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摘要 蛤出三维和二维压缩拐角诱导激渡与高超声速层流和湍流边界层相互作用的漉 ， 

场结构和前向压缩表面的热流率分布。实验气波M 数为7．8，单位长度Re数为3．5×10 ／m。培 

果表明：擞技与边界层相互作用能促进边界层转捩。只有基于再附峰值热流卑位置长度舳参考 

互作 压缩拐角 

O 引 舌 

在高速飞行器控制翼防热设计 中，翼面荐附峰值热流率是一个重要的设计参数，因此 

受到广大气动工作者的关注 最近，Simennides等人⋯基于参考焓方法和Bushnell—Wein— 

stein峰值热流率分析模型 ，以平板前缘作翼面边界层的起点，用再附峰值热流率位置 

上层流平板的热流率为无量纲参数，建立了一个可预测层流、转捩和湍流三类分离流再附 

峰值热流率的通用相关式。由于该公式在其推导过程中，仅使用参考焓平板层流和湍流边 

界层热流率公式，对流动十分复杂的转捩分离其可靠性如何，尤其是相关式中“与 LJ参 

数的确定，有待进一步考察与研究。 

本文用光学流场显示和壁面热流率测量，观察二维和三维压缩拐角流中高超声速层 

流和湍流边界层与激渡相互作用流场的结构和前向压缩表面的热流率分布，研究局部来 

流条件 、边界层漉态和压缩拐角几何尺度对分离激波角、分离点和再附点位置的影响，深 

化对分离流场结构的认识，使控制翼再跗峰值热流率的预测更加合理实用 

1 实验设备、模型和测试技术 

实验在中国科学院力学研究所JF 高超声速炮风洞中进行 试验气流"效为7．8，单 

位长度 Re数为3．5×10 ／m，气流准定常时间为20ms 

实验模型分二种：一种是平板和二维压缩拐角，一种是平板和两个并列的呈二次压缩 

的三维拐角(图1)。前者平板长550mm，宽300ram；拐角流向偏角35。，宽Z6Omm，高35ram， 

拐 角前缘 与平板前缘相 距440ram 后者平板长68Omm，宽380ram，拐角 下部 偏角为 

最大展长120ram，弦长1 6．1mm，上部偏角为39．8。，最小展长90．5mm，弦长39，6mm。实验 
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时，外形相同的两个三维拐角对称固定在平板上，拐角前缘与平板前缘相距 284mm，两拐 

二维拐角 

三维拐角 

图 1 实验楼 型 

Fig．1 Test model 

34．7 ，角问最小距离为60mm。x表示以平板 

前缘为起点沿来流方 向的距离 ， 表示从 拐 

角前缘算起沿拐角前向平面中心线方向的距 

离。 

模型表面热涮唪测量采用铂膜电阻温度 

计 ，被测信号经靖 江东华测试技 术开发有 限 

公司生产的传热测量仪，输入到DM一7100瞬 

态记录仪，由 sM一2100信号分析仪处理。 

流场显示采用 640型纹影 仪光学照相， 

以获得分离激波和再附激波的位置 

2 实验结果和讨论 

2 1 来流边界层状态 

边界层流态和转捩位置是影响激波和边 

界层相互作用特性的一个重要因素。要判断 

分离流 的类型，首先必须确定光平板 的边界 

层流态 。大量的实验表明 边界层转捩 的第一 

迹 象是在边界层 中出现不稳定性 ，其后是有 

序破坏，变成随机结构。这一流动特性反映到 

平板边界层转捩区沿流向同步采集到各测点 

热流率脉动信号上(图 2)：在转捩开始，揣流 

猝发，热流率脉动出现尖峰状的信号；随着转捩过程向下游的推移，猝发强度加大，井彤成 

新涡，尖峰信号的大小和频率随之增大，热流率脉动呈间歇式，其瞬时值来回在层流值和 

揣流值问变化；转捩终止，瞬时热流率合并成一高值，间歇性几乎消失。图中横坐标为时 

问，纵坐标为信号输出值，有效实验时间在两虚线之间。 

图 3给出本实验平板中心线上热流率平均值和参考焙方法计算出的平板层流边界层 

和湍流边界层热流率分布。不难看出：在 =7．8、Re =3．5×10 ／m 气流条件下， 

680mm×380mm光平板的边 界层在 一290mm 处开始转捩 ，而在 z=380mm处转捩终 

止，但 550mm×300mm 光平板的边界层转捩位置约前移l60mm，估计是该平板前缘局部 

缺损和壁温略高所致。由此可知本文三维拐角模型研究属于激渡与层流边界层相互作用， 

而二维拐角模型则涉及激波与湍流边界层相互作用 。 

2．2 分离琉场结构 

图 4分别给出用光学显示所获得的三维和二维压缩拐角诱导激波与边界层相互作用 

的流场照片。就波系结构而言，两个流场十分相似，均在分离点和再附点上方形成一分离 

和再附激渡。但就流场属性及其特征尺度而言，因受边界层流态的影响，两个流场又存在 

明显的差别。在三维拐角诱导的分离流场中，分离点上游存在一条近似与平板平行的亮带 

(白线)，这表明来流边界层流动稳定，具有层流特性。但在分离点和再附点之问，这条反映 
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自由剪切层中最大密度梯度位置变化的亮带(白线)不再像纯层流分离为一条等斜率的直 

线L3]，而 出现折转。在分离点邻近下游，由于 ． 

边界层脱体，这条亮带开始随着向拐角的靠 I 

拢逐渐向板外偏斜，但在 约为 175ram处， RI 

亮带略向板面折回，当r大于 201mm，亮带 l 

才以更大的斜率向板外偏斜。根据 chapman I 

给出的由流场阴影照片判断边界层转捩位置 I 

的方法 ，可以确认：在本工况下，分离的剪 RI 

切层在 z一170～201ram 发生转捩，其分离 I 

流场为转捩分离。在二维拐角诱导的分离流 I 

场 中，因分离点上游的边界层早 已发展成湍 

流，抗逆压梯度能力 强，分离距离短，为湍流 

分离流场。 

本实验结果表明，激波与层流边界层相 

互作用不仅能引起边界层分离，而且能促进 

其转捩。与湍流分离相比，转捩分离的分离激 ” 

波角小，分离距离长 。在本实验条件下 ，湍流 

分离和转捩分离的分离激波角可用二维湍流 

和层流分离平台压力相关式进行初步估算。 
R 
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I主l 2 在平板边界展转接区措流向同步采集到 

各酗点的热械串脉冲信号 

Fig 0 Time—history plots of the simL~taaeoasly recorded 

multi—channel streamwise heat transfer fluctua- 

tions in the transition region of nat plates 

2．3 压缩拐角中心线上表面热流率分 

布和再附峰值热流率估算 

从图 5所示本实验所获得的压缩表面中心线上热流率分布可知：热流率开始随着弦 

长的增加迅速上升，达极大值后明显下降，流场为全再跗型，其再跗峰值热流率及其位置 

是局部来流条件、边界层流态和拐角几何参数 函数 。 

根据S eonides再附峰值热流率相关关系式Eli 

／q】一 B(R 三) (户 “3／P1“1) 一 ( ／̂ ) 

其中 口】一0．332p~ ( Tl／T； 1) ‘ “l(日 —H ) 。 

Re 
I
— “1zI扭1， Re： 一 t1]zI扭i， zI； z。+ L + Ll 

p，为普朗特效， 、 和“a为再跗区气流的峰值热蔬 率、峰值压力和速度，p 、P1、T 、 
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“。、 、H，和 H 分别为无干扰平板气流的压力、密度、温度、速度、粘性系数、恢复焙和 

目 

誊 

mm  

舟离溉暂黑臂 圈 5 二堆 和三维 压缩表面中心线上热流率分布 

图 4 分 离流场照片 Fig 5 Heat transfer distribatioas along the 

Fig．4 Separation flowfield photographs venterline oyEr 2D and 3D ramps 

壁焙，上标*为Eckert参考温度下的物理参数。0为分离点距平板前缘距离，L 和厶 分 

别为再附点与分离点、再附点与再附热流率峰值点的距离。对于纯层流分离，n=0、日=l 

和”一0．5，对于转捩或湍流分离，口一(】-3、B一0．072和 ”一O．2。 

图 6 端拐 角对称 分娩——冉跗模型 

F ．6 Separation-- teattachment model in the 

symmetric section for compre*sion col'neF 

目前 ，使用该式 的最大困难是 ‘、厶 和 

L 三个特征参数 尚无一个准确预测方法 。本 

文假设分隔流线 为直线 ，拐角前对称面分离 

— — 再 附模型 为双激 波模 型 (图 6)。 图中 

Mt、̂ 以和 矗̂分别表示平板无 干扰区、分离 

区和再附区气流 吖 数 ， 、 和 分别表示 

分 离气 流，再跗气流和拐角前 向平 面相对来 

流和平板表面的偏转角，口 和 分别表示分 

离激渡角和再附激波角，z。和 分别为分 

离点与平板前缘、拐角前缘 与平板前缘的距 

离 。根据来流条件及光学显示测定的 ‘、口 

和拐角前向平面中心线上热流率分布确定的再跗峰值热流率位置 ： ，用图中所示特征几 

何参数问关系和激波关系式可求出L 、 “P 和 “ ，即得本实验实测的无量纲再附峰值 

热流率 q ·口 ‘／( 3／pln1) (∞／ ) 和相应的 R i。 

将实验结果与 Simeonides相关式(图7)作一比较，不难发现本文数据全落在转捩／湍 

流分离数据带中，这表明双激波模型和 simeonides相关式是一个有效预测再附峰值热流 

率的摸式。本实验再一次证明，只有 R 足够低，激波与层流边界层相互作用才能形成纯 

层流分离，反之为转捩分离。 
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3 结 论’ 

在 M衄=7．8、Re =3．5×10 ／m气流条件下，通过铂膜电阻温度计对平板边界层流 

态的观测 ，二维和三维压缩拐角诱 导激波与 

边界层相互作用流场的显示和热流率分布测 

量，可得如下结论： 

(1)铂膜电阻温度计是观测边界层流态 

的一种有效工具 ，它不仅可 确定边界层转 

捩起始和终止位 置，而且能揭示转捩 的物理 

过程。 

(2)激波与层流边界层相互作用能促进 

边界层转捩。只有胁i足够低，相互作用过程 

才能是纯层流的。 

(3)在全再附分离流中，Simeonides建立 

的无量纲再附峰值热流率与R畦相关关系式 

有其广泛的应用基础，可用于层流、转捩和湍 

流分离的再附峰值热流率工程估算。 
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