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“蚌式”进气道附面层扫除特性风洞试验

赵海刚，刘　雨，任丁丁，丁凯峰，史建邦

（中国航空工业集团有限公司 中国飞行试验研究院，西安７１００８９）

摘　　　要：以某低、高速风洞为平台，设计搭建了“蚌式”进气道附面层扫除特性测量试验系统，进行了不同

流量系数和来流马赫数下进气道鼓包表面附面层扫除特性的风洞试验，通过对试验数据的整理、计算和对比

分析同型号的飞行试验结果，研究了“蚌式”进气道鼓包表面附面层扫除特性。研究结果表明：在相同的来流

马赫数下，随着流量系数的增大，鼓包表面附面层的扫除能力逐渐减弱；在亚声速工况的绝大多数流量范围

内，鼓包表面压力系数沿鼓包中心线对称分布、压力梯度变化明显，且在不同截面沿主流方向具有增大的特

征，鼓包构型对附面层扫除效果较强；超声速工况下具有明显附面层扫除能力的流量范围明显小于亚声速工

况，进气道唇口形成的弓形激波是影响鼓包表面不同位置压力梯度变化的主要因素，进而决定着附面层扫除

特性。在接近来流马赫数１．８及以上飞行工况下，附面层的扫除能力减弱，附面层分离加强，进而会造成较大

的进气压力损失和畸变。
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ｉｎｃｏｍｉｎｇＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ；ｆｌｏｗｒａｔｉｏ

　　无附面层隔道超声速进气道（ｄｉｖｅｒｔｅｒｌｅｓｓ

ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｌｅｔ，简称“蚌式”进气道）设计理念实

现了全三维的无附面层隔道、抽吸和旁路系统，且

压缩面与前机身融为一体［１２］，满足了新一代战斗

机在气动性能、隐身、质量、维护性以及研制成本

等方面的苛刻要求。

“蚌式”进气道的关键技术是通过由锥型舌状

弧形的三维鼓包曲面（简称鼓包）来实现附面层的

抽吸作用，取消了现在大多数超声速战斗机进气

道设计中的附面层隔道，在减轻进气系统质量的

前提下确保了进气道的优异性能［１２］。因此，进气

道鼓包气动构型设计及其附面层扫除特性是进气

道技术研究中的重要内容之一。

在国外，欧美等航空发达国家在包含“蚌式”

进气道附面层气动理论、计算流体力学、风洞及飞

行试验方面投入了大量人力、物力等资源开展相

关技术研究，取得了巨大的研究成果［３１１］。美国

格鲁曼公司早在２０世纪５０年代末，研制“超虎”

（ＳｕｐｅｒＴｉｇｅｒ）舰载战斗机期间，在乘波理论基础

上，率先尝试研究了“蚌式”进气道技术。２０世纪

８０年代末，美国空军正式开展了以兰利中心、洛

克希德·马丁公司等航空公司及研究机构共同参

与的先进紧凑型进气道系统（ａｄｖａｎｃｅｄｃｏｍｐａｃｔ

ｉｎｌｅｔｓｙｓｔｅｍ，ＡＣＩＳ）的研究项目
［２］，目的是研发一

种在经济成本、性能特性等方面具有高优势的进

气系统，以满足新一代先进战斗机对进气道设计

与工程应用的需求。经过近十多年的联合技术攻

关和乘波构型关键技术的突破，证实了“蚌式”进

气道的工程发展潜力，并率先在Ｘ３５验证机上进

行了应用，见图１，为后续Ｆ３５战斗机的研制提

供了坚实的技术支撑。

在国内，南京航空航天大学的梁德旺、郭荣

伟、谭慧俊等教授在“蚌式”进气道机理分析、气动

设计、数值仿真及风洞试验等方面开展了大量的

技术研究［１２１８］，并重点研究了“蚌式”进气道附面

层的扫除机理、流场畸变等内容，取得了大量的研

究成果，为国内相关飞机型号的设计提供了充实

的理论和试验基础。另外，以成都飞机设计研究

所的杨应凯研究员为代表的业内专家，以飞机型

图１　由ＣＦＤ设计的Ｘ３５ｂｕｍｐ进气道

Ｆｉｇ．１　Ｘ３５ｂｕｍｐｉｎｌｅｔｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｄｗｉｔｈＣＦＤｓｏｌｕｔｉｏｎ

号研制为背景，针对“蚌式”进气道进行了大量的

气动设计与风洞试验研究［１９２０］，成功完成了“枭

龙”等型号战斗机的“蚌式”进气道的设计开发，为

国产新一代战斗机隐身、性能品质等方面的跨代

提升提供了有力的技术支撑。

本文以南京航空航天大学的某低、高速风洞

为平台，利用飞机前机身与“蚌式”进气道缩比模

型，设计搭建了“蚌式”进气道附面层扫除特性测

量试验系统，进行了不同流量系数、来流马赫数

犕犪下的进气道鼓包表面附面层扫除特性风洞试

验，并对比同型号的飞行试验结果，分析了不同工

作状态下“蚌式”进气道鼓包表面附面层扫除的效

果，试验研究进一步完善了该型进气道附面层排

除机理研究、数值仿真、风洞／飞行试验等研究体

系，为后续技术研究、型号发展提供飞行试验

依据。

１　试验研究方案

图２为本项目的试验研究方案，分为３个阶

段，第１阶段在完成前机身与“蚌式”进气道的缩

比模型设计及相关理论分析的基础上，开展了模

型附面层特性的测量方案一体化设计、基于模型

的加工及测试改装工作；第２阶段在以上试验准

备的基础上，进行了试验工况的设计规划。开展

了不同进气道流量系数和来流马赫数下的进气道

附面层扫除特性风洞试验；第３阶段是对风洞试

１０９１
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验数据的整理、分析，研究了“蚌式”进气道鼓包附

面层气流扫除特性随进气道流量系数、来流马赫

数的变化规律。

从气动原理上分析可知，“蚌式”进气道利用

鼓包表面特有的气动构型，在其表面上形成中间

高、两侧低的沿展向压力梯度特性，进而实现对附

面层低能流的扫除。因此，鼓包表面压力梯度是

评定“蚌式”进气道附面层扫除特性的重要指标。

本试验通过测量进气道模型鼓包表面不同位置点

的壁面静压，整理、分析其表面展向、流向的附面

层压力梯度特征以及部分工况进气道出口附面层

位移厚度，来定量分析研究鼓包表面附面层的扫

除特性。

图２　风洞试验流程方案图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍｅｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ

考虑到在数据处理过程中方法的通用性，对

试验中的测点静压进行了无量纲化处理，利用压

力系数犆ｐ 来分析、评定进气道的附面层扫除

特性。

犆ｐ＝
狆－狆０
０．５ρ０犞

２
０

（１）

式中狆为试验所得鼓包表面的静压值，狆０、ρ０、犞０

分别是自由来流的静压、密度和速度。

流量系数可以反映进气道流量特性，即进

气道的流通能力，计算公式如下：
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＝
狆

ｃ狇（λｃ）

狆

０狇（λ０）

＝

狆

２狇（λ２）犃２
狆

０狇（λ０）犃ｃ

＝
狆

２狇（λ２）犃２

狆

０狇（λ０）犃１ｃｏｓαｃｏｓβ

（２）

其中

狇（λ）＝
γ＋１（ ）２

１
（γ－１）

λ１－
（γ－１）

（γ＋１）
λ［ ］２

１
（γ－１）

（３）

λ＝
（γ＋１）犕犪

２

［２＋（γ－１）犕犪
２槡 ］

（４）

式中犓 为气体常数，狆、λ、犃、犜分别为总压、速

度因数、流管面积和总温，其中下标０、ｃ、１和２分

别代表自由来流、进气道捕获截面、进气道进口截

面、进气道内测量截面，γ为比热比，α和β分别为

来流攻角和侧滑角，且犜
０ ＝犜


ｃ ＝犜


２ 。

本次试验进行了部分工况下进气道出口位移

附面层的测量与计算评估，其中附面层位移厚度

数学模型为

δ

＝∫

δ

０
１－

ρ

ρｅ
·狏
狏（ ）
ｅ

ｄ狔 （５）

　　附面层速度分布依据半经验的指数分布规

律，即

狏
狏ｅ
≈
狔（ ）δ

１／７

（６）

式中ρ和ρｅ分别为附面层内和主流区气流密度，

狏和狏ｅ为附面层内和主流区速度，δ为附面层厚

度，狔为测点到壁面的垂直距离，将式（６）的速度

分布代入式（５）即可求出附面层位移厚度。

本次试验中来流马赫数 犕犪分别为０．０３、

０．６、０．８、０．９５、１．５３、１．８，每个来流马赫数下进行

０．３０～０．９６范围内的不同流量系数的风洞试验，

试验工况的选择基本能够覆盖该型进气道的全部

使用状态。

２　风洞试验装置与测量方案

２１　风洞试验装置

本文试验分别在低速和高速风洞中进行。其

中低速风洞由风扇驱动，为连续式双试验段风洞，２

个试验段设计最大风速为３７．４、１１２．２ｍ／ｓ。高速

风洞由充气式高压气源驱动，为暂冲式风洞，如图

３所示，其来流马赫数犕犪调节范围为０．５～３．５。

试验对象为１３∶１的飞机前机身和“蚌式”进

气道组合缩比模型，其中模型的鼓包段如图４所

示，其前半段类似于扁圆形锥体，后半段为过渡

段，并构成进气道内壁面的一部分，整个鼓包壁面

沿横向中心线呈对称分布。

试验时，在进气道出口加装压力／温度测量

耙、附面层总压测量耙来测量、计算各工况下的流

量系数与附面层厚度参数。在模型进气道延长段

的出口加装１个圆锥形的堵锥，通过调节堵锥沿
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图３　高速风洞图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．３　Ｐｉｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｈｉｇｈｓｐｅｅｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图４　缩比模型中鼓包附面层测量段图

Ｆｉｇ．４　Ｐｈｏｔｏｏｆｔｅｓｔｓｅｃｔｉｏｎｏｆｂｕｍｐｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ

ｏｆｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌ

气流方向的位移来控制通过进气道模型的空气流

量，进而模拟发动机所需的空气流量，实现对试验

中的流量系数的调节。

２２　试验测量方案

为了评估鼓包表面的附面层扫除特性，进行

壁面静压测点的测试改装。在鼓包附面层测量段

上布置了７排共计２３个壁面静压测量点，测点分

布如图５所示，所有静压孔沿鼓包表面中心线呈

对称分布。第１排布置１个静压孔、第２排布置

３个静压孔、第３排布置７个静压孔、第４排布置

９个静压孔，第５、６、７排各布置１个静压孔，分别

记为犚１～犚７ 截面。试验同时测取了风洞试验段

来流的总、静压等参数。

图６为进气道出口附面层总压测量耙，试验

中沿周向等角度加装３支测量耙，每支测量耙共

布置１１支直径为１．０ｍｍ的总压测量管，其中，

从靠近壁面起，无间距密排８支，疏排３支。测量

耙第１个测点距壁面０．５ｍｍ，第１１个测点距壁

面２０ｍｍ。

图５　鼓包表面静压测点分布图

Ｆｉｇ．５　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｎｂｕｍｐｓｕｒｆａｃｅ

图６　附面层总压测量耙图

Ｆｉｇ．６　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｋｅｆｏｒｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

３　试验结果分析

３１　流量系数对附面层扫除特性的影响分析

图７为犕犪＝０．８，犚３、犚４ 截面上鼓包表面压
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力系数随流量系数的分布曲线。将图７（ａ）作为

该来流马赫数犕犪下的典型工况进行分析，从图

中可以看出，在犕犪＝０．８时，鼓包犚３ 截面压力系

数整体上随鼓包中心线呈对称分布，且随鼓包中

心线向两侧扩展，表面压力系数减小，即鼓包表面

静压不断降低，表明鼓包压缩曲面上存在中间高、

两侧低的压力分布特征。因此，该压力梯度的存

在相当于一个无源的附面层扫除装置，将鼓包表

面的附面层沿展向扫除。对比图７（ａ）不同流量

系数之间的压力系数变化规律，可以看出，在该来

流马赫数下，随着流量系数的增大，各测点表面压

力系数曲线整体“下移”减小，且梯度变小，表明附

面层扫除效果变弱。分析原因可知，随着流量系

数增大，鼓包壁面以上区域流通能力增强，流速增

大，进而壁面静压降低，压力系数减小。

从图７（ｂ）中犚４ 截面的压力系数分布来看，

与犚３ 截面一样，其沿中心线对称分布、且随着流

量系数的增大，各测点表面压力系数曲线整体“下

移”减小，附面层扫除效果变弱。但图７（ｂ）相对

于图７（ａ），在主流通道范围内，即在－犔２ 至犔２ 的

展向范围内，压力系数变化较为平缓，可知其在主

流通道范围内，附面层压力梯度较小，扫除效果相

对较弱。

对比图７（ａ）、图７（ｂ），分析相同来流马赫数

和流量系数条件下，犚３ 截面和犚４ 截面的附面层

扫除特性可以看出：以鼓包中心线为参考，在各个

流量系数下，犚３ 截面压力系数相对于犚４ 截面下

降曲率较大，即压力梯度大，表明在这区域范围

内，鼓包犚３ 截面表面附面层的扫除效果相对犚４

截面较强。

图８为犕犪＝０．８时，进气道模型出口附面层

位移厚度随流量系数的变化曲线。从图中可以看

出，在小流量系数（≤０．８０）时，随流量系数的增

大，进气道模型出口附面层位移厚度增加较为明

图７　不同流量系数时压力系数分布曲线（犕犪＝０．８）

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗ

ｒａｔｉｏｓ（犕犪＝０．８）

图８　附面层位移厚度随流量系数的变化曲线

（犕犪＝０．８）

Ｆｉｇ．８　Ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｔｈｉｃｋｎｅｓｓｃｕｒｖｅｓ

ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗｒａｔｉｏｓ（犕犪＝０．８）

显，而流量系数继续增大时，位移厚度变化不明

显。分析原因可知，在该来流马赫数下，随着流量

系数的增大，各测点表面压力系数曲线整体“下

移”减小，且压力梯度变小，表明附面层扫除效果

变弱，进而导致进气道出口附面层位移厚度增加。

该结论也进一步证明了鼓包壁面压力系数分布特

征与附面层扫除能力的规律。

图９为犕犪＝１．８时，犚３、犚４ 截面上鼓包表面

压力系数随流量系数的分布曲线。图９（ａ）可以

看出，对于鼓包犚３ 截面，在 犕犪＝１．８、＝０．６１

时，压力系数随鼓包中心线呈对称分布较好，且沿

鼓包中心线向两侧扩展，压力系数减小明显，表明

在该流量系数下，附面层扫除效果较好。而在其

他较大流量系数工况下，压力系数对称性较差，表

明在大马赫数、高流量系数工况下，鼓包表面附面

层分离加强，鼓包构型对其表面附面层整体扫除

效果较差。
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从图９（ｂ）中可以看出，对于鼓包犚４ 截面，

当 犕犪＝１．８０ 时，在 小 流 量 系 数 （＝０．４５，

０．６１）工况下，压力系数基本以中心线呈对称分

布，且沿鼓包中心线向两侧扩展，压力系数减小

明显，表明在该流量系数下，附面层扫除效果较

好。而在其他流量系数工况下，虽然压力系数

对称性基本较好，但在在主流通道范围内，压力

系数变化较为平缓，可知其在大流量系数范围

内，附面层扫除效果较弱。将图９（ｂ）与图８（ｂ）

相比可知，对于鼓包犚４ 截面，大来流马赫数工

况下，压力系数整体较低，沿鼓包展向压力系数

分布的一致性较差，其附面层流动性较差，附面

层扫除效果相对较弱。

对比图９（ａ）与图９（ｂ）可知，小流量系数（＝

０．４５，０．６１）工况下，附面层整体扫除效果较好，而

在大流量系数下，附面层整体扫除效果较弱。

图９　不同流量系数时压力系数分布曲线（犕犪＝１．８）

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｌｏｗｒａｔｉｏ（犕犪＝１．８）

３２　来流马赫数对附面层扫除特性的影响分析

图１０为＝０．２９、犚３ 截面，鼓包表面压力系

数随来流马赫数的分布曲线，将该图作为典型工

况来分析压力系数随来流马赫数的变化规律。从

图中可以看出，当来流马赫数犕犪≤０．９４时，压力

系数随鼓包表面中心线呈对称分布，且沿鼓包中

心线向两侧扩展，压力系数明显减小，即鼓包压缩

曲面上存在中间高、两侧低的压力分布，表明在该

来流马赫数工况下，附面层扫除效果较好。而在

来流马赫数分别为１．５３、１．８０两种超声速工况

下，压力系数曲线对称性较差且变化趋势较为平

缓，表明该工况下附面层的扫除效果差。另外，从

图中各来流马赫数下的压力系数具体量值变化规

律可以看出：当来流马赫数小于０．９４时，随着来

流马赫数的增大，鼓包表面压力系数增大，并且鼓

包表面沿展向压力梯度也随来流马赫数的增大而

增大，再次证明，在该来流马赫数范围内，附面层

的扫除效果随来流马赫数的增大而增强。而在来

流马赫数分别为１．５３、１．８０两种工况下，其变化

趋势与来流马赫数小于０．９４的工况相反，即随来

流马赫数的增大，鼓包表面压力系数、沿展向的压

力梯度越小，表明附面层扫除能力在变弱。

图１０　不同犕犪时压力系数的分布曲线

（＝０．２９）

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犕犪

（＝０．２９）

图１１为＝０．６８，０．９４时犚３、犚４ 截面上不

同来流马赫数下鼓包表面压力系数的分布曲线。

由图１１（ａ）可知，在犕犪≤０．９４时，压力系数沿展

向对称性较好，且压力系数随来流马赫数增大而

增大，表明该工况范围内鼓包表面附面层的扫除

效果整体较好。对比图１１（ａ）与图１１（ｂ）可以看

出，在相同的流量系数条件下，当 犕犪＝１．５３时，

鼓包犚３ 截面的压力系数沿展向的梯度较小，附

面层扫除效果明显减弱，而此时鼓包犚４ 截面仍

具有较好的附面层扫除效果。当来流马赫数

犕犪＝１．８０时，鼓包犚３ 截面已经基本不能吹除附
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面层，此时鼓包犚４ 截面的附面层吹除效果也大

大减弱。这说明对于流量系数＝０．６８的工况，

当来流马赫数 犕犪增加到某一值（１．５３＜犕犪＜

１．８）时，鼓包构型对附面层扫除能力大大降低，进

而会造成较大的进气压力损失和畸变。

对于鼓包犚３ 截面中心点上的压力系数，其

随来流马赫数的增大呈现先增大（犕犪≤０．９４）后

减小（犕犪≥１．５３）的变化趋势。对于鼓包犚４ 截面

中心点上的压力系数，随着来流马赫数的增大，在

犕犪≤１．５３时增大，在犕犪≥１．８时减小。分析原

因可知：随着来流马赫数的增大，鼓包前部的弓形

波后移，当弓形波移动至测量截面后方时，就会出

现压力系数大幅下降的现象，这也是犚４ 截面的

压力系数转折点来流马赫数要比犚３ 截面大的原

因，因为犚４ 截面位置更靠后，来流马赫数更大时

弓形波才会移至测点后方。

对比图１１（ｃ）和图１１（ｄ）可以看出，当来流马

赫数犕犪≤０．９４时，鼓包犚３ 截面的压力系数沿展

向的分布对称性和梯度都远大于鼓包犚４ 截面，

说明此时鼓包犚３ 截面的附面层吹除效果较鼓包

犚４ 截面更好。另外，从压力系数的整体性分布来

分析可知图１１（ｃ）和图１１（ｄ）所代表的流量系数

＝０．９４工况相比于图１１（ａ）和图１１（ｂ）所代表

的流量系数＝０．６８工况，附面层扫除效果更差，

图１１　不同犕犪时压力系数分布曲线

（＝０．６８，０．９４）

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犕犪

（＝０．６８，０．９４）

附面层的分离加剧。

图１２分别为来流马赫数 犕犪＝０．８０，１．８０，

鼓包犚２、犚３ 截面的飞行试验与风洞试验压力系

数结果对比曲线。从图中可以看出犕犪＝０．８时，

风洞试验和飞行试验数据均表明在两个截面的附

面层排除特性较好，而犕犪＝１．８０时，鼓包表面压

力系数都出现了明显的不对称分布，表明附面层

吹除效果相对变差。相对于风洞试验，飞行试验

的压力系数曲线对称性、梯度变化规律均较差，分
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图１２　飞行试验与风洞试验压力系数结果对比曲线

（犕犪＝０．８，１．８）

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｂｙｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔａｎｄ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ（犕犪＝０．８，１．８）

析原因可知，在飞行时，飞机不可避免地带有较

小的侧滑角，进而影响了鼓包表面的压力系数

分布。飞行试验和风洞试验数据相关性较好，

趋势吻合。

４　结论与展望

本文利用飞机前机身与“蚌式”进气道缩比模

型，设计搭建了“蚌式”进气道附面层扫除特性测

量试验系统，进行了不同流量系数、来流马赫数

犕犪下进气道鼓包表面附面层扫除特性风洞试

验，得出了针对该气动构型的鼓包表面附面层扫

除特性结论：

１）在相同的来流马赫数下，随着流量系数的

增大，鼓包表面附面层的扫除能力逐渐减弱；在亚

声速工况的绝大多数流量范围内，鼓包表面压力

系数在沿鼓包中心线对称分布、压力梯度明显，且

在不同截面沿主流方向具有增大的特征，鼓包构

型对附面层扫除效果较强；超声速工况附面层扫

除能力流量范围明显小于亚声速工况。

２）在接近来流马赫数１．８及以上飞行工况

下，鼓包表面附面层的扫除能力减弱，附面层分离

加强，进而会造成较大的进气压力损失和畸变。

３）在超声速工况，进气道唇口形成的弓形激

波是影响鼓包表面不同位置压力梯度变化的主要

因素，进而决定着附面层扫除能力。

４）飞行试验和风洞试验的数据相关性较好，

变化规律吻合。
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