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摘要 :  基于在不同射流角( 10b, 27. 5b, 45b, 90b)和射流总压( 0. 1 MPa, 0. 46 MPa)下, 对音速次膨

胀射流通过菱形口喷射到马赫 5横穿主流的实验及圆形射流器的对比实验, 研究了次膨胀射流与

超音横穿主流相互作用流场, 实验包括横截面流场的 Pitot和锥静压力, 获得横截面马赫数、压力

分布# 结果表明近壁面低马赫数半圆区为尾区,尾区附近边界层减薄# 脱体激波高度向自由流扩

展,激波形状更弯曲, 低马赫数区较大# 高射流压力和射流角增加羽流涡度, 激波位置较高# 90b

菱形和圆形喷射器有更强的羽流涡度,但圆形喷射器的低马赫数区较小# 前沿渐细的变壁面的斜

面物增加羽流涡度,反之, 双变壁面的斜面物减弱羽流涡度# 通过表面激波形状、中心平面激波及

横截面激波模化三维激波形状,激波总压损失用正激波关系式通过马赫数法向分量估计# 激波总

压损失随射流角和动压比的减小而减小,最大损失发生在 90b圆形和菱形喷射器# 
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引   言

超音冲压机燃烧室的性能取决于燃料与空气的均匀混合和有效的燃烧特性,但由于燃料

与空气居留时间很短,要求燃料与空气迅速混合[ 1]# 超音速流的可压缩性会减慢燃料与空气

剪切层混合# 在高马赫数下, 推力界限相对小,要求总压损失降低为最小# 高超音飞行器伴随

着高滞止温度与表面传热,一般的气动表面要求热保护,可用冷却射流来实现# 对次膨胀射流

垂直喷射到高速流的结构已有许多研究[ 2, 3] , 在喷射器前沿产生相互作用激波, 如果压力过

高,引起来流边界层分离,产生 lambda激波[ 3] ,进入主流后,射流经历 Prandtl膨胀波,外边为桶

形激波[ 3] ,一个垂直于射流路径的激波即马赫盘结束桶形激波将射流压力压缩到有效背压,马

赫盘下游形成反旋转涡对[ 2] ,在喷射器下游产生尾涡[ 4] ,流动分离然后再附[ 4] ,研究表明可压

缩性主导了紊流水平,而且影响涡场[ 5]# 研究发现反旋转涡对决定着平均和紊流场[ 2]# 

对射流喷射到高超音速流的研究非常稀少[ 6] ,流场数据也很缺乏,因而对射流主流相互作

用流动机理很少深入探讨,其流场十分复杂, 而通用的紊流模型不能作准确预测,因此需对射

流与超音流相互作用的流动机理进行研究,为紊流模型的证实提供实验数据# 

尖前缘喷射器产生弱相互作用激波
[ 7, 8]

,具有损失小、阻力低、分离较少的特点, 而圆形喷
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射器产生弓形激波, 伴随较大的阻力# 研究表明喷射器下游变壁面的斜面物结构模式能够控

制涡度[ 9]# 另外,有角度喷射可以减少总压损失, 增加推力势[ 10]# 菱形口喷射器尚未见应用

于横穿超音流# 菱形口喷射器产生附着激波,附着激波降低总压损失# 

本文对音速次膨胀射流通过菱形喷射器在不同射流角和射流总压下喷射到马赫 5横穿流场

作了实验研究,同时,在同样条件下对圆形喷射器也作了实验# 采用 Pitot(皮托)和锥静压力管,

目的是获得横截面马赫数、压力流场分布# 分析数据,依此应用近似模型及方法计算总压损失# 

1  设备与仪器

本研究用一个高雷诺数、马赫 5暂冲式风洞产生马赫 5横穿流动,自由流马赫数变化不超

过 ? 2% ,为避免空气中的氧气液化,进入风洞的空气通过加热器预加热# 自由流条件列于表

1中, 其中 Ma为自由流马赫数, p t为自由流总压, T t为自由流总温, p 为自由流压力, T 为自由

流温度, Rem为单位雷诺数, D为边界层厚度# 射流流动条件列于表2中,其中 A为射流角, p t j

为射流总压, CD为射流排放系数, pj / p ] 为射流与主流压比, R为射流与主流质量比, J 为射流

与主流动量比# 试验段的横截面积为 7. 62 cm @ 7. 62 cm,长 26. 7 cm# 喷射器装在试验段的底
部如图 1所示# 喷射器出口距试验段前沿 71. 4 mm, 出口马赫数为 1,通过变化射流总压力改

变射流与主流动量比# 使用 15b半顶角的菱形喷射器如图 2所示, 该半顶角的选定基于产生弱

的或附着激波, 以及侧壁激波反射效应在远场区, 用于涡控制的变壁面的斜面物也示于图 2# 

喷射器出口面积为 0. 188 cm2,有效直径 4. 89 mm,喷射气体为空气# 射流角 A包括 10b、27. 5b、

45b、90b# 圆形喷射器直径4. 89 mm, A= 90b# 
表 1 自由流条件

流动参数 Ma p t/MPa T t/ K p / kPa T / K Rem D/mm

参数值 4. 9 ? 0. 02 2. 4 ? 0. 04 360 ? 0. 03 5. 1 61 5. 5E+ 7 7. 6 ? 0. 07

  表 2 射流条?

A/ (b) p t j/MPa T t/K C D p j/ p ] R J

10. 0 0. 10 ? 0. 01 295 ? 3. 0 0. 23 8. 4 0. 20 0. 08

27. 5 0. 10 ? 0. 01 295 ? 3. 0 0. 41 9. 7 0. 39 0. 16

45. 0 0. 10 ? 0. 01 295 ? 3. 0 0. 67 10. 0 0. 67 0. 27

90. 0 0. 10 ? 0. 01 395 ? 3. 0 0. 94 10. 3 0. 97 0. 40

90. 0* 0. 10 ? 0. 01 295 ? 3. 0 0. 98 10. 3 1. 03 0. 42

10. 0 0. 46 ? 0. 03 295 ? 3. 0 0. 24 41. 1 1. 00 0. 41

27. 5 0. 46 ? 0. 03 295 ? 3. 0 0. 41 45. 5 1. 87 0. 76

45. 0 0. 46 ? 0. 03 295 ? 3. 0 0. 68 46. 4 3. 18 1. 29

90. 0 0. 46 ? 0. 03 295 ? 3. 0 0. 91 46. 7 4. 29 1. 74

90. 0* 0. 46 ? 0. 03 295 ? 3. 0 0. 90 47. 3 4. 27 1. 73

  注  * 为圆形喷射器

Aeroprobe公司的 L型五孔 Pitot锥静压探针用于测 Pitot压力与马赫数,该探针具有钝头轴

对称锥型的 19b半顶角头部, 锥基直径为 3. 18 mm, 锥面钻有 4个椭圆型压力孔,钻孔直径为

0179 mm, 4孔位于锥尖与锥基中间,相隔 90b,钝头锥尖包含了 0. 79 mm Pitot 压力孔, Pitot压力

孔联接到 0~ 0. 69 MPa Omega model PX139_100A4V压力传感器,锥静压孔联接到 0~ 0. 10 MPa

PX139_15A4V压力传感器# Pitot压力传感器的误差为 ? 550 Pa, 锥静压传感器的误差为 ? 330

Pa# 根据正激波理论及Taylor_MacColl锥流理论,马赫数是锥静压与 Pitot压力之比的函数# 由
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校正数据,获得以下理论校正曲线:

  Ma1 = - 1. 424 + 24. 873
P c

P t 2
- 158 089

P c

P t 2

2

+ 566 284
P c

P t 2

3

-

     112 477
P c

P t 2

4

+ 116 551
P c

P t 2

5

- 491 796
Pc

P t 2

6 - 1

# 

图 1  喷射器及风洞试验段坐标

 a) 菱形喷射器 ( A = 45b)     b) 前沿渐细的斜面物   c) 双变壁面的斜面物   

图 2  喷射器与斜面物形状

通过风洞实验, 获得修正的校正曲线 Ma = (- 0. 060 6 Ma1+ 1. 229 9)Ma1# 由校正曲线计算
的马赫数的误差随马赫数的增加而增加,在马赫数的计算中,锥静压取4个压力孔所测的压力

的平均值, 因而探针对6b内的流动角不敏感[ 11]# 五孔探针流场等值图通过在 x / d = 8, 21和

19个 z 方向横向位置,及在 y 方向移动探针获得, 6个接近中心的位置有0. 94d 的间隔,其余位

置的间隔为1. 88d# 由 Bodine Electric Model NSH_12 DC电机驱动滑块进而带动探针在 y 方向

上下移动,移动速度设为 7. 62 mm/ s以保证充分的时间响应流动变化,探针移动时在 y 方向的

位置由Omega Model LD100_150位移传感器( LVDT)记录, LVDT 位移测量误差为 ? 0. 1 mm, x 与

z 方向的误差分别为 ? 0. 8 mm 和 ? 0. 4 mm# 所有电压模拟信号通过低增益 12_bit Keithley

Model DAS_1802AO数据采集板转化成数字信号, 采样频率为 1 kHz,等值图由 80个点组成,每

点是 60个采样点的平均# 

2  实验结果和讨论

2. 1  马赫数等值图

近场区 x / d = 8的马赫数等值图显示于图 3,首先看低压 p t j = 0. 1 MPa, A= 45b情况# 
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接近壁面,有一低马赫数半圆区为尾区[ 6]
,尾区上面是羽流区, 羽流区底部 y / d U 1. 4即尾区

顶部, 边界层显示于羽流两侧# 低动量边界层卷吸到羽流和尾区, 尾区附近边界层减薄[ 2]# 

围绕羽流附近的是狭窄的激波与羽流之间的激波层,上面即相互作用激波,激波层底层为羽流

顶部位于 y / d U 2. 8 ~ 3. 2# 具有豆形特征[ 4] 的羽流可从马赫数等值图中导出, 始于羽流底

部中心逆时针绕羽流旋转,羽流边界围绕尾区向下在边界层减薄处接近壁面底部[ 2]
,羽流侧边

界难于确定# z / d U 1. 0, y / d U 1. 5 处的/ 卷曲结构0 表明低动量边界层被诱导到反旋涡

对
[ 2, 4]
的右涡之中# 脱体激波情况(高射流角和动量比) 如 A= 90b, p tj = 0. 1 MPa的结构类

似于附着激波情况( p t j = 0. 1 MPa, A= 45b) , 激波高度扩展了25% 到自由流中,激波形状更弯

曲, 低马赫数区较大表明增加的质量流量和穿透量# 圆形喷射器的马赫数等值图类似于 A=

90b菱形喷射器, 穿透量低10% ,低马赫数区较小, /卷曲结构0在 A= 90b菱形和圆形喷射器中
更明显,表明有较强的羽流涡度# 远场区 x / d = 21, A= 45b, p tj = 0. 1MPa、0. 46 MPa, 及 A=

45b分别带前沿渐细的斜面物及双变壁面的斜面物的马赫数等值图显示于图 4中# 由于激波

角大于0b,下游的激波位置高于上游,无粘激波层变宽,射流羽流扩展到更宽的区域,前沿渐细

的斜面物增加羽流涡度及卷吸, 反之, 双变壁面的斜面物减弱羽流涡度 # 对高压射流 p tj =

0146 MPa情况,激波位置较高,展示较强的羽流涡度# 

  ( a) A= 10b                   ( b) A= 45b

  ( c) A= 90b                    ( d) A = 90b , 圆形

图 3  p tj = 0. 1MPa, x / d = 8 马赫数等值图

2. 2  激波损失

为了估计激波总压损失, 通过表面激波形状, 中心平面激波及横截面激波模化三维激波

形状(见图 5) ,横截面激波从 p tj = 0. 1MPa, x / d = 8情况的马赫数等值图获得,用 x / d = 8处

最大 y、z 值无因次化后,拟合成三次多项式
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( a) A = 10b, p tj = 0. 1 MPa           ( b) A= 45b, p tj = 0. 1 MPa

  ( c) A = 90b, p tj = 0. 1 MPa          ( d) A = 90b,圆形 , p tj = 0. 1MPa

( e) A= 45b, p tj = 0. 46MPa          ( f) A = 90b, p tj = 0. 46MPa

( g) A = 45b, p tj = 0. 1 MPa, 前沿渐细的斜面物    ( h) 双变壁面斜面物   

图 4 x / d = 21马赫数等值图

  y / ymax = a( z / z max)
3
+ b( z / z max)

2
+ c( z / z max) + d ,
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其中系数 a、b、c、d 通过在z / z max = 0和 z / zmax = 1边界条件求得, 通过以下边界条件作数据

拟合: z / z max = 0, y / ymax = 1, d( y / ymax) / d( z / z max) = - 0. 4, z / z max = 1, y / ymax = 0 和

d( y / ymax) / d( z / zmax) = - 0. 3, 均方误差为 4% ~ 7%# 

表面激波形状 z max( x / d) 从表面油流动可视化和压力敏感涂料的数据估计, 中心平面激

波 ymax( x / d) 从阴影图测量得到,激波形状模化以后,单位正向量可从激波形状函数的梯度获

得,激波表面的马赫数法向分量可从以下关系获得 Man = Ma1 i#n ,因为射流被引入到风洞的

边界层, Ma1用 Van Driest Ò [ 12]
被估计为 y / d 的函数, 激波总压损失用正激波关系式通过马

图 5  激波形状

赫数法向分量估计如下:

  pr =
QQS

p t2

p t1
dS

QQS
dS

,   x / d < 8,

其中 S 为激波表面,积分函数是 Man 的函数# 
结果列于表 3中,假设 p t j = 0. 46 MPa情况与

p tj = 0. 1 MPa一样的函数关系,激波总压损失随

注射角和射流压力的减小而减小,最大损失发生

在 90b圆形和菱形喷射器# 
表 3 喷射器性能

A/ (b) 10. 0 27. 5 45. 0 90. 0 90. 0* 10. 0 27. 5 45. 0 90. 0 90. 0*

p r 0. 99 0. 95 0. 89 0. 78 0. 71 ( 0. 94) ( 0. 84) (0. 74) ( 0. 70) ( 0. 69)

  注  * 为圆形喷射器;未加括号的是低压时损失 ,加括号的是高压时损失

3  结   论

近壁面低马赫数半圆区为尾区,羽流附近边界层减薄, 边界层被诱导到反旋涡对的右涡之

中# 对脱体激波情况,激波高度向自由流扩展,激波形状更弯曲, 低马赫数区较大# 高射流压

力和射流角增加羽流涡度,激波位置较高# 90b菱形和圆形喷射器有更强的羽流涡度, 但圆形

喷射器的穿透量低, 低马赫数区较小# 前沿渐细的变壁面的斜面物增加羽流涡度, 反之, 双变

壁面的斜面物减弱羽流涡度# 激波总压损失随射流角和射流压力的减小而减小,最大损失发

生在 90b圆形和菱形喷射器# 
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Abstract: Interaction flow field of the sonic air jet through diamond shaped orifices at different inc-i

dence angles ( 10 degrees, 27. 5 degrees, 45 degrees and 90 degrees) and total pressures (0. 10 and0146
MPa) with a Mach 5. 0 freestream was studied experimentally. A 90 degrees circular injector was ex-

amined for comparison. Cross_section Mach number contours were acquired by a Pitot_cone five_hole

pressure probe. The results indicate that the low Mach semicircular region close to the wall is the

wake region. The boundary layer thinning is in the areas adjacent to the wake. For the detached

case, the interaction shock extends further into the freestream, and the shock shape has more curva-

ture, also the low_Mach upwash region is larger. The vortices of the plume and the height of the jet

interaction shock increase with increasing incidence angle and jet pressure. 90 degrees diamond and

circular injector have stronger plume vorticity, and for the circular injector low_Mach region is smaller

than that for the diamond injector. Tapered ramp increases the plume vorticity, and the double ramp

reduces the level of vorticity. The three_dimensional interaction shock shape was modeled from the

surface shock shape, the center plane shock shape, and cross_sectional shock shape. The shock total

pressure was estimated with the normal component of the Mach number using normal shock theory.

The shock induced total pressure losses decrease with decreasing jet incidence angle and injection

pressure, where the largest losses are incurred by the 90 degrees, circular injector.
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