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唇罩激波/边界层干扰的壁面鼓包/
次流循环组合控制方法研究 *
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摘 要：为了对超声速、高超声速进气道内多道连续唇罩激波/边界层干扰现象进行有效控制，提

出了一种壁面鼓包/次流循环的组合控制方法，并对相关流动机理及参数影响规律进行了研究。结果表

明：通过小尺度鼓包迎风侧弱压缩波束的预增压效应，实现对第一道唇罩激波/边界层干扰的控制；同

时，在压差力的驱动下，鼓包下游第二道唇罩激波作用导致的边界层分离包内的低能流进入次流循环装

置，并从上游压缩面上的吹气缝喷出，实现对第二道唇罩入射激波的控制。在鼓包与次流循环装置的共

同作用下，两道唇罩激波产生的边界层分离被有效隔离并分别控制。同时，本控制方案不会造成进气道

捕获流量的损失。相较于无控制方案，鼓包/次流循环组合控制方案可以在来流马赫数为3.95～6.95内实

现对多道连续唇罩激波/边界层干扰的控制，改善内通道中的流动，提高进气道的总压恢复性能，最大

改善幅度可以达到15.7%。此外，为保证控制效果，应选择合适的吹气缝和引气缝位置。
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Control of Cowl Shock/Boundary Layer Interaction by Bump/
Secondary Flow Circulation
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Abstract：To control the continuous cowl shock/boundary layer interaction in a supersonic/hypersonic in⁃
let，a new control method by the combination of a bump and secondary flow circulation is brought forward. The
flow mechanism and effects of parameters are investigated by computational method. Results show that the first
cowl shock/boundary layer interaction can be controlled by the precompression effect induced by the weak com⁃
pression waves at the windward side of the small-scale bump. At the same time，the low-momentum flow in the
separation bubble induced by the second cowl shock is driven into the secondary flow circulation device by the
pressure differential and then injected into the primary flow through the blow slot in the inlet ramp，which con⁃
trols the second cowl shock/boundary layer interaction. Under the combined effect of the bump and secondary flow
circulation，the separation induced by the two cowl shocks is effectively isolated and separately controlled. Mean⁃
while，this control method can avoid the loss of the inlet captured mass flow rate. As compared with the uncon⁃
trolled case，the bump/secondary circulation control method can realize the control of the continuous cowl shocks/
boundary layer at the freestream Mach number range of 3.95～6.95. The flow in the inlet can be enhanced and the

* 收稿日期：2017-07-24；修订日期：2017-09-05。
作者简介：程代姝，女，硕士，讲师，研究领域为内流空气动力学。E-mail: fzdso26@126.com
通讯作者：张 悦，男，博士，讲师，研究领域为内流空气动力学。E-mail: y.zhang@nuaa.edu.cn



第39卷 第8期 唇罩激波/边界层干扰的壁面鼓包/次流循环组合控制方法研究 1745

total pressure recovery ratio is improved. The most improvement of the total pressure recovery ratio can reach
15.7%. In addition，the locations of the blow slot and the bleed slot should be set appropriately to ensure the con⁃
trol effect.

Key words：Hypersonic/supersonic inlet；Cowl shock/boundary layer interaction；Boundary layer separa⁃
tion；Bump/secondary flow circulation

1 引 言

作为高速吸气式航空航天飞行器的重要气动部

件，进气道肩负着捕获自由来流、转换来流动能、调

节出口流场品质、隔离上下游扰动等多项功能，对推

进系统的工作效率、工作包线等均有着直接影响［1］。

同时，进气道位于吸气式推进系统的最前端，是推进

系统与飞行器内部/外部流动发生耦合作用以及实现

两者一体化设计的关键部位。对于超声速、高超声

速进气道而言，其对捕获来流的减速增压作用主要

依靠不同配置的激波系来实现，而进气道在工作过

程中，其内部边界层不断发展，这使得激波/边界层干

扰现象成为各类超声速、高超声速进气道中的重要

流动现象［2～4］。其中，进气道唇罩激波与口部边界层

间的干扰往往较为强烈，在较高的马赫数下将会导

致显著的边界层分离，甚至导致进气道不启动，对进

气道的工作性能和运行能力有较大影响。因此，有

必要采取合适的控制措施，实现对发生于进气道口

部的唇罩激波/边界层干扰现象的有效控制［5］。

目前，针对激波/边界层干扰的控制方法主要有

边界层抽吸［6～10］、吹除［11，12］、磁流体（MHD）等主动控

制［13～15］以及涡流发生器［16～18］、次流循环腔［20］等被动

控制方式。其中，边界层抽吸是目前使用较为广泛

的一种方法，其通过泄除边界层低能流以达到抵抗

分离的目的，但该方法不可避免的会带来放气阻力、

捕获流量损失、防热设计困难等负面影响。近年来，

微型涡流发生器获得越来越多研究者的关注，其高

度仅有边界层厚度的 10%～70%，极大地减小了附加

阻力，与传统涡流发生器相比，其产生的流向涡可以

在边界层中保持较长的距离，不易因上升而脱离边

界层；相对于其它流动控制技术，其主要优点在于不

需要额外的能量与质量供应。但是，涡流发生器在

高马赫数时控制效果欠佳，且在高超声速条件下还

必须对其采取专门的热防护措施防止被烧蚀。此

外，磁流体（MHD）控制方式通过在壁面埋入电极以

产生等离子体，并外加合适的电磁场，产生洛伦兹力

对其进行加速，以带动边界层底部的低速流动，使得

边界层速度型变得饱满，从而达到推迟边界层分离，

减小分离区尺寸，缓解甚至消除由于边界层分离带

来的影响［19］。但是该方法的实现需要外加等离子体

激励装置、可调节的电磁设备等，显然会增加整个系

统的复杂性，给进气道的性能带来负面影响。该方

法目前也仅处于实验室研究阶段。

为更好地实现对进气道内激波/边界层干扰的控

制，文献［21，22］提出了一种基于自动变形鼓包的激

波/边界层控制方法，并将其应用于实际进气道中［23］。

研究结果表明，该方法能够在不损失进气道流量、不

增加热防护负担的基础上，较大幅度地改善超声速

进气道内的流动特性，给进气道性能带来明显收益。

但是，单纯使用鼓包来控制进气道内多道连续唇罩

激波/边界层干扰时，要求鼓包长度较长，达到通道高

度的 3～4倍［23］。这就给进气道口部型面及隔离段的

设计带来新的挑战。针对这一问题，本文提出了一

种壁面鼓包/次流循环组合控制的方法，通过鼓包与

次流循环的结合，实现对进气道内连续多道唇罩激

波/边界层干扰的控制。而后借助仿真手段证实了该

设计概念的可行性，并对相关流动机理和参数影响

规律进行了分析。

2 研究对象和仿真方法

2.1 控制方法介绍

本文提出了一种壁面鼓包/次流循环组合控制的

方法，其工作机理如图 1所示。在唇罩具有连续偏折

角的进气道口部设计一鼓包，其高度小于当地边界

层厚度，以保证进气道的起动特性。在鼓包下方布

置一套专门的次流循环装置，该循环装置的次流引

气口位于鼓包下游，次流出口位于进气道前体压缩

面上，在引气口和出气口之间安装有一阀门，用以控

制次流循环的开启和关闭。当进气道在低马赫数工

作时，循环装置阀门处于关闭状态，鼓包专注控制第

一道唇罩激波；当工作马赫数增大，第二道唇罩激波

的影响逐渐明显，循环装置的阀门打开，位于鼓包下

游的第二道唇罩激波入射点附近的边界层低能流进

入次流循环装置，并在进气道的压缩面上喷出，实现

对第二道唇罩激波/边界层干扰的控制。结合上游鼓

包对第一道唇罩激波/边界层干扰的控制效果，最终
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实现对两道连续的唇罩激波/边界层干扰的控制。同

时，本控制方法还保证了进气道的捕获流量不受损失。

Fig. 1 Mechanism of cowl shock/boundary layer control by

combination of a bump and secondary flow circulation

2.2 物理模型

为了便于进行流动机理和参数影响规律的研

究，专门设计了一个简化的高超声速进气道，其前体

采用一级压缩，压缩角为 θ，唇罩为两级压缩，第一级

压缩角为 β，在进气道肩点附近有一个鼓包，鼓包下

方布置一次流循环装置，见图 2（a）所示。进气道进

口高度为 hin，内通道高度为 H，长度为 L，唇罩长度为

lcowl。研究中，坐标系原点放置于进气道肩点处。图 2
（b）给出了循环装置部分的放大图。鼓包的起始点

与进气道肩点重合，长度为 lb，宽度为 hb。吹气缝在

鼓包上游，其中点与进气道肩点的距离为 l1，宽度为

w1，与压缩面的夹角为 δ1，下方的腔体长为 lc1，高为

hc1。而引气缝在鼓包下游，其中点与进气道肩点的

距离为 l2，宽度为 w2，与内通道下壁面的夹角为 δ2，下

方的引流腔长为 lc2，高为 hc2。引流腔和吹气腔之间

用一管道相连。此外，为了能够与后续的试验验证

相对应，研究中通过改变模型的攻角来改变进气

道的入口马赫数。当来流马赫数为 4.92，模型攻角

从-5°变到 7°时，进气道的内通道入口马赫数从 2.54
变到 3.65，这样对应于模型在 0°攻角状态下的来流马

赫数从 3.95～6.95变化。

（a）General view

（b）Close view

Fig. 2 Adopted model

2.3 仿真方法

本文的仿真工作采用基于有限体积法的二维 N-
S 方程求解器进行，其中无粘对流通量使用 Roe 格式

进行差分分裂，其界面上的左右状态值通过具有二

阶精度的差值得到。湍流模型选用 SST k-ω模型，使

用二阶精度的格式进行离散，迭代过程的收敛以各

方程残差均下降 4 个数量级为准则。研究中选择的

计算域如图 3 所示，所采用的网格如图 4 所示。网格

单元总数约为 7×104，并保证近壁处的 y+在 1 附近。

此 外 ，仿 真 中 的 自 由 来 流 马 赫 数 为 4.92，静 压 为

1962.54Pa，静温为 90.5K。

Fig. 3 Computational domain

Fig. 4 Adopted mesh

2.4 算例验证

为检验仿真手段对激波/边界层干扰现象的预测

能力，对 Tan在文献［24］中公布的其在南京航空航天

大学 NHW 高超声速风洞中进行的进气道/隔离段实

验的数据进行了检验。仿真中的参数设置与实验条

件 完 全 一 致 ：来 流 马 赫 数 为 4.92，风 洞 来 流 总 压

0.7MPa，总温 580K。图 5（a）、5（b）分别给出了仿真和

实验获得的模型上、下壁面的静压分布情况。可以

看出，仿真所获得的曲线与实验数据吻合得较好。

因此，本文所采用的仿真手段能够较为准确地预测

激波/边界层干扰区间内的流动，具有较高的可信度。

3 结果分析

3.1 不同控制方案下进气道的性能和流动特征

首先对无控制状态下进气道唇罩激波/边界层干

扰特性进行研究。选取进气道参数为：前体压缩角

θ=20°，第一级唇罩压缩角 β=11°，内通道喉道高度 H=
16mm，长度 L=11.44H，唇罩长度 lcowl=2.19H。此时，进

气道入口马赫数为 2.99。图 6 给出了仿真获得的无

控制时的流动情况，可以看出，在两道连续的唇罩激
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波作用下，进气道口部出现一个轮廓呈梯形的大尺

度分离包，其起始点甚至越过进气道肩点，在高度方

向上占据了三分之一的通道高度。由于边界层分离

包的存在，诱导出了一系列复杂的波系结构：在分离

包的前部形成了一道强的分离诱导激波，在分离包

尾部的弱压缩波束汇聚成一道再压缩斜激波，上述

波系还在通道内多次反射和相互干扰，增大了进气

道内的流动损失。从图 7 无控制状态下进气道下壁

面的静压分布（见图中黑色虚线）中也可以看出，由

于大尺度分离包的存在，在进气道的入口处存在一

明显的压力平台，宽度达到 1.0H。显然，在进气道口

部出现这样大尺度的分离包将会对进气道性能带来

显著的负面影响。此时，进气道内通道的总压恢复

系数仅为 0.644。

（a）Pressure distributions on ramp side surface

（b）Pressure distributions on cowl side surface

Fig. 5 Surface pressure distribution on ramp and cowl

surfaces

Fig. 6 Flow structure in the inlet without any control

methods at Main=2.99

Fig. 7 Static pressure distributions on ramp-side surface in

inlet at Main=2.99

为改善图 6中的流动，在进气道口部布置一小尺

度鼓包，鼓包起始点与进气道肩点重合。鼓包外形

参数根据文献［21］中的选取原则确定，鼓包长度 lb=
1.25H，高度 hb=0.125H，形状控制因子 A=1，B=1，鼓包

最高点位于肩点下游 0.375H处。图 8 给出了单纯鼓

包控制下进气道内的流动情况，可以看出，鼓包最高

点上游的分离基本消失，但是最高点下游仍存在较

大的分离包，与图 6 不带任何控制的状态相比，该分

离包的高度有所降低，且分离包起始和结束的位置

均有所推后。这点从图 7 单纯鼓包控制方案下壁面

的压力分布中也可以得到印证（见图中蓝色点划

线）：在进气道口部仍存在一明显的压力平台，该压

力平台的宽度达到 0.8H，略短于无控制方案，且其起

始点与结束点均较无控制方案有所推迟，压力升高

的幅度也有所减小，表明分离包尺度有所减小，分离

激波的强度有所减弱。此时，进气道内通道的总压

恢复系数升高到 0.719，较无控制状态提高了 11.6%。

这主要是由于鼓包迎风侧产生的弱压缩波束，在一

定程度上缓解了进气道肩点处的分离，降低了进气

道内通道中的流动损失，改善了总压恢复性能。但

同时也说明，长度为 1.25H的鼓包，仅能够对第一道

唇罩入射激波产生作用，无法兼顾第二道唇罩入射

激波，在鼓包下游仍存在较大尺度的分离包。因此，

有必要对这种状态下的流动进行进一步的控制。

Fig. 8 Flow structure in inlet with only bump control at

Main=2.99
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在相同的来流条件、激波入射条件下引入次流

循环控制。循环装置由一条引气缝、一条吹气缝以

及相应的腔体和连接管路组成，相关几何参数分别

为：l1=2.42H，w1=0.16H，hc1=0.94H，lc1=0.75H，δ1=10°，
l2=1.69H，w2=0.19H，hc2=0.94H，lc2=H，δ2=30°。图 9 给

出了引入次流循环后进气道内的流动情况，可以看

出，此时进气道口部由唇罩激波作用导致的分离几

乎完全消失。这点从图 7 中鼓包/次流循环组合控制

方案下壁面的静压分布（见图中红色实线）中也可以

得到印证，其中红色虚线表示的是在引气缝和吹气

缝处建立一虚拟平面上的静压。从该曲线上可以明

显看出，原先由于分离而产生的压力平台消失了，并

且在吹气缝和引气缝所在位置存在明显的压差，其

平均静压比达到了 1.36。正是在这一压比的驱动下，

鼓包下游的边界层低能流进入次流循环装置，并从

进气道的压缩面上喷出，从而实现了对第二道唇罩

激波的控制，并且保证了进气道的捕获流量不受损

失。次流循环装置工作过程中，次流循环量占进气

道总捕获流量的比重很小，仅为 1.27%。同时，鼓包

仍然起到了控制第一道唇罩激波的作用。在鼓包和

次流循环装置的共同作用下，两道唇罩激波产生的

逆压强梯度被隔离，防止两者相互耦合，从而实现了

对进气道内连续多道唇罩激波入射导致的边界层分

离的抑制。至于吹气缝处，在吹出气流的影响下，其

气动边界略微鼓起形成气动鼓包，并在该鼓包的迎

风面产生弱压缩波束，背风面产生膨胀波束，但这两

道波束强度不大，对进气道进口前的流场影响不大。

此时，进气道的总压恢复系数为 0.730，较单纯鼓包控

制方案提高了 1.5%，而较无控制方案提高了 13.4%。

进一步观察图 7 中鼓包/次流循环组合控制方案

下壁面的静压分布可以发现，鼓包处的静压曲线呈

现出先增大后减小，而后又增大的状态。这主要是

由于鼓包最高点下游分离包的消失，改变了边界层

的气动边界，鼓包背风侧外凸部分产生的膨胀波束

发挥了作用，从而在压力曲线上出现了一个下降的

趋势。但也正是由于分离包的消失，原先因边界层

分离而产生的分离激波及其反射激波消失了，取而

代之的是第二道唇罩入射激波产生的反射激波以及

鼓包背风面内凹部分汇聚而成的弱压缩波束。因

此，壁面气流在引气缝位置连续经历了第二道唇罩

入射激波及其反射激波以及弱压缩波束的作用，压

力大大升高，且其升高幅度远大于单纯鼓包控制方案。

图 10 给出了引气缝下游 x=3.25H处内通道截面

边界层的速度分布（截面位置在图 8、图 9中用黑色实

线标出）。可以看出，在单纯鼓包控制方案中，该截

面的速度型分布较为瘦弱且边界层较厚，而引入次

流循环腔后，该截面的速度型变得更加饱满，并且边

界层厚度明显减小，表明鼓包/次流循环对降低内通

道边界层厚度、提高边界层耐反压能力十分有益。

Fig. 9 Flow structure in inlet with bump/secondary flow

circulation control at Main=2.99

Fig. 10 Comparison of velocity profiles at x=3.25H with

and without secondary flow circulation at Main=2.99

综合以上分析可知，鼓包/次流循环组合控制方

案可以较好地实现对进气道内多道连续唇罩激波入

射导致的大面积边界层分离的控制。通过小尺度壁

面鼓包与次流循环装置分别控制第一道和第二道唇

罩激波，并且隔离两者的逆压强梯度，防止相互耦

合。因此，该组合控制方法是合理可行的。

3.2 不同入口马赫数下鼓包/次流循环控制方案的

性能

在实际工作条件下，唇罩激波的入射位置及强

度会随入口马赫数的不同而变化，因此专门对不同

进口马赫数下壁面鼓包/次流循环控制方案的性能展

开研究。为了便于与后续试验研究相对应，仿真中

通过改变模型攻角的方式来改变进气道的入口马赫

数：设置模型攻角分别为-5°，0°，3.7°，7°，对应进气道

入口马赫数分别为 2.54，2.99，3.34，3.65。图 11 给出

了不同入口马赫数下无控制方案、单纯鼓包控制方

案以及鼓包/次流循环组合控制方案的总压恢复系

数。其中，次流循环装置在进口马赫数大于 2.99 时

才工作，所以鼓包/次流循环组合控制方案的总压恢
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复曲线上只有三个点。可以看出，随着入口马赫数

的增大，三种方案的总压恢复系数均不断减小。但

是相较于无控制方案，单纯鼓包控制和鼓包/次流循

环组合控制方案均有效地提高了进气道的总压恢复

性能，且鼓包/次流循环组合控制方案的性能明显优

于单纯鼓包控制方案。当进气道入口马赫数为 3.34
时，鼓包/次流循环组合控制方案的总压恢复系数达

到最大的改善幅度，较单纯鼓包控制方案提高了

7.1%，较无控制方案提高了 15.7%。

Fig. 11 Total pressure recovery ratio with different Mach

numbers at inlet entrance

图 12、13 分别给出了进气道入口马赫数为 3.34
和 3.65 时，仅鼓包控制方案和鼓包/次流循环组合控

制方案的马赫数分布。可以看出，在更高马赫数下，

组合控制方案对进气道进口处的边界层分离的抑制

效果均要好于单纯鼓包控制的方案。而比较图 9，12
（b），13（b）可以发现，随着进口马赫数的增大，鼓包/
次流循环控制方案进口处的分离也随之增大。这主

要有两方面原因：一方面，进口马赫数的增大使得唇

罩激波的强度增大，进气道进口处的分离也必然随

之增大；另一方面，随着进口马赫数的增大，激波入

射点后移，鼓包/次流循环装置的循环能力也有所减

弱。这点可以从表 1 中不同进口马赫数下的次流循

环参数得到解释，表中，pbleed /pblow 表示引气缝和吹气

缝上的平均静压比，m sec /m cap 表示的是次流循环量与

进气道捕获流量之比。可以看出，随着进口马赫数

的增大，引气缝和吹气缝之间的平均静压比却逐渐

减小，因此，驱动二次流循环的压力梯度减弱，导致

循环系统对边界层低能流的排移能力逐渐减弱，次

流循环量也因此逐渐减小。但总体而言，鼓包/次流

循环控制方案仍能够在高马赫数状态起到对连续多

道唇罩激波入射导致的边界层分离的抑制作用。

（a）Only bump control

（b）Bump/secondary flow circulation control

Fig. 12 Flow structure in inlet at Main=3.34

（a）Only bump control

（b）Bump/secondary flow circulation control

Fig. 13 Flow structure in inlet at Main=3.65

Table 1 Parameters of secondary flow circulation with

different Mach numbers at inlet entrance

Ma in

pbleed /pblow

( m sec /m cap )/%

2.99
1.36
1.27

3.34
1.23
0.71

3.65
1.18
0.58

3.3 吹气缝位置的影响

选取了 l1=1.92H，2.17H，2.42H，2.67H 对吹气缝

位置的影响进行了研究，图 14 给出了入口马赫数为

2.99 时，进气道的总压恢复系数随吹气缝位置的变

化。可以看出，随着吹气缝位置逐渐远离进气道肩

点，其总压恢复系数先增大后减小，在 l1=2.17H时达

到最大值 0.744，在 l1=1.92H时，总压恢复系数最低，

仅为 0.724，但仍高于单纯鼓包控制状态下的总压恢

复系数 0.719。
图 15 给出了不同吹气缝位置下进气道内的流

动，l1=2.42H时的流动情况见图 9。可以看出，随着吹

气缝位置逐渐远离进气道肩点，吹气缝吹出气流产
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生的气动鼓包逐渐前移，其诱导产生的附加波系也

随之前移，但其最前沿的扰动波仍在唇口前缘之后，

从而不会影响进气道的捕获流量。

Fig. 14 Total pressure recovery ratio with different blow

slot locations at Main=2.99

（a）l1=1.92H

（b）l1=2.17H

（c）l1=2.67H

Fig. 15 Flow structures in inlet with different blow slot

locations at Main=2.99

进一步的研究表明，当 l1≤1.63H时，进气道将出

现不启动的状况。这点可以从图 16不同吹气缝位置

下，进气道肩点上游 H处的内通道截面的速度分布

（截面位置在图 15中用黑色实线标出）得到解释。可

以看出，随着吹气缝位置逐渐靠近进气道肩点，鼓包

前缘边界层内吹出气流与主流的掺混越来越不充

分，截面处的速度分布变得越来越瘦弱，因而抵抗边

界层逆压强梯度的能力也越来越差，也越来越容易

出现边界层分离。当 l1=1.63H时，在唇罩激波的逆压

强梯度作用下，边界层因出现大面积的分离而堵塞

流道导致进气道不起动。因此，对于本文所研究的

模型，为保证循环装置的控制效果，且不影响进气道

的捕获流量，吹气缝的位置应选择 1.92H<l1≤2.67H。

Fig. 16 Velocity profiles at the position H upstream leading

edge of inlet with different blow slot locations at Main=2.99

3.4 引气缝位置的影响

选取 l2=1.56H，1.69H，1.81H，1.94H 对引气缝位

置的影响进行研究，图 17 给出了入口马赫数为 2.99
时，进气道的总压恢复系数随引气缝位置的变化。

可以看出，随着引气缝逐渐向下游移动，进气道内通

道的总压恢复系数先逐渐减小，到 l2=1.81H时达到最

低值 0.729，但仍高于单纯鼓包控制状态下的总压恢

复系数 0.719，而后又小幅上升。结合图 18中不同引

气缝位置下，进气道内亚声速区的流动分析，当 l2=
1.56H时，进气道进口处的分离区最大，但在引气缝

下游，进气道上壁面由鼓包诱导激波造成的分离区

最小，此时通道内的损失反而最小，所以获得了最佳

的总压恢复性能。而当 l2=1.56H时，引气缝的位置在

第二道唇罩激波的入射位置之前；当 l2≥1.69H时，第

二道唇罩激波的入射位置均在引气缝的宽度范围

内。因此图 18（b），18（c），18（d）中引气缝附近亚声

速区的形状类似，总压恢复系数也较为接近，对分离

的抑制效果也明显好于图 18（a）。

图 19 给出了不同引气缝位置下，进气道肩点下

游 1.38H截面的速度分布（截面位置在图 18 中用黑

色实线标出）。由于 l2=1.56H时该截面处有分离，所

以未给出此时该截面的速度分布。可以看出，随着

引气缝的位置逐渐后移，边界层的速度型变得越来

越瘦弱，而且这种变瘦弱的趋势越来越明显。进一

步的仿真表明，当 l2≥2.06H时，这种瘦弱的速度分布
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将难以抵御边界层的逆压强梯度而出现显著分离。

因此，为保证对进气道口部分离的控制效果，需选择

合适的引气缝位置，保证第二道唇罩激波的入射位

置正好位于引气缝的范围内。对于本文所研究的模

型，应选择 1.69H≤l2≤1.94H。

Fig. 17 Total pressure recovery ratio with different bleed

slot locations at Main=2.99

（a）l2=1.56H

（b）l2=1.69H

（c）l2=1.81H

（d）l2=1.94H

Fig. 18 Subsonic flow in inlet with different bleed slot

locations at Main=2.99

Fig. 19 Velocity profiles at position 1.38H downstream

leading edge of inlet with different bleed slot locations at

Main=2.99

4 结 论

本文提出了一种壁面鼓包/次流循环组合的唇罩

激波/边界层干扰控制方法，并通过数值仿真研究了

该方法的可行性，同时分析了进气道进口马赫数、吹气

缝位置和引气缝位置的影响，获得了以下主要结论：

（1）壁面鼓包/次流循环组合控制的方法能够有

效抑制多道连续唇罩激波入射导致的大面积边界层

分离，改善通道内的流动状态，并保证进气道的捕获

流量，因此，激波/边界层干扰的壁面鼓包/次流循环

组合控制方法是合理可行的。

（2）激波/边界层干扰的壁面鼓包/次流循环组合

控制方法的工作机理主要在于：通过鼓包迎风侧弱

压缩波束的预增压效应，实现对第一道唇罩激波入

射导致的边界层分离的抑制；而后，在第二道唇罩激

波入射位置处通过压差驱动激波入射点附近低能流

进入次流循环装置，并从进气道的压缩面喷出形成

次流循环，实现对第二道唇罩入射激波导致的边界

层分离的控制。鼓包和次流循环装置共同作用，隔

离了两道唇罩激波产生的逆压强梯度，防止其相互

耦合，从而实现对多道连续唇罩激波入射导致的大

面积分离的控制。

（3）鼓包/次流循环组合控制方案能够在来流马

赫数为 3.95～6.95 内实现对多道连续唇罩激波/边界

层干扰的控制，有效抑制进气道进口处的边界层分

离，改善进气道出口的总压恢复，相较不控制方案，

最大改善幅度可以达到 15.7%。

（4）吹气缝和引气缝的位置对鼓包/次流循环组

合控制方案的性能改善效果均有一定的影响。对于所

研究的模型，为保证控制效果，吹气缝的位置应选择

1.92H<l1≤2.67H，引气缝的位置应选择1.69H≤l2≤1.94H。
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