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带背景激波系的凹腔流动特性研究

郭善广,
 

付昌钦,
 

李明啸,
 

杨恒德
(空军工程大学航空动力系统与等离子体技术全国重点实验室,西安,

 

710038)
 

摘要 凹腔作为超燃冲压发动机的一种火焰稳定器受到广泛关注,凹腔剪切层与背景激波系的相互作用影

响凹腔火焰稳定器的性能。为深入分析背景激波系对凹腔流动的影响,设计了长深比为13.3的闭式凹腔,
将凹腔模型前缘激波和风洞上壁面干扰激波作为背景激波系,在 Ma=2的直连式风洞中开展了背景激波系

与凹腔剪切层的相互作用的试验,采用高速纹影系统对瞬态流场进行了捕捉,重点关注背景激波系和凹腔剪

切层的动态变化特性。采用纹影序列的本征正交分解来研究流场中的主要相干结构,采用快速傅里叶变换

和连续小波变换对流场的频率域特征进行了分析。结果表明:在背景激波与剪切层相互作用下,激波结构产

生大尺度振荡,凹腔内流动结构产生小尺度脉动。通过对激波位置的傅里叶变换分析,发现激波振荡的主导

频率集中在90~400
 

Hz的范围内。通过对纹影图像的空间傅里叶变换分析,发现5
 

kHz以下的流场振荡

主要由激波振荡引起,5
 

kHz以上的流场脉动主要由凹腔内流动结构引起。
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Abstract As
 

a
 

flame
 

stabilizer
 

of
 

scramjet
 

engine,
 

the
 

cavity
 

has
 

attracted
 

much
 

attention.
 

The
 

interaction
 

between
 

cavity
 

shear
 

layer
 

and
 

background
 

waves
 

affects
 

the
 

performance
 

of
 

cavity
 

flame
 

stabilizer.
 

To
 

deeply
 

analyze
 

the
 

influence
 

of
 

background
 

shock
 

wave
 

system
 

on
 

the
 

flow
 

in
 

the
 

cavity,
 

a
 

cavity
 

with
 

an
 

aspect
 

ratio
 

of
 

13.3
 

is
 

designed.
 

The
 

leading-edge
 

shock
 

wave
 

of
 

the
 

cavity
 

model
 

and
 

the
 

wall
 

interaction
 

shock
 

wave
 

on
 

the
 

upper
 

wall
 

of
 

the
 

wind
 

tunnel
 

are
 

used
 

as
 

the
 

background
 

waves.
 

The
 

interaction
 

be-
tween

 

the
 

background
 

waves
 

and
 

the
 

cavity
 

shear
 

layer
 

is
 

carried
 

out
 

in
 

a
 

Ma
 

=
 

2
 

direct-connected
 

wind
 

tunnel.
 

The
 

high-speed
 

schlieren
 

system
 

is
 

used
 

to
 

capture
 

the
 

transient
 

flow
 

field,
 

focusing
 

on
 

the
 

dynam-
ic

 

characteristics
 

of
 

the
 

background
 

waves
 

and
 

the
 

cavity
 

shear
 

layer.
 

The
 

main
 

coherent
 

structures
 

in
 

the
 

flow
 

field
 

are
 

studied
 

by
 

the
 

snapshot
 

proper
 

orthogonal
 

decomposition
 

of
 

the
 

schlieren
 

sequences.
 

The
 

fre-
quency

 

characteristics
 

of
 

the
 

flow
 

field
 

are
 

analyzed
 

by
 

fast
 

Fourier
 

transform
 

and
 

continuous
 

wavelet
 

transform.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

with
 

the
 

interaction
 

between
 

the
 

background
 

waves
 

and
 

the
 

shear
 

layer,
 

the
 

shock-wave
 

structure
 

produces
 

large-scale
 

oscillation
 

and
 

the
 

flow
 

structure
 

in
 

the
 

cavity
 

produces
 



small-scale
 

pulsation.
 

With
 

the
 

Fourier
 

transform
 

analysis
 

of
 

the
 

shock
 

wave
 

position,
 

it
 

is
 

found
 

that
 

the
 

dominant
 

frequency
 

of
 

the
 

shock
 

wave
 

oscillation
 

is
 

mainly
 

concentrated
 

in
 

the
 

range
 

of
 

100Hz-500Hz.
 

With the
 

spatial
 

Fourier
 

transform
 

analysis
 

of
 

the
 

schlieren
 

image,
 

it
 

is
 

found
 

that
 

the
 

flow
 

field
 

pulsa-
tion

 

below
 

5
 

kHz
 

is
 

mainly
 

caused
 

by
 

shock-wave
 

oscillation,
 

and
 

the
 

flow
 

field
 

pulsation
 

above
 

5
 

kHz
 

is
 

mainly
 

caused
 

by
 

the
 

flow
 

structure
 

in
 

the
 

cavity.
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  超燃冲压发动机作为一种新型高超声速动力装

置,已成为未来高超声速飞行器最有潜力的吸气式

推进系统之一。凹腔作为超燃冲压发动机燃烧室内

重要的火焰稳定装置,具有结构简单、掺混燃烧效率

高及总压损失小等特点。在非设计状态下,进气道

激波进入内流道,多次反射后与凹腔剪切层相互作

用,影响剪切层发展和燃料的扩散混合,进而影响燃

烧室的燃烧效率[1-2],因此受到大量学者的密切关

注。关于激波-凹腔流动及其相互作用的试验和分

析,请参考文献[3~7]的研究。
文献[8]将凹腔大致分为3种:开口式、闭口式、

过渡式,并对超声速凹腔流动结构进行了研究,发现

长深比不同的凹腔具有不同的特征,凹腔流动结构

主要由前缘激波、前缘剪切层、后壁撞击激波和后缘

膨胀波系构成。长深比大的凹腔剪切层发展充分,
可能出现严重的失稳并导致剧烈的振荡和起伏[9]。
文献[10]发现凹腔剪切层内旋涡结构具有类似自由

剪切层的周期性演化过程。文献[11]研究了凹腔在

超声速流场中的涡结构,发现主涡影响剪切层性质。
文献[12]对单凹腔燃烧室进行了观测,发现侧壁激

波诱导下的凹腔流动主要由剪切层特性驱动。文献

[13]采用数值仿真对凹腔自激振荡频率进行了分

析,发现凹腔与激波耦合产生压力涡。文献[14]通
过分析干扰区内流体速度和质量特征,发现流动分

离能量集中于剪切层,表明激波是引起脉动的主要

原因。
有许多数学方法可以将超声速流动特征进行量

化分析。文献[15~16]将快照本征正交分解应用于

分离流动结构的研究。许多学者将激波的振荡(功
率、振幅和频率)、能量分布特性作为主要特征,进行

超声速非稳态流动的分析。文献[17]将激波的纹影

图像特征与能量分布特征作为激波特征分析的重要

参考。文献[18]发现基于纹影系统的测量技术在流

场可视化监测研究方面具有优越性,并进行了优化

研究。文献[19~20]采用高速纹影技术,对激波/边

界层干扰进行了研究。文献[21]采用高速纹影技术

获得清晰的凹腔流动特征图像。文献[22]采用高速

纹影技术捕捉了超燃冲压发动机内部的精确流场

结构。

综合以上分析,针对背景激波系与凹腔流动的

研究较少,本文采用高速纹影技术,在直连式风洞中

试验研究激波与剪切层作用过程中主要结构的变化

特性。采用本征正交分解(POD)、快速傅里叶变换

(FFT)和连续小波变换(CWT)3种数学分析方法

对纹影图像进行处理,得到背景激波和凹腔流动的

主要结构和频谱特性,重点关注激波频率特征及凹

腔流动变化。

1 实验设备与试验模型

本文采用空军工程大学等离子体动力学实验室

的Ma=2直连式风洞开展研究,如图1所示。风洞

由进气段、整流段、喷管段、试验段、调节段和扩压段

组成,通过蝶阀的开启来建立流场。该风洞的洞体

由碳钢加工,具有足够的强度和刚度能够承受内流

场的压力。实验段内流道宽为100
 

mm,高为50
 

mm,在实验段的左侧和右侧都安装了长为220
 

mm、宽为50
 

mm的光学观察窗,用于流场观测,喷
管的名义马赫数为2。风洞的气源是环境大气,总
温和总压分别为300

 

K和101
 

kPa,有效运行时间

不低于10
 

s。

(a)风洞实物图

(b)风洞示意图

图1 Ma=2超声速风洞

凹腔模型如图所示,模型长度L1 为180
 

mm,
宽度为90

 

mm,高度H 为5
 

mm,前缘坡度α为5°。
凹腔的深度 Hc 为3

 

mm,凹腔长度Lc 为40
 

mm,
凹腔长深比13.3。凹腔后壁面与实验模型后缘距

离L2 为10
 

mm。采用2个型号为 M6的螺母将实

验件固定在实验段,2个螺母相距40
 

mm。
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图2 凹腔模型示意图

本文采用经典Z型纹影系统作为主要测量方法,
纹影球面镜的焦距为3

 

000
 

mm,光源为氙灯,采用

Phantom
 

v2
 

512相机捕捉高速图像序列,分辨率设置

为1
 

280×800像素,采样频率设置为25
 

kHz。

2 结果和讨论

2.1 纹影图像分析

通过纹影得到流场密度梯度公式[23-24]为:

∂ρ
∂x=

D
KLf

(1)

式中:ρ 表示空气的密度;x 表示坐标;D 表示光线

偏转距离;K 表示 Gladstone-Dale常数;L 表示沿

光路的流场宽度;f 表示透镜的焦距。根据上述公

式,可知图像的局部灰度与空气的密度梯度成正比。
因此,以下基于纹影图像灰度的分析实际上是对密

度梯度的分析。
为了精确捕捉凹腔剪切层结构,将纹影刀口水

平放置。图3给出了典型时刻的纹影图像。流动方

向从左至右。图中清晰地捕捉到了激波、边界层和

凹腔剪切层。从图中可以看出,凹腔模型前缘生成

前缘激波,通过在试验段上壁面设置涡流发生器,生
成干扰激波1(interference

 

shock
 

wave
 

1)和干扰激

波2(interference
 

shock
 

wave
 

2)。前缘激波、干扰

激波1和干扰激波2组成初始背景激波。初始背景

激波在流道内的多次反射形成复杂流道背景波系,
与凹腔流动产生相互作用,是本文研究的主题。

图3 典型时刻的纹影图像

前缘激波在上壁面反射,形成的反射波与干扰

激波2相交于凹腔模型肩部下游,2个激波在碰撞

后继续反射,进而形成激波Ⅰ(shock
 

wave
 

I)、激波

Ⅱ(shock
 

wave
 

II)和激波Ⅲ(shock
 

wave
 

III)。超

声速气流经过凹腔模型上壁面形成边界层,由于凹

腔内部的回流特性,凹腔上方形成剪切层。凹腔内

部为亚声速流,其内部回流抗外界干扰能力强[25]。
因凹腔深度较浅,激波Ⅰ与凹腔剪切层相互作用,导
致干扰点局部回流区增大,形成分离激波(separa-
tion

 

shock
 

wave)、再 附 激 波 (reattached
 

shock
 

wave)和扇形膨胀波(expansion
 

wave),形成复杂的

激波/边界层干扰的结构[26]。分离激波和再附激波

汇合形成激波Ⅱ。激波Ⅱ在上壁面反射,形成激波

Ⅲ。激波Ⅲ与凹腔模型的尾迹相互作用,产生凹腔

尾部斜激波。
干扰激波1打在凹腔模型斜坡上形成一次反射

激波,一次反射激波作用在试验段上壁面形成二次

反射激波,此时肩部形成的膨胀扇[27]将二次反射激

波弱化,导致二次反射激波几乎消失。
激波Ⅰ和上壁面湍流边界层的干扰以及激波II

与凹腔剪切层的相互作用,加强了流场中的激波振

荡和凹腔内部流动的脉动。图4给出了不同时刻的

流场纹影图像,以此对流场结构演变过程进行进一

步分析。

图4 流场纹影图像序列

从图4中可以看出,与0
 

ms相比,0.5
 

ms时,
干扰激波1、干扰激波2、前缘激波、前缘激波在上壁

面的一次反射激波和凹腔模型肩部下游的二次反射

激波等流场结构基本不变。前缘激波的第3次反射

类型由马赫反射变为规则反射;激波Ⅰ的厚度变小,
三维效应减弱。激波Ⅱ变模糊,表明激波Ⅱ强度减

弱,这是由于激波I与凹腔剪切层相互作用,导致干

扰点附近形成的膨胀波弱化激波II。凹腔模型尾部

斜激波条纹变得模糊,强度减弱。与0.5
 

ms相比,

1.0
 

ms时,激波Ⅱ在上壁面的反射由规则反射变为

马赫反射。与1.0
 

ms相比,1.5
 

ms时激波Ⅱ前段

变的弯曲,激波Ⅱ在上壁面反射形成的马赫杆减小,
激波Ⅲ强度减弱。
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2.2 流动结构识别

文献[28]将POD应用于超声速射流的时间序

列纹影图,得到了机理分析数据。本文采用POD
方法对背景激波-凹腔流动的流场组织结构的能量

关系进行分析。大尺寸相干结构通常会产生较大的

密度波动,因此容易被POD的高阶模式捕获。密

度梯 度 的 自 相 关 矩 阵 的 特 征 值 和 特 征 向 量

如下[29-30]。

R=HTρ',tk  H ρ',tk  (2)
式中:H 是密度梯度矩阵,由灰度值快照序列的数

据组成;tk 是时间。在本文中,采用了1
 

000个瞬时

密度梯度场来构建矩阵H。
特征值由以下公式确定

RAn=λnAn (3)
式中:An 是从POD系数构建的特征向量矩阵;λn

 

表

示第n 个特征值,对应于第n 个特征模态中包含的

能量。
空间POD模态可以表示为纹影快照数据的线

性组合Φn。

Φn ρ'  =∑
Nt

k=1
an tk  H ρ',tk  (4)

图5给出了POD模态的累积能量。一阶模态

的能量占比为96%,表明一阶模态对初始流场的能

量贡献最大。这是因为本征正交分解是在整个流场

上进行的,而脉动面积与整个流场相比相对较小。
随着模态的增加,累积能量趋近于100%。

图6给出了典型POD模态下的特征向量。从图

中可以看出,模态6的能量占比为73.66%,流场结构

主要由干扰激波1、干扰激波2、前缘激波、前缘激波

的一次和二次反射激波、激波Ⅰ和激波II组成。模态

41的能量占比为13.87%,Mode
 

6中的流场结构在

该模态下弱化了,激波II和尾部激波增强了。模态

200的能量占比为3.75%,流道内所有的背景激波逐

渐弱化,在凹腔下游及尾迹汇总形成大量小尺度流动

结构。模态300的能量占比为2.81%,激波宽度变

大,凹腔上游及上下壁面附近出现了大量小尺度结

构。模态500的能量占比为1.87%,激波结构进一步

弱化,小尺度流动结构进一步增强。模态1
 

000的能

量占比为0.74%,所有激波结构几乎全部消失,整个

观测区域被大量小尺度流动结构覆盖。基于上述分

析,表明激波和小尺度流动结构是流场中的主要流动

结构。此外,湍流边界层、凹腔剪切层和尾迹中流动

结构的小尺度脉动是流动不稳定的主要动力。

图5 POD模态的累积能量

图6 POD
 

提取的典型模态

2.3 激波、监测点的振荡特性

为分析激波的运动特性,提取激波位置并对其

进行频谱分析。若采样频率太小,离散傅里叶变换

误差(如混叠失真和频谱泄漏)会影响分析结果。根

据Nyquist频率,它必须满足:

fs≥2fh (5)
式中:fs

 是采样频率;fh 是所观测流场的特征频率。
高 速 纹 影 的 采 样 频 率 为 25

 

kfps,因 此 低 于

12.5
 

kfps的频率为有效频率。

为分析流动的不稳定性,基于高速纹影图像捕

捉激波位置和监测剪切层内固定点的灰度变化,用
于表征激波振荡和剪切层脉动的不稳定性。

图7给出了激波Ⅰ、激波Ⅱ和激波Ⅲ查询区域

及凹腔剪切层内2个的监测点位置。纹影图像灰度

值反映该点流场密度梯度,而激波位于范围中流场

密度梯度最大处,因此取灰度值极值处为激波位置。
监测点Ⅰ、监测点Ⅱ分别位于激波Ⅰ/凹腔剪切层干

扰点的上游和下游。
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为对激波位置进行量化分析,在流场中建立直

角坐标系,如图7所示。以凹腔模型肩部为原点,水
平方向设为x 轴,垂直方向设为y 轴,建立平面直

角坐标系。

图7 激波查询区及监测点位置

图8给出了3个激波位置随时间变化的曲线。

激波Ⅰ、Ⅱ和Ⅲ的位置随时间变化的标准差分别为

1.86
 

mm、2.25
 

mm
 

、3.05
 

mm。这表明激波Ⅰ、激
波II、激波III的不稳定依次增强。激波Ⅰ与湍流边

界层的相互作用,导致激波Ⅰ产生了振荡。激波II
与凹腔剪切层相互作用,导致激波II出现了不稳定

性。凹腔下游剪切层的振荡和模型尾迹的振荡,导
致激波III的不稳定性进一步增强。

为了分析激波振荡的特征,对激波位置的时间

序列进行快速傅里叶变换。分析了1
 

000张纹影图

像,纹影的采样时间为0.04
 

s,因此25
 

Hz以上为有

效频率。图9给出了激波Ⅰ、激波Ⅱ和激波Ⅲ的振

荡的功率谱密度(PSD)。激波Ⅰ的峰值频率为152
 

Hz和330
 

Hz,激波Ⅱ的峰值频率为335
 

Hz,激波Ⅲ
的峰值频率为92

 

Hz和247
 

Hz。由以上分析可知,

激波振荡频率主要集中在90~400
 

Hz之间。

(a)激波I

(b)激波II

(c)激波
 

III

图8 激波位置随时间的变化

(a)激波I

(b)激波II

(c)激波III

图9 激波位置的快速傅里叶变换

为了能够直观展现流动频谱的时间特征,对非稳

态流场进行连续小波变换分析。连续小波变换用于

将信号分解为高度局部化的小波[31-32]。通过小波变

换展示的流动频谱,能够刻画不同时刻激波的振荡差

异。采用基于Morlet小波的连续小波变化对激波位

置的进行时空分析[33]。Morlet小波的形状如下:

ψ0(η)=π-1
/4eiητe-τ

2/2 (6)
式中:η是无量纲角频率;τ是时间常数;i是虚数单

位。在本文中,η取值为8。
图10给出了由连续小波变换得到的激波频谱

图。从图10(a)中可以看出,激波Ⅰ在0~4
 

ms的

峰值振荡频率集中在1
 

100~1
 

400
 

Hz处,在4~16
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ms、24~32
 

ms的峰值振荡频率主要集中在350
 

Hz
附近,其余时刻振荡频率特征不明显。从图10(b)
可以看出,激波Ⅱ在12~14

 

ms的峰值振荡频率主

要集中在1
 

000~1
 

400
 

Hz处,在14~20
 

ms的峰

值振荡频率主要集中在600
 

Hz处,在20~30
 

ms的

峰值振荡频率集中在300
 

Hz、600
 

Hz和1
 

300
 

Hz
附近,在30~40

 

ms的振荡频率主要集中在1
 

000
 

Hz以上,其余时刻频率特征不明显。从图10(c)可
以看出,激波Ⅲ的振荡频率在时间上存在间歇性分

布,在14~20
 

ms、26~32
 

ms、34~40
 

ms的振荡频

率集中于200~500
 

Hz处,在2~6
 

ms的峰值振荡

频率集中在1
 

000
 

Hz以上。

(a)
 

激波Ⅰ

(b)
 

激波Ⅱ

(c)激波Ⅲ

图10 激波位置的连续小波变换

图11给出了监测点I、监测点II的灰度值的时

间变化曲线。点Ⅰ、点Ⅱ灰度值随时间变化的标准

差分别为14.58、18.13,这表明点Ⅱ较点Ⅰ不稳定

性增强。这是由于剪切层本身的不稳定性以及剪切

层与激波干扰后导致剪切层弯曲、紊乱[34],进而增

强了下游监测点II的紊乱程度。

(a)监测点Ⅰ

(b)
 

监测点Ⅱ

图11 监测点灰度值随时间的变化

对上述监测点灰度值的时间序列进行傅里叶变

换,可得到监测点的功率谱分布,如图12所示。从

图12中可以看出,点Ⅰ的峰值频率为96
 

Hz和198
 

Hz,点Ⅱ的峰值频率为105
 

Hz和204
 

Hz。两点的

峰值频率在低频处集中在100
 

Hz和200
 

Hz处,具
有强相关性。从图中可以看出,剪切层脉动峰值频

率集中于90~300
 

Hz和高频段。

(a)监测点Ⅰ

(b)监测点Ⅱ

图12 监测点位置的快速傅里叶变换

图13给出了监测点位置小波变换的频谱图。
从图13(a)中可以看出,点Ⅰ在0~12

 

ms的峰值

脉动频率集中在100
 

Hz和200
 

Hz附近,脉动频

率功率谱密度基本相当,在12~40
 

ms的脉动频

率主要集中在100
 

Hz处。从图13(b)可以看出,
点Ⅱ在2~22

 

ms的主要脉动频率集中在100
 

Hz
和200

 

Hz附近,200
 

Hz处脉动的功率谱密度较

100
 

Hz处弱,在22~40
 

ms的脉动频率主要集中

在100
 

Hz附近。
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(a)监测点Ⅰ

(b)监测点Ⅱ

图13 监测点位置的连续小波变换频谱图

2.4 空间频谱分布

为比较和分析激波和凹腔流动结构的不稳定

性,本文对整个流场的纹影序列进行空间傅里叶变

换,分析脉动功率在指定频率下的空间分布[35]。图

14给出了不同指定频率下的空间频谱分布,对连续

1
 

000张纹影图片的每个像素点进行计算,从而得

到空间频谱分布。
从图中可以看出,流场的不稳定性大多发生在

激波和剪切层附近,其中激波振荡频率为低频,剪切

层中流动结构脉动的频率为高频。从图14中0.1
 

kHz、0.5
 

kHz和1
 

kHz的频率图像可以看出,前缘

激波的一次反射激波和二次反射激波和激波Ⅰ功率

谱密度较高,凹腔内部流动及激波Ⅱ的功率谱密度

较低。在2.5
 

kHz频率下,激波和凹腔流动结构的

功率谱密度具有相同的数量级。在5
 

kHz频率下,

高功率谱密度值从激波转移到凹腔流动结构。在

12.5
 

kHz图中,激波特征结构几乎消失,小尺度脉

动是整个图像的主要特征。

基于对瞬时纹影图像的进一步分析,频率低于

5
 

kHz时功率谱密度主要与激波结构的脉动有关,

频率高于5
 

kHz时的功率谱密度主要与凹腔流动

结构中的小尺度脉动有关。从总体上看,随着指定

频率增加,功率谱密度值不断下降。

图14 不同指定频率下的空间频谱分布

3 结语

本文研究了在Ma=2的直连式风洞中,激波与

凹腔剪切层相互作用的过程。主要探究此过程背景

激波和凹腔流动不稳定特征,并对凹腔内部流场变

化进行观测。采用高速纹影系统捕捉流场组织结

构,并使用3种数学方法进行数据的处理和分析。
从POD模态的能量分布来看,激波的大尺度

振荡和凹腔、尾迹中涡流的小尺度脉动是流动不稳

定的主要动力。从FFT和CWT结果来看,激波脉

动频率主要集中在90~400
 

Hz范围内,剪切层脉动

频率主要集中在90~300
 

Hz和高频段范围内。从

全流场的FFT结果来看,频率低于5
 

kHz时流场不

稳定性主要由背景激波引起,频率高于5
 

kHz时的

流场不稳定性主要与凹腔内部流动中的小尺度脉动

有关。
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