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摘 � � � 要: 为研究流向涡与斜激波相互作用在超声速燃烧中的应用, 进行了由翼产生的流向涡与楔块产

生的二维斜激波相互作用的燃烧室冷流试验研究. 在不同激波强度下, 纹影仪捕捉到了强、中、弱不同的涡/

波作用现象.仿真与试验结果符合得较好. 试验结果表明:对马赫数为 2. 3 流场, 在翼攻角 10�时, 能产生强流

向涡,此工况下, 锲角越大,涡/波作用越强.仿真结果表明: 马赫数对涡/波作用影响较大,总压影响不明显, 总

温可影响亚声速回流区的尺寸.
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Abstract: An exper imental study o f the interaction between supersonic st reamwise vo r�
tex and tw o�dimensional oblique shock w as conducted to invest igate the applicat ion of vo r�
tex / oblique shock interact ion in supersonic combustion. The st rong / moderate/ w eak inter ac�
t ions at dif ferent shock st rengths w ere obser ved in the experiment using color�schlier en
method. T he number ical results ag ree w ith the experiments. Exper imental results show

that , for the case of Ma= 2. 3, 10 degrees w ing at tack angle, v ortex is st rong, and as w edge

compress angle incr eases the vortex/ oblique shock inter act ion changes from w eak to str ong

interact ion. Number ical results indicate that for the same w ing and w edge situation, M ach

number has st rong inf luence on vortex/ shock w ave interaction. Total temper ature can affect

the size of the bubble shock. T he ef fect of total pressure is neglectable.
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� � 超声速燃烧室火焰稳定技术是超燃冲压发动

机的关键技术之一. 针对超燃燃烧室流场超声速

的特点,为了在有限的时间和空间内获得尽可能

高的燃料燃烧效率, 各国学者提出了凹槽、支板、

后台阶等火焰稳定装置.上世纪 90年代末,俄罗

斯学者 Sabel[ 1] 提出将强涡/波作用应用到超燃燃

烧室,作为增强掺混、稳定火焰的措施. Sabel通

过翼尖涡与正激波作用,实现了气泡雾化煤油的

自点火和稳定燃烧.

与普遍采用的凹槽火焰稳定方式相比, 涡/波



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 25 卷

作用火焰稳定方式可方便的调整火焰稳定区位

置,利于壁面冷却通道排布.而与支板火焰稳定方

式相比其燃料掺混效果更好.

作为一种常见的飞机外流场现象,国内外学

者对涡/波作用进行了大量的试验和数值仿真研

究[ 1�14] .但大部分试验都以模拟外流为目的,在相

对于试验件大得多的风洞中进行, 与燃烧室中受

限环境不一致, Sabel的试验实际也是在超燃直

联台燃烧室外的超声速气流中进行的. 作为对超

燃冲压发动机火焰稳定器的研究, Sabel的试验

存在两方面的不足: 一是与流向涡作用的是正激

波,这在超燃燃烧室中是难以接受的;另一方面就

是上述试验环境的区别.本文目的是设计一种流

向涡与斜激波发生强相互作用的火焰稳定装置并

研究其在超燃燃烧室内的流场特性.

1 � 试验设备

1. 1 � 直联式超燃试验台

� � 本试验在北京航空航天大学直联式超燃试验
台上进行, 它主要由空气加热器、拉法尔喷管、超

燃燃烧室等组成. 空气加热器作用是提供高温空

气,加热后的空气通过拉法尔喷管进行膨胀加速,

用以模拟飞行高度 30 km,飞行马赫数为 6时,超

燃冲压发动机燃烧室入口气流条件. 考虑到不锈

钢翼的烧蚀问题,本文试验未点燃加热器,仅通入

冷空气.拉法尔喷管出口的燃气总温约 300K,总

压 0. 9MPa, 核心区马赫数约为 2. 0. 超声速燃烧

室由四部分组成: 隔离段、一段、二段和三段燃烧

室.燃烧室采用单边扩张结构, 全长 1 500mm, 入

口截面尺寸为 54 mm(高)  32mm(宽) , 燃烧室

一段和三段分别有 5�和 3�的扩张角, 本文试验为

了避免壅塞,拆掉了二段燃烧室,将一段三段直接

连接,如图 1所示.试验观测区在三段燃烧室,侧

壁安装翼及锲块,分别用于产生流向涡和斜激波,

同时通过侧壁观察窗,用纹影仪对流场进行观测.

图 1� 超声速燃烧室结构示意图

F ig . 1 � Sketch of the experiment model combustor

相机采用 Cannon EOS 20D,曝光时间为 1/ 2000s.

1. 2 � 涡、波生成器

� � 涡发生器采用有限翼展模型, 如图 2所示,横

截面是菱形,弦长 50mm, 展长 15mm ,最大厚度

7. 0mm, 攻角可调. 流场中的二维斜激波由横贯

在燃烧室中的锲块产生, 锲块自身倾角为 20�, 与

来流夹角可调.图 3 是涡发生器和锲块安装在侧

壁基体上的实物图.

图 2� 涡发生器结构图

F ig. 2� Vortex generato r

图 3 � 涡发生器和锲块安装实物图

Fig. 3� P icture of v or tex gener ator and wedge

2 � 试验设置

2. 1 � 试验工况

� � 试验观测段为超燃燃烧室三段. 加热器出口

马赫数为 2. 0,雷诺数 R e约为 1. 4  109 . 气流经

过燃烧室一段、三段扩张加速后,实际上试验观测

位置马赫数已大于 2. 0, 经对纹影图片锲角与激

波角的大小测量后, 计算出涡/波作用区域自由流

马赫数为 2. 3.

2. 2 � 翼攻角及锲块锲角对涡/波作用的影响

� � 试验中通过改变翼攻角和锲块锲角可以获得
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不同强度的流向涡和斜激波. 应该说明的是本文

没有对翼和锲块角度变化的所有工况进行试验,

经试验观察, 对应于超燃燃烧室内马赫数为 2. 3

流场,翼攻角 10�左右, 产生的涡最强, 因此本文

试验均将翼攻角取为 10�, 仅通过改变锲角获得

不同强度的斜激波, 实现不同强度的流向涡/激波

相互作用.

3 � 数值仿真

3. 1 � 控制方程和计算格式

� � 本文通过求解稳态三维可压缩雷诺时均Navi�
er�Stokes( N�S)方程模拟涡/波作用的流场. 计算区

域与燃烧室三段尺寸对应,上壁面扩张角为 3�.半

展翼的翼尖到锲块的距离为 60mm.在产生涡和激

波的地方进行局部加密,网格总数 70万,中心主流

区加密流场网格尺寸为 �X= 0. 94mm, �Y= 0. 033

mm, �Z= 0. 33mm,根据文献[ 1]的结论,该尺度的

网格足以捕捉到清晰的涡/波作用流场细节. 本文

进行了翼攻角 10�,不同锲角及来流工况的计算. 空

间离散采用二阶迎风通量差分分裂格式;隐式耦合

求解方程组;湍流模型参考文献[ 15]的研究结果,

选取标准 k��两方程模型.

3. 2 � 边界条件

� � 1) 入口条件: 本文进行了多种来流条件的计

算,具体参数见表 1.

2) 出口条件: 外推获得出口条件.

3) 壁面条件: 采用无滑移壁面条件, 满足绝

热和零压力梯度条件.

表 1� 计算参数

Table 1 � Computational parameters of model combustor

参数
算例

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

p * / M Pa 0. 9 1. 2 1. 75 1. 75 1. 75 1. 75 1. 75 1. 75 0. 9 0. 9

T * / K 300 300 300 500 600 2000 2 000 2 000 300 300

Ma 2. 3 2. 3 2. 3 2. 3 2. 3 2. 3 2. 5 2. 1 2. 3 2. 3

锲角/ (�) 25 25 25 25 25 25 25 25 21 23

4 � 结果及分析

4. 1 � 翼尖涡的形成及涡/波作用原理

� � 涡/波作用是飞机外流研究中的一个经典问

题.当飞机以一定迎角进行超声速飞行时,在机翼

上翼面形成低压区, 下翼面形成高压区.压差导致

流经下翼面的气流会力图绕过翼尖达到上翼面,

使机翼上下表面流线发生偏转并在翼尖形成一个

流向集中涡,此即为翼尖涡.该涡与飞机尾翼产生

的斜激波作用后,会对飞机的性能有一定影响.这

种作用的强弱受涡强度、激波强度、雷诺数等参数

的影响.各参数条件合适的情况下,流向涡与激波

将形成强相互作用, 出现涡破碎现象并在作用区

域形成滞止点及亚声速回流区.这种涡/波强相互

作用现象,是一个复杂的非稳态过程,其气体动力

学过程可简述如下: 经翼产生的流向涡结构, 涡核

中心压力及密度低于周围自由流, 当它到达斜激

波波面时,由于斜激波对气体的压缩作用,在涡刚

接触激波时刻, 流向涡内外气流压力以相同比例

上升,涡与激波碰撞后, 流向涡稳定性受到影响,

若此时涡与激波的强度合适, 激波将严重破坏涡

结构导致流向涡在波后破碎, 此时涡核对应的波

后压力低于自由流的波后压力, 而能保持这一压

差稳定存在的流向涡结构又已不复存在,波后高

压处流体迅速向涡核波后的低压区挤压,导致该

处压力上升,激波强度增大,涡核处斜激波随着波

后压力上升逐渐变为正激波, 甚至在波后出现滞

止点及回流现象,这便是泡状激波的形成过程.同

样的,滞止点和回流区形成后,泡状激波也对斜激

波构成了影响,它使斜激波波后压力上升,有时甚

至能将原先的弱斜激波变成强斜激波.

本文试验用彩色纹影仪捕捉到了清晰的涡/

波作用.图 4( a) ~ ( d)显示了试验拍摄到的单纯

斜激波(无涡/波作用)、涡/波弱作用、中等强度作

用及强相互作用图片.

需要说明的是, 由于泡状涡破裂的非定常性,

纹影拍摄的图片不够清晰.为了捕捉到清晰的泡

状激波边界需调小曝光时间, 这一措施导致存在

涡波作用的纹影图片曝光度不足、亮度降低.

4. 2 � 弱作用及中等作用

� � 文献[ 3]中将流向涡与斜激波的相互作用分
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成了 3个等级: 弱相互作用;中等作用和强相互作

用.流向涡和斜激波的弱相互作用的特征是: 斜激

波波面发生微弱变形, 作用后流向涡保持超声速

流动,并且涡核保持集中.

图 4 � 涡/波作用纹影图片

Fig. 4 � Schlier en pictures of v or tex / oblique

shock interaction

试验在锲角小于 21. 5�时, 观测到了流向涡

与斜激波的弱相互作用.图 4( b)为锲角 21�时拍

到的纹影图片. 从图中可以看出,流向涡与激波作

用后,斜激波只是微弱变形.

流向涡和斜激波的中等作用是指作用后没有

出现滞止点及回流区, 但作用使斜激波和涡发生

较大变形,激波后出现一个亚声速区.流向涡和斜

激波发生中等作用时会改变流向涡的结构,原来

的一个集中涡变成两个相反旋转的涡. 由于中等

强度相互作用在本文的试验光路(横向穿越流场)

下很难辨别, 因此, 本文将涡/波作用由明显的弱

作用到明显的强相互作用之间的过渡状态认为是

中等作用状态.认为试验在锲角 21. 5�~ 23�时观

测到的流向涡与激波的作用为中等强度相互作

用, 见图 4( c) .数值仿真工作进行了相应的锲角

图 5 � 算例 9 作用中心截面 Ma 等值线图

( Z= 0. 004m)

F ig. 5� M ach number fo r case 9 on inter action

center plane (Z= 0. 004m)

图 6 � 算例 10 作用中心截面 Ma 等值线图

( Z= 0. 004m)

Fig. 6� Mach number fo r case 10 on int eraction

center plane (Z= 0. 004m)
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21�, 23�, 25�工况的模拟. 图 5和图 6分别为锲角

21�和 23�工况涡/波作用中心 Z 截面的 Ma 等值

线图,从图 5中可以看出斜激波结构未发生大的

变化.与纹影图对比,此计算工况较好的模拟出了

试验结果,涡/波作用仅使得斜激波与涡接触处出

现了微弱的变形,波后流场未出现亚声速区域.图

6中涡/波作用有所增强, 在涡、波接触后, 出现了

一个亚声速区域,此处马赫数最低值为 0. 4,但未

出现滞止点,符合涡/波中等强度作用的特征.

4. 3 � 强作用

� � 本文着重对强相互作用进行研究. 流向涡和

斜激波的强相互作用有 3个流场特性: 在涡轴上

出现驻点,涡核急剧膨胀破碎并形成亚声速回流

区.图 7是流向涡和斜激波强相互作用的示意图,

图中 BS表示泡状激波, OS 表示斜激波, T S表示

发射激波, SS表示分离面, EF 表示膨胀波系.

图 7� 流向涡和斜激波产生强相互作用的流场示意图[5]

F ig . 7 � Sketch of v ort ex / oblique shock

st rong interaction[ 5]

试验在锲角 23�~ 27�范围内观测到了流向涡

和斜激波的强相互作用, 当锲角大于 27�后锲块

前出现了脱体正激波, 已不符合超燃燃烧室的超

声速流场特性, 本文不再作进一步研究. 图 4( d)

为锲角 25�时, 试验拍到的纹影图. 从图中可见,

流向涡与斜激波产生了强相互作用, 一个泡状激

波形成于涡与激波接触面. 其流场结构与图 7极

其相似.

锲角 25�工况的数值仿真结果模拟出了涡/

波强相互作用, 计算获得的流场涡量沿流线发展

情况及产生的涡/波作用几个关键截面流场示于

图 8和图 9.

通过图 8显示的流道中涡量分布可清楚地看

到,超声速气流流经翼后形成的一个稳定的流向

涡及其在下游经历变形、破碎的发展过程.

图 8� 超燃室沿流向各截面的计算涡量图

F ig. 8� Vorticity magnitude contours on the cro ss�

sectional planes o f the super sonic combusto r

图 9截取了涡/波作用流场发展的 4个关键

截面. X= 0. 136m 截面显示了翼尖产生的稳定的

流向涡,在 X = 0. 138m 流场截面显示由于激波

对涡的作用, 流向涡开始变形,涡核处速度下降;

X= 0. 145m 处涡波作用使涡核破碎,形成亚声速

回流区; X = 0. 17m 涡波作用结束, 亚声速区消

失,流场恢复为超声速.

从图 9的 Ma分布还可以看出,在涡波作用

后产生的亚声速区, 其最低马赫数已经接近零,即

出现了气流滞止点. 发生这样的强相互作用是因

为涡轴较小的速度无法维持斜激波前后的压力梯

度导致的.

与试验结果对比后,可以看出 21�和 23�锲角
算例较好的模拟出了试验获得的弱和中等强度作

用,所有 25�工况算例均模拟出了强作用,只是从

泡状激波形状及斜激波激波角大小来看,数值模

拟结果与试验结果相比涡/波作用强度偏弱.从激

波角大小来看, 试验时锲角 25�涡/波作用为强作

用,并且锲块产生的斜激波为强斜激波.而数值仿

真结果中,连接泡状激波与锲块的激波仍然是弱

斜激波.

分析认为,强相互作用的数值模拟和试验结

果出现上述差异,原因可能有二: ! 翼尖涡生成的

计算结果与真实结果有一定出入; ∀ 入口条件未
能精确模拟试验段壁面附面层厚度, 导致试验段

对壁面反射的激波模拟不准.

4. 4 来流马赫数、总温及总压对涡/波作用的影响

� � 对于飞行马赫数为 6的超燃冲压发动机典型

工作状态,其燃烧室入口马赫数为 2. 0左右,总温
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图 9� 几个关键截面的计算马赫数和流线图

F ig . 9 � Mach number and streamlines on the critical planes

约为 1900K,总压约为 1. 8M Pa.当直联台加热器

点火时,可实现以上入口条件.考虑到本文进行的

冷流试验未点燃加热器, 总温、总压参数偏差较

大.因此本文通过数值模拟进一步研究了来流总

温,总压及马赫数对涡/波作用的影响.

计算几何模型采用试验中捕捉到涡/波强作

用的工况,即翼攻角 10�,锲角 25�, 分别研究了马

赫数,总温,总压对涡/波作用强度的影响.

虽然文献[ 8]认为涡/波作用强度几乎不受来

流马赫数变化的影响,但是实际流动中,翼尖产生

的流向涡强度及锲块产生的斜激波强度都是与来

流马赫数有关的,因此有必要就马赫数对涡/波作

用的影响进行进一步研究.

算例 6~ 8结果显示,对于所选定的翼及锲角

方案,在 Ma= 2. 3时,获得的涡/波作用最强, 而

随着 Ma偏离该值,涡/波作用迅速变弱,对于来

图 10 � 算例 7 作用中心截面 Ma 等值线图

( Z= 0. 004m)

Fig. 10 � Mach number for case 7 on int eraction

center plane (Z= 0. 004m)

2122



� 第 9 期 韦宝禧等: 流向涡与斜激波相互作用的试验研究和数值模拟

流 Ma = 2. 5的工况 (见图 10) ,波后已不存在亚

声速气流,涡/波作用退化为弱相互作用.图 11显

示了算例 8计算结果,与算例 6相比(图 13)泡状

激波也明显变小.

图 11 � 算例 8 作用中心截面 Ma 等值线图

( Z= 0. 004m)

Fig. 11 � Mach number for case 8 on int eraction

center plane (Z= 0. 004m)

分析认为马赫数主要从两个方面对涡/波作

用产生影响:一方面,对于同一攻角的翼, 不同来

流马赫数对涡的强度有一定影响, 从涡核与涡外

密度比看,Ma= 2. 3时涡强度最大(  / # = 0. 4) ,

相比之下, Ma= 2. 1 及 2. 5工况涡强度较弱, 密

度比  / # 均为 0. 5. 另一方面, 对于同一锲角, 不

同来流马赫数形成的斜激波强度也不同,马赫数

为 2. 5工况激波太弱.马赫数为 2. 1工况,虽然锲

块产生的激波已接近正激波, 但由于流向涡强度

不够也未能形成强的涡/波作用.

仿真结果显示, 在涡、波强度满足强作用条件

时,总温变化不会改变涡/波强相互作用的性质,

在本文进行的 300~ 2 000K总温范围内, 均能观

察到滞止点和回流区,流场特征满足涡/波强作用

的定义. 但是对于来流总压 1. 75M Pa、马赫数为

2. 3工况,发现在总温 500~ 600K之间存在一个

临界点,总温在该临界点以上时,泡状激波与锲块

之间的斜激波为强斜激波,该临界点以下则为弱

斜激波.因为激波强度影响着涡/波作用的强度,

因此,当总温大于该临界点时, 涡/波作用也得到

了相应的增强, 体现在泡状激波及亚声速回流区

尺寸的变大.图 12和图 13分别显示的是来流总

温 500K和 2 000K, 涡/波作用中心截面 Ma分布

图.图 13的泡状激波尺寸明显大于图 12. 算例

1~ 3的结果显示,来流总压的变化对涡/波作用几

乎没有影响.

图 12 � 算例 4 作用中心截面 Ma 等值线图

( Z= 0. 004m)

Fig. 12 � Mach number for case 4 on int eraction

center plane (Z= 0. 004m)

图 13 � 算例 6 作用中心截面 Ma 等值线图

( Z= 0. 004m)

Fig. 13 � Mach number for case 6 on int eraction

center plane (Z= 0. 004m)

5 � 结 � 论

� � 本文在直联式超燃试验台上, 进行了流向涡

与斜激波相互作用的试验研究, 并进一步通过数

值模拟对影响涡/波作用强度的各参数进行了分

析,得出以下结论.

1) 试验结果表明: 激波强度对涡/波作用有

很大影响,对于给定马赫数,当流向涡的强度足够
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时,激波强度越强,越容易发生强相互作用,产生

涡破碎现象;利用纹影法捕捉到了清晰的流向涡

与斜激波的强、中、弱作用, 并且在流场壅塞前获

得了涡/波强相互作用,验证了超燃燃烧室在大部

分流场区域超声速的情况下利用涡/波作用在流

场中心区域实现局部亚声速回流区的可行性.

2) 数值模拟结果显示: 对于一定的翼及锲块

条件,马赫数对涡/波作用的影响很大;在尚未出

现由于反压相对于来流总压过高而导致壅塞的情

况时,来流总压对涡/波作用强度影响不明显; 虽

然来流总温存在一个临界值, 低于或高于此值,泡

状激波强度有突变, 但来流总温不影响是否形成

泡状激波后的滞止点及亚声速回流区. 因此, 本文

试验获得的冷流结果(总温 300K)可对相同来流

马赫数下的超燃冲压发动机燃烧室热试工况(总

温 1870K)提供参考. 据此推测, 对于来流马赫数

为 2. 3和总温为 1 870K 的来流空气或空气与煤

油混气,取翼攻角 10�,锲角 23�~ 27�应能形成涡/

波强相互作用. 此推测需要在进一步的试验中予

以验证.
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