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超声速三维进气道内激波干扰的研究 *

项高翔，王 春，汪运鹏，姜宗林

（中国科学院 力学研究所，北京 100190）

摘 要：为了为三维进气道的设计提供有用的分析数据，对高超声速和超声速来流下三维进气道内

激波干扰进行了理论和数值研究。进气道模型选取“箱式”以及三面侧压进气道作为研究对象。理论分

析采用了“空间降维”方法，即将进气道各个角落处的三维双楔定常激波干扰问题转换为二维非定常激

波干扰问题，并利用激波动力学对其进行求解。数值验证方法利用2阶NND差分格式求解三维无粘欧拉

方程，网格数量为 1200多万，并采用MPI并行进行计算。该理论分析方法很好地对进气道各个角落处

的激波干扰波系结构进行了判别，并得到了干扰区马赫构型三波点附近以及规则构型反射点附近的解析

解，理论分析结果与数值模拟结果吻合较好。此外，针对进气道截面内各个流场区域的总压恢复系数以

及压力、密度和温度进行了研究，并考虑了箱式进气道和三面侧壁压缩进气道内的流场区域的非均匀

性，干扰区马赫杆后的总压损失要比其他区域高10%左右。通过研究表明，“空间降维”方法适用于进

气道压缩部分，将为进气道的设计和性能评估提供一种理论分析手段。
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Investigations on Shock/Shock Interactions in
Three-Dimensional Supersonic Inlets

XIANG Gao-xiang，WANG Chun，WANG Yun-peng，JIANG Zong-lin
（Institute of Mechanics，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100190，China）

Abstract：In order to provide useful data for the designs of the 3D inlets，the shock/shock interactions for
the three- dimensional（3D）inlets in supersonic and hypersonic flows theoretically and numerically were ex⁃
plored. Box-type and sidewall compression inlet were selected as the researching model. A theoretical approach
called‘spatial dimension reduction’was used，which transformed the problem of 3D steady to a two-dimension⁃
al unsteady one and used the shock dynamics to solve it. A two-order NND（Non-oscillatory，Non-free-parame⁃
ters，Dissipative）numerical scheme was used to solve the 3D inviscid Euler equations in the numerical valida⁃
tion，the mesh nodes were 12 million and MPI parallel computation technology was adopted in the program. The
theoretical method could determine the wave configurations in corner flow of the inlet well and obtain the solution
to the flow field of shock/shock interaction in the vicinity of three-point or near the reflection point，and it agreed
well with the numerical results. Also，the density，temperature，pressure，and total pressure recovery coefficient
of each zone on the cross-section were investigated，the non-uniformities in the flow field for box-type and side⁃
wall compression inlet were also discussed，the total pressure recovery coefficient behind the Mach stem is about
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10 percent less than other zones. It indicated the‘spatial dimension reduction’approach was applied to the com⁃
pressional part of the inlets and it would be useful to the designs and performance assessment of the 3D inlets.

Key words：Hypersonic flow；Box-type inlet；Sidewall compression inlet；Wave configuration；Flow
field

1 引 言

随着超声速或者高超声速发动机进气道的发展，

准确地预测进气道内部的流动变得非常重要。进气

道性能包括压缩性能、总压恢复系数、启动性能和流

量捕获等，这些性能和进气道的几何构型以及内部

流场紧密相关，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［1，2］。

因此激波干扰机理对于进气道的设计非常重要。

目前为止，对于二维进气道内激波 \激波相互作

用的理论研究已经比较成熟［3，4］，但是对三维楔面压

缩的进气道研究主要集中在实验和数值模拟上，理

论分析较少［5～16］。对于 CARET 进气道；Teng 和 Set⁃
tles［5，6］对一系列后掠缩角的 CARET进气道进行实验

研究，他们发现在前缘尖点附近存在一个三维干扰

区。随后 Horstman及 Settles［7，8］等对尖劈引起的干扰

的空间流场结构进行研究，证实了尖劈引起的干扰

的流场流动呈椎形对称。Princetion大学的研究小组

的研究结果进一步表明控制椎形干扰流动主要是无

粘参数，粘性对其的影响可以忽略［9，10］。对于侧壁压

缩进气道的研究如下：岳连捷和肖雅彬等［11，12］在

JF8A风洞中采用油滴显示技术结合数值模拟方法对

三面压缩式高超声速进气道的流场以及进气道附面

层抽吸进行了深入研究。赵一龙和范晓樯等［13］通过

在其侧板上方添加盖板与在底板开槽的方式对进气

道溢流方案进行了改进，并表示抑制侧板间溢流的

同时引入底板溢流的方式是提高高超侧压进气道综

合性能的有效途径。曹学斌和朱守梅等［14］设计了能

模拟隔离段入射激波和非对称附面层的试验装置，

并通过吹风试验研究了进气道喉道非均匀流场对隔

离段流动特性的影响。李桦和贾地等［15］对侧压进气

道进行数值分析并考虑了前后掠角对进气道性能的

影响。张堃元和萧旭东等［16］研究了非均匀流等溢流

角设计对高超侧压进气道的性能影响。

以上的研究主要针对整体的三维进气道进行数

值模拟和实验研究。由于三维高超声速进气道的研

究的理论研究非常困难，很多研究者选择进气道角

落处的流动作为研究对象。Charwat等［17］根据实验结

果阐述了角落处三维激波相互作用后形成的透射激

波、桥激波等基本波系结构。Marconi［18］用一种二阶

有限差分格式的数值方法对角落流和箱式进气道进

行了研究。杨旸和项高翔等［19～22］提出了一种‘空间

降维’的理论分析方法，并对对称和非对称角落流进

行了研究，他们考虑了几何参数变化对流场区域参

数和波系结构的影响。本文在杨旸和项高翔之前关

于角落流理论研究的基础上，将该方法应用到箱式

和三面侧壁压缩进气道中，并对进气道压缩部分的

波系结构和流场区域参数进行了分析。

2 理论分析方法

选取进气道角落处的一个非对称的双楔结构作

为研究对象。图 1（a）为一个相交双楔引起的三维定

常波系结构图，λ为进气道侧壁 OC与 z轴的夹角也即

是掠角，OA为进气道底部前缘且与 x轴平行。 θ1 和

θ2 分别为侧壁和底板的楔角，两个双楔底面的夹角

为ν。x0，z0分别为垂直于 y轴截面内底楔和侧楔的高

度。对于马赫数为 Ma的来流，底楔形成激波角为 β2

的斜激波 AGMO，侧楔形成激波角为 β1 的斜激波

OCFN，两个入射激波的夹角为η。这两个入射激波

将相互作用并形成各种波系结构。定义两个入射激

波的交线 OB 为特征方向，这是因为在全流场中沿

OB 方向上的速度分量都是相同的。垂直于特征线

OB的面 S1，S2为特征面。如果波系结构为马赫干扰，

将会在两个入射激波之间形成马赫杆面 OMN。将流

场中的所有矢量向特征面内投影，这样将会在特征

面内出现二维激波相互干扰。图 1（b）为一个转换过

后的二维非定常的波系结构图，特征面内的波系结

构沿特征方向上运动就可以看成二维特征面内的波

系结构随时间运动（图 1（b））。这样就可以通过特定

方法将三维定常激波干扰问题转换为二维非定常

问题。

对于图 1（b）所示的二维非定常问题，斜激波在

特征面内的分量 Ma1 和 Ma2 可通过下列方程求得

Ma1 =Ma sin β1 ，Ma2 =Ma sin β2n cosλ2 （1）
随着时间的推移，Ma1 和 Ma2 沿着三波点（入射

激波、反射激波和马赫杆的交点）轨迹运动，并形成

马赫杆、反射激波以及滑移面。定义从起点垂直于

马赫杆的线为虚拟壁面。虚拟壁面与水平线的夹角
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为 θv 以及马赫杆的强度 Mam 可以通过下列方程求得［23］
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式中 f (Ma) 为一个和马赫数 Ma相关的函数且它

的表达式为

f (Ma) = exp[- ∫ 2Ma
(Ma2 - 1)K(Ma) dMa] （4）

K(Ma) 为缓变函数，且它的表达式为

K(Ma) =[2(2μ + 1 +Ma-2)-1(1 + 2
γ + 1

1 - μ2

μ
)-1] （5）

式中μ表示在激波流场区域前和马赫数相关的

函数，表达式为

μ =[ (γ - 1)Ma2 + 2
2γMa2 -(γ - 1)]

12 （6）

（a）Three-dimensional steady wave configuration in corner flow

（b）Two-dimensional unsteady wave configuration

Fig. 1 Schematic of asymmetrical wave configuration for

corner flow in inlets

通过以上过程可以求得二维非定常问题的各个

激波的强度以及各个流场区域的的参数。最后用激

波动力学所求的的二维非定常问题的解映射到三维

定常流场中去。对于一些状态参数比如静压、密度、

温度以及总压恢复系数等二维的解和三维解完全相

同。对于一些矢量参数比如速度、马赫数等，三维的

解需要二维解和特征方向上的分量的矢量叠加。最

后整个三维定常问题得到求解，再将各个角落处的

双楔组成侧压进气道，对每一个角落处的双楔单元

进行求解最终可以求得整个进气道内流场区域的参

数和波系结构。

3 数值方法

3.1 控制方程

控制方程选取的是三维的无粘 Euler方程

∂U∂t + ∂F∂x + ∂F∂y + ∂H∂z = 0 （7）
式中 U ，F 和 F 分别表示在 x，y，z方向上的状态

变量和流量，表达式如下
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对于理想气体来说，单位质量总内能的表达式为

E = p
(γ - 1)ρ + 12 (u2 + v2 +w2) （9）

3.2 差分格式

由于在低马赫数下，粘性对流场区域波系结构

影响并不大，所以采用 2 阶 NND 差分格式求解三维

无粘欧拉方程对理论分析进行数值验证。

对流项 F，G和 H采用张涵信提出的二阶 NND格

式［24］。控制方程的差分格式如下
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) = 0

（10）

3.3 物理模型以及网格划分

图 2为进气道模型示意图，前缘 AC、BD与 z轴的

夹角λ为掠角。上下壁面的楔角分别为 θ3 和 θ1 ，两侧

壁面的楔角为 θ3 和 θ1 。计算的进气道模型长为 L，
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宽为 d，高为 h。计算区域的入口边界为 ABCD，四个

壁面为滑移的壁面边界条件，出口边界为 EFGH。计

算网格采用正交化的结构网格，网格数量大约在

1200 多万。MPI 并行计算被用到代码中，且所有的

计算在一台 8核的 DELL计算机上进行。

Fig. 2 Schematic of inlet

4 结果与讨论

在进行进气道数值模拟之前先对该理论分析和

数值模拟进行一个验证，对比对象为 West（1972）的

实验结果图。图 3为理论和数值波系结构位置与实

验结果对比图。在给定楔形，马赫数为 3的来流的理

论分析结果示意图（虚线部分），误差棒为实验结果

图。因为波系构型沿图 2所示的 y方向上自相似，所

以采用无量纲过后的 x和 y方向的坐标来表示波系的

位置。实线部分为数值模拟结果。可以看出理论分

析分析结果和数值结果以及实验结果吻合较好。理

论解析得到的马赫杆强度为 1.84，数值模拟得到的马

赫杆强度为 1.82，基本吻合。

Fig. 3 Analytical results vs experimental and numerical

results of sectional flowfield（Ma0 = 3, ν = 90°, λ = 0°, θ = 9.5°）

4.1 箱式进气道

对于如图 2所示的箱式进气道，定义来流为马赫

6，上下壁面楔角为 5°，左右壁面楔角为 2.5°的进气

道。图 4所示是激波结构和接触面间断在进气道不

同截面内的数值模拟示意图。因为进气道中各个截

面内的波系结构沿 y 方向上是自相似的，所以用

y0 = y/h 来表示波系结构的位置（ y0 是用高度 h 无量

纲化过的，且在进气道最前缘部分 y0 =0）。从图中可

以看出，随着进气道逐渐的纵深，各个角落处的干扰

区所占的比例逐渐增大。图 5是对各个角落处干扰

区波系结构判别的极曲线分析图。 I1 和 R1 分别表示

水平壁面上的入射极曲线和反射极曲线，I2 和 R2 分

别表示竖直壁面上的入射极曲线和反射极曲线。底

部的两个角落处的极曲线判别如图 5（a）所示，两个

反射极曲线彼此并没有相交，这表明将在进气道底

部形成两个马赫干扰。顶部的两个角落处的极曲线

判别如图 5（b）所示，两个反射极曲线彼此相交，这表

明将在进气道顶部形成两个规则干扰。以上的理论

分析波系结构的结果在图 4的数值模拟中得到了验

证。对于规则干扰，干扰区两个反射激波后的静压

可以通过极曲线分析求解，图 5（b）的两个反射极曲

线的交点 O1 即为 3区的静压解。没有选取 O2 是因为

通常将熵增最小的点作为求得的解。

（a）y0 =0.4 （b）y0 =0.6

（c）y0 =1.0 （d）y0 =1.8

Fig. 4 Wave configurations on different cross-sections in

hypersonic inlet for Ma0 = 6, θ1 = θ3 = 5°, θ2 = θ4 = 2.5°, λ = 30°

对于马赫干扰，需要通过激波动力学求得马赫

杆的强度，进而求得各个区域的流场解。表 1给出了

各个区域状态参量的理论解，这将对于进气道的设

计具有很好的指导意义。对于 0区的来流参数都设

为无量纲的单位 1。对于上角落的两个规则干扰，流

动通过两个入射激波的压缩进入 1区和 2区，再分别

通过两个反射激波的压缩进入 3区。这些区域的参
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数都可以通过理论分析求得，且与数值模拟结果吻

合较好。对于 3区，数值模拟和理论分析表示，流动

通过两侧不同的压缩到达 3区的状态参数相差不大，

所以滑移线不明显。对于下角落处的两个马赫干

扰，流动经过两个入射激波压缩进入 2 区和 4 区，再

经过两个反射激波压缩进入 5 区和 6 区。与规则干

扰不同的是，马赫干扰马赫杆前的流动直接通过马

赫杆的压缩进入 7区。滑移线两侧，5、6和 7区的静

压相同。但是马赫杆后的 7区的静温明显高于其他

区域，且马赫杆后的总压损失明显大于其他区域，这

是因为气流通过一次压缩的熵增要大于两侧通过两

次压缩的熵增，这在进气道的设计中需要尤其注

意。图 4 以及表 1 表明流场区域的非均匀性将会导

致燃烧室内的非均匀燃烧，这对进气道性能的预测

将会非常有用。

（a）Lower corner （b）Upper corner

Fig. 5 Shock-polar analysis on wave configurations for

Ma0 = 6, θ1 = θ3 = 5°, θ2 = θ4 = 2.5°, λ = 30°

4.2 三面侧壁压缩进气道

对于三面侧壁压缩进气道即去掉图 2所示的顶

板，设计的进气道来流马赫数为 2.5，底部楔角为 10°，
左右楔角为 4.3°，掠角为 30°。与箱式进气道不同的

是，三面侧压进气道顶部并未发生激波干扰现象（如

图 6所示）。图 6（a）为底部角落激波干扰波系结构判

别的极曲线分析图，两个反射极曲线 R1 和 R2 彼此不

相交表明将形成马赫干扰，这些在图 6（b）～（d）中不

同位置的波系结构图中得到验证。该进气道可以认

为完全外部流动压缩进气道，y0 =0.6可以作为进气

道正激波的位置。在这个位置处角落处的波系结构

将与进气道内的正激波相互干扰，但是流动的非均

匀性将会转换为压缩面。对于这种进气道截面内的

流场区域的求解如表 2 所示，可以看出马赫杆后（5
区）的温度明显高于其他区域，但是 5区的密度要低

于两个反射激波后的密度（3区和 4区），且马赫杆的

总压明显低于其他区域。和上一节的箱式进气道相

比，该进气道各个区域的总压损失明显要低，但是这

些角落处的激波干扰对进气道的性能依然很重要。

Table 1 Theoretical results in each zone for the inlet of Fig. 4

Zone
No.
0
1
2
3
4
5
6
7

Static
pressure

1
2.0103
1.4142
2.861
2.0103
3.396
3.396
3.396

Static
temperature

1
1.2328
1.1055
1.3656
1.2328
1.438
1.4475
1.4927

Density
1

1.6306
1.2794
2.0952
1.6306
2.3615
2.3464
2.275

Total pressure
recovery

1
0.9662
0.9958
0.961
0.9662
0.9522
0.931
0.8356

（a）Shock-polar analysis （b）y0=0.2

（c）y0=0.4 （d）y0=0.6

Fig. 6 Wave configurations on different cross-sections in

hypersonic inlet for Ma0 = 2.5, θ1 = 10°, θ2 = θ4 = 4.3°, λ = 30°
Table 2 Theoretical results in each zone for the inlet of Fig. 6

Zone
No.
0
1
2
3
4
5

Static
pressure

1
1.8639
1.2261
2.4636
2.4636
2.4636

Static
temperature

1
1.2031
1.0602
1.3037
1.3068
1.3212

Density
1

1.5493
1.1564
1.8897
1.8850
1.8646

Total pressure
recovery

1
0.9759
0.9991
0.9738
0.9954
0.9293

5 结 论

通过用一种空降降维的方法对进气道内角落处

流动的研究得到了：

（1）空间降维的理论分析方法能很好地对进气

道内的波系结构进行判别，流场区域的参数比如静

压、密度、温度和总压恢复系数等也能很好地进行求

解，且理论分析结果与数值相比吻合较好。
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（2）对于箱式进气道，随着沿进气道内部逐渐纵

深，角落处的干扰区所占的比例越来越大。进气道

顶部较易形成规则干扰结构，底部容易形成马赫干

扰结构。规则结构的反射激波后的静压、温度和密

度等参数明显要低于马赫干扰反射激波和马赫杆后

的参数。底部马赫干扰马赫杆后的总压恢复系数要

比其他区域和规则干扰的各个区域低 10%～17%。

（3）对于三面侧壁压缩进气道，顶部由于没有底板

并没有发生激波干扰现象，底部发生马赫干扰。干扰区

的总压损失要比箱式进气道内的总压损失低 10%左右。
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