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二维可压缩流动抽吸流量模型及验证

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摘　要：根据超声速与亚声速流动的特征，依据Ｐｒａｎｄｔｌ－Ｍｅｙｅｒ膨胀波理论，根据背压与来流静压确定膨
胀波后的马赫数，获得了质量抽吸流率，并导出了壅塞发生的条件，建立了二维超声速抽吸模型；根据冲量定

理，假定气体从主流区域到抽吸腔流态的变化是由于压差的冲量作用，建立了亚声速抽吸模型，并且进一步

阐述了亚声速抽吸壅塞发生的机制。计算流体力学验证表明亚声速抽吸冲量模型的偏差较大，因此通过数

值拟合模型来描述亚声速抽吸流动。该研究为三维抽吸研究提供了参考。
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　　进气道是高超声速飞行器的重要组成部分，
由唇口处反射激波产生激波边界层干扰现象，形

成一定大小的分离区，在一定的情况下造成进气

道不启动，而抽吸是解决高超声速进气道不启动

的有效手段［１］，能够以较小流量损失有效提升进

气道起动性能。边界层抽吸的物理实质是抽吸掉

部分低速流体，增加高速流体在边界层中的比例。

抽吸质量流率是抽吸装置设计最为关键的因素，

特别是在高超声速进气道的隔离段，抽吸对于尾

部正激波的稳定控制具有重要的作用［２－４］。这是

因为激波前后满足质量守恒关系，正是通过抽吸

流率控制尾部激波的位置，为燃烧室提供均匀稳

定的气流。边界层抽吸带走了一部分质量，会对

燃烧室产生一定的影响，因此对这部分抽吸质量

的准确有效预估需要一个有效的抽吸模型［５］。

Ｈａｒｌｏｆｆ等［６］总结了超声速平板抽吸的各种

经验性模型，这些经验性模型很多都是通过经验

关系确定抽吸孔处的流速来确定抽吸流率模型。

Ｄｏｅｒｆｆｅｒ等［７］通过抽吸孔处的压差确定有效马赫

数，然后按照一维等熵流动的形式建立质量抽吸

流率模型。Ｂｕｎｎａｇ［８］通过观察圆孔抽吸的数值
模拟结果，根据对称面的流场特征，基于膨胀波与

激波理论，建立了圆孔的抽吸流量模型。Ｋｉｍ［９］认
识到了Ｂｕｎｎａｇ模型的不足之处，通过在流量系数
中耦合壁面条件，进一步提高了模型的精度。这

些模型都是在具有边界层、黏性干扰、激波、膨胀

波等复杂流场结构下建立的，很难发现主导抽吸

的核心因素以及相互之间的耦合因素，对于抽吸

流动本质问题的把握不是很清晰。

圆形抽吸孔具有结构对称性，在高超声速飞

行器具一定侧滑角的情况下可以保持流场结构不

至于有大的突变，成为抽吸装置的首选结构。在
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一定的超声速来流条件下，圆孔前缘对于来流具

有不同的后掠角，根据来流在垂直于圆孔边缘方

向的速度分为超声速前缘和亚声速前缘。根据抽

吸孔的尺度与边界层厚度的关系，超声速边界层

抽吸流场结构可以分为三种情况：当边界层厚度

远大于抽吸孔的尺度时，对应亚声速抽吸；当边界

层厚度与抽吸孔的尺度相当时，这是一种临界情

况，具有非线性效用；当边界层厚度远小于抽吸孔

尺度时，以超声速抽吸为主导，边界层对抽吸流率

的影响可以转化为位移厚度对抽吸孔尺度的影

响，进而等效为超声速抽吸。因此无黏亚声速与

超声速抽吸是抽吸研究的基础。

本文从流动的角度，简化复杂的抽吸控制装

置［１０－１２］，针对无黏均匀来流，首先给出超声速抽

吸模型，导出壅塞发生条件，然后给出亚声速抽吸

模型以及壅塞条件和数值拟合结果。

１　超声速抽吸模型

在来流静压、静温和马赫数给定的情况下，超声

速抽吸可以分为两个阶段：一个阶段是随着压比的

降低抽吸流量系数逐渐增大，另一个阶段是当压比

降低到一定的程度的时候，抽吸流量系数不再随压

比的降低而降低，这种现象称为壅塞。抽吸模型应

该准确反应这两个阶段。超声速流动的扰动只能

向流场下游传播，而不能向上游传播，这是超声速

流动的最基本特征。在抽吸孔的小尺度范围内确

定流动结构的依据是Ｐｒａｎｄｔｌ－Ｍｅｙｅｒ膨胀波理论。

１．１　超声速非壅塞抽吸模型

在实验与数值模拟中都可以认识到抽吸是一

种压差驱动的物理现象［７，１３－１４］，抽吸孔处的压力

通过膨胀波使得主流区域的流线偏转并加速。建

立超声速抽吸模型的基本假设是：

１）抽吸孔前缘是超声速流场的扰动点，抽吸
孔处产生膨胀波，扰动沿膨胀波方向传播，膨胀波

后的流线是直线，因此在垂直于流线方向没有压

差，压强等于抽吸孔后的背压。

２）抽吸质量流率主要取决于背压，背压通过
改变抽吸孔处的气流偏转角度进而改变抽吸质量

流率。

３）抽吸孔的深度 ｔ和孔径 Ｌ相比非常小，平
板视为无厚度，即ｔ＝０。

已知来流条件马赫数 Ｍ∞、压力 ｐ∞和温度
Ｔ∞，同时已知抽吸孔处的背压 ｐｂ，γ为气体比热
比，由等熵流动关系［１５］确定抽吸孔处的物理量马

赫数Ｍｂ、温度Ｔｂ和密度ρｂ。

Ｍｂ＝
１＋γ－１２ Ｍ

２
∞

ｐｂ
ｐ( )
∞

γ－１
γ













－１ ２
γ

槡
－１ （１）

ρｂ＝ρ∞
ｐｂ
ｐ( )
∞

１
γ

（２）

Ｔｂ＝Ｔ∞
ｐｂ
ｐ( )
∞

γ－１
γ

（３）

图１为二维抽吸孔流动结构。由图１可知，
膨胀波后流线为直线，对于一定的抽吸孔尺度 Ｌ，
对应于最后一道膨胀波有一个尺度Ｌｅｆｆ，这个尺度
内的气体全部进入抽吸孔。假设最后一道膨胀波

与波后流线的马赫角为μ２，Ｒ为气体常数，则抽吸
质量流率为

ｍ＝ρｂＶｂＬｅｆｆｓｉｎμ２＝ρｂＭｂ γＲＴ槡 ｂＬｅｆｆｓｉｎμ２ （４）

图１　二维抽吸孔流动结构
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ２Ｄｂｌｅｅｄｉｎｇｈｏｌｅ

图１中物理量满足如下关系式
Ｌ

ｓｉｎ（π－μ２）
＝
Ｌｅｆｆ
ｓｉｎθ

（５）

所以由式（４）～（５）有

ｍ＝ρｂＭｂ γＲＴ槡 ｂＬｓｉｎθ （６）
其中，θ为流线偏转角度，由 Ｐｒａｎｄｔｌ－Ｍｅｙｅｒ［１６］关
系得出

θ＝υ（Ｍｂ）－υ（Ｍ∞） （７）
由来流条件与背压通过式（６）可以求出抽吸

孔处的质量流率。

定义流量系数为

Ｑ＝ ｍ
ｍｓｏｎｉｃ

（８）

其中，ｍ为实际抽吸流量，文献［１１］定义 ｍｓｏｎｉｃ为
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式中ｐｔ和Ｔｔ分别为来流总压和总温度，则超声速
抽吸流量系数为

Ｑ＝ １＋γ( )２
－ γ＋１
２（１－γ）
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２( )∞

γ＋１
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其中，Ｍｂ和θ分别由式（１）和式（７）确定。
通过Ｆｌｕｅｎｔ数值模拟结果和模型的对比来验

证模型的有效性。选择来流马赫数 Ｍ∞ ＝２０，通
过改变背压获得不同的流量系数，图２为模型与
数值模拟结果的对比。

图２　超声速抽吸模型验证
Ｆｉｇ．２　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｂｌｅｅｄｍｏｄｅｌ

通过图２可以看出，在高压比的情况下，理论
模型和 Ｆｌｕｅｎｔ数值模拟结果基本一致，但是在低
压比的情况下，模型流量系数随着压比的降低而

降低，没有出现壅塞现象，而数值模拟结果出现了

壅塞现象。

１．２　超声速抽吸壅塞模型

壅塞是超声速扰动不能向上游传播的结果，

确定壅塞发生的条件很关键［１７］。因为在很多情

况下，高超声速进气道中的压力很高，高超声速飞

行器飞行工况下的外界压力很低，抽吸装置往往

是在这种条件下工作。

通过超声速抽吸模型可以很容易地确定壅塞

发生的条件。在来流条件一定的情况下，背压是

确定抽吸质量流率的关键因素。在背压减小到一

定程度时，质量流率有一个极值点，对应抽吸质量

流率的导数为零。用背压对式（６），也即对抽吸
质量流率求导，令其为零，有

ｄｍ
ｄｐｂ
＝０ （１１）

可获得壅塞发生的条件为

Ｍｂｓｉｎθ＝１ （１２）
即
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
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
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其中，θ由式（７）确定。
式（１３）是由超声速抽吸模型获得的壅塞条

件，表明在垂直于抽吸孔入口方向上的马赫数

Ｍ⊥ ＝１的时候壅塞发生，如图 ３所示。类似于
超声速喷管的喉部壅塞，但是和喷管由亚声速

加速到超声速的流动有根本的不同，因为膨胀

波后的流动是超声速的。由式（１２）和图２可以
看出，抽吸壅塞条件仅仅与来流马赫数和压比

有关系，和温度没有关系，对应于抽吸模型的极

值点。

图３　壅塞机理示意图
Ｆｉｇ．３　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｃｈｏｋｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ

１．３　超声速抽吸模型验证

基于以上超声速抽吸模型及其壅塞条件，令

Ｃ＝ １＋γ( )２
－ γ＋１
２（１－γ）

（１４）

α＝１＋γ－１２ Ｍ
２
∞ （１５）

则超声速抽吸流量系数为

Ｑ＝
Ｃα

１＋γ
２（１－γ）Ｍｂ

Ｐｂ
Ｐ( )
∞

γ＋１
２γ

ｓｉｎθ Ｍｂｓｉｎθ≤１

Ｃα
１

２（１－γ）
ｐｂ
ｐ( )
∞

γ＋１
２γ

Ｍｂｓｉｎθ









 ＞１

（１６）

其中，式（１６）第二个表达式中的
ｐｂ
ｐ∞
由以下关系式

确定

Ｍｂｓｉｎ［ν（Ｍｂ）－ν（Ｍ∞）］＝１ （１７）
通过 Ｆｌｕｅｎｔ数值模拟来验证上述流量系数，

数值模拟选择来流马赫数 Ｍ∞ ＝２０，改变背压，
计算结果如图 ４所示。通过流量系数可以看
出，在很宽的压比范围内，抽吸模型与壅塞模型

和数值模拟结果基本一致，说明以压力作为建

立模型的切入点是正确的，体现了抽吸是一种

压力驱动的流动现象，证明抽吸模型的假设是

有效的。

·４７·
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图４　壅塞与非壅塞条件下的流量系数对比验证
Ｆｉｇ．４　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｄｉｓｃｈａｒｇｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｃｈｏｋｉｎｇａｎｄ

ｎｏｃｈｏｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２　亚声速抽吸模型

亚声速流动和超声速流动有着本质的区别，

二者的控制方程不同，分别是椭圆型方程和双曲

型方程，使得亚声速抽吸模型处理起来和超声速

模型有很大不同。

２．１　基于冲量定理的亚声速抽吸模型

基于冲量定理，从另一个角度建立亚声速

抽吸模型。无穷远处均匀来流经过抽吸孔，抽

吸孔处的扰动向流场上游传播，流线会逐渐向

抽吸孔方向偏转，流动结构很复杂。从宏观的

角度考虑，选取一个控制体，认为流动有两种状

态：一种是在主流区域，速度方向平行于抽吸

孔，另一种是经过等熵流动后抽吸腔背压所对

应的状态，这两种状态的差别是由压差产生的

冲量作用。

有如下关系式

ｍ（Ｖｂ－０）＝（ｐ∞ －ｐｂ）Ｌ （１８）
则抽吸质量流率为

ｍ＝
（ｐ∞ －ｐｂ）Ｌ
Ｖｂ

（１９）

其中

Ｖｂ＝Ｍｂ γＲＴ槡 ｂ （２０）
式中 Ｍ∞和 Ｔｂ分别由等熵关系式（１）和式（３）
确定。

由式（１）、式（３）、式（１９）和式（２０）可得出抽
吸有质量流率为

ｍ＝
ｐ∞ １－

ｐｂ
ｐ( )
∞
Ｌ

γＲＴ槡 ∞
ｐｂ
ｐ( )
∞

γ－１
２γ

α
ｐｂ
ｐ( )
∞

γ－１
γ









－１ ２
γ

槡
－１

（２１）
流量系数为

Ｑ＝ ｃ

γ ２
γ槡－１

α
１＋γ
２（１－γ） １－

ｐｂ
ｐ( )
∞

ｐｂ
ｐ( )
∞

γ－１
２γ

１＋γ－１２ Ｍ
２
∞

ｐｂ
ｐ( )
∞

γ－１
γ











槡

－１

（２２）
式（２２）是根据来流条件与背压条件确定的

抽吸质量流率。通过Ｆｌｕｅｎｔ数值模拟验证模型的
有效性，选择均匀来流马赫数 Ｍ∞ ＝０６，对比流
量系数如图５所示。从图５以看出，整体来说模
型比数值模拟结果偏小，模型在中高压比条件下

和数值模拟结果基本一致，在低压比条件下和数

值模拟结果有一定的差距。图６为图５的局部放
大图，由图６可以看出，在低压比条件下流量系数
变化非常小，表明亚声速抽吸也会发生壅塞现象，

这是由于来流为亚声速的情况下，局部可以抽吸

成超声速，但是对于亚声速来说需要很低的压比

条件才可能发生壅塞。冲量模型没有考虑亚声

速情况下抽吸孔对流场的扰动传播特性［１８］。事

实上，抽吸孔处的扰动可以向流场上游传播，扰

动的叠加使得抽吸孔处的压力场近似为正余弦

曲线的形式，因此模型和数值模拟结果具有一

定的偏差。

图５　亚声速抽吸模型验证
Ｆｉｇ．５　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｓｕｂｓｏｎｉｃｂｌｅｅｄｍｏｄｅｌ

·５７·
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图６　流量系数局部特征
Ｆｉｇ．６　Ｌｏｃａｌｆｅａｔｕｒｅｓｏｆｄｉｓｃｈａｒｇｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

从图６可以发现流量系数有极值点，图６数
值模拟结果也可以看出流量系数在一定的背压下

不再变化，这是因为发生了抽吸壅塞。在来流条

件一定的情况下，抽吸质量流率取决于背压，背压

通过改变抽吸孔处的气流偏转角度进而改变抽吸

质量流率。当压比小到一定程度时，抽吸孔处的

气流在局部被抽吸成超声速，马赫数在垂直于抽

吸孔方向上的分量为声速，扰动无法向上游传播，

质量流率不再随压比的减小而改变，这是壅塞现

象的物理机制。

２．２　亚声速抽吸数值拟合

根据冲量定理所得到的抽吸质量流率是假定

流线垂直于抽吸孔，没有考虑亚声速流动中抽吸

孔处的扰动向流场上游传播导致流线在抽吸孔处

的偏转，仅仅考虑了初末两种状态的物理参数，只

是一种宏观描述，而没有考虑流动的微观细节，这

是冲量定理模型产生误差的原因。亚声速来流条

件、抽吸孔前缘和后缘的扰动都可以影响到抽吸

孔处的流动结构。在一定背压下，抽吸孔尺度范

围内局部亚声速可以抽吸为超声速，涉及了跨声

速问题，流场结构发生了本质的变化。从图６可
以看出，与数值模拟结果相比，理论模型值在低压

比时偏小，而在高压比时偏大，模型还有待进一步

的完善。大量的数值模拟与参数分析表明亚声速

抽吸质量流率为

ｍ＝
ｐ∞Ｌ
γＲＴ槡 ∞

ｆ
ｐｂ
ｐ∞
，Ｍ( )∞ （２３）

即在压比和马赫数一定的情况下，质量流率和来

流静压成正比，而和来流温度的平方根成反比。

根据式（９）和式（２３）可知流量系数具有如下
形式

Ｑ＝ ｍ
ｍｓｏｎｉｃ

＝ｆ
ｐｂ
ｐ∞
，Ｍ( )∞ （２４）

Ｗｉｌｌｉｓ等［１４］也曾给出上面的流量系数形式，

表明流量系数与温度无关，称为流量系数的温度

无关性原则。为了求得亚声速来流条件下的流量

系数，本研究进行了大量的 ＣＦＤ数值计算，以获

得的３６组数据为基础，以ｘ＝
ｐｂ
ｐｔ
，ｙ＝Ｍ∞为变量，

进行数值拟合处理，拟合后的流量系数表达式为

Ｑ＝０．７９０９－０．３６７７ｘ＋０．６２５６ｙ＋１．３８９ｘ２－
０．１２８９ｘｙ－２．２２７ｙ２－１．５９３ｘ３－１．１８６ｘ２ｙ－
０．３７３ｘｙ２＋１．０４６ｙ３ （２５）
上式为拟合后的流量系数表达式，是一个关

于压比和来流马赫数的三次多项式。为了检验数

值拟合的准确性与有效性，选取不同的压比与来

流马赫数，将 Ｆｌｕｅｎｔ数值模拟结果与数值拟合结
果进行对比与验证，结果如表１中所示。

数值计算是 Ｆｌｕｅｎｔ基于 Ｅｕｌｅｒ方程的结果，
把计算流体力学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，
ＣＦＤ）计算结果作为标准，可以发现拟合结果和
ＣＦＤ结果基本一致，但是在高压比和高马赫数情
况下，数值拟合结果和 ＣＦＤ计算结果稍有误差。
因为在亚声速情况下，流量系数随压比和马赫的

增加而减小，数据处理时，两个小量的比值由于很

小的舍入误差就会导致流量系数的计算结果有比

较大的误差。总体来说，数值拟合结果达到了一

定的精度，可以作为亚声速抽吸流量系数的经验

模型与数据库。

表１　亚声速抽吸模型验证
Ｔａｂ．１　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｓｕｂｓｏｎｉｃｂｌｅｅｄｍｏｄｅｌ

验证算例 １ ２ ３ ４ ５ ６ ７

静压比ｐｂ／ｐ∞ ０．１ ０．２ ０．３ ０．４ ０．５ ０．６ ０．７

马赫数Ｍ∞ ０．４ ０．７ ０．３５ ０．４５ ０．５ ０．６５ ０．７５

流量系数Ｑｃｆｄ ０．７３１５ ０．４５１５ ０．７１９７ ０．６４４５ ０．５４８７ ０．３８１６ ０．２４４２

流量系数Ｑｆｉｔｔｉｎｇ ０．７２５８ ０．４６３５ ０．７２１３ ０．６３１３ ０．５５７０ ０．３９１４ ０．２６３７

误差／％ －０．７７９２ ２．６５７８ ０．２２２３ －２．０４８１ ２．７５６８ ２．５６８１ ７．９８５３

·６７·
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３　结论

本文根据超声速与亚声速流动的特征建立了

二维抽吸孔模型，确定了壅塞发生时马赫数与压

比满足的关系式，阐述了壅塞发生的物理机制，是

一个基础性的工作，目的在于深刻认识抽吸流动

的物理本质以及抽吸孔处的流动结构与流动特

征，并发掘控制抽吸的关键因素。马赫波后的流

动特征是超声速抽吸模型建立的切入点。亚声速

流场的扰动向全流场传播，使得问题很复杂，但是

仍然遵循基本的物理定律。流量系数的温度无关

性表明在压比和马赫数确定的情况下，流量系数

是不变的，这为抽吸模型在边界层中的进一步应

用带来了很大便利。

抽吸是几何外形约束下的复杂流动。抽吸孔

前缘可分为超声速前缘与亚声速前缘，遵循不同

的抽吸流动机制。具有一定深度的抽吸孔会引入

障碍激波而起到泄流作用，而且膨胀波与障碍激

波会相互干扰。本文从复杂的抽吸装置中提取出

决定抽吸质量流率的参数，建立抽吸质量流率模

型，而把复杂抽吸系统的抽吸质量流率视为抽吸

模型基础上各个因素的叠加后的结果，是为进一

步建立三维圆孔抽吸流量模型奠定基础。下一步

研究中，可以以二维抽吸模型为基础，以正多边形

逼近圆孔，建立超声速三维圆孔抽吸模型。在抽

吸孔具有一定深度的情况下研究压力波的传播与

扰动机制［１９］，建立湍流模式下的抽吸质量流率模

型，研究抽吸对流场品质的影响，特别是抽吸对流

向涡［２０－２１］的演化与发展的影响。
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