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立楔诱导高超声速分离流动的被动控制研究
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摘　　　要：双模态超燃冲压发动机由于压力扰动可能发生不起动现象，造成推力严重下降，对飞行稳定性

与飞行安全具有很强的破坏性．不起动初始阶段主要受到激波与边界层相互作用引起的流动分离影响，希望

通过控制分离达到改善流动的目的．采用５阶特征型 ＷＥＮＯ（ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ　ｎｏｎ－ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒ）格式与３阶

ＴＶＤ（ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ）型Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ（Ｒ－Ｋ）格式的高精度数值方法，求解三维Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）

方程，研究与分析了凸起物和被动吹吸两种被动控制方法对激波与边界层相互作用导致的高超声速流动分

离现象的控制效果．结果表明：凸起物通过诱导流向涡形成，改变空间压力分布，减弱二次分离，影响分离结

构；吹吸方式的被动控制技术通过平衡分离区与再附区之间的高低压差，降低逆压梯度，使压力分布与分离

区域发生改变．
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　　双模态超燃冲压发动机是为发展未来新一代
高超声速大气层和空间飞行器而提出的重要推进

技术之一．自１９６４年此概念问世以来［１］，大量研
究工作在复杂流场理解、发动机性能改善、实际应
用方法发展等领域内被开展．
双模态超燃冲压发动机在飞行马赫数为低超

声速时处于亚燃模态，在飞行马赫数达到高超声
速时转换为超燃模态，进气道与隔离段是提供燃
烧前的气体压缩［２］的基本装置．其中，隔离段除了
提供气体压缩，还可减小进气道至燃烧室间的压
力扰动敏感性．亚燃模态时隔离段内存在强激波
系，流动经过激波串后压力升高，调整到由燃烧室
确定的背压［３］．Ｌｅ等［４］指出若燃烧室压力增加，
则激波串长度增加，以平衡隔离段背压和燃烧室
压力，且增加隔离段长度将升高可以达到的最大
背压［５］．尽管如此，当隔离段长度超过临界值后，
黏性效应成为主导作用并开始降低背压．超燃模
态的主要不同就在于进入燃烧室的气流是超声速

的．不幸的是，不论超燃模态还是亚燃模态都很容
易受到一种非常不利的运转模式的影响，即不起
动．在进行超声速飞行时，已起动的双模态冲压发
动机的上游或下游若发生大的压力扰动，将导致
激波串吐出现象，从而引起不起动．由于激波系从
发动机中被弹出，在进气道外部会形成一道弓形
激波，弓形激波与进气道间的距离导致流动溢出，
经过进气道和隔离段的质量流率降低，导致推力
严重下降．在超声速飞行中发动机突然失灵对于
飞行器来说是破坏性的，有可能导致极大的推力
变化和飞行器停机．
随着对更快、更高效的跨大气层运输的追求，

以及伴随而来的超声速进气道内发生的并不希望

看到的不起动现象，促使更多的研究致力于理解
并最终控制超声速进气道不起动．Ｗａｇｎｅｒ等［６］

研究了不起动过程，注意到隔离段内的激波会导
致侧壁边界层分离，并提到这种边界层分离实际
上造成了黏性阻塞，加之试验中尾板升起至较高
角度造成的面积阻塞，引起了进气道－隔离段的壅
塞，诱导了不起动过程．可见，边界层分离在不起
动的起始阶段扮演着很重要的角色［７－８］，而造成这
种超声速或高超声速边界层分离的激波／边界层
相互作用又是非常复杂的流动现象，因此控制这
些现象仍然面临非常大的挑战［９］．本文应用高精
度格式进行数值模拟，在理解分离机理的基础上，
对分离流动的被动控制方法进行研究．主要采用
了两类技术：一是涡发生器；二是被动吹吸方法．

通过得到的平板壁面的极限流线结构，流向涡、压
力等参数沿流向、展向的分布曲线，比较分析两种
被动控制方式的控制机理与效果，为进一步深化
分离流动控制方法的研究奠定了基础，对分离流
动的机理研究和流动控制的工程应用都具有较为

重要的意义．

１　研究方法

１．１　模型与计算条件

为简化物理问题，着重激波与边界层相互作
用造成的边界层分离机理与控制研究，本文未采
用实际进气道隔离段的复杂模型，利用立楔诱导
的方法形成激波与边界层相互作用现象，立楔用
以生成斜激波，平板则模拟进气道与隔离段侧壁，
忽略底板与另一面侧壁．图１即采用的计算模型．
具体的，平板长６５ｃｍ，其中立楔顶点前平板长度

１５ｃｍ；宽度为３０ｃｍ；立楔的半楔角为１０°，高度为

１０ｃｍ．采用的网格数为１２０×５０×１００，在壁面和
立楔顶点附近区域加密．

图１　计算模型

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌ

来流参数给定单位雷诺数Ｒｅ＝１．１×１０５，

Ｔ＝４７．７Ｋ，Ｍａ＝６．入口条件取自根据来流参数
计算得到的平板流动结果，通过给定速度型使本
计算模型中的平板边界层自入口处便具有一定厚

度，且避免平板前缘弱激波的影响．气体参数由量
热完全气体模型确定．壁面取无滑移等温条件，其
中Ｔｗ＝２９４．４４Ｋ．

１．２　计算方法

１．２．１　控制方程

对于所选模型，特征Ｒｅ在１０４～１０５ 量级，考
虑湍流模型会得到稍许不同的数值结果，但不影
响流场结构与曲线变化规律，且本文主要目的在
于机理上研究被动控制方法与效果，因此控制方

０８３
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程选择三维可压缩层流Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程，可以
写为

Ｕ
ｔ＋

Ｆ
ｘ＋

Ｇ
ｙ＋

Ｈ
ｚ ＝

Ｆｖ
ｘ ＋

Ｇｖ
ｙ ＋

Ｈｖ

ｚ
（１）

其中Ｕ 为守恒型独立变量，Ｆ，Ｇ，Ｈ 分别为ｘ，ｙ，

ｚ方向的对流通量，Ｆｖ，Ｇｖ，Ｈｖ 分别为ｘ，ｙ，ｚ方
向的输运通量．上述独立变量、通量的具体形式参
见文献［１０］．

１．２．２　特征型５阶 ＷＥＮＯ（ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ｅｓｓｅｎｔｉａｌｌｙ
ｎｏｎ－ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒｙ）格式

　　ＷＥＮＯ格式［１１］的不断发展证明了其算法的
可靠性与高精度，对激波的捕捉和光滑流场的高
分辨率使其成为计算高超声速复杂流场的理想工

具，但针对此类流场的数值研究工作［１２］目前还不
多．以一维标量守恒方程为例，描述构造 ＷＥＮＯ
格式的过程

ｕｔ＋ｆ（ｕ）ｘ ＝０ （２）

　　对于等间距Δｘ的网格系统，方程的空间导
数运算可写为

Ｌ＝－ｆ（ｕ）ｘ｜ｘ＝ｘｊ ≈－
１
Δｘ
（ｆ^ｊ＋１／２－ｆ^ｊ－１／２）

（３）

　　对于一般情况下的通量计算，进行通量分裂
运算

ｆ（ｕ）＝ｆ＋（ｕ）＋ｆ－（ｕ） （４）
其中ｄｆ＋（ｕ）／ｄｕ≥０且ｄｆ－（ｕ）／ｄｕ≤０．可采用
全局或局部 ＬＦ（Ｌａｘ－Ｆｒｉｅｄｒｉｃｈｓ）通量分裂、Ｓｔｅ－
ｇｅｒ－Ｗａｒｍｉｎｇ通量分裂，或者带熵修正的Ｒｏｅ通

量分裂．记ｆ^＋ｊ＋１／２ 和ｆ^－ｊ＋１／２ 为根据ｆ（ｕ）求得的数
值通量，那么

ｆ^ｊ＋１／２ ＝ｆ^＋ｊ＋１／２＋ｆ^－ｊ＋１／２ （５）

以下仅描述ｆ^＋ｊ＋１／２ 的具体计算过程，ｆ^－ｊ＋１／２ 的运算
为其镜像．
ｒ阶 ＷＥＮＯ格式使用（２ｒ－１）个网格点通量
构造具有（２ｒ１）阶精度的数值通量

ｆ^ｊ＋１／２ ＝ｑ２ｒ－１ｒ－１ （ｆｊ－ｒ＋１，…，ｆｊ＋ｒ－１） （６）
使用含有间断的模版信息将导致数值结果准确性

降低，因此在间断附近使用ｒ阶ＥＮＯ格式，在光
滑区域采用（２ｒ－１）阶格式．通过加权方法结合各
模版数值通量

ｆ^ｊ＋１／２ ＝∑
ｒ

ｋ＝１
ωｋｑｒｋ（ｆｊ＋ｋ－ｒ＋１，…，ｆｊ＋ｋ） （７）

　　对于本文选用的５阶 ＷＥＮＯ格式，即ｒ＝３，
可以表示为

ｆ^ｊ＋１／２ ＝ω１ｆ^（１）ｊ＋１／２＋ω２ｆ^（２）ｊ＋１／２＋ω３ｆ^（３）ｊ＋１／２ （８）
其中

ｆ^（１）ｊ＋１／２ ＝ １３ｆ
（ｕｊ－２）－７６ｆ

（ｕｊ－１）＋１１６ｆ
（ｕｊ）

ｆ^（２）ｊ＋１／２ ＝－１６ｆ
（ｕｊ－１）＋５６ｆ

（ｕｊ）＋１３ｆ
（ｕｊ＋１）

ｆ^（３）ｊ＋１／２ ＝ １３ｆ
（ｕｊ）＋５６ｆ

（ｕｊ＋１）－１６ｆ
（ｕｊ＋２

烅

烄

烆
）

（９）

　　权重的求解公式

ｗｉ＝
槇ｗｉ

∑
３

ｋ＝１
槇ｗｋ
，　槇ｗｋ ＝ ｄｋ

（βｋ＋ε）
２ （１０）

其中ε为一小量，本文取为１０－６，ｄｋ 为常系数．

ｄ１ ＝ １１０
，　ｄ２ ＝ ６１０

，　ｄ３ ＝ ３１０
（１１）

式中βｋ 是度量第ｋ个模版数值通量的光滑因子，
计算公式如下：

β１ ＝
１３
１２
［ｆ（ｕｊ－２）－２ｆ（ｕｊ－１）＋ｆ（ｕｊ）］２＋１４

［ｆ（ｕｊ－２）－４ｆ（ｕｊ－１）＋３ｆ（ｕｊ）］２

β２ ＝
１３
１２
［ｆ（ｕｊ－１）－２ｆ（ｕｊ）＋ｆ（ｕｊ＋１）］２＋１４

［ｆ（ｕｊ－１）－ｆ（ｕｊ＋１）］２

β３ ＝
１３
１２
［ｆ（ｕｊ）－２ｆ（ｕｊ＋１）＋ｆ（ｕｊ＋２）］２＋１４

［３ｆ（ｕｊ）－４ｆ（ｕｊ＋１）＋ｆ（ｕｊ＋２）］

烅

烄

烆
２

（１２）

　　已有的计算结果表明，对于双曲型守恒方程
系统，光滑因子的计算应该在特征空间中进行，即
对于通量

ｆ（ｕｊ＋１／２）＝Ｒｊ＋１／２Ｌｊ＋１／２ｕｊ＋１／２ （１３）

其中Ｌ，Ｒ分别为左右特征矩阵，数值通量的计算
过程为

ｆ
～
ｊ＋１／２ ＝∑

ｒ

ｋ＝１
ωｋ，ｓｑｒｋ（Ｌｓ·ｆｊ＋ｋ－ｒ＋１，…，Ｌｓ·ｆｊ＋ｋ）

ωｋ，ｓ ＝ωｋ（Ｌｓ·ｆｊ＋ｋ－ｒ＋１，…，Ｌｓ·ｆｊ＋ｋ）

ｆ^ｊ＋１／２ ＝∑
３

ｓ＝１
ｆ
～
ｊ＋１／２，ｓ·Ｒ

烅

烄

烆 ｓ

（１４）

１８３



航　空　动　力　学　报 第２７卷

　　本文的一阶原始通量采用Ｒｏｅ类型通量分
裂得到．

１．２．３　３阶ＴＶＤ（ｔｏｔａｌ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｄｉｍｉｎｉｓｈｉｎｇ）型

　　Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ（Ｒ－Ｋ）方法

　　时间格式采用３阶 ＴＶＤ 型 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ
方法［１３］

ｕ（１）＝ｕｎ＋ΔｔＬ（ｕｎ）

ｕ（２）＝ ３４ｕ
ｎ＋１４ｕ

（１）＋１４ΔｔＬ
（ｕ（１））

ｕｎ＋１ ＝ １３ｕ
ｎ＋２３ｕ

（２）＋２３ΔｔＬ
（ｕ（２）

烅

烄

烆
）

（１５）
其中Ｌ（ｕ）是空间离散运算．

２　计算结果

２．１　无控制

图２是无控制时平板壁面上的压力分布云图
与流线结构．激波与边界层相互作用导致壁面附
近形成的λ波结构引起流动分离现象，使平板壁
面上的压力呈现扇形分布，结合流线结构来看，扇
形区域边界处极限流线汇聚，证明此处为流动分
离位置．在扇形区域内部存在多次分离与再附的
复杂流动结构，反映了 ＷＥＮＯ格式对流场细节
的分辨能力．

图２　无控制时底壁面的压力分布与流线结构

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图３分别是壁面不同横向位置处摩阻与压力
沿流向的变化曲线．ｚ＝２ｃｍ处，流动经过再附线
时摩阻与压力均出现一个极大值，ｚ＝６ｃｍ处，沿
流向出现两个摩阻与压力极大值，说明经过了两
道再附线，即主再附线与二次再附线．在ｚ＝２０ｃｍ
处，由于流场中没有再附现象发生，因此压力与摩
阻基本上没有变化．
图４是壁面不同流向位置处流向涡涡量与压

力沿展向的分布．ｘ＝０ｃｍ处流向涡量与压力基
本无变化；ｘ＝１０ｃｍ处流向涡量出现两对极大极

图３　无控制时壁面不同展向位置摩阻与压力变化

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｚ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｃｏｎｔｒｏｌ

小值，符合流线结构显示的两对分离再附线；从变
化曲线可知，ｘ＝２０ｃｍ处存在同样的两对分离再
附结构，区别是涡量与压力有所降低，分离强
度降低．

２．２　凸起物被动控制

与未加控制时相比，图５显示的流线结构发
生很大变化．在凸起物下游流场中形成了若干小
涡，原立楔顶点前形成的主分离线散开，直到楔尾
流线才开始汇聚．从整个分布来看，主分离区明显
减小，内部流场结构更为简单，分离再附结构减少．
由于凸起物的存在，图６中ｘ＝０ｃｍ前出现

摩阻与压力的极值点．ｚ＝２ｃｍ处的摩阻极大值
位置相比未控制时向下游移动，说明再附区被压
缩，对应的压力峰值降低，说明再附区强度被抑
制．ｚ＝６ｃｍ处摩阻只有一个比较明显的极值，压
力明显降低．
如图７所示，从横向变化来看，同一位置处的

流向涡量只有一个明显的极大值，压力峰值显著

２８３
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图４　无控制时壁面不同流向位置流向涡与压力变化

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｘｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈｏｕｔ　ｃｏｎｔｒｏｌ

图５　凸起物控制计算模型和下壁面压力分布、流线结构

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ｗｉｔｈ　ｔｒｉｐｓ

图６　凸起物控制壁面不同展向位置摩阻与压力变化

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｚ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈ　ｔｒｉｐｓ

降低，同样说明了小的分离再附结构被抑制，主分
离再附强度被减弱．

２．３　被动吹吸控制

被动吹吸控制方法采用多对吹吸孔，参见图

８．吸气口（图中圆形）位于主再附线附近的高压区
域，吹气口（图中方形）位于主分离线上游，无外加
动力源，吹吸口配对设置，依靠再附区高压与分离
区低压之间的压差提供能量，完成吹吸过程．具体
条件给定为：一对吹吸口强制赋予压力平均值的

３８３
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图７　凸起物控制壁面不同流向位置流向涡与压力变化

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｘｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈ　ｔｒｉｐｓ

图８　被动吹吸控制模型示意和下壁面压力分布、流线结构

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ｗｉｔｈ

ｐａｓｓｉｖｅ　ｓｕｃｋ／ｂｌｏｗ

边界条件；温度近似为平板温度；仅有法向速度分
量，吸口由外推得到，吹口由流量守恒得到；密度
由边界处等熵关系式得到．此方法存在一定的假
设与误差，但不影响吹吸的物理机制与结果．
采用被动吹吸控制方法得到的平板壁面压力

分布云图与流线结构表明，主分离区减小，但没有
凸起物控制时被压缩强度大，二次分离和再附结
构还较为明显．
为比较吹吸条件下的计算收敛性，考虑到流

向网格的影响较大，对吹吸口起始位置到终止位
置间的网格进行加倍加密，网格数变为２１０×
５０×１００．计算得到ｚ＝５ｃｍ处壁面压力与摩阻的
流向变化曲线，如图９所示。其中１为原始网格，

２为加密网格．可见除主再附线附近，加密网格得
到的压力与摩阻峰值稍高，其他位置的数值与变
化规律均符合很好，说明计算结果是收敛的．
从图１０所示的摩阻与压力沿流向变化曲线，

可见不同位置处的摩阻与压力都只有一个极大

值，说明小的再附结构被大大减弱．摩阻与压力峰
值位置，即再附位置同无控制时相比移向下游，说

图９　不同网格摩阻与压力流向变化比较

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｏｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｇｒｉｄｓ

４８３
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明主再附区被压缩．摩阻峰值有所增大，压力峰值
减小．
图１１的横向变化曲线，表现出与凸起物控制

时相类似的结果，流向涡量数值变化不大，但第二

个极大值完全消失，压力峰值有所降低，峰值位置
更靠近ｘ＝０ｃｍ，即侧壁位置，意味着分离与再附
区域在横向也被压缩．

图１０　被动吹吸控制壁面不同展向位置摩阻与压力变化

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｆｒｉｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｚ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈ　ｐａｓｓｉｖｅ　ｓｕｃｋ／ｂｌｏｗ

图１１　被动吹吸控制壁面不同流向位置流向涡与压力变化

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ　ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｘｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈ　ｐａｓｓｉｖｅ　ｓｕｃｋ／ｂｌｏｗ

３　结　论

在来流Ｍａ∞＝６的条件下，针对立楔模型诱
导激波与边界层相互作用形成的高超声速流动分

离现象，进行了高精度数值模拟，对采用凸起物和
被动吹吸两种技术的被动控制方法进行了机理分

析，比较研究了控制效果，得到以下结论：

１）立楔引起的斜激波与边界层相互作用将
诱导产生流动分离现象，通过高精度数值模拟发
现主分离区内存在多对分离与再附结构．机理分
析给出了与分离、再附对应的摩阻、压力和流向涡
量的变化规律．

２）凸起物通过诱导局部流向涡形成，增强边
界层附近的剪切作用，促使边界层外能量被卷吸
入边界层内，从而改变压力分布，影响分离结构．
流动图像与压力、涡量变化曲线均显示出在凸起
物被动控制下，分离与再附区域被压缩，强度被降
低，二次分离与再附结构基本消失．
３）采用吹吸方法的被动控制技术通过平衡
分离区与再附区之间高低压差，降低逆压梯度，改
变流动分离结构．被动吹吸方法对分离与再附强
度的减弱作用稍小于凸起物方式，但小的摩阻与
压力峰值完全消失，流场均匀性更好，主要由主分
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离与主再附构成．
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