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钝缘舵高超音速湍流分离特性
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TURBULENT SEPARATION FEATURES INDUCED

BY BLUNT FINS IN HYPERSONIC FLOW
Wang Shifen, Wang Yu

( Institute of Mechanics, Academia Sinica, Beijing, 100080)

摘　要　给出由半圆柱前缘舵诱导的高超音速湍流分离的实验结果。实验气流Mach 数为 7. 8,

单位长度 Re 数为 3. 5×107m - 1。结果表明:钝缘舵诱导的湍流分离极不稳定,分离激波出现大

尺度低频振荡, 使壁面压力和热流率无量纲标准偏差在主分离线附近达最大值。Mach 数愈高,

最大无量纲标准偏差值越大。在前缘区前缘直径是控制分离流场尺度和平均壁面压力、热流率

分布的主要参数。
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Abstr act　T his paper presents t he turbulent separ ation featur es induced by blunt fins with a

semicylindrical leading edge in the hypersonic flow. The nominal test condit ions were

freestr eam Mach number of 7. 8 and unit Reynolds number of 3. 5×107m- 1. The r esults show

that turbulent separ ation induced by blunt fins is unsteady and separ ation shock undergoes

la rge-scale low fr equency mot ion. There ar e maximum values of standard deviat ions of wall

pressur e and heat transfer fluct ua tions normalized by the local mean level near the pr imary sep-

arat ion line. T he maximum values ar e found to incr ease with the fr eestream Mach number . T he

leading edge diameter is a dominant paramet er controlling t he separ ation field scale and distr ibu-

tion shape of mean wall pressure and heat tr ansfer in the leading edge region.

Key words　hyper sonic flow 　 sepa rated flow 　 inter actiona l aerodynam ics 　 blunt leading

edges 　 pressur e measurement 　 heat flux

近 20多年来,许多学者已对半圆柱前缘舵诱导的激波与湍流边界层相互作用及其分离

特性进行过广泛研究,但研究的Mach 数主要集中在Ma∞≤ 5区域[ 1, 2]。高超音速实验结果

特别是动态测量的贫乏和高速飞行器的发展对其结果的需求, 促使我们对钝缘舵高超音速

湍流分离特性进行广泛和深入的研究。

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高超音速炮风洞中进行。自由流Mach 数为 7. 8,单

位长度 Re数为 3. 5×107m- 1 ,气流准定常流动时间为 20ms。
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模型由 650mm×300mm的尖缘平板和可更换的直立半圆柱前缘舵组成。舵高 90mm,

长 200mm,前缘直径为 10, 20和 25mm。平板零攻角安装;舵垂直于板面, 与来流分别成 0°,

10°, 20°和 30°迎角;舵前缘与平板前缘相距 450mm,当地湍流边界层厚度约 6mm。图 1给出

模型简图和坐标系。

图 1　实验模型和坐标系

实验用的压力传感器有两类:一类是美国 Kulite 公司的 XCQ-062-25A 小型固态压阻

传感器,用硅橡胶密封齐平地安装在平板上,相邻传感器中心的最小间距为 3mm;另一类是

入口为管状的压阻传感器, 通过紫铜管与平板上的测压孔相连;分别测量分离流场壁面压力

动态特性和平均值。动态测量, 信号经高增益放大器(带宽为 DC-200kHz)放大和低通滤波

器(截止频率为100kHz)滤波;并用12BitA/ D多通道数据存贮器记录(采样速率为 625kHz,

数据分析长度为 7kHz·s)。

实验所用的热流感应元件为条形铂膜电阻温度计。每条膜长 3mm, 宽 0. 3mm,厚亚

Lm;依次排列在宽5mm, 长50mm玻璃衬底上;相邻铂镆间距为2～4mm,膜面与平板齐平。

实验时,用 RC热电模拟网络将铂膜温升转换成热流率。热流率信号采样速率约 78kHz,数

据分析长度为 1. 4kHz·s。

为揭示流场平均特性,选用含钛白粉的硅油,以离散方式在平板表面蜡纸上布点, 获取

干扰区油流流谱。技术细节参见文献[ 3]。

2　 实验结果和讨论

2. 1　表面流动特性

图 2给出Mach 数 7. 8的气流绕舵面迎角为 0°和 30°时在平板上产生的典型油流流谱,

由流谱可确定干扰区主分离线位置。Mach 数对主分离线位置和形状的影响如图 3所示。在

　　　　　图 2　油流流谱图　　　　　　　　　　　　　　图 3　Mach 数对主分离线的影响
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舵前缘区(定义见图 5说明)Mach数影响不大。在Ma∞ = 7. 8时, 钝缘舵上游中心线上的无

量纲分离距离 S /D(S 为主分离线距舵前缘的距离)为 2. 5～2. 6,在Ma∞ = 1. 79～ 2. 50

时, S /D 为 2. 3[ 4] ,两者差别不大; 在远离前缘区处, 主分离线的位置和形状明显随自由流

Mach 数改变。图 4是在给定的Mach 数和舵迎角下,以前缘直径D 对长度无量纲化后得到

的主分离线, 不同前缘直径舵的主分离线位置及形状重合很好。图5为迎角不同时舵的主分

离线,在前缘附近仍有一个区域(舵前缘区)各主分离线重合相重;远离前缘主分离线位置和

形状随迎角而异。

图 4　前缘直径对主分离线的影响　　　　　　　图 5　舵迎角对主分离线的影响

由此可见,钝缘舵诱导的干扰区可分为内区(前缘区)和外两部分。前缘直径 D 是控制

内区尺度的主要参数;外区尺度取决于舵迎角和Mach 数。

图 6　典型壁面信号

2. 2　平板干扰区壁面热流率和压力信号特征

图 6给出 0°迎角钝缘舵上游中心线上干扰区壁面信号

随时间变化的典型曲线。在主分离线上游,壁面热流率和压

力信号均呈间歇式,其瞬时值在未扰平板边界层值和受分离

激波扰动后的高值间跳跃。随着向主分离线靠近,信号中受

扰动成份逐渐增多;主分离线后间歇性消失, 信号全部为激

波扰动后的值。干扰区壁面信号的间歇性表明钝缘舵诱导

的湍流分离是极不稳定的, 分离激波出现大尺度低频振荡。

2. 3　平板干扰区平均热流率和压力分布

钝缘舵上游平板干扰区中心线上的平均热流率和压力

分布曲线(图 7( a)和图 8( a) )十分相似, 特征点位置与油流流谱相关。在主分离线上游0. 5 D

处平均热流率和压力开始上升, 在主再附线上达最大峰值,谷值位置紧靠钝缘舵上游 K波三

叉点下方。图中不同直径钝缘舵所显示的相关性再次证明 D 是舵前缘区分离特性的决定因

素。

平板干扰区非中心线上的平均热流率和压力流向分布随 y/D 和迎角 A改变。y/D < 4

时,流向分布为双峰构型。A一定时随 y/D 增加峰值下降;谷值位置后移, 两峰位置的间距

加宽(图 7( b) )。y/D > 4时第二峰值消失。y/D一定时不同迎角的平均热流和压力的流向

分布在舵前缘区相关(图 8( b) ) ;其下游因受舵面附近再附流场的影响, 第二峰值和谷值的
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图 8　平板干扰区平均压力

( a )中心线上; ( b)非中心线上( y/D = 1. 75)

位置随 A值增大前移,平均热流和压力增大。与油流流谱对照, 主分离线均在平均热流率和

压力起始上升位置与第一峰值位置之间;主再附线紧靠第二峰值的位置。

上述结果表明,钝缘舵平板干扰区平均热流率和压力分布完全受分离流场结构的制约。

2. 4　平板干扰区热流率和压力的标准偏差

由图 9可知,钝缘舵上游平板中心线上无量纲热流率标准偏差 Rqw / q
-
w和压力标准偏差

Rp
w
/ p- w的流向分布也呈双峰构型,但峰值位置与平均量峰值位置截然不同。无量纲标准偏差

起始上升位置在- 3. 1 D 处, 较平均量起始上升位置略靠前些,第一峰值位置在主分离线上

游,约- 2. 7 D 处。由实测的瞬态热流率和压力信号可知, 主分离线附近最大无量纲标准偏

差是分离激波振荡(非定常运动)的必然结果。由于分离激波的这种非定常运动,使中心线上

游平均热流率和压力迅速上升。钝缘舵中心线上热流率和压力无量纲标准差的第二峰值略

低于第一峰值, 位于钝缘舵上游 K波三叉点下方(图 9)。随着向舵前缘靠近,标准偏差和平

均值急剧上升,但其比值即无量纲标准偏差却呈下降趋势。

钝缘舵干扰区非中心线上无量纲标准偏差的分布也有双峰(图 10) ,第一峰在主分离线

附近;第二峰在平均量分布的谷值区。随 y/D增加第二峰值明显下降甚至消失;第一峰值虽
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呈下降趋势但中心线附近变化不大, 并与分离流场共存。

图 9　平板干扰区热流率和压力脉动　　　　　　　　　　　 图 10　干扰区非中心线上热流率脉动

　无量纲标准偏差(中心线上)　　　　　　　　　　　　　　　　无量纲标准偏差( A= 0°)

在激波运动区域,由于壁面热流率和压力标准偏差梯度较大,因此用离散的、有限尺度

的传感器精确确定最大无量纲标准偏差十分困难,尤其是钝缘舵前缘直径较小时。在本文测

试精度范围内 (Rqw / q
-
w) max = 0. 46, ( Rpw / p

-
w) max = 0. 4;略低于同样实验条件下 D = 40mm直

圆柱的结果
[ 5]
。与Aso

[ 6]
在Ma∞ = 4时测得的最大无量纲压力标准偏差相比,本文结果约高

出 1倍, 这表明 (Rp
w
/ p- w) max随Mach数增加而加大。若以分离点处压差 $p s($ p s = p s - p∞ ,

p s 为分离点处压力, p∞为平板无干扰区静压)无量纲化激波运动区中最大压力标准偏差

(Rp
w
) max ,则有 (Rp

w
) max/ $p s = 0. 32 ,低于文献[ 7]的结果, 看来 Gonsalez

[ 7]
给出的预计分离

激波运动区最大压力脉动的公式有待进一步证实和完善。

3　结　论

( 1)钝缘舵诱导的干扰区可分为内区和外区两部分。舵前缘直径是控制内区(前缘区)主

分离线位置、形状和壁面平均热流率、压力分布的主要参数;外区的主分离线、壁面平均热流

率和压力分布还受舵迎角和来流Mach 数影响。在主再附线附近, 平均热流率和压力达最大

值。

( 2)钝缘舵诱导的湍流分离是极不稳定的, 分离激波出现大尺度低频振荡。分离激波的

这种非定常运动使无量纲热流率标准偏差 Rq
w
/ q- w 和压力标准偏差 Rp

w
/ p- w在分离线附近达

最大值。Mach数一定时, 最大无量纲标准偏差通常随 y/D 增加而减小,但中心线附近变化

不大。Mach 数愈高, 最大无量纲标准偏差值愈大。

本文工作得到中国科学院力学所激波管和激波风洞实验室大力支持和帮助,在此表示

感谢。
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学会动态

中国航空学会在京召开第五届常务理事会第四次会议

中国航空学会第五届常务理事会第四次扩大会议于 1996年 6月 4日上午在北京航空

航天大学逸夫科学馆召开。中国航空学会副理事长张彦仲、栾恩杰、陈丹淮、王良旺、夏人伟、

朱剑英,常务理事、秘书长周家骐及常务理事曹传钧、唐乾三、王适存、谢础出席了会议。副理

事长刘元镛、黄得诚及常务理事李钊、傅恒志、田绍奇委派代表出席。

学会副秘书长王玉春、李楠、沈明岐、高景书、段继延、朱淑桃, 在京专业分会主任袁修

干,杨士玮、宋焕成、胡建国、申功勋, 北京航空航天学会理事长刁正邦以及学会办事机构的

有关工作人员列席了会议。中国科协学会部有关同志到会指导。

会议由张彦仲副理事长主持。周家骐秘书长向与会人员传达了中国科协“五大”精神。王

玉春副秘书长向常务理事会汇报了 1995年学会工作、财务状态、1996年学会工作要点和部

分专业分会委员聘任调整、部分团体会员单位申国际航空科学理事会联系会员资格的情况

以及关于中国航空学会“六大”延期召开、“航空学报”经费不足的问题。

会议对各项议程进行了讨论,并通过相应决议如下:

1. 同意 1995年学会工作总结、财务报告及 1996年学会工作要点;

2. 根据各专业分会的申报, 通过对自动控制、复合材料、直升机、航空武器系统、科技情

报、飞行力学及试验实验、飞行技术等七个专业分会的部分成员聘任调整名单;

3. 原则上通过了航空院校、集团公司可以加入国际航空科学理事会( ICAS) ,作为联系

会员。具体哪些单位参加由学会办事机构审定;

4. 鉴于 1998年政府及一些上级领导单位换届,中国航空学会“六大”推迟到 1998年召

开;

5. “航空学报”经费长期亏损,要下决心解决。在学会主办的刊物范围内进行调剂,以丰

补亏。学会办事机构协商, 以获得圆满解决。

(李铁柏)
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