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摘要 ： 采用高精度格式求解二维 Ｎ ａｖ ｉｅｒ Ｓ ｔ ｏｋｅｓ 方程
，

研究 了不 同飞行髙度下超声速来流和射

流在后 台 阶相互作用 的 流场基本结构 ． 时 间推进采用三阶精度 Ｒｕｎｇｅ Ｋｕｔ ｔ ａ格式
，
分别应用

五阶精度加权本质无振荡
（
ｗｅ ｉ ｇｈｔ ｅｄｅｓｓｅｎｔ ｉａ ｌ ｌｙｎｏｎ ｏｓｃ ｉ ｌ ｌａｔｏｒｙ ，ＷＥＮＯ

）
格式 、 六阶精度 中

心差分格式来离散对流项和粘性项
，
并应用 ＭＰ Ｉ 非阻塞式实现并行化 ． 采用两步后 台 阶模型

分别研究 了不 同高度下超声速后 台 阶流动 、 射流 的基本结构特征
；

并进
一

步组合两种流动
，

研

究 了超声速来流 ／射流组合流动下相互作用 的流场结构 ． 通过改变后 台 阶上方来流条件
，

模拟

了不 同飞行高度 的环境
，

研究 了其对流场中涡 、 剪切层 、 激波等结构 的影响 ． 研究结果发现
，

超

声速来流和射流发生相互作用后
，

在后台 阶附近产生回流区
，

超声速来流的存在会对射流 的流

场结构产生影响 ．
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；
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后 台 阶流动 、 射流
一直是流体力学关注的重要的基本流动现象ｍ ｉ

，
而后 台阶流动和射流

的组合流动也普遍存在于流体力学的各个领域 ． 在火箭发射和飞行过程中
，
火箭处于不同 的飞

行高度
，

由于环境空气密度随着高度的增加而变小
，

火箭周 围 的气体静压也随着高度的增加而

变小
，
发动机尾喷管产生的射流形态也发生变化 ： 由地面附近的过膨胀形态转变为高空时的欠

膨胀形态 ｉ

５ ８
ｉ

． 火箭喷管附近流场存在着复杂的超声速来流和燃料射流相互作用情况
，

可通过

两步后 台阶模型模拟超声速来流与射流相互作用进行研究 ．
二者相互作用产生的 回流区

，

会对

射流形态产生影响
，
并影响到火箭发动机喷管的防热＾ １ １

］

． 气动喷嘴产生的燃料气体与喷嘴周

围 的空气掺混 ［

１ ２
ｉ

、 超燃冲压发动机中支板产生燃料射流和发动机 内流相互作用 ｍ ｉ 等现象也可

视为两步后 台 阶处超声速来流和射流相互作用 的流动现象 ． 因此超声速来流与射流在两步后

台 阶处相互作用 的现象具有重要的科研价值和工程意义 ．

已有 的工作主要运用后 台阶研究流动产生流体分离和再附 、 后 台阶回流区 内涡结构等现

象 ｉ

１ ４ １ ６
ｉ

： 超声速来流在 台阶拐角处 由于外形的突变
，
产生流动分离现象

；

气体快速膨胀并在台

阶下游位置产生
一

个剪切层
，
剪切层和后 台阶下壁面之间形成 回流区

；

回流区 内存在着复杂

的 涡结构 ． Ｂ ｉ ｓｗａｓ等 ［

１ ７
１研究 了膨胀 比 丑／

＆ ＝１ ． ９４ ２３
，２ ． ５ 和 ３ ． ０ 的后 台阶流动

，

以及在流动方

向 上来流 的 空 间演化和三维效应 ． 结果发现
，
在靠近 内 侧壁处的剪切层存在 向 回流区喷射的

现象 ． Ｈａｓ ａｎ等 ［

１ ８
１ 通过实验研究了Ｅ ｅ＝１ １０００ 时层流分离 的后 台阶流动 ． 结果表明

，
与未受

扰动 的流动相 比
，
扰动增加 了剪切层 的生长速率和湍流强度

，
并减少 了再附长度 ． 扰动频率及

其谐波幅度 的测量结果也表 明
，
剪切层存在失稳 ． Ｒ ｅｄｄｅｐｐａ＾ｌ

Ｐ ｌ 在髙超声速激波风洞 中研究

了Ｍａ
＝７ ． ６ 时的后 台阶流动 ． 结果发现

，
后 台阶表面传热率会受到 台阶高度的影响 ．

射流普遍存在于燃烧反应过程 、 发动机喷流等研究领域 ． Ｚ ａｐｒｙａｇａｅｖ等 ［

２ Ｃ Ｉ

１通过实验确定
，

从轴对称喷嘴排 出 的超声速射流剪切层 的初始部分具有三维结构
，
欠膨胀射流初始段是 由膨

胀扇 、 剪切层 、 拦截激波等基本结构构成 的 ． Ｉｍａｍｏｇ ｌｕ等 ［
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１ 运用大涡模拟和加权本质无振

荡
（

ｗｅ ｉｇｈｔｅｄｅ ｓｓｅｎｔ ｉａ ｌ ｌｙ
ｎｏｎ－ ｏｓｃ ｉ ｌ ｌａｔｏｒｙ，ＷＥＮＯ

）
格式求解Ｎ ａｖ ｉｅｒ － Ｓ ｔｏｋｅ ｓ

方程组
，
发现模拟射

流激波胞格结构 良好地符合实验结果 ． 刘昕等 研究 了 不 同射流与环境静压比下
，
欠膨胀超

声速射流近场 的流场结构 ． 结果发现
，
在欠膨胀超声速射流情况下

，

欠膨胀射流方 向 出现的拟

周期性拦截激波是欠膨胀射流稳定发展的特征
，
而这种拟周期性欠膨胀激波结构 的消失是射

流失稳开始的标志 ．

本工作分别研究了不同飞行高度下超声速后 台阶流动 、 射流 以及超声速来流 ／射流相互作
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用 的流场结构和流动规律 ， 采用高精度格式离散 Ｎ ａｖ ｉｅｒ Ｓ ｔｏｋｅｓ方程
；

通过改变不词来流条件

参数
ｉ
ｌｌ点对流场的 回流Ｋ涡结构 、 射流膨胀扇 、 两个剪切层的相互作用等展开研究和讨论 ．

１ 物理模型和数值方法

１ ． １物理模型

本工作采用两步后 合阶作为基本模：氧 研究了超声速后 台阶流动 、 射流和超声速来流 ／射

流组合流动这 ３ 种流动形式 ， 超声速：后台阶流动 的物理模型如 图 １
（

ａ
）
所录 ： 从边界 ＡＢ 处产

生Ｍａ＝３ 的 超声速来流
，
来流经过点 Ｃ 时发生分离

，

产生来流剪切层 ． 射流 的物理模型如

图 １
（
ｂ

）
所示 ： ＥＦ处喷出 Ｍａ＝２ 的高温窩压射流

，
射流边界附近形成射流剪切层 ． 超声速来

流 ／射流组合流动 的物理模型如 图 １㈦所示 ： 边界 ＡＢ 处产生 Ｍａ＝３ 的超声速来流
，
气流从

点 Ｇ处膨胀分氣 形成
一个来流剪切眉

；

ＥＦ处产生Ｍａ
＝２ 的射流 ． 因为射流出 口处的静压显

＿于环境静压：

，
国此此时射流的类型为欠膨胀射流

，
在射流边界附近会出现射流剪切层 ， 来

流剪切层和射流剪切层在第＝个合阶上方相Ｓ作用 ，
形成复杂的流场结构 ． 考虑到流场的对

称性
，
本工作流场 的计算区域 、 ＣＵＰ 和 网格分布如 图 ２所敢 其 中 ＣＵＰ 总数为 ７２

，Ｗ格总数

为 １ ８０万 ，
采用矩形结构 阿格 ． 由于网格太密 ，

图 ２
（
ｃ

）
为稀疏后

（
总数为 １ ＿ ８ 万 ） 的 网格分布 ． 壁

面 ＢＣ
；ＣＤ ，Ｌ ＳＥ为绝热壁

，
ＨＧ 采用外推的无穷远边界条件

，

ＡＨ 采用超声速无反射边界条件 ７

ＦＧ采用对称边界条件
ｆ
ＡＢ

；

迹？相应的边界条件如表 １ 所武

（
Ｃ

） 超声速来流 ／射流相互作用

图 １ 物處＊纖
Ｆ ｉｇ ．１Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌｓ
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无反射

无反射

无反射

顏 ．＿速来流趣声速来流 绝纖義绝热鑛

射流雜虐 射嫌 ，雒誠
超声蓮来流 ／射流组合射－射流绝热鑛

表 ２
＊

２ ＣＭ５０ ｋｍ 飞行寶廣的窘空大气标准参数

Ｔａｂ ｌｅ２Ａｔｍｏｓｐｈｅｒ ｉｃｓｔａｎｄａｒｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔ２０＾ ５０ ｋｍｆｌｉｇｈｔａｌｔ ｉ ｔｕｄｅｓ

Ｈ
／
ｋｍ Ｔ

／
Ｋ Ｆ

／
Ｐａ

／

９
／ （
ｋｇ

．ｍ
３

）
组分

２０ ２ １ ６ ． ７ ５５２９ ． ０ ８ ． ９ ｘ １ ０

—

３

３０ ２２６ ． ５ １１ ９７ ． ０ ＬＳＸ １０
－ ｓ

？＊
ｔ

５０ ２７０ ． ７ ７９ ． ８ ｉ ． ｏ ＞ａ ｏ
－

ｓ

表 ３ 纖参徽

Ｔａｂ ｌｅ３Ｊｅｔｆｌｏｗ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｍａ Ｔ
／
Ｋ Ｆ

／
Ｐａ

／

９
／ （
ｋｇ

＊ｍ
３

）
组分

２ ． ０ １１ ００ ． ０ １ ．９７ ＸＩＯ
４

０ ． １ ７６ 携

１ ． ２ 控制方程

在笛卡尔坐标系下
，

二维无量纲化 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔ ｏｋｅｓ方程表示为

ｄＵｄＦｄＧ
 １ｒ ｄＦｖｄＧｖ ＼

ｄｔ
＾
ｄｘ

＾
ｄｙＲｅＶ （９ｘ

＾
ｄｙ

当超尸 速来流的 Ｍａ＝３ 时
，
选取 了３种不 同飞行高度 的 国 际标准大气

（
ｉｎｔｅｒｎａｔ ｉｏｎａｌ

ｓ ｔａｎｄａｒｄａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ ，
ＩＳＡ

）
条件作为来流的参数条件

，
选取的高度分别是 ２０

，３０和 ５０ｋｍ
，
具

体参数如表 ２所示 ． 后台阶 ＥＦ处射流的 Ｍａ
＝

２
，
参数设置如表 ３所示

，
组分也为空气 ．

Ａ

ＣＬ

㈨ 计算域

Ｈ

０ ． ４

０ ． ３

０ ． ２

０ ． １

０ ．２ ０ ．４０ ．６０ ． ８

（
ｂ

） 并行 ＣＰＵ 设置

１ ．０

０ ．０２０ ．０４０ ． ０６０ ．０８０ ． １ ０

ｘ

（
ｃ
） 网格分布不意 （网格稀疏后）

图 ２ 计算域 、 ＣＵＰ和 网格分布

Ｆ ｉｇ ＊２Ｃｏｍｐｕｔａｔ ｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ
，
ＣＰＵａｎｄ

ｇｒ ｉｄｄ ｉｓｔ ｒ ｉｂｕｔ ｉｏｎｓ

表 １ 边界条件

Ｔａｂ ｌｅ１Ｂｏｕｎｄａｒｙ
ｃｏｎｄｉｔ ｉｏｎｓ

类型 ＡＢ ＥＦＢＣ
／
ＣＤ

／
ＤＥＨＧ ＦＧ ＡＨ

称

＿


＿

对

对

对

远

远

远

穷

穷

穷

无

无

无
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式 中 ： 下标 Ｖ表示粘性项
；

各矢量形式为

Ｕ

Ｐ

ｐｕ

ｐｖ

Ｅ

Ｆ

ｐｕ

ｐｕ
１

＼ ｐ

ｐｕｖ

（

Ｅ 
＼ ｐ ）

ｕ

Ｇ

Ｆ
ｖ

ｐｖ

ｐｖ
１

＼ ｐ

（
Ｅ ＋

ｐ ）
ｖ

０

＾ ｘ ｘ

丁ｘ ｙ

从Ｔｘ ｘＷ丁ｘ ｙ Ｑｘ

０

Ｇｖ

＇

ｙ ｙ

ｙ ｙ ％

（
２

）

⑶

⑷

（
５

）

（
６

）

式
（

２
）

？

（

６
）
中 的 ｐ 和 ｐ 分别表 ７Ｋ气体的密度和压力

；

ｗ
，

ｗ 分别表 ＴＫ ａ；

， ｙ方 向上的速度分量
；

各黏

性应力分量为

了Ｘ Ｘ

ｒ
ｙ ｙ

各方 向上的热流分量为

ｑｘ
＝

％
＝

其中黏性系数 ／
Ｘ根据 Ｓｕｔｈｅｒ ｌａｎｄ 公式确定

，

Ｐｒ 二 ０ ． ７２ ．

控制方程需要通过变换关系实现物理空间
（

Ｘ
， Ｗ 向 计算空间 Ｒ ，

７
７ ）
的变换 ． 直角 坐标系下

的控制方程经过 Ｊ ａｃｏｂ ｉ ａｎ 变换之后
，
计算空间 中 的 Ｎ ａｖ ｉｅｒ Ｓ ｔｏｋｅ ｓ方程表示为

＾ｄｕ２ｄｖ

、 ３ｄｘ３ｄｙ

＾

４ ｄｖ２

３？ ）
；

ｏｘ ／

ｄＴ

Ｐｒ
 （７

１
）ｄｘ

’

／
ｘｄＴ

Ｐｒ １
）
ＭＬ

ｄｙ

’

（
７

）

（
８

）

（

９
）

（

１ ０
）

ｄＵＯＦｄＧ
 １／ ｄＦｖｄＧ

ｖ ＼

ｄｔ
＾
ｄｘ

＾
ｄ

ｙＲ ｅＶｄｘ
＾
ｄ

ｙ）
（

１ １
）
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式中 ： 各矢量形式为

￣１￣ １

Ｆ
ｖ
＝

ｙ
ｄ Ｆ

ｖ十 £ｙ
Ｇ

ｖ
） ，

Ｇ
ｖ
＝

ｙ
（ｊ］ｘ

Ｆ
ｖ十 ｆ

ｊｙ
Ｇ

ｖ
） ，

Ｊ ａｃｏｂ ｉａｎ 行列式为

ｊ＝

ｄ ＾ ， ｖ ）＝ １

ｄ
［

ｘ
， ｙ ） ｘ

ｖ ｙ‘

取参考量 Ｌ 为特征长度
，

《 Ｑ
＝〇Ａ

，
即来流速度为特征速度

，

温度 Ｔ
Ｑ 、 分子黏性系数 ／＾ 、 密

度
ｙ

〇
０ 为特征变量 ． 对应的特征时间 ＝ｉ

／
Ｍ

〇 ，
特征压强 ｐ ０

＝

 ｙ

Ｏ
０
ａ
ｇ ，
各无量纲量分别为 无 ＝

＾
，

＿ｙ＿Ｐ—Ｐ币Ｔ＿ｕ＿Ｖ＿ｅ＿ ｆ
ｉ

Ｖ
＝

ｆ
－

，Ｖ

＝

） Ｐ

＝

ｉｉ
＝

ＴｆＴ ，

ｕ＝

）ｖ
＝

）ｅ
＝

Ｍ

＝
？

Ｌｐ 〇ｐ〇 ｌ 〇ｕ 〇ｕ 〇ｍ
〇ｕ 〇

１ ． ３ 计算方法

本工作分别应用 五阶精度ＷＥＮＯ 格式Ｐ Ｉ

、 六阶精度 中 心差分格式离散对流项和粘性

项 ［

２ ５
］

，
时 间 推进应用三阶精度 ：Ｒｕｎｇｅ Ｋｕｔ ｔ ａ 格式 ！

２ ６
１

． 采用 ＭＰ Ｉ 非 阻 塞并行模式
，

网 格 总

数 １ ８０ 万
，
使用 ７２ＣＰＵ 在广州天河二号上运行 ．

Ｓ ｔ ｅｇｅ ｒ Ｗａｒｍ ｉｎｇ 流通量矢量分裂法通过对特征值进行分裂 ，
表示为

人
士
＝＝

豆

士
Ｖ人

２

十
（

１ ２
）

＝＝

２±
＼／＾

＋ ￡
２

）

＇

（

１ ３
）

五阶精度 ＷＥＮＯ 格式对流项离散形式 ［

２ ４
１ 如下 ：

ＣＯＮ％

＝

式中
，

ＣＯＮＶ表示对流现

矢通量构造为

＾ ＋ ｉ

＝＾
ｔ〇 ＋ ＼

＋ ＾
ｌ〇 ＋ ＼

式中 ：

（

１ ４
）

（

１ ５
）

２

Ａ ：

＝ ０

Ｊ
ｘ ｋ
采用 Ｊ ｉ ａｎｇ等 建议的最佳权重系数

，
即

Ｊ
ｔｋ

＾
ｘ ｋ

Ｇ
ｔｋ

＾
ｘ ０
十 十 ０＾２

Ａ ：
＝

０
，

１
， 
２

，
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其中 ＩＳ 为光滑度量函数
；

ｎ 为
一

个整数 ． 本工作根据 Ｊ ｉ ａｎｇ等Ｍ 的建议
，
取 ｎ

＝２ ．

组合系数如下 ：

３

１ ０
；

＾
＊ ０
＝

１

Ｔｏ

Ｃｔｉ
＝

３

＝

５
７

Ｃ
，

＋
２

＾
ｘ Ｏ

＝

３

Ｔｏ

Ｃ
１^
＝

３

＝

５
７

Ｃ
；２

ＩＳ
＾〇
＝

１ ３

１ ２ （
杧 ２

， ｊ

￣



２＾１

＜ＩＳ
＋

ｉ

＝

１ ３

１ ２ （
杧 ｈ ３

２Ｆ＋

ＩＳ

ＩＳ

ＩＳ

ＩＳ

１ ３

ｘ ２
１ ２

１ ３

ｃｃ Ｏ

？

ｉ＋ｕ ）
＋

ｉ ＞

＋
ｉ（

３＾ －

^

＋
＾＋ｕ ）

＋
４

Ｕ
４Ｆ
Ｕ
＋３Ｆ

ｉ＋Ｕ
 ，


１ ３

ｘ ０

＝

１ ２

１ ３／
－

（
攻厂＋十

Ｚ （
^ Ｆ ：

Ｗ ， ｊ
Ｊ

ｘ Ｏ

１ ２ 巧 十Ｕ
２Ｆ

ｉ＋ ２
， ｊ
＋

Ｋｒ＋ ３
， ｊ

Ｊ
＋
４

ＡＦ＾ ２
， ｊ
＋

Ｋ＋ ？，
， ｊ

／

＾ ０
＝ ？ 十

ｉ
＋＋

^４ １
， ： ／

＇

Ｔ

６ ３
么十Ｍ ７

＾ ２
＝十

？＾ ２
，力

知 〇


６Ｕ
＋

６Ｗ
＋

３ 名十 Ｕ ，

５

（
ｌｘ ｉ

（２

＋
？ ＾＋Ｕ

＋
３

？
， ｊ十 丄

， ｊ

１ １ ７

ｆ 

ｉ十 ２
， Ｊ

．

＋
豆

£十 ３
， ： ／

－

Ｇ 通量 的构造方式类似
，
替换 Ｆ 为 Ｇ 即可获得表达式 ．

粘性项半离散逼近式 ［

２ ５
］ 如下 ：

Ｖ ＩＳ％

＝

ｄＦｖ
＾ｄＧｖ

ｊ^

ｄｘ＋ｄｙ

式 中
，
六阶精度中心差分格式导数项可以离散表示为

＝

ＱＱ＾Ｘ（
／ｉ＋ ３ ／ｉ ３ ９

（／ｉ十 ２ ／ｉ  ２
）＋ ４ ５

 （ ／ｉ
＋ 

１ ／ｉ  ｉ
）

）

．

时间积分采用三阶精度 Ｒｕｎｇｅ Ｋｕｔ ｔ ａ方法 ［

２ ６
１

，
即

Ｖｎ＋ １ Ｖｎｈ
｛
＼

＼
Ｋ

＼ ＼ Ｘ
２
Ｋ

２＋ＸｓＫｓ ） ：

尺
１ ｆ

 （
＾ｎ

？ Ｖｎ ） ｉ

＜

＝

ｆ （
ｘｎ ＋ ｐｈ ， ｙｎ ＼ ｐ ｈＫ ｉ ） ，

Ｋ
３
＝

ｆ ｛
ｘｎ

ｉ ｑｈ ， ｙｎ＋ｑ
ｈ

＾
ｒＫ

ｉ＋ｓＫ２ ） ）
．

（
１ ６

）

（
１ ７

）

（
１ ８

）
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１ ．４ 数值验证和 网格无关化验证

使用平板超声速流动的算例来验怔计算方法的Ｅ确性和可象性 ． 趨，速来流的 Ａｆａ＝７
，

雷诺数 ＝１ ． ２ ３３ｘ１ Ｑ气 如 图 ３所示
，
在前缘激波之后

，
超声速来流密度变小

，
并且边界层沿

着起声速来流方向逐渐变鼠 这与平板超声速流动的实验情况
一

致 ．

０ ． １０ ． ２０ ． ３０ ．４０ ． ５

图 ３ 平板上超声速流动密度分布图

Ｆ ｉｇ ． ３Ｄｅｎｓ ｉ ｔｙ
ｄ ｉｓｔｒ ｉｂｕｔ ｉｏｎｓｏｆ ｔｈｅｓｕｐｅｒｓｏｎ ｉｃ ｆｌｏｗ ｏｎａ

ｐｌａｔｅ

采用可
＇

压縮边界层的 自 相似解用于数值比较 ． 可压缩边界层的 自相似解是半解析解 ． 本 ：ｉ

作采用五阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔ ａ方法结合打靶法求解 自 相似解 ． 将半解析解与数值模拟解进行比较 ，

来验证数值模拟 的代码和代数方法 ． 如 圈 ４所承，
数值模拟 曲线％丰解析解曲线吻合 良好

，

衾

明该算法是可靠的 ．

图 ４ 平板上超声速流动边界县上的速度分布

Ｆ ｉｇ ． ４Ｖｅ ｌｏ ｃ ｉ ｔｙ
ｄ ｉｓｔｒ ｉｂｕｔ ｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗ ｂｏｕｎｄａｒｙ

ｌａｙｅｒｏｎａ
ｐ ｌａｔｅ

采用飞行嘗度为 ２０ｋｍ 的后 台阶流动和射流相直作用流场进行网格无关化验证
，
以确定

流场合适的计算网格 ． 选择 ｙ

＝〇 处的数据来验证网格无关性 ． 选择 ｆ＝０ ． ０ １ ５ｓ对称线位置的

静压曲线
，
使用 了３ 种不同总数的 网格

（
１ ８０ 万

，

３ ６０ 万和 ５４０ 万
〕

， 图 ５ 显录了不同 网格的压力

分布 ． 结果发现
，

３种 网格的绪果吻合 良好 ． 本 ；
Ｅ作选择总数为 １ ８０ 万的 网格进行数值模拟 ．

２ 数值结果与分析

２ ． １不 同 飞行高度下 的超声速后 台 阶流动

在超声速后 台阶流动中 ，
超声速来流从两歩后台阶两侧流过 （

见 图 ６
）

． 可 以看出 ： 超声速

来澉经过后台阶上方壁面时
，

由于壁面跗近气体速度梯度急剧变化
，

沿来流方向壁面起始处产

生了 微弱 的前缘激波 ； 气体经过拐点时 ，
几何外形发生突变产生分离形成剪切层 ，

剪切层和 台

阶之间形成一个回流区
；
回流区 内气流速度小

，

动能转化为 内能
，
温度较其他区域明显增大

丨
气

体在经过 台阶拐角 时发生膨胀 ， 气体静压Ｓ剧变＋且流速大小 和方向 均发生改变，
拐 角 附近

形成膨胀扇区 ． 由于剪切賡／激波作用 ， 西流Ｅ 内形成了祸绪构 ， 剪切层也因此扰动 ．

形成 了激
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波 （见 图 ７
）

． 图 ６ 中 ３ 种飞行畜度下的流场结构类低 但当飞行高度为 ５０ｋｍ 时
，

国为飞行高度

的增加
，

密度和来流静压会有量级 的 降低
，

极 也会随之有量级 的减小
，

尾涡有明显拉长 的现

象
》
翦切爵的水乎倾角 也变小 （见 图 ６

（４）
．

图 ３３秭网格的簾 ：力 曲雜变化

Ｆ ｉｇ ． ５Ｃｈａｎｇｅｓｏｆ ｔｈｅ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆ

ｇｒ ｉｄｓ

＿■

Ｓｈｅａｒ  ｌａｙｅｒ

０ ．２ ０ ． ４０ ． ６０ ． ８

ｘ／Ｌ

⑷ 飞行高度为 ２０ ｋｍ

０ ．４ ５

０ ． ３ ０

０ ． １ ５

０

－

０ ． １ ５

－

０３０

－

０ ．４ ５

ｘｌＬ

（
ｂ

）
飞行高度为 ３ ０ ｋｍ

Ｆ ｉｇ ． ６

０ ．４ ５

０ ． ３０

０ ． １ ５

０

－

０ ． １ ５

－

０ ． ３０

－

０ ．４ ５

ｘ／Ｌ

（
ｅ
）
飞行高度为 ５０ ｋｍ

图 ｆ？ 不 同飞Ｉｆ貪貪下的持ＩＩ Ｐ貪議讀密廬梯處

Ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗａｃｔ ｓｏｎｔｈｅｄｏｕｂｌｅｂ ａｃｋｗａｒｄ －ｆａｅｍｇ
ｓｔｅｐｓａｔｄ ｉ ｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔａｌｔｉ ｔｕｄｅｓ
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回流区 内气体流动速度较慢
，
并且有涡的相互作用

，
来流动能在回流区 内转化为 内能

，
壁

面温度和来流温度产生了 明显的差异
，
壁面温度相对于来流温度要髙 ． ３种飞行高度下的壁面

温度接近
，
后台阶壁面 ＢＣ

，ＣＤ ，ＤＥ 的温度为特征温度的 ２ ． ３？２ ． ７倍
（
见表 ４

）
．

０ ．３ ５

０ ．３０

０ ．２５

０ ．２０

０ ． １ ５

０ ． １ ０

０ ．０５

０

０ ． １ ０ ．２ ０ ． ３ ０ ．４

ｘ／Ｌ

图 ７２ ０ ｋｍ 飞行高度下的后台阶流动底部涡结构

Ｆ ｉｇ ． ７Ｖｏｒｔｅｘｓｔｒｕｃ ｔｕｒｅａｔｔｈｅｂｏｔ ｔｏｍｏｆ ｔｈｅｄｏｕｂ ｌｅｂａｃｋｗａｒｄ－ｆａｃ ｉｎｇ
ｓｔｅｐａｔ２０ ｋｍ ｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉ ｔｕｄｅ

表 ４ 不同飞行高度下的后合險流动的藥面温度

Ｔａｂ ｌｅ４Ｗａｌｌｔ ｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｏｆ ｔｈｅｄｏｕｂ ｌｅｂ ａｃｋｗａｒｄ－

ｆａｃ ｉｎｇ
ｓｔｅｐ

ａｔｄｉ ｆｆｅｒ ｅｎｔ ｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉ ｔｕｄｅｓ

序号 ｆｆ
／
ｋｍ Ｔ

／
Ｔ〇

１ ２０ ２ ． ６？ ２ ． ７

２ ３０ ２ ． ３￣ ２ ．４

３ ５０ ２ ． ２￣ ２ ．４

２ ． ２ 不 同 飞行高度下 的射流

射流从后
＇

台阶底部处产生后 ｔ 貴先经过
一个三角形的等速核心Ｍ ． 等速核心Ｋ 内 的温度、

密度等都为常数且不会改变． 等速核心区外产生膨胀扇民 膨胀扇 区沿＿射流的流动方向逐渐

变龛 ． 膨胀扇区 的发展造成了射流宽度的增大和３角形等速核心区的线性收缩
，

如 图 ３所示 ．

射流气体的膨胀使得气体加速并且速度方向发生改变 ． 同时
，

由于气体的膨胀引起射流边界附

近的静压低于环境静压 ，
使得射流气体在剪切层边界被压龜 形成反射激波和射流剪切层 ， 在

不同飞行高度下 ， 流场基本结构类似 ．

图 ９ 为距离射流喷 口０ ． ０５ 处 ｙ 方 向 半截面上的速度分布 ． 可 以看出
，

３种飞行高度的情况

都属子高度欠膨胀射流形态 ． 流体首先经过等速核心Ｅ，
在等速核心区 内流体速度恒定 ， 均约

为无量纲速度 ２ ． 随后浠体开始快速膨胀 ，
形成对称的膨胀扇 区 ， 射流在登过膨胀激波时加速

并且速度方 向发生改变 ，

此时速度开始增加 ． 膨胀扇 ｇ ，外 因为流体静压与周 围环境静压不匹

配
，

产生；！拦截激波和剪切层
，
经过高强度 的拦截徵波和宽度较大 的射流剪切层时

，

气体速度

急剧下降 ．

不 同 飞行
＇

高度下膨胀扇 区 的 大小有很大 异
，
尤其是在飞行高度为 ５０ｋｍ 时气 体 的 密

度 、 静压与其他两个飞行高度相比有量级的 降低 ，
射流和环境气体 的静压比也 明显增加

，
射

流边界张角 増大
，
膨胀扇区大小 也随之变大 ． ０此Ｓ飞行高度为 ５０ｋｍ 时

，
速度在无蓳纲范

國 ０ ． ０５＜ｙ＜０ ．１之Ｉｆ持续增加 ５ 而其他商种禽度下 的速度増加截围釣为 ０ ．０＆ ＜ ＃ ＜０ ， １
 （
見
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图 ８
）

． 该范 ．围反映了膨胀扇区的大小 ． ３ 种飞行高度下气体所能达到 的最大速度均为射流初始

速度 的 １ ． ２５？ １ ．３倍左右
，
且随着飞行高度的增加

，
最大速度也增加 ． 飞行高度为 ５０ｋｍ 时对座

的最大速度明显大于其他两种飞行高虔 ．

（０ 飞行高度为 ５ ０ ｋｍ

图 ８ 不 同飞行离度下的射流密度禅度

Ｆ ｉｇ ． ８Ｄｅｎｓ ｉ ｔｙ
ｓｔｅｐｓｏｆ

 ｊ
ｅｔ ｆｌｏｗａｔｄ ｉ ｆｆｅｒｅｎｔ ｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉ ｔｕｄｅｓ

随着飞行高度的增加
，
由于射流喷 口静压与环境静压的 比值显著增大 ？ 射流的强度屋著增

强
，

射流边界附近的剪切层水平倾角也随之增大
，

各飞行高度下的剪切层水平倾角如表 ５所示

其中飞行高度为 ５０ｋｍ 时的剪切层水平倾角最大
，
可达 ５ ３ ．２

。左右 ，

Ｔａｂ ｌｅ５

表 ５ 不同飞舒魏度下的射流剪切慶角慶

Ａｎｇｌｅｓｏｆ
 ｊ
ｅｔｆｌｏｗ ｓｈｅａｒ ｌａｙｅｒａｔｄ ｉ ｆｆｅｒｅｎｔ ｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉｔｕｄｅｓ

序醫 Ｈ
／
ｋｍ ｅ

／ｆ ）

１ ２０ ４０ ． ０

２ ３０ ４２ ． ５

３ ５０ ５３ ． ２
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图 ９ 不同飞行高度下距射流喷 口 ０ ． ０５ 处半截面上的速度分布

Ｆ ｉｇ ． ９Ｖｅ ｌｏｃ ｉ ｔｙ
ｄ ｉ ｓｔ ｒ ｉｂｕｔ ｉｏｎｓ ｏｎｈａｌｆ ｓｅｃｔ ｉｏｎｏｆ

 ｊ
ｅｔ ｆｌｏｗ ａｔｄ ｉｆｆｅｒｅｎｔ ｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉｔｕｄｅｓ

（
０ ． ０５ａｗａｙ

ｆｒｏｍｔｈｅｎｏｚｚ ｌｅ
）

２ ． ３ 超声速来流 ／射流在后 台阶 的相互作用

以 飞行高度为 ２０ｋｍ 时超声速后台阶流动和射流相互作用 的流场结构为例 ．

：

盾台 阶拐角

处气体发生分离产生来流剪切层＞来流剪切层和后 台阶之间形成回流区 ． 画流区内复杂的涡结

构造成 了来流剪切层的扰动 ，
并在剪切屢上形成 小激波

（
如 图 １ ０

（
ａ

） ）
． 在射流起始的三角核心

＋

届 ：外气体发生膨胀形成膨胀扇 ｇ ， 气体在膨胀扇区内的速度大小和方向均发生改变 ． 来流剪切

层和射流剪切层交ｔ：后发生耜Ｓ作甩 ，
两个剪切层１Ｃ合为

一道混合剪切层 、 锟合剪切层两侧形

成 了两个新的徵波 ，
两侧速度大 小不同引发不稳定性 ，

使得混合剪切层在后期失稳 ． 混合剪切

擧 的失稳导致剪切层上产生了
一些小激波结构

，

这些小激波结构被包裹在海合剪切层两侧 的

激波 内 ． 如 图 １ ０所示
，
不Ｍ飞行髙度下流场结构类似 ，

射流的形态有差异 ，
飞行窩度越髙 ，

射流

剪切 ．层的水平傾角越大 ，
膨胀扇区面积越大

两步后 台阶两侧 的超声速来流会对射流本身形态产生影响
，
使得射流提前 出现失稳现象 ：

超声速来流剪切层和射流剪切层发生相互作用
＇

产生馄合剪切馬，

＇

混合剪切层由于受到两侧来

流和射流的双重影响容易产生失稳 ． 以往研究表 明
，
射流轴线压力 分布经过 了典型的膨胀

缩－膨胀的循环过程 以飞行高度为 ２０ｋｍ 为 例
，

将只有射流的工况和超声速来流 ／射流相互

作用的工况下的射流轴线压力进行对比发现 ： 在超声速来流／射流相互柞用 的工况下， 因为有

超声速来流的影响
，
流场结构提前出现了膨胀－压缩－膨胀 的射流结构

，
軸线压力 出现了 明显的

波动现象
，
符合膨胀－压缩－膨胀的现象 （

见 图 １ １
）

． 而在只有射流的 ；ｔ况下 ， 由于计算域较小 ，
射

流并未 出现膨胀－压缩 －膨胀的现象 ．

９ 飞行裔度为 ２０
，３

０ 和 ５０ｋｍ 时／选取超声速来流／射流相互作用 和只有射流时距离射

流喷Ｑ０ ． ０ ５ 处半截面上 的速度分布 ， 结果如 图 １ ２ 所录 ． 首先射流气体 ．经过三角 形等速核心

区
，

且在该区域 内气体速度恒定 ． 随后流体开始快速膨胀
，
气体速度开始增加 当飞行高度为

５０ｋｍ 时
，
两种工况下的膨胀扇Ｍ大小都 明＆太于其他飞行翕度

，

固此速度增加时的 ｙ 范围明

显大于其他飞行高度 ． 但由于超声速来流／射流的相Ｓ作用Ｖ 超靠速来流压缩射流 ，
导致膨胀扇

区小于只有射流的工况
，

尤其当飞行高度为 ５０ｋｍ Ｂ寸
，
超声速来流 ／射流的静压明显小于其他

飞行高度 ． 来流对射流的影晌显著 ，
膨胀扇Ｋ受到来流压缩的影响明显变小 ， 超声速来流／射流

相互作用时速度增大的 Ｓ范 围明显小于只有射流时的速度增太范 围 ． 膨胀扇 区外存在拦截徵波
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０ ．４５

０ ．３０

０ ． １ ５

０

－

０ ． １ ５

－

０ ．３０

－

０ ．４５

００ ． ２０ ．４０ ．６０ ． ８ １ ．０

ｘ／Ｌ

（
ａ

）
飞行高度为 ２ 〇 ｋｍ

（
ｂ ） 飞行高度为 ３ ０ ｋｍ

图 １ ０ 不同飞行高度下趙声速来流／射流相互作用 的流场密度梯度

Ｆ ｉｇ ．１ ０Ｄｅｎｓｉ ｔｙ
ｓｔｅｐｓｏｆ ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗ／ｊ ｅｔｆｌｏｗ  ｉｎｔ ｅｒａｃｔ ｉｏｎａｔｄｉｆＥｅｒａｎｔｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

图 ｉｌ２０ ｋｉｎ 飞行霄麗ＴＲ有射流和趨 射海租真作用时的工Ｋ轴线逮度分布

Ｆ ｉｇ ．１ １Ａｘ ｉａｌ ｖｅｌｏ ｃｉｔｙ
ｄ ｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｑ￡ ｏｎ ｌｙ ｊ

ｅｔ ｆｌｏｗ ａｎｄ ａｕｐｅｒｓｏｎｉ ｅ ｆｌｏｗ
／ｊ
ｅｔｆｌｏｗ  ｉｎｔｅｉａｅｔ ｉｏｎ

ａｔ２ ０ ｋｍ ｆｌ ｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ
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和射流剪切晨￥ 气流经过拦截激波后速度
＇

急剧下降 ． 可 以观察到
，
在飞行翕度为 ５０ｋｍ 的超声

速来流
／
射流相３作苗工况下

，
在穿过剪切层后速度会有波动 ． 这是因 为 己绞到达了 回流区

，
剪

切层扰动导致回流Ｋ内产生太量的涡结构 ，
从而造成速度的波动现象 ．

如 ．图 １ ２所示
，
超声速来流对射流的压氣 不仅会改变膨胀扇 区的大小

，

也会对膨胀扇区内

的最大速度产生澎响
（
见 图 １ ２

）

． 在相 同 的飞行高度下
，
膨胀扇 区内所能达到 的最大速度 ，

只有

在射流的 ：！：况下略大 ． 在超声速来流／
射流相互作用 和只有射流两种工况下

，
同一飞行窝度下

的速度在等速阶段以后变大 ，
两种Ｘ祝下速度 曲线基本吻合 ． 这说 明膨胀扇 Ｍ 内气体膨胀的速

奉基本
一

致
，
有无超声速来流对于射流膨胀扇区的膨胀速率没有太大影响 ．

图 １ ２ 不 同飞麵辭只耷射德＿趙声逮翁鑛 ／射癒想互作用懔祝时艇射流噴 Ｂ 〇 ．〇５娜截面上的

速度奢布

Ｆ ｉｇ ．１ ２Ｖｅｌｏｃ ｉｔｙｄ ｉｓｔｒ ｉｂｕｔ ｉｏｎｓｏｎｈａｌｆｓｅｃｔ ｉｏｎｏｆｏｎｌｙ ｊ
ｅｔｆｌｏｗａｎｄｓｕｐｅｒｓｏｎ ｉｃｆｌｏｗ／ｊ

ｅｔｆｌｏｗ

ｉｎｔｅｒａｃｔ ｉｏｎａｔｄ ｉ ｆｆｅｒｅｎｔ ｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉｔｕｄｅｓ
（
０ ． ０５ａｗａｙ

ｆｒｏｍｔｈｅｎｏｚｚ ｌｅ
）

超声速来流对射流的影响主要有三个方面 ： ①超声速来流会压低射流边界和射流剪切？
，

使得射流膨胀扇 区缩小
，
膨胀区 内速度最大值也会变小

，
但对射流膨胀速率影响甚微 ；

②超声

速来流和射流交汇后
，
两个剪切 ．层会发生相１：作用并汇合为混合剪切 因混合剪切层两侧

的速度不同而产生不稳定性 ，
造成混合剪切层的失稳 ，

形成
一些小激波结构

，
改变了射流本身

结构
； ＠混合剪切层两侧 ｔｆｊ子气体的座缩产生两个激波 ，

两个激波的 出现
，
使得射流内 部的膨

胀－压缩－膨胀现象提前出现 ．

射流剪切层的角 度变化可以反映趄声速来流对射流的压缩程度 ／高度越高 ，
来流静压越

小
，
射流的影响相对变强 ，

射流剪切层的水平倾角 随着飞行商度的增加而增大 ． 如表 ６所示
， Ｍ

＿飞狞高度下 ， 超声速来流／射流相直作用 时的射流剪切层水平倾角小于识有射流的情况 ． ＆

表 ６ 不同飞行高度下的射流剪切层角度

Ｔａｂ ｌｅ６Ａｎｇ ｌｅｓｏｆ
 ｊ
ｅｔｓｈｅａｒｌａｙｅｒａｔｄ ｉ ｆｆｅｒｅｎｔｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉｔｕｄｅｓ

胸 Ｈ
／
ｋｍ 愈／射ｉｉ租ｓ作思工辭的顧／ｆ ）

仅射流工况下的角虔 ／ ｆ
５

）

１ ２ ０ ７ ４０ ． ０

２ ３０ １４ ４２ ． ５

３ ５ ０ ４ １ ５３ ． ２
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飞行高度为 ２０ｋｍ 时
，
射流静压约为来流静压 的 ３倍左：右，

此时超声速来流的影响较大 ． 在超

声速来流 ／射流栢互作用的０；况下
，
射流剪切雇 的水平倾角约为 尸 左右

，

而该飞行高度下只有

射流Ｉ况下的射流剪切层水乎倾角富
＇

达 ４０
°

每右 ， 随着飞行高度增加 ，
来流对射流的禺缩效

应变弱
，
剪切层的水平倾角也随之增大 ． 尤其当飞佇高度为 ５０ ｋｍ 吋 ，

射流静压 ：约 为来流静压

的 ２５０ 倍左右
，

此时来流影响较 小
，
超声速来擁／静流相互作用后射流剪切层的水平倾角为 ４ １

。

，

相 比于飞行离度为 ２０ ｋｍ 时明显増大 ．

射流剪切层水乎倾角变化对于流场结构产生 的影晌如 图 １ ３所示 ． 可以春出 ： 飞行高度增

加
，
超声速来流的影响变小

，

射流影响相对变大
，
射流剪切 ，层水平倾角变大

，
底部涡区会有明显

的拉升 ． 对于不周 飞行高度 ，
由于射流剪切层和超声速来流剪切层水平倾角 的变化 ，

导致回流

区大小和形态发生改变
，
进而影响厨流Ｓ大尺度涡的数ｆｔ 在飞行高度为 ２０ｋｍ Ｂ寸

，
超声速来

流静麗要大于其他飞行高度 ，
对流场

？

结构的影响较大 ，
此时超声速来流剪切层 向下发展 ． 当飞

行脔度为 ３０ｋｍ 时
，
超声速来流静压相对于 ２０ｋｍ 时有所减小

，

对射流的影响变小
，
此时超声

速来流剪切层抬升 ，
基本呈水平状态 ． 上述两个飞行高度 中 回流ｇ 内大尺度涡结构字富 ， 在飞

行商度为 ５０ｋｍ 时
，
超，速来流静压相对小于其他高度 ，

射流在超声速来流／射流相互作用 中

＆主导地位 ，
射流剪切层水平倾角变大

，

进而抬 ：■了来流剪切层
，
回流区朋显变大

，

此时回流区

内 只观察到两个大尺度涡 ．

０ ．２５

０ ．２０

０ ． １ ５

０ ． １ ０

０ ．０５

０

０ ． ２ ５

０ ． ２ ０

０ ． １ ５

０ ． １ ０

０ ． ０ ５

０

（
ａ
） 飞行高度为 ２０ ｋｍ

（
ｂ
） 飞行高度为 ３０ ｋｍ

０ ．２ ５

０ ．２０

０ ． １ ５

０ ． １ ０

０ ．０ ５

０

０ ． １０ ．２０３ ０ ．４ ０ ． ５

（
ｃ
） 飞行高度为 ５０ ｋｍ

图 １ ３ 不 同飞行髙度下超声速来流／射流相互作用时的底部涡结构

Ｆ ｉｇ ． １ ３Ｖｏｒｔｅｘｓｔｒｕｃ ｔｕｒｅｓｏｆ ｓｕｐ ｅｒｓｏｎｉｃ ｆｌｏｗ
／ｊ

ｅｔ ｆｌｏｗ ｉｎｔｅｒａｃ ｔ ｉｏｎａｔｄ ｉ ｆｆｅｒｅｎｔｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉｔｕｄｅｓ

超声速来流
／
射流相互作用会对回流区壁面温度产生影响 ． 与只有后合 ｐ介流动的工况相 比

，

射流的存在使得回流区 肉涡结构相ｓ：作用更加剧烈 ，
因而壁面温度也有明显提窝 ． 选取两步后

台阶回辙区 内 ＢＧ
，
ＣＤ 两个壁面 ． ＢＣ 段温度如表 ７所藏 可见不 同飞行裔度下壁温约为来流

温度的 ２ ． ８？４ ． ３倍左右
，
且高度越高 、 温度越高

，

加热的效果越明显 ． ＣＤ 段温度如表 ８ 所示 ，
约

为来流温度的 ４ ． ０？５． ． ３ 倍左右 ． 与只有启 台 阶流动时的温度
（
见表 ５

）
相 比

，
超声速来流／射流相

．
互作用下 Ｂ Ｃ１

，
ＣＤ 的温度比只有后台阶流动时大得多 ，



３２ ２ 上 洛 丈 ｆ挲根 （ 自然科学版 ） 第 ２７ 卷

表 ７ 不 同飞行高度下超声速来流 ／射流相互作用 时的 ＢＣ 段温度

Ｔａｂ ｌ ｅ７Ｔｅｍｐ ｅｒａｔｕｒｅｓｏｆＢＣｓｅｃ ｔ ｉｏｎｏ ｆｓｕｐ ｅｒｓｏｎｉ ｃｆｌｏｗ
／ｊ

ｅｔｆｌｏｗ ｉｎｔ ｅｒａｃ ｔ ｉｏｎａ ｔｄ ｉ ｆ

ｆｅ ｒ ｅｎｔｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉ ｔｕｄｅｓ

序号 Ｈ
／
ｋｍ Ｔ

／
Ｔｏｏ

１ ２ ０ ２ ． ８￣ ４ ． ３

２ ３０ ３ ． ２－ ４ ． ０

３ ５ ０ ４ ． ＣＫ４ ． １

表 ８ 不 同 飞行高度下超声速来流 ／射流共同作用 时的 ＣＤ 段温度

Ｔａｂ ｌ ｅ８Ｔｅｍｐ ｅｒａｔｕｒｅｓｏｆＣＤｓｅｃ ｔ ｉｏｎｏｆｓｕｐ ｅｒｓｏｎｉ ｃｆｉｏｗ
／ｊ

ｅ ｔｆｌｏｗ ｉｎｔ ｅｒａｃ ｔ ｉｏｎａ ｔｄ ｉ ｆ

ｆｅ ｒ ｅｎｔ ｆｌ ｉｇｈｔａｌｔ ｉ ｔｕｄｅｓ

序号 Ｈ
／
ｋｍ Ｔ

／
Ｔ〇〇

１ ２ ０ ４ ． ２￣ ５ ． ３

２ ３０ ４ ． ０￣ ５ ． ３

３ ５ ０ ４ ． ０？ ４ ． ３

３ 结 束 语

本工作分别应用五阶精度 ＷＥＮＯ 格式 、 六阶精度 中心差分格式离散对流项和粘性项
，
时

间积分采用三阶精度 Ｒｕｎｇｅ Ｋｕｔｔ ａ 格式
，
研究了超声速后 台阶流动 、 射流的基本流场结构

，
并

进
一

步研究了超声速来流 ／射流在后 台阶的耦合流动 ，
得到如下研究结果 ．

（

１
丨
在后 台阶流动 的工况中

，
气体经过后 台阶拐角形成一个剪切层

，
剪切层后 台阶之间 的

回流区涡造成 了剪切层 的扰动
，
使剪切层上方形成 了激波 ． 当飞行高度为 ５０ｋｍ 时

，
剪切层 明

显拉长 ．

（
２

）
在只有射流的工况中

，
射流首先经过三角形等速核心区

，
等速核心区外气体膨胀形成

膨胀扇区
，
膨胀扇区外形成拦截激波和射流剪切层 ． 射流剪切层 的水平倾角 随着飞行高度的增

加有小幅增大 ．

（
３

）
在超声速来流 ／射流相互作用 的工况中 ，

射流剪切层和超声速来流剪切层交汇并发生

相互作用
，

形成
一

个混合剪切层 ． 混合剪切层两侧形成两道激波
，

混合剪切层上 由于失稳产生

小激波结构 ． 随着飞行高度的增加
，
射流剪切层明显增大 ．

（
４

）
在超声速来流 ／射流相互作用 的工况中 ，

有可能将射流气体卷入了 两步后 台阶的 回流

区 中
，
对壁面形成显著 的加热 ． 对两个剪切层相互作用 的流场机理 尚不成熟

，

需要在 以后 的工

作中进
一

步研究 ．
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