在文献［１３］的研究基础上，利用 ＣＦＤ
方法对加装涡流发生器前后Ｓ形进气道在不同迎
角范围内的内流特性进行分析研究，力图说明 Ｓ
形进气道在非设计点状态下工作时，涡流发生器

的作用情况．

１　涡流发生器参数设计
涡流发生器由布置在进气道内表面的多组导流

叶片组成，每组导流叶片的设计参数包括高度、弦长

及其在进气道内的分布位置，具体参数设计详见

文献［１３］１１节和１２节的相关内容，根据文献［１３］
的结论：“通过参数优化设计，当采用８组导流叶片
的涡流发生器后，Ｓ形进气道第一弯曲底部分离区
消失，总压恢复几乎没有变化，周向畸变指数（绝对

值）减小”．该结论的前提是来流迎角为零度，并不
能说明在其他迎角范围内，涡流发生器也具有很好

的抑制效果．因此需要分析模拟不同迎角范围内Ｓ
形进气道内流场的变化情况．

２　Ｓ形进气道内流场数值模拟
２１　控制方程

根据亚音速 Ｓ形进气道的内流特性，采用三
维可压雷诺平均Ｎ－Ｓ方程，如公式１所示：
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式中：ρ为密度，ｐ为压强，ｅ为能量，Ｔ为温度，ｋ为
热传导系数，σｍｉ为粘性切应力，ｕｉ是沿坐标系 ｘｉ
方向的速度分量．

控制方程的离散采用有限体积法，内表面的

物理量通过二阶迎风差分格式获得．
２２　湍流模型选取

在这里湍流模型与文献［１３］中的选取保持
一致，为ｋ－ε湍流模型，该模型是个半经验公式，
主要是基于湍流动能和扩散率．ｋ方程是个精确
方程，ε方程是个由经验公式导出的方程．
２３　边界条件

Ｓ形进气道前方为远前方自由流，马赫数为
０６，高度为１８０００ｍ，Ｓ形进气道出口根据发动
机需用流量给定相应静压剖面条件．
２４　网格生成

本文采用商业网格软件 ＧｒｉｄｇｅｎＴＭ进行 Ｓ形
进气道内流场网格生成，利用该软件可生成精确

的六面体贴体结构网格，可对附面层进行了精确

描述．对于大迎角范围的计算条件，对网格质量提
出了更高要求，特别是在导流叶片前缘及后缘处，

都进行了局部网格加密．

３　数值模拟结果分析
以下给出迎角α＝－２０°～＋２０°范围内，加装

涡流发生器前后Ｓ形进气道内流场的计算结果，并
加以分析．
３１　Ｓ形进气道加装涡流发生器前后内流场对比

对于α＝－２０°情况，从图１Ｓ形进气道对称
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面马赫数云图中可以看出，气流已经开始从上唇

口内表面和下唇口外表面分离，形成回流区，并沿

流动方向发展．加入涡流发生器，并不能抑制此分
离，但其仍对来流起到导向作用．
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（ａ）加涡流发生器前

!

"

#

（ｂ）加涡流发生器后

图１　α＝－２０°Ｓ形进气道对称面马赫数云图

　　对α＝２０°情况，如图２所示，气流在下唇口
上表面出现较大分离区，流动紊乱，且分离区沿流

动方向发展，在进气道出口附近几乎扩散至全流

场范围，即使加入涡流发生器，仍不能有效抑制分

离区的产生．原因在于，分离区已远远超过导流叶
片的高度，导流叶片的导向作用减弱，但侧壁上的

导流叶片仍然起到了导流的作用．
　　涡流发生器的主要作用是：依靠导流叶片改
变气流在Ｓ形进气道内的二次流动，抑制截面横
向速度的发展，减弱二次流的强度．其对Ｓ形进气
道出口流场的影响，从能量交换的角度可认为是

位于核心区的高能流与边界层的低能流相互混

合，形成新的二次流，使得出口附近的低能流大为

改善，从而减小出口周向畸变指数．
对于负迎角情况，进口处的来流直接作用在

进口下壁面，使得导流叶片的导流作用更加显著，

如图１所示，从而完全地抑制横向流动，消除分离
区，流场控制效果最好．

对于正迎角情况，进口来流在下唇口内侧已

经产生局部分离，并形成分离区，分离区的高度超

过导流叶片的高度，如图２所示，减弱了导流叶片
的导流作用，在第一弯曲段底部的分离区虽然得

到抑制，但并未消除，流场控制效果不如负迎角

情况．
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（ａ）加涡流发生器前
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（ｂ）加涡流发生器后

图２　α＝２０°Ｓ形进气道对称面马赫数云图

３２　Ｓ形进气道出口流场随迎角的变化
不同迎角下，加装涡流发生器后，Ｓ形进气道

出口总压恢复系数云图如图３所示．
　　从图３可看出，负迎角情况高压区域较小，总
压恢复系数低，分布不均匀；随着迎角增加，高压

区域逐渐扩展，总压恢复系数有所提高；当迎角继

续增大至＋２０°时，高压区域又变小，总压恢复系
数陡降，分布更加混乱．

为进一步说明总压恢复系数的变化趋势，图

４和图５给出了Ｓ形进气道出口总压恢复系数和
周向畸变指数随迎角的变化曲线．总压恢复系数
σ和周向畸变指数是衡量Ｓ形进气道出口流场品
质的两个重要指标．

流场畸变将引起发动机稳定裕度下降，在这

里采用英国罗罗公司的周向畸变指数 ＤＣ６０ｃｒ，其
定义为

ＤＣ６０ｃｒ＝
ｐｔＡＶ－ｐｔｍｉｎ６０ｃｒ

ｑＡＶ
． （２）

式中：ｐｔＡＶ和ｐｔｍｉｎ６０ｃｒ分别为出口平均总压和６０°扇
形区内最小平均总压，ｑＡＶ为出口平均动压．
　　从图４可以看出，对于正迎角情况，当迎角在
０°至＋１０°之间变化时，随着迎角增大，总压恢复
系数逐渐降低．加装涡流发生器后，总压恢复系数
变化不大；当迎角增大至 ＋２０°时，总压恢复系数
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急剧下降至９３％以下．对于负迎角情况，随着负
迎角增加，总压恢复系数下降，但下降程度较正迎

角情况要缓和些．

α＝－２０°　α＝－１０°

α＝１０°　α＝２０°

图３　加装涡流发生器后Ｓ形进气道不同迎角下
出口总压恢复系数云图

!"#$%&

'(

!"#$

$%&'

$%&(

#%&)

#%&*

+*# +!# # !# *#

! , -!.

!
!
!
)
*
+
,
-
.

图４　Ｓ形进气道出口总压恢复系数－迎角变化曲线

　　总压恢复系数的变化规律与Ｓ形进气道的进
气特点密切相关，负迎角下，气流在上唇口内侧出

现分离，分离区沿流动方向发展，直至出口，使得

总压恢复系数下降；正迎角下，气流在下唇口内侧

分离，分离区同样沿流动方向发展，但发展程度要

更严重些，在出口处几乎扩散至整个流场，影响要

显著得多，以致出口总压恢复系数急剧下降．
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图５　Ｓ形进气道出口周向畸变指数－迎角变化曲线

　　从图５可看出加装涡流发生器后Ｓ形进气道
出口周向畸变指数（绝对值）明显下降，但随着正

负迎角的增加，周向畸变指数（绝对值）出现陡

增，最大绝对值为０５５，已经对发动机产生不利
影响，易造成发动机的喘振．分析原因，虽然涡流
发生器可对来流起到导向作用，减弱二次流强度，

但随正负迎角的增加，气流在入口处已严重分离，

且影响一直扩展至出口，涡流发生器已无法对来

流进行有效的导向作用，从而导致出口流场变得

异常紊乱，周向畸变指数陡增．
３３　涡流发生器优化及改进方向探讨

从上述分析可看出，在Ｓ形进气道工作点，即
零度来流迎角情况下，涡流发生器的抑制分离效

果明显，但随着迎角增大，分离区的高度将逐渐超

过导流叶片高度，其导向作用减弱，从这个角度考

虑，可进一步提高底部导流叶片的高度来进行改

进优化设计，但高度增加也会带来负面影响，如进

口阻塞度的增加，因此需要权衡利弊，设计目标是

在不影响总压恢复的前提下，尽可能地降低畸变

指数．

４　结　论
本文利用ＣＦＤ方法研究了 Ｓ形进气道在不

同迎角下的内流特性，并与加装涡流发生器后的

结果进行了对比，主要结论如下：

１）通过在 Ｓ形进气道入口处布置涡流发生
器，可以抑制内流分离，改善进气道出口流场品

质，在±２０°迎角范围内，总压恢复系数较未安装
前略有下降，周向畸变指数（绝对值）则显著减

小，平均降低０１．
２）当迎角在±１０°内变化时，Ｓ形进气道内流

流动稳定且无明显回流，出口总压恢复系数在

９７％～９８％之间，周向畸变指数（绝对值）为０２
左右，变化较小，可满足发动机实际需求；当迎角
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增大到＋２０°时，Ｓ形进气道内流出现严重分离，
出口总压恢复系数下降至 ９３％，周向畸变指数
（绝对值）增大至０５５，不利于发动机稳定工作，
涡流发生器应进行完善设计，改进方向应以涡流

发生器的叶片高度为重点优化对象．
３）无论加装涡流发生器与否，负迎角较正迎

角对Ｓ形进气道有利，且在负迎角下，涡流发生器
的流场控制效果更好．
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