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摘　　　要：对一种Ｍａ＝４一级下颔式混压进气道进行了试验，得到了该类进气道的气动特性，结果表明：

①在Ｍａ＝３．５，攻角和偏航角为零时，随着出口反压的增加，进气道总压恢复系数先升高后降低，临界状态下

进气道总压恢复系数最高；②攻角和偏航角为零时临界状态时，随着来流马赫数的增加，进气道的总压恢复

系数呈线性下降趋势；③有攻角或偏航角的状态下进气道的总压恢复系数有所下降；④进气道在由反压引起

的不起动过程中具有再起动特性，再起动过程中无迟滞廻路现象．
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　　超声速进气道作为冲压发动机的关键部件之
一，对吸气式超声速导弹的起动性能及发动机推
力产生重大影响［１］．在超声速进气道的设计中，选
择合适的进气道布局形式成为了首当其冲的问

题．下颔式进气道作为一种弹身／进气道一体化的
布局方案，由于其良好的进气道性能、优良的升阻
力性能和雷达隐身性能而受到国内外相关学者的

极大关注．在国外，早在上个世纪６０年代就开始

DOI:10.13224/j.cnki.jasp.2012.02.001



航　空　动　力　学　报 第２７卷

了对下颔式进气道的研究工作，其中美国的先进
战略空射导弹“ＡＳＡＬＭ”［２］以及Ｆ－８战斗机［３］的
设计均采用了下颔式进气道布局方案．本世纪以
来，国内对轴对称、双下侧、水平两侧及“叉”形布
局形式的Ｍａ＝４一级混压式进气道开展了许多
研究工作［４－９］，针对超声速下颔式进气道的研究也
有所涉及［１０－１１］．文献［１０］对一种超声速下颔式进
气道／前机身一体化设计方案进行了研究，结果表
明，采用下颔式进气道后在其性能满足总体要求
的基础上，增加了机头空间，提高了飞机的作战性
能和隐身性能．文献［１０］在文献［１１］的基础上对
一种下颔式进气道与前机身一体化设计方案进行

了试验研究，结果表明进气道性能较好，进气道／
前机身／发动机匹配良好．然而，出于技术保密的
原因，国外公开发表的关于Ｍａ＝４一级下颔式混
压进气道的文献寥寥无几，而国内所研究的下颔
式进气道则主要应用于涡喷发动机，其来流马赫
数不超过１．５，针对Ｍａ＝４一级下颔式混压进气
道的研究目前国内尚未见文献公开报道，因此开
展这方面的研究工作是很有意义的．
本文针对一种 Ｍａ＝４一级下颔式混压进气

道开展了宽马赫数范围（来流马赫数为２．５～
４．０）内的高速风洞试验研究，获得了进气道的气
动性能，以期为该类进气道的设计和应用提供技
术储备．

１　试验模型与设备

本研究超声速下颔式混压进气道试验是在中

国航天空气动力技术研究院的ＦＤ－０６高速风洞
中进行的．主要的试验装置和设备包括下颔式混
压进气道试验模型及测量系统和高速风洞等．

１．１　进气道试验模型及测量系统

本研究下颔式混压进气道的封口马赫数为

３．５，转级马赫数为２．５，最高工作马赫数为４．０．
进气道外压缩采用三波系结构．第一道压缩面半

锥角为１７°，第二道压缩角为７°，唇罩内压缩角为

６°，进气道进口面在垂直于弹身轴线方向上的投
影扇面所对圆心角为１２０°，进气道超声速压缩段
面积收缩比约为０．８，内压缩比约为６０％．按转级
马赫数下进气道能顺利起动来确定其喉道面积，
喉道等直段长约２倍的喉道高度，喉道后扩张段
的面积、中心线及圆心角变化分别采用了缓急相
当、缓急相当、前急后缓的Ｓ弯变化规律进行控
制［１２］，其当量扩散角约为２°，可有效地防止结尾
激波后亚声速气流的分离．本研究Ｍａ＝４一级下
颔式混压进气道结构示意图参见图１．弹体在垂
直于弹身轴线方向上的投影为上部椭圆和下部圆

弧的组合：下部圆弧的直径为Ｄ；上部椭圆长轴为

０．９８Ｄ，短半轴为０．２７Ｄ．进气道位于弹体的下
部，其唇口前缘距弹尖的距离为０．８Ｄ，进气道出
口距弹尖约为３．５Ｄ，进气道第一级压缩锥半径约
为０．１５Ｄ．在进气道出口通过流量调节锥来调节
出口反压，使其处于不同的工作状态．
试验的测量系统包括静压测量系统和总压测

量系统．静压测量孔的大致分布情况参见图１所
示．在进气道下壁面布置了１５个静压测量孔，来
测量进气道的沿程静压值，以监测进气道内部波
系的建立情况；其中第６个静压测量孔位于进气
道喉道截面，第１５个静压测量孔位于进气道出口
截面．进气道出口截面沿周向均匀布置有４根总
压测量耙，为了降低内通道的堵塞度，将总压测耙
分成两组，沿轴向前后错开分布．测量耙在进气道
模型内通道的堵塞度不超过３．０％，符合内流测
量中堵塞度≤５．０％的要求．每根总压测量耙上按
一定规律布置了５个总压测量探针，来测量进气
道出口截面的总压分布，以获得进气道的总压恢
复系数和流量系数．

１．２　ＦＤ－０６高速风洞

ＦＤ－０６高速风洞为半回流暂冲式亚、跨、超声
速风洞，马赫数范围为０．４～４．５，试验段横截面

图１　下颔式混压进气道模型结构示意图
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积为０．６ｍ×０．６ｍ，试验段长为１．５７５ｍ．试验段
的每一侧壁各有两个直径为２３０ｍｍ的观察窗，
供纹影仪观察及显示流场使用．风洞使用弯刀支
撑机构固定试验模型，使用垫块来调整偏航角，配
有一套常规的攻角机构，攻角范围为－１５°～１５°，

－１０°～２０°或０°～３０°，另配有一套大攻角机构，
攻角范围为－２°～３８°．
风洞使用８４００电子扫描阀进行测压，可以同

时测量模型上的１２８个测压点，最大采样速度５０
ｋＨｚ，量程为０～０．２ＭＰａ，压力扫描器精度可达±
０．０５％Ｆ．Ｓ，压力校准精度可达±０．０１％Ｆ．Ｓ．
本研究的马赫数调节范围为２．５～４．０，攻角

调节范围为－５°～５°，偏航角调节范围为０°～８°，
模型安装在风洞试验段的堵塞比约为４．３％．

２　试验结果及分析

试验获得了超声速下颔式混压进气道不同工

作状态下的性能数据及进气道的气动特性和稳定

工作范围．下文将对试验结果进行分析和讨论．

２．１　下颔式混压进气道反压特性

图２给出了设计状态（Ｍａ＝３．５，α＝０°，β＝
０°）时不同锥位下下颔式混压进气道的沿程静压
分布曲线．图中纵坐标采用各静压测量孔实测的
最大静压值进行了归一化处理，从ＩＤ１到ＩＤ７为
进气道出口流量调节锥不断前移，其堵塞度不断
增加的过程；横坐标则对Ｄ 进行了无量纲化处
理，Ｘ／Ｄ表示Ｄ 的倍数（下文同）．由图２可知，随
着节流锥堵塞度的不断增加，进气道经历了超临
界—临界—稳定亚临界—不稳定亚临界的状态变

图２　设计状态时不同锥位下进气道的沿程

静压分布曲线
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化过程．在超临界状态时（ＩＤ１－ＩＤ４），结尾激波在
进气道扩张段内；临界状态时（ＩＤ５），结尾激波位
于进气道喉道附近；稳定亚临界状态（ＩＤ６）时，结
尾激波在进气道喉道前，但此时进气道进口前尚
未出现脱体激波，进气道仍能稳定工作，进气道出
口静压值比临界状态时稍低；在不稳定的亚临界
状态（ＩＤ７）时，进气道进口前出现了震荡的脱体
激波，进气道不能稳定工作，因此应避免该状态的
出现，以免对进气道乃至整弹结构造成破坏．
图３及图４分别给出了设计状态时下颔式混

压进气道总压恢复系数及流量系数随出口反压比

的变化曲线．图中纵坐标分别为总压恢复系数和
流量系数用其临界状态时的数值进行归一化处理

后的结果；横坐标为进气道出口反压用其临界状
态下的值进行无因次化后的结果；曲线上箭头代
表节流锥的移动方向．由图３和图４可知，在超临
界状态时，随着节流锥的前移，进气道出口截面的
反压不断增加，结尾激波的前移使得其波前马赫

图３　进气道总压恢复系数随出口反压比的变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

　　　ｖｅｒｓｕｓ　ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

图４　进气道流量系数随出口反压比的变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｉｏ　ｖｅｒｓｕｓ　ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ
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数不断降低，结尾激波损失及波后超声速摩擦损
失不断下降，因此进气道的总压恢复系数不断增
加，在临界状态时进气道出口截面反压及总压恢
复系数均达到了最大值．而由于该过程中进气道
进口前波系保持不变，因此流量系数不变．在稳定
亚临界状态时，由于进气道角区的附面层累积，使
得反压通过角区得以上传，造成进气道进口角区
处的激波稍微抬起，此时进气道的总压恢复系数
及流量系数均有所下降，但进气道进口前尚未形
成脱体激波，因此进气道仍能正常工作．在不稳定
的亚临界状态时，进气道进口前出现了震荡的脱
体激波，进气道总压恢复系数及流量系数均大幅
下降．
图５给出了设计状态时，不同工作状态时进

气道进口前的波系纹影图．由图５可知，在超临界
及临界状态下，由于本研究中下颔式混压进气道
设计封口马赫数为３．５，因此进气道外压缩波系
贴近进气道唇口；此时进气道外压缩波系稳定，无
溢流产生，因此其流量系数也保持不变．在ＩＤ７状
态下进气道进口前出现了震荡的脱体激波，进气
道外压缩波系被破坏，溢流增大，此时进气道处于
不稳定亚临界状态，这与上文的曲线规律相吻合．

图５　设计状态下，不同状态时进气道进口前波系

纹影图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ　ｐｈｏｔｏｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｔａｔｅｓ　ｏｆ　ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

２．２　下颔式混压进气道速度特性

图６给出了α＝０°，β＝０°时，临界状态下下颔
式混压进气道总压恢复系数随来流马赫数的变化

曲线．图中纵坐标为临界状态时各马赫数下进气
道的总压恢复系数值与Ｍａ＝２．５时该值的比值．
由图６可知，随着来流马赫数的增加，进气道的总
压恢复系数σ近似线性下降，在Ｍａ＝４．０时进气
道的总压恢复仅为 Ｍａ＝２．５时的４０％．这是因
为随着来流马赫数的增加，进气道外压缩波系波
强增加，激波损失增大，同时激波／附面层相互干
扰的损失也有所增加．此外，来流马赫数的增加还
会造成进气道内收缩段的超声速摩擦损失加大，
并使得喉道截面马赫数增加从而导致结尾激波损

失及激波／附面层干扰损失增加，因此进气道的总
压恢复系数随来流马赫数的增加下降较快．特别
是在来流马赫数大于设计封口马赫数时，由于外
压缩激波打入进气道唇口内，造成唇罩内气流局
部分离，进一步增加了进气道的总压损失．

图６　进气道总压恢复系数随来流马赫数的变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

　　　ｖｅｒｓｕｓ　ｆｌｉｇｈｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

图７给出α＝０°，β＝０°时临界状态下下颔式
混压进气道流量系数随来流马赫数的变化曲线．
图中纵坐标为临界状态时各马赫数下进气道的流

量系数与Ｍａ＝４．０时该值的比值．由图可知，随
着来流马赫数的增加，在Ｍａ≤３．５时流量系数较
快增加，Ｍａ＞３．５以后流量系数基本保持不变．
这主要是因为本进气道的设计封口马赫数为

３．５；在Ｍａ＞３．５以后，进气道外压缩波系打入了
进气道唇罩内侧，唇口前缘无溢流产生，因此进气
道流量系数呈现出如图７所示的变化规律．
图８给出了α＝０°，β＝０°不同来流马赫数下，

超临界及临界状态时进气道进口前波系纹影图．

０９３



　第２期 靖建朋等：马赫数４一级下颔式混压进气道试验

由图８（ａ）可知，Ｍａ＝２．５时，进气道外压缩激波
不封口，存在较大溢流，此时进气道进口前无脱体
激波的出现，说明进气道可以顺利起动．观察图

８（ｂ）可知，与Ｍａ＝２．５相比，Ｍａ＝３．０时，进气
道外压缩波系向唇口靠近，说明此时进气道的溢
流减小，这与图７曲线变化规律相一致．在Ｍａ＝
３．５时，由图８（ｃ）可知外压缩波系基本封口，此时
进气道由于激波不封口而造成的溢流消失，流量
系数进一步上升．

图７　进气道流量系数随来流马赫数的变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｉｏ　ｖｅｒｓｕｓ　ｆｌｉｇｈｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

图８　不同来流马赫数下，超临界及临界状态时

进气道进口前波系纹影图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ　ｐｈｏｔｏｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｕｎｄｅｒ　ｃｒｉｔｉｃａｌ

ｏｒ　ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌ　ｓｔａｔｅ　ｆｏｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｌｉｇｈｔ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

２．３　下颔式混压进气道攻角特性

图９和图１０分别给出了Ｍａ＝３．５，β＝０°时，
临界状态下下颔式混压进气道总压恢复系数及流

量系数随攻角的变化曲线．图中纵坐标分别利用
不同攻角下进气道的总压恢复系数及流量系数的

最大值进行了归一化处理．由图９可知，随着攻角
的增加，进气道的总压恢复系数呈先升高后降低
的趋势，而流量系数则不断增加．仔细观察图９可
知，在α＝０°，β＝０°时进气道的总压恢复系数取得
最大值，负攻角下进气道的总压恢复系数低于相
同绝对值正攻角下的数值．这是因为在负攻角下，
本研究的进气道处于背风侧，其进口在垂直于来
流方向上的投影面积减小，捕获流量减少，进气道
喉道马赫数升高，结尾激波损失增加，而正攻角时
则反之．随着攻角绝对值的增加，正攻角下进气道
压缩面相对于来流的压缩角增加，外压缩激波损
失增大；负攻角下进气道的捕获流量减小，喉道马
赫数增加，结尾激波损失加大，因此进气道总压恢
复系数随攻角绝对值的增加均有所下降．

图９　进气道总压恢复系数随攻角的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｖｅｒｓｕｓ　ｔｈｅ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ

图１０　进气道流量系数随攻角的变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｉｏ　ｖｅｒｓｕｓ　ｔｈｅ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ
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２．４　下颔式混压进气道偏航角特性

图１１和图１２分别给出了 Ｍａ＝３．５，α＝０°
时，临界状态下下颔式混压进气道总压恢复系数
和流量系数随偏航角的变化曲线．图中纵坐标利
用不同偏航角下进气道的总压恢复系数及流量系

数的最大值进行了归一化处理．由图１１和图１２
可知，随着偏航角的增加，进气道的总压恢复系数
及流量系数均呈下降趋势．这是因为偏航角的存
在使得进气道进口左右两侧分别为高静压区和低

静压区，这导致了截面二次流的出现，增加了进气
道内通道的掺混损失，进而导致进气道总压恢复
系数减小．此外，在有偏航角时，进气道进口在正
对来流方向上的投影面积减小，使得其捕获流量
减小，随着偏航角的增加，进气道的捕获流量不断
降低，从而导致了进气道的流量系数不断下降，喉
道截面的马赫数不断增加，使得临界状态下结尾
激波的损失加大，这进一步增加了进气道的总压
损失．

图１１　进气道总压恢复系数随偏航角的变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｖｅｒｓｕｓ　ｔｈｅ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｙａｗ

图１２　进气道流量系数随偏航角的变化曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｉｏ　ｖｅｒｓｕｓ　ｔｈｅ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ｙａｗ

２．５　进气道再起动特性

进气道模型的再起动特性试验由两个步骤组

成：首先，将流量调节锥由大开度向小开度方向按
照指定位置进锥（逐步增加节流锥的堵塞度），直
到进气道前出现震荡的脱体激波；然后，控制流量
调节锥由小开度向大开度方向退锥，流量调节锥
进／退锥过程中的停留位置相同以便对进气道的
进／退锥性能进行对比．
图１３和图１４分别给出了起动马赫数Ｍａ＝

２．５，α＝０°，β＝０°时，进／退锥过程下颔式混压进
气道总压恢复系数及流量系数随出口反压的变化

曲线．图中实线为进锥状态，１～５为锥位不断前
进；虚线为退锥状态，从５～１，锥位不断后退．图
中的纵坐标分别利用各锥位下进气道总压恢复系

数及流量系数的最大值进行了归一化处理；横坐
标则利用各锥位下反压的最大值进行了归一化处

理．由图可知，随着进气道出口节流锥开度的不断
减小．１～３过程中，进气道由超临界状态向临界
状态变化，进气道的出口反压值不断升高，总压恢
复系数不断升高，流量系数基本保持不变；３～４
过程中，进气道由临界状态变为稳定的亚临界状
态，进气道出口反压值增加，总压恢复系数略微升
高，流量系数下降；４～５过程中，进气道由稳定的
亚临界状态变为不稳定的亚临界状态，进气道的
出口反压值、总压恢复系数及流量系数均大幅下
降．对比进／退锥过程的曲线可知，进／退锥过程中
进气道的总压恢复系数及流量系数随出口反压的

图１３　 Ｍａ＝２．５，α＝０°，β＝０°时，进／退锥过程

进气道总压恢复系数随出口

反压比变化曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｖｅｒｓｕｓ

ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｄｕｒｉｎｇ　ＡＦＢＰ
（ａｄｊｕｓｔｏｒ　ｈｃｏｖｉｎｇ　ｆｏｒｗａｒｄ　１ｂａｃｋｗａｒｄ　ｐｒｏｃｅｓｓ）

（Ｍａ＝２．５，α＝０°，β＝０°）
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图１４　Ｍａ＝２．５，α＝０°，β＝０°时，进／退锥过程

进气道流量系数随出口反压比

变化曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｒａｔｉｏ　ｖｅｒｓｕｓ　ｂａｃｋ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

ｄｕｒｉｎｇ　ＡＦＢＰ（Ｍａ＝２．５，α＝０°，β＝０°）

变化曲线吻合很好，这说明本进气道在由反压引
起的不起动过程中具有再起动的特性，再起动过
程中无迟滞廻路现象．
图１５给出了 Ｍａ＝２．５，α＝０°，β＝０°时，进／

退锥过程中不同锥位下下颔式混压进气道沿程静

压分布曲线．图中标号与图１３和图１４各锥位相
对应．图中虚线为退锥状态，实线为进锥状态，纵
坐标利用各锥位下进气道各测点最大静压值进行

了归一化处理．由图１５可知，进／退锥过程中，同
一锥位下进气道沿程静压曲线基本吻合．由于本
进气道喉道是按照Ｍａ＝２．５时，进气道能吞入进
口前脱体激波实现再起动而设计的，因此在反压
引起的不起动过程中进气道具有再起动特性．由
图１５还可以解释本进气道不存在迟滞廻路现象

图１５　Ｍａ＝２．５，α＝０°，β＝０°时，进／退锥过程中

不同锥位下进气道静压分布

Ｆｉｇ．１５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｄｕｃｔ

ｄｕｒｉｎｇ　ＡＦＢＰ（Ｍａ＝２．５，α＝０°，β＝０°）

的原因：在亚临界状态下，进气道进口后静压值不
断上升，说明在进气道的进口处存在脱体激波，脱
体激波形成的较大逆压力梯度使得波后附面层迅

速增厚并使得进气道的气动喉道移至进口处，此
时进气道流动状态类似外压式进气道，外压式进
气道不存在起动问题及迟滞廻路现象，因此当导
致进气道不起动的反压条件消失后，进气道进口
的脱体激波可被吞入进气道并移至喉道处而重

新起动．

３　结　论

通过以上分析，可以得出如下结论：

１）本研究中下颔式混压进气道在设计状态
工作时，随着流量调节锥开度的不断减小，进气道
经历了超临界—临界—稳定亚临界—不稳定亚临
界的状态变化过程．此过程中，超临界向临界状态
变化时，进气道的总压恢复系数不断增加，在临界
状态时达到最大，稳定的亚临界状态时有所降低；
流量系数则在超临界及临界状态时保持不变，稳
定的亚临界状态时有所降低．在不稳定的亚临界
状态工作时，进气道进口前出现了震荡的脱体激
波，进气道不能稳定工作，因此应避免该状态的出
现，以免对进气道乃至整弹结构造成破坏．
２）在α＝０°，β＝０°临界状态时，随着来流马
赫数的增加，下颔式混压进气道的总压恢复系数
呈线性降低趋势，流量系数则先升高后基本保持
不变．
３）研究范围内，随着攻角的增加，下颔式混
压进气道的总压恢复系数先增加后降低，流量系
数则不断升高；在正攻角下进气道性能高于相同
绝对值负攻角下的性能．
４）研究范围内，随着偏航角的增加，下颔式
混压进气道的总压恢复系数及流量系数均有

所下降．
５）对下颔式混压进气道模型起动马赫数下
的进／退锥试验研究表明，本研究 Ｍａ＝４一级下
颔式混压进气道在由反压引起的不起动过程中具

有再起动的特性，再起动过程中无迟滞廻路现象．
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