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非对称来流下微型涡流发生器边界层流动控制

高 峰, 王旭东, 张 涵
(空军工程大学防空反导学院,西安,710051)

摘要 为有效改善超燃冲压发动机隔离段性能,运用数值模拟的方法研究了来流马赫数2.0条

件下多种结构的微型涡流发生器的流动控制特性。研究结果表明随着微型涡流发生器后缘宽

度的增加,隔离段内激波串长度有效缩短,高压前锋后移且整体式略优于分离式;整体式微型涡

流发生器产生的流向涡对的横向距离较近,与下壁面的距离较分离式远,能在短距离流动过程

中将动量传递给低动量区,有效改善边界层流动性,但作用距离较分离式短;带后缘宽度的微型

涡流发生器可有效降低流场总压畸变,对流场质量改善作用要优于基本型。
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AResearchonBoundaryLayerControlofAsymmetric
SupersonicFlowPastMicro􀆼VortexGenerator

GAOFeng,WANGXudong,ZHANGHan
(AirandMissileDefenseCollege,AirForceEngineeringUniversity,Xi'an710051,China)

Abstract:Thesupersonicflow(Ma=2.0)pastseveraltypesofmicro􀆼rampsissimulatedbythenumerical
simulationmethodtoimprovethecharacteristicsofisolator.Theresultfollowsthatwiththeincreaseof
thewidthatthetrailingedgeofMVGs,thelengthoftheshocktrainbecomesshorter,andthepositionof
pressureleadingedgemovesbackward.Meanwhile,thespanwisedistanceofstreamwisevorticesgenerated
byentiretytypeMVGsiscloserthanthatoftheseparated,butthedistancetothebottomwallisfarther.
Andtheresultalsoindicatesthatthemomentumcanbedeliveredtoboundarylayerinshortdistancetoim-
provetheflowcondition.MVGswithwidebackwidthcanreducetotalpressureskewnessandissuperior
tothebasicmodel.
Keywords:supersonic;isolator;flowcontrol;microvortexgenerator;numericalsimulation

  超声速流动过程中,由于气体的粘性作用导致

靠近壁面的气体流动流速减缓形成边界层,边界层

稳定性较差,容易产生边界层分离现象。边界层流

动分离可导致进气道流场畸变、总压恢复下降甚至

不启动等[1]。因此,对边界层流动进行控制对提升

进气道性能十分必要。一些研究[2􀆼8]已经对诸如微

型斜坡、微型叶片、开槽、肋片等构型对流动控制的

效果进行过研究,发现将构型置于附面层区域可以

在很大程度上改善进气道性能。
目前,微型涡流发生器在超声速及高超声速进



气道中表现出广泛的应用前景,其高度仅有边界层

厚度的10%~70%,使得器件的气动阻力得到极大

减小并且降低了非设计状态的额外代价。在微型斜

坡对超声速进气道启动性能影响的研究中,Shinn
等[9]发现原本来流条件由2.0Ma降到1.8Ma时出

现的激波被推出进气道引发不启动,在加入微型斜

坡控制时进气道恢复了启动。Valdivia[10]等人将微

型斜坡和射流式涡流发生器相组合,发现该组合可

以有效增强进气道抗反压能力。Anderson[4]采用

RANS方法对2.0Ma 条件下的3种标准微型斜坡

和微型叶片构型进行比较优化。LEE等[11􀆼12]综合

比较了标准微型斜坡和斜坡/叶片式微型涡流发生

器,结果表明与标准微型斜坡相比,斜坡/叶片式和

厚叶片式微型涡流发生器能够产生更强的尾部涡

流,并且使中心线上分离区长度大为缩短。
目前,微型涡流发生器用于超声速流动控制的

研究主要集中在对激波与微型涡流发生器产生的涡

环相互作用的机理研究,且国内的研究工作[13􀆼14]尚

处于起步阶段。LEE[11􀆼12]等的研究多在周期性边界

条件上研究微型涡流发生器的流动控制特性,未考

虑进气道侧面的影响,本文针对进气道来流严重非

对称的特点,对现有的微型涡流发生器构型在实际

进气道模型中进行三维仿真计算,着重研究构型的

流动控制效果。

1 计算模型

计算流道模型参考 Valdivia[15]的实验模型,为
排除入射激波的干扰,将原进气道中长90.7mm的

楔形激波发生器改为平直滑移段,模型为总长L =
317.8mm,进口截面为30mm×25.4mm的矩形自

由通道,各构型放置于隔离段入口处,设置微型涡流

发生器前缘中心为坐标轴原点,计算模型局部示意

见图1。来流马赫数2.0,计算域入口为压力入口,
总压P0=360.224kPa,静压P ∞=48.433kPa,总
温T0=300K,出口为压力出口,出口背压 Pb =
167.58kPa,总温 T0=300K,其余为固壁边界条

件。由于计算区域来流为非对称来流,进气道上壁

面为绝热滑移壁面,下壁面设置为绝热无滑移壁面。

  为深入研究各构型的流动控制特性,现设置6
个算例:标准微型斜坡式BR、带后缘宽度微型斜坡

式 WR和 WR􀆼1、标准分离斜坡式SBR、带后缘宽度

分离斜坡式SWR和SWR􀆼1,设置各构型的后缘高

度为h=2.7mm,前缘宽度c=5.84h,轴向长度l=
6.57h,分离式构型之间后缘间距w =h,带后缘宽

度微型斜坡式 WR的后缘宽度为h,WR􀆼1的后缘

宽度为2h,带后缘宽度分离斜坡式SWR的后缘宽

度为h/2,SWR􀆼1的后缘宽度各为h,计算模型见

图2。

图1 计算模型结构图(单位:mm)

Fig.1 Geometryofcalculationmodel(unit/mm)

图2 微型涡流发生器结构图

Fig.2 GeometryofMVG

  本文采用FLUENT软件求解,考虑到近壁区

流动复杂性,采用有可压缩修正的SSTk􀆼ω 湍流模

型,来流为理想气体,气体粘度采用Sutherland方

程描述,并选取基于密度的耦合显式求解器求解稳

态问题。计算域网格用采ICEM 软件进行划分,由
于计算域对称,故取一半计算。为保证计算的精确

度,对近壁面处、微型涡流发生器附近进行网格加密

处理,保证壁面y+小于1,网格总量约为300万,局
部网格见图3。

图3 Case_BR局部网格示意图

Fig.3 Typicalinternalgridconstructionofcase_BR

  为验证本文选取的湍流模型计算有效性,对

Babinsky[16]的微型涡流发生器超声速绕流实验模

型进行算例验证,计算域大小为133.2mm×73.2
mm×13.2mm,微型涡流发生器高为4mm,底面

为等腰三角形,腰长28.3mm,顶角为48°。来流马

赫数2.5,T0=280K,P0=380kPa,P=21.6kPa,

Re≈1.47×105。图4为微型涡流发生器附近的下

壁面流线与实验油流图的对比。图5为数值模拟得

到的微涡发生器后侧20mm处中心线以及展向z
=12mm处速度曲线图。由下壁面分离结构图知,
数值模拟图与实验油流图较为接近,流场在微型涡
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流发生器前缘处发生小范围分离流动,在尾部发生

二次分离产生二次涡,同时形成一对反向旋转的主

涡对,主涡对的痕迹在两张图中均清晰可见。对比

流速曲线图,由于受尾部涡环的影响,中心线存在局

部低速区,而展向z=12mm处流速受微涡发生器

扰动较小,与流线图相符,数值计算结果与实验值吻

合较好,本文选取的湍流模型合理。

图4 下壁面数值模拟与实验对比图

Fig.4 Comparisonbetweentheexperimentaldata
andsimulatedresultofsurfacetopology

图5 数值模拟速度曲线与实验值对比

Fig.5 Comparisonofstreamwisevelocitywithnumericalprediction

  为验证本文选用的300万网格的有效性,本文

对SBR流场选用200万(Coarse)、250万(Medium_

1)、300万(Medium_2)、350万(Fine)4种数量网格

算例并采用隔离段内对称面y=2.7mm高度的直

线上的压强作为表征参数对网格的无关性进行检

验。如图6所示,随着网格数的增大,压强曲线越来

越贴近,300万和350万网格所得压强值的曲线基

本重合,说明300万数量的网格已经可以满足计算

精度的要求,考虑计算成本,本文算例均采用300万

左右数量网格。

图6 网格无关性验证

Fig.6 Griddensitycomparison

2 计算结果与分析

2.1 带微型涡流发生器流场抗反压特性研究

前文提到经Valdivia[10]等人研究发现,在进气道

唇口处加入微型涡流发生器可有效提高进气道的抗

反压能力,而抗反压能力是表征进气道性能以及流动

控制能力的一个重要指标。图7为各构型流场对称

面压强分布云图,相同出口反压下BR、SBR以及

SWR的高压前锋已接近进气道入口处,进气道的抗

反压能力已经接近其极限值,后部燃烧室燃烧反压的

轻微波动可能导致激波串吐出进气道,造成进气道不

启动。WR和SWR􀆼1压强前锋位置以及激波串长度

相近,说明二者抗反压能力相接近。WR􀆼1的高压前

锋被严格控制在隔离段入口处且激波串长度也比其

余五种构型要短得多,说明其主要压升在隔离段后半

段完成,高压区长度较短,有效阻止了激波串前传,抗
高反压能力最强,流场相对更稳定。

图7 对称面压强分布云图

Fig.7 Staticpressurecontoursatsymmetrywall

  图8为流场y=12.7mm展向平均无量纲静压

曲线,压强以波动的形式增加,主要增压过程均在

x/h=40之前完成。构型BR、SBR以及SWR的

压强突跃处接近进气道入口,增压过程长达110h,
且在进入隔离段之后压强波动幅度剧烈,激波附面

层相互作用强使得低能流产生波动,易引起边界层

分离。WR和SWR􀆼1的增压长度为100h,且压强

在稳定之前要低于BR、SBR以及SWR。WR􀆼1的

压强在微涡发生器安装位置处才开始上升,并且主

要压升在长度为85h 内完成,高压区长度较短,有
效阻止了激波串前传。从现有构型的总体趋势上

看,随着整体式和分离式的后缘宽度的增大,高压前

锋远离入口,抗反压能力越强,但分离式控制效果略

差于整体式。

8 空军工程大学学报(自然科学版) 2016年



图8 y=12.7mm展向平均无量纲静压曲线

Fig.8 Spanwiseaveragedpressureaty=12.7mmplane

图9 各构型分离区长度

Fig.9 Lengthofseparationzone

  在后处理过程中发现,流道的大范围分离区均

存在于下壁面角区,且分离区前端基本与高压前锋

在轴向平齐,故在此将壁面高压前锋处标记为分离

区前端。图9为微型涡流发生器控制下的流场内分

离区长度分布图,标准微型涡流发生器BR和其分

离构型SBR的流场分离区较长,说明其抗反压能力

较弱,使激波串前移,分离区范围扩大,激波串与附

面层相互作用增强,进一步导致边界层的分离;随着

后缘宽度的增加,整体式和分离形式的微型涡流发

生器控制下的流场分离区长度呈逐渐缩短态势,其
中 WR􀆼1的流动控制能力最强,有效减小了分离区

长度的同时,使分离区整体后移,且整体分布在隔离

段内。原因是构型的后掠侧边有一对强烈的卷吸涡

形成,带宽度的后缘对分离流有一定的阻滞,增压作

用明显,减小了激波增压的负担,在卷吸涡和阻滞分

离流的双重作用下激波串后移,分离区缩短。但在

前缘宽度不变的前提下,后缘宽度的增加必然导致

后掠角的减小,后掠角的减小会影响侧边流向涡的

发展,因此必然有一个折中的最优值。

2.2 微型涡流发生器流动控制特性分析

为比较各微型涡流发生器流动控制产生差异的

机理,图10给出x=20mm处切面上的涡量强度

(ω ≡ Ñ×V( ) )云图,从图中可以看出 WR、

WR􀆼1和SWR􀆼1产生的涡量明显高于BR、SBR和

SWR,在微型涡流发生器上缘处和侧边处的高强度

涡量值区域产生的主要原因是构型两侧边和后部形

成了局部的低压区,两侧和上侧压力相对较高的流

体向低压区附近填充时与产生大的剪切作用,这一

作用在分离式涡流发生器的中间两个垂直边处可以

看出,此处涡量值明显要大于整体式中间结合部的

涡量值;后缘宽度大的构型后部涡量云图较为丰满,
这是由于此处低压区大,受主流影响小,流向涡得以

充分发展,而从 WR和SWR对比来看,原本较大的

后部低压区因分割而减小,分离体中间高速流体对

后部影响较大,对于后缘宽度不够大的微型涡流发

生器来说,分离式布局在一定程度上削弱了后缘宽

度带来的优势。

图10 x=20mm处涡量强度云图

Fig.10 Vorticitymagnitudeatx=20mmplane

  为研究微型涡流发生器对底层流场的作用机

理,图11给出对称面、x=30mm和x=60mm处

马赫数云图、流线图和y=0.1mm截面流线图。由

截面流线图可以看出,来流首先经过前斜坡面的抬

升压缩后流向斜坡两侧的低压区,产生流向涡对,在
流向涡的卷吸作用下增加附面层内流体的流动性,
附面层内动量增加,低动量区缩小。从切片马赫数

云图可以观察到,分离式微型涡流发生器产生的流

向涡对展向距离较远,靠近下壁面,作用距离较整体

式长,在x=60mm处仍存在,且得到较大发展,原
因是分离体之间为等直段,来流没有减速抬升过程,
在短距离内,与下壁面低动量区作用较弱,因而受到

的扰动相对较小。这可从对称面马赫数云图看出,
分离式后部流场低速区流速明显低于整体式,但可

能对远处流场控制作用较好,适合放置于上游流场
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处。与之相对,整体式产生的流向涡对的横向距离

较近,距离下壁面较远,在短距离流动过程中的相互

作用就已经很明显,流向涡消散较快,说明其能快速

将动量传递给边界层内的低动量区的流体,改善边

界层内的流动性,这也解释了前文分离区后移且长

度缩短的现象。从y=0.1mm可以看出,微型涡流

发生器侧边壁面处均存在大范围回流区即分离区,
在侧壁面分离区的挤压下,下壁面来流主要斜坡面

上流过,来流底层低动量流体经过聚拢压缩并在y
方向抬升,进入动量较大的主流区,动量有效增加,
流动性得到提升。

图11 对称面和x=30mm、x=60mm处马赫数

云图、流线图和y =0.1mm截面流线图

Fig.11 Manumbercontourandstreamlineatsymmetry,

x=30mmandx=60mmplane

  通常认为壁面剪切应力可以在一定程度上反映

边界层的能量特性,壁面剪切应力越大,边界层能量

越大[17]。图12给出了流场在x=30mm处下壁面

剪切应力分布,采用BR流场展向剪切应力归一化

(z/h=0为对称面处,z/h=􀆼5.56为侧壁面处)。

可以看到相对BR,WR、WR􀆼1和SWR􀆼1在z/h
=-3处的 剪切应力出现峰值,说明这3种构型流

向涡量在此处较大,在壁面发生强剪切作用,WR、

WR􀆼1和SWR􀆼1的壁面剪切应力均大于BR,靠近

壁面处的剪切应力呈现后缘宽度越大,剪切应力越

大,且整体式大于分离式,说明在微型涡流发生器的

作用下,近场边界层的特性表现为随微型涡流发生

器的后缘宽度的增加,其能量亦增加。
为比较隔离段出流质量,图13给出了稳态总压

畸变指数(Dp=
Pmax-Pmin

∫PdA
)变化曲线,从曲线变

化趋势看出流场在微型涡流发生器附近受到扰动,
总压畸变增大,尔后又急剧下降说明微型涡流发生

器可有效降低总压畸变,对流场质量具有极大改善

作用。出流总压畸变指数为SWR、WR、WR􀆼1明显

优于BR、SBR、SWR􀆼1,且前者较后者降低约8%,
结果说明带后缘宽度的微型涡流发生器对流场质量

改善作用要优于基本型,但其分离构型可能会削弱

这种优势。

图12 x=30mm处壁面剪切应力分布图

Fig.12 Wallshearstressatx=30mmplane

图13 流场总压畸变指数曲线

Fig.13 Totalpressuredistortion

3 结论

本文通过数值模拟的方法对来流 Ma=2.0条

件下带微型涡流发生器的进气道流场进行仿真研

究,着重比较了各构型控制下隔离段的抗反压能力,
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分析了流动控制机理。研究发现:

1)在一定限度内,随着微型涡流发生器后缘宽

度的增加,隔离段内激波串长度有效缩短,高压前锋

后移,抗反压能力有较大地提升且整体式略优于分

离式;

2)分离式微型涡流发生器产生的流向涡对靠近

下壁面,作用距离较整体式长,整体式产生的流向涡

对的横向距离较近,距离下壁面较远,能在短距离流

动过程中将动量传递给低动量区,但有效作用距离

较分离式短;

3)带后缘宽度的微型涡流发生器可有效降低流

场总压畸变,对流场质量改善作用要优于基本型,但
其分离构型可能会削弱这种优势。
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