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激波／湍流边界层干扰中的自适应控制技术

黄　伟!，吴　瀚，钟翔宇，杜兆波，柳　军
（国防科技大学 高超声速技术重点实验室，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：从激波／湍流边界层干扰机理以及流动控制的迫切需求入手，从自适应涡流发生器、自适应鼓
包、自适应微射流以及自适应次流循环四个方面对激波／湍流边界层干扰中的自适应控制技术研究进展进行
了总结。分析认为，结合ＡＩ技术发展自适应流动控制技术，加速控制方式智能化，可作为新一代高超声速飞
行器宽速域飞行的重要技术手段。具体来说，就是通过调节外加激励对高超声速飞行器不同区域实现局部

流动加／减速、气动热防护、气动控制等功能，根据流场参数建立控制反馈回路，自适应调整局部流场结构，以
满足工程实际需求。

关键词：自适应流动控制；激波／湍流边界层干扰；高超声速飞行器；自主决策；分离；热流峰值
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　 　 激 波／湍 流 边 界 层 干 扰 （ｓｈｏｃｋｗａｖｅ／
ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ，ＳＷＴＢＬＩ）描
述的是在逆压梯度的作用下，湍流边界层诱导产

生的复杂流动现象。此现象在（高）超声速流动

中广泛存在，且影响显著，具有非定常、非线性、多

尺度、低频不稳定等特征，通常伴随流动分离、激

波振荡、高热流载荷等特点，是国际公认至今尚未

彻底攻克的少数经典问题之一，广泛发生在跨声

速翼型表面、（高）超声速进气道压缩面转角处以

及吸气式推进系统进气道［１］、隔离段和燃烧室

内、高超声速飞行器外表面有拐角和突起的位置、

运 载 火 箭 的 外 表 面 等 位 置［２］。２０１５年，
Ｇａｉｔｏｎｄｅ［３］从低频不稳定性、传热预测能力、复杂

耦合作用以及流动控制四个方面比较系统全面地

对激波／湍流边界层干扰的最新研究进展进行了
总结与归纳。然而比较遗憾的是，激波／湍流边界
层干扰控制方面的研究进展总结在他的论述中占

比非常小，特别是尚未在激波／湍流边界层干扰自
适应控制技术方面开展相关研究，这是２１世纪人
工智能（ａｒｔｉｆｉｃｉａｌｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，ＡＩ）技术与流动控
制技术相结合的产物。２０２０年，Ｈｕａｎｇ等［４］提出

需要将智能控制方法与柔性曲面相结合来适应自

由来流边界条件的变化，从而满足新一代高超声

速飞行器宽域飞行的察打一体化需求，并指出采

用蒙特卡罗方法开展高马赫数条件下激波／湍流
边界层干扰研究的时代紧迫性。
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激波／湍流边界层干扰对（高）超声速飞行器
气动、结构、推进、控制等均会带来重大影响［５］。

直至最近，国内外因激波／湍流边界层干扰引发的
飞行失败案例仍屡见不鲜，尤其是超高马赫数下

激波／湍流边界层干扰所诱发的热效应对结构强
度的影响较大，因此亟须对激波／湍流边界层干扰
及其控制机理拥有一个全面而系统的认识。

新一代高超声速飞行器作为事关国家空天安

全的战略性技术，已成为世界各国竞相发展的焦

点。由于其在大气层内飞行速度更快、飞行速域

更宽、飞行时间更长、气动布局更复杂，激波／湍流
边界层干扰诱发的非定常和极高热流载荷等问题

愈加严峻，无法再通过保守设计进行处理或回避，

因而成为新一代高超声速飞行器研发面临的重大

基础科学和工程技术难题，亟须结合先进流动控

制技术对其流动分离区进行自适应控制，从而达

到飞行器总体设计的需求。

１　激波／湍流边界层干扰

激波只能出现在（高）超声速流场中，当靠近

壁面时，将终止在边界层内的声速线位置处。激

波的强压缩效应使得边界层外和边界层内超声速

区域的气流在通过强激波之后带来压强的升高。

在（高）超声速流场中，上游流场不会受到强激波

波后较高压强的影响，但激波入射点附近局部压

强会随较高压强通过近壁面亚声速区往上游传播

而增大。随之，相应区域内流体速度会减小，流线

自壁面向上凸出，边界层厚度增大。当激波强度

进一步提高，激波压缩引起的逆压梯度足够强时，

壁面流动会出现局部分离，此即激波诱导的边界

层分离现象［６］。

激波／湍流边界层干扰在航空航天领域许多
工程应用中起着非常重要的作用，因此，了解并掌

握干扰区附近的流场特征及相应的壁面参数分布

显得十分必要［７］，这对于合理有效利用激波／湍
流边界层干扰特性来促进高超声速技术发展具有

划时代意义。图１所示为激波／湍流边界层干扰
引起的典型流场特征，其中包括分离激波、回流

区、入射斜激波、反射激波、再附激波、膨胀波

等［８］。激波／湍流边界层干扰现象会增加流动的
总压损失，诱导流动分离现象的发生［９］。分离过

程通常具备低频不稳定性特征，并会导致流场产

生大规模非定常震荡现象［１０］，同时，分离过程通

常与分离激波的低频振荡特性相关，而且其频率

远低于来流边界层湍流的频率，这是激波／边界层
干扰所特有的特征［１１］。

图１　激波／湍流边界层干扰引起的典型流场特征［８］
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ｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｐｈｅｎｏｍｅｎａ［８］

目前，如何在减小分离区的同时降低局部热

流峰值成为学者们迫切需要解决的技术难题，也

是新一代高超声速飞行器长时间巡航打击的内在

需求，国家重点研发计划专门设置项目研究其中

潜在的物理机制，以期在智能流动控制领域有所

突破。

鉴于此，研究者首先对激波诱导形成的分离

区大小进行了评估，并且提出了相应的计算分离

区大小的理论解析式。Ｈｏｎｇ等［１２］采用尺度分析

方法研究了高超声速气流中激波／湍流边界层干
扰中的干扰长度，并获取到干扰长度随雷诺数的

变化关系式，如式（１）所示。在研究过程中，他们
考虑了壁面温度的影响。

Ｌ ＝
１．４５×Ｓ３ｅ Ｒｅθ≤１０

４

２．３３×Ｓ３ｅ Ｒｅθ＞１０{ ４
（１）

式中：Ｌ是无量纲干扰长度；Ｓｅ 代表绝热壁下的
分离准则，如式（２）所示；Ｒｅθ是基于动量厚度的
雷诺数。

Ｓｅ ＝
ｋΔＰ
ｑｅ

（２）

式中，ｋ是一个与基于动量厚度的雷诺数相关的
经验常数，ｑｅ是自由来流动压，ΔＰ是干扰前后的
压差。

Ｚｈｏｕ等［１３］采用数值模拟方法建立了二维斜

激波与绝热平板湍流边界层干扰产生分离区长度

与斜激波强度、雷诺数以及来流马赫数的数学关

系，具体如式（３）所示。

Ｌ＝
７２θ－π１８０［３．１ｌｇ（Ｒｅｘ０）－１８．１{ }］４

２≤Ｍ１≤４

１．２θ－π１８０［４．２ｌｇ（Ｒｅｘ０）－２７．５{ }］４

４＜Ｍ１≤{ ７

（３）
式中，Ｌ为分离长度，Ｒｅｘ０为流场的雷诺数，Ｍ１是
自由来流马赫数，θ为斜激波角度。但是，在他们
的研究中并未考虑实际的三维效应影响，这样会

·０５·
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偏离（高）超声速气流中的实际情况，需要在后续

研究中对公式进行修正，提高其对物理模型的适

应性，拓展其宽域特征。

Ｄｕ等［１４］提出了分离区大小评估的理论解析

式，对激波诱导的分离区大小进行了定量评估，并

研究了次流循环对分离区大小和热流峰值均值的

影响规律，发现分离区最大减小８１４３％，壁面热
流最大减小６９７％。图２［１４］所示为次流循环控
制激波／湍流边界层干扰示意图。

图２　次流循环控制激波／湍流边界层干扰示意图［１４］

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｓｈｏｃｋ
ｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ

ｉｎｄｕｃｅｄｂｙｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｊｅｔ［１４］

２０２０年，孙东等［１５］研究了展向振荡对激波／
湍流边界层干扰的影响，发现在展向强振荡作用

下，分离点位置提前，间歇区长度增大，并对壁面

附近流动造成显著影响，如强振荡诱导的壁面展

向速度远大于流向速度，造成流向剪切与展向剪

切之间夹角的概率密度函数峰值从 ０°偏移到
８０°～９０°之间。物面压力及剪切本征正交分解分
析表明，展向振荡会导致模态能量从低阶模态向

高阶模态转移，降低低频运动的能量占比，增强再

附后Ｇｏｒｔｌｅｒ涡等壁面附近旋涡结构的强度。

２　自适应控制技术

为进一步削弱（高）超声速气流中激波／湍流
边界层干扰所引发的负面效应，亟须发展流动控

制方法来解决此问题。流动控制的实际目的是通

过改变局部流动结构来控制流体的运动状态。流

动控制的对象可以分为激波和边界层。目前较为

有效的是控制边界层，即通过改变在激波／湍流边

界层相互作用点以及上游的近壁面流场形态，从

而达到抑制或减小激波引起流动分离的目的。

按照在飞行中是否存在额外控制和注入能量，

流动控制可以分为被动控制和主动控制，其中被动

控制包括壁面鼓包［１６］、微型涡流发生器［１７］、后向

台阶［１８］等方法；主动控制包括边界层抽吸［１９］、吹

除控制［２０］、射流控制［２１］、磁流体控制［２２］、等离子

体控制［２３－２４］等。尽管目前控制方式多种多样，但

研究人员更倾向于研究可以主动控制且有反馈的

复杂流动控制系统，从而能根据来流条件变化自

适应调整控制系统的大小或位置。

自从美国把形状记忆合金用于航空航天领域

以来，研究人员对此开展了广泛的研究，主要是为

了拓展其相变温度，使其适应高超声速环境下的

工作条件。激波／湍流边界层干扰现象是吸气式
推进系统进气道内普遍存在的一类流动现象，对

进气道的性能提高有突出影响。南京航空航天大

学的谭慧俊等［２５］比较系统地总结了形状记忆合

金在飞行器进气道中的应用，通过自动改变近壁

面区域流动控制单元（如微型涡流发生器、鼓包

等）的几何外形来适应进气道的实际工作条件，

从而增强进气道对于流动控制的适用性和鲁棒

性，拓宽进气道在整个飞行包线内的有效工作区

间，满足新一代高超声速飞行器对宽域飞行的实

际需求。但目前遇到的问题是形状记忆合金变形

精度较差且变形速度较低、多次循环后记忆效应

衰退等。

自适应控制技术可用于宽速域飞行器的流动

控制，减轻宽速域条件下的激波／湍流边界层干扰
效应，是新一代高超声速飞行器宽速域飞行急需

的重要技术手段。研究人员对自适应控制方法进

行了探索，主要是根据来流条件变化，充分利用记

忆合金、来回移动等手段来改变控制体的形状、位

置和大小，或是改变控制体流量，取得对激波／湍
流边界层干扰现象的良好控制效果。同时，针对

各流动控制技术在不同流场条件下的控制效果开

展了深入研究，获取到不同来流条件下控制系统

最佳的大小和位置，为自适应控制技术的进一步

发展奠定了良好的基础，后续研究可根据流场设

计参数与性能目标之间的关系添加和完善控制反

馈回路，加速控制方式的智能化。

２．１　自适应涡流发生器

微型涡流发生器（ｍｉｃｒｏｖｏｒｔｅｘｇｅｎｅｒａｔｏｒ，
ＭＶＧ）是一种十分有效的流动控制装置，高度仅
为边界层厚度的１０％～７０％，它通过尾流诱导的
流向旋涡对将边界层上部高能气流卷入底层，促
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进边界层底部低速区动量的提升，使得其抗逆压

力梯度能力得到增强，从而实现对边界层分离的

控制，在（高）超声速进气道中具有广阔的应用前

景。同时，微型涡流发生器极大削弱了控制部件

的附加阻力，降低了非控制状态下的额外代

价［２６］，具体如图３［２７］所示。微型涡流发生器因其
结构简单、控制效果好，日益成为研究最多、应用

最广泛的流动控制方法，其流动机理和控制特性

被学者们大量挖掘［２８］。２０２１年，吴瀚等［２６］总结

了近十年来激波／边界层干扰特性以及微型涡流
发生器及其组合体在流动控制中的最新进展，发

现亟须发展微型涡流发生器与其他控制方法的组

合，以期实现更大程度、更广范围流场的控制，为

宽域飞行打下技术基础。

（ａ）无控状态
（ａ）Ｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｔｒｏｌ

（ｂ）受控状态
（ｂ）Ｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌ

图３　激波／湍流边界层干扰流场平均流向速度分布对比［２７］

Ｆｉｇ．３　Ａｖｅｒａｇｅｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｓｈｏｃｋ

ｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｆｌｏｗｆｉｅｌｄ［２７］

张悦等［２９］采用形状记忆合金技术实现了大

后掠涡流发生器在风洞吹风条件下的自动变形，

并将其与吸气式推进系统进气道充分结合，极大

促进了进气道出口总压恢复系数的提高。其具体

变形原理是：记忆合金板在加热过程中会发生形

变翘起，凸出壁面，从而形成微型涡流发生器。当

吸气式推进系统进气道入口处分离现象不太明显

时，壁面温度降低，记忆合金板缩入进气道的下壁

面，不会诱导形成旋涡；而当进气道唇罩激波入射

诱导形成大尺度边界层分离区，对流场性能造成

较大影响时，记忆合金板被加热，涡流发生器翘起

开始工作，从而达到抑制边界层分离的效果。

图４［２９］所示是在地面风洞试验过程中记忆合金
板由于加热发生形变从而形成涡流发生器的情

况，其中ｈ为进气道高度。通过涡流发生器诱导
产生的“预增压效应”“分割效应”“限流效应”和

“掺混效应”，来有效抑制湍流边界层的分离，减

小分离区的面积，进而促进分离流动的再附。

图５［２９］所示为地面风洞试验中可变形微型涡流
发生器结构示意图，如何在宽域飞行过程中实施

仍是一个值得商榷的难题。

图４　可变形涡流发生器诱导的激波／边界层干扰控制［２９］

Ｆｉｇ．４　Ｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ

ｉｎｄｕｃｅｄｂｙｔｈｅｖａｒｉａｂｌｅｖｏｒｔｅｘｇｅｎｅｒａｔｏｒ［２９］

图５　地面风洞试验中可变形ＭＶＧ结构示意图［２９］

Ｆｉｇ．５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｖａｒｉａｂｌｅＭＶＧｆｏｒ

ｔｈｅｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ［２９］

赵永胜等［３０］基于开源ＯｐｅｎＦＯＡＭ平台，结合
动网格技术和湍流离散涡模型初步探索了微型涡

流发生器横向移动速度对激波／湍流边界层干扰
区域内流向和展向流场特性的影响规律，具体如

图６中Ｙ＝０２５δ截面上不同时刻的压力分布所
示，其中δ为当地边界层厚度。动态微型涡流发
生器主要通过尾迹涡与激波／湍流边界层干扰区
的相互作用来实现流动控制，此时入射激波形成

的高压区压力会有所降低。当微型涡流发生器向

下游移动时，尾迹涡影响到边界层干扰区的涡结

构形态，从而导致“弓”形高压区演化为“双弓”

形；这样，入射激波和反射激波与边界层相互作用

形成高压区的压力降低，同时，高压区峰值所处位

置均会向下游移动；流场下游形成的“双圆弧”状

·２５·
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（ａ）ｔ＝０ｍｓ

（ｂ）ｔ＝１ｍｓ

（ｃ）ｔ＝３ｍｓ

（ｄ）ｔ＝５ｍｓ

图６　ＭＶＧ移动速度为２０ｍ／ｓ时，Ｙ＝０．２５δ截面上

不同时刻的压力分布云图［３０］

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓａｔ

Ｙ＝０．２５δ ｓｅｃｔｉｏｎｗｈｅｎｔｈｅｍｏｖｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆ

ｔｈｅＭＶＧｉｓ２０ｍ／ｓ［３０］

高压区高度随微型涡流发生器的移动逐渐降低；

边界层干扰区域的边界层高度会逐渐降低，同时

边界层底部速度也会随之降低；微型涡流发生器

的移动速度越快，对流场的边界层干扰现象控制

效果越明显。动网格技术可拓展应用于其他流动

控制方法中，如鼓包等，进一步促进自适应流动控

制方法的发展，解决宽域飞行过程中的自适应飞

行控制难题。图 ７［３０］所示为动态微型涡流发生
器的流场涡结构。

（ａ）ｔ＝２ｍｓ

（ｂ）ｔ＝４ｍｓ

（ｃ）ｔ＝６ｍｓ

图７　动态ＭＶＧ的流场涡结构［３０］

Ｆｉｇ．７　ＶｏｒｔｅｘｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒｄｙｎａｍｉｃＭＶＧｆｌｏｗｆｉｅｌｄ［３０］

Ｂｌｉｎｄｅ等［３１］设计了单排阵列和多排阵列的

微型斜坡式涡流发生器方案。试验证明了该方案

的可行性并发现多排阵列布置的微型斜坡式涡流

发生器可以有效降低激波／湍流边界层干扰中的
非定常特性。图 ８［３１］所示为阵列式微型涡流发
生器流场结构及其相互作用。

２．２　自适应鼓包

２０１９年，Ｚｈａｎｇ等［３２］通过引入二维鼓包实现

了对整个工作马赫数范围内（从２５４到３３８）进
气道复杂唇口激波／边界层干扰的控制，对应的自
由来流马赫数为４０～６０。面对宽域飞行的实
际需求，二维鼓包的控制范围还需进一步拓展，使

·３５·
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图８　阵列式ＭＶＧ流场结构及其相互作用示意图［３１］

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆ

ａａｒｒａｙｏｆＭＶＧ［３１］

得对应的自由来流马赫数至少达到 ３０～７０。
Ｚｈａｎｇ等采用的二维鼓包连续轮廓线具体如
式（４）所示，其中 ｌｂ是鼓包长度，ｈｂ是鼓包高度，
Ｒ是迎风剖面长度与鼓包长度之比，Ａ、Ｂ则分别
为鼓包前段、后段的形状控制参数。研究发现，通

过引入二维鼓包，唇口激波诱导的分离能获得很

好的抑制，而且进气道性能能得到大幅改善，进气

道出口总压恢复系数最大能提高２０５９％。在此
基础上，Ｔｉａｎ等［３３］对该二维鼓包连续轮廓线进行

了基于代理模型的多目标设计优化，获得了可行

解集，具体如图９［３３］所示二维鼓包多目标设计优
化的Ｐａｒｅｔｏ前沿。在优化过程中，主要考虑了分离
区面积和总压恢复系数。最终，得到了０８０ｍｍ２

的分离区面积和６７３９％的总压恢复系数。
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图９　二维鼓包多目标设计优化的Ｐａｒｅｔｏ前沿［３３］

Ｆｉｇ．９　Ｐａｒｅｔｏｆｒｏｎｔｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｂｕｍｐ［３３］

　　通过引入形状记忆合金技术，张悦等［３４］提

出了可变形壁面鼓包概念，具体如图 １０［３４］所
示，在激波入射点上下游铺设可变形壁面鼓包

装置，该装置可根据不同自由来流马赫数调节

壁面鼓包的外轮廓，从而实现宽域飞行条件下

的自适应控制。当进气道在高马赫数下工作

时，壁面鼓包出现，对激波诱导的边界层分离进

行有效抑制；当进气道在低马赫数下工作时，鼓

包则与壁面充分融合，避免造成通道堵塞进而

影响进气道的起动［３５－３６］。研究表明，在真实进

气道入口处会产生连续入射的唇罩激波，而记

忆合金鼓包可以根据自由来流条件实现自适应

变形，对唇罩激波诱导形成的边界层分离实现

有效控制，具体如图１１［３４］所示。

图１０　可变形鼓包诱导的激波／边界层干扰控制［３４］

Ｆｉｇ．１０　Ｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｉｎｄｕｃｅｄｂｙｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｂｌｅｂｕｍｐ［３４］
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（ａ）无控状态
（ａ）Ｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｔｒｏｌ

（ｂ）受控状态
（ｂ）Ｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌ

图１１　可变形鼓包诱导的激波／边界层干扰控制

风洞试验结果［３４］

Ｆｉｇ．１１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ

ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｉｎｄｕｃｅｄｂｙｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｂｌｅｂｕｍｐ［３４］

　　２０２１年，ＡｌｉＫｈａｎ和 Ｈａｓａｎ［３７］基于斜激波无
粘理论设计了可根据自由来流马赫数自适应改变

的进气道入口处鼓包几何外形，进而可根据不同

自由来流条件下的分离区面积大小实现对复杂唇

罩激波／湍流边界层干扰的自适应控制，但尚未建
立反馈控制回路，不能根据相应目标驱动鼓包的

自适应变形，这是我们将来亟须开展的研究工作，

可把整个控制回路引入流场中来，实现有效控制。

图１２［３７］所示为不同自由来流马赫数（２５～３８）
条件下的鼓包几何外形，对应鼓包工作范围马赫

数为２２～３０。

图１２　不同自由来流马赫数（２．５～３．８）条件下的

鼓包几何外形［３７］

Ｆｉｇ．１２　Ｇｅｎｅｒｉｃｂｕｍｐｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｒｅｅｓｔｒｅａｍＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｆ２．５ｔｏ３．８［３７］

２．３　自适应微射流

迄今为止，研究者在微射流领域开展了大量

研究［３８］，并获取到射流位置、射流压比、射流分布

等对激波／湍流边界层干扰的影响，为自适应控制
技术的发展奠定了良好的基础，但尚未建立控制

反馈回路。

Ｌｉｕ等［３９］通过调整微射流压比、驱动位置、喷

管型面等来改善压缩拐角处激波／边界层干扰现
象。在喷管型面确定的前提下，可以通过调整微

射流压比或射流孔位置等来适应自由来流条件的

变化，从而达到宽速域条件下减小分离区的目的，

其控制效果如图１３［３９］所示，其中 Ｄ代表射流孔
直径，单位为ｍｍ。Ｘｕ等［４０］采用数值仿真方法探

索了微射流压强和微射流孔数量等对激波／湍流
边界层干扰控制的影响，发现反旋涡对涡核的大

小是控制激波／湍流边界层干扰的关键，并采用极
差分析法对两微射流孔构型进行了数值优化［４１］。

Ｓｚｗａｂａ［４２－４３］采用油流等试验手段研究了微射流
孔直径对激波／湍流边界层干扰分离区的影响规
律。但是，在他的研究中，仅评价了单个结构参数

的影响，并未全面系统地进行分析和优化，从而导

致所得结果并不具备代表性。

（ａ）无控状态
（ａ）Ｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｔｒｏｌ

（ｂ）受控状态
（ｂ）Ｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌ

图１３　无控和受控状态下壁面剪切系数等值线对比［３９］

Ｆｉｇ．１３　Ｗａｌｌｓｈｅａｒｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｔｒｏｌ［３９］

Ｖｅｒｍａ和Ｍａｎｉｓａｎｋａｒ［４４］采用地面试验方法研
究了各种稳定微射流结构阵列对２４°压缩斜坡诱
导的激波／湍流边界层干扰的影响，重点探讨了微
射流间距以及俯仰角和倾斜角变化对分离程度、

激波不稳定性幅度的影响。研究发现，当微射流

间距为１３ｄ时（其中ｄ为微射流直径），控制效果

·５５·
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最佳。当然，他们也分析了微射流俯仰角和倾斜

角变化对激波不稳定性振幅的影响［４５］。

等离子体合成射流可以增强边界层抵抗分离

的能力，近年来在高速流动控制中得到广泛应用。

Ｙａｎｇ等［４６］采用等离子体合成射流来控制激波／
湍流边界层干扰，其具体工作原理如图 １４［４６］所
示，分为三个不同阶段，即能量沉积、能量释放和

重新填充。数值仿真发现，激波／湍流边界层干扰
诱导的分离区长度减小大约３５％，这足以说明采
用等离子体合成射流来抑制激波／湍流边界层干
扰带来的分离效应是有效的。

（ａ）能量沉积
（ａ）Ｅｎｅｒｇｙｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

（ｂ）能量释放
（ｂ）Ｅｎｅｒｇｙｄｉｓｃｈａｒｇｅ

（ｃ）重新填充
（ｃ）Ｒｅｆｉｌｌｉｎｇ

图１４　等离子体合成射流控制激波／

湍流边界层干扰原理图［４６］

Ｆｉｇ．１４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ
ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｉｎｄｕｃｅｄｂｙｔｈｅ

ｐｌａｓｍａｓｙｎｔｈｅｔｉｃｊｅｔ［４６］

Ｎａｒａｙａｎａｓｗａｍｙ等［４７］通过调整脉冲等离子体

射流出口速度和脉冲频率来控制激波／边界层干

扰中分离激波的不稳定运动，研究发现置于分离

激波上游的激励器对激波／湍流边界层干扰不稳
定性造成了显著的改变，而从分离区内部注入则

没有造成明显的影响。Ｗａｎｇ等［４８］采用横向等离

子体射流阵列实现了斜坡诱导激波／边界层干扰
中分离区的减小，其中等离子体射流是在密闭小

空腔中通过电弧放电产生。Ｊｉａｎｇ等［４９］建立了低

磁雷诺数假设下的激波／湍流边界层干扰数值仿
真方法，探讨了磁场／电弧放电耦合作用对高马赫
数下激波／湍流边界层干扰控制的影响。

２．４　自适应次流循环

通过在激波／湍流边界层干扰区上游和下游
分别设置吹除孔和泄流孔来形成次流循环回路。

所以，次流循环本质上是吹吸气的组合，通过抽气

减小激波／湍流边界层干扰下游的分离区大小。
Ｐａｓｑｕａｒｉｅｌｌｏ等［９］采用次流循环来抑制激波／

边界层干扰，其效果如图１５［９］所示，通过调整下
游吸气孔的位置来减小诱导分离区的大小。在他

们的研究中，分离区域内的抽吸位置发生了变化，

而吹除位置却保持固定。次流循环的优势在于该

方法是将激波／边界层干扰造成的分离区内的高
压气体通过次流循环通道引流到分离区上游低压

区，可同时在分离区形成边界层抽吸并在分离区

上游进行吹除［５０］。由于分离区边界层底层的低

能量气体从激波／湍流边界层干扰区域泄除，上游
吹除诱发的激波增强了边界层气体的流动混合，

底层抗逆压梯度的能力得到提升，抑制了分离区

的产生，从而提高了进气道性能，达到了控制的目

的；同时抽吸部分的流量通过次流循环回到进气

道流场中，所以不会造成流量的进一步损失。

图１５所示为ｘ－ｙ平面内瞬时温度分布，其中 ＮＣ
是不带控制的基准构型；ＣＡ、ＣＢ、ＣＣ均是带次流
循环装置的构型，但次流循环装置中抽吸孔间距

不一样。

（ａ）ＮＣ

王建勇等［５１－５２］把次流循环抑制策略应用在

吸气式推进系统进气道内，如图１６［５１］所示，通过
诱导激波上下游静压差把分离区内的低能流引出

并注入进气道前体同一压缩面内，从而形成封闭

·６５·
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（ｂ）ＣＡ

（ｃ）ＣＢ

（ｄ）ＣＣ

图１５　ｘ－ｙ平面内瞬时温度分布［９］

Ｆｉｇ．１５　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎ

ｔｈｅｘ－ｙｐｌａｎｅ［９］

图１６　进气道内次流循环流场控制概念图［５１］

Ｆｉｇ．１６　Ｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｃｏｎｃｅｐｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙ
ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｄｅｖｉｃｅｉｎｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｌｅｔｓ［５１］

式流动循环，达到减小分离区的目的，进而改善低

马赫数下进气道的起动性能。

进一步，Ｄｕ等［１４］采用数值优化方法对次流

循环抑制策略进行了多目标设计优化，在优化过

程中，目标函数主要考虑了分离区面积、热流峰值

以及热流均值，并最后通过数值模拟方法对优化

结果进行了验证。图１７所示为壁面剪切应力轮
廓对比，其中绿色为 ｕ／Ｕ∞ ＝０等值面，红色为

τωｘ＝０等值线；ＴＮＣ是不带控制策略的基准构
型；ＴＣＡ是只有一组抽吸孔的带控制构型；ＴＣＢ
是有两组抽吸孔的带控制构型；ＴＣＣ和 ＴＣＤ都
带有三组抽吸孔，只是孔距不一致，ＴＣＤ的孔距
更大。采用次流循环后，激波／湍流边界层干扰诱
导的整块分离区被割裂开来，而且分离区明显变

小。在研究过程中，尚未考虑采用泵来自适应调

节次流循环的流速，从而达到智能控制激波／湍流
边界层干扰的效果，同时，数值优化的结果并未得

（ａ）ＴＮＣ

（ｂ）ＴＣＡ

（ｃ）ＴＣＢ

·７５·
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（ｄ）ＴＣＣ

（ｅ）ＴＣＤ

图１７　壁面剪切应力轮廓对比［１４］

Ｆｉｇ．１７　Ｗａｌｌｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｃｏｎｔｏｕｒｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ［１４］

到地面试验的验证，这是下一步工作的重点。

　　Ｇｅｆｒｏｈ等［５３－５４］提出了一种新型的微型气动弹

片凹腔循环装置，如图１８［５４］所示，通过激波前后压
强差来自适应调节弹片的弯曲程度，迫使气流沿切

向吹入和吸出，这样可以有效降低气动阻力、控制

抽吸流量、提高总压恢复系数。当然，在无激波情

况下，该装置可自动恢复至光滑平板状态，但仍然

会带来工作误差，离工程实用还有很长一段路。

图１８　微型气动弹片凹腔循环装置示意图［５４］

Ｆｉｇ．１８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｉｃｒｏｐｎｅｕｍａｔｉｃ

ｓｈｒａｐｎｅｌｃａｖｉｔｙｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ［５４］

Ｚｈｏｎｇ等［５５］提出基于次流循环的自适应控

制策略，具体如图１９［５５］所示，其抽吸孔成阵列分
布，可对来流马赫数在２５～３５之间变化的流场
进行控制，数值仿真获取到该构型在不同来流马

赫数下不同抽吸开关控制方案对流场的控制效

果，并给出了马赫数与开孔范围内所需最小压力

的关系式。在此基础上，发展了一种评价方法，对

其进行了定量化分析和数值优化，在六种构型中，

获取到宽域控制效果较好的最优流道参数［５６］。

（ａ）侧视图
（ａ）Ｓｉｄｅｖｉｅｗ

·８５·
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（ｂ）俯视图
（ｂ）Ｔｏｐｖｉｅｗ

图１９　基于次流循环的自适应控制策略示意图（单位：ｍｍ）［５５］

Ｆｉｇ．１９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｓｃｈｅｍｅｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｊｅｔｓ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）［５５］

３　总结及展望

激波／湍流边界层干扰是（高）超声速来流条
件下十分常见的物理现象，其流动机理非常复杂，

所涉及的影响因素也很多。激波诱导的分离是诱

发大范围不稳定性的原因，会限制飞行器性能的

进一步提升，进而导致飞行器结构的破坏。加强

对其自适应控制技术的研究是（高）超声速飞行

器适应长航时远程打击的内在需求和提高其鲁棒

性的潜在动力，也是未来大空域、宽速域、长航时、

智能飞行的必要保证，具有非常广阔的应用前景。

１）微型涡流发生器和壁面鼓包均有着结构
简单易实现、尺寸小且阻力小的优点，可有效控制

边界层分离区的大小及其产生的局部高热流，可

通过流场参数的变化反馈控制驱动记忆合金材料

的自适应变形［５７］，这其中会面临反应时间缓慢、

变形时间长、变形精度较差等技术问题，亟须在未

来研究中重点突破。

２）微射流是一种比较理想的自适应流动控
制技术，可以通过调节射流角度、压比等来适应新

一代高超声速飞行器宽域飞行的需求，但目前尚

未建立合理高效的反馈控制机制，不能根据目标

需求对设计参数进行自适应调整。同时，微射流

的组合还可以形成气动微型涡流发生器［５８］，不需

要任何额外的物理型面就可实现对（高）超声速

流动的控制，但面临的问题是需要携带额外的有

效载荷、高压气瓶携带困难、响应慢等。

３）次流循环作为一种较新的控制方法，其研
究潜力是非常巨大的。它结构简单，控制效率高，

且不会造成流量损失，未来还可以通过在次流通

道上加装控制部件、在抽吸和吹除口放置压电传

感器，以实现自适应控制的目的。同时，与微型涡

流发生器、脉冲微射流等组合控制，可以加强对于

流场品质的控制，更大程度、更广范围地减小流动

分离的情况，同时涡流发生器的尾迹流场结构有

助于次流循环吹除口的气流穿透和展向效应。

发展激波／湍流边界层干扰在线自适应控制
技术与 ＡＩ技术的结合是大趋势。通过目标参数
的闭环反馈控制实现控制参数的自适应调节，进

而驱动流动控制的自适应变化、减少复杂变化来

流条件下激波／湍流边界层干扰现象，满足新一代
高超声速飞行器宽域飞行的实际需求。
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（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］　 ＣＬＥＭＥＮＳＮ Ｔ，ＮＡＲＡＹＡＮＡＳＷＡＭＹ Ｖ．Ｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｕｎｓｔｅａｄｉｎｅｓｓ ｏｆ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡｎｎｕａｌＲｅｖｉｅｗｏｆＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１４，
４６：４６９－４９２．

［３］　 ＧＡＩＴＯＮＤＥＤＶ．Ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｎｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１５，７２：
８０－９９．

［４］　 ＨＵＡＮＧＷ，ＷＵＨ，ＹＡＮＧＹＧ，ｅｔａｌ．Ｒｅｃｅｎｔａｄｖａｎｃｅｓｉｎ
ｔｈｅｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎａｎｄｉｔｓｃｏｎｔｒｏｌｉｎ
ｉｎｔｅｒｎａｌａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０２０，
１７４：１０３－１２２．

［５］　 范孝华，唐志共，王刚，等．激波／湍流边界层干扰低频
非定常性研究评述［Ｊ］．航空学报，２０２２，４３（１）：
６２５９１７．　
ＦＡＮＸＨ，ＴＡＮＧＺＧ，ＷＡＮＧＧ，ｅｔａｌ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｌｏｗ
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｕｎｓｔｅａｄｉｎｅｓｓｉｎｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙ
ｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ
Ｓｉｎｉｃａ，２０２２，４３（１）：６２５９１７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　 黄舶．高超声速内外流动激波／边界层相互作用的实验与
数值研究［Ｄ］．合肥：中国科学技术大学，２０１３．
ＨＵＡＮＧＢ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｓｈｏｃｋ
ｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｉｎｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗ［Ｄ］．
Ｈｅｆｅｉ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎａ，２０１３．
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）
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［７］　 ＫＮＩＧＨＴＤ， ＭＯＲＴＡＺＡＶＩＭ． Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ
ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ—ａｒｅｖｉｅｗ［Ｊ］．Ａｃｔａ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１８，１５１：２９６－３１７．

［８］　 ＶＥＲＭＡＳＢ，ＭＡＮＩＳＡＮＫＡＲＣ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｉｎｃｉｄｅｎｔｓｈｏｃｋ
ｉｎｄｕｃｅｄ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ ｖａｎｅｔｙｐｅ ｖｏｒｔｅｘｇｅｎｅｒａｔｉｎｇ
ｄｅｖｉｃｅｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２０１８，５６（４）：１６００－１６１５．

［９］　 ＰＡＳＱＵＡＲＩＥＬＬＯＶ，ＧＲＩＬＬＩＭ，ＨＩＣＫＥＬＳ，ｅｔａｌ．Ｌａｒｇｅ
ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｐａｓｓｉｖｅ ｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄＦｌｕｉｄ
Ｆｌｏｗ，２０１４，４９：１１６－１２７．

［１０］　ＭＥＩＥＲＧＥＡ，ＳＺＵＭＯＷＳＫＩＡＰ，ＳＥＬＥＲＯＷＩＣＺＷ Ｃ．
Ｓｅｌｆｅｘｃｉｔｅｄｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓｉｎｉｎｔｅｒｎａｌｔｒａｎｓｏｎｉｃｆｌｏｗｓ［Ｊ］．
ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ，１９９０，２７（２）：１４５－２００．

［１１］　ＨＡＤＪＡＤＪＡ，ＤＵＳＳＡＵＧＥＪＰ．Ｓｈｏｃｋｗａｖｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳｈｏｃｋＷａｖｅｓ，２００９，１９（６）：４４９－４５２．

［１２］　ＨＯＮＧＹＴ，ＬＩＺＦ，ＹＡＮＧＪＭ．Ｓｃａｌｉｎｇｏｆｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
ｌｅｎｇｔｈｓｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，
３４（５）：５０４－５０９．

［１３］　ＺＨＯＵＹＹ，ＺＨＡＯＹＬ，ＺＨＡＯＹＸ．Ａｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅ
ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｌｅｎｇｔｈｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，２０１９：１－１０．

［１４］　ＤＵＺＢ，ＳＨＥＮＣＢ，ＳＨＥＮＹ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｏｎ
ｔｈｅｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｃｏｎｔｒｏｌｉｎｄｕｃｅｄｂｙ
ｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｊｅｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０２１，
１８１：４６８－４８１．

［１５］　孙东，刘朋欣，童福林．展向振荡对激波／湍流边界层干
扰的影响［Ｊ］．航空学报，２０２０，４１（１２）：１２４０５４．
ＳＵＮＤ，ＬＩＵＰＸ，ＴＯＮＧＦＬ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｐａｎｗｉｓｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ
ｏｎ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｏｆｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ａｎｄ ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙ
ｌａｙｅｒ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０２０，
４１（１２）：１２４０５４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１６］　ＢＲＵＣＥＰＪＫ，ＣＯＬＬＩＳＳＳＰ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｒｅｓｅａｒｃｈｉｎｔｏｓｈｏｃｋ
ｃｏｎｔｒｏｌｂｕｍｐｓ［Ｊ］．ＳｈｏｃｋＷａｖｅｓ，２０１５，２５（５）：４５１－４７１．

［１７］　ＦＵＮＤＥＲＢＵＲＫＭＬ，ＮＡＲＡＹＡＮＡＳＷＡＭＹＶ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｍｉｃｒｏｒａｍｐｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｎａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｓｈｏｃｋ／
ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］． ＡＩＡＡ Ｊｏｕｒｎａｌ， ２０１９，
５７（８）：３３７９－３３９４．

［１８］　ＬＩＷ Ｐ，ＬＩＵ Ｈ．Ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅ／
ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｕｓｉｎｇａｂａｃｋｗａｒｄｆａｃｉｎｇ
ｓｔｅｐ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，８４：
１０１１－１０１９．

［１９］　ＺＨＡＮＧＢＨ，ＺＨＡＯＹＸ，ＬＩＵＪ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｂｌｅｅｄｈｏｌｅｓｉｚｅ
ｏｎｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｂｌｅｅｄｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ：ＳｃｉｅｎｃｅＡ，２０２０，２１（８）：
６５２－６６２．

［２０］　邓维鑫，杨顺华，张弯洲，等．高超声速流动的气体吹除
控制方法研究［Ｊ］．推进技术，２０１７，３８（４）：７５９－７６３．
ＤＥＮＧＷＸ，ＹＡＮＧＳＨ，ＺＨＡＮＧＷＺ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎａｉｒ
ｂｌｏｗｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，３８（４）：７５９－７６３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２１］　ＸＵＨ，ＨＵＡＮＧＷ，ＹＡＮＬ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅ／
ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｉｎｄｕｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｍｉｃｒｏｊｅｔ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０２２，２０１：１１１－１２８．

［２２］　ＪＩＡＮＧＨ，ＬＩＵＪ，ＣＨＥＸＫ，ｅｔａｌ．Ｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆ
ｈｉｇｈｅｎｔｈａｌｐｙｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓｕｓｉｎｇａ
ｆｕｌｌｙｉｍｐｌｉｃｉｔｔｈｅｒｍｏｃｈｅｍｉｃａｌｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ ｓｏｌｖｅｒ［Ｊ］．
ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２３，１４１：１０８５０７．

［２３］　ＨＵＡＮＧＨＸ，ＴＡＮＨＪ，ＳＵＮＳ，ｅｔａｌ．Ｌｅｔｔｅｒ：ｔｒａｎｓｉｅｎｔ

ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｐｌａｓｍａｊｅｔａｎｄｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ
ｒａｍｐｆｌｏｗ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，２０１８，３０（４）：０４１７０３．

［２４］　ＫＩＮＥＦＵＣＨＩＫ，ＳＴＡＲＩＫＯＶＳＫＩＹＡＹ，ＭＩＬＥＳＲＢ．Ｃｏｎｔｒｏｌ
ｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇｎａｎｏｓｅｃｏｎｄ
ｐｕｌｓｅｄｐｌａｓｍａａｃｔｕａｔｏｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄ
Ｐｏｗｅｒ，２０１８，３４（４）：９０９－９１９．

［２５］　谭慧俊，王子运，张悦．形状记忆合金在飞行器进气道中
的应用研究进展［Ｊ］．南京航空航天大学学报，２０１９，
５１（４）：４３８－４４８．
ＴＡＮＨＪ，ＷＡＮＧＺＹ，ＺＨＡＮＧＹ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆ
ｓｈａｐｅｍｅｍｏｒｙａｌｌｏｙｉｎｉｎｌｅｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，５１（４）：
４３８－４４８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２６］　吴瀚，王建宏，黄伟，等．激波／边界层干扰及微型涡流
发生 器 控 制 研 究 进 展 ［Ｊ］． 航 空 学 报，２０２１，
４２（６）：０２５３７１．
ＷＵＨ，ＷＡＮＧＪＨ，ＨＵＡＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓｏｎ
ｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓａｎｄｆｌｏｗ ｃｏｎｔｒｏｌｓ
ｉｎｄｕｃｅｄｂｙｍｉｃｒｏｖｏｒｔｅｘｇｅｎｅｒａｔｏｒｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔ
ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０２１，４２（６）：０２５３７１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２７］　ＷＡＮＧＢ，ＬＩＵＷ Ｄ，ＺＨＡＯＹＸ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｉｃｒｏｒａｍｐ ｂａｓｅｄ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅａｎｄ
ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｐｈｙｓｉｃｓｏｆ
Ｆｌｕｉｄｓ，２０１２，２４（５）：０５５１１０．

［２８］　ＰＡＮＡＲＡＳＡＧ，ＬＵＦＫ．Ｍｉｃｒｏｖｏｒｔｅｘｇｅｎｅｒａｔｏｒｓｆｏｒｓｈｏｃｋ
ｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２０１５，７４：１６－４７．

［２９］　张悦，高婉宁，程代姝．基于记忆合金的可变形涡流发生
器控制唇罩激波／边界层干扰研究［Ｊ］．推进技术，２０１８，
３９（１２）：２７５５－２７６３．
ＺＨＡＮＧＹ，ＧＡＯＷＮ，ＣＨＥＮＧＤＳ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｃｏｗｌｓｈｏｃｋ／
ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｂｙｖａｒｉａｂｌｅｍｉｃｒｏｒａｍｐｓｂａｓｅｄｏｎ
ｓｈａｐｅｍｅｍｏｒｙａｌｌｏｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２０１８，３９（１２）：２７５５－２７６３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３０］　赵永胜，张黄伟，张江．动态微涡流发生器对激波／边界
层干扰的影响研究［Ｊ］．推进技术，２０２２，４３（１）：
１００－１０８．
ＺＨＡＯＹＳ，ＺＨＡＮＧＨＷ，ＺＨＡＮＧＪ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｄｙｎａｍｉｃ
ｍｉｃｒｏｖｏｒｔｅｘ ｇｅｎｅｒａｔｏｒｏｎ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２２，
４３（１）：１００－１０８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３１］　ＢＬＩＮＤＥＰＬ，ＨＵＭＢＬＥＲＡ，ＶＡＮＯＵＤＨＥＵＳＤＥＮＢＷ，ｅｔ
ａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｍｉｃｒｏｒａｍｐｓｏｎ ａｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ
ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳｈｏｃｋＷａｖｅｓ，２００９，１９（６）：
５０７－５２０．

［３２］　ＺＨＡＮＧＹ，ＴＡＮＨＪ，ＬＩＪＦ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｃｏｗｌｓｈｏｃｋ／
ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓｂｙｄｅｆｏｒｍａｂｌｅｓｈａｐｅｍｅｍｏｒｙａｌｌｏｙ
ｂｕｍｐ［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２０１９，５７（２）：６９６－７０５．

［３３］　ＴＩＡＮ ＳＳ，ＪＩＮ Ｌ，ＨＵＡＮＧ Ｗ，ｅｔａｌ．Ｓｕｒｒｏｇａｔｅｂａｓｅｄ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｎ ｂｕｍｐ ｆｏｒｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０２３，２１２：１３９－
１５１．

［３４］　张悦，谭慧俊，张启帆，等．一种进气道内激波／边界层
干扰控制的新方法及其流动机理［Ｊ］．宇航学报，２０１２，
３３（２）：２６５－２７４．
ＺＨＡＮＧＹ，ＴＡＮＨＪ，ＺＨＡＮＧＱＦ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄ
ａｎｄｉｔｓｆｌｏｗｍｅｃｈａｎｉｓｍｆｏｒｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｈｏｃｋ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｉｎｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｉｎｌｅｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，
２０１２，３３（２）：２６５－２７４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３５］　ＩＭＳＫ，ＤＯＨ．Ｕｎｓｔａｒｔｐｈｅｎｏｍｅｎａｉｎｄｕｃｅｄｂｙｆｌｏｗｃｈｏｋｉｎｇ

·０６·



　第２期 黄伟，等：激波／湍流边界层干扰中的自适应控制技术

ｉｎ ｓｃｒａｍｊｅｔｉｎｌｅｔｉｓｏｌａｔｏｒｓ［Ｊ］． Ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｎ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２０１８，９７：１－２１．

［３６］　ＣＨＡＮＧＪＴ，ＬＩＮ，ＸＵＫＪ，ｅｔａｌ．Ｒｅｃｅｎｔｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓ
ｏｎｕｎｓｔａｒｔｍｅｃｈａｎｉｓｍ，ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｉｎｌｅｔ［Ｊ］．ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１７，８９：１－２２．

［３７］　ＡＬＩＫＨＡＮＭＲ，ＨＡＳＡＮＡＢＭＴ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆ
ｇｅｎｅｒｉｃｂｕｍｐ ｆｏｒｆｌｏｗ ｃｏｎｔｒｏｌｉｎ ａ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｉｎｌｅｔ
ｉｓｏｌａｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２１，１４３（５）：
０５１２０７．　

［３８］　ＶＥＲＭＡＳＢ，ＭＡＮＩＳＡＮＫＡＲＣ．Ｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｎａｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｒａｍｐｕｓｉｎｇｓｔｅａｄｙ
ｍｉｃｒｏｊｅｔｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２０１２，５０（１２）：２７５３－２７６４．

［３９］　ＬＩＵＹＭ，ＺＨＡＮＧＨ，ＬＩＵＰＣ．Ｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｉｎｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｂａｓｅｄｏｎｍｉｃｒｏｊｅｔｓ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＭｅｃｈａｎｉｃａｌ
Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，１１（１）：１－１５．

［４０］　ＸＵＨ，ＨＵＡＮＧＷ，ＤＵＺＢ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｍｉｃｒｏｊｅｔ
ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｎｕｍｂｅｒｏｆｍｉｃｒｏｊｅｔｓｏｎｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｈｏｃｋ
ｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２３，１３８：１０８３４５．

［４１］　ＸＵＨ，ＨＵＡＮＧＷ，ＭＥＮＧＹＳ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ
ｏｆｄｕａｌｍｉｃｒｏｊｅｔｓｆｏｒｔｈｅｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
ｃｏｎｔｒｏｌｉｎｔｈｅｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗ［Ｊ］．ＡＩＰＡｄｖａｎｃｅｓ，２０２３，
１３（４）：０４５００４．

［４２］　ＳＺＷＡＢＡＲ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｉｒｊｅｔｖｏｒｔｅｘｇｅｎｅｒａｔｏｒｄｉａｍｅｔｅｒｏｎ
ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｒｅｇｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍａｌＳｃｉｅｎｃｅ，２０１３，
２２（４）：２９４－３０３．

［４３］　ＳＺＷＡＢＡＲ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｉｒｊｅｔ
ｖｏｒｔｅｘｇｅｎｅｒａｔｏｒｓｏｎｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｒｅｇｉｏｎ［Ｊ］．Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，１５（１）：４５－５２．

［４４］　ＶＥＲＭＡＳＢ，ＭＡＮＩＳＡＮＫＡＲＣ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ
ｒａｍｐｉｎｄｕｃｅｄｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｗｉｔｈｓｔｅａｄｙｍｉｃｒｏｊｅｔｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡ
Ｊｏｕｒｎａｌ，２０１９，５７（７）：２８９２－２９０４．

［４５］　ＶＥＲＭＡＳＢ，ＭＡＮＩＳＡＮＫＡＲＣ，ＡＫＳＨＡＲＡＰ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆ
ｓｈｏｃｋｗａｖｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇｓｔｅａｄｙｍｉｃｒｏ
ｊｅｔｓ［Ｊ］．ＳｈｏｃｋＷａｖｅｓ，２０１５，２５（５）：５３５－５４３．

［４６］　ＹＡＮＧＧ，ＹＡＯＹＦ，ＦＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｗｉｔｈａｎｄ
ｗｉｔｈｏｕｔＳｐａｒｋＪｅｔｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，
２０１６，２９（３）：６１７－６２９．

［４７］　ＮＡＲＡＹＡＮＡＳＷＡＭＹ Ｖ，ＲＡＪＡ ＬＬ，ＣＬＥＭＥＮＳＮ Ｔ．
Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｕｎｓｔｅａｄｉｎｅｓｓｏｆａｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙ
ｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｂｙｕｓｉｎｇａｐｕｌｓｅｄｐｌａｓｍａｊｅｔａｃｔｕａｔｏｒ［Ｊ］．
ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，２０１２，２４（７）：０７６１０１．

［４８］　ＷＡＮＧＨＹ，ＬＩＪ，ＪＩＮＤ，ｅｔａｌ．Ｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｏｆｒａｍｐ
ｉｎｄｕｃｅｄｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇａ
ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｐｌａｓｍａｊｅｔａｒｒａｙ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔ
ａｎｄＦｌｕｉｄＦｌｏｗ，２０１７，６７：１３３－１３７．

［４９］　ＪＩＡＮＧＨ，ＬＩＵＪ，ＬＵＯＳＣ，ｅｔａｌ．Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ ｕｓｉｎｇ
ｍａｇｎｅｔｏｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｌａｓｍａａｃｔｕａｔｏｒｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ：ＳｃｉｅｎｃｅＡ，２０２０，２１（９）：７４５－７６０．

［５０］　熊有德，李仁府，周玲．进气道激波－边界层两种控制方
法数值模拟研究［Ｊ］．航空兵器，２０１９，２６（５）：６３－６８．
ＸＩＯＮＧＹＤ，ＬＩＲＦ，ＺＨＯＵＬ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｗｏ
ｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓ ｆｏｒｓｈｏｃｋ ｗａｖｅｓ ａｎｄ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓｉｎｈｉｇｈｓｐｅｅｄｉｎｌｅｔ［Ｊ］．ＡｅｒｏＷｅａｐｏｎｒｙ，２０１９，
２６（５）：６３－６８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５１］　王建勇，谢旅荣，赵昊，等．一种改善高超声速进气道自
起动能力的流场控制研究［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（５）：
１４０１－１４１０．
ＷＡＮＧＪＹ，ＸＩＥＬＲ，ＺＨＡＯＨ，ｅｔａｌ．Ａｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌ
ｃｏｎｃｅｐｔｉｏｎｏｆｉｍｐｒｏｖｉｎｇｓｅｌｆｓｔａｒｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｉｎｌｅｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，
３６（５）：１４０１－１４１０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５２］　ＷＡＮＧＪＹ，ＸＩＥＬＲ，ＺＨＡＯＨ，ｅｔａｌ．Ｆｌｕｉｄｉｃｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｓｅｌｆｓｔａｒｔｉｎｇａｂｉｌｉｔｙｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｉｎｌｅｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１６，３２（１）：
１５３－１６０．

［５３］　ＧＥＦＲＯＨＤ，ＬＯＴＨＥ，ＤＵＴＴＯＮＣ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｎ
ｏｂｌｉｑｕｅｓｈｏｃｋ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ
ｍｅｓｏｆｌａｐｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２００２，４０（１２）：２４５６－２４６６．

［５４］　ＧＥＦＲＯＨＤ，ＬＯＴＨＥ，ＤＵＴＴＯＮＣ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃａｌｌｙ
ｄｅｆｌｅｃｔｉｎｇ ｆｌａｐｓ ｆｏｒ ｓｈｏｃｋ／ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２００３，１７（７）：
１００１－１０１６．

［５５］　ＺＨＯＮＧＸＹ，ＨＵＡＮＧＷ，ＹＡＮＬ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎ
ｔｈｅａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｊｅｔｓ［Ｊ］．Ａｃｔａ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０２２，１９８：２３３－２５０．

［５６］　ＺＨＯＮＧＸＹ，ＨＵＡＮＧＷ，ＣＡＯＭＦ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｓｔｕｄｙｏｎａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙ
ｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｃｏｎｄａｒｙ ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ［Ｊ］． ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，２０２３，３５（４）：
０４５１１４．　

［５７］　田珊珊，金亮，杜兆波，等．基于鼓包的激波／边界层干
扰控制研究进展［Ｊ］．航空学报，２０２３，４４（１８）：０２８４１１．
ＴＩＡＮＳＳ，ＪＩＮＬ，ＤＵＺＢ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓｏｆｓｈｏｃｋ
ｗａｖｅ／ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌｓ ｉｎｄｕｃｅｄ ｂｙ
ｂｕｍｐ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０２３，
４４（１８）：０２８４１１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５８］　时晓天，吕蒙，赵渊，等．激波／湍流边界层干扰的流动
控制技术综述［Ｊ］．航空学报，２０２２，４３（１）：６２５９２９．
ＳＨＩＸＴ，ＬＹＵＭ，ＺＨＡＯＹ，ｅｔａｌ．Ｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅ
ｆｏｒｓｈｏｃｋｗａｖｅ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．
ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０２２，４３（１）：
６２５９２９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

（编辑：熊立桃，杨琴）

·１６·


