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高超音速湍流分离流研究
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中国科学院力学研 究所
,

北京

任
,

态远

仁关键词二 高超音速湍流分离流
,

激波与湍流边界层相互作用
,

分离激波非稳定性
,

壁面压力和

热流率脉动

激波诱导的湍流边界层分离
,

由于其流场结构复杂并具有高度不稳定性
,

目前理论计算

还无法准确模拟
,

因而一直是航空
、

航天和其它许多应用流体力学领域的一个难题
。

航天飞

机和其它高速再入飞行器的表面翼
、

襟
、

进气道入 口等处
,

由于激波与湍流边界层相互作用
,

使物面边界层产生分离一再附
,

引起严重的局部气动加热 而分离激波出现的大尺度低频振

荡
,

不仅产生严重的气动噪声
,

还会引起振动疲劳
,

直接影响飞行器的性能和安全
。

因此
,

选

择飞行器表面若干典型有实际意义的局部激波干扰流场
,

研究它们的流动特性
,

并在一定认

识的基础上建立近似的预测模式和开发实用的控制方法
,

已成为当今航天高技术领域空气动

力学研究的一个热点
。

中国科学院力学研究所高超音速分离流研究组
,

在国家 自然科学基金高技术基金支持下
,

发展了图示技术
,

和瞬态表面压力及热流率测试技术
,

对高速飞行器表面若干典型突出物
,

如

压缩拐角
、

前向台阶和尖 钝 前缘翼等在高超音速绕流中气动加热和气动加载过程
,

进行了

观测 通过对讯号的条件采样和统计分析
,

给出高超音速湍流分离非稳定特性
,

即 分离激

波运动的特征参数
,

干扰流场中最大无量纲压力和热流率标准偏差 并对分离区相干结构进

行分析
,

探讨了激波振荡的起因
。

本项 目的主要研究成果有

在高超音速脉冲型风洞中
,

应用蜡纸存贮技术
,

发展了一种能提供长期保存的可展曲

面全尺度油流谱图的新方法
。

该技术改变传统的做法
,

直接在实验模型表面牢固粘贴一层强

度高
、

不易变形
、

表面经打蜡抛光特殊处理过的薄纸
,

纸上含有指示物的油剂离散点
,

使其

吹风后形成的油流谱图直接在纸上成像 图
。

该方法操作简便
,

图像清晰
,

结果直观
,

其

工效为间断点测量所不及
,

属国际首创
,

已成为高超音速脉冲型风洞研究物面附近复杂流动

的一种有效手段
。

此外
,

在力学所所长择优基金及激波管和激波风洞实验室的大力支持下
,

引用英国

公司生产的
一

型热色液晶
,

在我国脉冲型风洞中首次成功获得尖前缘翼平板干扰区表

面温度分布图 图
,

它充分证实本油流技术显示的结果可靠
。

揭示了尖 钝 前缘翼高超音速干扰流场壁面时均特性

发现尖前缘翼高超音速干扰流场仍由起始区和锥型区两部分组成
,

但上游影响线紧
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靠主分离线
,

其无量纲的初始长度随无粘激波角缓慢减小 而流场中一旦出现二次分离
,

其

分离线随激波强度增加不断向翼前缘扩展
,

无超音速干扰流场中消失再现的现象
。

直立半圆

柱钝前缘翼高超音速干扰流场由内区 前缘区 和外区两部分组成
。

翼前缘直径是控制内区

主分离线的位置和形状
,

控制壁面平均热流率分布和壁面平均压力分布的主要因素 而外区

由翼迎角和 自由流马赫数控制
,

与翼钝度无关
。

证实 了分离线和再附线是成对出现的
,

只是二次分离涡尺度较小
,

以致在低激波强度

卜出现二次分离线几乎掩盖二次再附线的现象
,

化解 了 教授
飞逸所提到的流场油流显示

与拓朴理论间的矛盾
。

给出
·

镇全材“
一

镇
, 。毛

。

分离流场中
,

锥型干扰区内主分离线和再附线位置 与无

粘激波角 陈和迎角 口 的相关式 证实无粘条件是控制锥型区尺度的主要因素
,

而壁面压力和

热流率的峰值与法向马赫数 人么之
。

相关
,

为高超音速数值计算方法的改进和工程预计方法的建

立提供依据
。

拓宽 分离激波非稳定特性研究的马赫数范畴

在 八耘 的高超音速流中
,

首先应用响应快
、

噪声低
、

频带宽的瞬态压力和热流率

测量系统及多通道同步高速采集技术
,

成功获得高马赫数下激波干扰区壁面热流率和压力脉

动变化过程
,

揭示湍流分离是极其不稳定的
,

其分离激波发生大尺度低频振荡
。

运用条件采样和统计分析方法
,

给出 几了口 一 条件下分离激波运动的特征参数
,

和

干扰区最大无量纲压力与热流率标准偏差
,

揭示其偏差随马赫数的升高而加大
。

这些结果拓

宽了分离激波非稳定特性研究范畴
,

使国际上分离激波非稳定性现象观测和定量分析的马赫

数范围从 提高到
。

通过激波运动区干扰热流率和压力的变化
,

论证了分离激波的根部不是单波
,

而是

束压缩波
,

其干扰强度随间歇因子增加而加大
。

论证分离激波振荡的起因

用 条件采样技术
,

分别检测二维压缩拐角上游平板来流边界层和分离区壁面

压力脉动所包含的大幅度扰动的频率和强度
,

发现这两个区域均存在大尺度相
止

干结构
,

其频

率近似等于激波振荡零交叉频率
。 ,

但分离区内扰动幅值明显高于来流
。

激波运动区域长度

和分离区扰动幅值随拐角增加而加大的事实表明 激波振荡的直接原因是分离区的相干结构
,

其控制因素是来流湍流边界层和逆压梯度
。

即激波的非稳定性来源于湍流边界层
,

逆压梯度

对放大分离区相干结构的幅值起重要作用
。

这为抑制激波大尺度低频振荡指出了方向
。

将激波运动区同步采集到的壁面压力信号推算出的激波运动速度
、

和根部位置

历程
、 ,

分别与分离激波两边瞬时压力比
,

和分离线下游邻近点的壁面压力 尸
。

相

关
,

发现均在负延滞时间呈现负高峰相关模式
,

但最大相关系数的幅值和峰带宽度
,

后者明显

低于前者
,

进一步证明了激波大尺度低频振荡的起因主要是分离泡的膨胀和收缩
。

上述激波非稳定性研究成果已得到国际同行的关注和重视
,

被 和 。川 教授撰

写的综述文章 ’
·

」所引用
,

并被 《 》
,

《 》
,

《 、 、 卜

》
,

《 》和 《卜
,

中 , ,、 , 〕「 ,
·

, 月 川
, , ,。 , ,

’ 》收载
。

鉴 于当前空气动力学和航天高技术的发展
,

需进 一步开展如下工作

拼
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加强分离流场结构与分离流场尺度和激波运动区尺度间关系的研究
,

探索脉动压力

的变化规律
,

建立一个工程预测脉动幅值和功率谱的模式
。

开发实用的控制流场非稳定性
,

特别是激波大尺度低频运动的方法
。

发展新的实验技术
,

尤其是非接触测量技术 壁面与空间
、

时均与瞬态
,

对流场的

非稳定性进行更广泛的研究
,

以求对流动的物理本质有更多的了解
。

发展现代非定常流场的计算方法
。

一
人勿

一
入人

平板表而

拍 创 平板表面 干扰 大

图 油流谱图 图 液晶热图
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