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洛仑兹力控制高超声速进气道边界层分离的数值模拟*
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摘 要: 采用空间 HLLE 格式、时间 LU-SGS 推进、sst-kω 湍流模型、多块结构网格程序，对磁流体动力学
( Magnetohydrodynamic: MHD) 控制高超声速二维进气道边界层分离进行了数值研究。研究发现，不施加控制时，
数值模拟得到的壁面静压和实验结果符合良好，进气道喉道处分离区占据喉道高度的 1 /3 左右。通过施加 MHD控
制，消除了进气道内部的边界层分离，总压恢复系数从 0. 502 提高到 0. 56，喉道处流场畸变系数减小了 18. 6%。
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Numerical investigation of Lorentz force control on hypersonic
inlet boundary layer separation
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Abstract: The mechanisms of boundary layer separation caused by Shock /Boundary layer Interaction ( SWBLI) in scram-
jet inlet and its control with Magnetohydrodynamics ( MHD) were investigated numerically with a three dimensional CFD code，
within which HLLE schemes，LU-SGS method，sst-kω turbulence model and multiblock structure grid were used． The results
show that the numerical wall pressure agrees well with the experimental data，and the height of separation zone in the shoulder
of scramjet inlet occupies 1 /3 size of the throat height． With MHD accelerating the boundary layer，the separation in the
scramjet inlet is eliminated，and the total pressure recovery coefficient is increased from 0． 502 to 0． 56，the flow field distor-
tion parameter at the scramjet inlet throat zone is decreased by 18． 6% ．
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1 引 言

高超声速飞行器进气道和隔离段内部普遍存在

激波-边界层相互作用现象，激波带来的逆压梯度常
造成边界层分离。边界层分离给发动机带来热流峰
值、压力脉动、流场畸变、以及附加的气动收缩比等问
题，另一方面，燃烧室的背压会通过边界层往隔离段

传递，当背压大到一定程度时，分离点会被推入到进

气道压缩段，导致发动机进气道不起动［1］。

除了与来流马赫数等参数有关外，隔离段中分离

点位置还与进气道出口截面的边界层动量厚度和燃

烧室背压有关［2］。在完全燃烧情况下，化学当量比
越大，燃烧室背压越高，分离点会在逆压梯度作用下

向上游的进气道移动，一旦分离点被推到进气道压缩

段，发动机推力会急剧下降［3］，导致超燃冲压发动机

很难获得净推力。
抽吸( Bleeding) 和吹除( Blowing) 是两种常规的

流动控制方法，但由于高超声速边界层温度很高，如
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何排放高温气体以及损失流量捕获率是制约抽吸的

关键因素。而吹除的高压气体喷射系统的重量、体积
以及压缩空气到高压需要做功的代价是吹除技术的

主要挑战［4］。近年来，对于超燃冲压发动机大尺寸
进气道的附面层分离，磁流体技术( MHD) 局部控制
进气道成为一种新的选择。

2005 年以来，国内外分别从数值上研究了 MHD
控制二维压缩拐角流动［5］和激波-平板边界层相互干
扰这两类分离流动［6 ～ 8］。2006 年，普林斯顿大学通
过采取雪铲放电方式，对 MHD控制激波-边界层相互
作用进行了实验研究［9 ～ 12］，并建立了 MHD加速边界
层的理论模型［13］。日本在此方面也开展了大量的研
究工作。为了研究 MHD 控制超燃冲压发动机隔离
段的边界层分离，2008 年，文献［9］采用 MHD加速边
界层对前台阶前部分离区进行了流动控制，在超声速

风洞中成功地将分离区尺寸减小 10%。
迄今为止，国内外实验和计算所选择的模型主要

是激波-平板边界层、压缩拐角流动、或者台阶分离
流，这些流动几何形状简单，而 MHD 控制具体的高
超声速进气道边界层分离方面的研究还未见文献报

道。与上述研究相比，高超声速进气道-隔离段流动
属于内流，MHD流动控制不仅有洛伦兹力加速边界
层的积极因素，还有能量释放的消极影响。MHD 流
动控制的能量释放是否可造成进气道-隔离段流动热
壅塞也是国内外普遍关心的问题。
在数值模拟方面，此前国内外采用低磁雷诺数磁

流体动力学方程研究 MHD 流动控制时，通常将焦耳
耗散完全作为能量源项加入控制方程中［5 ～ 7］，较少关

注电离过程中由于振动能激发和松弛所带来的影响。
近期的实验［11］和理论研究［13］均表明: 采用非平

衡电离超声速附面层空气时，振动能的激发和释放起

着重要作用; 仅有不到 10%焦耳耗散能量被直接转
化为热［13］，绝大部分用来激发气体的振动能，此过程

中振动能激发对流动控制影响较大。气体被电离后
流向流场下游时，电子、离子等电离成分复合，将振动
能重新释放 ，此过程振动能释放占据重要作用。
本文选取某典型的高超声速二维进气道模型，根

据文献［13］提出的振动能激发和释放的时间尺度理
论，求解低磁雷诺数近似的 MHD 方程组，进行了
MHD控制高超声速进气道激波-附面层相互干扰分
离流动的数值模拟。其中，电磁参数的选取参考文献
［10 ～ 12］的实验数据。

2 物理模型和计算方法

2． 1 进气道模型
本文选取的二维进气道模型如图 1 所示，压缩面

采取三段压缩式，第一段和第三段采用直线段压缩，

中间段采用等熵压缩，其中唇口到前缘的距离为 0． 5
m，进气道出口高度为 0． 04 m，全长 0． 9 m。该进气
道设计马赫数为 5． 8，并在中国科学院力学研究所高
超声速推进实验装置上对其进行了实验研究［14］，获

得了壁面静压分布。本文计算时来流条件为: 来流马
赫数 5． 8，总压 4． 6 MPa，总温 1 800 K。

Fig． 1 2-D scramjet inlet model

2． 2 控制方程及等离子体模型
MHD控制边界层分离属于低磁雷诺数流动，电

磁场以“源项”的形式影响流场。控制方程为
Qt + Fx + Gy + Hz = Fvx + Gvy + Hvz + SMHD ( 1)
在使用 sst-kω湍流模型时

Qt = ［ρ，ρu，ρv，ρw，ρe，ρk，ρω］T ( 2)

SMHD =

0
fx
fy
fz
q + ufx + vfy + wfz － Q













vb

( 3)

fx = σ
Bz ( Ey + wBx － uBz )

－ By ( Ez + uBy － vBx
[ ]

)
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Bx ( Ez + uBy － vBx )

－ Bz ( Ex + vBz － wBy
[ ]

)

fz = σ
By ( Ex + vBz － wBy )

－ Bx ( Ey + wBx － uBz
[ ]

)
( 4)

q = σ［( Ex + vBz － wBy )
2 + ( Ey + wBx － uBz )

2 +
( Ez + uBy － vBx )

2］

式( 3) 和式( 4 ) 中，σ 为弱电离空气的电导率，Ex，

Ey，Ez 和 Bx，By，Bz 分别为 E 和 B 在 x，y，z 三个方向
的分量，fx，fy，fz 是洛仑兹力分量。q是焦耳热，Qvb 是

激发空气振动能的能量。
文献［13］指出，用雪铲放电电离高超声速气流

产生等离子体的方式属于非平衡电离，约有 85% ～
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95%左右的焦耳耗散被用来激发气体振动能，仅有
5%左右的焦耳耗散直接转化为热量。因此，考虑振
动能激发后能量方程中电磁源项为

SMHD =

0
fx
fy
fz
χq + ufx + vfy + wf













z

( 5)

式( 5) 中，χ为考虑振动能激发时直接转化为热的那部
分焦耳耗散。理论研究表明［13］，磁感应强度为 2Tesla
时，焦耳热加热导致气体的静温升高仅为 6 K。此外，
实验研究也发现，由于焦耳耗散大部分能量被用来激

发空气振动能，焦耳加热造成的影响可以忽略［11］。因
此，考虑到振动能激发的影响，本文 χ =5%。
虽然焦耳耗散直接转化为热能的份额很小，但经

过一定时间，等离子体中电子、离子等电离成分复合
后，其能量将会以热的形式释放出来。根据文献［8］
和［13］中的理论分析表明，激发空气振动能的那部
分焦耳耗散通过复合等方式释放为热能的时间尺度

为毫秒量级。本文中，流场特征速度为 1 775 m /s，振
动能在约为 1． 775 m 后释放为热能。而计算选择的
隔离段长度仅为 0． 4 m，因此，振动能的释放对该进
气道和隔离段的影响可以忽略，无需考虑振动能释放

造成的影响。
2． 3 计算方法
采取有限体积法离散控制方程( 1 ) ，其中空间无

粘通量采用 HLLE格式离散，时间 LU-SGS隐式推进，
湍流模型采用 sst-kω 模型，为了提高精度，求解界面
上无粘通量时，原始变量由三阶 MUSCL 插值得到。
相关算法的详细介绍可参考文献［15］。
2． 4 边界条件
进气道网格采用多块结构网格，网格分块如图 2

所示，其中，网格分为上下两块，第一块为内流块，第

二块为外流块。计算采用三维程序计算二维问题，三
维网格沿着横向( y方向) 扩展三个网格。
其边界条件为:

第一块: 来流为远场条件: 来流马赫数 5． 8，总压
4． 6 MPa，总温 1 800 K。出口: 外推条件。
上边界: 如为壁面则为无滑移、绝热壁面，如为

块-块交界面，则用块对接方法传递信息。
下边界: 无滑移壁面、绝热。
前后边界: 对称边界。

第二块: 来流为远场条件: 来流马赫数 5． 8，总压
4． 6 MPa，总温 1 800 K。出口: 外推条件。
上边界: 外推条件。
上边界: 如为壁面则为无滑移、绝热壁面，如为

块-块交界面，则用块对接方法传递信息。
前后边界: 对称边界。

Fig． 2 Grid design of hypersonic inlet

3 数值验证及计算结果

3． 1 超声速来流绕钝头体流动
对于小磁雷诺数磁流体流动，最常见的是验证算

例是高超声速圆柱钝头体绕流［16］。
计算条件为

Ma∞ = 2． 97 ，ρ∞ = 3． 035 × 10 －5 kg /m3，T∞ =
3 708 K，u∞ = 3 625 m /s。圆柱钝头体半径为 rb =
0． 025m，电导率 σ = 800 S /m，磁场分别为 0，0． 02，
0． 025，0． 030，0． 035 Tesla。
计算网格: 为了计算方便，仅仅取 1 /4 圆柱来计

算，网格数目为 101 × 11 × 117。
边界条件: 入口为来流条件，出口为外推边界，圆

柱表面为无滑移绝热壁，对称面用对称边界条件。
超声速磁流体绕圆柱钝头体流动时，激波脱体距

离和磁作用参数的关系有解析解。文献［16］通过理

论分析得到了 Δs
Δs0
与磁作用参数 S =

σB2 rb
ρ∞ u∞
的解析关

系。其中，激波的脱体距离定义为 Δs =
rs － rb

rs
，无磁

场时的脱体距离定义 Δs0 。
图 3 给出了数值解和理论解的验证结果，可见，

数值解和理论解符合较好。
3． 2 网格无关性分析
本文对该进气道进行了数值模拟，首先进行了网

格无关性的验证。采用 2 块结构网格，其网格分别
为: 稀网格: 第一块 228 × 3 × 101，第二块 178 × 3 ×
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Fig． 3 Shock stand off distance for supersonic
flow over a blunt body

101; 密网格: 第一块 401 × 3 × 101，第二块 391 × 3 ×
81。图 4 和图 5 分别是壁面压力系数分布和摩阻分
布。不同网格密度下压力和壁面摩阻符合良好，表明
计算结果已经与网格密度无关。
3． 3 无控制时进气道流场分析
首先将无控制时数值模拟结果和文献［14］的风

洞试验结果进行了对照。图 6 是壁面压力分布，采用
来流静压值 3． 5kPa 无量纲化，长度采用前缘到唇口
的距离 0． 5 m无量纲化。图中计算结果和实验结果
符合良好，从另外一个层面验证了程序的正确性。
图 7 是压力等值线图，反映了进气道基本的流动

特征。在进气道喉道前，存在着普朗特-迈耶膨胀波
系。进气道唇口反射激波入射到进气道喉道附近的
边界层上，边界层迅速增厚并发生分离。
图 8 给出了进气道肩部分离区流线图，分离区

高为 0． 012 m，占隔离段高度的 1 /3 左右，长度为
0． 084 m。图 9 给出了分离区内温度分布，在分离区

内温度超过 1 600 K( T
T∞

= 7 ) 。

从进气道流场结构可见，进气道喉道附近存在分

离区，挤占其高度的 1 /3 左右，产生分离激波、膨胀波
和再附激波等附加波系，流线发生偏转、流场发生畸
变。导致了进气道性能的下降，应加以控制。
3． 4 洛仑兹力加速边界层
在进气道喉道的分离区附近施加 MHD 控制，

MHD作用区域为 0． 543 m ＜ x ＜ 0． 602 m，高度为
0． 003 6 m，作用区域非常小，属于局部控制。
图 10 是 MHD 控制元件结构示意图，阴极和阳

极产生沿着 y方向的电场，磁场垂直于发动机壁面沿
着 z向，当阴极和阳极通电后，气体被电离成等离子
体，从而产生沿着 x方向的洛仑兹力，抵抗逆压梯度，
加速边界层低速区流体，起到控制分离的作用。
电磁参数的选取如表 1 所示，表中第二行是文献

［10］中的实验值，第三行是本文选取的值。在直流
电极雪铲放电方式下，空气被电离成等离子体，电导

率能达到 1 S /m，采用脉冲放电等增强方式能把电导
率进一步提高，经估算，等离子体电导率可达 2 S /m
左右［13］。本文计算时，电导率取 1 S /m，磁感应强度
为 2 Tesla，电场强度为 1． 07 kV /cm。

Fig． 4 Distributions of pressure
coefficient at different grid density

Fig． 5 Distributions of skin coefficient
at different grid density

Fig． 6 Comparison of computational
and experimental results

Fig． 7 Contour of static pressure
without MHD control

Fig． 8 Streamlines in the scramjet
inlet without MHD control

Fig． 9 Contour of static temperature in
the scramjet inlet without MHD control
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Fig． 10 Schematic of electric field and magnetic
field in MHD interaction zone

Table 1 MHD controlling parameters

Source σ / ( S /m) B /Tesla E / ( kV /cm)
Exp． ( Ref． 10) 0． 45 ～ 2 2 1． 2

Num． 1 2 1． 07

图 11 是进气道肩部流线图，可见，施加控制后分
离区已经被消除。图 12 是壁面摩阻分布，没施加控
制时，进气道肩部摩擦阻力系数小于零，表明有分离

区。其中，分离点和再附点摩阻系数为 0，分离点和
再附点之间是分离区。施加洛仑兹力加速边界层后，
摩阻系数大于零，表明分离被消除。

Fig． 11 Streamlines in the scramjet inlet with MHD

图 13 是进气道喉道处总压恢复系数沿 z 方向的
分布，可以看出，下壁面施加 MHD 控制后，边界层总
压恢复系数提高尤其明显。

Fig． 12 Distributions of skin friction

总压恢复系数是进气道设计的重要参数，本文以

质量流率加权平均积分求得其平均值。未施加控制
时，进气道出口总压恢复系数为 0． 502，而施加控制
后总压恢复系数为 0． 56，提高了 11． 6%。
喉道处流场畸变指数是影响进气道的抗反压能

Fig． 13 Profiles of total pressure at inlet throat

力和不起动马赫数的重要指标，其定义为［1］

DM =
s ρU2 － ρU( )2[ ]

average
dA

ρU( )2
average

[ ]A

未施加控制时，畸变指数为 1． 72，施加控制后，畸变
指数为 1． 4，畸变指数减小了 18． 6%。畸变系数越
小，则流场畸变程度减轻，进气道的抗反压能力增强。
3． 5 能量分析

MHD控制高超声速进气道边界层分离时，振动
能的激发与释放起着重要作用。如前文分析，MHD
控制高超声速进气道边界层分离时振动能激发占据

支配作用，但随着电离成分的复合，振动能会释放

出来。
MHD控制边界层时，其总能量

Qtotal =  jxEx + jyEy + jzE( )
z dxdz ( 6)

焦耳耗散

Qjoul =  j
2
x + j2y + j2z

σ
dxdz ( 7)

洛仑兹力功

WLorentz =  ufx + vfy + wf( )
z dxdz ( 8)

总能量包含焦耳耗散和洛仑兹力功两部分。
数值结果表明，Qtotal 约为 2． 9MW/m，Wlorentz 为

0． 0789MW/m，洛 仑 兹 力 做 功 和 总 能 量 耗 费
WLorentz

QJoule + WLorentz
的理论值为 2． 7%，而文献［13］的中洛

仑兹力做功约占总能量耗费的 2． 9%，数值解和理论
解基本符合。
仅有不到 2． 7%的能量被用来加速边界层做功，

绝大部分电磁能为焦耳耗散，但焦耳耗散并不直接用

来加热气体。其释放过程与空气的电离和复合有关。
电离时 85% ～95%的焦耳耗散被用来激发冷空气的
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振动能从而参与电离空气。弱电离气体出了 MHD
控制区后继续向下游流动，电子、离子等成分会逐渐
复合，从而振动能以热的形式释放出来。经过量级分
析，这些能量通过电子-离子复合在约 1． 775m后的区
域释放。这部分能量若释放在喷管部分，则该释热可
通过喷管转会为动能，产生推力推动飞行器做功。

4 结 论

本文建立了三维磁流体力学计算程序，对超声速

钝头体饶流的计算，验证了程序计算低磁雷诺数磁流

体流动的正确性。对典型的高超声速二维进气道进
行了数值模拟，计算结果与实验结果符合良好。根据
国外 MHD 控制边界层分离的实验条件，从数值上验
证了 MHD控制二维进气道的可行性。数值研究发
现，施加 MHD 加速边界层，进气道喉道处边界层分
离能得到消除，出口总压恢复系数从 0． 502 提高到
0． 56，喉道处流场畸变系数减小了 18． 6%，从而改善
了进气道的抗反压能力。
致 谢:感谢中国科学院力学研究所的杨国伟研究员和马小

亮博士在本研究中给予的指导和帮助。
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