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超声速转弯流道内的迟滞现象
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（国防科技大学 高超声速冲压发动机技术重点实验室，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：采用特征线法，通过预先给定中心线马赫数分布，设计了消波的二维超声速转弯流道。研究了
不同反压作用下转弯流道内的激波串结构、壁面沿程静压分布和壁面分离区演化等特征，分析了流道内激波

串波结构与反压的关系，发现了激波串波头很难稳定在流道拐点附近。当激波串波头靠近流道拐点时，流场

具有双解。流动双解区向单解区演化过程中，伴随有大分离区在上、下壁面之间的迅速转换和激波串结构的

快速演化。
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　　超声速转弯流道具有重要的工程应用价值，其
典型应用之一是作为超燃冲压发动机的隔离段［１］。

高超声速飞行器燃烧室内产生的高压易引起进气

道不启动，甚至其结构的破坏［２］。这就需要在燃烧

室和进气道之间设计一隔离段，利用隔离段内的激

波串抑制燃烧室内高压的前传。若进气道出口与

燃烧室入口二者中心线的高度不同，就需要设计可

以实现流动转弯的隔离段。针对转弯流道的流动

研究是理解和改进其性能的重要手段。

近来，针对超声速等直管道或扩张管道的研究

已有很多［３－５］。如收扩喷嘴的等直段中拟激波结

构研究［６］；在吸气式高超声速飞行器中，等直或微

扩的隔离段的激波串特性研究［７－９］；过膨胀喷管

中，环境高压引起的喷管内复杂的激波系研

究［１０－１２］。相比于等直管道或扩张管道，由于转弯

管道存在曲率，使得流道内存在较强的横向压力梯

度和流动的非对称性。横向压力梯度和流动的非

对称性对流道的动力学特性产生的影响，还有待

研究。

针对反压作用下超声速转弯流道研究的公开

文献较少。谭慧俊等对弯曲流道内的激波串特性

进行了数值模拟和实验研究［１３－１４］。研究指出，低

马赫数时，可以采用改进的 Ｗａｌｔｒｕｐ公式预测激
波串内壁面的压力分布，但激波串长度比直管道

时增加近１／３；高马赫数时，激波串内的壁面压力
分布难以预测。然而与机理研究相比，超声速转

弯流道的工程实践已先行了一步，如高超声飞行

器的隔离段已采用了弯曲内管道［１３］。但超声速

转弯流道内的流动特征尚不清楚，因此针对超声

速转弯流道在反压作用下的流动特性展开专门研

究具有重要意义。

１　数值方法及验证

１．１　数值方法

采用有限体积方法离散二维可压缩的雷诺平
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均的ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程。来流假定为量热完全气
体，比热比γ＝１．４。空间的离散采用格心格式。
对流项的离散采用二阶的 ＡＵＳＭ通量差分分裂
格式，粘性项采用中心差分格式离散。湍流模拟

采用ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型。流道入口给定超声速
入口边界条件。出口主流若是超声速的，出口边

界的参数通过外插得到；否则出口边界反压为给

定值，其余参数通过插值得到。固体壁面采用无

滑移绝热边界条件。

１．２　数值方法验证

反压作用下的转弯流道内的主要流动特征是

激波／激波干扰、激波／边界层干扰、边界层分离等
现象。论文通过模拟过膨胀 Ｌａｖａｌ喷管内的流
场，来验证本文的数值方法。

喷管的几何模型与文献［１０］中的相同。为
了保证湍流解的精度，壁面附近第一层法向网格

的ｙ＋＜０．５。图１给出了压比为２．０工况下，数
值纹影与试验纹影的比较，二者整体符合较好。

数值纹影给出了清晰的激波／激波干扰结构、激
波／边界层干扰结构、分离区形状和波后的混合
区。图２给出了压比（ＮＰＲ）为 ２．０～９．５的数值
模拟和试验［１０］的壁面沿程压力分布。其中压比

ＮＰＲ定义为来流总压与出口静压的比值。从图２
中可以看出，数值模拟结果与试验数据吻合。数

值模拟精确捕捉到了不同压比下分离激波位置和

分离区大小。壁面压力分布的唯一差别是：高压

比情况下喷管扩张段的后半部分的压力，计算结

果稍低于试验值；而在低压比情况下这种差别并

不明显。

２　转弯流道几何模型

超声速气流在转弯流道内容易形成激波，以

致引起激波／边界层干扰等复杂的流动现象，导致
流动畸变和总压损失［１５］。若采用圆弧作为超声

速转弯流道，圆弧半径不容易选择。因为圆弧半

径过小，容易引起管内压缩波的汇聚以致形成激

波；若圆弧半径过大，会增加壁面摩擦损失，同时

也会导致流道过长。为实现无激波的超声速转弯

和流道长度的可控，论文提出了基于中心线马赫

数分布的超声速转弯流道设计方法。

２．１　超声速转弯流道设计方法

研究的流道模型为消波转弯流道，即给定中

心曲线形状及其马赫数分布，采用特征线法求解

相应的壁面。特征线方程、相容性关系及其具体

的迭代算法见文献［１６］。为保证转弯流道壁面

（ａ）试验纹影
（ａ）ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＳｃｈｌｉｅｒｅｎｓ

（ｂ）数值纹影
（ｂ）ＣＦＤＳｃｈｌｉｅｒｅｎｓ

图１　数值纹影与试验纹影的比较
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｓｃｈｉｌｅｒｅｎｓ

图２　计算的壁面沿程压力分布与文献［１０］中
实验数据的比较

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｍｐｕｔｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｄａｔａ，ｌｉｎｅｓ
ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ，ｓｙｍｂｏｌｓ，ｏｆＲｅｆ．１０

光滑，中心曲线采用三次 ｂｓｐｌｉｎｅ曲线描述，ｂ
ｓｐｌｉｎｅ曲线的公式如下［１７］，

Ｐｉ( )ｕ＝ ｕ３ ｕ２ ｕ[ ]１Ｂ３，ｉ Ｖｉ Ｖｉ＋１ Ｖｉ＋２ Ｖｉ[ ]＋３
Ｔ

ｉ＝１，２，( )３ （１）
其中，０≤ ｕ≤１。Ｖ＝［ｘ，ｙ］取值应在两端点之
间，用于调整曲线形状；Ｂ３，ｉ为曲线基函数矩阵。

图３给出了转弯流道设计示意图。Ａ点为中

·１１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３６卷

心曲线的前端点，Ｂ点是中心曲线的后端点。ｌ为
ＡＢ两点之间的轴向距离，ｈ为 ＡＢ两点间的纵向
距离。采用两个端点切失控制 ｂｓｐｌｉｎｅ曲线，切
失的长度ｌ１和 ｌ２用来控制切失的影响范围，切失
的角度θ１和θ２用来控制方向。θ１和θ２为切失与
ｘ轴夹角。给定入口高度 ｈｉｎ、中心曲线形状和中
心曲线上的马赫数分布，采用特征线法求解流道

的上、下壁面型线。

图３　消波转弯流道设计
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｗａｖｅｃａｎｃｅｌｌｅｄｃｕｒｖｅｄｃｈａｎｎｅｌ

２．２　转弯流道消波分析

为验证消波流道的设计精度，设计了一中心

线马赫数均为２．０的二维转弯流道，命名为模型
Ａ。表１给出了模型 Ａ的设计参数，其中 θ１＝θ２
＝θ。为实现流道出口气流均匀，对求解出的壁
面沿轴向线性延长５０ｍｍ。针对模型Ａ在无反压
的条件下，入口马赫数设定为２．０，进行了无粘和
粘性数值模拟。

表１　模型Ａ的设计参数
Ｔａｂ．１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍｏｄｅｌＡ

ｌ／ｍｍ ｈ／ｍｍ ｌ１／ｍｍ ｌ２／ｍｍ θ／ｄｅｇ ｈｉｎ／ｍｍ

３００ ６０ ２００ ２００ ０ ４０

　　图４给出了模型 Ａ在无粘和粘性条件下计
算的马赫数等值线图。从图中可以看出，流道中

心的马赫数变化不大；在流道的两侧由于壁面斜

率的变化，伴随有气流的膨胀和压缩，导致其马赫

数偏离中线马赫数较大，但没有出现明显的强压

缩波，且出口气流均匀。因此，论文设计的流道，

虽未进行边界层修正，在粘性条件下亦实现了无

激波转弯。

３　反压作用下转弯流道内的迟滞研究

为研究反压作用下转弯流道内的流动特征，

（ａ）无粘流场
（ａ）Ｉｎｖｉｃｉｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

（ｂ）粘性流场
（ｂ）Ｖｉｓｃｏｕｓｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图４　无反压作用下的马赫数等值线图
Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｗｉｔｈｏｕｔｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ

改变出口反压以观察流道内的激波串结构随反压

的变化情况。引入无量纲反压的定义：

ＢＰＲ＝
ｐｂ
ｐｉｎ

其中ｐｂ为数值模拟中给定的出口静压，ｐｉｎ为给定
的入口静压。

以粘性通流流场为初场，流道出口的静压设

定２ｐｉｎ，计算收敛之后，以该收敛流场为初场，反
压增加０．１ｐｉｎ，继续计算直至收敛。每次计算均
以上一次的收敛流场为初场，反压设定为在上一

个算例反压的基础之上增加０．１ｐｉｎ，直至激波串
的波头被推至流道入口附近。然后，每次降低

０１ｐｉｎ，直至激波串的波头被推至流道出口附近。
针对流道内激波串随反压的变化较为敏感的区

域，将反压间隔调整为０．０１ｐｉｎ。

３．１　转弯流道内的非对称激波串的演化

为分析流道内激波串的结构随反压（ＢＰＲ）的
变化，论文给出了增压过程中典型反压下的马赫

数云图，如图５所示。
从图中可以看出，无量纲反压相对较低时，流

道的上壁面产生了较大的分离区 Ａ，其分离激波
较强；下壁面的分离区较小，其分离激波较弱。上

壁面分离激波在下壁面的反射形成了斜激波串。

随着反压的增加，激波串波头被前推至流道拐点

附近，上壁面的分离区增长为分离区Ｂ，下壁面的
分离区略有增大，其分离激波强度增加，激波串演

化为拟对称结构，激波串和其后的混合区形成拟

激波结构。

随着反压的进一步增加，激波串波头被推至

流道上游，大分离区位置由流道上壁面转移至下

壁面，形成分离区 Ｃ，其对应的分离激波较强，激

·２１·
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波串由拟对称结构转变为非对称结构。

图５　增压过程中典型反压下流道内的马赫数云图
Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｉｎｔｈｅｃｈａｎｎｅｌａｔｔｈｅ
ｃｌａｓｓｉｃａｌｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

由以上分析可知，激波串结构在前推的过程

中，其形状发生了由非对称→拟对称→非对称的
演化。在其演化过程中，凸曲面的分离区始终大

于凹曲面的分离区，导致凸曲面发出的分离激波

在整个激波串结构中占主导。也就是说，反压较

低时，激波串在流道下游，上壁面的分离区较大，

分离激波较强；反压较高时，激波串的波头被推至

流道上游，下壁面的分离区较大，其分离激波

较强。

３．２　转弯流道的迟滞现象

图６给出了增压过程和降压过程中典型工况
下的马赫数云图。转弯流道在 ａ点和 ｂ点时，流
场具有唯一解；在这两点之间时，流场就有双解。

流道出口反压由ａ增加的过程中，流道内的
激波串缓慢向前移动且保持基本形状不变。当

反压增加至ｂ点时，激波串的波头迅速跨过流道
拐点进入流道上游，且激波串的形态发生了较

大的变化，由拟对称激波串演化为非对称激波

串，壁面附近的大分离区位置由上壁面转移至

下壁面。

流道出口反压由 ｂ点降低的过程中，激波串
波头缓慢向下游运动，且保持非对称的基本形态。

当反压降低至 ａ点时，激波串被推至流道下游。
壁面大分离区位置由下壁面转移至上壁面，激波

串形态由非对称结构演化为拟对称结构。

图６　迟滞回路内典型工况下的马赫数云图
Ｆｉｇ．６　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｔｃｌａｓｓｉｃａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｎｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｌｏｏｐ
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４　结论

提出了基于中心线马赫数分布的超声速转弯

流道设计方法。通过对二维消波流道在不同反压

下流场特征的研究，发现了由激波串和壁面大分

离区主导的迟滞现象。通过对流动迟滞现象的分

析，得出以下结论：

（１）激波串波头在转弯流道的拐点附近时，
流场存在双解。

（２）无论增压或降压过程，流动大分离区始
终附着在流道的凸曲面上。

（３）超声速转弯流道内的流动迟滞现象与激
波串结构的演化和壁面分离区的转化密切相关。
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