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超燃冲压发动机直连式试验非均匀吹除装置研究 *
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摘 要：为了能在直连式试验平台上获得矩形截面超燃冲压发动机的真实隔离段入口来流，在风洞

喷管和隔离段之间添加吹除装置，装置的上下壁面开缝并向缝中注入空气，使均匀来流变成非均匀来

流。以模拟飞行马赫数 6.0条件的隔离段入口流场为目标，使用商用软件Fluent对吹除装置进行数值模

拟。研究吹除缝的位置、缝的宽度及吹除装置长度对吹除结果的影响，并确定合适的吹除装置几何尺

寸。结果表明，该吹除装置能够模拟隔离段入口的非均匀来流，吹除装置出口截面的质量平均马赫数与

自由射流条件下的偏差不超过0.02（约0.8%），总压偏差不超过0.03MPa（约2.1%）。
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Abstract：A non-uniform blowing device was added between the direct-connect facility nozzle and scram⁃
jet isolator to simulate the real flight flow conditions. The cross section of scramjet isolator is rectangular. The
blowing device is an additional isolator with slits. The slits are distributed on the upper and lower wall surfaces of
the device，and air is blown into flowfield from these slits to make the uniform experimental flow transforming to
non-uniform. Numerical simulation about blowing parameters were conducted using commercial software Fluent.
The flow paramaters at isolator entry simulates those of flight Ma 6.0. Geometry parameters of blowing device in⁃
clude slit location，slit width and blowing device length. These geometry parameters are compared to design the
optimized blowing device. The results show that this blowing device could simulate the non-uniform flow of isola⁃
tor，the deviation of mass-weighted average Mach number between the blowing condition and free-jet test is with⁃
in 0.02（about 0.8%），deviation of total pressure is within 0.03MPa（about 2.1%）.
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1 引 言

超燃冲压发动机（Scramjet）可以用作多种类型高

超声速飞行器的推进系统［1-2］，其主要研究手段为数

值模拟、地面试验和飞行试验，地面试验又分为自由

射流试验和直连式试验［3］。自由射流试验的发动机

模型包含前体和进气道，风洞喷管喷出的均匀气流

经过压缩后产生了复杂的激波结构和边界层形态，

使进入隔离段的气流变成了非均匀流。直连式试验

的发动机模型不含进气道，风洞喷管直接与发动机

隔离段相连，进入隔离段的气流是均匀的，这与自由

射流试验和飞行条件不同，会造成试验结果的差异。

Thomas等［4］定量地对比研究了直连式和自由射流试

验结果。结果表明：自由射流试验的燃烧室压升和

推力比直连式试验低 10%；自由射流试验中从超燃向

亚燃模态转换的燃料当量比为 0.5，直连式为 0.7；自
由射流试验比直连式试验点火困难。为了减小差

异，充分发挥直连式试验的优点，可以在直连式设备

上添加气流畸变装置，使进入隔离段的均匀气流变

成与实际情况相似的非均匀流［5］。

隔离段入口的非均匀来流主要有两个特点，一

是具有不对称的附面层，二是存在激波结构［6］。根据

这两个特点，国内外研究者提出了多种使均匀来流

发生畸变的方法。Lee等［7］在涡轮发动机试验台上添

加封堵装置如滤网、堵块和三角翼等来产生非均匀

流场。曹学斌和张堃元等［8-9］在隔离段入口前添加附

面层移除槽，将上壁面附面层部分或全部排出，形成

上壁面附面层薄下壁面附面层厚的非对称流场结构。

另外，也可以通过设计特殊的流道构型来模拟

隔离段的入射斜激波。Hagenmaier等［10-11］在风洞喷

管之后连接了一段上壁面向流道外凸出的畸变发生

段，壁面凸出位置对应唇口激波在进气道中的第一

个反射点位置，喷管来流在该位置产生与反射激波

相似的斜激波。李猛［12］在圆形隔离段前添加了一段

弯折的圆管，在管中产生了激波和膨胀波，气流在压

力梯度的作用下从管内压力高的一侧流向压力低的

一侧，形成了对涡流动。结果表明，圆管出口的流场

结构与实际隔离段入口相近。

除此之外，还可以使用气体吹除的方法模拟非

均匀流场。气体吹除法是一种向高超声速主流注入

第二股气体的控制方法。吹除法相比于上述方法具

有结构简单，参数易于调节的优点［13-15］。邓维鑫等［16］

在风洞喷管和圆形隔离段中间添加一段上壁面开槽

下壁面打孔的圆环装置，并向槽和孔中吹入常温空

气，通过常温空气和风洞来流的扩散混合使均匀流

变成非均匀流。上述工作验证了吹除方法的可行

性，并且研究了吹除口布置方案、吹除气体参数等变

量对吹除效果的影响。

本文利用气体吹除方法设计吹除装置，模拟矩

形截面发动机隔离段入口的非均匀流场。以飞行马

赫数 6.0条件下自由射流试验的隔离段入口流场为

设计目标，首先设计吹除装置的吹除口几何形式，然

后使用仿真软件 Fluent模拟不同的吹除方案，研究吹

除装置尺寸对吹除效果的影响，最终根据吹除装置

出口马赫数分布与实际隔离段入口流场的偏差，确

定合适的吹除尺寸，具体研究流程如图 1所示。

2 吹除装置设计及数值计算方法

2.1 吹除装置设计

本文以飞行马赫数 6.0条件下超燃冲压发动机

隔离段入口流场参数为目标设计吹除装置，发动机

工作条件见表 1，隔离段入口马赫数分布如图 2所示。

图 2中纵坐标表示隔离段入口的无量纲高度，横坐标

表示入口的无量纲宽度（使用隔离段入口高度 H对横

纵坐标无因次化），隔离段沿 Z=0平面左右对称。从

图中马赫数分布可以看出，上壁面附近的低速区域

Fig. 1 Research flow chart
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被分隔为两部分，每部分的低速区中间厚两边薄，低

速区的最大厚度约为 0.4H。下壁面的低速区分布较

均匀，厚度约为 0.2H。

根据图 2的马赫数分布特点可设计如图 3所示

的吹除装置，吹除装置位于风洞喷管和隔离段之间。

由于从缝中注入空气形成的低速区要比采用孔或其

他方式产生的大且连续，更符合图 2中的低速区分布

特点，所以分别在该装置的上下壁面开缝，开缝位置

对应低速区的位置。通过向缝中注入空气并与风洞

来流充分混合来模拟实际隔离段入口的流动状态。

图 3中吹除装置沿 Z=0平面对称，入口在 X=0平面

上，出入口的尺寸与隔离段入口相同。为了减少计

算量和方便与实际情况比较，本文取吹除装置 z轴正

向的一半进行数值计算和结果分析。

吹除装置的设计目标包括两个：（1）隔离段入口

截面的质量加权气体参数，主要是总压和马赫数。

（2）截面的马赫数分布。因为气流总压会影响下游

的燃烧组织，马赫数分布会显著改变燃料混合条件。

本文选择了几组吹除尺寸不同的方案，针对每

个方案，找到合适的风洞喷管出口（吹除装置入口）

气体参数，使吹除装置出口质量加权马赫数、总压等

与目标结果近似。然后将不同方案的出口马赫数分

布与自由射流马赫数分布进行比较，研究吹除尺寸

对马赫数分布的影响，找到最接近目标结果的方案，

从而确定合适的吹除尺寸。

吹除尺寸包括缝的位置、缝宽和吹除装置长度。

吹除气体参数为从吹除缝中注入气流的总温、总压、

马赫数等。试验台喷管出口参数即直连式试验设备

喷管出口气流的总温、总压、马赫数等。本文中的吹

除气体参数不变，所有吹除缝中注入的气体均为空

气，吹除气体参数设定为马赫数 1，总温 300K，总压

0.8MPa。
2.2 数值计算方法

本文使用商业软件 Fluent对吹除装置进行三维

定常模拟，湍流模型采用 k-ω SST模型，对流项采用

二阶迎风格式，网格为结构网格，对近壁面和出入口

网格加密。

对于不同的吹除方案，都要找到合适的风洞喷

管出口参数，使吹除装置出口气体参数与目标结果

近似。首先，假设吹除装置内部的流动是定常一维

等熵的。气流分别从吹除装置入口和吹除缝流入，

从吹除装置出口流出。吹除气体参数已知，吹除装

置的目标出口质量加权气体参数为飞行马赫数 6.0
的隔离段入口参数。根据吹除气体参数和目标出口

参数，使用理想气体的定常一维等熵流的控制方程

反算试验台喷管出口参数，得到喷管出口参数的初

值，控制方程为

ì

í
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ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

ṁ in + ṁ ch = ṁ out
ṁ in( )cp t in + v2in /2 + ṁ ch cpT ch = ṁ out cpT out

p out A - p in A = ṁ out vout - ṁ in v in
ṁ in = p in Av in /Rt in

（1）

方程组（1）的第一个方程是连续方程，ṁ in，ṁ ch，

ṁ out分别是喷管出口、吹除缝入口及吹除装置出口的

质量流量。第二个方程是理想气体一维无摩擦绝热

流的能量方程，吹除装置出口的焓加动能等于喷管

出口和吹除缝入口的焓与动能之和，理想气体的焓

Table 1 Fight conditions and parameters of isolator entrance

Item
Fight paramaters

Paramaters at isolator entry

Ma

6.0
2.51

Total pressure，p/MPa
4.8
1.40

Temperature/K
1450（Total temperature，Tt）
820（Static temperature，Ts）

Fig. 2 Mach number distribution of isolator entry in free

jet facility

Fig. 3 Location and structure of blowing device
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与动能之和可写为 ṁcpT，cp 是定压比热，Tt为总温。

由于吹除气流的方向垂直于动量方程中的速度方

向，所以在动量方程中忽略吹除入口项。方程组中 p

为静压，Ts为静温，v表示速度，A为矩形隔离段入口

截面面积的一半，参数下标为 in代表试验台喷管出

口，ch表示吹除缝入口，out表示吹除装置出口。

将计算得到的风洞喷管出口的气体参数初值作

为吹除装置入口边界条件进行数值模拟。由于计算

初值的公式是一维的，且忽略了传热和摩擦等因素

的影响，所以数值模拟得到的吹除装置出口结果与

自由射流结果相比会存在偏差。若计算得到的吹除

装置出口马赫数、总压大于目标结果，则减小入口马

赫数、总压，反之则增大入口气体参数。通过不断地

增大或减小入口参数，将吹除装置出口质量加权马

赫数与目标隔离段入口马赫数的误差控制在 0.02以
内，总压误差控制在 0.03MPa以内。

3 计算结果与讨论

本文共对表 2中的 7种方案进行数值计算，这 7
种方案采用了不同的吹除尺寸。吹除装置上壁面几

何尺寸如图 4所示。表 2中长度 L表示吹除装置长度

为 L，缝的位置“Z1-Z2”表示上壁面在 z轴正向无量纲

坐标为 Z1到 Z2的范围开缝。缝宽“1.0/0.5”表示上

壁面开缝的宽度为 1.0mm，下壁面为 0.5mm。

3.1 吹除缝位置

从自由射流试验隔离段入口马赫数分布可以看

出，上壁面的低速区中间厚两边薄，下壁面的低速区

分布较均匀。因此所有方案的下壁面均在整个 z轴

正向开缝。根据上壁面低速区的位置，将上壁面开

缝位置设计了 3种方案进行比较研究（方案 1~3）。

三种方案的出口马赫数分布如图 5所示，这三种

结果靠近下壁面的马赫数分布较均匀，但由于上壁

面注入空气的位置和未注入空气的位置对主流的挤

压强度不同，使下壁面低速区厚度在吹除装置宽度

方向上不完全相等。方案 3的上壁面低速区分布区

域为 0.25H~1.50H，低速区最大厚度约为 0.4H，低速

区分布范围及厚度均与自由射流结果接近。方案 1
和方案 2的上壁面低速区范围更小，且低速区厚度更

大，原因是上壁面缝长较短，吹入的空气更集中，对

主流的压缩能力强。

3.2 吹除缝宽度

为了减小吹除气流对主流的干扰，要求吹除流

量不大于总流量的 10%，吹除缝宽 ≤1mm。

本文对三种吹除缝宽组合进行仿真（方案 3~5），

图 6为不同上下壁面吹除缝宽的马赫数分布图。方

案 4的缝宽均为 0.5mm，上下壁面的低速区厚度均为

0.25H。方案 5的上下壁面缝宽为 1.0mm，由于下壁面

注入的空气流量较大，对主流产生了严重的挤压，使

上壁面低速区向左偏移且范围减小，同时侧壁面附

面层增大，吹除率 >10%。方案 3的上壁面缝宽为

1.0mm，下壁面缝宽为 0.5mm，上壁面的低速区厚度

达到下壁面低速区厚度 2倍左右，与自由射流结果近

似。所以后文选择上壁面缝宽为 1.0mm，下壁面缝宽

为 0.5mm。

3.3 吹除装置长度

本文选取了几种不同的吹除装置长度进行数值

计算，见表 2的方案 3，6和 7。图 7为方案 3在不同 x

坐标处的马赫数分布图。在距入口 X=100mm处，空

气还未注入流道中，此时上下壁面的附面层对称且

较薄。当 X=210mm时，吹除缝刚向流道中注入空气，

注入的空气使吹除缝附近的气体流速快速下降，速

度降低的区域与主流的边界平直。随着气流向下游

Table 2 Simulation conditions of blowing device

Case
1
2
3
4
5
6
7

Geometry of blowing device
Length L/mm

1000
1000
1000
1000
1000
400
700

Location（Z1-Z2）
0.71-1.25
0.45-1.43
0.27-1.52
0.27-1.52
0.27-1.52
0.27-1.52
0.27-1.52

Width/mm
1.0/0.5
1.0/0.5
1.0/0.5
0.5/0.5
1.0/1.0
1.0/0.5
1.0/0.5

Parameters at inlet
T/K
1524
1549
1565
1528
1631
1558
1560

p/MPa
2.65
3.13
3.50
2.71
6.43
2.34
2.73

Ma
3.43
3.64
3.78
3.46
4.46
3.32
3.48

Parameters at outlet
T/K
677
678
675
676
679
669
680

p/MPa
1.39
1.39
1.37
1.41
1.37
1.41
1.37

Ma
2.53
2.52
2.53
2.53
2.52
2.51
2.50

Blowing ratio/%
6.0
8.0
9.1
6.2
13.5
8.6
8.7

Fig. 4 Dimension on the upper wall of blowing device



推 进 技 术

200522-5

2022 年第 43 卷 第 5 期

Fig. 5 Mach number distributions of different slit locations

in device exit

Fig. 6 Mach number distributions of different slit widths in

device exit
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流动，x坐标逐渐增大（见图 7（c）~（f）），低速区域逐渐

增大并向主流压缩，低速区的边界逐渐弯曲，分布形

态与自由射流结果逐渐趋近。这说明气体吹除方法

需要一定的混合长度使主流和吹除气流充分混合，

形成设计的非均匀流动特征。

不同吹除装置长度的出口马赫数分布如图 8所
示，当吹除装置长度增大时，低速区的厚度和面积增

大。方案 7的低速区面积和厚度比方案 6更大，方案

3和方案 7的结果差别较小。这表明，要达到相同的

低速区厚度和面积，长度较大的吹除装置需要的吹

除压力较小。

经过综合比较，在当前的吹除气体条件下，吹除

段长度为 1000mm（方案 3）时，马赫数分布更接近自

由射流结果，出口马赫数为 2.53，总压为 1.37MPa，静
温为 675K，与自由射流试验马赫数误差约为 0.02，总
压误差约为 0.03MPa。
4 结 论

通过本文研究，得到以下结论：

方案 3的吹除效果较好，能有效地模拟出典型

超燃冲压发动机隔离段入口的流动情况，出口马赫

数与自由射流试验隔离段入口马赫数的误差不超过

0.02，出口总压误差不超过 0.03MPa。
吹除装置模拟出了实际隔离段入口的流动情

况，但未产生隔离段入口的斜激波，下一步会考虑在

吹 除 装 置 出 口 产 生 与 实 际 隔 离 段 入 口 相 似 的 斜

激波。

本文使用部分较典型的数据进行数值计算，后

续进一步完善吹除装置后，可以使用该吹除装置开

展非均匀气流对隔离段流动和燃烧性能影响的实验

研究。
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