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超/亚声速混合层压力不匹配时流动特征 *
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摘 要：为了获得压力不匹配对超/亚声速混合层空间分布与增长、压力分布和相似性等特征的影

响规律，开展试验和数值模拟研究。通过粒子图像测速技术PIV测量混合层空间分布，标准 k-ω模型模

拟稳态流场特征。超声速气流马赫数为 1.32，亚声速气流马赫数为 0.11，五组不同压比分别为 0.82，
0.95，1.11，1.22和 1.47。研究结果表明：压力不匹配对混合层增长的影响较弱；当压比>1时，混合层

沿流向呈现波纹分布，静压呈现高、低压交替分布；压比增加，混合层内无量纲速度分布不变，无量纲

总压减小，而湍流强度增加。基于无粘假设的预测模型捕捉了波节的基本结构与分布。
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Flow Characteristics of Supersonic-Subsonic Mixing Layer
under Unmatched Pressure Conditions
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Abstract：Both experimental and numerical investigations have been conducted to investigate the effects of
unmatched pressures on the spatial development，pressure distribution and self-similarity of the supersonic-sub⁃
sonic mixing layer. PIV technique is employed to measure the spatial distributions of the mixing layer in conjunc⁃
tion with the standard k-ω turbulence model considering the effect of compressibility adopted to simulate the flow
characteristic of mixing layer. The Mach numbers of the supersonic and subsonic streams are 1.32 and 0.11，re⁃
spectively. Five different pressure ratios of 0.82，0.95，1.11，1.22 and 1.47 are considered to investigate the pres⁃
sure dependence of flow characteristics. Results show the unmatched pressures have little effects on the growth of
mixing layer. When the pressure ratio is larger than 1，the mixing layer exhibits a wave-like shape and a row of
alternate low pressure and high-pressure regions are developed along the streamwise direction. As the pressure ra⁃
tio increases，the non-dimensional velocity in the mixing layer does not change，the non-dimensional total pres⁃
sure decreases while the turbulent intensity increases. With the inviscid flow assumption，an analytic model is
proposed for the prediction of wave nodes characterizing the distribution of the pressure waves.
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1 引 言

随着国家对构建空天一体战略突防体系需求的

不断增强，发展宽速域高速飞行器成为重中之重，组

合动力推进技术应运而生，成为解决该类飞行器动

力难题的重要技术手段之一［1-2］。在组合动力系统

中，混合层是完成组分输运和燃烧组织的一种重要

流场结构。它由隔开的两股相互平行但参数不同的

流体掺混形成，根据两侧流体速度可以分为亚/亚声

速混合层、超/亚声速混合层和超/超声速混合层。其

中，超/亚声速混合层已广泛存在于各类组合动力系

统中，如火箭基组合循环发动机［3-5］、内嵌火箭式亚燃

冲压发动机［6］。

针对自由混合层已开展了大量研究，主要包括

混合层内部结构、混合层增长、卷吸作用、压缩性作

用、混合层内参数分布等。对于混合层内部结构，

Brown等［7］在亚/亚声速混合层内发现大涡拟序结构，

Bernal等［8］建立了大涡的拓扑结构，Clemens等［9-10］、

赵玉新［11］详细研究了压缩性对混合层内部结构的影

响；为了表征混合层沿空间的增长，Sabin［12］提出混合

层增长率公式，Brown［13］和 Dimotakis［14］在此基础上完

成公式的进一步的修正；卷吸方面，存在蚕食和吞没

两种机制［7］，大涡结构在卷吸与混合中起重要作

用［15］；压缩性作用方面，Pantano等［16］发现压缩性增加

后，压力-应变项降低，阻碍了能量从流向向横向的

输运，降低了湍流生成，最终降低湍流强度和混合层

增长率；对于混合层内参数分布，速度分布和湍流强

度分布具有相似性特征［17］。上述研究中，为了清晰

揭示混合层内部结构减弱其他因素的影响，主要在

混合层两侧流体静压相等的条件下开展。

然而，当两侧静压不相等即压力不匹配，且混合

层一侧或两侧为超声速气流时，流场结构将显著改

变并影响混合层特征。赵玉新等［11，18］和张冬冬等［19］

研究了压力不匹配对超/超声速混合层的影响，不匹

配产生了膨胀波、压缩波和激波，混合层的转捩位置

提前，大尺度涡结构更加破碎，空间分布发生变化。

Ramaswamy等［20］研究了超声速射流过膨胀和欠膨胀

状态对射流剪切层的影响，不匹配时剪切层结构角

的波动增大。对于超/亚声速混合层，压力不匹配影

响的研究则相对较少。而压力不匹配又极易出现在

组合动力推进系统燃烧室内，压力不匹配的状态会

使得超声速气流产生复杂的波系结构，改变燃烧室

内流场结构，给组合动力系统的燃烧组织带来挑战。

因此，本文采用粒子图像测速技术 PIV测量压力

不匹配条件下超/亚声速混合层空间分布特征，并结

合雷诺平均方程模型开展稳态数值模拟，研究压力

不匹配时混合层发展、压力分布和相似性特征，提出

波节结构预测模型，为组合动力推进系统燃烧室流

场调控技术的发展提供重要的理论基础和可行的预

测方法。

2 研究方法

2.1 试验研究

根据某型内嵌火箭的亚燃冲压组合动力系统燃

烧室的工作参数与混合层的形成特点，设计了试验

系统并确定研究参数。

试验系统示意如图 1所示。两股流道分别模拟

亚声速和超声速气流，由拉瓦尔喷管产生超声速气

流。通过试验段后的真空泵抽吸形成低于大气压力

环境。在试验段上游，分别测量两股流体的总压、总

温和流量。通过调节喷管前总压改变两股流体不匹

配状态。试验段模型中心截面如图 1（b）所示，为准

二维的几何结构，垂直来流方向截面为矩形，亚声速

气流进口高度（y方向）为 115mm；超声速气流进口高

度（喷管出口高度）为 16mm；展向尺寸（z向，垂直纸

面方向）为 100mm。在试验段的上壁面和侧壁面分

别开设光学窗口，窗口尺寸分别为 350mm×50mm和

350mm×110mm。

试验中分别采用精度等级为 0.075%的单晶硅压

力变送器、0.1级 K型热电偶和孔板流量计测量压力、

温度和流量。混合层空间分布采用粒子图像测速系

统 PIV测量，测量截面为展向中心截面。示踪粒子为

氧化铝粉末，粒子直径 10μm，试验前将其放入 110℃
的恒温烘箱中烘干。

五组试验参数如表 1所示，表中下标 1为超声速

气流参数，下标 2为亚声速气流参数，Case 1为基准

参数，压比 π=p1/p2=1.11，两股流体压力近似匹配；

Case 2和 Case 3时，超声速气流为欠膨胀状态；Case 4
和 Case 5时，超声速气流为过膨胀状态。超声速气流

马赫数 Ma1=1.32左右，亚声速马赫数 Ma2=0.11，试验

段出口静压 pe=75kPa。
2.2 数值仿真

由于试验测量受限，为更加深入详细地揭示压

力不匹配时流动特征，开展数值仿真研究。采用标

准 k-ω湍流模型，该模型由于在湍动能 k和湍流涡特

征频率 ω输运方程中增加生成项，提高了对自由剪切

流的预测精度。输运方程为［21］
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在 k和 ω的耗散项中引入压缩性修正，压缩性方

程为

F (M t) = ì
í
î

ïï 0 (M t ≤ M t0 )
M 2

t - M 2
t0 (M t > M t0 ) （3）

式中M 2
t ≡ 2ka2 ，a = γRT；M t0 = 0.25。

由于试验段设计采用准二维方法，研究中主要

关注速度等时均量分布特征，同时前期对比了二维

与三维几何模型的雷诺时均模型（RANS）的稳态结

果具有相同特征。因此，本文的研究中采用二维几

何模型，计算域及网格如图 2所示。对超声侧气流侧

模拟进行简化，采用与喷管出口同尺寸的平直通道

并设定进口总、静压方式代替拉瓦尔喷管产生超声

速气流。隔板厚度 5mm，超、亚声速气流进口高度分

别为 16mm和 115mm，混合层发展区长度为 900mm。

采用结构化四边形网格，并开展网格独立性验证，如

图 3所示，采用四组不同单元数的网格，当单元数为

95400和 195650时，x=50mm和 100mm处速度分布曲

线相互重合，网格对计算结果的影响消失。因此，采

Table 1 Test conditions

Parameter
Ma1
Ma2
T1t/K
T2t/K

v1/（m/s）
v2/（m/s）
∆v/（m/s）
p1t/kPa
p1/kPa
p2/kPa
pe/kPa
π（p1/p2）

Case 1
1.32
0.11
303
303
396
40
356
223.2
78.8
70.6
75
1.11

Case 2
1.35
0.11
299
303
401
40
361
296.8
99.6
67.9
75
1.47

Case 3
1.32
0.11
303
303
397
40
357
244.6
85.9
70.0
75
1.22

Case 4
1.30
0.11
302
304
392
40
352
192.1
69.3
72.8
75
0.95

Case 5
1.33
0.11
303
304
399
40
359
177.3
61.4
74.5
75
0.82

Fig. 2 Computational domain and numerical settings (mm)

Fig. 1 Schematic of experimental setup and test section
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用 95400单元数网格，近壁面及混合层发展区域进行

了局部加密。边界条件中，进口均采用压力进口，出

口为压力出口，所有固体壁面采用无滑移壁面。具

体的边界数值根据试验参数设定，使进口压力、温

度、马赫数或速度与试验时一致。

数值仿真结果处理中，混合层边界确定如图 4所
示。以某流向位置处平均速度分别为 v1-0.1Δv和 v2+
0.1Δv对应的 y值作为混合层的两侧边界点 y1和 y2，混

合层的厚度 b=y2-y1。

无量纲坐标 yr为

y r = y - y0b
（4）

式中 y为实际坐标，y0=（y1+y2）/2。
无量纲速度 vr和无量纲总压 prt为

v r = v - v2Δv （5）
p rt = p t - p t2

p t1 - p t2 （6）
式中 pt1和 pt2分别为超声速气流和亚声速气流进

口平均总压（kPa）。混合层内，0<vr<1，0<prt<1。
本文数值模拟中主要关注混合层的空间分布、

速度分布等。因此，从这几个方面对数值方法进行

验 证 。 图 5 为 二 维 几 何 模 型 得 到 的 数 值 结 果 与

Hall［22］试验结果的对比。数值计算的混合层空间分

布及由隔板末端产生的波系结构与试验纹影特征相

同。试验中另一组波系结构是由于试验段上壁面安

装引起。模拟的出口总压分布与试验结果呈现相同

特征。图 6为数值模拟的无量纲速度（x坐标每个区

间对应无量纲速度 0~1）、湍流度与 Goebel等［23］试验

结果对比。各流向位置处的速度分布吻合较好，数

值计算的超声速气流速度略大于试验值。数值计算

的湍流强度在混合层高速侧部分与试验值吻合较

好，混合层低速侧区域偏小，可能是湍流模型快速衰

减湍动能引起。总体而言，混合层内（-0.5<yr<0.5）数

值计算湍流强度分布型式及发展规律与试验结果

一致。

图 7为本文研究的 Case 1壁面静压数值解与试

验值对比以及相对误差分布。两者分布及变化特征

相似，经历降低-升高的重复过程，波动幅度不断减

弱，直至最后趋于定值。由于试验中管道壁面无法做

到镜面光滑，壁面扰动会产生一些波系结构影响静压

分布。因此，在 x=0~50mm区域，相对误差在 5%~17%
之间，存在比较明显差异；其余区域，除去个别测点，

大部分相对误差小于 5%。

Fig. 3 Grid convergence on velocity distribution

Fig. 5 Comparisons of predicted results with Hall’s

experiment results [22]

Fig. 4 Schematic of the supersonic-subsonic mixing layer
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3 结果分析与讨论

3.1 混合层空间分布特征

图 8为 π=1.1两股流体近似匹配时，PIV测量并

处理得到的时均速度分布云图。在超声速和亚声速

气流间存在明显的速度过渡区域，该区即为混合层，

其边界线近似呈现直线分布并逐渐向亚声速气流侧

扩展，混合层厚度逐渐增加。由于超声速气流存在

波系作用，气流经历急剧加速和减速过程，示踪粒子

难以快速跟随气流。因此，超声速气流的测量速度

小于理论值。随着流向距离增加，粒子逐渐跟随流

体，超声速气流的测量速度增加并向理论值靠近。

虽然 PIV测量的超声速气流速度偏低，但是速度分布

仍可以显示出混合层的空间分布特征。

两股流体静压不匹配 π=1.47，1.22，0.95和 0.82
时，PIV测量的混合层时均速度分布云图对比如图 9
所示。当 π=1.47和 1.22时，超声速气流向亚声速气

流侧扩展，混合层沿流向由 π=1.11时的近似直线型

分布变为弧线形分布。当压比 π=0.95和 0.82时，膨

胀特征完全消失，混合层沿流向呈直线型分布。对

于远离混合层的亚声速气流，速度分布无明显变化。

随着 π增加，超声速气流速度增加。

数值仿真结果更加全面地展示了压力不匹配的

影响。图 10为不同 π时数值计算马赫数 Ma分布云

图。图中白色虚线矩形框为试验中 PIV拍摄区域，与

图 8，图 9对比可见数值计算中该区域内混合层空间

分布特征与试验中的现象一致。当 π=1.47和 1.22
时，超声速气流出口下游速度和马赫数增加；沿流向

出现“波节”结构；π越大，“波节”结构的波长与波高

越大，π=1.47和 1.22时的波长分别为 90mm和 70mm；

受到超声速气流的影响，混合层沿流向呈现出波形

分布；π变化对远离混合层的亚声速气流影响较弱。

当 π=0.95和 0.82时，超声速气流首先向下偏折马赫

数减小；随后，出现几个强度较弱的波节结构；最后，

马赫数基本保持不变。当 π=0.82时，超声速气流出

口出现一道正激波，波后出现局部亚声速区域。相

比而言，π<1时，混合层受到的影响相对较小。

压力不匹配对混合层中心位置和厚度的影响如

图 11所示。π=1.47和 1.22时，混合层中心位置沿 x

方向呈现波纹状，π越大，波纹的波长和波高越大，中

心位置 y0值越大；π=1.11和 0.95时，混合层中心位置

沿 x方向分布呈现线性，π越小 y0越小，但是两者的差

距较小。然而，虽然 π变化对混合层空间分布的影响

较 大 ，但 是 对 混 合 层 增 长 的 影 响 相 对 较 小（图

11（b））。

3.2 压力分布特征的演化

图 12为不同压比 π时，试验测量的超声速侧壁

面静压沿程分布对比。在 x=−20~0mm区域，π=1.47
和 1.22时，静压降低，π =0.95和 0.82时升高，表明

Fig. 6 Comparisons of predicted results with Goebel’s

experiment results [23]

Fig. 7 Comparison of wall static pressures from Case 1 and

distribution of relative error

Fig. 8 PIV measured time-averaged velocity distribution at

π=1.1
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π=1.47和 1.22时，超声速气流为欠膨胀状态，气流继

续膨胀，而 π=0.95和 0.82时，超声速气流为过膨胀状

态，受到压缩。随后，在 x=20~150mm区域，四种压比

下的静压均经历降低-升高-降低-升高的过程；最

后 ，在 x=150~230mm 区 域 ，静 压 值 趋 于 常 值 约 为

75kPa。π=1.47，1.22和 0.95时，第一次静压降低后的

Fig. 9 PIV measured time-averaged velocity distributions at π=1.47, 1.22, 0.95 and 0.82, respectively

Fig. 10 Numerical predictions of Mach number distribution at different pressure ratios π
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升高过程分别在 x=90mm，70mm和 50mm处完成。随

着压比 π减小，静压波动的幅值不断减小，低压值升

高，高压值降低。π=0.82时的沿程静压基本不变。

图 13为不同 π时数值计算静压分布云图。当

π=1.47和 1.22时，超声速气流出口下游静压分布呈

现高、低静压区交替；π越大，高、低静压区域面积和

压差越大；当 π=0.95和 0.82时，静压分布仍然呈现

高、低静压区域交替特征，但压差减小，持续的流向

距离减小；当 π=0.82时，超声速气流流道出口正激波

后静压升高。π=1.47，1.22和 0.95时，第一波节静压

回升的距离与静压分布实验确定的距离（图 12）及数

值计算马赫数云图中波节长度（图 10）相一致。

3.3 相似性特征的演化

图 14为不同 π时混合层内无量纲参数分布对比。

Fig. 12 Comparison of experimental wall static pressure

distributions at different pressure ratios π

Fig. 13 Numerical predictions of pressure distribution at π=1.47, 1.22, 1.11, 0.95 and 0.82

Fig. 11 Predicted evolutions of center line and thickness of

mixing layer at different pressure ratios π
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由于π=0.82时，超声速气流流道中出现正激波导致局

部亚声速流动，因而不对其进行处理。在-0.5<yr<1的
混合层和亚声速气流区域，不同 π时的无量纲速度曲

线相重合；而在-1<yr<-0.5的超声速气流区域，随着

π的增加，速度增加（见图 14（a））。π增加后，混合

层-0.5<yr<0.5区域的无量纲总压不断降低，在混合层

超声速侧边界 yr=-0.5处，无量纲总压由约 0.7降低至

0.35，无量纲总压等于 1对应坐标 yr值不断减小，向超

声速气流中偏移（见图 14（b））。混合层内的湍流强

度随着 π增加而增加（见图 14（c））。

3.4 波节结构预测模型

当超声速气流过膨胀或近似匹配时，波节结构

特征较弱，不予考虑。当超声速低度或中度欠膨胀

时（本文 1<π<1.5），出口波系如图 15所示，蓝色虚线

表示膨胀波，红色实线表示压缩波，黑色实线为自由

边界。气流分别经过膨胀波组 ABB2区域和 BCC2B2
区域以及压缩波组 CDD2C2 区域和 DD2E 区域。若

无流动损失，经过上述波系后气流参数将恢复至

初 始 状 态 。 ACC2E 为 自 由 边 界 ，两 边 静 压 相 等 ，

p12=p15=p2。

波节结构预测是指确定各波系与壁面及自由边

界的交点坐标，从而确定自由边界与波系空间分布。

计算中作以下假设：（1）无粘流动，不存在流动损失，

则波节关于中心线对称。（2）区域 CC2f同时存在膨胀

波和压缩波，计算较为复杂。因此 CC2采用圆弧代

替，并且弧线与两边的直线段相切。因此，存在如下

几何关系

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

∠ABq = μ1 , ∠CAB 2 = μ2
∠CAg = θ
∠AB 2B = μ2 - θ
∠CBB 2 = ∠C 2D 2D = μ5 + θ
∠hCO = ∠COf = θ

（7）

根据流动特点及假设，AC为直线段，CC2为圆弧

线，C2E为直线，喷管高度为 h，则各空间点坐标如表 2
所示。

确定上述各点空间位置，需要进一步确定马赫

角 μ1，μ2，μ4，μ5及气流偏转角 θ。由超、亚声速气流的

静压匹配，即 p12=p15=p2，以及静压与马赫数关系式（式

（8）［24］），得到 Ma12和 Ma15。再由马赫数与马赫角关

系式（式（9）［24］）得到马赫角 μ2，μ5。

p12
p11

=
æ

è

ç

ç

ç
çç
ç
ç

ç

ç

ç 1 + γ - 12 Ma211

1 + γ - 12 Ma212

ö

ø

÷

÷

÷
÷÷
÷
÷

÷

÷

÷

γ
γ - 1

p15
p11

=
æ

è

ç

ç

ç
çç
ç
ç

ç

ç

ç 1 + γ - 12 Ma211

1 + γ - 12 Ma215

ö

ø

÷

÷

÷
÷÷
÷
÷

÷

÷

÷

γ
γ - 1

（8）

μ2 = arcsin 1
Ma12

, μ5 = arcsin 1
Ma15

（9）

偏转角 θ的计算公式为［24］

Fig. 14 Numerical predicted profiles of non-dimensional

parameters across the mixing layer at different pressure

ratios π

Fig. 15 Expansion-compression wave pattern resulting

from the under-expanded supersonic stream
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ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

θ = ν ( )Ma12 - ν ( )Ma11

ν ( )Ma = γ + 1
γ - 1 arctan

γ - 1
γ + 1 ( )Ma2 - 1 -

arctan Ma2 - 1
（10）

Ma14气流在 Ma12气流基础上膨胀偏转 θ，因而得

到 ν (Ma14 )，见式（11），从而，获得 Ma14，并得到马赫

角 μ4。

ν (Ma14 ) = ν (Ma12 ) + θ （11）
图 16为 π=1.22和 1.47时波节结构与数值计算结

果的对比。自由边界线、膨胀波、压缩波位置与马赫

数分布、静压分布特征吻合。数值计算的波节长度

分别为 70.4mm和 92mm；预测模型得到的长度分别

为76.52mm和94.86mm，波高分别为2.59mm和5.63mm。

波长略大于数值结果，可能原因：一是简化模型假设

流动无损失；二是膨胀波与压缩波共同作用区用圆

弧代替与实际情况存在轻微差距。结合图 12超声速

侧壁面沿程静压分布试验结果，两种压比 π时波节长

度大约为 70mm 和 90mm。因此，预测的波节结构

准确。

Table 2 Coordinates of expansion-compression pattern

Location

A

B2

D

D2

CC2

Coordinate
ì
í
î

ïï
ïï

xA = 0
yA = h

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

xB2 = h

tan ( )μ2 - θ
yB2 = 0
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

xD = xC + yC
tan μ4

yD = 0
ì
í
î

ïï

ïï

xD2 = 2xOf - xB
yD2 = 0

y = r2 - ( )x - xO
2 + yO ( x ∈ é

ë xC，xC2
ù
û )，

r = xOf - xCsin θ

Location

B

C

C2

O

Coordinate
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

xB = h
tan μ1

yB = 0
ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

y = x· tan θ + h

y = x· tan ( )μ5 + θ - tan ( )μ5 + θ
tan μ1 h

xOf =
xB2 + xD
2 ，

ì
í
î

ïï

ïï

xC2 = 2xOf - xC
yC2 = yC

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

xO = xOf
yO = yC - xOf - xCtan θ
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4 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）压力不匹配程度影响混合层空间分布。当

超声速气流欠膨胀（π>1）时，气流的膨胀、压缩作用，

在流动方向上形成波节结构，混合层空间分布呈现

波纹状，混合层中心线更加深入亚声速气流中；当两

股气流匹配或超声速气流过膨胀时，混合层空间分

布的波纹特征消失，沿流向近似水平分布。压力不

匹配对混合层厚度增长的影响较弱。

（2）当 π>1时，超声速流道出现高、低静压区交替

分布特征，且 π越大特征越明显，引起壁面静压沿流

向的起伏分布。

（3）混合层内无量纲速度分布受压力不匹配影

响较弱；随着 π的增加，混合层内无量纲总压降低，湍

流强度增加。

（4）波节结构预测模型确定的波节内波系分布

与数值计算结果相吻合，可以捕捉波系分布的基本

特征。

致 谢：感谢国家重点基础研究发展计划的资助。
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