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摘要：本文对高超声速来流下三维侧压进气道激波干扰进行了理论和数值研究，以便为

进气道设计提供有用的分析数据。理论分析采用了“空间降维”的方法，将三维定常激波干扰

问题转换为二维非定常问题。数值方法利用 2 阶 NND 差分格式求解三维无粘欧拉方程，网

格数量大约 500 万，采用 MPI 并行计算。根据理论分析，我们对进气道内激波干扰波系构

型进行了判别，对干扰区流场区域参数进行了求解，最后利用数值模拟结果进行验证且吻合

较好。此外还考虑了在不同马赫数下进气道两侧楔角对激波干扰波系结构和流场区域的影

响。 
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1、前言 

高超推进的超燃发动机的研究是近些年来比较热门的课题和难题，尤其是进气道性能的

研究更是重中之重。超燃发动机进气道性能包括压缩性能、总压恢复系数、启动性能和流量

捕获。这些性能和进气道的几何构型紧密相关，进气道中激波/激波的相互作用、激波/边界

层的作用对进气道性能的影响十分敏感。 

目前对三维进气道进行理论分析的研究较少，本文采用特定的降维的方法对三维进气道

中激波/激波相互作用进行了理论分析。利用该理论分析方法能够很好地判别进气道干扰区

的波系结构。此外还利用该理论对干扰区马赫杆后的流场区域参数进行了求解，得到了马赫

干后的总压恢复系数、马赫数、静压和温度。最后考虑了在不同马赫数下进气道两侧楔角对



于其流场特性的分析研究。 

2、模型 

侧压进气道局部模型如图 1 所示，长度为为 l，宽度为 d, 高为 h，θ为进气道底部的

楔角；进气道两侧双楔沿中心线对称，且每侧楔角为θ1，掠角为λ2。，高度为 h1，两侧双楔

距离前缘为 l1. 

 

图 1 进气道模型 

3、理论和数值分析方法 

因为模型是对称的，我们取模型的一半作为研究对象。对于沿 y方向上的高超声速来流

M0，将在底部楔面形成入射激波 BCP，在两侧楔面形成入射激波 APM。这两个入射激波相互

作用，形成反射激波 PMC 和 PMR。我们定义两个入射激波的交线 PM 为特征线，垂直于特征

线的面 MDE为特征方向。这样就可以把三维定常问题看作特征面内的波系结构沿着特征线上

运动的二维非定常问题。 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 2 进气道一侧激波干扰结构和“空降降维”方法示意图 

 

二维非定常问题采用激波动力学进行求解 
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最后将求解的二维流场区域参数映射到三维流场区域中，对于状态参数比如温度、压力、

密度和总压恢复系数等二维解和三维解相同。对于矢量参数，三维解需要二维解和特征线上

的矢量叠加。（理论部分详细推导见文献 13-15） 

本文采用三维无粘 Euler 方程作为控制方程，气体为理想气体，直角坐标系下的控制方

程可以表达为： 
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上述表达式中，  ， p ， E 分别代表气体的密度、压力和单位质量总内能, u , v , w为气体

在 x ， y 和 z 方向上的速度分量。单位质量总内能表达式为： 
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控制方程的离散方程： 
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其中对流项通量项 HGF ,, 利用二阶 NND 格式求解，网格采用均匀的结构化网格。边

界条件入口为给定的来流条件，出口边界条件由外推法给出，双楔面的上边界和右边界采用

无反射边界条件，固壁边界采用无穿透滑移的边界条件。 



4、结果讨论 

4.1波系结构 

假对于来流马赫数 M0=7，l=1200mm，θ=3.5°，d=500mm，h1=350mm，λ2=30°，我们考

虑两侧楔角的变化，使两侧楔角从 2°到 10°变化。图 3为不同楔角下的极曲线分析示意图，

从图中我们可以看出，入射极曲线 I 随着楔角的增大逐渐变大。一侧反射极曲线 Ri随着楔

角的增大而增大，一侧的极曲线 Ri’随着楔角的增大而减小。但是两个反射极曲线并不相交，

这表明波系结构在此范围内是马赫干扰，这些判别在图 4中得到验证。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 3 激波干扰极曲线分析示意图（实线：θ1=2°，点画线：θ1=5°，虚线：θ1=10°） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

              （a）                                      （b） 

图 4 截面上波系结构示意图(a: θ1=2°,b: θ1=5 ) 

图 4 给出了在两侧楔角为 2°和 5°的波系结构示意图。0 和 1 分别表示底部楔面壁面

边界和两侧楔面壁面边界，2 和 3分别表示底部入射激波和两侧楔面入射激波。4表示马赫

杆，5和 6 分别表示近底部楔面反射激波和两侧楔面反射激波，7表示滑移线。从两个图比

较中我们可以看出两侧楔角的增大导致 5的外移，6的上移。马赫杆 4随着楔角的增大而变

长，由 4和 7组成的面积随着楔角的增加显著增大。 
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4.2马赫杆后流场区域参数 

我们利用空间降维理论对马赫杆后的滑移面和马赫杆组成的高温区和高总压损失区进

行了求解。图 5是在不同马赫数下马赫杆后流场区域随两侧楔角变化示意图。我们分别考虑

了马赫数 5,6,7的情况下，流场区域随两侧楔角的变化。从图中我们可以看出随着两侧楔角

的增大，马赫杆和滑移面区域的温度、静压和马赫数逐渐增大。且马赫数越大，这些流场区

域参数越大。总压损失系数的变化则相反，随着两侧楔角的增加，总压系数逐渐减小，马赫

数越大，总压损失越严重。 
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                (c)                                      (d) 

图 5 在不同马赫数下马赫杆后流场区域随两侧楔角变化示意图(a:马赫杆后马赫数，b：

总压损失系数，c：马赫杆后与马赫杆前的静圧比，d：马赫杆后与马赫杆前的温度比) 

5、结论 

1)利用空间降维理论可以很好地分析侧压进气道激波干扰问题，包括波系结构判别、流

场区域参数的求解。理论分析和数值模拟结果吻合较好。 

2)两侧楔角的变化导致近壁面的两个反射激波外移，且马赫杆变长，马赫杆与滑移线组

成的面积增大。 

3)两侧楔角的增大导致马赫杆后的静压、温度以及马赫杆后的马赫数增大，且马赫数越

大这些参数越大。马赫杆后总压恢复系数则表现出相反的趋势。 
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