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摘　 要： 为获得受限空间内激波作用下的超声速混合层生长规律，以支板喷射超燃冲压发动机典型流道为研究对象，开展了

２．３Ｍａ 氢气射流与 ２．０Ｍａ 空气来流所形成的超声速混合层的生长特性研究．基于 ＯｐｅｎＦＯＡＭ 计算平台，采用大涡模拟方法，数
值研究了超声速混合层的流场结构和特征，流场结构和组分分布与实验结果吻合较好．通过超声速混合层组分浓度、厚度、可
压缩效应及总压损失的分析，获得了超声速混合层的生长特性．研究结果表明：受限空间内超声速混合层的生长过程具有 ４ 个

典型阶段，支板末端的膨胀波 ／ 激波结构会显著减低对流马赫数，从而降低混合层的可压缩性，促进混合层的生长；激波与混

合层的相互作用能够增强局部湍流强度，获得涡量增益，加快混合层的生长速率，促进混合效率，但同时会引起较大的总压损

失，降低发动机性能．发动机设计时要综合考虑波系结构与混合层相互作用带来的混合增强和总压损失，实现性能优化．
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　 　 湍流掺混是动力系统中最为常见且极为重要的

流动现象，掺混过程的优化组织可以强化燃料与氧

气的混合（非预混燃烧）或是促进燃气与周围气流

的热量交换（预混燃烧），对于缩短燃烧室长度、提
高燃烧效率、优化发动机能量管理有着重要的指导

意义［１－２］ ．随着高超声速飞行技术的发展，高速可压

流动中的湍流掺混成了该领域的研究热点，也是高

超声速推进系统中的关键技术之一．德国宇航院的

Ｐａｐａｍｏｓｃｈｏｕ 等［３］以支板喷射超燃冲压发动机为对

象，开展了激波作用下混合层结构的实验研究，研究

指出由于高速条件下气流的可压缩性增强，使得混

合层的生长速率减弱，湍流强度与雷诺应力也相应

减小，混合层的稳定性增强，并建议采用对流马赫数

Ｍｃ 作为研究参数来表征混合层的可压缩性． Ｆｕｒｂｙ
等［４］以 ＨｙＳｈｏｔ 为研究对象，分析了混合层发展过程

中的旋涡类型及演化过程．Ｇｕｔｍａｒｋ 等［５］分析了自由

空间内可压缩混合层生长速率与对流马赫数之间的

关系，指出当对流马赫数增大时，可压缩混合层的生



长速率趋于不可压缩混合层生长速率的 ２０％．文献

［６－８］对比了自由空间中不同对流马赫数条件下混

合层的生长过程，研究结果均表明随着对流马赫数的

增加，当混合层中的大尺度结构相对于当地流动的马

赫数大于 １ 时，当地流动受到大尺度结构的阻碍而产

生激波，混合层中会出现小激波结构．文献［９－１１］研
究结果表明当激波打到混合层上之后能够强化流体

微团的旋转运动，增强局部的组分输运，进而促进混

合过程．Ｚｈａｎｇ 等［１２］以自由空间内的可压混合层为研

究对象，讨论了激波对混合层发展过程的影响，研究

表明在激波 ／混合层的作用点附近，由于激波的压缩

作用会使得混合层厚度降低，但在作用点下游，由于

涡量的增加使得混合层厚度显著增大．
对于高超声速飞行器而言，由于燃烧室进口气流

为超声速，燃料与空气需要在有限的空间和极短的时

间内完成高效掺混，进而组织燃烧．与自由空间内高

速可压流动中的湍流掺混相比，高超声速推进系统中

的混合层发展不仅受其自身的可压缩性影响，同时也

受到流道几何结构的约束，其生长特性更为复杂．此
外，由于冲压流道内往往具有复杂的波系结构，波系 ／
混合层的相互作用也是混合层生长的重要影响因素．
为了研究受限空间内超声速混合层的生长特性，本文

以支板喷射超燃冲压发动机典型流道为研究对象，基
于计算软件（ ｏｐｅｎ ｆｉｅｌｄ ｏｐｅｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎ，
ＯｐｅｎＦＯＡＭ），采用大涡模拟（ ｌａｒｇｅ ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，
ＬＥＳ）对 ２．３Ｍａ 氢气射流与 ２．０Ｍａ 空气来流所形成的

超声速混合层进行了研究，获得了混合层的流动结构

和流场特征，分析了受限空间内超声速混合层的生长

特性，有助于加深对受限空间内超声速混合层特征的

认识和对复杂波系作用下湍流掺混过程的理解．

１　 物理模型和计算方法

１．１　 物理模型

本文以支板喷射超燃冲压发动机为研究对象，其
流道构型如图 １ 所示［１３］，定义空气设备喷管喉部为

ｘ＝０，支板前端位于 ｘ ＝ ９５ ｍｍ 处，支板末端位于 ｘ ＝
１７５ ｍｍ 处．冷态空气经喷管加速后以 ２．０Ｍａ 的速度

进入燃烧室内，中心支板对来流空气进行适当的压

缩，并为燃料喷注提供载体，氢气通过支板内置的喷

管加速后以 ２．３Ｍａ 的速度进入燃烧室，与空气来流形

成超声速混合层．设备喷管的喉部高度为２０．１２ ｍｍ，
燃烧室入口截面为 ３５．４ ｍｍ×４０．０ ｍｍ，中心支板全长

８０ ｍｍ，支板末端高度为 ２ ｍｍ，氢气喷嘴出口高度为

０．６ ｍｍ．氢气流量和空气流量分别为 ２．４、７４０ ｇ ／ ｓ．
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图 １　 流道构型示意

Ｆｉｇ．１　 Ｃｈａｎｎｅｌ ｇｅｏｍｅｔｒｙ

１．２　 计算方法

大涡模拟结合了直接数值模拟的准确性和雷诺

时均模式的快速性，计算精度较高，是湍流掺混燃烧

数值模拟的有效方法，ＬＥＳ 作为研究燃烧流动的有

效手段已经得到了广泛的认可，并且逐渐被用于研

究各种类型发动机的燃烧流动细节．描述湍流混合

过程的基本控制方程为可压 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程组，
对连续方程、动量方程、能量方程、组分方程采用

Ｆａｖｒｅ 平均并进行滤波运算后可以得到描述湍流掺

混的 ＬＥＳ 控制方程组［１４－１５］：
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～
ｊ － ρ－Ｙ

～
ｍＶ

～
ｊ，ｍ ＋ Ｙｓｇｓ

ｊ，ｍ ＋ θｓｇｓ
ｊ，ｍ） ＝ ０．

式中：“－”为空间滤波；“ ～ ”为采用 Ｆａｖｒｅ 平均后大

于滤波尺度的求解参数项；上标“ｓｇｓ”为小于滤波尺
度的亚格子模型求解参数项；ρ 为密度；ｕ ｊ为速度；ｐ
为压力；δｉｊ为单位张量函数；τｉｊ为应力项；Ｅ 为能量；
Ｙｍ为组分 ｍ 的质量分数；ｑ 为热通量；θ 为扩散通量．
在 ＬＥＳ 的求解过程中，对于大尺度旋涡进行直接求

解，对于比滤波尺度小的流动结构通过亚格子模型

进行模拟．本文以 ＯｐｅｎＦＯＡＭ 为计算平台，使用对于

可压缩流动具有较好适用性的 ｒｈｏＲｅａｃｔｉｎｇＦｏａｍ 求

解器进行计算，采用 Ｍｅｎｏｎ 等［１６］ 使用的 ｏｎｅＥｑＥｄｄｙ
亚格子模型对亚格子项进行封闭：

τｓｇｓ
ｉｊ ＝ － ２νｋＳ

～
ｉｊ ＋

２
３
ｋｓｇｓδｉｊ，

νｋ ＝ Ｃｋ ｋｓｇｓ Δ，

∂ｋｓｇｓ

∂ｔ
＋ ∂

∂ｘ ｊ
（ｕ～ ｊｋｓｇｓ） ＝ － τｓｇｓ

ｉｊ

∂ｕ～ ｉ

∂ｘ ｊ

－ Ｃｃ
（ｋｓｇｓ） ３ ／ ２

Δ
＋

　 　 　 　 　 　 　 　 　 ∂
∂ｘ ｊ

（
νｋ

σｋ

∂ｋｓｇｓ

∂ｘ ｊ
） ．

ì
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　 　 空间离散采用二阶精度的 ＴＶＤ 格式，考虑背压

对于流动的影响，空气来流与燃料射流均从喷管喉

部开始进行计算，计算入口的边界参数（压力、速
度、温度、组分）全部给定，见表 １．流道出口仍以超

声速流动为主，根据特征线理论，超声速出口参数可

以根据场内信息进行外插计算得到．时间离散采用

二阶隐式 Ｃｒａｎｋ⁃Ｎｉｃｈｏｌｓｏｎ 格式，时间步长选取为 １×
１０－８ ｓ，计算的最大 ＣＦＬ 数不超过 ０．３．网格划分采用

结构化网格，对氢气射流出口和燃烧室中心区域的

网格进行了加密以便更好地捕捉混合层中的流动结

构．为了更为真实地模拟受限空间内的流动状况，采
用无滑移绝热壁面，结合大涡模拟对壁面处网格的

要求，通过附面层对壁面网格质量进行了提升，壁面

处第 １ 层网格的厚度约为 ０． ０１ ｍｍ，从而使得

ｙ＋≤１，并使用文献［１３］中通过实验和计算所提取

出的二维平面特征进行计算，网格总数为 ７４ 万，燃
烧室计算区域和网格划分如图 ２ 所示．

表 １　 空气来流和氢气射流的入口边界条件

Ｔａｂ．１　 Ｉｎｌｅｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒ ｓｔｒｅａｍ ａｎｄ ｔｈｅ ｈｙｄｒｏｇｅｎ ｊｅｔ

参数 Ｍａ ｐ ／ Ｐａ Ｔ ／ Ｋ ＹＯ２
ＹＮ２

ＹＨ２

空气 １．０ ２０５ ０００ ２４０ ０．２３３ ６ ０．７６６ ４ ０

氢气 １．０ １９５ ０００ ２６０ ０ ０ １

0.02

0

-0.02
0.18 0.20 0.22 0.24

y/
m

x/m
图 ２　 计算网格

Ｆｉｇ．２　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｇｒｉｄ

２　 结果与分析

在支板喷射超燃冲压发动机中，空气来流经中

心支板适当压缩后仍以超声速进入燃烧室，燃料经

过支板内置的喷管膨胀加速后射入燃烧室，空气来

流与氢气射流形成超声速混合层，进而主导燃烧室

内的湍流掺混过程．图 ３ 给出了实验纹影图［１３］，计
算所得的数值纹影结果以及 ５ ０００ 个时间步统计平

均纹影结果，可以看出计算捕捉到了与实验观察结

果相一致的主要流场特征：由于中心支板的挤压作

用，超声速空气来流进入流道后会在支板前缘形成

斜激波，由于受到冲压流道自身几何构型的约束，激
波在燃烧室壁面进行反射并向下游传播；中心支板

的菱形结构使得支板前部形成压缩型面，后部形成

扩张型面，因此会在转折点（ｘ ＝ １３５ ｍｍ）处形成膨

胀波；气流进入燃烧室后，由于流道的突然扩展，会
在支板后缘形成一系列的膨胀波系，气流经过支板

尾部的膨胀波系后向喷流中心偏转，进而在喷嘴附

近又形成两道斜激波；激波在向下游的传播过程中，
不仅受流道约束会在固壁面进行反射，而且会与混

合层相互作用，整个流场表现出以混合层为主导且

伴随多种波系结构的复杂特征．

(a)实验纹影图

(b)数值纹影图

(c)平均纹影图

图 ３　 实验纹影图、数值纹影图与平均纹影图对比

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈ，
ａｖｅｒａｇｅｄ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｉｍａｇｅ， ａｎｄ ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｃｈｌｉｅｒｅｎ ｉｍａｇｅ

　 　 图 ４ 给出了沿流向 ４ 个不同位置处 Ｈ２的摩尔

分数分布曲线．
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度
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m

H2摩尔分数

x=178 x=225 x=275 x=325

0 0.5 1.00 0.51.0 0 0.5 1.00 0.5 1.0

计算曲线
实验数据

图 ４　 不同位置处 Ｈ２的摩尔分数分布实验与计算对比

Ｆｉｇ．４　 Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ａｎｄ ｍｅａｓｕｒｅｄ Ｈ２ ｐｒｏｆｉｌｅｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ

　 　 从图 ４ 中可以看出计算曲线与实验数据吻合良

好，验证了计算方法的合理性与可行性．流道内混合

层的发展主导着混合过程的进行，湍流掺混首先发

生在氢气射流与空气来流相接触的剪切层中，伴随

着剪切层的生长过程，氢气射流与空气来流实现质

量、动量和能量的交换．在初始阶段（ｘ ＝ １７８ ｍｍ）各
组分分布区域较为固定且燃料区与氧化剂区域之间

存在着巨大的浓度梯度，燃料经支板喷射进入燃烧

室后与空气来流之间形成速度不连续的间断面，由
于间断面的不稳定性，剪切层产生波动进而发展成

为旋涡，强化湍流．伴随着流动的发展，氢气射流与
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空气来流相互卷吸，射流与周围流体的掺混自边缘

逐渐向中心发展，混合层逐渐向两侧扩展，混合层厚

度逐渐增大，当混合层充分发展以后（ｘ ＝ ３２５ ｍｍ），
中心射流与周围流体之间大的参数梯度逐渐被抹

平，主要组分的浓度曲线逐渐变得平稳．
为了进一步描述复杂波系作用下受限空间内超

声速混合层的生长特性，定义混合层厚度 δ 作为表

征参数［１７］为

δ（ｘ） ＝ Ｒ１（ｘ） φ ＝ ０．５ － Ｒ２（ｘ） φ ＝ １．５，
其含义为局部当量比 φ ＝ ０．５（氢气质量分数 ＹＨ２

＝
１．４３１％）的等值线到局部当量比 φ ＝ １．５（氢气质量

分数 ＹＨ２
＝ ４．２５％）的等值线的距离．图 ５ 给出了混合

层厚度沿流道方向的分布曲线，从图 ５ 中可以看出，
混合层的生长过程可以分为 ４ 个阶段：回流生长区

（１７５ ｍｍ＜ｘ＜ １７８ ｍｍ）、初始生长区（１７８ ｍｍ＜ ｘ ＜
１８７ ｍｍ）、快速生长区（１８７ ｍｍ＜ｘ＜２７５ ｍｍ）和饱和

生长区（２７５ ｍｍ＜ｘ＜３００ ｍｍ）．由于中心支板在流道

内形成类后向台阶构型，因此会在支板末端底部形

成一个较小的低速回流区，如图 ６ 所示，支板末端回

流区的存在可以促进燃料与空气的混合，使混合层

厚度增大，但对混合层的生长起不到决定作用；回流

区结束后，中心氢气射流与周围空气来流汇合，通过

剪切作用进行横向输运，初始生长区内混合层的厚

度很小，并且生长缓慢；进入快速生长区后，混合层

生长速度显著提高，混合层厚度不断增加，并且伴随

着与激波的相互作用，在图 ５ 中表现为混合层厚度

曲线出现拐点．
4

3

2

1

0
175 200 225 250 275 300

x/mm

δ/
m
m

激波/混合层相互作用
激波/混合层相互作用

激波/混合层相互作用

图 ５　 混合层厚度沿流道方向的分布曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｃｈａｎｎｅｌ

0 1000 2000

-300 2200

vx

图 ６　 ｘ 方向速度云图

Ｆｉｇ．６　 Ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｘ⁃ｖｅｌｏｃｉｔｙ

图 ７ 给出了流场中通过压力梯度表征的波系结

构，图 ８ 给出了流场中相应的涡量分布，当激波打到

混合层上以后（如 ｘ ＝ ２２３ ｍｍ），由于压缩作用会使

得混合层的厚度有所减低，与此同时入射激波会迫

使外侧的空气来流进入内侧的燃料射流中，而且激

波引起的局部逆压梯度会强化剪切层上、下两侧流

体微团的旋转运动，诱导形成涡量增益，增强两股气

流在垂直方向的输运过程．入射激波引起的剧烈扰

动能够激励剪切层 Ｋ⁃Ｈ 不稳定性，会增大局部的湍

流强度，获得涡量增益，增大混合层中旋涡结构的卷

起与合并速度，促进混合层上、下两侧燃料与空气的

掺混，使得临近作用点下游的混合层生长速率增大．
需要指出的是激波 ／混合层的相互作用受到激波强

度与混合层内外两侧气体参数梯度的共同影响，随
着流动向下游的发展，激波强度逐渐减弱，混合层内

外两侧气体的参数梯度也逐渐减小，当激波强度较

大且气体参数梯度较小时，激波会穿透混合层，表现

出折射特征，对混合层的压缩作用也较为显著，但整

体上还是可以促进混合过程的进行，这与文献［１５］
中观测的趋势一致．在快速生长区之后，混合层经过

充分发展，进入饱和生长区，混合层的生长速率减

慢，其厚度趋于稳定，标志着混合过程的基本结束．

200 300

grad(p)
1?103 5?107

2?107 4?107

图 ７　 压强梯度云图

Ｆｉｇ．７　 Ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｇｒａｄｉｅｎｔ

200 300
2?104 4?104

vorticity
0 5?104

图 ８　 涡量分布云图

Ｆｉｇ．８　 Ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ

根据文献［１５］的分析，该工况中氢气射流与空

气来流的对流 Ｍａ＞１［１３］，这就意味着可压缩效应比

较显著，混合层的生长速度应该比较缓慢，实现充分

掺混需要更长的距离．然而，从图 ５ 中可以看出，初
始生长区中混合层的生长速率的确比较缓慢，但是

经过很短的距离后混合层就开始迅速发展，进入快

速生长区，混合层的生长速率显著增大．为了分析这
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一现象，图 ９、１０ 分别给出了流场中时均化的马赫数

和声速分布云图．氢气射流通过燃料喷嘴以 ２．３Ｍａ
的速度进入燃烧室，与 ２． ０Ｍａ 的空气来流进行掺

混，从图 ９ 可以看出，在支板末端形成了亚声速的回

流区，有利于燃料与空气的掺混．随着流动向下游的

发展，亚声速的回流区逐渐减小，两股气流通过界面

处的剪切作用进行动量交换，混合区域内呈现出以

跨声速流动为主的流场特征．

1 2

0 2.3
Ma_average

图 ９　 时均化马赫数云图

Ｆｉｇ．９　 Ｔｉｍｅ⁃ａｖｅｒａｇｅｄ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ Ｍａ ｎｕｍｂｅｒ

250 500 750

0 1?103
c_average

图 １０　 时均化声速云图

Ｆｉｇ．１０　 Ｔｉｍｅ⁃ａｖｅｒａｇｅｄ ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｓｏｕｎｄ ｓｐｅｅｄ
　 　 根据声速的定义为

ｃ ＝ ｄｐ
ｄρ

，

可知气体中声速 ｃ 的大小直接代表了气体的可压缩

性的大小，气体中的声速越大，则气体的可压缩性就

越小．从图 １０ 中可以看出，氢气射流与空气来流通

过混合层实现掺混，混合核心区的声速相对于氢气

射流的声速有所降低，相对于空气来流的声速却有

所提高，这表明在剪切层内混合气体的可压缩性发

生了显著地变化．为了量化可压缩效应，图 １１ 给出

了文献［３］提出的对流马赫数 Ｍｃ 和 Ｓｌｅｓｓｏｒ 等［１８］提

出衡量混合层可压缩效应的参数 Πｃ 沿流道方向的

分布．Ｍｃ 和 Πｃ 的定义式分别为：

Ｍｃ ＝
Ｕ１ － Ｕ２

ｃ１ ＋ ｃ２
，

Πｃ ＝ ｍａｘ（ γｉ － １ ／ ｃｉ） Ｕ１ － Ｕ２ ．
式中：Ｕ 为气体速度；ｃ 为气体中的声速；γ 为气体比

热比．从图 １１ 中可以看出，在喷射截面 ｘ ＝ １７５ ｍｍ
处，氢气射流（Ｍａ＝ ２．３）与空气来流（Ｍａ ＝ ２．０）的对

流马赫数约为 １．３，Ｓｌｅｓｓｏｒ 数约为 ３．７５，说明两股超

声速气流所形成的混合层在开始阶段具有很强的可

压缩性，经过很短的距离后，对流马赫数与 Ｓｌｅｓｓｏｒ
数迅速降低，当初始生长区结束后，Ｍｃ 降为 ０．３，降
幅约为 ７７％，Πｃ 降为 ０．４，降幅约为 ８８％，这都表明

混合层的可压缩效应显著降低，混合层的生长速率

大幅度提高．结合图 ３ 中的流场结构可以看出，由于

流道扩张在支板末端形成膨胀波系，气流方向偏离

流道方向，受到流道几何构型和两股气流所形成的

气动压缩面的约束，在膨胀波下游会形成再附激波

使得气流的整体流动方向与流道方向一致，支板末

端的这种膨胀波 ／激波结构会使得混合层的可压缩

效应大幅度减小，从而改变混合层的生长特性．这与

通常所说的高对流马赫数混合层的生长速率较小并

不矛盾，只是与自由空间相比，受限空间内混合层的

对流马赫数成为受复杂波系结构影响的空间函数，
初始对流马赫数并不能全面描述混合层的生长

特性．
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图 １１　 Ｍｃ 和 Πｃ 沿流道的分布

Ｆｉｇ．１１　 Ｍｃ ａｎｄ Πｃ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｃｈａｎｎｅｌ

需要强调的是，虽然受限空间内的波系结构一

方面能够降低混合层的可压缩性，整体上增大混合

层的生长速率，另一方面激励 Ｋ⁃Ｈ 不稳定波的发

展，强化局部湍流强度，获得涡量增益，使得局部混

合层的生长速率进一步增大，从而促进湍流掺混，提
高混合效率，但冲压流道中的复杂波系结构不可避

免地会引起较大的流动损失，降低发动机的整体性

能．以喷射截面 ｘ ＝ １７５ ｍｍ 处的总压为参考，图 １２
给出了总压损失沿流道方向的分布曲线．
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图 １２　 沿流道方向的总压损失分布曲线

Ｆｉｇ．１２　 Ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｃｈａｎｎｅｌ
从图 １２ 中可以看出沿着流道方向总压损失不

断增大，在流道上游，激波强度较大，引起较大的总
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压损失，总压损失的上升速率较快，随着流动向下游

的发展以及波系向下游的传播，激波强度逐渐减小，
总压损失的上升速率趋于缓慢，在混合层生长阶段，
总压损失接近 ９％．因此在实际的发动机设计过程

中，需要对激波提高的混合效率和引起的总压损失

进行综合考虑，实现优化设计．

３　 结　 论

１）受限空间内混合层的对流马赫数是受复杂

波系结构影响的空间函数，支板末端所形成的膨胀

波 ／激波结构会使对流马赫数迅速降低，显著减弱可

压缩效应，从而提高混合层的生长速率，使得混合层

经过较短距离后进入快速生长区．
２）激波强度与混合层内外两侧气流的参数梯

度共同影响着两者之间的相互作用，由于激波的压

缩效应，在作用点附近混合层的厚度会略微减小，但
在作用点下游，激波会强化湍流，获得涡量增益，促
进混合层的生长．

３）受限空间内的复杂波系结构在促进湍流掺

混，提高混合效率方面具有积极的作用，但同时会引

起较大的总压损失，在实际发动机设计过程中需要

对其进行综合考虑，实现优化设计．

参考文献

［１］ ＫＵＭＡＲ Ａ， ＢＵＳＨＮＥＬＬ Ｄ Ｈ， ＨＵＳＳＡＩＮＩ Ｍ Ｙ． Ｍｉｘｉｎｇ
ａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ ｆｏｒ ｈｙｐｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙ ｓｃｒａｍｊｅｔｓ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒ， １９８９， ５（ ５）： ５１４ － ５２２． ＤＯＩ：１０． ２５１４ ／ ３．
２３１８４．

［２］ 张漫．ＲＢＣＣ 燃烧室湍流喷雾燃烧及其稳定机制研究［Ｄ］． 西安：
西北工业大学， ２０１０．

［３］ ＰＡＰＡＭＯＳＣＨＯＵ Ｄ， ＲＯＳＨＫＯ Ａ．Ｔｈｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｓｈｅａｒ
ｌａｙｅｒ： ａｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｔｕｄｙ ［ Ｊ ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆｌｕｉｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，
１９８８， １９７： ４５３－４７７． ＤＯＩ：１０．１０１７ ／ Ｓ００２２１１２０８８００３３２５．

［４］ ＦＵＲＥＢＹ Ｃ， ＣＨＡＰＵＩＳ Ｍ， ＦＥＤＩＮＡ Ｅ， ｅｔ ａｌ． ＣＦＤ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ
ＨｙＳｈｏｔⅡ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ ［ Ｊ］ ． Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ， ２０１１， ３３（２）： ２３９９－２４０５．ＤＯＩ：１０．１０１６ ／ ｊ． ｐｒｏｃｉ． ２０１０．
０７．０５５．

［５］ ＧＵＴＭＡＲＫ Ｅ Ｊ， ＳＣＨＡＤＯＷ Ｋ Ｃ， ＹＵ Ｋ Ｈ． Ｍｉｘｉｎｇ ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ ｉｎ
ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｆｒｅｅ ｓｈｅａｒ ｆｌｏｗｓ［Ｊ］ ． Ａｎｎｕａｌ Ｒｅｖｉｅｗ ｏｆ Ｆｌｕｉｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，
１９９５， ２７： ３７５－４１７．ＤＯＩ：１０．１１４６ ／ ａｎｎｕｒｅｖ．ｆｌ．２７．０１０１９５．００２１１１．

［６］ ＬＩ Ｑｉｂｉｎｇ， ＦＵ Ｓｏｎｇ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｈｉｇｈ⁃ｓｐｅｅｄ ｐｌａｎａｒ
ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ［Ｊ］ ． Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ ＆ Ｆｌｕｉｄｓ， ２００３， ３２（１０）：１３５７－１３７７．
ＤＯＩ：１０．１０１６ ／ Ｓ００４５－７９３０（０２）００１０４－４．

［７］ ＳＡＮＤＨＡＭ Ｎ Ｄ， ＲＥＹＮＯＬＤＳ Ｗ Ｃ． Ｔｈｒｅｅ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｏｆ
ｌａｒｇｅ ｅｄｄｉｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆｌｕｉｄ
Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， １９９１， ２２４： １３３－１５８．ＤＯＩ：１０．１０１７／ Ｓ００２２１１２０９１００１６８４．

［８］ ＶＲＥＭＡＮ Ａ Ｗ， ＳＡＮＤＨＡＭ Ｎ Ｄ， ＬＵＯ Ｋ Ｈ． Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ ｍｉｘｉｎｇ
ｌａｙｅｒ ｇｒｏｗｔｈ ｒａｔｅ ａｎｄ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆｌｕｉｄ
Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， １９９６， ３２０ （ １ ）： ２３５ － ２５８． ＤＯＩ： １０． １０１７ ／
Ｓ００２２１１２０９６００７５２５．

［９］ ＭＡＲＢＬＥ Ｆ Ｅ， ＨＥＮＤＲＩＣＫＳ Ｇ Ｊ， ＺＵＫＯＳＫＩ Ｅ Ｅ． Ｐｒｏｇｒｅｓｓ ｔｏｗａｒｄ
ｓｈｏｃｋ ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｐｒｏｃｅｓｓ［ Ｃ］ ／ ／ ＡＩＡＡ ／
ＳＡＥ ／ ＡＳＭＥ ／ ＡＳＥＥ ２３ｒｄ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． Ｓａｎ Ｄｉｅｇｏ，
Ｃａｌｉｆｏｒｎｉａ： ＡＩＡＡ， １９８７： ９３２－９５０．ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ ６．１９８７－１８８０．

［１０］ＬＵ Ｐ Ｊ， ＷＵ Ｋ Ｃ． Ｏｎ ｔｈｅ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅ ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｃｏｎｆｉｎｅｄ
ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｍｉｘｉｎｇ ｆｌｏｗｓ［ Ｊ］ ． Ｐｈｙｓｉｃｓ ｏｆ Ｆｌｕｉｄｓ Ａ， １９９１， ３（ １２）：
３０４６－３０６２．ＤＯＩ：１０．１０６３ ／ １．８５７８４９．

［１１］ ＨＵＨ Ｈ， ＤＲＩＳＣＯＬＬ Ｊ Ｆ． Ｓｈｏｃｋ⁃ｗａｖｅ⁃ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｍｉｘｉｎｇ
ａｎｄ ｔｈｅ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｌｉｍｉｔｓ ｏｆ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ｈｙｄｒｏｇｅｎ⁃ａｉｒ ｊｅｔ ｆｌａｍｅｓ ［ Ｊ］ ．
ＰＳｙｍｐｏｓｉｕｍ （Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ） ｏｎ Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ， １９９６， ２６（２）： ２９３３－
２９３９．ＤＯＩ：１０．１０１６ ／ Ｓ００８２－０７８４（９６）８０１３５－４．

［１２］ＺＨＡＮＧ Ｙｕｎｌｏｎｇ， ＷＡＮＧ Ｂｉｎｇ， ＺＨＡＮＧ Ｈｕｉｑｉａｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｍｉｘｉｎｇ
ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ ｐｌａｎａｒ ｍｉｘｉｎｇ ｌａｙｅｒ ｉｍｐｉｎｇｅｄ ｂｙ
ｏｂｌｉｑｕｅ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅｓ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒ， ２０１５，
３１（１）： １５６－１６９．ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ １．Ｂ３５４２３．

［１３］ ＧＥＲＬＩＮＧＥＲ Ｐ， ＢＲＵＧＧＥＭＡＮＮ Ｄ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ
ｈｙｄｒｏｇｅｎ ｓｔｒｕｔ ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓ ｉｎｔｏ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ ａｉｒｆｌｏｗｓ ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒ， ２０００， １６ （ １）： ２２ － ２８． ＤＯＩ： １０． ２５１４ ／ ２．
５５５９．

［１４］张兆顺， 崔桂香， 许春晓． 湍流大涡数值模拟的理论和应用

［Ｍ］． 北京： 清华大学出版社， ２００８．
［１５］王振国， 孙明波． 超声速湍流流动、燃烧的建模与大涡模拟

［Ｍ］． 北京： 科学出版社， ２０１３．
［１６］ＭＥＮＯＮ Ｓ， ＹＥＵＮＧ Ｐ Ｋ， ＫＩＭ Ｗ Ｗ． Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｓｕｂｇｒｉｄ ｍｏｄｅｌｓ ｏｎ

ｔｈｅ ｃｏｍｐｕｔｅｄ ｉｎｔｅｒｓｃａｌｅ ｅｎｅｒｇｙ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｉｎ ｉｓｏｔｒｏｐｉｃ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ［ Ｊ］ ．
Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ ＆ Ｆｌｕｉｄｓ， １９９６， ２５ （ ２）： １６５ － １８０． ＤＯＩ： １０． １０１６ ／
００４５－７９３０（９５）０００３６－４．

［１７］ ＫＩＭ Ｊ Ｈ， ＹＯＯＮ Ｙ， ＪＥＵＮＧ Ｉ Ｓ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｍｉｘｉｎｇ
ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ ｂｙ ｓｈｏｃｋ ｗａｖｅｓ ｉｎ ｍｏｄｅｌ ｓｃｒａｍｊｅｔ ｅｎｇｉｎｅ［ Ｊ］ ． ＡＩＡＡ
Ｊｏｕｒｎａｌ， ２００３， ４１（６）： １０７４－１０８０．ＤＯＩ： １０．２５１４ ／ ２．２０４７．

［１８］ＳＬＥＳＳＯＲ Ｍ Ｄ， ＺＨＵＡＮＧ Ｍ， ＤＩＭＯＴＡＫＩＳ Ｐ Ｅ． Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｓｈｅａｒ⁃
ｌａｙｅｒ ｍｉｘｉｎｇ： ｇｒｏｗｔｈ⁃ｒａｔｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｉｌｉｔｙ ｓｃａｌｉｎｇ ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｆｌｕｉｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， ２０００， ４１４ （ １ ）： ３５ － ４５． ＤＯＩ： １０． １０１７ ／
Ｓ００２２１１２０９９００６９７７．

（编辑　 张　 红）

·７７·第 １０ 期 魏祥庚，等：受限空间内超声速混合层生长特性


