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　　摘要　简述在M ∞= 7. 8、R e∞= 3. 5×107öm 气流条件下, 无后掠和后掠压缩拐角及直立

半圆柱前缘舵上游平板干扰区壁面压力脉动测量结果及其分离激波运动特性。
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0　引　言

　　带翼高超声速飞行器作为天地往返的一种运输工具已受到世界各国的关注。为迎

接利用和开发空间资源的高潮, 各科学大国正在加紧探索提高飞行器使用性能、降低运输

费用、增强安全可靠性的先进技术和方法。从飞行器构型来看, 无论是带单垂尾机身与双

三角翼组合体还是无立尾机身与三角翼尖端侧仰组合体, 大部分表面为平面, 其承受气动

载荷能力和结构的固有频率均低于轴对称体。当飞行器再入大气层时, 由于激波和湍流边

界层、激波与激波相互作用, 飞行器周围形成一个含多部位分离的复杂三维流场。在激波

和湍流边界层相互作用局部流场中, 分离激波发生大尺度低频振荡使其表面压力脉动高

达185dB 以上, 而能量相当一部分集中在结构响应频率范围, 无疑给飞行器的安全和使用

寿命造成严重威胁。因此, 了解湍流分离激波运动特性, 认识压力脉动变化规律, 开发实用

控制激波大尺度低频振荡技术已成为当今航天高技术领域气动力研究的一个热点。

　　80年代以来, 许多科学家利用现代瞬态测试技术和高速数据采集系统, 开展了无后掠

和后掠压缩拐角, 钝 (尖)前缘舵激波诱导湍流分离流场压力脉动测量, 并通过信号条件采

样和统计方法分析, 探索其流场的非稳定性和激波振荡机制, 有关详情见Do lling 教授的

综合报导[ 1 ]。遗憾的是该文收集的数据主要是超声速区域 (M ∞≤5) , 对高速飞行器气动和

结构设计有重要使用价值的高超声速领域激波诱导湍流分离的压力脉动数据无从知晓。

为此, 中科院力学所在M ∞= 7. 8、R e∞= 3. 5×107öm 条件下, 开展了高超声速激波诱导湍

流分离的脉动压力测量, 并用条件采样和统计方法, 研究高马赫数下分离激波运动特性和

壁面压力脉动强度及其频谱分布。本文简述其研究内容和取得的成果。

1　实验设备、模型和测试系统

　　实验在中国科学院力学研究所 JF 4B高超声速炮风洞中进行。气流马赫数为7. 8, 单
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位长度雷诺数为3. 5×107öm , 准定常流动时间为20m s。

　　模型由650mm ×300mm 的尖缘平板和可更换的直立半圆柱前缘舵、无后掠和后掠压

缩拐角组成 (图1)。舵高90mm , 长200mm , 前缘直径为10、20mm 和25mm。压缩拐角流向

偏角为35°, 高35mm , 拐角线长260mm , 后掠角 Κ为0, 10°和15°。为阻止平板下方高压气流

对压缩拐角两端流场的干扰, 端面分别附加一片挡板 (后掠时)或二片档板 (无后掠时)。挡

板为后掠60°尖缘翼, 高60mm , 翼前端离拐角线顶点80mm。平板后部有一直径145mm 圆

孔, 用于安装有测试元件的转盘。舵和拐角前端与平板前缘约相距450mm , 当地湍流边界

层厚度 ∆约6mm。

图1　实验模型和分离激波上游影响区主要壁面特征示意图

F ig. 1　Test models and sketch showing key surface features in the upstream

　　　　　　　　　　　　 inf luence reg ion of separation shock

　　压力测量采用美国 Ku lite 公司生产的XCQ - 062- 25A 小型固态压阻传感器, 用硅橡

胶密封齐平安装在测量转盘上, 相邻两传感器中心最小间距为3mm。实验时, 转盘表面与

平板齐平, 测量线与流场分离线垂直。测量信号经高增益放大器放大 (带宽为 DC～

200kH z) 和低通滤波器 (截止频率为100kH z) 滤波后, 用12B it A öD 多通道数据存贮器记

录。采样频率为625kH z, 数据分析长度为7k～ 12k。

2　数据处理方法

　　图2给出M ∞= 7. 8、R e∞= 3. 5×107öm 时, 在平板激波诱导湍流分离区同步采集到

的典型压力脉动信号, 由此可见大幅度低频压力脉动产生、发展及其消失的过程。在分离

激波与湍流边界层相互作用起始区, 瞬态压力曲线出现尖峰状的脉动, 随着相互作用向下

游的推移, 这些尖峰状脉动出现的次数随之增多, 信号呈间歇式, 其瞬态压力值来回在未

扰动的平板表面压力值和分离激波扰动后的高值间跳跃。当湍流边界层的信号在整个时

域全部受扰动以后, 间歇现象消失, 瞬态压力绕一平均值来回随机变化, 脉动幅值的概率

密度函数又变为高斯型。这一结果表明高超声速激波诱导湍流分离的压力脉动是由湍流

脉动和分离激波非定常运动诱发而成。为了从压力脉动信号中得到有意义的结果, 本文采
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用了如下两种数据处理方法。

2. 1　统计方法

　　统计方法是研究随机运动常用的一种方法。激波与湍流边界层相互作用区壁面各点

承受的平均压力 P
-

w 和压力脉动强度 (或者说标准方差) ΡP
2
w 从实测曲线用简单的四则运

算求得, 而功率谱函数 G (f ) 用N u tta ll 法计算[ 2 ]。为了便于不同类型流场的比较, 突出主

频范围, 文中频谱分布以G (f ) f öΡP
2
w～ logf 形式给出。

2. 2　条件采样方法

　　条件采样方法主要用于检测激波运动及其相关的事件。根据 E rengil 和Do lling 设定

的阈值 T = P
-

w 0+ 6ΡP w 0
[ 3 ] , 倘若某测点的压力瞬时值 P w ( t) 大于 T , 认为激波位于该点的

上游, 若瞬时值小于 T , 则认为激波运动到该点的下游, 由此求出分离激波来回穿越每一

测点的时间序列{ ts} (图3)。P
-

w 0和 ΡP w 0分别为无干扰平板平均压力和均方根。将激波运动

经各个测点的时间序列集合成一体, 并由小到大排序, 可得分离激波随 ts 来回运动到各

点的历程 X s ( ts)。为弥补实验空间分辨率的不足, 激波在相邻两个 ts 间的位置借助等速运

动假设用线性插值或外推法确定。

图2　典型压力脉动信号

F ig. 2　Typica l samples of wall pressure

f luctuation signals　　

图3　条件采样方法

F ig. 3　Conditional sampling algor ithm

3　结果与讨论

3. 1　平板上分离激波干扰流场构型

　　M ∞= 7. 8、R e∞= 3. 5×107öm 气流绕35°压缩拐角运动时, 平板湍流边界层在逆压梯

度作用下, 从板面向上卷起, 形成自由剪切层, 在拐角上游的平板上产生一个干扰区。油流

显示表明, Κ= 0°时分离线平行拐角线, 与来流垂直。Κ= 10°和15°时, 拐角顶端分离线发生

弯曲, 但经初始区后, 分离线与拐角线平行, 形成准二维柱形区。直立半圆柱前缘舵平板干

扰区受向下游扩展的马蹄涡控制, 主分离线呈鞍点起始闭式分离形态。随着分离点位置向

下游的推移, 分离线的后掠角 (分离线切线与来流垂直方向的夹角)逐渐加大, 在中心线上

流动具有准二维特性。按照干扰流场的主控因素, 钝舵干扰区可分内区 (前缘区)和外区两

部分。舵前缘直径是控制内区主分离线位置和形状的主要因素, 而外区主分离线受其舵迎

角和自由流马赫数影响[ 4, 5 ]。

3. 2　平板干扰区壁面平均压力和无量纲压力偏差分布
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　　图4分别给出压缩拐角上游柱形干扰区分离线法向和无迎角直立半圆柱前缘舵上游

中心线上的壁面平均压力分布。X 以拐角线或舵前缘为原点。尽管不同物形的流场结构

不尽相同, 但在分离激波影响的起始区域, 平均压力受分离激波大尺度运动的影响均急剧

上升。在35°压缩拐角情况下, 由于干扰距离比较短, 平均压力分布未出现平台区, 拐角上

游邻近区的平均压力随 Κ的增加而减小。若增大压缩拐角流向偏角, 干扰距离加大, 平均

压力分布形成一条“上升一平台一上升”曲线[ 6 ]。在直立半圆柱前缘舵上游中心线上, 压力

分布出现平台, 在 Κ激波三叉点下方, 平均压力下降经谷值再急剧上升, 在再附线达最大

峰值后又下降, 为双峰构型。

图4　平板干扰区壁面平均压力分布

F ig. 4　M ean wall pressure distr ibution s in the in teraction reg ion

　　图5分别给出与图4相对应的无量纲压力标准偏差 ΡP w öP
-

w 分布。在压缩拐角柱形干扰

区内, 由于分离激波的非定常运动, ΡP w öP
-

w 开始急剧上升, 达极大值后下降, 接一平台。Κ

= 0°时, (ΡP w öP
-

w )m ax = 0. 38。随 Κ增加和激波运动区缩小, (ΡP w öP
-

w )m ax下降。直立半圆柱

前缘舵上游中心线上 ΡP w öP
-

w 分布呈双峰, 其峰值随D 和激波运动区长度减小而减小。D

= 25mm 时, (ΡP w öP
-

w )m ax = 0. 4。将本实验结果与A so 和 Gon sa lez 分别在M ∞= 4、5气流

条件下的实测值[ 7、8 ]作一比较, 可以看出 (ΡP w öP
-

w )m ax和 (ΡP w )m axöP ∞随M ∞增加而增大。

图5　平板干扰区无量纲压力标准偏差分布

F ig. 5　D istr ibution s of normalized standard dev iation s of wall pressure in the in teraction reg ion

　　在建立一个普适预测激波运动区最大压力脉动强度方法的研究中, Gon sa lez 和

Do lling 曾利用D eb ieve 和L aCharm e 建立的激波上游和下游压力场与激波运动区压力

脉动方差的关系式[ 9 ]和M ∞= 5时不同类型湍流分离流场中激波运动区 (ΡP w )m ax实测值,

77第1期 王世芬等: 高超声速湍流分离激波运动和压力脉动



得到一个极为简单的估算压力脉动强度的方法, 即 (ΡP w )m ax≈ 0. 5∃P s, ∃P s 定义为分离线

上平均压力与来流静压之差。尽管本实验得到的 (ΡP w )m axö∃P s 为0. 32～ 0. 39, 但作为工程

预算, 激波运动区最大压力脉动标准偏差可按二分之一的平均分离压力升估算。

3. 3　激波运动区壁面压力脉动功率谱

　　功率谱是了解压力脉动能量频率分布和分析飞行器结构对激波运动诱导高强度动态

载荷承受能力的一个重要参量。图6给出35°压缩拐角在 Κ= 0、10°和15°时和直立半圆柱前

缘舵在D = 10、20mm 和25mm 时激波运动区壁面压力脉动功率谱密度, 频率分辨率为

76. 3H z。由图可见, 压力脉动频率为一个宽带, 但大部分能量集中在10kH z 以下。无后掠

压缩拐角高峰在1. 2kH z, 随着后掠角增大, 峰值频率加大, Κ= 15°时最大峰值频率上升到

3. 6kH z。直立半圆柱前缘舵谱峰频率随D 而变, 通常D 越小峰值频率越高。在本实验条

件下, 10mm 厚钝舵最大峰值频率为2. 9kH z, 20mm 钝舵降到1. 2kH z, 25mm 钝舵有点例

外, 除610H z 有一个峰, 2kH z 另有一个高峰, 目前尚未找到一个普适的功率谱密度相关

式。

图6　激波运动区脉动压力功率谱

F ig. 6　Power spectra of f luctuating pressures in the shock motion reg ion

3. 4　分离激波运动特性

　　图7给出用条件采样方法从激波运动区同步采集的壁面压力脉动信号推导出的分离

激波运动历程 X s ( t) 及其概率密度分布。结果表明分离激波绕一平均位置向前向后来回

随机运动, 其运动区长度L i 可用6Ρx s 表征。在本实验条件下, L i 随 Κ增加而减小。Κ= 0°

时, 35°压缩拐角上游激波运动区长度为2. 75∆, Κ= 15°时L i= 1. 93∆。直立半圆柱前缘舵上

游中心线上L i 约为0. 85D。需进一步寻找影响L i 的关键参数。

　　激波运动速度由激波运动距离和所用时间求出 (图8)。在本实验条件下, 各个湍流分

离流场中激波向上游运动速度 (v s) up和向下游运动速度 (v s) dn的平均值均相等, 流场结构

对激波运动速度平均值 v
-

s 影响不明显, 其值在0. 03～ 0. 038v∞间变化 (v∞为来流速度) ,

落到M ∞= 5实验结果散差带中[ 8 ] , 这表明M ∞对激波动力学特性影响不大。

　　图9为激波运动历程的功率谱, 其频谱特性与激波运动区压力脉动的结果十分相似,

这再次表明分离激波振荡是一个大尺度低频运动, 正是这种非定常运动致使压力脉动强

度加大, 出现极大值。
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图7　分离激波历程X s ( t)和概率密度函数

F ig. 7　Separation shock position h istory X s ( t) and its probabil ity den sity function

图8　激波运动速度 v s ( t)

F ig. 8　Shock veloc ity h istory vs ( t)

图9　x s ( t)功率谱

F ig. 9　x s ( t) Power spectra

4　结　论

　　在M ∞= 7. 8、R e∞= 3. 5×107öm 气流条件下, 通过后掠和无后掠压缩拐角及直立半

圆柱前缘舵上游平板干扰区的壁面压力脉动测量、实验数据的条件采样和统计分析, 可得

如下结论:

　　 (1)在高超声速激波诱导湍流分离流场中, 分离激波绕一平均位置向前向后来回随机

运动, 其概率密度为高斯分布。马赫数对无量纲激波运动速度平均值 v
-

söv∞影响不大。

　　 (2)激波运动频率为一宽带, 但能量主要集中在低频。随着激波运动区域长度的减小,

谱峰频率加大。

　　 (3) 在激波运动区中, 脉动压力标准偏差存在一个极大值, 其无量纲最大压力标准偏

差 (ΡP w öP
-

w )m ax或 (ΡP w )m axöP ∞随马赫数增加而加大, 但随激波运动区长度减小而减小。
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SHOCK MOT ION AND W ALL PRESSURE FL UCTUAT ION IN

A HY PERSON IC TURBUL ENT SEPARATED FLOW
W ang Sh ifen　Ren Zh iyuan

In stitute of M echan ics, Chinese Academy of Sc iences, Be ij ing　100080

　　Abstract　T h is paper p resen ts the resu lts of m easu red w all p ressu re fluctua t ion s and

the characterist ic param eters of shock m o tion in the up stream influence reg ion of separa2
t ion shock induced by un sw ep t and sw ep t com p ression ram p s, b lun t f in s w ith a sem i2
cylindrica l lead ing edge under the condit ion of freest ream M ach num ber of 7. 8 and un it

R eyno lds num ber of 3. 5×107öm.

　　Key words　hyperson ic flow ; separa ted flow ; shock w ave and tu rbu len t boundary

layer in teract ion; shock m o tion; w all p ressu re fluctua t ion

大功率壁稳电弧高温气体动力学研究实验室建成

　　根据基地和将来高温气体动力学研究发展的需要, 1997年, 我所成功完成了对原有

高温气体动力学实验装置电源系统的改造工作, 建成了在高温气体研究方面具有更广范

围、更高能力的大功率壁稳电弧高温气体动力学研究实验室。通过此次改造, 以400kW 的

可控硅电源代替原有的67. 5kW 高精密直流电源, 使原等离子体电弧发生器的电流由

100A 扩大到500A , 大大拓宽了我部高温气体研究的范围, 提高了试验测试手段与研究能

力, 对解决真实气体效应的关键技术创造了十分有利条件, 同时也为基地在等离子体研究

领域继续保持领先地位奠定了良好基础。

(CA RDC- 4供稿)　　　　
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