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菱形孔射流在超声速流场中的气动特性

张丁午，王　强，胡海洋
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：针对带有横向射流的三维超声速流场进行数值模拟，分析了菱形结构喷孔与普通圆孔的差异，

并探讨了不同喷射角度下菱形喷孔对流场的影响．研究结果表明：与普通圆孔相比，采用菱形孔射流能够减

弱弓形激波的强度、降低总压损失，增加燃料的穿透高度，但是在展向方面两者对于燃料的扩散能力基本相

同；随着喷射角度的增加，燃料的穿透高度表现出先增加后降低的趋势，在计算的３种模型中，喷射角为６０°表

现出更好的特性；喷射角度在一定范围内变化时，总压损失的改变不明显，但是过大的喷射角度会导致总压

损失迅速增加．通过研究进一步认识了菱形孔射流的流场特性，为优化喷射装置提供依据．
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　　在超燃冲压发动机的研究过程中，燃烧室一
直作为其中的难点，主要原因是燃料与空气在燃
烧室中的驻留时间很短，常常以毫秒级计算［１－２］，
因此研究１种高效的燃料喷射和增强混合的装置
十分必要．壁面射流由于产生的总压损失小、结构
简单尤其能够很好地适用于尺寸较小的飞行器等

优点被众多学者所青睐，研究内容包括不同当量
比、不同喷孔位置、多喷孔的排列组合以及喷孔形
状对燃烧室的影响等问题［３－１３］．在大量的研究结
果中，Ｂａｒｂｅｒ等人［１４］提出的楔形－半圆组合的形
状成为较有优势的喷孔结构，这主要是由于与普
通圆形孔相比，楔形结构能够降低喷孔前缘边界
层的分离，增加燃料的穿透高度．但是喷孔后缘的
圆形结构仍然有可能造成边界层分离等问题．正
是基于以上分析，本文针对菱形结构的喷孔进行深
入研究，分别讨论了向后喷射角度为３０°，６０°和９０°
时的流场特性，并与圆形结构的喷孔做了对比
分析．

１　数值计算方法与物理模型

１．１　求解方程

本文从质量守恒、动量守恒和能量守恒三大
定律出发，采用耦合隐式求解 Ｎ－Ｓ方程组，假定
空气和氢气均为理想气体，对流项采用２阶迎风
格式，扩散项采用中心差分格式．

１．２　湍流模型

本文选用κ－ωＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）湍
流模型，该模型结合了标准κ－ε模型和标准κ－ω模
型的优点，修正了计算模型和实际物理现象之间
的差距，因此能够准确模拟激波／边界层相互干扰
和压力梯度复杂变化的物理现象．

１．３　物理模型

图１（ａ）是带凹腔的二维燃烧室结构示意图，
由等直段和扩张段构成，在等直段下壁面有１个
深Ｄ＝６ｍｍ，长深比Ｌ／Ｄ＝５，后缘倾斜角θ＝４５°
的火焰稳定凹腔．气流从左侧进入，选取进口截面
为Ｘ轴的起点，氢气在距凹腔前缘１５ｍｍ的上游
壁面喷射，定义喷射方向与水平方向的夹角α为
喷射角度，本文分别研究了α为３０°，６０°和９０°的
情况．图１（ｂ）和图１（ｃ）是２种喷孔的结构示意
图，为排除其他耦合因素对结果的影响，２种喷孔
的面积相同．
采用Ｇｒｉｄｇｅｎ软件对计算区域分块结构化网

格，近壁面区域加密处理．模拟气流马赫数Ｍａ＝
２进入燃烧室，空气总压为０．７８ＭＰａ，总温为１　８００
Ｋ，壁面采用无滑移绝热壁，出口为超声速流动
时，采用１阶外推得到．射流采用声速入口，喷射
气流总压和燃烧室主流总压的比值为１．

图１　燃烧室结构图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

１．４　验证算例

选择文献［１５］的实验作为标准算例，以此来
验证本文数值模拟方法的准确性．燃烧室结构及
进口参数如图２和表１．
从图３的壁面静压分布可以看出计算结果模

拟出的静压分布趋势与田结果吻合较好，因此本
文所采用的模拟方法是可靠的。

表１　燃烧室进口参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

ｐｔ／

ＭＰａ

Ｔｓ／

Ｋ
Ｍａ

质量分数

Ｏ２ Ｎ２ Ｈ２Ｏ　 Ｈ２

空气 １．０　 ９６０　２．０　０．２３２　０．７３６　０．０３２　 ０

氢气 １．０　 ２５０　１．０　 ０　 ０　 ０　 １

９７３２



航　空　动　力　学　报 第２７卷

图２　超燃燃烧室示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图３　实验同计算结果的壁面静压比较

Ｆｉｇ．３　Ｗａｌｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

２　计算结果分析

２．１　喷孔结构的对比

为了准确分析质量分数分布与边界层的关

系，首先需要确定边界层的厚度，图４和图５分别
给出了Ｘ＝４０ｍｍ和Ｘ＝１４０ｍｍ截面处的马赫
数分布图，从图中可以得出这２个截面的边界层
厚度分别为０．８ｍｍ和２．５ｍｍ．

图４　马赫数分布（Ｘ＝４０ｍｍ）

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈ　ｎｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　Ｘ＝４０ｍｍ

图５　马赫数分布（Ｘ＝１４０ｍｍ）

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　Ｘ＝１４０ｍｍ

图６给出的是Ｘ＝４０ｍｍ截面上菱形孔和圆
孔的氢气质量分数分布等值线图，且喷射夹角α
均为９０°．在２种计算结果中，氢气分布都呈现出
类似于半椭圆的形状，质量分数核心区都在边界
层之外，基本位于燃烧室高度的１／４处，不同的是
采用菱形孔喷射时氢气沿着高度方向扩散更明

显，在短时间内能够扩散到燃烧室中部以上，这主
要是由于菱形射流所产生的弓形激波的强度没有

０８３２
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图６　菱形孔和圆孔的 Ｈ２ 质量分数图

（Ｘ＝４０ｍｍ）

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｈ２

ｗｉｔｈ　ｄｉａｍｏｎｄ－ｓｈａｐｅ　ａｎｄ　ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ
（Ｘ＝４０ｍｍ）

圆孔射流的强度大，沿展向方面，氢气在２种计算
结果中的扩散程度基本相同．
图７给出的是Ｘ＝１４０ｍｍ截面上菱形孔和

圆孔的氢气质量分数分布等值线图，且喷射夹角

α均为９０°．在两种计算结果中，氢气分布呈现出
了较大的差异，当采用菱形孔喷射时，氢气分布呈
现出较完整的椭圆结构，对比图６可以发现质量
分数核心区上升到燃烧室高度的３／４处，印证了
菱形喷孔能够使氢气沿高度方向扩散较快的结

论；当采用圆孔喷射时，氢气分布呈现出上窄下宽
的“瓜子”形结构，对比图６发现质量分数核心区
上升到燃烧室高度的１／２处，这同样说明圆孔使
氢气沿高度方向扩散较慢的结论．再次与图６作
对比发现氢气在展向方向上的扩散基本没有增

加，这说明无论采用哪种结构的喷孔，氢气在展向
的扩散能力都有限．在实际工程应用中应该采用
多个喷孔排列组合，尤其在选用圆形喷孔时可以
选择上下壁面交错的喷射组合，这样可以保证整
个燃烧室质量分数分布的均匀性，而选用菱形喷
孔时则可以在单侧的壁面上开孔，所以相对于圆
形喷孔来说菱形喷孔在实际应用中更便捷．

２．２　喷射角度的对比

图８给出采用菱形孔喷射的壁面压力分布，
为了使压力值标准化，纵坐标采用壁面静压与来

图７　菱形孔和圆孔的 Ｈ２ 质量分数图

（Ｘ＝１４０ｍｍ）

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｈ２

ｗｉｔｈ　ｄｉａｍｏｎｄ－ｓｈａｐｅ　ａｎｄ　ｃｉｒｃｕｌａｒ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ
（Ｘ＝１４０ｍｍ）

流总压的比值，与加入燃料之前的情况对比发现
喷孔前方的壁面压力基本没有变化，说明燃料的
加入并未对喷孔前方的流场产生较大的影响，因
此为了减少整个燃烧室的质量，可以从缩短燃烧
室进口与喷孔之间的距离入手；随着喷射角度α
的增加，弓形激波的强度逐渐增加，导致总压损失
增加，３ 种喷射算例的总压恢复系数分别为

８３．６４％，８２．８１％，７６．７９％，说明过大的喷射角度
会导致总压损失迅速增加；燃烧室的壁面压力震
荡前移，使得燃料能够在燃烧室中部与空气充分
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混合，有利于组织燃烧；在燃烧室扩张段没有明显
的压力震荡，表明燃烧室出口气流平稳．

图８　菱形孔壁面压力分布图

Ｆｉｇ．８　Ｗａｌｌ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｗｉｔｈ

ｄｉａｍｏｎｄ－ｓｈａｐｅ

图９给出的是Ｘ＝４０ｍｍ截面上不同喷射角
度下的氢气质量分数分布，算例均采用菱形结构
喷孔，从中发现氢气的质量分数核心区均在边界
层外面，穿透高度与喷射角度表现出一定的函数
关系，即随着喷射角度的增加，穿透高度逐渐增
加，并且增加幅度变大，对比图１０发现这一函数
关系在随着氢气向下游发展的过程中是不断变化

的，在Ｘ＝１４０ｍｍ的截面上，喷射角为６０°的算例
表现出更好的特性．

图９　不同喷射角度下氢气质量分数分布
（Ｘ＝４０ｍｍ）

Ｆｉｇ．９　Ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｈ２ｗｉｔｈ

ｄｉａｍｏｎｄ－ｓｈａｐｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅｓ
（Ｘ＝４０ｍｍ）

图１０　不同喷射角度下氢气质量分数分布
（Ｘ＝１４０ｍｍ）

Ｆｉｇ．１０　Ｍｏｌｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　Ｈ２ｗｉｔｈ

ｄｉａｍｏｎｄ－ｓｈａｐｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ

ａｎｇｌｅｓ（Ｘ＝１４０ｍｍ）

３　结　论

通过以上菱形孔和圆孔的对比以及不同喷射

角度下菱形孔的计算结果的分析讨论，可以总结
以下几点：

１）在相同的喷射角度下，与普通圆孔相比，
采用菱形孔能够使燃料的穿透高度增加，但是展
向上两者穿透度基本相同；氢气向下游充分发展
后呈现出不同的结构，因此在工程应用中菱形孔
可以布置在单侧壁面上，圆孔应采取上下交错的
布局方式．
２）与喷射燃料之前相比，不同的喷射角度对
喷孔上游的流场结构影响不大，因此可以通过缩
短燃烧室入口和喷孔之间的距离达到减轻燃烧室

质量的效果．
３）随着喷射角度的增加，弓形激波导致的总
压损失逐渐增大，其中喷射角从３０°变化到６０°
时，总压恢复系数只降低了０．８３个百分点，而从

６０°变化到９０°时，总压恢复系数却降低了６．０２个
百分点，因此喷射角度不宜过大．
４）在靠近喷孔的位置，氢气穿透度随喷射角
度的增加而增大，当氢气向下游充分发展后，喷射
角为６０°的算例表现出更好的特性，这主要是由
于继续增加喷射角度，总压损失迅速下降的缘故．
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