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基于磁流体控制的高超声速进气道
黏性效应

何淼生，杨文将，郑小梅，刘　宇
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：建立引入电磁源项的二维低磁雷诺数磁流体动力学（ＭＨＤ）方程组，对高超声速二维前体／进气

道黏性流场进行了数值模拟．在给出了进气道高于设计马赫数的非设计工况下黏性流场的基本特征基础上，

进一步分析了施加 ＭＨＤ控制对进气道黏性效应的影响．结果表明：施加 ＭＨＤ控制可以有效抑制非设计工

况下内进气道表面的附面层分离，改善上壁面的热状况，平衡上、下壁面之间的热负担；黏性作用下，进气道

流场及性能参数随磁感强度的变化规律与无黏模型计算结果存在较大差别，对磁流体控制的高超声速进气

道研究不可忽略黏性的影响．
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气道将工作于非设计工况．由于激波进入进气道
内部并形成反射波系，诱导边界层产生大面积分
离，使得进气道质量流量降低，熵增变大，发动机
性能恶化．
为了改善飞行速度大于设计马赫数的非设计

工况进气道性能，近年来，国内外学者对应用

ＭＨＤ控制的高超声速进气道进行了广泛研究．
俄罗斯的一些学者［１－６］研究了非设计马赫数下进

气道上游的磁流体区域对流动的影响，表明激波
结构可以恢复到设计状态．Ｐｒｉｎｃｅｔｏｎ大学的 Ｍａ－
ｃｈｅｒｅｔ，Ｍｉｌｅｓ和Ｓｈｎｅｉｄｅｒ等人［７－１１］采用二维无黏
方法研究了放置在飞行器前体下表面的磁流体装

置的工作特点，并对 ＭＨＤ作用区域进行了定性
分析．俄罗斯Ｌｏｆｆｅ物理技术研究所与美国约翰
霍普金斯大学合作进行数值和试验研究，其研究
结果证明了采用 ＭＨＤ技术进行超声速流体流动
控制的可行性［１２］．国内郑小梅等［１３］采用无黏模
型对飞行速度大于设计马赫数的超燃冲压发动机

磁控进气道进行了数值模拟，并定量分析了磁流
体区域及磁场控制参数对进气道流动和性能的影

响规律．空军工程大学利用磁流体进行了超声速
冷流斜激波控制的磁流体主动流动控制研究［１４］．
基于 ＭＨＤ控制的高超声速进气道研究主要

关注磁流体控制机理分析，进行数值模拟通常不
考虑流体黏性．而高超声速进气道中流体的黏性
效应是非常显著的，尤其是非设计工况下，反射激
波作用于前体或进气道壁面边界层，会产生激波－
附面层相互干扰作用．
本文针对 ＭＨＤ控制的飞行速度高于设计马

赫数的情况，通过建立引入电磁源项的二维低磁
雷诺数磁流体动力学方程组，进行高超声速进气
道黏性流场的数值模拟．研究在给出高于设计马
赫数的非设计工况黏性基本特征基础上，进一步
讨论施加 ＭＨＤ控制对进气道黏性效应的影响．

１　物理模型与计算方法

１．１　高超声速磁控进气道模型

高于设计马赫数下的 ＭＨＤ控制高超声速进
气道原理如图１所示［１５－１６］．磁流体发生器作用于
进气道前体下部，磁感应强度Ｂ垂直于高超声速
来流方向，电子束沿平行于磁感应强度的方向射
入．电子束电离空气形成的等离子体在磁场作用
下产生垂直于ｘＯｙ平面内的电流ｊｚ，并产生与来
流方向相反的洛伦兹力，使得来流经过磁场作用
区域后进一步减速，从而实现激波结构和流动参

数的调整．

图１　ＭＨＤ控制进气道原理

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ＭＨＤ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ　ｉｎｌｅｔ

１．２　磁流体动力学方程及参数模型

研究表明，磁流体强化超燃冲压发动机内的
流动一般都是低磁雷诺数流动，Ｒｅｍ１，因此，参
考文献［１１］的研究方法，建立磁流体动力学模型，
流体的控制方程由加入了电磁源项的欧拉方程组

和理想气体方程组成，若忽略磁流体各组分的变
化，则控制方程可以写成如下形式：

１）欧拉方程组
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（１）
式中Ｆｅ 为动量源项，Ｅｅ 为由于电磁作用流体微
团和外界的能量交换源项．
２）理想气体状态方程

ｐ＝ρＲＴ （２）
式（１）中的动量源项Ｆｅ 代表洛伦兹力，由下式计
算得到：

Ｆｅ ＝ｊ×Ｂ （３）
式中ｊ为电流密度矢量，由广义欧姆定律求得．假
设磁流体发生器为理想法拉第型发生器，则霍尔
效应和离子潜行可以忽略，由广义欧姆定律

ｊ＝σ（Ｅ＋ｕ×Ｂ）＝σ（１－ｋ）ｕ×Ｂ （４）
式中σ为电导率，ｋ为负载系数，Ｅ为电场强度．
能量源项Ｅｅ由下式计算得到：

６６３
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Ｅｅ＝ｑｉ＋ｑ （５）
式中ｑｉ为单位时间内往单位体积的流体中导入的
电离能量；ｑ为 ＭＨＤ作用区提取能量的电功率．
等离子体电导率由气体放电决定，本文采用

国内外广泛使用的电子束电离方法，电导率由以
下公式计算得到［１５］：

σ＝ （ｅ２　ｎｅ）／（ｍｅｎｋｃ）

ｎｅ＝ ｑｉ／（ｗｉｋｄｒ槡 ） （６）
式中ｅ为单个电子的带电量，ｍｅ 为电子质量，ｎ
为中性粒子的密度，ｋｃ为电子扩散率常数；ｎｅ 为
电子数密度，ｗｉ为使中性粒子电离所需的能量，
对电子束方法，为３４ｅＶ；ｋｄｒ为离散结合率常数．

１．３　数值计算方法

数值模拟基于商用ＣＦＤ软件Ｆｌｕｅｎｔ　６．３．２６
平台．空间离散采用有限体积方法，应用基于密度
隐式算法的时间推进求解技术，对流通量用迎风
型矢通量分裂方法（ＡＵＳＭ）计算，流动基本方程
以及湍动能、湍动能耗散方程均采用２阶迎风格
式离散；控制方程对流项采用２阶迎风格式离散，
扩散项采用中心差分格式离散；湍流模型为

ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ　ｇｒｏｕｐ（ＲＮＧ）ｋ－ε两方程模型，壁
面为绝热无滑移边界；考虑温度对黏性的影响，应
用Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ定律；电磁源项由用户自定义函数
（ＵＤＦ）表达和计算．对黏性效应的讨论暂不考虑
出口反压对进气道内流场的影响．

２　黏性效应分析

２．１　高超声速进气道设计与数值验证

对于高超声速飞行器磁控进气道，出于简化
问题考虑，一般采用多波系外部压缩．这种进气道
结构简单，流场波系结构特征明显，非常适合用来
分析 ＭＨＤ控制流动问题．
按照斜激波贴口原则，采用无黏斜激波理论

设计进气道气动型面，二维进气道前体采用３级
压缩面设计，设计马赫数 Ｍａ＝６．０，飞行高度２２
ｋｍ．设计工况下的流场马赫数分布如图２所示，
前体压缩波汇聚于唇口位置，反射激波恰好打在
进气道入口肩部，使得激波被膨胀波完全吸收，进
气道内流动均匀，符合设计初衷．

２．２　进气道黏性效应基本特征

２．２．１　设计工况下的黏性效应基本特征

高超声速进气道中流体的黏性效应是非常显

著的．由于进气道是按无黏设计，为方便对比，本

图２　设计工况下的流场马赫数分布

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

文首先给出了设计工况下的黏性效应特征．
进气道在设计工况下的流场马赫数分布如图

３（ａ）所示．计算结果表明，高超声速进气道存在显
著的黏性效应特征：一是前体表面存在附面层的
发展，由于附面边界层的存在，增加了来流的折转
角，使得第１级斜激波偏出了唇口外缘；二是由于
下腹板压缩面产生的激波作用于进气道上缘壁面

边界层，使得肩部转折点上游附面层发生分离，如
图３（ｂ）所示；另外，肩部转折点上游附面层分离
区出现流场温度的极值，约为１　５２５Ｋ，前体表面
热环境存在显著差异，如图３（ｃ）所示．

图３　设计工况下考虑黏性的进气道流场计算结果

Ｆｉｇ．３　Ｖｉｓｃｏｕｓ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｔ

ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

７６３
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２．２．２　高于设计马赫数下黏性效应基本特征

在高于设计马赫数情况下，实际工作马赫数

Ｍａ０＝１０流场计算结果如图４（ａ）所示．流场马赫
数分布显示，由于黏性效应，前体压缩面形成了较
厚的附面层，与设计工况不同，入口激波作用于内
进气道上表面，使附面层产生了分离，如图４（ｂ）
所示；而且受到边界层的影响，激波进入内进气道
后不断反射，使得流场进一步恶化．图４（ｃ）给出
了流场的温度分布，计算结果显示，在内进气道上
表面分离区温度出现极值，约３　５０５Ｋ．显然，这一
温度值远远超出了主流区的气流温度，将给内进
气道的冷却带来极大的热流负担．

图４　Ｍａ０＝１０，考虑黏性的进气道流场计算结果

Ｆｉｇ．４　Ｖｉｓｃｏｕｓ　ｉｎｌｅｔ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｔ　Ｍａ０＝１０

图５给出了无黏和考虑黏性２种情况下进气
道出口端面的马赫数分布对比，图中横坐标起点
对应进气道下壁面，由图可知：高于设计马赫数的
非设计状态下受到黏性影响，进气道内壁面形成
较厚的速度边界层；考虑黏性影响的马赫数分布与
无黏计算结果大体一致，但是由于存在黏性耗散，

主流区的平均马赫数相对减小，幅度在０．２～０．３．

图５　Ｍａ０＝１０，进气道出口端面的马赫数分布

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｏｕｔｌｅｔ　ｆａｃｅ

ａｔ　Ｍａ０＝１０

２．３　ＭＨＤ控制下的进气道黏性效应

为了改善飞行速度大于设计马赫数的非设计

工况进气道性能，应用 ＭＨＤ控制调整前体激波
结构和进气道出口流动参数．
选取电子枪的有效作用深度为Ｌｒ＝１．０ｍ，

其他参数如表１所示，假设磁场参数和输入电离
能量沿磁场区域均匀分布．其中Ｘｃ 为磁场作用
区域中线距离飞行器前缘距离，代表磁场作用位
置，Ｄ为磁场作用区域宽度，ｋ为负载因子，ｑｉ为
电离能量密度．

表１　前体磁流体发生器参数

Ｔａｂｌｅ　１　ＭＨＤ　ｇｅｎｅｒａｔｏｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ

参数 Ｘｃ／ｍ　 Ｄ／ｍ　 ｋ　 ｑｉ／（Ｗ／ｍ３）

数值 １．０　 ０．２　 ０．５　 １．０×１０６

磁感应强度为２．７Ｔ时的磁控进气道黏性流
场计算结果如图６所示，与不施加 ＭＨＤ控制的
流场结果（如图４）对比可以发现，ＭＨＤ控制下的
进气道黏性流场特征发生显著变化．流场马赫数
和进气道内流线分布显示，当前磁感应强度下前
体激波重新汇聚于唇口外缘，经唇口压缩后恰好
打在进气道入口上缘肩部折转点，进气道内流动
趋于均匀，分离区消失；磁控进气道温度分布接近
于设计工况，内进气道的温度分布相对均匀，温度
上限出现在内进气道入口上缘附近，约３　１００Ｋ，
相比不应用 ＭＨＤ控制时下降了４００Ｋ．但是，由
于 ＭＨＤ作用使得进气道内马赫数下降，以及焦
耳加热效应，导致主流区气流温度升高，对燃烧室
的燃烧过程产生不利影响．

８６３
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图６　Ｍａ０＝１０，Ｂ＝２．７Ｔ，黏性流场计算结果

Ｆｉｇ．６　Ｖｉｓｃｏｕｓ　ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｔ　Ｍａ０＝１０，

Ｂ＝２．７Ｔ

为进一步分析应用磁流体控制对进气道黏性

流场的影响，本文对不同磁感应强度下的进气道
黏性流场进行数值计算．
图７（ａ）～图７（ｄ）分别给出了磁感应强度为

０．５，１．５，２．０Ｔ和２．７Ｔ时，进气道内的流线分
布．计算显示：随着磁感应强度的增加，进气道入
口激波诱导的分离区在逐渐减小；当磁感应强度
增加到２．０Ｔ时，分离区基本消失．这是因为随着
磁感应强度的增加，进气道上游的气流磁流体作
用增强，前体压缩激波向唇口外缘移动，前体后端
压缩面的入射马赫数逐渐减小，使得进入到内进
气道的入射激波和反射激波强度减弱，进气道入
口激波角减小，相应的激波后的压强随之减小，因
而分离区的气流压强逆压梯度降低，当磁感应强
度增大到一定值时，气流的压力梯度降低到分离
点以下，气流便不再产生分离．
不同磁感应强度下的进气道内壁面压强分布

图７　不同磁感应强度下的进气道流线分布

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｏｗ　ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍａｇｎｅｔｉｃ　ｉｎｄｕｃｔｉｏｎ

如图８所示，图中坐标起点对应入口肩部转折点，
可以看出：随着磁感应强度的增加，反射激波后的
进气道出口压强逐渐降低，因而压力梯度下降；而

９６３
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且，压力平台区长度逐渐减小，至Ｂ增大到２．０Ｔ
时消失，表明分离区基本消除．显然，压力分布规
律与上述流线分布的结果分析一致．

图８　进气道上表面压力分布

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｕｐ　ｗａｌｌ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ

考虑进气道的流量系数Φ、增压比ｐｒ、总压恢
复系数σ、出口流动均匀系数ε等性能参数，其中
增压比定义为进气道出口压强与来流静压的比

值，出口流动均匀系数定义为

ε＝
Ｍａ３－Ｍａ３
Ｍａ（ ）３槡

２

Ｍａ３ ＝∫Ｍａ３ｄＡ
∫ｄＡ

（７）

ε越小，代表进气道出口的气流速度分布越均匀．
各性能参数随磁感应强度Ｂ 的变化曲线如

图９（ａ）～图９（ｄ）所示．流量系数Φ随Ｂ 的变化
关系为：磁感应强度较小时，黏性对进气道流量系
数影响很小，随着磁感应强度进一步增大，流量系
数急剧减小，这是因为黏性的作用改变了前体的
压缩角，使得溢流进一步增大，如图９（ａ）所示．
随着磁感应强度的增加，对于无黏进气道，激

波位于唇口附近时进气道的增压比达到极大值．
而黏性效应下，增压比则呈现波浪式的变化趋势，

数值上偏大２０％～４５％，如图９（ｂ）所示．
总压恢复系数随Ｂ的增大而减小，由于黏性

损耗，总压损失相比不考虑黏性计算结果偏大，如
图９（ｃ）所示．
进气道出口流动均匀系数随磁感应强度的变

化关系如图９（ｄ）所示．黏性对进气道内流动均匀
程度影响显著，２种模型下的计算结果存在显著
差别：相同磁感应强度下，考虑黏性时的流动均匀

系数要大得多；不考虑黏性时，随着磁感应强度的
增大，流动均匀系数逐渐减小，但增大到一定值
后，流动均匀系数不再呈单调变化，而是在临界磁
感应强度（Ｂｓｏｌ）前后呈波浪式震荡，而黏性进气道
在临界磁感应强度下达到极小值．

０７３
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图９　进气道主要性能参数随磁感应强度变化

Ｆｉｇ．９　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｖａｒｙｉｎｇ
ｗｉｔｈ　ｍａｇｎｅｔｉｃ　ｉｎｄｕｃｔｉｏｎ

３　结　论

本文通过建立引入电磁源项的二维低磁雷诺

数磁流体动力学方程组，对 ＭＨＤ控制的飞行速
度高于设计马赫数下的高超声速进气道进行了数

值模拟，研究表明：

１）施加一定强度的磁场作用，可以将高于设
计马赫数的进气道入口激波结构调整到唇口，且
黏性效应下需要的磁场强度更小．
２）施加 ＭＨＤ控制可以有效抑制非设计工况
下内进气道表面激波干扰导致的边界层分离，改善
上壁面的热状况，平衡上、下壁面之间的热负担．
３）通过黏性作用可以进一步使得主流区的
流动趋于均匀，但是，由于能量输出和焦耳热耗散
使得总压损失进一步增大，受到电磁作用力和焦耳
热对流动的干扰，流量系数将有一定程度的降低．
４）黏性作用下，进气道流场及性能参数随磁
感应强度的变化规律与无黏模型计算结果存在较

大差别．本文认为，对磁流体控制的高超声速进气
道研究不可忽略黏性的影响．
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