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高超声速飞行器一体化设计的新选择
———缩颚进气道

邢 菲 邢 盼 张 帅

摘 要 介绍了一种应用于高超声速飞行器的新型
三维内乘波进气道，即缩颚进气道( Jaws Inlet) 的国外研究
进展。对比基准进气道设计，分析了这种进气道的设计方
法、流场特征和性能特点。国外研究结果表明，这种进气
道通过四道激波面的设计，改善了激波 /边界层以及激波 /
激波的相互作用，提高了进气捕获量，减少了溢流损失，
有效地提高了推阻比。因此，可望通过对缩颚进气道的进
一步研究，使其成为高超声速飞行器一体化设计的新选
择。
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引 言

19 世纪 10 km /h 的马车，20 世纪 100 km /h 的

火 车， 21 世 纪 1 000 km /h 的 飞 机， 然 后 是

10 000 km /h的高超声速飞行器，因为人类对速度

执着的追求，使得 21 世纪必将是高超声速技术蓬

勃发展的时代。高超声速飞行器由于飞行马赫数

高，对飞行姿态和气流参数改变更加敏感，同时冲

压超声速燃烧产生的净推力小，因此，对进气道启

动和流量捕获要求更高。美国相关研究表明，以往

对进气道研究的重视不够，目前已经确定进气道设

计和进气道与机体的一体化等技术是高超声速飞行

器一体化设计的关键技术之一。
2005 年，在美国佛罗里达州奥兰多召开的热流

体年会上，美国莱特帕特森空军实验室的 Malo-Mo-
lina 等人提出了一种新型三维内乘波高超进气道，

根据其外形命名为 Jaws Inlet ( 本文译为缩颚进气

道) 。目前，关于缩颚进气道，国内外的相关研究

涉及很少，相关设计方法和理论尚无公开，但这种

新型进气道的优越性能值得关注。

1 缩颚进气道的产生

缩颚进气道从超燃冲压发动机基准结构设计的基

础发展而来。基准结构设计属于传统的设计方法，如

图 1 所示。矩形进口设计从 20 世纪 50 年代以来就广

泛使用了，代表了当前进气道设计的特征。

图 1 基准结构进气道波系结构及超燃冲压

发动机结构示意图

采用基准方法设计的超燃冲压发动机由一个双

压缩面的进气道、矩形截面的燃烧室，以及喷管组

成。整个设计基于无粘流线追踪方法，气流从进气

道进入后，经过四道斜激波进行内压缩，追踪进入

到隔离段和燃烧室。
然而，这种矩形进气道在进行有粘研究时发现容

易出现边界层分离的现象，并且边界层分离后不容易

重新附着。同时，进气道唇口的尖锐结构也会增加气

动负荷和热负荷( 见图 2) ，对进气道的性能和整个发

动机的寿命周期维护都带来了负面的影响。
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图 3 缩颚进气道波系结构超燃冲压发动机结构示意图

图 2 基准结构进气道试验件在马赫数 8
工况下的烧蚀照片

基于基准设计方法的弊端，Kutschenreuter 和

Malo-Molina 设计了新型的缩颚进气道。设计初衷

是通过改变内流通道截面型线，改善激波 /边界层

以及激波 /激波的相互作用，进而提升发动机总体

性能。

2 缩颚进气道的特点

缩颚进气道属于内乘波流线追踪类进气道，进

气道后连接环形的隔离段、燃烧室和喷管，如图 3
所示。气流在进气道内通过四道平面斜激波进行压

缩和气流偏转，形成三维流场。四道平面斜激波中

前两道实现俯仰方向的压缩( 分别为入射和反射两

道激波，下同) ，后两道在偏航方向对来流进行压

缩。为了保证进入到燃烧室内气流的稳定性，俯仰

和偏航两个方向的压缩角和压缩率设计为相等。缩

颚进气道由于将三维压缩分为两个方向分别进行，

其构型特点使得进气道内部复杂波系间的交叉反射

大为减弱，从而使得进气道内附面层增长较为缓

慢，优点是减少了流动损失，不利是削弱了气流与

燃料的掺混。
双重压缩产生连续的多重激波的设计可以减轻

传统进气道存在的一些如干扰阻力过大、唇口帽罩

相互作用明显、溢流损失过大、流量捕获低等问

题。这种新型的进气道具有良好的工作性能，主要

是因为以下三方面的原因:

1) 进气道设计时就考虑了从外唇口前缘产生

一系列的平面波，相对于基准设计的进气道，这种

设计可以减少干扰阻力和溢流。
2) 从第一收缩面形成的两道斜激波在进入到

第二收缩面之前就相互影响和作用，与基准设计的

进气道相比，基本上消除了唇口和帽罩的相互作用

对后面流场的影响。
3) 基准设计方法中，在进气道流道矩形边缘以

及隔离段( 燃烧室与进气道间的连接段) 壁面形成

的垂直流场结构完全被圆柱形流线所取代。

3 缩颚进气道性能

Malo-Molina 对具有相同无粘流场的基准结构

进气道和缩颚进气道开展了包括进气道-隔离段-燃
烧室-尾喷管部件的全内流道设计，并分析了进气

道设计点和非设计点的内流场结构和总体性能，其

中包括下游燃烧室内气流和燃料掺混过程的对比分

析，得到了以下结论:

1) 双重压缩形成俯仰方向和偏航方向共四个

对称区域的波系结构，减弱了进气道内激波和附面

层的相互干扰;

2) 相对于基准结构进气道，缩颚进气道从流量

捕获和推阻比两方面都略优，缩颚进气道出口温度

比基准结构进气道更低;

3) 缩颚进气道由于激波和边界层相互作用产

生了流场畸变。虽然设计点粘性数值模拟的结果表

明流动损失增大，但这增强了隔离段的湍流强度，

有利于燃料喷入后更好地混合。混合率的提升对燃

烧室内进行化学反应，以及增强发动机整体的性能

都是有益的;

·48· 飞航导弹 2013 年第 7 期



推进技术

图 4 设计点状态狭隘缩颚进气道马赫数和温度数值计算结果

4) 在设计点的条件下，缩颚进气道表现出了比

基准结构进气道更加显著的优越性能，但是非设计

点条件下由于总压损失过小，造成了下游燃烧室内

气流和燃料混合的不充分。
Malo-Molina 在 2005 年公开的文献中对上述两

种进气道进行的初步研究中发现，缩颚进气道在设

计点条件下可以多捕获 20%的来流流量，同时能保

持较低的进气道摩擦阻力。来流流量的增加换算成

燃烧室进口马赫数提高 22． 75%，推进系统的推力

提高 24． 87%。

4 结束语

本文通过介绍缩颚进气道的发展过程、特点和

性能，为吸气式高超声速技术的研究以及未来发展

提供了一种新的选择。未来的缩颚进气道有可能发

展成为既能为超燃冲压发动机提供稳定的进气整流

作用，同时又能结合高超声速飞行器机体一体化的

设计，提供部分升力并防止气流分离，使得高超声

速飞行器能在宽裕的飞行状态下获得优越的性能。
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4 结束语

超声速反舰导弹已成为世界主要海军国家发展

的重点，并先后有多个型号进入现役部队。日本航

空自卫队根据反舰导弹的发展方向，重点将资金投

入到超声速反舰导弹方面，大大加快了日本超声速

反舰导弹的研制进程。可以预见，随着 ASM-3 空舰

导弹的服役，日本自卫队的对海打击能力将得到极

大的提升。
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