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园弧翼型表面激波边界层干扰

被动控制实验研究
张 瑜 李静美

·

余 申 秦 俭 林

中国科学技术大学管理学院 北京

摘 要

本文内容是在中科院力学所的 激波管风洞中开展的跨声速激波边界层干扰的被动控制实

验研究工作
。

设计加工了能进行二维冀型半模型实验的跨声速实验段
,

获得了可进行实验的流场
。

在
。二 二

,

人了戈 、 范围内
,

在厚度比为 的园弧翼型半模型上
,

对

被动控制现象及其相关的若干因素进行了实验研究
。

结果表明
,

被动控制使得沿模型表面的马赫数

峰值及逆压力梯度明显减小
,

激波减弱
。

这对于飞行器将起到减阻作用
。

用于超
、

跨声速压气机内

激波与边界层干扰的控制
,

将提高压气机的效率和工作的稳定性
。

在激波管风洞中开展激波与边界

层干扰的被动控制研究
,

在国内外尚属首次
。

关 键 词 跨声速流
,

激波边界层干扰
,

被动控制

被动控制研究工作的提出和 已取得的进展

被动控制概念是美国兰利研究中心的 和 博士于 年提出来

的
。

其原理是 在翼面上产生激波的位置布置一段开孔壁面
,

在此开孔壁面下
,

有一

边界层 离流

无被动控制下的具型绕流

边界层 ’ 弱激‘

卜 场辉一 附体流

被动控制下的翼型绕流

图 被动控制概念示意图

个薄空腔
,

见图
。

激波后的高压使减速后的

边界层气体进入空腔
,

从激波前的开孔区进入

波前的低压区
,

使波前边界层增厚
,

改变了波前

的有效几何形状
。

气流在超声速区予先压缩减

速
,

从而减弱了终止正激波的强度
。

这种效应降

低了通过激波的马赫数梯度和压力梯度
,

也使

边界层内的逆压梯度减小
。

这种被动控制减少

了气流通过激波的总压损失
,

抑制了分离的发

生
,

也就减少了飞行器表面所受到的阻力
。

自从

被动控制概念提出后
,

最早由美国伦塞勒理工

学院的 等人进行了实验验证
,

以后

德
、

英
、

日
、

中各国都相继进行这方面的研究
。

美国的 等人在 的跨声速风洞中进行了研究 , 】
。

在实验中

本文曾于 年 月在宁波召开的中国工程热物理学会热机气动热力学学术会议上宣读
。

中国科学院力学研究所 北京
, ,

中国科学院工程热物理研究所 北京
二 中国科学技术大学研究生院 合肥
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得到如下结论 开孔使一道正激波在根部变成了 入激波
。

整个翼面的气流总压

损失减少而升力并不减少
。

空腔深度为 时较 时减阻效果明显
。

激波

下游的当地静压力降低
,

抑制了分离的发生
。

斜激波总是从开孔区的前缘产生的
。

继 铭 之后
,

德国的 和 在 哥廷根的 大型跨声

速风洞中
,

在超临界翼型半模型上进行了研究
,

他们还特别讨论了开缝的情况
。

他们

得到的主要结论是 在强激波干扰区
,

开双缝和开孔都能取得较大的减阻
,

最佳升

阻比 能提高大约
。

开孔和开双缝都提高了发生严重抖振时的马赫数
,

推迟

了分离
,

而开双缝对抑制抖振特别有效
。

英国的 在女王大学的

跨声速风洞中
,

进行了多项实验研究 陈
,

他主要是从开孔方向
、

开孔率
、

开孔分布以

及开孔对压力波动的影响这些方面进行探讨的
。

国内工程热物理所的余申等人在超声速叶栅中进行了被动控制研究 ,
。

在计算分析方面
,

美国的 利用势流理论计算再加入粘性影响
,

计算

和 模型的被动控制效果
,

他们的结论是 近壁激波减弱
,

孔壁

尾缘压力降低
,

压力阶跃幅度变小
,

区域变宽
。

孔壁间流动在 入激波区产生一个球

状隆起
,

但不是分离
。

孔壁上的引射降低 马
,

抽吸升高 马
。

被动控制研究使用的实验设备
实验设备参数

本实验的跨声速装置是利用力学所的 高超声速激波风洞改装而成
。

本实验中用

圆形截面变方形截面过渡段和跨声速实验段代替原激波风洞的喷管段和实验段
。

高压段

长 米
,

低压段长 米
,

中间由夹膜机连接
,

高
、

低压段内径都为 蚕 的圆形通道
。

圆变方过渡段长
,

实验段截面为 的矩形
,

实验段总长为
,

真空罐容积为 “ 。

跨声速实验段

跨声速实验段主要包括通道
、

马赫数调节装置二部分
。

为消除洞壁干扰
,

本实验段的上壁面采用开槽壁板
。

开三条槽
,

中间对称线上的一

条槽可以根据需要堵住
。

当三条槽全开

时
,

开槽率为
。

槽板厚为
,

槽

对称于板的中心线分布
,

两槽之间相距为
,

槽宽为
,

槽从模型前的

倍弦长处一直延长到模型后的 倍弦

长处
。

驻室深度为
,

见图
。

对空腔

内的气体不采用主动抽吸
,

而是让从槽壁

前部排移进空腔的气体从后部自动流出
,

来流马赫数是通过实验段后部的气流门式

调节装置进行调节的
。

吧吧夕二》勺 上沪
口户

二州州
、、 、 叼 、 、 、 、 叨 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 ‘ 、 气 、 、 、 、、

气气气
。

牛牛牛
——仁

图 模型段示意图

实验模型
我们在实验中选取了厚度比为 的二维圆弧翼型的半模型

,

布置在下壁面上
。

实

验中模型攻角都为
,

模型弧长取为
,

宽
。
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由于实验段气流通道截面为 的矩形
,

因此模型的堵塞度为 二
。

本实验厚度比为 的圆弧翼型半模

一一 , ‘ 、 抽

产卞
一

⋯⋯
‘ ’

⋯⋯鑫
图 开孔模型上开孔区示意图

型采用固壁和开孔壁两种形式
。

根据文献中

实验结果以及模型特性预测
,

激波位置大约

在 、 。 之间
,

因此将翼型内空腔

的位置布置在 之间
,

开孔区布

置在 、 之间
,

见示意图
。

顺气

流方向布置 排孔
,

沿气流横向布置 列

孔
,

共 二 个均匀分布孔
。

开孔垂

直于模型当地表面
。

开孔模型考虑到强度因

素
,

壁厚取为
,

实验中空腔的变化采

用铝片粘结密封的方法
,

腔深可以从

到 范围内变化
。

厚度比为 的圆弧翼型半模型
,

开孔的孔径取为
,

开孔率为
。

实验结果分析
整个流场的实验时间约 左右

,

稳定的流场时间约为 、
。

在 人夕份 、
,

、 的范围内
,

在一厚度比为

的圆弧翼型半模型上进行了实验研究
,

比较了采用固壁
、

不同空腔深度的开孔壁的模型

表面马赫数分布变化
。

首先测量了模型为固壁时表面马赫数分布 然后测量了模型采用

开孔壁面
,

孔壁下空腔深为 和 两种情况的表面马赫数分布
,

以及受来流参数

变化的影响
。

图 图 中是开孔壁面模型表面马赫数分布以及与固壁模型表面马赫数分布的比

较结果
。

开孔壁下空腔采用了 和 两种腔深
。

扣加

演

卜
了 ‘

△ △ 开孔

卜﹂﹂门门门石阅了

、丫 人

﹂卫‘卫﹂
八,门

渭

图 开孔壁模型空腔深

时表面 数分布

图 开孔壁模型空腔深

时表面 数分布

人丫

图 固壁表面及开孔壁表面空腔

深 时表面 数分布比较

图 是腔深为 时开孔模型表面的 数分布曲线
。

一条曲线在 之前一直

爬升到峰值 左右
,

然后在 、 之间有一个 数下降区
,

数下降到

左右
,

然后在 、 。之间有个小的上升区
,

达到
,

然后在 、 间

缓慢下降到 左右
,

在 间 下降为亚声速
。

另一来流状态时曲线大致

相似
,

在 之前一直爬升到 左右
,

在 、 之间 略下降到 左
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右
,

在 、 间 上升到 左右
,

然后在 、 之间比较平缓下降
,

在
、 。 之间有一个比较宽的陡降区

。

比较上面两条曲线可以看到在开孔区上 波动地下降
,

但下降量很少
,

一直到开孔

区后才开始有比较明显的 降低
。

这是由于开孔壁面的存在使得波前与波后的流场形

成了回流
,

从开孔壁面前部的孔中出来的气流使超声速流在 之间压缩减速

或通过弱激波减速
。

通过弱斜激波减速后的气流由于曲面形状原因
,

产生膨胀波
,

故在
、 之间又有加速

,

然后又经过弱激波缓慢减速
,

直到开孔区尾部
,

减速到亚声

速
,

但此时因为气流已经过了一个比较宽的减速区
,

减速到比较低的马赫数
,

也就避免

了较强的终止正激波减速
,

最后终止激波也明显后移了
。

在图中的两种状态 △材品 二
,

△
, “ ,

但曲线基本一致
。

这说明

开孔使模型表面 数分布对实验条件下的来流状况变化不敏感
。

图 是空腔深为 时表面 数分布
,

从图中看到两种来流状态下
,

表面 数分

布曲线几近一致
。

在 之前 一直爬升到 一 左右
,

然后 在 、 之

间是缓慢波动地下降
,

在 、 之间 才陡降
,

但此时陡降的幅度已很小了
,

在
、 的区间 数缓降了约

,

但缓降比图 更平缓
,

中间 数降落与上升区

没有图 中那么明显
。

气流在开孔区经过几次弱斜激波或压缩波减速到比较低的 数

才通过较弱的终止激波达到亚声速
,

终止激波也后移
。

图 比较了固壁和腔深 的开孔壁两种情况下的 数分布
,

以观察被动控制作

用
。

在开孔的情况下 分布曲线已没有了 尖峰
,

而波动的 数下降曲线
,

下降区在

间
,

在 之后才降到亚声速
。

而在固壁情况下
,

在 左右上升

到峰值 二 左右
,

在 、 的距离内陡降为亚声速
,

下降区域减少了
,

而下降幅度却大 左右
,

因此激波强多了
。

开孔区的被动控制作用使峰值 。下降了

以上
。

而激波强度下降得更多
。

采用开孔壁时
,

经过终止激波之后
,

气流 数比固

壁时高
,

因此逆压梯度小
。

这是被动控制的一个重要作用
。

结 论
在固壁模型表面马赫数分布规律是典型的

,

与文献中的结果相一致
。

在模型表

面马赫数达到比较高的峰值后发生陡降至亚声速
。

在马赫数达到峰值前没有不规则的波

动
。

这说明现在使用的实验段中产生的流场没有发生堵塞
,

符合实验要求
。

厚度比为 的圆弧翼型半模型采用开孔壁时表面马赫数分布的下降区很宽
,

下降时为波动缓降
,

流动是经过一系列压缩波和弱激波减速
。

最大 降低了约
。

终止激波的位置后移较大
。

取得了很好的被动控制效果
。

同时升力并不减少
。

空腔深度

为 时比 时的被动控制效果稍好一些
,

但不明显
。

采用开孔壁的实验中
,

强激波变成了弱激波
,

气流通过激波的总压损失减少
,

起

到了被动控制减阻的作用
。

要取得更广泛
,

更精确的实验结果
,

需进一步完善实验设备和测试手段
。

上述研究结果不仅应用于外部流动中的减阻
,

而且对超
、

跨声压气机中激波与

边界层干扰的控制
,

也具重要意义 ,
,

它的直接结果将是提高压气机的效率和工作的

稳定性 ‘ 。
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本工作的完成得到力学所八室许多同志支持和帮助
,

在此谨表感谢
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