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超声速扩压器中激波串结构的数值模拟
X
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摘  要: 通过求解由 BL湍流模型封闭的二维、轴对称及三维雷诺平均 N-S 方程, 数值模拟了等截面超

声速扩压器中由激波/附面层干扰诱导的复杂流场, 比较了二维直管、圆截面直管及三维矩形截面直管中的

流场特性、激波串长度及压强恢复程度。在来流马赫数为 310 的二维直管计算中, 采用四步 Runge-Kutta 显

式方法数值仿真了激波串自激振荡过程, 并与实验结果作了对比分析。
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Numerical Simulatiom of the Shock Train Structure

in the Supersonic Diffuser
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Abstract: Complicated flow field of shock/ boundary layer interaction in the supersonic diffuser is simulated by solving the

Reynolds- averaged Navier- stokes equations in 2D, axisymmetric and 3D cases. The length of shock train, the distance of each shocks in

it and the level of pressure recovered are compared with each case. Also, the oscillation phenomenon of the shock train is captured

through Runge-Kutta method when the freestream mach number is 3 and the results are compared with experimental data.
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超声速扩压器的主要作用是在总压损失尽可能小的条件下将超声速气流减速至亚声速状态, 并提

高扩压器出口静压, 以达到引射器设计所要求的高压条件。其另一作用是具有一定的反压承受能力,

当扩压器下游存在不稳定因素导致反压增加时, 扩压器能够隔离下游较大压强对入口的影响, 以避免

在入口形成正激波导致总压大幅度损失, 进而导致扩压失败。在超声速风洞扩压段、吸气式发动机进

气道隔离段以及气体激光器中均有功能类似的部件[ 1]。通常情况下, 超声速扩压器由近似等截面直管

构成, 截面形状为圆形或者矩形, 长度以能包含其内的激波串并且能将超声速气流减速至亚声速气流

为准, 与入口截面参数存在着一定关系。入口截面的特征参数依具体情况不同常取为等效直径或者是

入口高度。

1  数值求解方法

对于雷诺平均的二维、轴对称及三维N-S方程, 采用有限体积方法离散后[ 2] , 对无粘项采用了二

阶精度的基于 Roe平均的OC-TVD格式求解[ 2] , 对粘性项采用二阶中心差分, 对轴对称控制方程中的

源项采取直接积分的方法。湍流的计算则采用了实现较为简单的 BL 代数湍流模型。

求解过程中为了避免矩阵求逆、提高收敛速度, 定常情况下采用了LU-SGS方法[ 3]隐式迭代求解;

非定常情况采用经典的Runge-Kutta方法求解。入口边界提自由来流条件; 出口边界提压强条件 (若

为超声速流动, 则无需解析边条, 数值边条采用一阶外推; 若为亚声速流动, 则指定出口反压, 其余

状态参数一阶外推) ; 壁面提绝热、无滑移物面条件; 流动对称面 (线)、轴线提对称条件。
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2  超声速管流中的激波串结构

在超声速管道内流中, 若不考虑激波与附面层干扰, 将只产生一道正激波来完成从超声速到亚声

速的转换。而在实际流动中, 由于存在附面层, 激波与附面层的相互作用改变了整个流场结构, 当干

扰强烈时, 正激波与附面层相交的区域内出现分叉结构, 气流在流动中呈现出减速- 加速- 再减速的

状况, 并形成激波串结构。对于管道中的激波串现象, 早在 20世纪 50年代 Neumann和 Lustwerk 等人

在探索超声速风洞的设计中就已经有了试验观察结果[ 4, 5]。在随后的几十年中, 国内外出现了不少针

对超声速内流场中激波附面层干扰、激波串现象的实验、理论和数值研究[ 1, 6, 7, 8, 9] , 对于激波串现象

有了一定的认识。文献 [ 8] 对近年来所做的研究作了总结, 文献 [ 10] 针对二维直管中的激波串结

构作了较为详尽的数值仿真分析。

图1是采用前述方法对二维、轴对称、宽高比为 3 : 2的矩形截面管管道内激波串结构数值模拟

结果的马赫数等值线(图 1 ( c) )所示截面为矩形截面管窄方向对称面) , 图 2、3、4分别对应图 1 ( a)、

( b)、( c) 中流动中心线上马赫数及静压分布。计算条件均为自由来流马赫数 Ma ] = 2, 取入口半高 H

(轴对称条件下取半径) 为特征长度, 来流雷诺数 Re] = 610 @ 106, 计算稳定时出口与入口压强之比

分别为 Pb/ Pi= 414, 413和 411, 使得各种情况下第一道激波位置大致相同, 以排除边界层厚度不同

所带来的影响。从图中可以看出, 在相同的条件下, 各种截面的管道中表现为类似的激波串结构, 伪

激波区域长度与管口半高之比 ( L/ H) 由于截面形状的不同有所差异 (依次分别为 10156, 814,
16146) , 第一、二道激波的间距也存在着明显不同, 分别为 01082, 01051, 01118。另外, 第一道激波

分叉点位置二维较三维 (包括轴对称) 更靠近中心线。分析其原因, 三维情形下由于压缩效应较为明

显, 边界层的干扰比二维情形更加强烈, 因此体现在三维条件下需要更大的正激波区对气流进行压

缩。相应地, 圆截面管中气流在各方向上均受到限制, 再加速不够充分, 则表现为激波间距、激波串

长度比二维略短。然而, 在宽高比为 3: 2的矩形截面管中情形有所不同, 当气流受到第一道激波压

缩后, 气流可以朝着较宽的方向流动, 有较大的再加速空间, 因此, 其伪激波长度、激波间距均比前

二种情形偏大。

管道中的激波串随着马赫数的不同会表现为不同的结构。图5是引自文献 [ 10] 中对二维情形在

不同马赫数条件下计算的流场结果。可以看到, 当马赫数增加时, 激波串中各道激波的距离也随着增

加, 进而整个伪激波区域相应增加, 第一道激波由低马赫数的正激波逐渐变化为分叉激波形态, 激波

诱导的分离区由极小转变为较大范围, 激波附面层的干扰随之变得更加强烈。

图 1 马赫数等值线 (由上至下分别为二维、轴对称、三维结果)

Fig11  Contour of mach number ( ( a) : 2d ( b) : axi ( c) : 3d)
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图 2 二维管中心线上马赫数、静压分布

Fig1 2 Mach number and static pressure

distribution along the centerline of 2D duct

图 3 轴对称直管中心线上马赫数、静压分布

Fig13 Mach number and static pressure distribution

along the centerline of the ax isymmetric duct

图 4  三维矩形直管中心线上马赫数、静压分布

Fig14  Mach number and static pressure

distribution along the centerline of the 3D duct

图 5 马赫数等值线(由上至下Ma= 115, 210, 21 5, 310)

Fig15 Mach contours at Ma= 115, 210, 21 5, 310

3  激波串在管道中的自激振荡现象

在马赫数大于 310时, 我们观察到了激波串的自激振荡现象。关于激波串在管道中的自激振荡现

象, 国内外所做的研究不多, 也没有见过数值模拟的报道, 其形成机理尚不清楚。有人认为是来流的

湍流波动导致了自激振荡现象, 也有人认为是激波诱导的分离不稳定性所导致。为了能够较为精确地

再现这一非定常过程, 采用时间具有二阶精度的 4步 Runge-Kutta显式方法在不同马赫数下对二维直

管做了计算。图 6 ( a) 是引自文献 [ 8] 的实验结果, 图中曲线描述了管道中各道激波位置随时间的

变化情况, 可以看出激波串在管道中的位置是极不稳定的, 各道激波表现出的振荡基本一致, 其振荡

频率可以分为低频和高频两个层次, 分别为 10Hz和 100Hz的量级。图 6 ( b) 是计算过程中第一道激

波与入口截面距离随时间的变化历程。由于缺少文献 [ 8] 所引用的原始文献, 其具体实验数据不详,

因此仅作粗略比较说明。从图中可以看出, 数值方法所捕捉到的激波串自激振荡频率为 10Hz的量级,

远低于实验结果表现出的 100Hz的频率。对于这样的结果, 我们认为原因可以从以下两点进行分析:

一是采用湍流模型模拟湍流的真实性。就目前的计算机水平采取湍流模型的方法来模拟湍流是较

为现实的。从国内外近年来对湍流模型的研究情况看来, 不同的湍流模型对不同的流场和不同的求解

格式、求解方法其结果存在着较大差异。在众多的湍流模型中如何选取一种适合流场具体情况的湍流

模型显得至关重要。本文计算所采取的 BL湍流模型是比较简单的代数湍流模型, 对于内流场和分离
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图 6 二维直管中激波串自激振荡现象结果比较

Fig16  Oscillation of shock train with time in constant area 2D duct

区的计算存在着一定困难。当马赫数较大时分离十分严重, 而分离的不稳定性又很有可能是激波串自

激振荡产生的原因, 因此采取其它能够较为准确模拟分离区湍流流场的模型作计算比较是很有必要

的。另外, 采用湍流模型的方式模拟湍流流场尤其是具有复杂激波附面层干扰、分离的非定常湍流流

场本身存在着一定的缺陷, 对于激波串自激振荡这种强非定常过程的模拟则更加缺乏可信性。

二是所采用的计算方法基于雷诺平均的 N-S方程, 虽然其时间平均尺度很小, 远小于在实验中所

观察到的高频振荡的尺度, 但在这一时间尺度下正好平均了湍流的脉动特性, 如果分离的不稳定性是

由于湍流脉动所导致的话, 那么在物理上的高频振荡现象就有可能会因为 N-S 方程中的时间平均而在

数值模拟中消失。

超声速管流中激波串自激振荡现象的物理形成机理是值得探索的问题,其数值模拟方法也值得探讨。

4  结论

本文采用数值方法模拟了超声速扩压器中的激波串结构及其自激振荡现象, 研究比较了二维、轴对

称及三维矩形截面管道中激波串结构的异同, 结果表明二维与三维情形下激波串长度、激波间距存在着

一定差异, 在工程设计中扩压器的长度不能简单地从二维结果加以考虑, 应针对截面具体形状适当地考

虑三维效应影响。高马赫数条件下, 激波串在管道中会发生自激振荡, 其数值模拟方法尚需探讨。
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