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通过求解 Ｎ －

Ｓ 方程的数值方法准确预测高 空滑移流 区次起爆 。 射流直径减 小后所需的起爆时间 更长 ， 似在保证射

高超声速飞 行器气动加热特性时 ， 需要考虑热化学非平衡 效流 的状态的情况下 ， 可 以用 更小的射流直径起爆预混气 。

应和滑移效应 。 将 己有的高温空气化学反应 多组分滑移边 界ｗｑｃｈａｎｃｎ＠ 1 6 3 ． ｃｏｍ

条件推广应用到热化 学非平衡流动 。 以 Ｎ
2
实验 气体条件 下

单锥和中空 圆柱热流测量结果初步验证了 数值方法 。 在化 学Ｍ Ｓ 4 8 1 5ＣＳＴＡＭ 2 0 1 5
－Ａ 2 1

－Ｅ 1 7 8 7

反应现象不 明显的情况下 ， 重点分析 了风洞实验来流振动 非高超音速非平衡流激波脱体距离的理论与数值研 究

平衡效应和模型表面滑移效应的影响 。申 华 ，
温志湧

，
何圣廷

ｌ
ｉ
ｌ
ｉ
ｌｈ
ｙ＠ 1 6 3 ． ｃｏｍ香港ｋ工大▲机械工程系 ，

香港

通过分析在停滞区附近的
一

个有限控制 单元的 质量 守
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－ Ｅ 1 7 8 4恒得到 了适用于整个非平衡流的激波脱体距离的 解析解 。

湍流 － 爆轰 波相互作用 的直接数值模拟研究并且使 用线性函 数和指数 函 数来近似激波层 内的密度 分布

金 台 ， 罗坤 ， 戴琪 ，

樊建人将 无量 纲的激波 脱体距离 与化学反应参数联系起来 。 通过

浙江大学能源清洁利用 国 家重 点实验室 ， 杭 州 3 1 0 0 2 7使 用理 想离解气体 （
ＩＤＧ

） 模型结合 得到 的解析解对实验 中

基于 Ｎａｖｉｅ ｒ－Ｓ ｔｏｋｅｓ 方程和单步化学反应模型 ， 采用 直
？

些重要参数对 激波 脱体距离的影 响进行 了分析 。 最后 用

接数值模拟方法对三维各 向 同 性湍流和爆轰波 的相互作 用自主开 发的基于混合网 格的 ＣＥ／
ＳＥ 代码 ［

5
］ 对该问 题进行

进 行了研究 ， 分别对无湍流脉动 、 涡脉动 、 熵脉动等不同 湍模拟 ， 并与实验和理论进行 了相互的 验证 。

流脉动来流作用下爆轰波的发展进行了计算和 比较分析 。 研ｃｙｗｅｎ＠ｐ
ｏｌｙｕ ．ｅｄｕ ． ｈｋ

究表明 ： 爆轰波的传播呈现 出典型的三波 结构 ，
横波与三波

点的运动与对撞是爆轰波稳定传播的 内在 原因 。 湍流脉动 作Ｍ Ｓ 4 8 1 6Ｃ ＳＴＡＭ 2 0 1 5
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用下三波点的周期性运动和碰撞周期被延长 ， 爆轰波胞格长高超声 速分离 － 再附流动 中峰值热流大 小及其位置的理论

度略微增大 。
三波点碰撞时会产生两个旋转方向相反的涡 ，预测

在涡旋 的卷吸作用下产生未完全反应气团 。 相较于无反应 的方芳 ， 鲍麟

湍流和激波相互作用 ， 湍流和爆轰波相互作用后雷诺应力増中 国科学院大学空气动力 学与生物运动 力学 实验室 ， 北京

强幅值更大 。 不 同来流湍流脉动强度作用 Ｆ爆轰波胞格结构1 〇〇 〇 4 9

变化不大 ， 爆轰波后雷诺应力处于 同
一

个量级 ， 爆轰波后流采用 半解析半数值的方法 ， 求解分离点附近壁流动 （ 内

体 的脉动主 要受到爆轰波三波点碰撞产生 的大尺度漩涡结层 ） 的控制方程 ， 可 以得到再 附点后峰值热流 的大 小和位

构 的影响 。置 ，
可作为

一

种新的再 附热流峰值的理论求解方案 。 该方法
＇
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ｕ ． ｅｄｕ ． ｃｎ用于中等直至大 角度的压缩拐角 流动中 ， 理论得到的热流峰

值 与相应的数值计算结果相符 ， 验证我们给 出 的理论是行之
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－Ｅ 1 7 8 5有 效的 。 最后 ， 该理论与工程广泛采用 的压强 － 热流 比拟关

关于对称双楔三维 马赫杆 的理论研究联式进行了对比 分析 ， 深入探讨 了压强 － 热流具有比拟关系

项高翔
，

王春
， 姜宗林的物理机制 ，

并对 比拟形式做 了验证和改进 。
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提 出 了 

一

种空 间降 维的方法 ， 将三维定常激波与激波Ｍ Ｓ 4 8 1 7ＣＳＴＡＭ 2 0 1 5
－Ａ 2 1
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相互作用 问题转换二维非定常的激波与激波相互作 用 的 问高温真实气体效应对表面压强及摩擦 系数分布 的影响规律

题 。 经过对三维定常和二维非定常双楔模型进行几何关系和研究

物理关系分析 ， 利用激波动力学求 出马赫杆 的强度和位置 。李昭辉 ， 高振勋

4 2 1 5 1 8 6 9 9 ＠ｑｑ
． ｃｏｍ北京航空航天大学国 家计算流体力学实验室 ， 北京 1 0 0 1 9 1

开 展了高超声速流动 中高温真 实气体效应对 飞行器表

ＭＳ 4 8 1 4ＣＳＴＡＭ 2 0 1 5
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－Ｅ 1 7 8 6面压强 、 摩擦 系数分布影响规律的数值模拟研究 。 高超声速

超声速预混气扩张流热射流起爆实验研究平板揣流边界层流动的数值结果 分析表 明 ， 与完全气体模

ｍ ｉｍ ， ｍｍｍ ，型的计算结果相比 ， 变 比热气体模型以及化学非平衡气体模

国防科＿技术 学高超声速冲压发动机技术重点实验室 ， 长型的计算结 果均令平板前缘斜激波角 变小 ， 边界层 内温度 降

＾ 4 1 〇〇 7 3低 ， 波后压力 降低 。 高温真实气体效应导致其表面摩擦 系数

实验研究 了超声速流道 中预 混可燃气 的热 射流起爆过 增大 ： 其 中变比热气体模型令表面摩擦系数 的增幅较大 ， 而

程 。 研究表 明 ： 当 量比 的改变对分离激波和马赫杆后 能量释在此基础上发生的化学反应 却令 表面摩擦 系 数较变 比热
^

放具有重大影响 ，
关系着起爆后的波面是否 能 自持传播 。 降 体模型结果有所 降低 ， 但仍大于完全气体 的结果 。 因此 ， 高

低当量比后起爆难度加大 ， 起爆后发生熄爆 ， 并且在持续热 温气体效应引起表 面摩擦 系 数的增加主 要 是由 于气体 的振

射流作用 下发生二次起爆熄爆 ； 当 量 比升 高后起爆的波面
动能激发而 比热 比随温度变化这

一

物理效应 引起的 。

发生前传 。 来流温度 降低使得起爆形成 的正爆震波高度变ｌ
ｉ
ｎ
ｇ

ｌ ｅｚｉ＠ 1 6 3 ＿？＞ｍ

矮 ， 温度 的 降低有利 于提 高局部爆震燃烧波面抑制 吹除的
能力 ， 增强局部爆震波面的稳定性 。 扩张流道中 不 同 的射流Ｍ Ｓ 4 8 1 8ＣＳＴＡＭ 2 0 1 5

－Ａ 2 1
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位置起爆的效果不 同 ，
射流位置靠前 ， 形成 的正激波面高度关于可压缩流体体积黏性系数 的理论研究

更宽 ， 初始时的分离激波前传较弱 ， 熄爆后不会发生局部二李馨东 ，
胡 宗 民

，
姜宗林
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京 1 0 0 1 9 0超声速流场 中支板尾迹的转捩过程研究

给出 了
一

种含有具体物理意义的
一

般理论公式 ， 对此的刘朝阳 ，
王振国

， 孙 明波
，
汪洪波

计算和 分析表 明 ：
（

1
）
在 3 0 0

？

6 0 0 Ｋ 的温度范围 （
转动弛豫 ）国防科学技术大学高超声速冲压发动机技术重点实验室 ， 长

内 ， 理论结果与分子运动论的结果是接近的 ， 但略高于 3 0 0 Ｋ沙 4 1 0 0 7 3

的实验结果 ， 两种黏性 系数在此温度段 的绝对值相差不大 ；基于 ＮＰＬＳ 和 Ｐ ＩＶ 手段观测 了不同来流马赫数条件下

（
2

） 在 6 0 0￣ 2 5 0 0 Ｋ 的温度范 围 （振动弛豫 ） 内 ， 目 前的理论的尾迹结构 ， 分析 了可压缩性对尾迹涡的影响 ； 进 －步采用

结果显示体积黏性系数 的绝对值远大于动力黏性系数 ， 其原高精度大涡模拟方法模拟支板下游尾迹的转捩过程 ， 探讨 了

因 在于为 了达到流体微 团的热力学平衡 ， 分子振动过程所需诱导尾迹转捩的 内在机制 。 试验结果表明相 同总温总压的超

的碰撞次数高 出 分子转动过程所需碰撞数的 几个数量级 。声速来流 ， 马赫数越高尾迹中湍流涡的尺度越小 ， 尾迹越难

ｌｉｘｉｎｄ ｏｎ
ｇ＠ ｉｍｅ ｃｈ ． ａｃ ． ｃｎ发生转捩 。 基于高精度的数值模拟结果发现后缘剪切层 内的

ＢＶＫ 不稳 定诱 导其 失稳 ， 进而再 附激波的干扰激发 了下游

ＭＳ 4 8 1 9ＣＳＴＡＭ 2 0 1 5
－Ａ2 1

－

Ｅ 1 7 9 1尾迹的 ＫＨ 不稳定过程 ， 促进了 下游尾迹的转捩 。

分子微观热运动对氢氧点火过程 的影响研究ｄｉａｏｙａｎｇｌ ｉｍ ；ｎ＠ 1 6 3ｘＧｍ

杨超
，

孙泉华

中国科学院力学研究所高温气体动力学 国家重点实验室 ， 北ＭＳ 4 8 2 2ＣＳＴＡＭ 2 0 1 5
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京 1 0 0 1 9 0双模态 冲压 发动 机燃烧室 中 自点 火效应对 燃烧 过程 的影响

本研究采用 Ｄ ＳＭＣ 方法和 ＴＣＥ 化学反应模型 ， 模拟氢？开 究

氧混合物 中大量分 子的微观运动和碰撞 。 研究 发现 由于 分王亚男 ， 王振 国 ，
孙 明波 ， 汪洪波

子链式反应和分子 热扩散 的影响 ， 燃烧产物会集 中于局 部国防科学技术大学高超声速冲压发动机技术重点实验室 ，
长

区域 ，
导致初始均匀反应物在点火过程 中 的不均匀 ， 明显影》 4 1 0 0 7 3

响 占火的物理过程以 及宏观 占 火时间 。通过试验验证 了高洽来流条件下 ， 双模态燃烧室氢气／空
￣

 ｑｓｕｎ＠ ｉｍｅｃｈ ａｃ ｃｎ气稳定燃烧过程中 自点 火过程的存在 。 为模拟飞行 马赫数

5 ． 5 和 6 ． 0 ， 燃烧室空气总温分别加热到 1 4 0 0 Ｋ和 1  6 0 0 Ｋ 。

Ｆ 1 7 Ｑ 7等直段燃烧室采用凹腔稳焰 ， 氢气在凹腔上游 1 6 0 ｍｍ 处横

向射流 。 试验采用高速摄影麵 ， 酣采集麵压力麵进

」
特彳卜维分析 ， 關 了流 向 马赫数 、 温度減速分布 。 1  4 0 0 Ｋ

．工况时 ， 火焰在射流尾迹燃烧模式下间歇性的熄火与重燃 ，

1 0 0 1 9 1呈删显隨烧不稳定性 。纖火花出现柳将献的火焰
中国 动 力研九与发展 巾心 ’ 绵阳 6 2 1 0 0 0区上游 ， 为 自点火过程完成产生 。 1  6 0 0 Ｋ 工况时 ， 燃烧呈现
侧采用 量热Ｓ全气体

2
化学非平衡气体模型加 人滑 两种模式 ： 射流模式細腔模式 ， 在麵种模式下 ， 预估 自 点

移边界 条件对升力体 外形在时 ＜

1 行条件 Ｔ 的状态进ｆｒ数Ａ火炮位置均与试验麵 的火焰前雜置相吻合 ， 表明 自点
＿拟 ’

．

研究了 ＋同＿对气动 力特性＿响 ’ 并给出 了 ＋0 火过程会影 响到火焰前锋 的稳定位置。 而稳定燃烧区对流动
关的分析 。

的壅塞作用 ， 使得来流混合气压力 、 温度升高 ，
速度降低 ，

ｊ ｑ
ｘｊｉｕｄ

ｔ＠ 1 2 6 ． ｃｏｍ亦会影 响 到高总温条件下氢气和 空气接触既发生 的 自 点火

过程 。
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