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喷流反压模拟技术及在高超声速进气道

实验中的应用
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摘    要: 为研究高超声速进气道的反压特性以及不起动/再起动特性, 提出了一种凹腔喷流反压模拟技

术,在实验过程中通过控制阀门的开度可方便地且迅速地调节进气道的出口反压.利用该技术, 还对一种马赫

数为 7 级的轴对称高超声速的反压特性及不起动/再起动特性进行了研究, 展示了该技术的实用性. 结果表

明: ( 1) 所提出的凹腔喷流技术可在进气道下游形成较为均匀的、可控的背压环境,因此可用于进气道的反压

特性研究; ( 2) 适当调节凹腔的喷流总压,并在实验中实时控制阀门的开度,凹腔喷流技术能够在较短的风洞

实验时间内(约 8 s)实现进气道起动、不起动、再起动流态之间的切换,因此可用于进气道的不起动/再起动特

性研究.
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in hypersonic inlet experiment
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Abstr act: A kind of back pr essure simulation technology by cavity injection is brought

forward to improve wind tunnel test capability for hypersonic inlets. During wind tunnel test

process, the back pressur e of inlet can be adjusted r apidly by r egulat ing the valve of inject ion

pipe. Ut ilizing this specific simulat ion technology, the performance at different back pr es2

sur es and the unstar ting/ restar ting character ist ics of an axisymmetric inlet are invest igated.

The design Mach number of the inlet is 7. 0. Results indicate: ( 1) The newly developed sim2

ulat ion technology can form fair ly average and easily controllable back pressure downstream

the inlet, so it can be used to invest igate the back pressure characterist ics of hypersonic in2

lets. ( 2) By regulat ing the valve of injection pipe, the simulat ion technology can r ealize the

switch of hypersonic inlet started state and unstarted state in about 8 milliseconds, so it is

suitable to invest igate the start ing/ unstart ing/ restart ing problem of hypersonic inlets.

Key words: aerospace propulsion system; back pressur e simulat ion by cavity inject ion;

hypersonic; inlet; wind tunnel test
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  作为超燃冲压发动机的主要部件之一,高超

声速进气道的设计、仿真及实验受到了广泛的重

视[ 1212] .就高超声速进气道的工作性能及运行能

力来说,反压特性以及不起动/再起动特性是其非

常重要的两个方面. 目前,关于进气道的反压特性

已有较多的实验研究, 一般是通过机械调节改变

进气道下游喉道的大小而获得不同的进气道出口

反压
[ 1, 6, 9 ]

.而在起动/再起动特性方面, 由于依靠

机械调节的实验难度较大,且一般所需的风洞工

作时间较长,故鲜见有文献报道.

为此,本文提出了一种凹腔喷流反压模拟技

术,在实验过程中可通过改变阀门的开度方便地

且迅速地调节进气道的出口反压, 并使得进气道

的起动/再起动过程的模拟变得相对简单.利用该

技术,本文对一种马赫数为 7级的轴对称高超声

速的反压特性及起动/再起动特性进行了研究,展

示了该技术的实用性.

1  实验模型及研究方法

1. 1  实验模型

选择一种高超声速轴对称进气道进行了实验

研究.所采用的实验模型还简单模拟了燃烧室及尾

喷管流道.图 1给出了所研究的实验模型的结构简

图.模型总长为 453 mm,最大直径为130 mm,采用

尾部支撑方式,可分车次进行测力或测压实验. 进

气道的设计马赫数即进口波系封口马赫数为 7. 0,

其外唇罩前缘到前锥体顶点的距离为 237 mm, 一

级、二级和三级外压缩角(即锥体各级压缩面的折

角)分别为 9b, 3b, 5b.进气道的喉道高度 H 0 为 7

mm,其后的等截面隔离段长 4H 0 .燃烧室主要由等

直段、1b扩张的膨胀段和凹腔等部件组成, 为简化

起见暂未考虑燃料喷射支板的影响. 喷管内膨胀段

与水平轴线的夹角为 17b.此外,出于结构安装的需

要,在内流道中还布置了两排共 8个 的支撑,其导

致的内流道最大堵塞比为5. 0%.

另外,在燃烧室凹腔的底部布置了 2个直径

为 4 mm的喷嘴(沿周向的分布位置分别为 0b和

180b) ,通过注入二次流来实现凹腔附近的流道壅

塞,以模拟燃烧导致的压强升高对全流道流态及

飞行器气动力的影响.图 2给出了实验模型在风

洞中的照片.

为了监视通道内的流态建立情况,在模型唇

罩的下壁面上设置了 21个静压测点(其布置情况

如图 1) , 其位置与二次流注入孔沿周向错开了

16b.为便于在下文中进行结果描述, 定义了如下

特征点:O- 飞行器前体最前点, A- 内流道进口,

B- 内流道隔离段进口, C- 凹腔的前缘点, D -

凹腔的后缘点, E- 喷管内膨胀段进口(图 1) .

图 1  轴对称内流道示意图 (单位: mm)

Fig. 1 Sketch of the experimental model (Unit: mm)

图 2 实验模型在风洞中的照片

F ig. 2 Photograph of the exper imenta l model

1. 2  实验方法及条件

本文的全部实验工作是在南京航空航天大学

的高超声速风洞(NHW)上完成的. NHW为一座

下吹- 真空抽吸暂冲式高马赫数风洞, 主要由洞

体部分、高压气源、真空系统、测试系统和控制系

统组成.实验段喷管的出口直径为 0. 5 m, 名义实

验马赫数范围为 5. 0~ 8. 0,模拟飞行高度为 27~

59 km,有效实验时间大于 10s. 在本文的研究中,

实验参数的变化范围为:来流马赫数为 7. 0,来流
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总压为 500~ 2 000 kPa.

1. 3  数值方法

数值模拟在本文中被用来获取更多的流场细

节,以对实验结果进行解释及必要的补充.采用有

限体积法对雷诺平均后的三维 N2S 方程进行离散

并求解. 其中,无粘对流通量项采用基于 MUSCL

插值的 Roe格式进行裂解,粘性通量项采用二阶中

心差分格式进行离散.时间推进使用了 LU2SGS隐

式方法.湍流模型选用了可实现的k2E模型,并在近

壁区使用了壁面函数法进行处理.

所用到的边界条件类型有:压力远场边界、压

力出口边界、对称边界以及等温固壁边界等. 各边

界条件参数依据实验状态给定.

图 3 模型固壁表面和对称面的网格分布

Fig. 3  Grids of the wall and symmetry plane

  为了尽可能缩小远场边界条件对研究对象周

围流动的影响, 选取了较大的圆柱形计算域, 其直

径为 500 mm, 长为 1 000 mm.整个计算域被分成

47个子区域分别进行网格生成, 并采用以六面体

为主的单元类型进行填充,各个子区域相互对接

构成复杂的流场空间.图 3给出了该飞行器固壁

面和对称面的网格分布情况, 可以看出,在内流道

以及壁面附近等流动参数梯度较大的区域,网格

单元均布置的较为细密.最终的网格单元总数约

为 200万.

2  结果分析

结合风洞实验和数值模拟技术,对凹腔喷流

所形成的背压环境、凹腔喷流所形成的隔离段特

性以及凹腔喷流导致的起动/不起动/再起动的流

态特征影响等问题进行了研究.

2. 1  凹腔喷流所形成的背压环境

图 4给出了有/无喷流时内流道的唇罩壁面

静压分布.图中静压测点所在截面与喷流孔轴线

所在基准面成 16b夹角. 可以看出, 与无喷流状态

相比,二次流的注入显著提高了凹腔前后的唇罩

壁面压强.此外,无论从静压曲线的趋势还是从数

值来讲,数值仿真结果均与实验数据符合较好,因

此所采用的数值方法可以作为进一步分析的有力

工具.

图 4 有/无喷流时唇罩壁面静压分布

Fig. 4 Static pr essure distributions of the cowl with

and without injection

借助仿真结果,可对喷流导致高压的周向分

布特性进行进一步的分析. 图 5所示为不同周向

位置的唇罩壁面静压分布, 图 6则给出了唇罩壁

面的静压分布云图. 结合两图可以看出,由于喷流

在唇罩壁面附近急速滞止,导致了一极为显著的

局部高压区,当喷流总压为 200 kPa时其静压值

可达自由流的 200倍以上.值得注意的是,在该区

域以外(即周向位置约 16b以外) 的唇罩壁面静压

较未喷流时也有较大上升,且沿周向分布较为均

匀,无显著变化.这表明, 即使只使用 2个注射孔,

凹腔喷流仍能够在进气道出口形成周向分布较为

均匀的高反压条件.

图 5 不同周向位置的唇罩壁面静压分布

(仿真结果, 喷流总压为 200 kPa)

F ig. 5  St atic pr essure distr ibutions of the cowl along

the circular dir ection at the back pressur e

of 200 kPa ( CFD results)

图 7给出了各个等周向位置(过弹体轴线)剖

面上的马赫数分布图谱. 可以看出,在喷流孔的对
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图 6 唇罩壁面的静压分布图谱

(仿真结果, 喷流总压为 200 kPa)

F ig. 6  Contour plot of static pressur e dist ributions

of the cowl at back pressure of 200 kPa

称面上, 流动极为复杂. 次流从喷流孔射出后,在

凹腔的低速流区中继续膨胀, 而后与凹腔外的高

速主流发生强烈干扰, 并在唇罩壁面附近形成冲

击射流,因而喷流被急剧地减速并增压.对于喷流

孔以外的各周向剖面而言,内流道的流动结构相

似:喷流形成的局部高压通过凹腔中的低速区沿

周向传播,并通过凹腔的剪切层向隔离段内逆流

传播,使得凹腔剪切层的前端被显著挑起,形成了

一系列的斜激波串. 而且在不同的周向位置, 该

激波串的轴向停留位置非常接近.

图 7  不同剖面的马赫数分布图谱

(喷流总压为 200 kPa)

F ig. 7  Contour plots of Mach number dist ributions

at different planes along cir cular dir ection

通过以上分析,不难发现本文所采用的高压

喷流技术可以在凹腔附近形成均匀的高压环境.

在一定程度上可以代替燃烧室燃烧所形成的高压

环境或进气道的塞锥,以研究进气道/隔离段的反

压特性以及进气道的不起动/再起动特性的等.

2. 2  利用凹腔喷流研究进气道的反压特性

通过调节阀门的开度控制注入的次流流量,

改变凹腔下游的堵塞度,即可在进气道的下游形

成连续可调的背压, 获得进气道的反压特性.图 8

对比了仿真获得的不同喷流总压下模型全流道唇

罩壁面的静压分布. 不难发现,随着喷流总压的提

高,燃烧室的模拟高压不断上升,唇罩壁面静压受

扰动的最前点位置(即激波串的前缘)不断前移.

图 8  不同喷流反压下沿程静压曲线的变化规律

(周向位置 16b)

Fig. 8 Static pressure distributions of differ ent

back pressure at the plane with

circular angle of 16b

  图 9给出了不同喷流总压下全流道对称面

(周向角度均为 0b)的马赫数分布图谱. 从该图可

以看出,当喷流总压为 50 kPa 时,凹腔上方的自

由剪切层外凸,导致了诱导激波的发生,该诱导激

波使得压力升高并通过边界层向上游传递.当喷

流继续增高达到 300 kPa 时,较高的喷流压力使

得喷口所在截面的流动通道完全堵塞, 当地反压

进一步增高,推动管内斜激波串继续前移,同时壁

面静压受扰动的最前点也不断前移.

图 9  不同喷流反压下对称面的马赫数分布图谱

Fig. 9  Contour plots of Mach number distr ibutions

at back pressure of 50 kPa and 300 kPa
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2. 3  利用凹腔喷流研究进气道的不起动/

再起动特性    

  利用凹腔喷流技术,本文还对该进气道的不

起动/再起动特性
[ 13]
进行了初步的研究. 具体实

现过程如下:风洞流场建立 y 进气道起动 y 凹腔

喷流总压调至 500 kPa, 阀门全开 y 进气道不起

动y凹腔喷流阀门全关 y 进气道再起动.初步研

究结果表明,对于所研究的进气道而言,凹腔喷流

技术能够在较短的风洞实验时间内(约 8 s)实现

进气道起动、不起动、再起动流态之间的切换.图

10给出了三种状态下进气道前体波系的纹影照

片.该图表明,当喷流所形成的背压环境超过进气

道的反压承受极限时, 可使进气道迅速从起动状

态转入不起动状态. 此时,该轴对称进气道进口前

存在显著的分离包和诱导激波, 且与二元进气道

的不起动状态相比
[ 13214]

,其分离包较厚较长,将进

气道进口完全堵塞, 并一直延伸到了一级压缩锥

面.另外,与二元进气道相比, 该轴对称进气道不

起动状态下的非定常流特征较弱,仅表现出了小

图 10  不同时刻进口波系纹影照片

F ig. 10  Schlieren photograph of the shock system

at the entr ance of the inlet while the inlet is

at star ted state, unstarted state

and restarted state

幅的波系振荡.而当凹腔喷流阀门关死后,进气道

进口前的分离包又迅速被吸入进气道内,进气道

的起动流态得以重新建立,这表明所研究的进气

道具有再起动能力.

图 11给出了当进气道处于起动、不起动、再

起动三种状态时, 轴对称内流道唇罩壁面的沿程

时均静压分布.由该图可以发现,进气道起动与再

起动状态的沿程静压分布趋势一致,数据接近,而

喷流不起动时的内流道唇罩壁面静压数值则整体

偏低,仅凹腔区域存在一压力峰值, 其值约有 34

倍自由流的压比.这是因为,当进气道处于喷流不

起动时,进气道进口完全堵塞,内流道出现了大面

积的低速回流区, 流道的增压仅依靠一级锥以及

分离包导致的诱导激波完成, 因此内流道整体静

压数值较低.而凹腔附近压力峰值的出现则是由

于高压喷流的影响造成的.

图 11  进气道起动、喷流不起动、再起动状态下

的沿程时均静压对比(周向截面 16b)

F ig. 11 Static pressur e distr ibutions of the cowl while

inlet is at star ted state, jet caused

unstar ted state and rest arted stat e

3  结  论

提出了一种凹腔喷流实验技术,并在轴对称

高超声速进气道的风洞实验中进行了实践,得到

了如下主要结论:

( 1) 所提出的凹腔喷流技术可在进气道下游

形成较为均匀的、可控的背压环境,因此可用于进

气道的反压特性研究;

( 2) 适当调节凹腔的喷流总压,并在实验中

实时控制阀门的开度, 凹腔喷流技术能够在较短

的风洞实验时间内(约 8 s)实现进气道起动、不起

动、再起动流态之间的切换,因此可用于进气道的

不起动/再起动特性研究;

( 3) 所研究的高超声速轴对称进气道在喷流

不起动后,若关闭高压喷流能够重新起动,因而具

有再起动能力;

( 4) 与二元进气道相比,所研究的轴对称进
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气道不起动状态下的流动特征有明显不同,进口

分离包偏厚偏长,且非定常流特征较弱.
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