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摘要：为了优化亚声速无人机进气道的性能，完成了 1 种背部 S 弯进气道设计。通过合理控制中心线形状和截面积变化率完

成了内型面设计，利用内、外流场耦合仿真得到了该进气道的最佳工作点和速度、迎角、侧滑角特性。数值仿真结果表明：总压恢复

系数达到 0.97 以上。利用试制的玻璃纤维进气道与发动机进行了地面静止吸气状态下的匹配试验，试验结果表明：在地面静止吸

气状态下发动机稳定工作裕度和熄火特性均满足设计要求，推力损失小于 0.032。
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Design and Test of S-shaped Inlet at Back of Subsonic Unmanned Aerial Vehicle
AN Jia-ning

(Unit 92419 of PLA袁Xingcheng Liaoning 125106袁China)

Abstract: In order to optimize the inlet performance of the subsonic Unmanned Aerial Vehicle 渊UAV冤袁a kind of S-shaped inlet at
back was designed. The interior surface design was accomplished by reasonably controlling the change rate of centerline shape and cross-
sectional area. The optimum working point袁velocity袁angle of attack and sideslip characteristics of the inlet were obtained by the coupling
simulation of internal and external flow field. The numerical simulation results show that the total pressure recovery coefficient is above
0.97. Using the glass fiber inlet and the engine袁the matching test was carried out under the static inspiratory condition of the ground. The
test results show that the stable operating margin and flameout characteristics of the engine meet the design requirements under the static
inspiratory condition of the ground袁and the thrust loss is less than 0.032.
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0 引言

无人机进气道设计是无人机气动设计的重要组

成部分[1]，其性能的优劣直接影响无人机用涡喷发动

机的性能。对无人机进气道设计的基本要求有 3 点：

尽可能高的总压恢复系数；尽可能小的进气畸变；足

够的空气流量。同时应保证高质量的进口流场、小的

飞行阻力和满足隐身性的要求[2]。S 弯进气道可以提

高无人机的隐身性能，并有效减小机身截面积，从而

减小飞行阻力，因此在以喷气式发动机为动力装置的

无人机上得到了广泛应用[3]。S 弯进气道在无人机上

的布置方式受多种因素影响，当强调无人机机动性时

多使用腹部进气；当强调隐身性能时多使用背部进

气。采用两侧进气方式对以降落伞加气囊回收的无人

机有利。亚声速无人机在设计中受回收系统限制，多

采用背部进气。某高亚声速无人机的平飞设计点为小

迎角状态，没有机动性要求，背部进气可以满足飞行

包线范围的使用要求，而且可以最大限度减小飞行阻

力，因此在该无人机中采用背部后置式亚声速 S 弯进

气道[4-5]。

进行进气道研制时一般应通过风洞试验进行性

能测试。为了节约研制成本，缩短研制周期，在研制无

人机的过程中取消了进气道风洞试验，采用“理论设
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计→仿真计算→试制进气道样件→进气道与发动机

匹配试验”的流程。

本文按照该流程对无人机进气道进行详细设计，

由于采用了背部进气方式且位置较靠后，机身对进气

道的遮挡作用不能忽略，因此。利用 CFD 仿真软件对

进气道进行内外流场耦合仿真计算，分析了进气道性

能；利用由玻璃纤维复合材料制造的进气道样件与选

用的涡喷发动机进行地面试车台匹配性开车试验。

1 进气道型面设计

S 弯进气道型面设计包括：（1）决定横向压力梯

度的进气道中心线变化率设计；（2）决定扩压比的面

积变化率设计；（3）决定偏航和大迎角下进气性能的

唇口设计；（4）避免大量附面层进入进气道的隔道设

计。受无人机空间条件的

限制只能采用较大偏距、

较短扩压段的 S 弯进气

道，如图 1 所示。为了提高

总压恢复系数，降低进气

畸变，采用先急后缓的中心线变化率，如图 2 所示。为

了控制出口气流的分离，使出口气流更加均匀，选用

缓急适中的面积变化率，如图 3 所示。附面层隔道的

厚度由进气道入口到机头的长度决定，根据经验，其

值取为进气道入口到机头长度的 0.9%，隔道形状选

取尖劈形状，尖劈夹角选择 45毅[6]。在唇口截面设计

时，内外唇口分别采用大小不同的 1/4 椭圆，其中内

唇口椭圆长轴为 24 mm，短轴为 12 mm，外唇口椭圆

长、短轴均为内唇口长度的 2 倍。最终设计结果为进

口喉道采用长宽比为 2 的长圆型。内扩压器部分的长

度为 3.968D（D 为进气道出口当量直径），进、出口中

心偏距为 2.133D，根据当量扩张角不大于 5毅的原则，

面积扩张比确定为 1.21。

2 进气道仿真计算

为了获得更准确的进气道性能，必须进行无人机内

外流场耦合仿真，仿真采用 3 维可压缩雷诺平均 N-S

方程，湍流模型采用 k-着 模型。采用有限体积法格心

格式进行离散。在每个物理时间步长内，采用当地时

间步长以加速收敛。将无人机进气道及其周围流场作

为计算域进行网格划分，计算域长、宽分别设为参考

长度的 40、10 倍，计算网格生成如图 4~7 所示。进气

道采用多块结构网格，其余部分采用非结构混合网

格，共约 600 万网格单元，在进气道的唇口等型面变

化剧烈的区域进行网格适当加密。根据壁面函数法确

定的 y+ 绘制近壁面网格。边界采用压力远场边界条

件，进气道出口边界采用压力出口边界条件，出口界

面的质量流量惟一给定，在迭代收敛过程中，通过调

整出口处的平均静压，逐步逼近给定的质量流量。计

算域边界设为压力远场边界条件，壁面为黏性无滑移

绝热固壁[7-8]。计算马赫数为 0.3～0.7，迎角为 -2毅～
8毅，侧滑角为 0毅～6毅。

3 进气道与发动机匹配试验

在地面静态自然吸气状态下进气道总压恢复系

数最小，进气畸变最大[9-12]。为了验证进气道流量与发

动机所需流量的匹配性，根据台架试验数据分析，评

判无人机在地面时进气道与发动机的气动相容性，以

及通过加减速试验和熄火试验，判定发动机稳定工作

裕度是否能够确保飞行安全，进行进气道与发动机的

匹配性试验[13-15]。试验件采用 1∶1 真实的进气道与发

动机进行地面联合试验。进气道采用玻纤复合材料制

成，将进气道唇口、进气道 2 部分分别成型后黏接形

成进气道组件，其中进气道采用分段阳模一次性成

图 1 进气道外形

图 2 进气道中心线变化率 图 3 进气道截面变化率

图 4 进气道进口处网格 图 5 进气道出口处网格

图 6 进气道对称面网格 图 7 整机对称面网格
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型，保证了内型面的加工

精度。进气道通过法兰盘

与涡喷发动机进气端面连

接，如图 8 所示。试验主要

内容包括：（1）在不同转速

状态下发动机的推力及耗油率节流特性；（2）完成发

动机瞬态工作情况，包括熄火试验，瞬态急推杆（0.5

s）和瞬态急拉杆（0.5 s）试验，考核发动机与进气道匹

配工作稳定性。在试验过程中，监测发动机各关键转

速振荡情况，以及发动机排气温度、压气机压比、进口

流量和点熄火性能，根据上述试验结果，判断发动机

推力等关键参数是否达到设计指标。试验参数录取是

在恒转速情况下进行的，转速呈阶梯型增加，试验时

按物理转速给定发动机转速，测试发动机对应状态下

的推力、耗油率、压气机转速及排气温度。试验后，根

据试验时的大气压力和大气温度，折合计算标准状态

下发动机的转速及推力等关键参数。

4 结果分析

4.1 仿真结果分析

4.1.1 飞行速度对进气道性能影响

整个仿真计算过程按照高度为 0、3、5 km 和马赫

数为 0.3、0.5、0.7 共计 9 个飞行状态点进行仿真。由

于无人机设计飞行迎角为 0毅，因此重点对 琢=0毅、茁=0毅
下的数据进行分析。在地面静止状态下进气道的抽吸

性能参数见表 1，进气道出口总压恢复系统为

0.9772，进气道出口总压畸变指数（DC60）为 0.126，周

向畸变指数为 1.28%。在地面自然吸气无冲压的情况

下，总压恢复系数明显小于有速度的状态，而且进气

畸变较大。

从表中可见，在高度为 0 km、琢=0毅、茁=0毅时，总压

恢复系数随着马赫数的提高而增大，并在 Ma=0.5 时

达到最大，然后略微减小，在其他高度下均随着马赫

数提高而增大，总体而言，总压恢复系数均大于 0.97，

可见马赫数对进气道的总压恢复系数影响很小。进气

畸变随马赫数的变化较为多样，但其最大值小于

1.3%，且变化也较小，故马赫数对进气畸变影响也较

小。在高度为 5 km 时，随着飞行速度的增加，进气道

出口流场畸变逐渐减弱，总压恢复系数逐渐增大，说

明进气道的效率随飞行速度的增加而提高。

4.1.2 高度对进气道性能的影响

对不同高度下 琢=0毅、茁=0毅，飞行马赫数分别为 0.3、

0.5 时的进气道性能进行

了分析，其结果如图 9 所

示。从图中可见，在相同马

赫数下随着高度的增加，

总压恢复系数逐渐减小，

但是减小幅度很小。

4.1.3 迎角对进气道性能的影响

对海平面下总压恢复系数随迎角的变化进行分

析，其变化趋势如图 10 所示。从图中可见，无人机在

-2毅迎角时总压恢复系数最大，随着迎角的增加总压

恢复系数逐渐减小，但仍大于 0.985，变化量较小，对

进气道性能几乎无影响。侧滑角为 0毅、迎角分别为

-4毅、0毅、8毅时进气道出口处

总压和对称面马赫数分别

如图 11~16 所示。从图中

可见，在进气道出口顶端

有分离现象发生，而且随

着迎角的增大，分离区范

围逐渐扩大。表 1 马赫数对进气道性能的影响

总压恢复系数

0.9772

0.9863

0.9868

0.9857

0.9848

0.9860

0.9838

0.9858

0.9864

Ma

0

0.3

0.5

0.7

0.3

0.5

0.3

0.5

0.7

高度 / km

0

3

5

周向畸变指数 /%

1.280

1.030

1.100

1.180

0.855

0.924

1.420

1.130

0.960

图 8 试验现场

图 9 在不同高度下总压

恢复系数的变化

图 11 琢=-4毅、茁=0毅时进气道

出口处总压

图 12 琢=-4毅、茁=0毅时进气道

对称面马赫数

图 10 进气道出口处总压

恢复系数随迎角的变化

Ma=0.7
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Ma=0.3
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0.2

0

2.2 2.4 2.6 2.8

x/m

Ma: 0.02 0.12 0.22 0.32 0.42 0.52 0.62 0.72

0.04

0.02

0

-0.02

-0.04

0.04-0.04 -0.02 0 0.02 0.06

y/m

total-pressure/Pa

4.1.4 侧滑角对进气道性能的影响

对 3、5 km 高度下总压恢复系数随侧滑角的变化

进行分析，其变化趋势如图 17 所示。从图中可见，无

人机在 3 km、4毅迎角时总压恢复系数随侧滑角增加

而增大，在其他状态下变化很小，总体而言，在 4毅侧
滑角范围内，总压恢复系数均大于 0.975，即侧滑角对

进气道的性能影响较小。

4.2 匹配试验结果分析

发动机加减速及熄火试验数据曲线如图 18 所

示。从图中可见，在发动机急减速的过程中（大车至慢

车状态），转速曲线平滑，即发动机工作稳定，无油门

骤减带来的转速波动；在慢车至空中慢车、空中慢车

至大车这 2 段急加速上升曲线中，转速曲线同样平滑

无异常。因此发动机在进气道匹配条件下的稳定工作

裕度满足工作需求。从发动机熄火特性曲线可见，在

发动机油门骤减过程中，发动机转速降至 20000

r/min 以下（低于发动机稳定工作低限—慢车 35000

r/min），随后，随油门增加，转速成功回调至慢车，发

动机在全过程中工作稳定，熄火裕度安全可靠。发动

机工作温度虽然有所上升，但完全满足工作需求，无

超温危险。在熄火状态下发动机工作稳定，加减速满

足实际使用需求。在试验中使用 3 台发动机进行推力

损失测试。根据试验时的大气压力和大气温度，折合

到标态条件下发动机的推力进行计算。进气道损失带

来的推力平均衰减为 3.19%，略大于理论计算的

2.23%，但仍满足推力衰减不大于 5%的指标要求。

5 结束语

本文介绍了按照“理论设计→仿真计算→试制进

气道样件→进气道与发动机匹配试验”流程进行某无

人机进气道详细设计的过程。完成了某亚声速无人机

进气道的设计，进行了内外流场耦合仿真，得到了进

气道的相关性能参数。在整个飞行包线范围内，进气

道均具有较高的总压恢复系数和较小的进气畸变，从

总压恢复系数来看，在各高度上，除了超出无人机最

大飞行速度的马赫数 0.7 外，在马赫数 0.5 时总压恢

复系数最大，因此进发匹配点的马赫数为 0.5。利用试

制的玻璃纤维进气道进行进气道与发动机匹配试验，

结果表明进气道空气流量满足发动机进气流量需求，

进气道性能满足设计指标要求。已经完成的无人机试

飞试验初步验证了所设计的进气道性能满足发动机

进气需求，下一步将按照无人机极限指标考核要求对

进气道性能进行进一步分析。
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