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要!利用
*3456

!

7'7.879:';<;=-9'7=(5.>

?

(97@

"曲线成功实现了涡控蛇形进气道参数化描述#并运

用数值仿真方法对其中两个关键设计参数进行参数化研究
)

仿真结果表明%

!

第二
6

弯上壁面两侧后掠状凸

起型面诱导的受控旋涡能够将低能流牵引至出口两侧#从而抑制大范围的气流分离#但凸起角取值需权衡选

取#否则将不利于涡控蛇形进气道综合性能的改善
)

"

通过抬高第二
6

弯下壁面能够减缓上壁面沿程逆压力

梯度#进而影响第二
6

弯上壁面的流态#恰当的取值能够以微小的总压损失换取大幅度的畸变改善
)

#

当设

计参数选取恰当时#涡控蛇形进气道在设计状态下总压恢复系数为
$)0112

#畸变指数为
$)!A/#)

进气道性能

较传统方案有显著改善#使得蛇形进气道迈向工程实用成为可能
)

关
"

键
"

词!涡控蛇形进气道$受控旋涡$低能流$
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为了提高亚声速无人作战飞行器!

87<=77@P

,'<X=-=9;T@G9,(@

#

3FB&

"在战场上的生存能力

和突防能力#其自身隐身性能的提升就显得尤为

重要
)

在无人作战飞行器上越来越多的采用蛇形

进气道#通过其内壁面剧烈的弯曲#能够阻止雷达

波对发动机叶片的直接照射
)

同时#由于雷达波在

进气道内多次反射#使得由发动机叶片传回探测

源的雷达信号少之又少#如果能够在进气道内壁

面涂抹适当的吸波材料#将大大减小飞行器的雷

达散射面积!

;=P=;.,;'>>.>@,-9'7

#

4F6

"

&

#

'

)

蛇形进

气道的运用还有利于缩短飞行器的长度#减少飞

行器的质量#降低燃油消耗#提高敏捷性&

!

'

)

虽然

蛇形进气道有着如此多的优点#但是由于其在设

计上要求在极短的长度范围内通过双
6

弯实现发

动机进口的全遮挡#使得蛇形进气道内流场异常

复杂#气动性能低#难以设计
)

针对蛇形进气道内流场#国内外学者展开了

大量的研究
)

其中
5;@=;

等通过油流试验观察到

位于蛇形进气道第二
6

弯上壁面的复杂分离结

构((()第一类猫头鹰脸*!)

'R(.:=,@':-G@:9;>-

Y97P

*"分离结构#该分离对进气道性能产生极其

不利的影响#并指出蛇形进气道长度不能无限缩

短&

%

'

)

从
U=

O

@;

等的研究中也可看出%通过改变

进气道第一
6

弯和第二
6

弯的长度比及中间截面

形状等方式#在进气道出口下部对称面附近始终

存在大量的低能流堆积&

A

'

)

由此可知传统设计手

段所得的蛇形进气道将难以直接运用于工程实践

之中&

/

'

)

于是针对蛇形进气道及其相似的大偏距短扩

压
6

弯进气道#众多学者将研究焦点转向了各种

流场控制技术
)

例如采用固体式涡流发生器&

1."

'

+

气动式涡流发生器&

!

#

0

'及合成射流&

#$

'

)

甚至有学

者运用流场监测设备#针对流场改变时所反馈的

不同信号#调节流场控制设备#实现对进气道内流

场的反馈控制&

##

'

)

尽管这些流场控制技术在一定

程度上能够提高进气道的性能#但是不可避免地

会带来诸多负面影响#诸如增加飞行器质量+降低

隐身性能+产生附加阻力+增加维护成本等等&

##

'

)

南京航空航天大学内流研究中心的研究人员

从涡动力学的角度进行理论分析#得出了型面的

三维弯曲效应对蛇形进气道内多个流向涡的生

成+边界层迁移及气流分离的影响机理#并在此基

础上提出了蛇形进气道的涡控设计概念&

#!

'

#即利

用蛇形进气道本身的型面弯曲导致的气流分离旋

转方向相反且强度适中的旋涡来抑制气流分离
)

但是针对复杂的涡控型面#文献&

#!

'仅通过

FB[IB

软件进行了初步构型#并未给出设计方

法
)

本文将利用
*3456

曲线对复杂涡控型面的

蛇形进气道进行参数化设计#同时还研究了其中

两个关键设计参数对涡控蛇形进气道气动性能的

影响规律
)

@

"

涡控蛇形进气道设计

长径比
!

,

"

#

%

!

!

为内通道长度#

"

为出口

直径"的蛇形进气道#在纵向和横向存在较大幅度

的弯曲#而涡控型面的引入#使得蛇形进气道第二

6

弯的型面弯曲更加剧烈#倘若采用传统
6

弯的

设计方法&

#%

'则难以实现涡控蛇形进气道的气动

设计
)

近年来#在
FB]

!

,'<

?

8-@;=9P@PP@>9

M

7

"领

域被广泛应用的
*3456

能够实现三维复杂型面

轮廓线的设计#本文将利用
*3456

在仅知曲面

轮廓的条件下#拟合出涡控蛇形进气道内通道的

关键控制曲线#从而使得涡控蛇形进气道的参数

化描述变为可能
)

@A@

"

01234

曲线基本原理

*3456

曲线具有算法执行速度快+数值稳

定及设计过程直观等优点
)

一条
#

次!若未特别

说明#本文采用曲线次数
#

^%

"

*3456

曲线定

义为

$

!

%

"

&

$

'

(

&

$

)

(

#

#

!

%

"

!

(

*

(

$

'

(

&

$

)

(

#

#

!

%

"

!

(

$

#

%

#

#

!

#

"

其中
)

!

%

"为
*3456

曲线的基函数#

!

(

为权因

子!若未进行特别说明#权因子默认取值为
#

"#

*

(

为控制点!用于形成控制多边形"#曲线在首尾与

控制多边形相切&

#A

'

)

如图
#

中所示#曲线
!

为
A

控制点
*

$

#

*

#

#

*

!

#

*

%

拟合而成的三次
*3456

曲线#且首尾分别与
*

$

*

#

#

*

!

*

%

相切
)

当首尾两

点
*

$

#

*

%

及切矢固定时#可通过如下方程%

1/%!
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*

$

*

#

&

+

#

,

*

$

*

%

?

*

$

?

*

!

&

+

!

,

*

%

*

$

-

?

!

!

"

获取中间控制点
*

#

#

*

!

的坐标#其中
*

%

?

点为
*

%

点在曲线起点
*

$

切线上的投影#

*

$

?

点为
*

$

点

在曲线终点
*

%

切线上的投影#

+

#

#

+

!

!

$

%

+

#

#

+

!

%

#

"为系数#通过调节系数的大小改变中间控制点

的位置#从而改变曲线的弯曲程度
)

如图
#

通过改

变
*

!

点的位置至
*_

!

#即可得到样条曲线
!_)

图
#

"

*3456

曲线及控制多边形

9̀

M

)#

"

*3456,8;T@>=7P9->,'7-;'(

?

'(

OM

'7

@)B

"

设计步骤

与文献&

#!

'类似#本文中涡控蛇形进气道进

口形状为类三角形#美国的
H.A/B

和欧洲的神经

元!

7@8;'7

"等
3FB&

均采用的是该类进口#因此

具有一定的代表性
)

下面将在给定进+出口限制条

件下对涡控蛇形进气道内通道分第一
6

弯和第二

6

弯进行参数化设计#并且由于对称性#下文仅对

涡控蛇形进气道一半内通道的设计进行论述
)

#)!)#

"

第一
6

弯设计

第一
6

弯所采用的设计思路为%拟合生成
%

条
*3456

曲线作为第一
6

弯壁面的引导线#将

进口横截面和中间横截面相连接#生成如图
!

所

示的第一
6

弯线框#将线框导入商业绘图软件如

3E

#

FB[IB

中#采用扫掠等命令即可生成曲面
)

具体设计步骤如下%

#

"中间横截面的设计
)

中间横截面即为第一

6

弯的出口截面#同时也是第二
6

弯的进口截面#

其选取与定位必须确保最终的内通道型面对出口

截面的全遮挡
)

通过前期开展的研究发现#采用类

倒三角形状的中间横截面与下游第二
6

弯的涡控

型面能够较好地耦合
)

!

"引导线的生成
)

第一
6

弯
%

条引导线
!

(

!

(̂ #

#

!

#

%

"拟合生成方法相同#所生成的
*3456

曲线与图
#

中相类似同为
A

个控制点
)

以引导线

!

#

为例#

!

构建控制多边形#以进口横截面上最

边缘点
*

9>

为起点#中间横截面上最边缘点
*

<>

为

终点构建控制多边形#为保证端点切向矢量与流

向!图
!

中
-

向"相切#其控制多边形
*

9>

*

##

#

*

<>

*

#!

两边应与流向平行!

*

##

#

*

#!

为中间控制

点#相当于图
#

中
*

#

#

*

!

两点"#通过式!

!

"即可

获取两个中间控制点的坐标#其中#系数
+

(

所乘项

即为第一
6

弯长度
!

>#

)

"

通过所获取的控制点拟

合曲线
)

将所获取的控制点代入式!

#

"中#采用三

次
*3456

曲线#节点向量采用均匀分布形式#由

此即可得出曲线
!

#

)

获取另外两条引导线方法相

同#在此不累述
)

若需要对曲线进行更加精细地调

节#可通过添加控制点的方法实现
)

图
!

"

第一
6

弯线框图

9̀

M

)!

"

6Y@-,G<=

?

':,8;T@>'::9;>-6.P8,-

%

"由进口横截面+中间横截面及引导线所构

成的第一
6

弯线框后#即可将其导入商业绘图软

件中生成第一
6

弯型面
)

从前文可以看出#在设计过程中#并未像传统

设计方法采用面积规律#因此有必要在进气道型

面生成后运用面积规律对沿程截面进行调整
)

将

对称面上+下两条引导线分别分为
'

等分#两两连

接相对应等份点作为生成中心线+辅助线#连接辅

助线中间点
$

*

(

作为进气道中心线并设置曲线首

尾与流线相切#生成与中心线法平面相交的进气

道初始截面线
)

如图
%

面积调整方法所示#保持中

心线不变#各截面线以与其相对应的中间点
$

*

(

为参考点#运用前缓后急
6

曲线规律&

#/

'

#进行缩

放以调整进气道截面面积!可运用商业绘图软件

中自带的缩放命令"

)

扫掠缩放所得的截面线#重

新生成进气道曲面
)

#)!)!

"

第二
6

弯设计

针对第二
6

弯的设计#如果采用与第一
6

弯

相似的设计思路#即通过中间横截面和出口横截

2/%!
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9̀

M

)%

"

6Y@-,G<=

?

':<@-G'P':=;@==P

S

8>-<@7-

面作为起始截面与终止截面#拟合
%

条
*3456

曲线作为引导线直接扫掠成相应的气动型面#将

无法在第二
6

弯上壁面形成中间高两边低且连续

分布的低压条带#即难以实现蛇形进气道涡控设

计概念&

#!

'中关键涡控型面的生成
)

因此#需将第

二
6

弯上+下壁面分开设计#尤其是设计第二
6

弯

上壁面时需在沿程插入能够生成涡控型面的过渡

曲线#具体设计步骤如下
)

第二
6

弯上壁面设计%

#

"生成引导线
!

A

#

!

/

.

生成方法与第一
6

弯

引导线生成方法相类似#如图
A

所示#两条引导线

分别以
*

<8

#

*

<>

为起点#

*

@8

#

*

@>

为终点#

A

点切向

矢量方向均为流向
)

采用式!

!

"获取中间控制点#

系数
+

(

所乘项即为第二
6

弯长度
!

>!

)

同样#通过

调节系数控制曲线的弯曲程度
)

图
A

"

第二
6

弯上壁面线框图

9̀

M

)A

"
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!

"生成横截面过渡曲线
)

本文给出沿程首尾

两段横截面过渡曲线的关键设计参数#其余过渡

曲线设计参数通过插值获取
)

!

过渡曲线端点生

成
)

如图
A

所示#为使得受控旋涡能够发挥最佳效

果#首尾过渡曲线所在平面
/

#

#

/

/

距中间横截面

距离为第二
6

弯长度的
$)!

倍#

/

(

!

(̂ !

$

A

"为中

间横截面和出口横截面之间均匀分布的
%

个平

面#运用二分搜索法求出
/

(

!

(̂ #

$

/

"与引导线

!

A

#

!

/

的交点作为过渡曲线的端点
)

"

首尾横截

面过渡曲线控制多边形的获取
)

构成第二
6

弯上

壁面的横截面形状大致轮廓如图
/

中所示#将曲

图
/

"

过渡截面线及控制多边形

9̀

M

)/

"

Q'(

OM

'7':-G@-;=7>9-9'7>@,-9'7,8;T@

""

线
!

-(

分为两段#通过其分界点
*

-(

引导低压条带

的形成
)

分界点
*

-(

可通过其在横截面轮廓线范

围内的相对位置进行定位#计算公式为

*

8(

*

8(

?

0

*

-(

*

-(

?

&

1

#

,

*

8(

*

8(

?

*

-(

?

*

8(

?

&

1

!

,

*

>(

*

8

-

(

!

%

"

其中
*

8(

?

#

*

-(

?

为
*

8(

#

*

-(

在
2

向直线
*

>(

*

8(

?

上的

投影
)

系数
1

#

#

1

!

的选取需考虑后掠状低压带的

形成及与中间横截面+出口横截面的平滑过渡
)

将

过渡曲线分为两段后#曲线段
*

8(

*

-(

中间控制点

*

-(#

#

*

-(!

通过式!

!

"获取
)

其中线段
*

-(

*

-(!

与
3

轴

的夹角
"

(

定义为凸起角!针对内流场而言"#曲线

段
*

-(

*

>(

仅由
%

个控制点组成#选用二次
*3456

曲线
)*

>(

点处切向矢量方向为高度方向#

*

-(

处

切向矢量方向与线段
*

-(

*

-(!

方向相同#即保证过

渡曲线在分界点处的
!

阶连续
)

通过几何关系即

可确定中间控制点
*

-(%

.

#

获取其余过渡曲线控

制多边形
)

其余过渡曲线控制多边形通过首位控

制多边形插值获取#插值方程采用

#

&

&

4

!

-

,

!

>!

"

A

5

6

!

-

,

!

>!

"

%

5

$

!

-

,

!

>!

"

!

'

1

+

(

&

!

+

/

0

+

#

"

,

#

5

+

#

!

A

"

其中
-

表示各过渡曲线的流向坐标#

+

(

表示获取

中间控制点所需系数及凸起角度#

4

#

6

#

$

用于控

制
+

(

的变化规律#取值规律可参见文献&

#/.#1

'

)1

则用于配合
4

#

6

#

$

的变化
)

%

横截面过渡曲线

生成
)

将控制点代入式!

#

"中分别拟合出两段

*3456

曲线#运用升阶算法将二次
*3456

曲

线升为三次#后将两段曲线采用二分搜索法相连

接!也可将其导入商业软件后连接"

)

在设计过程

"/%!
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曲线的涡控蛇形进气道设计

中能够需要注意的是#为了与中间横截面及出口

横截面相耦合#需适当调整首尾过渡曲线
*

-(%

所

对应的权因子
)

第二
6

弯下壁面设计%在设计过程中发现仅

依靠上壁面凸起处低压条带形成的受控旋涡并不

足以充分抑制蛇形进气道的第二
6

弯上壁面的气

流分离#而须将临近出口处下壁面的稍稍抬起#这

可以通过改变第二
6

弯引导线
!

1

弯曲程度实现
)

如图
1

所示#相对于其余引导线#

!

1

多引入一个

控制点
*

P!

用以控制下壁面抬起高度#通过公式

*

P!

*

P!

?

0

*

<P

*

<P

?

&

7

#

,

8

*

<P

?

*

P!

?

&

7

!

,

!

&

'

(

>!

!

/

"

式中
7

#

为下壁面抬起高度#

7

!

为抬起的横向位

置#

8

为出口横截面半径
)

确定
*

P!

点位置#其余

两个中间控制点位置可通过式!

!

"确定#注意引导

线两端切向矢量方向为流向#系数
+

(

所乘项为第

二
6

弯长度
)

图
1

"

第二
6

弯下壁面引导线
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M

)1

"
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在完成第二
6

弯线框造型后#将其导入商业

绘图软件运用扫掠等命令#即可完成第二
6

弯的

曲面初步造型
)

与第一
6

弯相同#初步完成曲面造

图
2

"

第二
6

弯型面面积变化规律
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M
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型后有必要对第二
6

弯型面进行调整
)

由于涡控

蛇形进气道第二
6

弯型面异常复杂#单个
6

弯规

律难以描述第二
6

弯型面面积变化规律#因此#有

必要将其分为两段#后再分别运用
6

曲线规律&

#/

'

描述#如图
2

第二
6

弯型面面积变化规律所示!图

中纵坐标为第二
6

弯各截面面积与中间过渡截面

面积比值#横坐标为中间截面编号"

)

以第二
6

弯

#

,

!

处截面为分界#分界截面处面积保持不变#中

间横截面至分界截面采用前急后缓规律进行插

值#分界截面至出口截面采用前缓后急规律进行

插值#以重新获取横截面面积参数
)

缩放调整各截

面后#扫掠各缩放截面重新生成第二
6

弯曲面
)

图

"

为所生成涡控蛇形进气道示意图
)

图
"

"

涡控蛇形进气道示意图
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B

"

关键设计参数影响及分析

本文运用数值仿真方法对涡控蛇形进气道设

计中的两个关键设计参数进行了参数化研究#其

中机身形状为类
H.A/B

飞行器
)

利用商业软件
(̀8@7-

对三维
*.6

方程进行

求解
)

数值方法中时间推进采用隐式
W3.6E6

!

('R@;.8

??

@;>

O

<<@-;9,E=8>>.6@9P@(

"方法#无

黏对流通量采用
4'@

格式进行分解#界面左右态

值通过具有
!

阶精度插值得到
)

研究中采用
19

!

66[

!

>G@=;>-;@>>-;=7>

?

';-

"湍流模型
)

计算所采

用边界条件类型%压力远场边界+压力出口边界限

定流量+对称边界及无滑移绝热固壁边界等
)

计算

收敛以方程残差下降
A

个数量级为准则#同时保

证进气道出口流量稳定
)

计算域中壁面网格及对

称面网格如图
0

所示#网格单元为六面体#半场网

格总数约
!#2

万
)

文中所采用数值方法与参考文献&

#!

'中完全

一致#并利用文献&

#2

'中蛇形进气道的试验结果

进行算例校验#可作为研究该类剧烈弯曲的蛇形

进气道复杂内流场的有效工具
)

由于篇幅所限#本文仅对横截面过渡曲线
!

-/

上的凸起角
"

/

和第二
6

弯下截面抬起高度
7

#

两

个关键设计参数进行了参数化研究
)

涡控蛇形进

气道各参数的取值如表
#

$

表
%

所示
)

0/%!
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图
0

"

涡控蛇形进气道网格
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表
@

"

涡控蛇形进气道主要设计参数

C&='*@

"

D&6%<*+6

7

%

,

&$&E*9*$+"(9F*8"$9*:;-"%9$"''*<

+*$

,

*%96%*6%'*9

参数 数值

面积扩张比
#)%$

进气道总长度
!)"$"

进出口纵向偏距
$)11"

注%

"

为进气道出口直径
)

表
B

"

涡控蛇形进气道引导线系数

C&'=*B

"

G#6<*-#$8*-"*((6-6*%9+"(8"$9*:;-"%9$"''*<

+*$

,

*%96%*6%'*9

引导线
+

#

+

!

7

# 7

!

!

#

$)!1 $)%%

!

!

$)/$ $)A#

!

%

$)!/ $)%#

!

A

$)%" $)0!

!

/

$)!/ $)%#

!

1

$)%A $)01

待定
$)12

表
H

"

涡控蛇形进气道过渡曲线系数

C&='*H

"

C$&%+696"%+*-96"%-#$8*-"*((6-6*%9+"(

8"$9*:;-"%9$"''*<+*$

,

*%96%*6%'*9

过渡曲线
+

#

+

!

1

#

1

!

"

(

,!

a

"

!

-#

$)!$ $)"$ $)%$ $)$! $

!

-/

$)!/ $)/$ $)"/ $)%$

待定

BA@

"

凸起角
!

I

的影响

保持其余设计参数不变#且
7

#

$̂)!""

#改变

过渡曲线
!

-/

上凸起角
"

/

的大小#研究其对涡控

蛇形进气道性能的影响
)

图
#$

为进气道出口流量

匹配时涡控蛇形进气道性能随凸起角的变化曲

线#从图中可看出#随着凸起角
"

/

增大#总压恢复

系数
$

+畸变指数
%

P,1$

逐渐减小
)

图
#$

"

匹配流量下涡控蛇形进气道性能随凸起角

的变化曲线
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图
##

给出了涡控蛇形进气道出口总压恢复

系数及二次流图谱#结合图
#!

可以看出%在研究

范围内#第二
6

弯上壁面后掠状低压条带均已成

功诱导形成了受控旋涡&

#!

'

#且较好抑制第二
6

弯

上壁面大范围的气流分离
)

此时#受控旋涡导致的

掺混损失主导了进气道总压恢复系数的变化趋

势
)

随着凸起角的增大#受控旋涡强度增大#掺混

损失增加#导致总压恢复系数下降
)

同时#受控旋

涡对边界层低能流的迁移特性体现在%当凸起角

较小时#低能流较多的集中在出口下壁面$随着凸

起角增加#受控旋涡强度增加#使得侧壁面低能流

堆积现象加剧#出口流场沿周向分布反而显得较为

均匀#使得畸变指数降低
)

综合权衡总压恢复系数
$

和畸变指数
%

P,1$

#

凸起角
"

/

取
1/a

$

"$a

为宜
)

BAB

"

第二
4

弯下壁面抬起高度参数
!

@

的影响

保证其余设计参数不变#且
"

/

^10a

#改变下

壁面抬起高度
7

#

#研究其对涡控蛇形进气道性能

的影响
)

图
#%

为出口流量匹配时#

7

#

取值不同所

对应的涡控蛇形进气道性能参数曲线#可以看出#

随着
7

#

的增加#总压恢复系数减小#而畸变指数先

$1%!
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曲线的涡控蛇形进气道设计

图
##

"

不同凸起角下涡控蛇形进气道出口总压

恢复系数及二次流分布
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减小后增加
)

从图
#A

给出的出口总压恢复系数及二次流

分布图谱可以看出#随着
7

#

增加#对称面下壁面

附近的低能流堆积区逐渐增加#并且下壁面流态

的恶化对涡控蛇形进气道总压恢复系数的影响起

主导作用#而上方的低能流堆积区则逐渐减小#两

者的综合作用使得
1$a

扇形区内最低总压对应的

中心位置逐渐从出口上方迁移至下方
)

可作如下

图
#!

"

不同凸起角下涡控蛇形进气道壁面

静压系数分布
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分析%当
7

#

增加时#第二
6

弯下壁面临近出口弯

曲程度不断增加!参见图
1

"#气流逐渐发生局部

气流分离#导致下壁面流态的恶化
)

此外#当
7

#

增

加时#由图
#/

可知第二
6

弯上壁面起始段逆压力

梯度减小#使得第二
6

弯上壁面的局部分离区后

图
#%

"

匹配流量下涡控蛇形进气道性能随抬起

高度
7

#

变化曲线
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移!参见图
#1

"#上壁面的流态得到相应改善
)

由

图
#A

"

不同抬起高度
7

#

下涡控蛇形进气道出口

总压恢复系数及二次流分布
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7

#

图
#/

"

涡控蛇形进气道对称面上壁面静压系数

分布曲线
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图
#1

"

不同抬起高度
7

#

下涡控蛇形进气道对称面的

总压恢复系数

9̀

M

)#1

"

['-=(.

?

;@>>8;@;@,'T@;

O

,'@::9,9@7->'7-G@

>

O

<<@-;

O

:=,@':T';-@Z.,'7-;'((@P

>@;

?

@7-97@97(@-R9-GP9::@;@7-

7

#

此可见#抬高
7

#

是通过改变第二
6

弯沿程逆压力

梯度来影响第二
6

弯上壁面的流态的
)

综合考虑总压恢复系数和畸变指数#抬起高

度
7

#

适当的选取范围是
$)$"

$

$)%)

H

"

结
"

论

本文通过运用
*3456

曲线对涡控蛇形进气

道进行参数化设计#并通过全三维仿真研究了两

个关键设计参数的改变对涡控蛇形进气道性能的

影响#得出以下结论%

#

"采用
*3456

曲线能够完成对涡控蛇形

进气道复杂型面的参数化描述
)

!

"第二
6

弯上壁面凸起的存在#成功形成牵

引低能流所需的低压条带#但当凸起角取值较小

时#并不足以发挥涡控蛇形进气道最佳性能$凸起

角取值过大时造成低压条带诱导所形成的受控旋

涡强度过大#将导致涡控蛇形进气道总压恢复系

数较低#适宜取值范围为
1/a

$

"$a)

%

"通过调节下壁面抬起高度
7

#

能够改变第

二
6

弯沿程逆压力梯度进而影响第二
6

弯上壁面

的流态#恰当的取值能够以微小的总压损失换取大

幅度的畸变改善#抬起高度
7

#

宜选取
$)$"

$

$)%)

A

"当设计参数选取恰当时#本研究中的涡控

蛇形进气道总压恢复系数达到
$)0112

#畸变指数

达到
$)!A/#

#相较传统蛇形进气道而言#性能得

到大幅提升
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