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摘要 本文针对高超声速二元进气道唇口激波诱发边界层分离现象，开展边界层分离流动控制研究，

提出了抽吸与吹气相结合的循环气流边界层分离控制方法。基于对抽吸、平行吹气的流动控制的单

独分析，揭示了循环气流边界层分离控制方法的作用机制，发现由于循环通道内压力与分离区吹气

点的压差不大，吹气只起到回补流量的作用，而抽吸是抑制边界层分离的主要因素。在此基础上，

发展了循环流动控制方案，采用激波点近上游的抽吸与分离区起点处的切向吹气组合的循环气流结

构，能够在不损失流量、不需要高压气源的情况下，成功控制大尺度的边界层分离现象，同时对出

口流场的品质有较好的改善，提高总压恢复 3.5%。 
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引    言 

高超声速进气道作为超燃冲压发动机的关

键部件，也是发动机的主要阻力来源和总压损

失部件，其主要设计问题之一来自于激波/湍流

边界层间的相互作用。以一体化设计飞行器为

例，进气道上游占 20%以上流道面积为前体边

界层[1]，进气道内部充斥着大面积的激波/边界

层干扰。文献[2,3]针对高超声速二元进气道内

激波/边界层干扰进行了探索，发现因进气道气

流进入隔离段时偏转角较大，唇口激波较强，

与肩点处的膨胀波作用，诱使肩点后的边界层

出现分离现象，而喉道处分离包的高度占到了

喉道高度的 25%左右。边界层分离所造成的后

果非常严重，引起进气道总压损失增大、流量

捕获减小、出口流场畸变，同时喉道气流极易

壅塞，使进气道起动困难，而且再附区导热系

数激增，在高马赫数飞行条件下会导致分离区

局部热负荷过大，引发烧蚀问题。避免边界层

分离流动是必须攻克的技术问题。 

激波与边界层流动相互作用本质上就是边

界层流体动量与激波所产生逆压梯度之间的博

弈，而其控制技术则是在增长边界层低能流动

量和减弱逆压梯度两方面有所作为。Delery 曾

系统分析了针对激波/湍流边界层干扰的流动控

制方法，包括壁面冷却、边界层抽吸、壁面吹

气、壁面型面设计、旋涡生成器等若干控制技

术[4]，局部的壁面吹气和局部边界层抽吸方法

效率是较高的。 

目前，在现役超声速进气道中针对机体边

界层主要采取隔道排除[5]，而在进气道内主要

采用边界层抽吸手段 [6,7]。高超声速进气道边界

层流动控制基本上都延续了边界层抽吸的方法
[8-10]。国内南航等单位也对二元进气道边界层

抽吸进行了数值和实验研究[11-14]，发现抽吸提

高了总压恢复，且内压段采用边界层抽吸效果

更为明显。但边界层抽吸同时也使得捕获空气

流量降低，做功能力受损。一般发动机会增大

其迎风面积以弥足边界层抽吸量的损失，但带

来了额外的阻力损失。对于高超声速飞行器发

动机，其正推力裕度本就很小，发动机推阻特

性接近临界状态[15]，需要尽可能多捕获来流空

气以提高推力，其流量问题比较敏感。因此需

要探索新的边界层流动控制方法缓解高超声速

吸气式发动机的困境。 

和边界层抽吸相对应的吹气法，作为机翼

的边界层控制手段早已开展过深入的研究[16]，

包括上游的高速切向气流吹除法和干扰区域的
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低速气流吹气法。这两种边界层控制方法都有

可能起到很好地控制边界层流动的作用。但在

现役发动机进气道上很少应用，主要是没有合

理气源的考虑。 

1983 年，Bahi 为了控制跨声速机翼的边界

层流动以达到减阻的目的提出了基于凹腔的边

界层流动被动控制方法[17]，将激波边界层作用

区多孔壁面下设计为凹腔结构，由于激波前后

的压差关系，作用区下游（激波下游）气流被

抽吸通过相通的凹腔结构在上游吹入，其实质

上是分离区下游的边界层抽吸与上游的局部低

速吹气法的结合，形成循环气流的控制手段，

达到抑制边界层分离的效果。 

力学所认为对于流量敏感的高超声速进气

道这是一种很有前景的控制技术，与单纯的边

界层抽吸相比，循环气流的控制技术在上游吹

入抽吸空气，保证了发动机的流量能力，且不

需要额外的动力装置，达到一举两得的效果。

总装气动预研基金支持了该技术的研究，考察

该方法对于高超声速进气道内强斜激波问题的

控制效果，探索其控制机理及结构布局。 

1 进气道构型及数值方法 

研究模型为力学所设计的高超声速二元进

气道，如图 1 所示。该进气道设计马赫数

5.05，总收缩比 5.07，模型总长 519.4 mm。

外压段三道压缩角分别为 7.3º、4.9º、7.5º，

内 唇 罩 角为 6.1 º ，唇 口 距 进 气道 前沿

315.4mm，内收缩比 1.37。抽吸及吹气采用缝

式构型。 

 

图 1  高超声速二元进气道示意图 

本文采用 CFD++软件对进气道流动进行求

解,求解雷诺平均的 N-S 方程，采用 TVD 格式

处理对流项，湍流模型为 k- SST 模型。 

计算域采用结构化网格，壁面附近采用等

比加密网格，y
+
接近 1。循环气流通道同样纳

入计算区域，统一模拟。 

2 二元进气道边界层流动形态 

图 2 给出了二元进气道无边界层控制时内

压段的数值模拟马赫数分布，为了对比，在力

学所 GJF 激波风洞进行了吹风实验，图 3、4

给出了 Ma5 工况下的纹影及 Ma4 工况测压实

验结果。由图 2、3 发现唇口内压激波较强，打

在下壁面曲面过渡段后半部分，由于此时下壁

面的膨胀已经比较充分，逆压力梯度较大，导

致顶板肩点下游位置产生了一个约喉道尺寸

40%的分离包。数值计算得出的分离包尺寸和

位置与纹影实验对应得非常好。 
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图 2 二元进气道马赫 5 条件下马赫数分布数值结果 

 

 

 

  图 3 二元进气道马赫 5 条件下纹影实验照片 

为了进一步验证数值模拟的准确性，在

Ma4 工况下对进气道顶板以及唇罩的沿程压力

分布进行了对比，如图 4 所示，进一步说明数

值计算的结果是可信的。 
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图 4 二元进气道 Ma4 条件下沿程压力分布 

该分离区极大地缩小了进气道的通流能

力。而燃烧室工作压力较高时，一旦激波串向

上游推到分离包，伪激波串分离包和该分离包

会迅速合成一个大分离包，导致进气道不起

动。因此，高超声速二元进气道喉道附近的分

离包控制是一个非常关键的问题。 

3 边界层抽吸及吹气控制分析 

为了深入地分析循环气流控制方法，本文首

先分别分析高超声速进气道的抽吸及吹气控制，

作为循环气流控制研究的基础。 

3.1 边界层抽吸布局研究 

国内外对高超声速进气道边界层抽吸开展了

一定研究，但目前对其抽吸布局方面相关研究还

欠深入。基于前文研究的内部流动形态，考察如

图 5 所示抽吸布局：方案 a(分离区起始点，激波

点上游)，方案 b(分离区中心处)，方案 c(唇口激

波点附近)，方案 d(再附区，激波点下游)。 

 

 

图 5 边界层抽吸布局不同方案 

抽吸缝腔压设置为较低的压力，使抽吸流动

处于壅塞，通过调整抽吸缝面积来控制四种方案

的抽吸流量，都控制在入口流量的 0.6%左右。 

 

(a) 方案 a 

 

 (b) 方案 b 

 

(c) 方案 c 

 

 (d) 方案 d 

图 6 不同抽吸方案的进气道流动形态 

由图 6 可见，方案 a 对分离区的控制效果很

差，对分离区的尺寸影响较小，这主要是因为抽

吸位置距离激波作用点较远，尽管边界层抽吸之

后速度型变饱满，但在激波作用位置又发展起
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来，因此没有达到提高边界层动量的效果。方案

b 抽吸缝与方案 a 相似，但由于其距离激波作用

点较近，该布局方案使得分离点大幅后移，同时

分离区的高度也大幅降低了，对分离区有较好的

抑制作用。方案 c 的分离区尺寸也缩小了很多，

尺寸与方案 b 相当，但因所处区域压力较方案

a、b 大，因此抽吸面积要设计得小一些。方案 d

减小了分离区尺寸，但分离泡仍较大，这是因为

方案 d 中，抽吸缝处在分离区下游，此处分离区

已经形成。 

表 1 给出了四种抽吸布局下进气道出口平均

总压恢复。发现方案 a 对分离区的改善作用有

限，对总压恢复提升较小；方案 b 对分离区的控

制效果非常明显，分离点也后移，同时总压恢复

也提升较多；方案 c 对分离区的控制效果很好，

但是相比方案 b，同抽吸流量的情况下，方案 b

的总压提高效果更好；方案 d 中抽吸位置处于分

离区下游，分离已经形成，因此方案 d 对分离区

没有抑制作用，但是因为抽吸了分离后再附低品

质气流，因此对出口流场总压的改善较明显。 

表 1 二元进气道总压恢复 

Bleeding model 总压恢复 

基准模型 51.1% 

抽吸方案 a 51.9% 

抽吸方案 b 56.3% 

抽吸方案 c 54.5% 

抽吸方案 d 57.0% 

 

综上所述，在对二元进气道的分离包处进行

抽吸控制时，将抽吸点设计在方案 b（分离区上

游边界层较厚处）能抑制分离区的产生，控制分

离包的尺寸，同时出口总压恢复有较高的提升。 

3.2 边界层吹气控制研究 

为了提高边界层的动量，吹入进气道内的气

流要与主流平行。首先考察吹气位置对分离区的

控制的影响，设计了四个不同的壁面吹气位置，

分别为位置 1（x=360mm，分离区上游），位

置 2（x=371mm），位置 3（x=380mm，分

离区中），位置 4（x=390mm），见图 7。吹

气缝宽度为 1mm，在相同的喷口压力 P=8bar

下平行吹入进气道内。 

由图 8 可以看出，4 种控制方案下吹气控制

后分离区起始点与吹气点的距离大致相等。在相

同喷口压力情况下，吹气点越靠后，分离区的起

始点就越靠后，同时分离区高度逐渐降低，在

x=390mm 处分离区起始点壁面吹气的对分离

区的尺寸控制效果最好。 

 

 

图 7 边界层吹气布局不同方案 

 

(a) 位置 1 

 

(b) 位置 3 

 

(c) 位置 4 

图 8 不同吹气方案的进气道流动形态 
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进一步对 x=390mm 的吹气效果进行分

析，当喷口压力达到 0.35MPa 时才有控制效

果，也就是说如果在进气道要实现吹气控制的

效果，抽吸腔压力要达到 0.35MPa。 

 

 

图 9 X=390mm位置吹气、压力 0.35MPa 马赫数云图 

由上述分析，如果循环气流边界层控制方

案中希望吹气发挥作用，与当地主流压比须达

到 6.3。对该进气道的计算表明，Ma5.05 通

流工况下出口压力为 0.11MPa，当出口达到

0.35MPa 后，隔离段反压会把分离区推出内

压段，进气道不起动。因此，在该进气道内要

实现内部循环流动控制，不可能存在如此高的

吹气压比，因而在循环气流边界层控制中只能

依靠抽吸的作用，而吹气只能起到补充流量的

作用。 

4 循环气流边界层控制研究 

由前面的分析我们也可以看出，在分离区

靠近唇口激波作用点的地方抽吸具有较好的控

制效果，而吹气点的选择应该在分离区起始点

附近，其结构设计以不影响抽吸效果为准。 

吹气作为仅仅回补抽吸质量的方式，是否

可以随意采取不同的吹气方式？图 10 给出了

类似于机翼分离区控制结构下的进气道流动，

发现垂直方向吹气时回流区减小幅度明显弱于

纯抽吸工况。尽管吹气速度相比于内部流动要

低，但也达到了 100m/s 以上的速度，相当于

一股射流垂直射入，起到阻挡主流作用，抵消

了下游边界层抽吸的效果。 

 

 

图 10 垂直吹气循环气流下的流场马赫数及流线图 

因此上游吹气需采用近似切向喷入的方

式。为了让气流能顺利的流回到进气道内，需

要设计一个圆弧过渡来引导气流，如图 11 所

示。由图可见，激波点上游与吹气点之间存在

一定的压差，使得抽吸及吹气得以循环，但由

图也可看出，抽吸腔和吹气缝之间的压比较

小，吹气缝气流喷出速度仅为 Ma0.5。通过吹

气缝结构的合理选择，保持了较低的腔压，抽

吸流量得以维持，保证了分离区的抑制效果。

抽走的气流通过循环通道从吹气口流出，补充

了抽吸的流量。结合上一节研究结果，由于抽

吸点的压力不足以维持吹气高压比，此吹气状

态不足以实现分离区的控制，因此可以判定抽

吸起到了决定性作用，控制了分离区的大小。 

计算表明在此循环气流控制条件下，进气

道出口总压恢复达到 54.6%，与表 1 对比发

现，与基准型相比，循环气流控制方法不但再

不损失流量的前提下抑制了边界层分离，同时

大幅提高了总压恢复达 3.5%。当然，与同样

位置的抽吸相比，由于其将抽吸低能流补充回

主流，因此总压恢复的提升程度较纯抽吸要

低。 

 

图 11 循环气流控制方案下流场马赫数分布图 

5 结    论 

本文基于二元进气道边界层流动形态的探

索，提出了抽吸与吹气相结合的循环气流边界

层控制方法。分别分析了抽吸布局及壁面吹气
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对分离区控制的影响，揭示了循环流动控制的

机制，并考察了循环控制方法对分离区的抑制

作用。 

1）发展了二元进气道边界层分离的循环

气流控制方法，循环通道的吹气点应设计在靠

近基准模型的分离区起点处，结合分离点附近

切向吹气结构。此结构保证了对分离区的控制

效果，同时对出口流场的品质有较好的改善。 

2）壁面吹气控制要求压力较高，当压力

降低到与出口主流压力压比小于 6.3 时，对分

离区基本没有控制效果。对于高超声速进气道

循环气流控制来讲，由于循环通道内压力与分

离区吹气点的压力相差不大，因此抽吸起主导

作用。 

3）循环气流控制方法可提高总压恢复

3.5%，且没有流量损失，并成功控制了大尺

度的边界层分离现象。 
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Boundary Layer Control with Circulation Flow for 2-Dimensional Hypersonic Inlet 

Yue Lianjie   Ye Qing   Zhang Xiaojia   Chen Lihong   Chang Xinyu 

(State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics, Institute of Mechanics, CAS, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China) 

 ( Hypersonic Research Center CAS, No.15 Beisihuanxi Road, Beijing 100190, China） 

Abstract Aiming at the boundary layer separation induced by the cowl shock in two-dimensional hypersonic 

inlet, this paper investigated the technique for controlling the separation, and proposed a novel boundary layer 

control method with circulation flow that combined the boundary layer bleeding and blowing. Its flow 

mechanism was studied based on the analysis of the boundary layer blowing and bleeding respectively. Noted 

that the boundary layer bleeding has dominant effect on the separation, while the air blowing only compensate 

the flow mass due to low plenum pressure. The scheme of the circulation flow control was then developed. It 

comprised of the bleeding slot located closely upstream of the shock wave and the tangent blowing slot located 
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upstream of the separation point. The result argues that this method can control the large scale separation 

without mass capture loss. Meanwhile it can improve the flow quality at the inlet exit. The total pressure 

recovery is raised by 3.5%. 

Key words Ramp compression hypersonic inlet, Optimization design, Boundary layer bleeding, Scramjet 


