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摘　要：本文采用高精度格式求解二维 Navier-Stokes 方程，分别应用五阶WENO格式、六阶中心差分格式离散对流项和黏性项，

时间推进采用三阶Runge-Kutta 格式，并应用MPI 非阻塞式通信进行并行计算，模拟了超声速射流与同向超声速流动的相互作

用，目的在于研究流长产生的两个剪切层的相互作用，发现了有一定夹角的剪切层作用产生周期性次生射流的现象。本文

研究了射流/超声速流剪切层相互作用、作用产生的次生射流具有脉冲性等方面，着重对次声射流的周期性等展开分析和 

讨论。
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射流和超声速来流的组合流动是空气动力学的重要流

动现象，两者之间相互作用非常普遍，如双模态超燃冲压发

动机中，为增强气流和燃料的掺混，燃烧室中使用燃料喷注

支板，以达到燃料与超声速气流混合的目的[1]。火箭发射过

程中，喷管出口的超声速射流与箭体周围气流相互作用，并

随着高度变化形成不同类型的射流特征[2~4]；超声速巡航导

弹在飞行过程中，发动机尾部喷管形成的射流与弹体周围气

流形成相互作用[5]。因此，射流、超声速流动及其剪切层相

互作用具有重要的工程实用背景和理论研究价值。

现阶段剪切层的研究主要集中采用凹腔、后台阶等模

型：Stalling[6] 等根据剪切层的再附形式的不同，最早将凹腔

流动的形式分为开口式流动和闭口式流动；Michael[7] 等在

试验中发现不稳定模态下有超声速剪切层的大尺度卷吸涡

结构。Shen[8] 等通过大量试验测量及分析，将后台阶起始涡

流的整个发展过程可以被归结为 4 个阶段：（1）第一加速阶

段； （2）第二加速阶段；（3）第二诱导分离涡与第二分离涡

阶段； （4）破碎阶段。Makoto[9] 等使用数值模拟和试验的方

法，研究了后台阶高度对剪切层再附长度的影响。

目前的很多研究还局限于剪切层与激波膨胀波作用、

剪切层与边界层作用等领域，而没有合适的模型来研究剪

切层与剪切层相互作用：Suzuki[10] 等使用几何声学理论和

DNS 这两种方法研究了二维超声速剪切层与可压缩波弱激

波膨胀波的相互作用问题，研究发现可压缩波在剪切层涡之

间的鞍点处发生泄漏；Kobayachi T11] 等对不同的台阶入口

速度分布情况在后台阶流动的影响进行了讨论。

本文在后台阶处构造了超声速来流与射流的剪切层

相互作用的模型。分别应用五阶 WENO 格式[12]、六阶中心

差分格式离散对流项和黏性项[13]，Steger-Warming 流通量

矢量分裂法[14] 对特征值进行分裂，时间推进采用三阶精度

Runge-Kutta 格式[15]，借助高精度数值模拟手段，开展流场

基本结构和流动规律研究。

1 物理和数学模型
1.1 射流与超声速来流作用的物理模型

射流与超声速来流作用的物理模型如图 1 所示。超声速

来流经过后台阶时，在后台阶拐角处形成剪切层，称为来流剪
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切层。射流的上方也产生一剪切层，称为射流剪切层。由于射

流剪切层和来流剪切层的相互作用，射流剪切层与超声速来流

剪切层交汇处一些物质会从射流剪切层和来流剪切层之间射

出，称为次生射流。来流剪切层和射流剪切层之间的区域为回

流区。本文模拟了超声速后台流动 / 超声速射流相互作用下

的流场结构，相应的边界条件见表 1。射流出口马赫数为 3，参

数设置见表 2。超声速来流马赫数为 3，具体参数见表 3。

图 1　超声速来流与射流作用计算域

Fig.1　Computational domain of supersonic inflow and jet interaction

表 1　AB和 EF边界条件

Table 1　Boundary condition（AB&EF）

流动类型 AB 段 EF 段

来流作用 来流 固壁

射流作用 固壁 射流

来流 / 射流相互作用 射流 射流

表 2　射流参数表

Table 2　Jet parameter table

组分 马赫数 温度 /K 压力 /Pa 密度 /（kg·m-2）

Air 3.0 216.65 5.529×103 8.9×10-2

表 3　超声速来流参数表

Table 3　Supersonic incoming flow parameter table

序号 温度 /K 压力 /Pa 密度 /（kg·m-2） 来流马赫数

1 1000 0.6 1.16×10-2 3

2 1000 1.2 2.314×10-2 3

3 1000 2.5 4.82×10-2 3

4 1000 10 0.1928 3

5 1000 50 0.964 3

1.2 控制方程

采用可压缩 Navier-Stokes（N-S）方程作为流动控制方

程，N-S 方程采用来流参数进行无量纲化：

 （1）

各矢量形式如下：

式中：ρ和 p 分别为气体的密度和压力，u、v 和 w 分别为 x、

y 和 z 方向上的速度分量， 为单位体

积总能，采用理想气体状态方程 p=ρRT，其中 R=R0/Mair，

R0=8.314 J/（mol ·K），Mair 为气体的摩尔质量。

直角坐标系下的控制方程经过 Jacobian 变换之后，计

算空间中的 Navier-Stokes 方程形式为：

 （2）

各矢量形式如下：

式中，Jacobian 行列式为：

 （3）

各黏性应力分量如下：

各方向上的热流分量如下：
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1.3 计算方法

对流项离散形式如下：

 （4）

式中的矢通量构造如下：

 （5）

其中：

式中： xkω+ 采用 Jiang 和 Shu[16] 建议的最佳权重系数为：

式中：n 为一个整数，通常取 1 或 2，我们根据 Jiang 和 Shu

的建议，取 n 为 2。而组合系数分别为：

G 通量类似，轮换下标即可获得相应表达式。黏性项

半离散逼近式为：

 （6）

其中导数项可以离散表示为：

 （7）

本文在时间积分上采用了三阶精度 Runge-Kutta 方法，

计算公式为：

 （8）

2 计算结果及分析
2.1 基本流动现象

在第一个台阶 BC 的上方，是马赫数 Ma=3 的超声速

来流。回流区气流流动速度较小，回流再附到台阶下游表

面的卷挟，来流方向的壁面边界层延伸形成超声速来流剪 

切层。

射流从 EF 处喷出，首先经过三角形状的等速核心区，

其中温度、密度等都为常数，等速核心区外是射流边界层。

气体的膨胀一方面使得气体加速并沿流向压力降低，另外一

方面气体的过膨胀使得射流压力低于环境压力，导致射流在

剪切层边界被压缩，形成反射激波或称拦截激波，射流边界

和拦截激波之间为射流剪切层。

在超声速来流剪切层和射流剪切层的交汇处，会形成

一股新的射流射入回流区，我们称为次生射流。研究发现，

次生射流具有周期性，与剪切层的波动有关。当超声速来流

剪切层的水平倾角达到一定高度时，新的次生射流射出；如

果超声速来流剪切层的水平低于一定高度，次生射流将停止

喷射。

在超声速来流剪切层和射流剪切层相互作用后，两个
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剪切层汇聚到一起，形成一股新的剪切层，称为混合剪切层。

由于剪切层两侧的速度是不匹配的，因此它受到 Kelvin-

Helmholtz 不稳定性的影响压力的波动对剪切层产生新的扰

动，在混合剪切层两侧出现了微弱的激波群结构。这些微弱

的激波被包裹在由两个剪切层相互作用形成的两个激波之

间。

次生射流是由超声速来流剪切层和射流剪切层之间的

相互作用产生的结构现象，同时，由于次生射流的射出，次生

射流的前端会产生一道微弱的激波，我们称之为次生激波。

如果次生激波向右移动，则次生激波的波前的超声速来流剪

切层部分会被抬高。另一方面，如果次生激波向左移动，则

次生激波的波前的超声速来流剪切层部分将被压下。在超

声速来流剪切层的另一侧，二次冲击波也产生其自身的透射

激波。如图 2~ 图 5 所示。

图 2　基本现象

Fig.2　Fundamental phenomenon

图 3　基本现象的密度梯度图

Fig.3　Density gradient of the fundamental phenomenon

由于次生激波和第二个台阶上壁面的作用，导致界面

上产生 Richtmyer-Meshkov 不稳定性。如图 6 所示。我们

可以发现在 CD 和 DE 的交界处存在明显的蘑菇结构，这些

蘑菇结构是次生激波加速卷入壁面的射流剪切层的物质。

2.2 过膨胀射流和欠膨胀射流

我们研究了来流剪切层和射流剪切层的压比为 0.6 情况

下的流场结构特点。射流压力低于环境压力，因此，此时的射

图 4　次生射流和次生激波

Fig.4　The secondary jet flow and the secondary shock wave

图 5　基本现象的涡量图

Fig.5　Vorticity of the fundamental phenomenon

图 6　回流区的Richtmyer-Meshkov 不稳定性

Fig.6　The mixed zone of Richtmyer-Meshkov instability

流是过膨胀射流。过膨胀射流和超声速来流作用于第二个

后台阶的位置，从而形成了复杂的流场结构。在 0.1s 的时

间内，射流剪切层出现了振荡现象，在喷流剪切层和流入剪

切层之间也不会产生次生喷流。这是因为如果射流是典型

的过度膨胀射流，超声速来流剪切层提前失稳，超声速来流

剪切层和射流剪切层相互作用微弱，此时则不会产生二次 

射流。

我们还研究了压比为 1.2/2.5/10/30 情况，在这 5 种情
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况下，射流的压力高于周围的压力，这表明此时的射流是典

型的欠膨胀射流。首先，我们以压力比 2.5 为例。从 0.01s

到 0.10s，如图 7~ 图 10 所示，共有 4 个周期，每个周期约

为 0.021s。我们选择了第一个周期：从 0.015~0.040s。利

用组分标定的方法，第一个台阶上方的超声速流动被标注

为蓝色，第二个台阶左端射出的射流标记为红色。如果

射流剪切层和超声速来流剪切层之间物质的颜色变成金

色，则意味着在回流区内喷入了超声速来流和射流的混合

物质。这种方法可以很好地直观描述次生射流的产生过

程。次生射流注入回流区后，射流水平倾角变小，射流剪

切层压低，次生射流开始停止射入，随后射流剪切层再次

抬高直到新的次生射流射入，新的周期产生，从而循环往 

复。

图 7　压比为 0.6 时密度梯度图

Fig.7　Density gradient at a pressure ratio of 0.6

图 8　压比为 2.5 时密度梯度图

Fig.8　Density gradient at a pressure ratio of 2.5
2.3 次生射流的周期性

为了研究不同压力比对次生射流的影响，我们选择不

同的压力比为 2.5，10，30。由于次生射流对回流区压力变

化有影响，我们选择图 10 所示的壁面 5 个压力点来观察次

生射流的周期性。

如图 11 所示，这 5 个点的压力变化几乎是相同的频

率，因此我们可以从数据角度准确观察次生射流。

图 9　组分标定法观测次生射流

Fig.9　The secondary jet flow observed by component calibration

图 10　选取壁面附近 5个压力点

Fig.10　Five pressure points chosen near the wall

如图 12（a）所示，我们可以准确观察 4 个周期的间隔。

它们的周期大概在 0.025s，周期频率在 50Hz 左右。这意味

着当超声速来流和射流压比变大时，整个周期波动的频率几

乎没有变化。由于射流剪切层局部也会震动，我们可以观察

到主周期也有其他细微的波动，当压力比较小时，射流剪切

层整体周期性波动的影响处于主导地位，同时，射流剪切层

局部振动影响相对较小但存在。

图 11　5 个点随时间的压力分布

Fig.11　The distribution of the five pressure points with time
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图 12　不同压比下压力随时间分布图

Fig.12　Pressure changes with time at different pressure ratios

然而，如图 12（b）所示，当压力比为 30 时。除了主循

环外，我们可以注意到有很大的波动性。压比变大时，射流

剪切层局部振动影响变大，甚至超声速来流剪切层出现失

稳现象。每个主循环大约为 0.025s。即使压力比变化，压力

点的周期不会改变。射流剪切层整体的震动形成了主要周

期和次生射流。由于射流剪切层的局部振动和超声速来流

剪切层可能会提前失稳，也会导致来流区壁面附近的压力变

化。但是，我们仍然可以观察到完整的循环。尽管压力比变

化，主循环仍然约为 0.025s，周期频率约为 50Hz。

次生射流的周期性与压力比变化之间存在一定的关

系，但压比变大会使得剪切层失稳更加显着，这就导致了射

流剪切层的局部振动和超声速来流剪切层的提前失稳。

3　结论
通过分析，可以得出以下结论：

（1）射流剪切层与超声速来流剪切层相互作用，由于相

互作用产生次生射流和混合剪切层。两个弱的冲击波位于

混合剪切层的两侧。由于混合剪切层两侧的速度不一致，混

合剪切层受到 Kelvin-Helmholtz 不稳定性的影响，然后失稳

形成一些 Kelvin-Helmholtz 涡旋。

（2）次生射流具有周期性。周期性与射流剪切层的整体

振荡有关。回流区壁面附近的压力变化受三个因素影响：射

流剪切层整体振动、射流剪切层局部振动、超声速来流剪切层

提前失稳。其中，射流剪切层整体振动是回流区压力变化的

主要因素。随着压比的增加，其他两个因素的影响也增强。

这意味着压力的增加导致两个剪切层之间相互作用的增强。

（3）现有工况下次生射流的周期约为 0.025s，频率约为

50Hz。即使压力比发生变化，射流剪切层波动的主要周期

基本保持不变。因此，次生射流的周期并不随压力比的变化

而变化。 
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Abstract: In this paper， the Navier-Stokes equations were solved in high-order accurate scheme to study the basic 

structure and regularity of the flow field in the interaction between supersonic jet and co-directional supersonic flow. 

The five order WENO scheme and the six order central difference scheme were used to discretize the convection term 

and viscous term respectively， and the time marching scheme was adopted in the three order Runge-Kutta scheme， 

and the parallel computation was performed by using MPI non blocking communication. A double backward-facing 

steps model constructed by ourselves was presented to study the interaction between the jet /supersonic flow shear 

layers. We find that the two shear layers interact to produce a jet， which we call the secondary jet. The secondary jet 

generated by the action has the characteristic of pulse and so on， focusing on the periodicity of infrasonic jet.

Key Words: jet； shear layer； supersonic； secondary jet flow； numerical simulation

Received:  2018-08-16；          Revised: 2018-09-03；          Accepted: 2018-09-22

*Corresponding author.Tel.:  13466581642     E-mail:  hanguilai@imech.ac.cn


