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摘 要：进气道作为高速航空航天飞行器的重要气动部件，对飞行器的气动力特性、结构重量、隐

身性能等有显著影响。激波/边界层干扰现象是高速进气道内普遍存在的一类流动现象，对进气道的性

能有突出的影响。发生于进气道内的激波/边界层干扰现象主要可分为正激波/边界层干扰、斜激波/边界

层干扰以及三维激波/边界层干扰几类，由于受到侧壁壁面和进气道内背景波系的影响，这些干扰现象

偏离了传统基于简化模型的研究结果，具有显著的耦合干扰特征，干扰区间内三维特征明显。概述了发

生于进气道内的激波/边界层干扰特性及相关研究进展，并对目前进气道内激波/边界层干扰现象的控制

方法进行了总结。
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Abstract：Inlet is an important aerodynamic component of a high speed aeronautical and aerospace vehicle.
The aerodynamic performance，weight and stealth performance of the vehicle is largely dictated by the inlet.
Shock/boundary layer interaction is a common phenomenon in a high speed inlet and plays an important role in
the inlet performance. The shock/boundary layer interaction in inlets can be classified into normal shock/bound⁃
ary layer interaction，oblique shock/boundary layer interaction and three-dimensional shock/boundary layer inter⁃
action. Due to the effects of sidewall and complex background waves，the shock/boundary layer interaction in the
inlet embodies significant three-dimensional character and remarkable coupling effect which make its prediction
go beyond the scope of current shock/boundary layer interaction theory. A brief summary on related research of
shock/boundary layer interaction and its control methods in high speed inlets was given.
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1 引 言

超声速/高超声速进气道是吸气式高速飞行器的

重要部件，其位于高速吸气式推进系统的最前端，具

有捕获并调节空气流量、转化与利用来流动能、调节

流速大小与均匀性、隔离上下游扰动等多项功能，对

推进系统的工作效率和包线有着直接影响［1］。对于

常规航空涡轮发动机而言（一般来流马赫数<2），进

气 道 总 压 恢 复 系 数 每 上 升 1%，可 使 其 推 力 增 大

1.5%，单位燃油消耗率下降 2.5%［2］，而对于更高马赫

数工作的冲压发动机，其总推力的 50%以上来源于

复杂进排气系统。随着高速推进系统的不断发展，

各种富有挑战性的进气道设计需求被不断提出，诸

如超声速客机中的低音爆进气道［3］、第四代战斗机中

的高隐身进气道、组合推进系统中的全速域变几何

进气道［4］等，这使得进气道的设计在先进飞行器及其

推进系统中的地位变得越来越重要和突出。

捕获气流在超声速/高超声速进气道的减速增压

过程主要通过激波系来实现，而进气道在工作过程

中其表面不可避免地生成边界层，在一体化条件下

还有可能吸入上游的机体边界层，这使得激波/边界

层干扰（SWBLI，Shock/Boundary Layer Interaction）成

为这类进气道中非常常见且不可避免的现象。当激

波作用于边界层时，由于粘性的存在，流动结构将偏

离无粘情况。当激波所诱导的逆压梯度足够强时还

将导致边界层发生分离，降低气动部件的性能，因而

对进气道的性能产生显著影响，因此，SWBLI问题如

果处理不当将在进气道流道内引发显著的流动分

离，使进气道偏离设计工况，甚至是进气道喘振。作

为一种复杂的超声速、多波系、变截面管内增压装

置，超声速/高超声速进气道内激波/边界层干扰问题

存在明显的特殊性。根据干扰的特点不同，可将发

生于进气道内的激波/边界层干扰分为三类：正激波/
边界层干扰、斜激波/边界层干扰、三维激波/边界层

干扰。本文重点对这几类典型的激波/边界层干扰问

题的研究进展进行归纳和分析，并对相关的激波/边
界层干扰控制方法进行了总结。

2 进气道内激波/边界层干扰研究

鉴于进气道内复杂的流场，绝大多数针对激波/
边界层干扰的研究一般采用简化的模型将该现象从

复杂的进气道内流流场中抽象出来，并在小型风洞

中展开实验，这样不仅可以节约研究成本，更使得关

键影响因素的判别变得相对简单。通过专门的简化

模型，研究者们开展了大量的风洞实验以及仿真研

究工作。除了常规的壁面压力测量、纹影观测以及

壁面油流显示外，研究者们利用各种先进的非接触实

验测量手段，例如 LDA（Laser Doppler Anemometer）［5］，

PIV（Particle Image Velocimetry）［6］，PLRS（Planar La⁃
ser Rayleigh Scattering）［7］，NPLS（Nanoparticle based
Planar Laser Scattering）［8］等开展了精细测量研究，并

采用高精度的仿真手段，如 DES（Detached Eddy Simu⁃
lation），LES（Large Eddy Simulation），DNS（Direct Nu⁃
merical Simulation）等，获得了大量有价值的研究成果。

2.1 正激波/边界层干扰

正激波/边界层干扰是一种常见激波/边界层干

扰形式，早在 20世纪 40年代，Ferri［9］于机翼外流研究

中第一次观察到这类现象，此后研究者们从理论、仿

真、实验等多个角度开展了大量的研究工作。对于

正激波/边界层干扰问题而言，大量实验结果［10-15］表

明，波前马赫数直接决定了流动是否发生分离，如图

1所示，引起湍流边界层发生起始分离的临界马赫数

约为 1.3，近年来的 DNS等高精度仿真结果［12］也证实

了这一结论。相较于马赫数，雷诺数对于流动的影

响是次要的。对于不分离的流动，雷诺数通过影响

来流边界层剖面进而影响上游干扰长度 Lint（被定义

为压升起始点到声速点之间的距离），Delery等通过

拟合实验数据发现 Lint≈70δ*（Hi0-1）［15］（Hi0为边界层不

可压形状因子）。对于分离流动而言，雷诺数主要产

生三个影响：（1）缩短压升起始点到分离点之间的距

离［16］。（2）影响分离区的长度，在低雷诺数下分离区

长度随雷诺数的增大而增大，高雷诺数下分离区长

度随着雷诺数的增大而缩短（高低雷诺数的分界线

以边界层厚度度量，约为 Reδ0=105）［17］。（3）随着雷诺

数的增大，分离区内的极限流线将呈现更复杂的非

对称的拓扑结构［18］。

当来流马赫数<1.3时，边界层不发生时均意义上

的分离（但仍有瞬时倒流）［12］，如图 2所示，这种情况

下，干扰区附近的波系结构较为简单，由一道近乎垂

直壁面的主激波和主激波根部上游的一束压缩波构

成。在某些情况下，主激波根部下游的高亚声速气

体会重新加速至超声速，从而产生二次小激波。该

现象是否产生主要取决于来流马赫数和壁面形状，

在壁面略微凸起的场合（例如机翼上表面那样），激

波下游的壁面曲率将对气流施加更强的加速效应，

从而更容易产生二次小激波。当马赫数>1.3时，流动

逐渐发生时均意义上的分离，如图 3所示，此时激波

结构将呈现明显的“λ”波结构。当马赫数在 1.45以
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上时，还会在后支激波下游产生一个“超声速舌”。

在 λ波下方存在一个低速回流区，文献［19］总结了大

量实验获得的分离区长度，发现该分离区长度与马

赫数、雷诺数、壁面形状、壁面温度等参数高度相关，

但遗憾的是至今仍未找到预测回流区尺度的圆满方

案。在回流区上方还存在着激波/边界层干扰所诱导

产生的剪切层，尽管该剪切层十分靠近壁面，但这种

剪切层内的速度分布与典型等压混合层内的速度分

布是十分相似的［15］。

在实际工程场景中，这类激波/边界层干扰主要

发生于外压式进气道口部及进气道的扩压器内，如

图 4（a）所示。当外压式进气道处于亚临界工况时，

原本位于进气道唇口处的正激波会被推出从而产生

亚声速溢流，该溢流将导致流线扩张，形成额外的逆

压梯度，使分离区尺度相较于单纯的正激波/边界层

干扰情形显著增大［20］。在进气道扩压器内，如图 4
（b）所示，当进气道处于节流状态下，整个结尾正激

波/边界层干扰流场一直处于扩压器内连续的逆压强

梯度影响。此外，扩压器四壁非对称的边界层分布

还会导致整个干扰区形成复杂的非对称流动和非定

常流动。值得注意的是，上游边界层在遇到结尾激

波之前，必然经历前体激波或者唇罩激波及其反射

激波组成的背景激波［21］，上游历史效应显然会使得

进气道内的正激波/边界层干扰特性与单纯的正激

波/边界层干扰有所不同。

在实际超声速进气道流动中，正激波下游往往

伴随着连续亚声速扩张，这种扩张将引入额外的逆

压梯度，使流动偏离经典的二维正激波/边界层干扰

特性。早期研究者们注意到了进气道内正激波/边界

层干扰的这一特殊性，于是通过在正激波下游引入

Fig. 2 Shock structure in unseparated normal SWBLI case [17]

Fig. 1 Experimental shock-induced separation limit in transonic flow[17]
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几何截面或者流线的扩张对这一问题展开了研究，

但他们的研究却出现了相互矛盾的结论。文献［19-
20］发现额外的逆压梯度将使得分离区长度显著增

大，而 Sajben和 Blosch等则发现在来流马赫数为 1.34
时，激波下游略微扩张的管道截面将使得壁面压升

更加平缓，流动更加不容易分离。也正因为如此，尽

管通常来流马赫数>1.3时，正激波/边界层相互干扰

会导致边界层发生分离，但 Sajben等在研究中并没有

观测到边界层的时均分离现象［22-23］。2013年，Babin⁃
sky等［24］撰文指出，传统的研究构型不能很好地代表

进气道内的正激波/边界层干扰现象，并给出了针对

进气道内正激波/边界层干扰的特殊性专门设计的简

化实验构型［24］，如图 5所示，该模型采用激波稳定器

（Shock Holding Plate）模拟进气道唇罩并起到稳定正

激波位置的效果。此外，激波稳定器使得正激波只

和模型下壁面边界层发生干扰，避免了激波和上下

壁面边界层同时干扰以及可能由此产生的非对称效

应。在该模型的基础上，Babinsky等开展了一系列的

正激波/边界层干扰与波后亚声速扩压的耦合流动特

性研究和相关流动控制方法研究［25-30］。他们发现引

入扩张管道后的整个干扰区间对于无粘激波的入射

位置高度敏感，如图 6所示，随着无粘激波的位置从

扩张拐角的上游逐渐向拐角靠近，流动呈现出越来

越强的三维特性，角区分离和整个分离区长度都会

显著增大。除此之外，波后流道面积的扩张会和正

激波/边界层干扰产生耦合效应，最终会增大分离区

长度。

Fig. 5 Simplified experimental model for normal SWBLI[24]

Fig. 4 Normal SWBLI case in inlet

Fig. 3 Shock structure in separated normal SWBLI case [17]

244



进气道内激波/边界层干扰及控制研究进展第 41 卷 第 2 期

实际在进气道中，正激波不仅与通道下壁面的

边界层发生相互干扰，通道两侧边界层也会与正激

波发生相互干扰，Doerffer等［18］与 Schofield［20］早在 20
世纪 80年代就通过壁面油流观测到了内流正激波 /
边界层干扰的三维效应，前者指出分离区未必贯穿

整个展向，而是在两个角区和流道中心部分形成三

个分离区，角区分离和中心分离区之间形成附着流

道。而后者发现在中心线两侧出现不完全对称的角

区流动，并且随着雷诺数的增大，这种角区流动的非

对称性愈发明显。这引起了后续学者们对这种内流

正激波 /边界层干扰的三维效应的重视。 2005年，

Handa等［31］采用 PLIF技术，对矩形截面的管内正激

波 /边界层干扰进行了实验研究，得到了不同截面的

温度场分布并换算得到了沿流向各个截面的马赫数

分布。根据实验结果，Bruce和 Burton等［32-33］重构了

进气道通道内正激波 /边界层干扰的三维结构，如图

7所示，在进气道通道中，主激波不仅与上下壁面产

生分叉结构形成“λ”波，而且在侧壁面也会产生同

样的分叉现象，并且这些“λ”波在管道角区会两两

相互交叉形成二次漩涡。所以有研究者认为正是由

于这种复杂的干扰结构，在通道内发生的三维正激

波 /边界层干扰结果偏离了之前获得的二维正激波 /
边界层干扰的分离判据，并且认为通道宽高比越大，

三维效应越弱，流场特性越接近经典二维理论的预

测结果，相关实验数据也支持了这种观点［32-33］。但

是，对于这个结论，Pizzella等［34-36］提出了异议，他们

对宽高比为 4.3的三维正激波 /边界层干扰进行了数

值仿真研究，虽然也发现了角区分离与中心分离的

相同耦合规律，但是三维效应依然十分明显。总的

来说，进气道内流中正激波 /边界层干扰呈现明显且

复杂的三维效应，但是对于这方面的研究，依然还不

够全面、深入和准确，因此这也是后续研究的重点。

2.2 斜激波/边界层干扰

斜激波/边界层干扰是超声速/高超声速进气道

中广泛存在的一类干扰现象，如图 8所示，其可分为

两类，一类是发生于进气道各级压缩面上的拐角斜

激波/边界层干扰，另一类是发生于进气通道内的入

射激波/边界层干扰，如进气道口部的唇罩激波/边界

层干扰、通道内的反射激波/边界层干扰等。这类干

扰对进气道的影响也最为显著，以进气道唇罩激波/
边界层干扰为例，其在较高马赫数下可能导致显著

的边界层分离（见图 9），这是由于唇罩激波入射引入

的边界层内部的局部逆压强梯度远远超过了其分离

极限，导致边界层在进气道有限宽度通道内出现了

明显的分离，从而使得气流形成压缩-膨胀-再压缩

的流动过程，流动损失较大，对进气道性能产生明显

的负面影响。此外，对于唇罩激波/前体边界层干扰

Fig. 7 Sketch of three-dimensional bifurcated shock wave

structure in a rectangular channel with significant corner

separations[31-32]

Fig. 6 Surface-flow visualization for different shock

positions [25]
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而言，由于进气道结构特点，在干扰区附近往往存在

较强的肩部膨胀扇，对当地压强梯度必然会带来进

一步的影响。但是这一因素在大多数的实验研究中

并没有考虑，因此，基于简单入射激波/边界层干扰模

型得到的经验公式给出的预测结果可能与实际进气

道口部流动有较大误差。对于常规的斜激波/边界层

干扰问题，研究者们通过激波模拟器和边界层模拟

板展开了大量的研究，获得了许多有价值的成果，并

且 归 纳 出 了 激 波 作 用 导 致 边 界 层 分 离 的 经 验 公

式［37-39］。但是，对于发生于进气道内的斜激波/边界

层干扰而言，整个干扰区间不仅受到通道壁面的约

束，还受到通道流动的历史效应的影响，因此表现出

更加复杂的特性。

由于超声速/高超声速进气道的结构特性，在其

入口处会形成一定强度的膨胀波，因而唇罩诱导斜

激波与通道下壁边界层干扰不可避免地处于膨胀波

的影响之下，其干扰特性也体现出自己特有的特点。

研究者们也注意到了这样的问题，Chew［40］研究了来

流马赫数为 2.5时，气流偏转角为 4°，6°，8°的斜劈式

激波发生器诱导的斜激波与经过外凸拐角后的完全

湍流边界层作用的干扰特性。Chung等［41］研究了来

流马赫数为 8的条件下，不同强度的肩部膨胀对下游

激波/边界层干扰特性的影响。其研究结果表明，激

波入射点位于拐角下游时，激波/边界层干扰的区域

会明显变小，压力脉动峰值也会减小。随后 Hawbold
等［42］也在马赫数为 8的来流条件下进行了一系列的

研究，发现对于层流边界层而言，分离点和再附点同

时处于拐点上游或下游时，边界层的分离形态具有

一定的相似性。但是从他们的研究来看，其研究来

流条件与进气道口部流动条件差别较大。随后，

Sathianarayanan等［43］也开展了不同激波强度及不同

膨胀角工况下膨胀波对入射激波/边界层干扰的影响

研究。南航的张悦等专门就膨胀波影响下的入射激

波/边界层干扰问题开展了深入研究［44］，发现膨胀波

影响下的激波/边界层干扰是一个在空间中逐渐变化

的过程。根据激波与膨胀波的相对位置不同，出现

了四种不同的作用机制：“激波-激波-膨胀波”，“膨

胀波-激波-激波”，“膨胀波-激波-膨胀波-激波”，

“激波-膨胀波-激波”，如图 10所示，当激波作用于膨

胀波产生点之前时，流动以第一种干扰机制为主导。

而后三种干扰机制则是在激波作用于膨胀波产生点

下游时出现。在不同作用机制主导下，膨胀波对激

波具有不同的影响效果，特别是当边界层内以“激

波-膨胀波-激波”干扰机制为主导时，膨胀波可对激

波/边界层干扰起到有效的抑制作用。基于此，张悦

推导出了膨胀波抑制唇罩激波/边界层干扰区间的预

测关系，即当唇罩激波入射点位于肩点下游一特殊

区间内时，膨胀波可以对唇罩激波/边界层干扰起到

较好的抑制效果，通过分析张悦专门给出了该区间

的预测方法。

受到进气道内壁的影响，入射激波会与侧壁的

边界层相互干扰，特别是在侧壁与压缩面交汇的角

区位置，会形成复杂的耦合分离流动。Zhang等［45］通

过研究发现，在有限宽度的通道内入射激波/边界层

干扰的结果偏离了经典的分离预测判据。图 11展示

了在有限宽度通道下壁面摩擦力系数 τw和壁面摩擦

力系数分布情况，可以看到，因入射激波与侧壁之间

的扫掠导致的侧壁边界层低能流向下壁面汇聚，使

得位于下壁面的因激波入射导致的边界层分离包尺

度显著增大。Wang等［46］研究了来流马赫数为 2.7条
件下，通道宽高比对入射激波/边界层干扰流动的影

响。研究表明，宽高比越小，角区分离与下壁面的边

界层分离耦合越强，整个分离区的起始点越靠上游，

分离占据通道的比例也越大。当宽高比为 4时，通道

中截面的压力分布与非受限状态下的基准流场基本

相同。Huang等［47］通过数值仿真的手段，对来流马赫

数为 5.0的高超声速二元进气道中角区旋涡产生的

原因开展了细致的研究，如图 12所示。结果表明：唇

Fig. 8 Oblique SWBLI in supersonic/hypersonic inlets

Fig. 9 SWBLI in a two-dimensional inlet at different

freestream Mach numbers [21]
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罩激波和进气道通道侧壁的边界层会形成扫掠激波/
边界层干扰，这将诱导侧壁的低能流下扫，低能流将

进入压缩面边界层底部并与底面因唇罩激波/边界层

干扰区间耦合，使肩部的边界层上抬，并在其法向方

向形成较强的剪切流动，最终发展成为角区旋涡。

在边界层分离包内的旋涡结构也是研究者们关

注的热点问题。早期受测量手段的局限，无法通过

实验手段直观地观测到这类特性。随着高分辨率的

流场显示技术的不断成熟，NPLS，PIV，PLS等先进非

接触流场测量技术被引入进气道内相关的激波/边界

层干扰的研究中，研究人员获得了越来越多的激波/
边界层干扰区间内的精细流动特性。何霖等［48-49］采

用 NPLS和 PIV测量技术，研究了不同激波强度下，不

同高度切片的激波诱导分离包的精细流场结构，清

晰地显示了分离区内旋涡特征。发现入射激波沿展

向的并不是一条直线，受当地大尺度旋涡的影响，存

在明显的三维特征。Zhuang等［50-51］通过精细的平面

激光散射技术（PLS），分别成功地在拐角激波/边界层

干扰区间和入射激波/边界层干扰区间观察到了

Görtler涡这种流向条带状旋涡结构，如图 13所示。

Fig. 10 Flowfield dominated by different interaction processes near the inlet shoulder [44]

Fig. 12 Sketch of corner vortex formation [47]

Fig. 11 Surface flow patterns of the SWBLI on a bare

plate[45]
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此后，Zhuang等［52］通过分析基于 IC-PLS流动显示方

法获得的斜激波/边界层干扰区间附近的旋涡特性

后，发现经过干扰区后边界层内大尺度旋涡结构减

少，小尺度旋涡结构增多，旋涡的长宽比略有减小，

旋 涡 的 形 状 变 化 更 柔 和 ，边 界 层 内 的 各 向 同 性

增强。

在斜激波/边界层干扰现象中还有一种不容忽视

的干扰类型，即前体激波与唇罩内侧未完全发展的

边界层干扰。图 14给出了 Mahapatra等［53］实验得到

的超额定条件下进气道口部流场。在前体激波的作

用下进气道唇罩侧边界层出现了明显的分离。该类

干扰在进气道唇口附近出现明显的马赫反射结构，

并且往往会导致进气道的不起动［54-56］。

这类激波/边界层干扰与激波反射迟滞有关。通

过结合自由干扰理论和非对称激波反射理论，Tao
等［57］从理论上证明了粘性条件下激波反射迟滞现象

的存在，并且采用数值模拟方法进行了验证。图 15
给出了粘性条件下可能存在的两种激波反射波形结

构。Jiao等［58］通过数值仿真和理论分析，对高超声速

进气道超额定状态下因唇罩侧激波/边界层干扰导致

的局部不起动现象进行了研究。但是，由于激波反

射迟滞现象的复杂性，这种发生于进气道唇罩侧的

激波/边界层干扰在转捩准则、转捩过程等方面仍有

待于进一步研究。

2.3 三维曲面激波/边界层干扰

除了上述两类激波/边界层干扰外，进气道内还

Fig. 13 Görtler-like vortices in SWBLI region [50-51]

Fig. 14 Schlieren photographs of shock reflection pattern

near the cowl [49]

Fig. 15 Shock reflection pattern in viscous condition [57]
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有一类干扰结构——具有高度三维特性的激波/边界

层干扰现象，较为典型的是进气道前体激波、唇罩激

波与侧壁边界层形成的扫掠激波/边界层干扰和流线

追踪型进气道压缩面诱导曲面激波/边界层干扰

两种。

扫掠激波/边界层干扰产生的二次流会在进气道

内进一步发展出大尺度角涡，对进气道内流场有明

显影响。Token［59］最早以直立尖鳍为基本物理模型，

提出了扫掠激波/边界层干扰模型。在他提出的干扰

模型中，位于流动分离线和再附线之间的大尺度分

离旋涡主导着扫掠激波/边界层干扰流动。在干扰区

内分离线位于无粘激波的上游，而再附线则靠近尖

鳍与平板形成的拐角。该流动模型解释了在发生扫

掠激波/边界层干扰时尖鳍/平板拐角位置出现的换

热峰值的原因。随后，Kubota等［60］提出了一个更为

精细的尖鳍诱导扫掠激波/边界层干扰的流动模型。

该流动模型将扫掠激波/边界层干扰分为强干扰和弱

干扰两种。当强干扰发生时，流场中存在两个旋涡：

一个是大尺度的弱旋涡，另外则是一个尺度较小的

强旋涡蜷缩在角区中。而在发生弱干扰时，尖鳍侧

壁上的流线虽然也会发生偏折，但是并未汇聚形成

分离线，仅在流场的角区存在一个小尺度的强旋涡。

在此之后，相关学者对直立尖鳍流动的准锥形特性

（Quasi-Conical Nature）进 行 了 一 系 列 的 验 证 研

究［61-62］。研究结果表明，除了尖鳍前缘的初始区域

（Inception Zone）外，直立尖鳍诱导的扫掠激波/边界

层干扰区间内的流动具有明显的锥形相似特性，具

体表现为：平板表面的分离线、再附线以及无粘激波

均 交 于 尖 鳍 上 游 的 同 一 点（该 点 称 为 虚 拟 原 点

VCO），并且从 VCO发出的同一条射线上的流动参数

保持不变。此外，随着实验手段的不断发展，先进的

流动显示技术也用于直立尖鳍流场的研究中来。

Sheng等［63］采用 NPLS技术对扫掠激波/边界层干扰形

成的锥形涡和激波结构进行了详细的实验研究，并

根据实验结果重建了该干扰的流动结构，如图 16
所示。

实际上，由于进气道往往是多级压缩设计，因此

其产生的扫掠激波/边界层干扰是多道连续扫掠激

波/边界层干扰。由于两道扫掠激波会产生相互影

响，且流场结构复杂，所以相关研究较少。盛发家

等［64］对双扫掠激波边界层干扰问题进行了研究。图

17给出了该研究中的典型双扫掠激波边界层干扰的

三维旋涡结构图［64］。盛发家等研究发现，在连续扫

掠激波/边界层干扰区间内，第一级扫掠激波/边界层

干扰区间内形成的锥形主旋涡向下游发展过程中与

第二级扫掠激波/边界层干扰区间内的旋涡相遇，随

后两个旋涡逐渐融合并形成一大尺度的旋涡向下游

发展。从干扰区间形态看，连续扫掠条件下头道扫

掠激波/边界层干扰依旧保持了准锥形相似特性，但

其下游的扫掠激波/边界层干扰在非均匀上游条件的

影响下，其不再表现出锥形相似特性。此外，第一个

干扰区的再附线和分离线受到了下游干扰区的影

响，其结构发生了明显变化［64］。

随着流线追踪设计技术的不断发展，通过流线

追踪获得的三维压缩曲面越来越多地出现在进气道

中。这些曲面不仅具有高度三维化的几何外形，其

Fig. 17 3D vortex structure in multi-swept SWBLI region [64]

Fig. 16 Structure of swept SWBLI[63]
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诱 导 的 激 波 波 面 也 具 有 显 著 的 三 维 特 性 。 王 娇

等［65］对半锥、半棱锥、流线追踪鼓包这三类典型的

三维激波 /边界层干扰问题进行了仿真研究。研究

结果表明，鼓包和半锥的表面流动结构呈现出准锥

形相似性，而半棱锥表面流动则呈现出准柱形相似

性。当无粘激波强度相同时，半锥构型诱导的旋涡

强度最大。综合考虑三种构型的边界层排移能力及

对进气道出口畸变的影响，鼓包最具优势。随后，王

娇等［66］探究了偏转角相同的单锥、双锥、等熵锥基

准流场追踪得到的三维鼓包诱导的曲面激波 /边界

层干扰特性。图 18给出了对应鼓包表面的摩擦力

线图，研究发现双锥和等熵锥的流动拓扑结构不再

表 现 为 与 单 锥 相 同 的 锥 形 相 似 的 特 性 。 刘 亚 洲

等［67］随后采用实验方法研究了单锥、双锥以及等熵

锥流场追踪得到的三维壁面鼓包附近的流动情况

（见图 19），评估了不同波系配置的鼓包边界层排移

和增压能力，实验发现鼓包总偏转角相同时，不同波

系配置对鼓包排移边界层以及增压能力方面无显著

区别。

3 激波/边界层干扰控制技术

为了保证进气道在整个包线范围内安全、高效

工作，必须针对进气道内复杂的激波/边界层干扰现

象进行控制［68］。目前在进气道内的流动控制手段主

要集中于边界层放气、涡流发生器控制等手段，同时

研究者们还在积极发展各类新型的高效流动控制

技术。

3.1 放气控制方法

迄今为止，边界层放气依旧是进气道内最为有

效的抑制边界层分离的手段，因此在工程实际中被

大量采用［69-71］。许多学者在此方面开展了研究。针

对侧压式进气道中交叉激波与顶板边界层相互干扰

的现象，Reddy［72］开展了大量的仿真研究，评估了边

界层放气对进气道性能的改善影响；Schulte等［73］采

用实验手段对平面激波/边界层干扰问题开展研究，

获得了放气位置和放气角度对边界层分离控制效果

的影响规律；图 20给出了 Häberle等［74］通过放气控制

二元高超声速进气道唇罩激波/边界层干扰的情况。

此外 Boyce等［75］还采用数值仿真方法对 Hyshot飞行

实验中采用的边界层放气设计进行了专门的研究。

虽然边界层放气是进气道内较为有效的激波/边
界层干扰控制手段，但是由于放气使得进气道捕获

流量损失，同时带来放气阻力大和热防护困难等负

面影响，研究者们还在积极探索其它高效的流动控

制手段以替代边界层放气措施。

3.2 微型涡流发生器控制技术

微型涡流发生器（Micro-VG）是一种有效的流

动控制装置，相对于传统的涡流发生器（VG），其尺

寸大大缩短，高度仅有边界层厚度的 10%~70%，其

通过尾流产生的流向旋涡对将边界层上部高能气流

卷入底层，从而提高边界层底部低速区的动量，提升

其抗逆压力梯度能力，实现对激波入射导致的边界

层分离的控制，在超声速及高超声速进气道中具有

广泛的应用前景。同时，由于微型涡流发生器的高

Fig. 18 Skin friction lines of different bumps [66]
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度低于当地边界层的厚度，极大地降低了控制部件

的附加阻力，使得非控制状态下的额外代价降低。

相对于其它流动控制技术，微型涡流发生器不需要

额外的能量与质量供应就可以实现其控制效果，并

且与传统的涡流发生器相比，其诱导的流向旋涡不

易脱离边界层，在边界层中可以保持有较长的影响

距离。常见的微型涡流发生器有如下几种：微型斜

坡式（Microramp）、微型翼片式（Microvane）、鱼骨式

（Wishbone type）以 及 多 片 惠 勒 叶 片 式（Wheeler
vanes）［76］，如图 21所示。其中，基于微型斜坡式涡

流发生器的进气道内流动控制技术是当前研究的

热点。

鉴于微型涡流发生器的优点，各国广泛开展了

相关研究。美国空军研究实验室飞行器设计局与

NASA格林研究中心合作开发和验证了超声速混压

式进气道内采用微型涡流发生器阵列的先进流动控

制技术［77］。Charles等［78］的进一步研究发现，为达到

最佳的控制效果，微型斜坡式涡流发生器需要安装

在激波/边界层干扰区间上游，此时虽然不能完全消

除分离，但原先激波作用边界层导致的二维分离区

已经破碎为周期性的三维分离区，且尺度变小。

Blinde等［79］发现，多排阵列布置的微型斜坡式涡流发

生器可以降低激波/边界层干扰中的非定常特性。

Shinn等［80］的研究表明，在改善超声速进气道起动性

能方面微型涡流发生器也有较大的潜力，在无控制

情况下，来流马赫数为 2.0时能够起动的进气道在来

流马赫数 1.8时不起动，而在安装微型斜坡式涡流发

生器后进气道恢复了起动，并且缓解了进气道内的

激波振荡。尽管微型涡流发生器对进气道内激波/边
界层干扰的控制能力已被证实，但是，其控制能力还

是显得相对不足。因此，张悦等［81］提出了一种基于

大后掠的微型斜坡式涡流发生器阵列的激波/边界层

干扰的控制方法，并通过仿真和实验相结合的方法，

验证了该种涡流发生器确实能够有效控制激波诱导

的边界层分离。如图 22所示，在使用时该涡流发生

器阵列置于激波/边界层干扰区间，涡流发生器特殊

的结构诱导出“预增压效应”、“分割效应”、“限流效

应”和“掺混效应”，有效地抑制了边界层分离，促进

了分离流动的再附［81］。

随着研究的不断深入，张悦等［82］利用形状记忆

合金实现了可变形的大后掠涡流发生器，并将其与

进气道融合。其设计思路是在进气道口部布置大后

掠涡流发生器，当进气道口部分离对其性能影响较

小时，涡流发生器与进气道下壁面融合，避免下游流

场受到其诱导的旋涡的干扰；而当进气道唇罩激波

入射诱导出大尺度的边界层分离包时，涡流发生器

出现以抑制边界层分离。图 23给出了涡流发生器在

风洞条件下的变形情况，图中 h为进气道通道高度。

可以看出，在风洞吹风条件下，成功实现了涡流发生

器的自动变形，并且实验和仿真结果表明，在大后掠

涡流发生器的控制下，进气道出口的总压恢复系数

明显提升。

3.3 壁面鼓包控制激波/边界层干扰

壁面鼓包是一种相对较新的流动控制方法，三

维壁面鼓包对机翼上的临界正激波/边界层干扰的控

制能力已通过大量的研究证明，并且研究者们发展

Fig. 20 Bleeding control for cowl shock wave/boundary

layer interaction [74]

Fig. 19 NPLS photographs of different bumps at its

symmetry plane [67]
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出了多种具有不同几何外形的三维壁面鼓包［83］。

针对发生于进气道内的斜激波 /边界层干扰，张悦

等［84-85］发展出了一种二维壁面鼓包控制唇罩激波 /
边界层干扰的方法，并给出了相应的设计准则，如图

24所示。仿真和实验结果均表明，当激波入射在鼓

包外凸面上时，二维鼓包具有较好的抑制边界层分

离的效果。其控制机理为：鼓包迎风侧压缩面的预

增压作用使得激波入射点附近的局部逆压梯度降

低；同时，鼓包外凸部分产生的膨胀波束促进当地边

界 层 再 附 ，从 而 实 现 对 激 波 /边 界 层 干 扰 的 有 效

抑制。

随后，张悦等［86-87］将壁面鼓包引入高超声速进气

道内，如图 25所示，通过壁面鼓包成功地对连续的唇

罩激波/边界层干扰进行了有效控制，显著提升了进

气道的性能。随后通过引入形状记忆合金，张悦等

提出了可变形壁面鼓包的概念，如图 26所示，当进气

道在高马赫数下工作时，壁面鼓包出现对激波诱导

的边界层分离进行抑制；而当进气道在低马赫数下

工作时，鼓包与壁面融为一体，以便于保持进气道起

动能力。通过风洞实验表明，记忆合金鼓包可以实

现自动变形并且对真实进气道口部连续入射的唇罩

激波导致的边界层分离有良好的控制效果，如图 27
所示。

二维壁面鼓包确实能够较好地控制进气道内唇

罩激波/边界层干扰，并且由于其高度低于边界层自

身厚度，因此并不会带来过大的附加阻力。但是在

高超声速条件下，鼓包的热防护以及宽域条件下鼓

包的控制能力还需要进一步的研究。

3.4 等离子体控制技术

等离子体流动控制技术自 2003年提出以来，就

Fig. 21 Different types of microvortex generators [76]

Fig. 22 SWBLI control by highly swept microramps[81]
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因拥有无需机械活动部件、响应速度快、自身重量

轻、工作频带宽、适应多工况等诸多优点而广受关

注［88］。等离子体流动控制技术根据电极放电形式

的 不 同 ，可 大 致 分 为 介 质 阻 挡 放 电（DBD，Dectric
Barrier Discharge）、表面电弧放电和等离子体合成射

流三种类型［89］。最初的介质阻挡放电激励器研究

集 中 在 控 制 翼 型 流 动 分 离 上 ，Corke 等［90］证 明 了

DBD对低速流动分离具有很好的控制效果，可以显

著提高翼型升阻比，并且通过优化设计实现了闭环

控制，大幅提高了控制能量。然而，由于该类型激励

器受激励电压、电极面积、击穿区域气体状态等因素

影响较大，产生的诱导速度最大为 10m/s，通过激励

器布置位置及控制参数的优化，目前能有效进行流

动控制的主流速度为 100m/s。表面电弧等离子体激

励器由布置在绝缘板上的耐高温烧蚀电极构成，直

接在主流中放电，利用快速焦耳加热效应形成的密

度梯度及相应产生的压缩波对流场施加控制。电极

可以做成不同形状，并且可以根据实际应用改变电

极数目和布置方式。Leonov等［91］使用该类激励器进

行了来流马赫数为 2的进气道流动控制实验，该型激

励器将第一道压缩激波位置从进气道内推至封口区

域，将第二道压缩激波弱化为压缩波，进而验证了该

类激励器在进气道流动控制中效果明显，如图 28所
示。然而，当主流速度较高时，电弧会被吹至下游，

引起放电不稳定，此外，维持放电能量较高也限制了

其进一步发展。

等离子体合成射流是通过火花放电产生的焦

耳热，将激励器腔体内的空气加热，腔体内气体压

力快速升高驱使气体以射流高速喷出，一个工作周

期分为能量沉积、放电和气体再吸入三个阶段，其

兼具 DBD形式的放电稳定可控，工作带宽高，在腔

体内放电稳定电弧不会轻易吹散和表面电弧放电

的动量注入能力强的优点。在等离子体射流流态

研究方面，Thomas等［92］得到清晰的合成射流结构，

如图 29所示，两道前驱激波和随后的羽流有直观

的视觉显示并推测第二道前驱激波与腔体壁面反

射形成。Zhang等［93］还研究了不同气压下等离子体

射流特性。 Laurendeau等［94］利用以激光为光源的

PIV测量手段，刻画出小孔单次合成射流的涡环内

部速度分布，表明小孔射流是由一系列涡环对组

成。Narayanaswamy等［95］针对来流马赫数为 3的压

缩拐角激波 /边界层干扰进行了相应研究，发现合

成射流在射流发出后不同时间段，分离区域相比无

控制效果时大小变化不定，因而认为等离子体合成

射流适合锁定激波 /边界层干扰振荡频率，从而避

免结构发生共振。Huang等［96］针对来流马赫数为 3

Fig. 23 SWBLI control by variable VG [82]

Fig. 25 SWBLI control by a bump in a hypersonic inlet

Fig. 24 SWBLI control by a two-dimensional bump
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的压缩拐角激波 /边界层干扰进行了相应研究，发

现合成射流在射流发出后不同时间段，射流对于

激波 /边界层干扰区域的影响并不相同，有些时刻

Fig. 26 SWBLI control method with a deformable bump

Fig. 27 Experimental results of SWBLI control with a

deformable bump

Fig. 28 Schlieren visualization of shock structure at

freestream Mach number of 2.5

Fig. 29 Schlieren of sparkjet[92]

254



进气道内激波/边界层干扰及控制研究进展第 41 卷 第 2 期

下可能会使得分离包增加。通过以上分析，虽然

目前基于等离子体激励器的研究取得了较大的进

步，但是在激波 /边界层干扰的控制方面，其控制能

力还需进一步增强和优化，消除其对流动的负面

影响。

4 总结与展望

作为一种复杂的超声速、多波系、变截面管内增

压装置，超声速/高超声速进气道内激波/边界层干扰

问题存在明显的特殊性。通过大量的基础性研究工

作，研究者们目前对这类干扰特性已经有了一定的

认识，有针对性发展出了边界层放气、微型涡流发生

器等一系列的流动控制方法，并通过了风洞实验验

证。但是，仍有以下基础性问题需要重点解决：

（1）由于进气道内复杂的背景波系，激波/边界层

干扰不再是传统基础研究中那种单道激波/边界层干

扰的情况，而表现为连续多道激波或者交替出现的

激波、膨胀波与边界层干扰的流场。在该流场下发

生的激波/边界层干扰特性值得深入研究。

（2）进气道内发生的激波/边界层干扰受到通道

侧壁以及压缩型面设计的影响，不再是单纯某一种

干扰，而是几类激波/边界层干扰耦合的结果。因此，

通道内多种类型激波/边界层干扰的耦合特性需要更

进一步的研究。

（3）需要重点发展针对宽域条件下进气道内的

高效、低损失的激波/边界层干扰的控制方法，保证进

气道稳定工作。

致 谢：感谢国家自然科学基金、中国博士后科学基金、
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