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入射激波边界层干扰分离流场结构研究
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(北京宇航系统工程研究所,北京　１０００７３)

摘　要:入射激波边界层干扰易导致边界层分离,为了分析其局部流场结构,捕获局部高压、高热区,掌握分离泡的

大小,本文针对入射激波导致的边界层分离流场,构造简化模型,辅助以极曲线理论分析描述,结合自由干扰理论、

激波关系式以及分离区长度工程估算首次给出完整的理论求解.该理论模型可快速获得流动图画,给出流场参数

分布,便于分析整体流场结构,并得到了很好的数值验证.运用该理论模型对分离泡高度进行了参数化分析,分离

泡高度随来流马赫数的增大先略有减小再增大,同时是外压缩角以及飞行高度的增函数.
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Flowstructureofincidentshockwaveboundarylayer
interactionwithseparation
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　　Abstract:Shockwaveboundarylayerinteractionpreferstoinduceboundarylayerseparation,
andit’snecessarytoanalyzetheflowstructure,localhighpressuresandheatflux,andthe
separationbubblesize．Inthispaper,weproposeananalyticalmodelforthistypicalflow
structure,andthepolartheoryisusedforauxiliaryanalysis．BasedontheFIT,classicalshock
relationship,andfittingformulaofseparationlength,theanalyticalmodelcanbesolved．With
theanalyticalmodel,wecanquicklygaintheflowstructureandparameterswhichcompareswell
withnumericalsimulation．Also,weusethismodeltoanalyzetheheightofseparationbubble．
Theheightincreaseswithincreasingflightaltitudeanddeflectionangleforincidentshockwave,
anditfirstdecreasesslightlythenincreasesasincomingMachnumberincreases．
　　Keywords:shockwaveboundarylayerinteraction;separationbubble;flowstructure;polar;
CFD

０　引　言

　　由于超声速飞行的速度特点(Ma＞５,例如 XＧ
４３,Ma＝９．８)以及其高度特点(H＞３００００m),在飞

行器表面会形成厚边界层,另外由于飞行器的几何外

形特点,在超声速气流中会产生一系列的激波,激波

打在飞行器物面上会发生激波反射,遭遇物面的边界

层会形成激波/边界层干扰现象.在高超声速飞行器

流场的多个部位存在着形式多样的激波/边界层干扰

现象.如在进气道内流场中,存在着复杂的激波反

射、激波相交以及激波/边界层干扰现象,如图１所

示,可能造成结构破坏和快速疲劳,气动弹性以及热

防护困难,进气气流畸变,甚至不启动等等,对发动机

性能及稳定性等有着重要的影响,在设计中需要充分

考虑.



图１　超燃冲压发动机示意图[１]

Fig．１　Scramjetschematic[１]

　　１９３９年,Ferri[２]首次在试验中观察到机翼后缘附

近的激波/边界层干扰现象.随后,Fage和Sargent[３]、

Barry等[４]、Liepmann等[５]以及Johannesen[６]等均在

试验中观察到了不同类型的激波/边界层干扰现象.
典型的二维激波边界层干扰有入射斜激波反射、压缩

拐角、正激波、压力突增以及迎风台阶[７].Green[８]基

于大量试验数据认为压缩拐角干扰与入射激波边界

层干扰流场具有相似性,并指出当拐角为入射激波对

应的气流偏转角两倍时,两者的干扰近似一致.

　　随着计算技术的发展,１９７１年 MacCormack[９]

首次开展了激波与层流边界层干扰的数值模拟工作.

Beam 等[１０]研究了复杂几何条件的激波与层流边界

层干扰问题,采用有限差分法求解可压缩的 NＧS方

程.Bodonyi等[１１]数值模拟跨声速流的入射激波层

流边界层干扰,发现分离区和再附区的大小随激波强

度增加变化较大.Mailison[１２]利用试验方法研究压

缩拐角流动,分析表面压力与热流密度的分布规律以

及确定初始分离出现的条件.结果表明分离流动的

出现及分离区的大小与压缩角的大小相关.Price
等[１３]研究了高超声速湍流压缩拐角激波边界层干

扰,随着压缩角的增加,压力和热流迅速上升,但压力

分布在压缩面上缓慢地趋于平缓,而热流在达到峰值

后迅速下降.龚安龙等数值仿真双锥分离流动,认为

分离流动特性及流场物理参数对计算网格比较敏感,
过稀的网格将导致分离区减小,压力和热流峰值增

大[１４].赵云飞采用 WCNS格式数值分析非定常激

波/边界层干扰对于边界层转捩的影响[１５].童福林

等采用DNS数值模拟压缩拐角激波/转捩边界层干

扰,研究转捩过程对干扰区内分离泡结构的影响[１６].
董祥瑞等采用DES方法对激波边界层干扰诱导的分

离流动进行数值模拟,并采用单、双微楔对齐进行控

制,获得其最佳安装位置[１７].宋友富等发展可压缩

湍流模型 CKDO,其对壁面压力和摩擦阻力系数的

捕捉能力优于其他模型[１８].陈宣亮等采用分离涡模

拟方法,对 XＧ３７B机翼副翼偏转拐角的激波边界层

干扰做非定常数值分析,捕捉该类干扰下的脉动压

力[１９].王娇等探索Bump进气道中鼓包诱导的锥形

激波和机身湍流边界层干扰问题,同样采用数值仿

真,认为鼓包最适合作为超声速进气道前缘压缩

面[２０].２０１６年,Kotov等考虑通过亚格子模型以及

数字模拟两方面的改进来实现湍流流动激波附近的

精度提高[２１].

　　１９５８年,Chapman等[２２]基于大量的试验数据,发
现分离流动的一些特点并不依赖于引起分离的形式.
把这种不受下游几何形状影响也不受引起分离的形式

的影响的干扰叫做“自由干扰”.并针对自由干扰给出

简单的理论分析———自由干扰理论(FIT).

　　在分离区长度方面,Burggraf[２３]基于 Neiland[２４]

以及Stewartson和 Williams[２５]提出的渐进理论,针
对激波层流边界层干扰产生较强分离时的分离区长

度给出数学模型.同时,对于上游影响长度,即无黏

激波入射点至干扰起始点的长度,Miller等[２６]以及

Ramesh等[２７]学者也给出了工程拟合公式.

　　２０１１年,Babinsky和 Harvey基于前人的试验

结果描绘入射激波层干扰分离流场的流动图画和壁

面压力分布规律.典型流动结构包括分离泡、入射激

波、膨胀波以及反射激波,压增主要分为分离阶段以

及再附阶段两个部分[７].

　　前人基于大量的试验以及数值手段,已经给出了

分离流动的基本流动结构以及典型流动参数的分布

规律.但是尚没有完整的理论求解模型,干扰的关键

点位置不能明确,对于波系结构的定量描述也少有研

究.工程实际中,迫切地需要快速获得流动图画,定
位波系位置,明确流动参数具体分布,捕获高压高热

流区,为整体流场分析提供帮助.

　　本文基于对入射激波致边界层分离流场的分析

建立完整的理论求解模型,该模型可以根据来流条件

(来流马赫数、入射激波强度以及边界层参数)给出局

部干扰流场结构以及流动参数分布.

１　干扰流场

　　本文用ρ、p、V、a、Ma、γ分别表征密度、压力、
速度、声速、马赫数以及比热比,考虑的流体为量热完

全气体.另外,激波角(亦即激波与上游流体的夹角)
用β表示,气流穿越激波或膨胀波的偏转角用θ表示.

１．１　流场结构

　　入射激波与平板边界层发生干扰,当入射激波足

够强时,引起边界层分离,产生分离泡,如图２所示.

　　分离泡起点S 上游流体发生偏转,产生压缩波

系,压缩波系合并为分离激波.入射激波与分离激波

发生正规相交,产生透射激波.透射激波穿越自由剪
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切层并反射为膨胀波,使得自由剪切层向壁面偏转,
到达再附点R,R 下游流体转为与壁面平行,产生压

缩波系,压缩波系合并为再附激波[７].因此,已知的

主要结构包括入射激波、边界层、分离激波、干扰点膨

胀波、分离泡以及再附激波.工程实际中已知的参数

通常包括来流马赫数、干扰点雷诺数以及入射激波强

度.由此需要获得各区流动参数、各干扰波的方向和

强度以及压力沿壁面分布等.

图２　入射激波致边界层分离流场结构

Fig．２　Sketchoftheflowinducedbyanincidentshock
waveboundarylayerinteractionwithseparation

１．２　壁面压力

　　入射激波致边界层分离流场的壁面压力分布如

图３所示,分离点S 上游的i点(干扰起始点)压力即

开始增加,对应干扰起始点压力pi,通常近似认为pi

等于来流压力.伴随分离阶段,压力历经第一个突

增,分离阶段下游接着为分离流动的典型压力平台

段.激波穿越边界层内的外部区域,但是内部亚声速

流不能承受较大的压力梯度,因而局部形成一个近似

等压边界.下游伴随再附阶段,压力经历第二次增

加,达到最终压力峰值pF.相比分离阶段压增,再附

阶段压增比较平缓[７].

图３　入射激波致边界层分离流场壁面压力

Fig．３　Wallpressuredistributioninducedbyanincidentshock
waveboundarylayerinteractionwithseparation

　　Chapmen等[２１]基于大量的试验数据,发现分离

流动的一些特点并不依赖于引起分离的形式.并把

这种不受下游几何形状影响也不受引起分离的形式

的影响的干扰叫做“自由干扰”,同时对于这种干扰给

出简单的理论分析,即自由干扰理论(FIT),得出平

台压力pP:

　　
p－p０

q０
＝F(x－)

２Cfi

(Ma２
０ －１)０．５

(１)

式中:q０ 为来流动压,Cfi为壁面摩擦力系数,无量纲

函数F 被认为是普适函数,和马赫数以及雷诺数无

关,由试验确定,见表１.

表１　特定点处的F 值

Table１　ValuesofFatspecialpoints

F (分离点) F (平台值)
层流 ０．８ １．５
湍流 ４．２ ６

１．３　分离区长度

　　Katzer[２８]针对入射激波层流边界层干扰,进行

绝热壁面情况下的数值模拟,其模拟工况范围为

１．４≤ Ma∞≤３．４,１×１０５≤ReL≤６×１０５,１．２≤pF/p∞

≤３．４.基于这些数值数据,给出了入射激波层流边

界层干扰的分离区长度工程拟合公式:
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式中:P＝(pF －pinc)/p∞ ,δ∗
L 为未受干扰时的平板

无黏激波入射点xL 处边界层位移厚度:

　　δ∗
L ＝

xL

ReL

C
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è
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pinc为引起初始分离的激波强度,通过自由干扰理论

给出:

　　
pinc－pi

pi
＝

１
２γMa２

iPinc[ CfL

(Ma２
i －１)０．５]０．５ (４)

CfL 为未受干扰时平板边界层xL 处的壁面摩擦系数:

　　CfL ＝
０．６６４
ReL

C
æ

è
ç

ö

ø
÷

０．５
(５)

常数Pinc＝１．８５２.

　　Krishnan 等[２９]将 Katzer公式的范围拓展到

Ma∞ ≤６．８５和pF/p∞ ≤５．８９:
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÷

０．５ ＝
４．４P
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　　本文运用数值方法并结合文献数据进行验证,如
图４所示.

　　数值计算数据基本与拟合公式吻合.由于拟合

公式适用范围所限,若马赫数较大,其误差将超出工

程允许的范围.
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图４　分离区长度验证[２９]

Fig．４　ValidationoffittingformulabyKrishnanetal[２９]

２　理论模型

２．１　模型简介

　　基于第１节对激波致边界层分离流场的分析,将
局部流场结构进行简化,建立理论模型,如图５所示.

图５　入射激波致边界层分离流场理论模型

Fig．５　Analyticalmodeloftheflowinducedbyanincident
shockwaveboundarylayerinteractionwithseparation

　　首先将分离泡假定为一个三角形.壁面压力分

布大致分为如下几个阶段:干扰上游与无干扰平板边

界层分布基本一致,分离阶段经历第一个压增,随后

为压力平台,再附阶段经历第二个压增,到达压力峰

值.由此假设第一个压增完全由分离激波(C２)引

起,分离角θS 为引起分离激波(C２)的气流偏转角,波
后(２)区压力为平台压力.第二个压增完全由再附激

波(C６)引起,再附角θR 为引起再附激波(C６)的气流

偏转角,波前 (６)区压力亦为平台压力.入射激波

(C１)与分离激波(C２)发生正规相交,产生透射激波

(C３)与(C４)以及滑移线(Σ),(R４)反射为膨胀波,
(６)区气流转平产生再附激波(C６).该模型忽略分

离激波和再附激波根部的压缩波系以及各激波在穿

越边界层时的弯曲,将分离激波及再附激波简化为直

接从壁面引出的两道平直斜激波.

　　以来流 (０)区气流状态作为参考,运用极曲线理

论描述流场结构,如图６所示.p０/p０＝１,θ０＝０°,
因此(０)区状态点位于原点.所有由(０)区穿越斜

激波可能达到的状态由极曲线Γ０ 表征.(０)区气流

穿越入射激波(C１)到达 (１)区,因此根据区(１)相对

于 (０)区的压力比以及气流偏转角(此处即为楔角

θw,由于气流向下偏转,为负值)可以确定其在极曲

线Γ０ 上的位置.所有由 (１)区穿越斜激波可能达到

的状态由极曲线Γ１ 表征.同时,(０)区气流穿越分

离激波(C２)到达 (２)区,由于假设(２)区压力等于平

台压力(即p２＝pP),并且(２)区气流必定向上偏转,
由此可以确定其在极曲线Γ０ 上的位置,同时给出分

离角θS 的大小.所有由(２)区穿越斜激波可能到达

的状态由极曲线Γ２ 表征.入射激波(C１)与分离激

波(C２)在 H 点发生正规相交,产生透射激波(C３),
波后(３)区;以及透射激波(C４),波后(４)区.(３)区
与(４)区压力相等且气流平行,因此两者状态点位于

极曲线Γ１ 和Γ２ 的交点上.紧接着,(４)区气流穿越

膨胀波到达(６)区,由于假设(６)区压力与(２)区一样,
同为平台压力(即p６＝pP),因此(６)区状态点位于

经过(２)区的等压线(图６中点划线)与经过(４)区的

等熵膨胀极曲线Γ４ 的(图６中虚线)的交点处.所有

由 (６)区穿越斜激波可能达到的状态由极曲线Γ６ 表

征.(６)区气流穿越再附激波(C６)到达 (８)区,此时

气流转为与壁面平行(即与来流一致,θS＝０).因此

(８)区状态点位于极曲线Γ６ 与竖轴的交点处.

图６　入射激波致边界层分离极曲线示意图

Fig．６　Polaroftheflowinducedbyanincidentshockwave
boundarylayerinteractionwithseparation

２．２　模型求解

　　首先,分离激波波后为平台压力,可由自由干扰

理论获得.分离角θS 和分离激波(C２)波后参数可由

激波关系式获得.

　　
Ma２

２ ＝f(Ma０,β２)

p２/p０＝g(Ma０,β２)

S(Ma０,β２,θs)＝０

ì

î

í

ï
ï

ïï

(７)

式中:
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　　f(Ma,β)≡

　　
Ma２＋

２
γ－１

２γ
γ－１Ma２sin２β－１

＋
Ma２cos２β

γ－１
２ Ma２sin２β＋１

(８)

　　
g(Ma,β)≡

２γ
γ＋１Ma２sin２β－

γ－１
γ＋１

S(Ma,β,θ)≡２cotβ
Ma２sin２β－１

Ma２(γ＋cos２β)＋２－tanθ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

(９)

　　入射激波(C１)与分离激波(C２)发生异侧正规相

交,产生透射激波以及滑移线,如图７所示.

图７　入射激波与分离激波异侧相交

Fig．７　Regularintersectionofincidentshock
andseparationshock

　　已知(０)区参数以及入射激波(C１),波后参数可

由斜激波关系式获得:

　　

Ma２
１ ＝f(Ma０,β１)

p１/p０＝g(Ma０,β１)

S(Ma０,β１,θ１)＝０

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１０)

　　(１)区气流穿越透射激波(C３):

　　

Ma２
１ ＝f(Ma０,β１)

p１/p０＝g(Ma０,β１)

S(Ma０,β１,θ１)＝０

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１１)

　　(２)区气流穿越透射激波(C４):

　　

Ma２
４ ＝f(Ma２,β４)

p４/p２＝g(Ma２,β４)

S(Ma２,β４,θ４)＝０

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１２)

　　滑移线两侧气流参数满足:

　　
θ１－θ３＝－θ２＋θ４

p３＝p４
{ (１３)

　　如图８所示,(４)区气流穿越分离泡顶点A 处的

膨胀波(RA)到达(６)区,运用膨胀波关系式:

　　
ν(Ma４)－ν(Ma４)＝θ６

p６/p４＝χ(Ma４,Ma６){ (１４)

式中:

　　ν(Ma)＝
γ＋１
γ－１arctan γ－１

γ＋１
(Ma２－１)－

arctan Ma２－１ (１５)

　　χ(Ma０Ma１)＝
２＋(γ－１)Ma２

０

２＋(γ－１)Ma２
１

é

ë
êê

ù

û
úú

γ
γ－１

(１６)

　　(６)区气流穿越再附激波(C６)到达(８)区,运用

斜激波关系式:

　　
Ma２

８ ＝f(Ma６,β６)

p８/p６＝g(Ma６,β６)

S(Ma６,β６,θ８)＝０

ì

î

í

ï
ï

ïï

(１７)

　　简化模型假设膨胀波波后(６)区的压力与(２)区
一样,等于平台压力,即:

　　p６＝pP (１８)

　　联立式(７~１８)就可以完整求解整个干扰流场波

系结构、各区流动参数以及各干扰点位置.

图８　再附阶段示意图

Fig．８　Schematicofreattachment

　　最后求解分离区长度以及几何关系可以进一步

确定分离泡个关键点的位置坐标.

　　如图９所示,在ΔASR中:

　　hsep＝
lsep

cotθS ＋cotθR
(１９)

在ΔSHA中:

图９　局部结构关键点示意图

Fig．９　Schematicofkeypointsinlocalflowfiled
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　　SH ＝SA
sin[π－α－(β２－θS)]

sinα
(２０)

式(２０)中,SA＝hsep/sinθS,在ΔSBH 中:

　　
HB＝SHsinβ２

SB＝SHcosβ２
{ (２１)

　　从总体结构来看,如图１０所示,干扰点 H 的坐

标为:

　　
xH ＝le ＋(h－HB)cotβ１

yH ＝HB{ (２２)

分离点S 的坐标:

　　
xS ＝xH －SB
yS ＝０{ (２３)

在ΔASR中,SD＝hsep􀅰cotθS,因此分离泡顶点A 的

坐标:

　　
xA ＝xS ＋SD
yA ＝hsep
{ (２４)

再附点R 的坐标:

　　
xR ＝xS ＋lsep

yR ＝０{ (２５)

由式(１９~２５)可确定各干扰点的具体位置.

图１０　整体结构关键点示意

Fig．１０　Schematicofkeypointsinwholeflowfiled

３　结果与分析

３．１　流场结构

　　根据第２节建立的理论模型可以预测入射激波

致边界层分离流场,此处用数值计算结果进行验证.

　　考虑工况 Ma∞ ＝２．１５、θw＝３．７５°、ReL＝９．９１×１０４,
对比数值计算与理论结果的局部流场结构,如图１１
所示.入射激波(C１)、(C１)与分离激波(C２)干扰后

的透射激波(C４)以及反射膨胀波(R)等波系位置与

形状均与数值计算结果吻合较好,同时分隔流线也与

数值结果基本重合.理论预测的分离点位置ST ＝
０􀆰０６３３５２５m,与数值计算结果的分离点位置SC ＝
０􀆰０６１０７１６m 相差３．７％;理论预测再附点位置RT

＝０􀆰０９６４５２５m,与数值计算结果的再附点位置RC

＝０􀆰０９７１６９m 相差仅０．７４％.由于理论模型里忽略

了边界层的逐渐变形过程,而是将分离点S 以及再

附点R 的气流偏转作为突变处理,因此由分离点S
以及再附点R 处分别直接引出分离激波(C２)以及再

附激波(C６),与数值计算结果中两处形成压缩波系

进而合并为激波不同.各区流动参数的预测也相当

准确,如表２所示.

图１１　理论预测与数值计算局部流场结构对比

Fig．１１　Comparisonofwavestructurebetween
theoreticalpredictionandnumericalresult

表２　理论预测与数值计算结果各区流场参数对比

Table２　Comparisonofflowparameters

分区
Ma p/Pa

理论 CFD 理论 CFD
(１) ２．００１９２ １．９９７８２ １３６２．０１ １３６９．９１
(２) １．９９１１３ １．９９９６０ １３８４．７０ １３５１．０４
(３) １．８５７１４ １．８７４３２ １７０２．２４ １６５７．４６
(４) １．８５７１４ １．８７３８４ １７０２．２１ １６５７．５４
(５) １．９９０５６ １．９９３１０ １３８４．７２ １３７９．１８
(６) １．９９０５６ １．９９２４１ １３８４．７０ １３７９．９５
(７) １．８６６９２ １．８７５８５ １６７５．６２ １６５３．６６
(８) １．８６６９２ １．８７６１２ １６７５．５９ １６５２．８６

　　壁面压力分布对比如图１２所示.由于理论模型

忽略了激波根部的压缩波系,因此壁面压力分布呈台

阶状,不似实际情况的平滑过渡,但是关键位置如干

扰起始点、压力平台以及压力峰值均吻合较好,因此

整体分布趋势一致.

图１２　理论预测与数值计算壁面压力分布对比

Fig．１２　Comparisonofwallpressuredistributionbetween
theoreticalpredictionandnumericalresult
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３．２　参数化分析

　　运用该理论模型可进行参数化分析,例如分离泡

高度.

　　考虑工况Ma∞ ＝２．１５,θw＝３．７５°和ReL＝９􀆰９１×
１０４,根据式(３)可知无干扰情况下入射点xL 处的边

界层位移厚度为９．１８７３×１０Ｇ４m.而理论模型预测的

分离泡的高度为１．０５２４×１０Ｇ３m,相比没有考虑干扰

情况增厚的１４．５％.此处考虑来流马赫数、飞行高度

以及气流偏转角对分离泡高度的影响,工况列于表

３.分离泡高度与分离角及分离区长度直接相关,分
离角越大或者分离区长度越长则分离泡高度越大.
而分离角与分离区长度主要由来流参数(包括来流马

赫数与压力或者飞行高度)和压缩角确定.

表３　分离角参数化分析的工况

Table３　Conditionforparametricanalysis
工况 Ma０ θw/(°) h/km
１ Ｇ ５;９ ３０
２ ４．０;５．０ Ｇ ３０
３ ４．０;５．０ ６．０ Ｇ

　　对于表３中的工况１,在相同的外压缩角以及飞

行高度下,来流马赫数的影响如图１３所示.随着马

赫数(２≤Ma∞ ≤６)的增大,分离泡的高度先略微降

低随后增大.这是由于随着马赫数的增大,平台压力

缓慢减小(接近正比于 MaＧ１/２),分离角也随之缓慢减

小;而总压增随着马赫数的增大迅速增大,导致分离区

长迅速增长.两者相互制约,小Ma时,分离区长度变

化较小,分离角的变化起主导因素,因此分离区高度有

轻微的降低;大 Ma 时,分离区长度变化剧烈,起主导

因素,因此分离区高度随马赫数的增大逐渐增大.

图１３　分离泡高度随来流马赫数的变化

Fig．１３　InfluenceofincomingMachnumber

　　对于表３中的工况２,在２°~１５°范围内,在相同

的来流马赫数以及飞行高度下,分离泡高度是入射激

波气流偏转角的增函数,如图１４所示.根据自由干

扰理论,平台压力基本不随外压缩角变化,因而分离

角也基本不变.而总压增随着外压缩角的增大而增

大,因此分离泡高度也随之单调增大.

图１４　分离泡高度随外压缩角的变化

Fig．１４　Influenceofflowdeflectionforincidentshock

　　对于表３中的工况３,保持来流马赫数以及外压

缩角不变,在２０km 到５０km 范围内,分离泡高度随

飞行高度的升高而增大,在３０km 高度时略有减小,
如图１５所示.由自由干扰理论结合激波关系式可

知,来流压力的降低并不会改变分离角的大小,但引

起初始分离的pinc随之显著降低,造成分离区长度增

大,因而分离泡高度增大.３０km 高度处压力并未平

缓降低,而是出现小的增加,因此分离区高度也略有

减小.

图１５　分离泡高度随飞行高度的变化

Fig．１５　Influenceofflightaltitude

４　结　论

　　本文针对激波致边界层分离流场建立了理论预

测模型.将分离泡简化为三角形,总压增分为分离阶

段以及再附阶段两部分.假设分离阶段的压增完全

由分离激波完成,分离角为引起分离激波的气流偏转

角;再附阶段的压增完全由再附激波完成,再附角为

引起再附激波的气流偏转角.分离激波与再附激波

之间的壁面压力一直为平台压力,并运用极曲线方法

描述了该局部流场波系结构.该模型可以给出包括

分离激波、反射膨胀波以及再附激波等波系结构的位

置和形状以及各区流动参数,并得到了很好的 CFD
验证.运用该理论模型,发现分离泡高度随来流马赫
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数的增大先略有减小再增大,同时是外压缩角以及飞

行高度的增函数.该模型忽略分离激波和再附激波

根部的压缩波系以及各激波在穿越边界层时的弯曲,
将分离激波及再附激波简化为直接从壁面引出的两

道平直斜激波.

　　本文所建立的理论模型是对真实流动结构进行

了一定简化,后续还有以下工作可考虑开展:

　　(１)本文模型忽略了分离激波和再附激波根部

的压缩波系以及各激波在穿越边界层时发生的弯曲.
可以将 Henderson[３０]的方法添加到模型中,将边界

层分层,建立更为详细的理论模型.

　　(２)本文采用的是理想气体模型,对于高超声速

流动,伴随高温真实气体效应,可以采用考虑复杂化

学反应的气体模型,其对波系结构以及流动参数均会

产生影响.
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