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摘　要：为提高超燃冲压发动机进气道在非设计状态下的性能，对磁控进气道进行了研究。采用二维磁流体

动力学（ＭＨＤ）模型对加速器模式的磁控进气道进行了数值模拟和参数优化。分析了电磁作用使空气流率增

加的原因，选取了一组优化的设计参数进行数值模拟，确定了磁流体关键参数与进气道主要性能参数的匹配

原则。分析表明磁场的大小和方向以及电磁作用的位置对进气道性能有重要影响；唇口附近及上方的电磁作

用对增加空气流率起到了关键的作用，磁流体加速器可以显著增加进气道的空气捕获率和压缩比，但由于不

可逆效应总压恢复系数会减小。研究结果表明，当飞行马赫数小于设计马赫数时加速器模式的磁控进气道可

以提高进气道的性能。
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　　近年来，磁流体动力学（ＭＨＤ）技术在高超声

速飞行器上的应用越来越受到各航空航天大国的

重视，为此开展了一系列理论、数值和实验方面的

研究，取得了一定的进展。研究的主要方向包括

磁控进气道、磁流体能量旁路超燃冲压发动机、磁

流体强化燃烧技术，以及在高超声速飞行器前体

应用磁场的作用来控制高热流等。

常规超燃冲压发动机进气道的设计通常设定

一个设计马赫数 犕犪ｄ 以满足激波唇口（Ｓｈｏｃｋ

ｏｎＬｉｐ，ＳＯＬ）原则，然而当飞行马赫数犕犪０ 偏离

设计马赫数时，发动机性能会急剧降低，从而限制

了发动机的工作范围。当飞行马赫数大于设计马

赫数时，激波会进入进气道内部并且不断地反射，

导致进气道内的气流极不均匀，还会引起边界层

分离甚至发动机不启动；当飞行马赫数小于设计

马赫数时，气流在唇口位置产生溢流，导致发动机

性能降低。

研究表明，磁控进气道的应用很有可能解决

上述难题［１３］。当飞行马赫数大于设计马赫数时，

可在进气道上游的压缩楔板处安装 ＭＨＤ发生

器，利用洛伦兹力的减速效应对流体进行控制。

文献［４９］表明该方法可以有效调整激波位置，使

激波回到唇口处。当飞行马赫数小于设计马赫数

时，可以采用 ＭＨＤ发生器模式或 ＭＨＤ加速器

模式的磁控进气道对流动进行控制。俄罗斯的高

超声速系统研究所（ＨＳＲＩ）研究了 ＭＨＤ发生器

模式的磁控进气道性能［４５］，所采用的磁场有平行

和垂直于流动两个方向的分量。研究结果表明，

在一定的磁流体关键控制参数下可使进气道的空

气 流 率 增 加。 美 国 Ｐｒｉｎｃｅｔｏｎ 大 学 的

Ｍ．Ｎ．Ｓｈｎｅｉｄｅｒ等则认为该方法使空气流率增加

的原因是进气道唇口附近热能注入和洛仑兹力共
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同作用的结果［１０］。同时他们还对 ＭＨＤ加速器

模式的磁控进气道进行了初步的研究，认为这种

模式的磁控进气道不但会使总压减小，而且由于

焦耳热反而会使空气流率减小［１０］。得到这样的

结论是由于在他们的模型中磁场只有垂直于流动

方向的分量，而且没有对电磁作用区域进行合适

的选择，只是选取了一组参数进行了计算。

本文对 ＭＨＤ加速器模式的磁控进气道进行

参数研究，磁场有垂直和平行于流动两个方向的

分量。重点研究电磁作用区域和位置的选择以及

磁场的方向对磁控进气道性能的影响，并进行优

化设计，深入分析 ＭＨＤ加速器使流率增加的

原因。

１　ＭＨＤ加速器模式磁控进气道模型及

原理

　　为了解决飞行马赫数小于设计马赫数时的溢

流问题，采用 ＭＨＤ加速器模式的磁控进气道。

图１给出了该类发生器的原理图，其中狌为流体

的速度向量，犅为磁感应强度，有垂直和平行于流

动的两个方向的分量，由大小犅 和方位角α 决

定。在垂直与犗狓狔平面向外的方向施加电场强

度犈 使该方向上产生电流密度犼。磁场作用在电

流上产生的洛仑兹力犉ｅ，其分量犉ｅ，狓和犉ｅ，狔分别

对流体进行压缩。

图１　犕犪０＜犕犪ｄ 时 ＭＨＤ加速器模式磁控进气

道原理图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＭＨＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｉｎｌｅｔｉｎａｃ

ｃｅｌｅｒａｔｏｒｍｏｄｅ

ＭＨＤ作用区域中的等离子体由非平衡电离

提供，本文将采用电子束电离的方法。该方法已

被证实具有能耗小、效率高的特点，并被国外研究

广泛使用。电导率和电子密度分别为［１１］

σ＝
犲２狀ｅ
犿狀犽ｃ

狀ｅ＝
狇ｉ

狑ｉ犽槡

烍

烌

烎ｄｒ

（１）

式中：狇ｉ为单位时间往单位体积的流体中导入的

电离能量，在本文中假设狇ｉ为恒定值且均匀分

布；犲为单个电子的电量；犿 为电子的质量；狀为

中性粒子的密度；犽ｃ 为电子扩散率常数，取

２．０×１０－１４ ｍ３／ｓ；犽ｄｒ为 离 散 结 合 率 常 数，取

１．５×１０－１３ｍ３／ｓ；狑ｉ为使中性粒子电离所需要

的能量，为３４ｅＶ。

２　二维数值计算模型方程

应用于高超声速飞行器的磁控进气道具有很

强的三维特性，黏性效应在进气道的设计中有着

重要的影响。然而在概念设计和可行性研究阶

段，二维无黏模型具有简单快捷的特点，可为下一

步的研究提供有力参考。二维无黏磁流体动力学

方程组由加入了电磁源项的欧拉方程组、理想气

体状态方程、麦克斯韦方程组以及广义欧姆定律

所组成。

（１）欧拉方程组

在忽略磁流体各组分变化的条件下，包含电

磁源项的欧拉方程组可写成
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式（２）～式（４）分别为质量、动量和能量守恒方程。

式中：狆为压力；ρ为气体密度；犉ｅ为洛仑兹力，表

示外加电磁场对流体微团所施加的电磁力；犈ｅ为

由于电磁作用流体微团和外界的能量交换；犲ｉ＝

ρ［犮犞犜＋（狌
２＋狏２）／２］为流体的内能，其中，犮犞 为

比定容热容，狌和狏分别为流体速度在狓 轴和狔

轴的分量，犜为温度。

（２）理想气体状态方程

狆＝ρ犚犜 （５）

式中：犚为气体常数。

４２２
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（３）麦克斯韦方程组
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式中：磁场强度犎＝犅／μ，μ为磁介质的磁导率；电

位移矢量犇＝ε犈，ε为电介质的介电常数。在应

用于高超声速飞行器的磁流体通道中，流体的速

度比光速要小得多，所以由剩余电荷引起的电位

移和电流要比由电磁感应产生的电场和传导电流

小得多。这样，麦克斯韦方程组中所包含的位移

电流项犇／狋可以忽略不计。由于磁控进气道

中磁雷诺数（犚犿，反映磁场的畸变程度
［１２］）很小，

由电流引起的感应磁场比外加磁场小得多，可以忽

略不计，而且外加磁场往往固定不变，即犅／狋＝

０。这样，麦克斯韦方程组可以简化为

Δ

·犼＝０　 和 　

Δ

×犈＝０

　　（４）广义欧姆定律

犼＝σ［犈＋狌×犅－β（犼×犅）＋αｉ（犼×犅×犅）］

（７）

式中：β为霍尔参数；αｉ为离子潜行系数。在本文

中假设 ＭＨＤ通道的电极为理想分段的法拉第电

极，忽略霍尔效应和离子潜行的影响。广义欧姆

定律简化为

犼＝σ（犈＋狌×犅） （８）

　　在本文中，由于假设采用理想分段电极，且忽

略霍尔效应和离子潜行，电场强度可以表达为

犈＝－犽狌×犅 （９）

式中：犽为负载系数，对于 ＭＨＤ加速器犽＞１。由

式（９）求出犈，再由式（８）求出犼。

同样是由于磁控进气道中剩余电荷极小，由

它引起的电流可以忽略不计，洛仑兹力可简化为

犉ｅ＝犼×犅＋ρｅ犈≈犼×犅 （１０）

式中：ρｅ为剩余电荷密度。

外部电源往 ＭＨＤ通道中加入能量的电功率

为狇＝犼·犈，这样能量方程中的电磁源项为

犈ｅ＝狇ｉ＋狇 （１１）

　　外部加入的电能一部分对流体做功，功率为

狇ｆ＝狌·（犼×犅）；一部分转化为焦耳热狇ｊ＝犼
２／σ；

它们之间的关系为狇＝狇ｆ＋狇ｊ。对于 ＭＨＤ加速

器，局部电效率定义为ηｅｌｏｃａｌ＝狇ｆ／狇，可以证明

ηｅｌｏｃａｌ＝１／犽。也就是说负载系数越接近于１，则局

部电效率越大。但是由于技术条件的限制，加速

器的电效率通常不超过０．８，也就是说负载系数

的取值通常取犽≥１．２５。

采用Ｆｌｕｅｎｔ隐式耦合求解器求解，选取二阶

迎风差分格式。电磁参数由Ｆｌｕｅｎｔ的用户自定

义函数（ＵＤＦ）表达和计算；动量守恒和能量守恒

方程中电磁力所表达的项犉ｅ 和犈ｅ 由 ＵＤＦＤｅ

ｆｉｎｅＳｏｕｒｃｅ引入。

３　计算方法的验证

３１　哈脱曼流动的计算

在原理上，磁流体发生器内部流动属磁流体

哈脱曼流动［１３］，该流动是磁流体力学中具有解析

解的重要基本流动之一。因此，可作为数值方法

与计算程序的典型验证算例［１４］。本文的验证算

例采用的通道尺寸为２０ｍｍ×１０ｍｍ×２ｍｍ，三

维网格的尺寸为２０×１０×５０，雷诺数和磁雷诺数

分别取为犚犲＝１００和犚犿＝１．５×１０－４。在该磁

雷诺数下，感应磁场强度和外加磁场强度的比值

只有１０－５的量级，因此可以忽略。为使流动充分

发展，采用周期性边界条件。图２给出不同哈脱

曼数犎犪下速度型的数值模拟结果和解析解的对

比，显然，二者完全吻合。

图２　不同哈脱曼数时速度型的分布

Ｆｉｇ．２　ＶｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＨａｒｔｍａｎｎｎｕｍｂｅｒｓ

３２　和实验数据的比较

俄罗斯的Ｉｏｆｆｅ研究所和美国约翰霍普金斯

大学合作，采用稀有气体为工质，实验证明了采用

ＭＨＤ来有效控制激波结构的可能性
［１３］。由于

５２２
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实验中的电极压降相当大，因此外加电场的方向

必须和电动势方向相同才能使流体明显减速。

采用文献［２］中的参数进行计算以验证本文

的计算模型：工质为氪，犕犪０＝４．３，犜０＝１５５０Ｋ，

ρ０＝６．４５×１０
－２ ｋｇ／ｍ

３，σ０＝１２００Ｓ／ｍ，狌０＝

２．１×１０３ｍ／ｓ。由于不需要考虑电极压降，取电

压犞３＝犞４＝犞５＝犞６＝６Ｖ。模型的几何尺寸参

照文献［１］给出，但是文献中没有给出电极和绝缘

壁的宽度，这里只能按照文献中的图大致给出。

图３中给出了计算结果和实验结果的比较。

犅＝０，犞＝０时电磁作用位置狓ｃ＝４２ｍｍ，和实验

值保持一致。由于实验中的外加电场方向和电动

势方向相同，即犼＝－σ（犈＋狌犅），因此其减速的效

果更明显一些。在计算模型中，外加电场方向和

电动势方向相反，犼＝－σ（－犈＋狌犅）。当犅＝０Ｔ

时，焦耳热以及能量的加入使流体减速；当犅＝

０．１Ｔ时，通道上游为发生器模式对流体减速，下

游为加速器模式对流体加速，因此狓ｃ｜犅＝０．１Ｔ＞

狓ｃ｜犅＝０Ｔ，继续增加犅则整个通道都为发生器模式

对流体进行减速。

由于缺乏电极布置的详细参数，外加电场的

方向不同，以及实验中很多参数的不确定性，数值

模拟的结果和实验值存在一定的差距。但整体趋

势是一致的，即随着磁感应强度的增加，激波交点

的位置向前移动。

图３　激波相交点的位置随磁感应强度的变化

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｓｈｏｃｋｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔｖｓｉｎｄｕｃｔｉｏｎ

ｏｆａｐｐｌｉｅｄｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ

４　流场及参数分析

以犕犪ｄ＝１０设计超声速进气道外形，飞行高

度为２９ｋｍ。在该设计马赫数下数值模拟所得进

气道马赫数分布如图４所示，可以看出头部激波

在唇口处汇聚，反射激波和肩部的转折点相交，使

得激波被膨胀波完全吸收。

图４　犕犪０＝犕犪ｄ＝１０时的马赫数分布

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｔ犕犪０＝犕犪ｄ＝１０

为了研究飞行马赫数低于设计马赫数时磁控

进气道的特性，在该设计飞行器外形下，将飞行马

赫数调整为 犕犪０＝８，为保持动压不变将飞行高

度降至２６ｋｍ。在该飞行马赫数下，对进气道进

行数值模拟，马赫数分布如图５所示。从中可见

气流在进气道唇口处发生溢流，导致进气道性能

降低。

图５　犕犪０＝８时的马赫数分布

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｔ犕犪０＝８

表１列出了不同飞行马赫数下采用二维计算

模型得到的进气道性能参数比较。从中可见在设

计马赫数下流量系数为φ＝０．９８６，压缩比犽狆 为

１００．８，总压恢复系数犽ｐｔ为０．３１１；而当飞行马赫

数减小到８时，流量系数减小到０．７７０，压缩比也

减小到６７．８，总压恢复系数升高到０．４０５，这必将

使发动机性能急剧降低。犕犪２ 和犜２ 分别为进气

道出口马赫数和出口温度。

表１　飞行马赫数为１０和８时进气道的性能参数

犜犪犫犾犲１　犐狀犾犲狋狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲犪狋犕犪０＝１０犪狀犱犕犪０＝８

犕犪０ 犕犪２ 犜２／Ｋ φ 犽狆 犽ｐｔ

１０ ３．９０ １１７５．２ ０．９８６ １００．８ ０．３１１

８ ３．３２ ９６２．８ ０．７７０ ６７．８ ０．４０５

为了提高飞行马赫数小于设计马赫数时进气

道的流量系数、压缩比等参数，提高非设计马赫数

６２２
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下进气道的性能，本文将采用 ＭＨＤ加速器模式

的磁控进气道对进入进气道的流动进行控制。影

响该类进气道特性的关键控制参数包括磁场大

小、磁场方向、电磁作用的位置及其区域大小。本

文将研究磁控进气道的参数优化特性，确定上述

关键参数与进气道主要性能参数的匹配原则。

图６给出了磁流体作用区域的示意图。方形

区域狔１≤狔≤狔２，（狓ｃ－狉）≤狓≤（狓ｃ＋狉）为磁流体

作用区域（图中位置仅为示意）。初始设置为：

狓ｃ＝４ｍ，电磁作用区域宽度狉＝０．２ｍ，电磁作用

区域作用深度狔１＝０ｍ，狔２＝１．３ｍ，犅＝２．０Ｔ，

α＝４５°，狇ｉ＝１．０×１０
６ Ｗ／ｍ３，犽＝２。其中狔１＝０

表示 ＭＨＤ作用区域从压缩楔面开始向上延伸。

图６　二维进气道外形示意图

Ｆｉｇ．６　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＭＨＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ

ｉｎｌｅｔ

４１　磁场的影响

首先考虑其他参数不变时磁感应强度大小的

变化对磁控进气道性能的影响。图７给出了流量

系数、压缩比和总压恢复系数随犅 变化的曲线

图，可以看出随着犅 的增加，φ和犽狆 均增加，而

犽ｐｔ减小。总压恢复系数减小是由于热量加入（包

括狇ｊ和狇ｉ）所带来的不可逆效应引起的。从图中

可见，犅增加到一定程度之后，φ随犅 增加的趋势

变缓，而犽ｐｔ却随犅的增加急剧减小，因此，犅的取

值不可过大。

图７　磁感应强度的大小变化对磁控进气道性能的影响

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ犅ｏｎｉｎｌｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

　　在不同的 ＭＨＤ作用位置，α变化对磁控进

气道性能的影响如图８所示。从图中可看出，随

着α的增加，φ先增加后减小，犽狆 增加，犽ｐｔ减小。

很明显，若以φ为优化目标，则α的取值存在最优

值αｏｐｔ，并且对于不同的狓ｃ 值，αｏｐｔ的值也不同。

计算表明，犅 取不同值时，αｏｐｔ的值也会变化。当

犅＝３．０Ｔ，狓ｃ＝３．９５ｍ时，αｏｐｔ＝５０°，对应的φ＝

０．９０４。

图８　不同狓ｃ时α变化对磁控进气道性能的影响

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆαｏｎｉｎｌｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

４２　电磁作用位置和宽度的影响

不同磁感应强度时电磁作用的位置对磁控进

７２２
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气道性能的影响如图９所示。随着狓ｃ的增加，φ
先增加后减小，存在一个最大值，对于图中所示的

３种情况最大值都在狓ｃ＝４．０ｍ附近；在最大值

附近存在一个平台区，在这个区域中φ几乎不变，

犅＝２．０Ｔ时平台区较宽，犅＝３．０Ｔ时平台区较

窄。随着狓ｃ 的增加犽狆 也是先增加后减小，存在

最大值，犅值不同时取得最大值的位置不一样，但

是都在狓ｃ＝３．３ｍ附近。犽ｐｔ随着狓ｃ的增加而增

加，在狓ｃ＝４．５ｍ附近取得最大值。

图９　电磁作用的位置变化对磁控进气道性能的影响

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ狓ｃｏｎｉｎｌｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

电磁作用区域的宽度对磁控进气道性能的

影响如图１０所示。从图中可看出，随着狉的增

加，电磁作用的强度增加，故而φ和犽狆 增加，犽ｐｔ

减小。

图１０　电磁作用区域宽度的变化对磁控进气道性能

的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ狉ｏｎｉｎｌｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

４３　犕犎犇作用深度的影响

ＭＨＤ作用区域的深度对磁控进气道性能的

影响如图１１所示。可以看出，φ，犽狆 以及犽ｐｔ随狔２

的变化趋势一致，均是先随狔２ 的增加而增加，然

后保持不变。这是因为 ＭＨＤ作用区域下方的流

体即使经过该区域也不会进入到进气道中，因此

狔２ 没有必要取太大。值得注意的是当狔２＜０．９５

ｍ时，流量系数小于没有电磁作用时的０．７７，这

表明当狔２＜０．９５ｍ时 ＭＨＤ的作用没有起到正

面的作用，反而使流量系数减小了。所以，采用

ＭＨＤ加速器模式的磁控进气道必须使作用区域

延伸到一定的深度。

图１１　电磁作用区域作用深度狔２ 变化对磁控进气道

性能的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ狔２ｏｎｉｎｌｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

为了从理论上分析 ＭＨＤ作用区域中不同位

８２２
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置的电磁作用所起到的效果，假设 ＭＨＤ作用区

域可离开压缩楔面，即狔１＞０．６０。狔１ 对磁控进气

道性能的影响如图１２所示（其他参数为初始值不

变）。可见随着狔１ 的增加，φ先增加后减小，存在

最佳值，对于本例狔１ｏｐｔ≈０．８７ｍ，这表明该位置以

上的 ＭＨＤ作用没有起到正面的作用。值得注意

的是，随着狔１ 的增加，犽ｐｔ先增加，狔１＞０．８７ｍ之

后保持不变，曲线后端的大部分值都大于没有

ＭＨＤ作用时的０．４０５；犽狆 则是先减小，然后保持

不变。从上面的分析可以看出来，ＭＨＤ加速器

模式的磁控进气道使流量增加主要是由于唇口附

近及上方的 ＭＨＤ作用，该区域的 ＭＨＤ作用不

但可以使空气流量系数和压缩比增加，总压恢复

系数也得到增加。

图１２　电磁作用区域作用深度狔１ 变化对磁控进气道

性能的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ狔１ｏｎｉｎｌｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

４４　优化的磁控进气道流场分析

由上述分析可知，对于不同的磁感应强度大

小和不同的作用位置，磁场的方向存在最优值；对

于不同的磁感应强度，ＭＨＤ的作用位置也存在最

优值。以空气捕获率为目标对磁控进气道进行优

化，选取如下参数计算进气道性能：狓ｃ＝４．０ｍ，狉＝

０．２ｍ，狔１＝０ｍ，狔２＝１．３ｍ，犅＝３．０Ｔ，α＝４５°，

狇ｉ＝１．０×１０
６ Ｗ／ｍ３，犽＝２。计算得到φ＝０．９０６，

犽狆＝１００．３５，犽ｐｔ＝０．３３３，比较表 １可知，应用

ＭＨＤ加速器模式的磁控进气道之后，流量系数

和压缩比显著增加，由此带来的总压损失也在适

当的范围之内。图１３所示的是磁控进气道的马

赫数分布和流线图，其中图１３（ｂ）中还显示了电导

率的分布。洛仑兹力以及焦耳热的分布如图１４所

示，图１４（ａ）中显示的是洛仑兹力的大小的分布，箭

头标明其方向；图１４（ｂ）为焦耳热的分布。

图１３　马赫数、流线和电导率的分布

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｃｈｃｏｎｔｏｕｒｓ，ｆｌｏｗｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄσｄｉｓｔｒｉｂｕ

ｔｉｏｎｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄＭＨＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｉｎｌｅｔ

图１４　洛仑兹力以及焦耳热的分布

Ｆｉｇ．１４　ＬｏｒｅｎｚｆｏｒｃｅａｎｄＪｏｕｌｅｈｅａｔｉｎｇｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄＭＨＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｉｎｌｅｔ

５　结　论

（１）若以质量流率最大为优化目标，则磁场

的方向和电磁作用位置存在最优值；电磁作用区

域必须达到一定的深度才能使空气流率增加。

（２）唇口附近及上方的 ＭＨＤ作用对增加空

气流率起到了关键的作用。

（３）ＭＨＤ加速器可以显著增加进气道的空

气捕获率和压缩比，并使总压损失控制在合理的

范围之内。
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