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文章编号:
基于T-S波谐频共振的超燃进气道
边界层转棙研究

赵俊波
，沈清，张红军，白葵

（中国航天空气动力技术研究院，北京，100074）

摘  要：针对超燃冲压发动机进气道由于激波-边界层干扰引起的边界层分离以及进气道堵塞问题，提出了一种基于T-S波谐频共振原理的进气道边界层控制方法，并通过一种典型的二元进气道风洞试验进行了方法验证。研究结果表明，本文所提出的转捩控制方法能够较好的消除由激波-边界层干扰而引起的边界层分离现象，进而降低边界层分离对进气道性能的不良影响，确保进气道性能。同时说明，在超燃进气道设计过程中，需要充分考虑边界层转捩问题，引入有效的边界层转捩控制方法，以保证发动机的正常工作。
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The boundary transition research of scramjet inlet 
based on the T-S wave syntony
ZHAO Jun-bo, SHEN Qing, ZHANG Hong-jun, BAI Kui
(China Academy of Aerospace Aerodynamics, Beijing, 100074)

Abstract: For the boundary separation and block of the scramjet inlet by the shock wave and boundary interacting, a kind of boundary control method based on the T-S wave syntony principle is presented, and the method is calibrated by the wind tunnel test for a typical 2D inlet. The results of the example showed that the boundary control method could eliminate the boundary separation efficiently, and decrease the negative influence of boundary separation, so the inlet’s capability could be maintained. The research coinstantaneous shows that the boundary transition should be considered, and effective transition method should be adopted to ensure the normal work of the scramjet engine.
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作为超燃冲压发动机的重要部件之一[1][2]，超燃冲压发动机进气道流动十分复杂，主要体现在进气道压缩激波强度大、边界层粘性效应强，激波/边界层干扰效应十分严重。强的激波/边界层干扰效应会导致进气道隔离段入口处的边界层发生分离，该分离区的存在会造成进气道总压恢复系数、流量系数等性能下降，尤其当进气道入口边界层为层流时，分离会十分严重，即使在设计点同样会导致进气道不起动，使得优化设计结果失效。
从美国超燃冲压发动机技术研究重点来看，有两个核心技术，分别是进气道边界层流动控制技术和燃烧室混合增强技术。美国NASA兰利研究中心使用Hyper-X[3][4]模型进行吸气式高超声速飞行器边界层主动和被动控制研究,评估了多种强迫转捩方法的有效性。所熟知的案例就是已经成功用于X-43A马赫数7飞行试验的斜坡式流向涡发生器，取得了较好的转捩效果，解决了低雷诺数情况下的超燃冲压发动机进气道人工转捩问题。2009年3月NASA和美国空军联合成立了国家高超声速科学中心，包括三个分中心，分别在吸气式推进技术、材料和结构、飞行器边界层控制等领域进行预先研究。其中专门成立了层流-湍流转捩研究中心，可见边界层转捩控制在高超声速流动中的重要性。
本文针对超燃冲压发动机进气道边界层转捩问题，将亚谐共振原理引入超燃进气道边界层控制中，提出了一种基于T-S波谐频共振原理的超燃进气道边界层转捩方法。通过对巡航马赫数为6的典型二元进气道模型的风洞实验研究以及与数值计算结果对比发现，该转捩方法能够有效的消除由于激波-边界层干扰而在进气道入口处产生的分离区，从而确保进气道正常起动，并保证进气道性能。

1. 边界层控制方法

1.1边界层控制的重要性
对于采用碳氢燃料、巡航马赫数为6的超燃冲压发动机，通过前体系列斜激波压缩后的进气道隔离段流动马赫数在2.5～3之间，能够获得较好的点火及燃烧效果。在气流减速增压过程中，进气道前体会存在很强的激波-边界层干扰，尤其是外罩反射波与进气道前体的边界层干扰情况最为剧烈。强的激波-边界层干扰会导致进气道隔离段入口处的边界层发生分离，该分离区的存在会在很大程度上降低进气道的总压恢复系数，严重时还会引起进气道堵塞，从而导致发动机停车，如图1。
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图1 进气道流动示意图

Fig.1 Flow state of SCRAMJET inlet
相对层流边界层来说，湍流边界层具有较好的抑制边界层分离的能力，因此超燃进气道边界层控制方法是非常重要的研究课题。
边界层控制方法主要分为两大类：

1. 主动式控制：主要是附加控制机构，对边
界层内的低能流进行抽吸以提高边界层抗分离能力[5]；或采用微孔喷流方式激发边界层转捩[6]；

2. 被动式控制：主要指传统的粗砂带、拌线、
涡流发生器等人工转捩控制方法。

在美国Hyper-X计划研究过程中，就曾对多种被动式边界层控制方法进行系统研究，如粗砂带、圆柱、三棱柱以及流向涡发生器等[7]。图2为X-43A进气道流向涡发生器。
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图2 流向涡发生器

Fig.2 Swept ramp vortex generator
1.2 新型边界层控制方法

沙瑞克（Saric）等研究者提出了亚谐波转捩现象[8][9] ，它的主要特征是其三维结构沿流向的周期是基本二维波的二倍。在中国航天空气动力技术研究院开展可压缩湍流研究过程中也发现，边界层中引入三维谐波或亚谐波可促进混合层三维结构发展，促发或增强转捩。因此，可以尝试将亚谐共振原理引入超燃进气道边界层控制中。 

亚谐共振边界层转捩控制原理为：在适当位置处放置波长为λ的谐波发生器，其波长与该位置处的边界层最不稳定波长相同，在其后2λ处放置波长为2λ的亚谐波发生器。这样造成前方谐波与亚谐波之间发生共振作用，从而猝发转捩。本文将亚谐共振原理引入了超燃进气道边界层转捩控制中，提出了一种基于T-S波谐频共振原理的超燃进气道人工转捩方法，如图3所示。它由谐波发生器和亚谐波发生器（图3中“1”和“2”）组成。特定位置的转捩带波长是最为关键的因素，谐波波长通过线性稳定性理论对特定位置的边界层最不稳定波进行求解[10]。转捩带波长λ及频率f具体的计算公式：波长：
[image: image18.wmf]，频率：
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图3 新型人工转捩方法示意图

Fig.3 Sketch of new transition method
    谐频共振转捩方法有比较突出的优点：
1、原理清晰，结构简单，有利于工程实现；
2、由于迎风尺寸较小，对流场不利干扰小，
对材料要求低。

2. 设计与验证实例

2.1 理论方案设计

基于以上所述设计思想和方法，本文对一种马赫数为6的超燃冲压发动机进气道开展设计工作。为保证研究的针对性，进气道设计针对单点状态进行设计。表1给出了进气道设计目标。

表1 进气道设计目标
Table.1 Scramjet inlet design object
	L（m）
	m（kg/s）
	σ
	Te（K）
	Me

	1.2
	1
	＞0.3
	＞800
	2.5


针对二元进气道的设计方法已经比较成熟[12]。本文采用激波关系式对进气道进行初始的无粘优化设计，并采用数值计算对设计方案的波系位置、边界层厚度等粘性影响因素进行了进一步修正，完成了进气道方案设计。修正的具体要求为：进气道内收缩面产生的三道斜激波交于一点，且经过激波交点汇合后的激波与进气道外罩前缘外侧相切，汇入远场。同时，为尽量减少研究过程中的影响因素，取隔离段为平直构型。    

进气道具体数值计算方法采用雷诺平均的Navier-Stokes(N-S)方程进行流场计算，采用中心有限体积方法对方程进行求解[13]。湍流模型采用k-ω剪切应力输运(SST)模型，计算域则使用结构化网格进行离散化处理。       

2.2 试验模型及方案
风洞测压试验在航天十一院FD-07风洞中进行，该风洞为连续、下吹式常规高超声速风洞，马赫6状态有效工作时间为120秒。试验段来流状态为：Ma=5.95，P0=2.0MPa，T0=475K，单位雷诺数为2×107(1/m)。

试验模型图如图4所示。进气道内表面为上文设计得出，外表面则由平板组成矩形构型。测压模型总长785mm，三楔压缩面长度为450mm，入口截面尺寸高97.95mm×宽81.25mm，出口截面尺寸高15.77mm×宽81.25mm。出口处安装包含三根测压管的总压耙，以测量出口总压。与低速进气道试验不同，超燃进气道在正常启动情况下，进气道出口为超音速流动，总压管前方会产生正激波，因此在与总压耙测压管位置平齐的模型内部上下壁面处安装静压孔测量该位置静压，以便利用所测总压和静压对出口马赫数、流量系数和总压恢复系数进行计算。
采用本文提出的亚谐共振转捩方法对进气道边界层控制方案进行了设计。其中谐波发生器波长为1mm，亚谐波发生器波长倍数取n=2，即波长为2mm，其前缘距谐波前缘为2mm。一般流动转捩的临界雷诺数在0.5×106～2.0×106之间，本次试验取1.0×106处，即谐波发生器前缘距进气道前缘50mm处。转捩带厚度为0.2mm，材质为铝合金。
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图4 进气道模型图
Fig.4 Drawing of inlet model

图5分别给出了测压试验模型，图6给出了边界层转捩控制方案在试验模型上的安装照片。
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图5  进气道测压模型

Fig.5 Inlet model of pressure measure
[image: image8.jpg]



图6 转捩带照片

Fig.6  Photo of transition strip
2.3 试验结果与分析

边界层控制对于保证和提高进气道性能有非常重要的作用。表2给出了进气道理论设计性能和测量性能。可以看出，在未引入边界层控制手段时，进气道堵塞。而引入边界层控制后，风洞试验结果和理论设计结果吻合，且风洞试验所得进气道性能要高于设计性能。同时可以看到，在有人工转捩状态下，进气道流量系数Ф>1，这是由总压耙测量误差造成的。
表2  进气道性能参数
Table.2 Capability parameter of inlet
	状态
	σ
	Φ
	Me

	风洞试验
	有人工转捩
	0.517
	1.06
	2.73

	
	无人工转捩
	0.104
	0.702
	1.12

	理论方案设计
	0.422
	0.98
	2.68


图7、图8给出了风洞试验纹影照片。可以看出，未引边界层控制时进气道入口出现弓形激波，这说明进气道已堵塞；引入边界层控制后，进气道正常起动，且进气道主体3道斜激波沿进气道外罩唇口，向远场延伸，避免了斜波进入进气道内部而引起强的激波－边界层干扰。可见对于超燃进气道，有效的边界层控制手段能够保证进气道设计性能。
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图7 未加转捩带试验纹影
Fig.7 Schlieren of wind tunnel test without strip
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图8 加转捩带的试验纹影
Fig.8 Schlieren of wind tunnel test with strip
图9、图10给出了相应试验状态下进气道对称面壁面压力系数分布曲线。可以看出，未引入边界层控制前，进气道入口附近静压突然升高，可以判断在该处发生了严重的分离，进气道堵塞；引入边界层控制以后，原来的分离区消失，进气道正常起动，其分布规律与数值计算结果吻合的很好。
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在进气道主体壁面静压分布的试验和计算对比曲线中，设计计算所得到外罩反射波及隔离段内反射波与进气道主体交点，基本与试验结果相吻合。在进气道外罩的壁面静压对比曲线中，同样可以看出计算结果与引入边界层控制后的试验结果符合较好。
图9 外罩对称面静压分布对比曲线
Fig.9 Contrast curve of inlet cover wall pressure
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图10 主体对称面静压分布对比曲线
Fig.10 Contrast curve of inlet body wall pressure
由于波后总压为测压试验实测数据，未经任何处理，能够很好的验证设计方案，因此本文将进气道出口压力分布的计算结果转化为正激波波后结果。图11给出了进气道出口对称面位置的波后总压计算结果与试验结果比较。通过比较发现，两者之间的规律性符合很好，且试验值比计算值高，而且其分布曲线更加饱满。
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图11  进气道出口波后总压曲线

Fig.11 Curve of back-shock total pressure of outlet
3. 结论
研究结果表明，本文提出的基于T-S波谐频共
振原理的超燃冲压发动机进气道边界层控制转捩方法，能够较好的消除由于激波边界层干扰而导致的边界层分离，进而确保进气道性能。研究过程中发现，在同样的试验条件下，未施加边界层转捩控制时，进气道由于分离区过大而不能够起动；在施加边界层转捩控制后，有效的消除了分离区，保证了进气道正常气动，且试验结果与理论分析结果符合较好。

由于本文只进行了风洞测压试验研究，因此尚不能够完全说明本文所提出的控制转捩方法促发了进气道边界层的转捩。在下一步工作中，将采用表面热流测量的方法对本文所提出的转捩控制方法进行专门研究，进一步明确该方法的机理以及在不同流动状态下的适用性。
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