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凹腔前后缘圆弧对流场干扰的数值研究
周思引，聂万胜，车学科
(装备学院，北京101416)

摘 要：基于两方程七训SST模型，对不同半径前后缘圆弧凹腔构型的超声速流场进行

了二维仿真，获得了相应的流场特征参数。结果表明，与直角前后缘相比，采用圆弧构型时

凹腔后壁的激波得到增强；随着圆弧半径的增加，凹腔内部的速度有所增大，而温度、涡量

则呈递减趋势，从稳焰、助燃的角度看，后壁上端压力增大可以促进质量交换，同时降低回

流区温度。综合考虑凹腔的稳焰和助燃作用，提出了一个适当的圆弧半径范围。
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Numerical study on e ct of arc leading edge
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and trailing edge of cavity on flow field
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Abs：n-aet：The two-dimensional simulation for the supersonic flow field of concave．cavity archi—

tectures with different radius arc leading and trailing edges was carried out based on七一∞SST model．

The corresponding flow field feature parameters were obtained．The simulation results show that，

compared with the fight angle leading and trailing edges，the shock wave was strengthened near the

trailing edges when using the arc edges．By contrast，cavities with different arc radius were considered

when the velocity，temperature and vorticity were calculated．It demonstrates that，with the increase of

arc radius，the velocity inside the cavity increases，and temperature and vorticity magnitudes appears a

decline trend．Asviewed from flame stabilization and combustion．supporting．the pressure increase at

the upper end of back wall can promote the mass exchange and at the same time，can lower the tem—

perature in recirculation zone．A proper limit of the arc radius is proposed in overall consideration of

flame stabilization and combustion-supporting effect of concave—cavity．
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0引言

超燃冲压发动机是未来高超声速推进动力装

置的最佳方案之一，如何在超声速气流里实现高

效、稳定的燃烧是首先要突破的关键技术。实验

表明，对于超燃燃烧室，凹腔在很宽当量比范围

内都是一个非常有效的助燃、稳焰装置。以前凹

腔的稳燃、助燃方面的研究主要关注凹腔长深

比、后壁倾角以及并串联组合等。Baurle，Gru—

ber等人的研究表明浅凹腔质量交换律较低，声

学凹腔(直后壁)较火焰稳定凹腔(倾斜后壁)

非定常性更强；Yu采用声学凹腔与火焰稳定凹

腔串联，燃料的混合和燃烧得到明显增强。综合

分析已有文献表明，如何优化凹腔构型使之具有

最佳性能一直是研究的难点。但是，已有文献所

采用的凹腔构型，其前后缘均是直角构型，无疑

这对其构型的分析还不够全面。

本文采用k-to SST湍流模型，以二维声学开

式凹腔为研究对象，对凹腔前后缘采用不同半径

圆弧时的超声速流场进行了仿真研究，得到了凹

腔内重点参数的分布，分析了流场特性。

1理论方程与数值求解

DNS和LES等方法在凹腔中大尺度结构的表

现力方面有一定优势。从计算效率和实际效果来

看，RANS方法更可靠且易于应用，但后一s、标

准k-to等RANS模型有可压缩流动中流动分离、

激波的预测不准确等不足，而两方程模型k一∞

SST对强可压流仿真有许多优势。本文采用k-w

SST模型对不同半径的前后缘构型的凹腔进行仿

真研究。

1．1基本控制方程

控制方程为：

擎+di秽(puCI))=div(rgro肌dq,)怕(1)
式中：多为通用变量，代表M，秽，W和丁等求解

变量；J1为广义扩散系数；S为广义源项。

1．2 k-o)SST湍流模型

标准矗叫模型考虑了低雷诺数影响、可压缩

性影响和剪切流扩散，适用于对混合层、射流流

场的计算。k-oJ SST模型在标准||}叫模型的基础

上增加了横向导数扩散项，同时在湍流粘度定义

中考虑了湍流剪切应力对输运过程的影响，综合

了标准k-to模型在近壁区的计算优势及．j}叫的

远场优势，将两模型分别乘以一个混合函数后相

加而得，使方程在近壁面和远壁面都适合，从而

更适于带逆压梯度的流动计算。

k-w SST流动方程为：

瓦0(pk)+去(pkui)=毒卜簧)+Gk-Yk+Sk(2)

詈(p(tJ)告(舢％)=妾㈣等)咆一圪也成(3)
式中：G。为湍流动能；皖为∞方程；疋和L分别

为k与∞的有效扩散项；Y。和y。，分别为k与∞

的发散项；哆。为正交发散项；Sk和&为用户自定

义项。

1．3数值方法

本文采用基于控制中心的有限体积法对控制

方程进行离散，同时对连续性方程、动量方程、

能量方程进行耦合求解来获得全流场参数；采用

二阶隐式非定常算法，对流项、湍流项均采用二

阶迎风格式，扩散项采用中心差分格式，并结合

LU隐式方法及自适应时间步长来计算，使收敛

更快。

2几何区域与边界条件

凹腔计算区域及网格划分如图1所示，以图

1中A点为原点，向右为正戈向，向上为正Y向，

建立直角坐标系。计算区域保持基本构型不变的

条件下，仅依次改变前后缘圆弧半径：0 mm(表

示直角情况)，0．5 mm，1 mm和2 mm；因为开

式凹腔基本具有相同的流场拓扑结构，故仅选择

L／D=3的声学凹腔，即深度为10 mm，长30 ram；

A点与凹腔前壁相距40 mm，出口则在凹腔后壁

向下游40 mm处，以此保证来流入口处边界层厚
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度；人口高度45 mln。

计算采用结构化网格，整体划分成三个区

域，边界层、凹腔内及剪切层作加密处理。

计算假设来流为均匀空气，人口总压为344

740 Pa，静压为50 663 Pa，总温300 K。对于超

声速流出口边界值由插值外推得出。壁面条件为

无滑移、绝热条件。

图1计算区域及网格划分

Fig．1 Computational zone and meshing of cavity

3结果与分析

不同凹腔构型的仿真计算均停止于同一时

刻。仿真结果显示了开式凹腔的典型特征：腔内

一个大低速回流区，且其内温度高于主流，剪切

层形成于凹腔上方，前后缘有明显的激波系。

图2为凹腔前后缘采用不同半径圆弧时整个

流场的压力等值线图。从图2中可以看出，随着

前后缘圆弧半径的增大，前缘激波有所减弱，并

且波系变宽；但是后缘激波却逐渐增强，且波系

变宽。

图3为前后缘采用不同半径圆弧时凹腔后壁

的压力分布。从图3中可以看出，凹腔前后缘采

用不同半径的圆弧时，其压力值均沿后壁中间向

两端逐渐增大，但是随着圆弧半径的增大，在凹

腔后壁两端的压力值逐渐增大，而凹腔后壁中间

位置的压力值却逐渐减小，从图中可以看出，在

Y值小于一8 mm左右或大于一2 mm时，R=2 mm

对应的压力值最大，R=0 mill时对应的压力最小，

基本上凹腔上下端处压力越大对应的圆弧半径也

越大；而在后壁中段即Y值约在一7．5—3．0 mm范

围时，压力值越大对应的圆弧半径越小。综合图

2和图3所示结果分析，由于在凹腔上沿位置存

在一剪切层，凹腔底部存在一边界层，凹腔内部

则是回流区，所以作用在凹腔后壁上的压力则表

现为中部压力低，两端高。当凹腔前后缘采用不

同半径的圆弧时，随着圆弧半径的增大，后缘波

系逐渐增强变宽，所以凹腔后壁两端位置的压力

会逐渐增大。激波与边界层、剪切层的作用会激

发涡流扩散，进而增强凹腔混合性能，故圆弧型

前后缘对于流场压力的影响主要是集中于这两

处。

R=0 mm R=0．5 mm R=l mm R=2 mm

／
，

]广一—L一厂—1广一—1一—厂一
——[口]圈■暖[口]_
H^O!‘j3：t171 47qq二n 62687 b”3#2 0

图2半径递增的圆弧前后缘凹腔中压力fPa)分布

Fig．2 Pressure distributions of cavity when the radius of

leading and trailing arcs increase
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图3不同半径圆弧前后缘凹腔中压力沿后壁变化

Fig．3 Pressure variation along backwall in leading and

trailing edge arc cavity with different radius

图4为凹腔前后缘采用不同半径时凹腔内部

气流马赫数分布的等值图。从图中可以看出，凹

腔内回流区域的流速随圆弧半径的增大有一定程

度增大。这是因为，随着前缘半径的增加，前缘

激波减弱导致波后气流速度增加，凹腔上沿较大

的剪切速度必然使凹腔内回流区域的速度增大，

导致凹腔后壁中间位置的压力值随着圆弧半径的

增加逐渐减小。

从凹腔稳定火焰机理看，要使气流中的火焰

稳定存在就必须具备：一是火焰传播速度应与垂
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直于焰峰表面的可燃混气法向分速相等；二是必

须存在固定的点火源。为此必须在高速气流中建

立一个平衡点，以满足以上两速度相等条件。气

流流过凹腔时会在凹腔内形成低速回流区，使火

焰驻留其中，并作为新的火源持续点燃上游来的

燃料，从而实现火焰稳定。如果回流区流速增

大，则不利于火焰稳定，但也能加速腔内外的质

量交换过程。从图中可以看出，R=2 mm时回流

区流速约为90～150 m／s，所达量级与采用直角前

后缘构型凹腔内流速(约为70～100 m／s)在同一

水平，故该影响可以忽略不计。

封住凹腔到达后壁，不利于腔内外的质量、能量

交换，进而影响混合作用。

图6为凹腔前后缘采用不同半径圆弧时凹腔

内部温度分布等值图。从图中可以看出，凹腔前

后缘采用圆弧过渡凹腔内部温度都较直角条件下

的温度低。这也是因为前缘激波减弱，导致温升

幅度降低所致。采用凹腔装置的超燃冲压发动机

点火常常考虑在腔内完成，因为点火需要一定温

度，适当的高温环境对点火有利，而随着圆弧半

径的递增，温度逐步降低，降低幅度有所减小，

不利于点火与火焰稳定。

醇霞 ；；
图4不同前后缘圆弧半径的凹腔中速度(m／s)分布

Fig．4 Velocity distribution in cavity with different

leading and trailing edge are radius
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图5凹腔内涡量分布

Fig．5 Vorticity distribution in cavity

图5为凹腔内涡量分布图。从图中可以看

出，凹腔内涡量随凹腔前后缘圆弧半径的增大而

降低，在R=2 mm时，凹腔内涡量基本为0。这

是因为随着凹腔前后缘圆弧半径的增大，前缘激

波减弱，从而对其后的腔口剪切层作用弱化，未

能激发一定量大尺度涡。从质量交换来看，一方

面流向涡对于腔内与主流区的质量交换尤为重

要，大尺度结构能卷吸燃料进入腔内与其中空气

在低速环境下混合，另一方面涡撞击在凹腔后壁

对后壁压力产生一定波动，间接起到改变凹腔中

压力振荡历程，所以当R=2 mm时，因其涡未能

58 0 208 0 258 3 308 4 358 6

图6凹腔内温度(K)分布

Fig．6 Temperature distribution in cavity

综合以上分析，当凹腔前后缘采用圆弧构型

时，随着圆弧半径的增大，前缘激波减弱，导致

波后凹腔回流区内流速增大，涡量减小，温度降

低；后缘处则随着圆弧半径的递增，波系变强变

宽，导致后壁两端压力增大。故从助燃稳燃角度

分析，凹腔前缘应采用直角构型，而后缘采用圆

弧构型。经对比各参数对流场影响，在本文研究

范围内，选择圆弧R=0．5 am左右时较为合适。

4结论

通过改变开式声学凹腔前后缘过渡圆弧半

径，仿真了其冷流流场，获得如下结论：

1)圆弧构型能增强凹腔后缘附近波系，从

而加强了激波等与边界层、剪切层相互作用。

2)冷流下，随着前后缘圆弧半径的增加，凹

腔内回流区域的速度有所增加，腔内温度则有所

下降，腔内涡量也呈现出减小趋势，在R=2 mm

时减小非常明显。

3)在本文所给的凹腔类型及相应来流条件

下，综合比较各个参数对凹腔性能的影响，前缘
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直角构型对助燃稳燃更为有利，后缘则易采用圆

弧过渡构型。更细化地改变圆弧半径时，得到

R=0．5 mill左右这样一个适当的后缘圆弧半径范

围。
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