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侧滑角对V字形钝化前缘激波振荡特性影响 *
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武利龙 2，刘坤伟 2，操小龙 2
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摘 要：针对三维内转式进气道在侧滑状态下唇口处面临的非对称激波干扰问题，将唇口简化为V
形钝化前缘，在来流马赫数为 4的风洞中，采用高速纹影拍摄与壁面脉动压力测量，并辅以数值模拟，

研究了半径比R/r=1（V形根部倒圆半径R与前缘钝化半径 r之比） 的V形钝化前缘在0°和2°侧滑角时的

流动特性。结果表明，V形根部存在大尺度流动分离和分离激波振荡现象，并且这种振荡现象导致的壁

面压力脉动对有/无侧滑非常敏感。与 0°侧滑角相比，2°侧滑角时，迎风侧的分离区减小、振荡主频增

加、脉动压力峰值显著升高，而背风侧的变化趋势则相反。有/无侧滑时，分离激波振荡主频经同侧的

分离区尺度及直前缘激波后气流速度无量纲后，得到的斯特劳哈尔数均为St≈0.1，表明振荡现象均来源

于沿壁面的逆流与来流之间的竞争机制。基于高速纹影图像的本征正交分解表明，无侧滑时，两侧分离

激波振荡存在强耦合；而侧滑不仅会破坏这种振荡耦合，还使得前两阶振荡模态能量占比的差异性明显

增大。
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Abstract：The cowl lip of three-dimensional inward turning inlet is simplified as a V-shaped blunt leading
edge to reveal asymmetric shock wave interactions in the sideslip state. Flow characteristics of the V-shaped
blunt leading edge with a radius ratio R/r=1（the ratio of crotch radius R to the blunt radius r）at sideslip angles of
0° and 2° are investigated at a freestream Mach number of 4. High-speed schlieren photography and wall pres⁃
sure measurements are adopted in the experiments and numerical simulations are performed. The results show
that large-scale flow separations and shock wave oscillations occur at the V-shaped crotch and the fluctuating
pressure on the wall is sensitive to the sideslip angle. Compared with those of the sideslip angle of 0°，the size of
the separation decreases，the oscillation frequency increases，and the peak value of the fluctuating pressure in⁃
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creases significantly on the windward side of the sideslip angle of 2° . On the contrary，the variation trends of
these parameters on the leeward side are opposite. When the oscillation frequencies of the separation shocks with
and without sideslip are nondimensionalized by the separation length and the flow velocity behind the shock wave
induced by the straight blunt leading edge on the same side，a nearly constant Strouhal number of St≈0.1 is
achieved，which suggests that the origin of the oscillations is due mainly to the competition between the incoming
flow and the reverse flow along the wall. The proper orthogonal decomposition based on high-speed schlieren im⁃
ages without any sideslip identifies a strong coupling between the shock oscillations on both sides. However，a
small sideslip angle can not only destroy the original coupling but also enlarge the difference in the energy propor⁃
tions of the first two modes.

Key words：Inlet；Shock wave interaction；Flow separation；High-speed schlieren；Image processing；
Shock oscillations

1 引 言

三维内转式进气道通常采用 V形唇口［1-2］，此处

脱体激波产生的复杂激波干扰现象［3-4］，往往会导致

严酷的气动力/热载荷［5-6］，严重威胁飞行安全。

为高效揭示 V形唇口处的流动机理，Xiao等［7］率

先提炼出 V形钝化前缘模型，并发现 V形根部可能出

现异侧激波规则反射、马赫反射和同侧激波规则反

射三种激波干扰流场。随后进行的研究表明，V形钝

化前缘根部倒圆半径 R、前缘钝化半径 r、半扩张角 β

等几何参数（见图 1）主导了 V形根部的激波干扰特

征以及气动热环境［7-9］。最近，Zhang等［10］在来流马赫

数 Ma=6条件下，系统归纳了 V形根部激波干扰结构

随半径比 R/r和 β的变化规律，并建立了激波干扰类

型的预测理论［11］。此外，围绕 V形钝化前缘流动问

题，在如何通过壁面压力关联热流［12］、如何通过几何

优化设计改善气动热环境［13-14］、以及如何分析外部斜

激波入射引起的波系结构演变等方面［15-16］开展的研

究与探索，为工程应用提供了有价值的参考。最近，

李祝飞等［8］对相关研究进行了回顾和综述。值得注

意的是，V形钝化前缘产生的激波干扰流场，常伴

有强烈的非定常性。Wang等［17］通过激波风洞实验

发现，V形钝化前缘流场在马赫反射情况下，存在激

波振荡现象，并结合大涡模拟，探讨了激波振荡的反

馈机制。进一步地，Zhang等［10］基于高速纹影图像，

梳理出马赫反射流场中激波振荡模式随 R/r的演变

规律，对于如何规避激波振荡，具有重要的启示

意义。

然而，前期关于 V形钝化前缘激波振荡的研究，

均聚焦于 Ma=6条件下的马赫反射情况。事实上，当

几何参数变化或来流马赫数降低时，V形钝化前缘更

可能会发生异侧激波规则反射，因为流场中存在大

范围的流动分离［10］，也会出现强烈的非定常性。目

前，对此类流场的非定常特征及壁面脉动压力载荷

的认知仍不明晰。当飞行器进行机动或姿态调整

时，伴随着侧滑角的变化，V形唇口处的流场将呈现

出非对称性。激波干扰结构的偏移，很可能导致壁

面脉动压力出现显著变化。对于这种由侧滑角带来

的非对称流场结构及其规律的认知，仍有待进一步

地探讨，以支撑飞行器的研制。

鉴于风洞实验的高速纹影图片中含有大量的非

定常流动信息，采用恰当的方法加以挖掘和利用，对

丰富激波干扰非定常特性的认知，具有重要价值。

近年来，定量提取高速纹影中非定常信息的技术发

展迅速，已经被广泛应用于进气道喘振［18］、隔离段激

波串振荡等研究中［19-20］。特别是基于流场图像的本

征正交分解（Proper orthogonal decomposition，POD）方

法，因其能够解耦复杂非定常过程的关键特征，已成

为分析振荡模式、继而揭示流动机理的一种重要手

段。在诸如跨声速抖振［21］、激波/边界层干扰［22］、喷管

出口波系振荡［23］等非定常流动现象的研究中，发挥

了重要作用。

本文在来流马赫数 Ma=4条件下，采用基于高速

纹影的图像处理方法，结合壁面脉动压力测量，并辅

以数值模拟，研究了有/无侧滑时 V形钝化前缘非定

常流动的差异和共性。以期深入认识 V形钝化前缘

非定常流动机理，为 V形唇口的优化设计提供有价值

的参考。

2 模型与方法

2.1 实验设备和模型

实验在中国空气动力研究与发展中心的 FL-23
跨超声速风洞中进行［24］，来流名义马赫数为 4，总温

为 288K，总压为 0.63MPa。在同一车次风洞实验中侧
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滑角是变化的，各侧滑角工况的有效实验时间约为

2s。风洞配备有高速纹影系统及动态压力测量系统，

用于采集实验数据。

如图 1所示，V形钝化前缘模型由两侧的直前缘

和根部倒圆区组成，其中，直前缘长度 L=27r。为便

于流场观测，模型采用竖直安装方式，x，y，z分别为流

向、法向和展向，并沿 y方向进行高速纹影观测。实

验过程中，通过在 x-z平面内旋转模型，模拟侧滑角

变化（以逆时针方向为正），重点考察有/无侧滑角对

流场的影响。表 1列出了本文采用的模型几何参数、

侧滑角 α，纹影拍摄速率以及曝光时间。

采用 Kulite压力传感器测量壁面动态压力，传感

器的响应频率上限为 30kHz，采样频率为 100kHz。如

图 1局部放大图所示，压力传感器沿着 V形钝化前缘

根部倒圆区域的壁面中心线与壁面平齐安装。为便

于描述，以驻点处周向角 φ=0°为基准（逆时针方向为

正），以 Δφ=9°为间隔，在 ±63°范围内沿周向均匀布置

了 15个压力监测点。

2.2 图像处理方法

2.2.1 快照 POD方法

采用基于快照的 POD模态分解方法［25］，对流场

高速纹影照片进行分析。模态分解方法能够将振荡

过程分解为一系列简单时空模态的和，达到解耦复

杂振荡过程的目的。对于给定的一组流场快照（如

纹影）u ( x，t)，可以将其分解为时均流场 ū ( x)与脉动

流场 u'( x，t)，如式（1）所示。其中，x表示空间位置。

u ( x,t ) = ū ( x ) + u'( x,t ) （1）
POD方法的目标是寻找一组时间无关的空间正

交基，将脉动流场表示为 POD基（POD模态）的线性

组合，以解耦振荡的空间模式。如式（2）所示，Φj( x)
为 POD空间模态，表征振荡的空间模式；aj( ti)为时间

系数，表征特定基的时间演化规律。

u'( x,ti ) =∑
j = 1

n

aj ( ti )Φj ( x ) （2）
POD模态的能量 λj，是衡量该模态重要性的指

标，具有快照物理量平方的量纲。基于纹影光强场

进行分析结果中，λj正比于流场密度梯度的平方。根

据收敛性要求［26］，本文使用 POD方法处理了 104帧时

序纹影照片。

2.2.2 特征交点检测方法

为进一步细致描述流场中激波的非定常运动，

笔者在广泛地调研国内外相关专利文献［27-30］的

基础上，发展了一种激波干扰点追踪方法，提取并分

析了典型激波交点的变化特征。

该方法将每一张纹影图像视作二维灰度矩阵，

则激波结构表现为灰度峰值。首先，对矩阵进行逐

行扫描，并提取相应峰值的位置，在图像中初步定位

激波。然后，对初步获得激波点进行局部离群点替

换与平滑样条拟合，得到激波形态，如图 2中线条所

示。接着，对提取得到的相邻激波求几何交点，得到

对应的激波干扰点，如图 2中叉号所示。最后，逐张

提取时序纹影图像中的特征交点，得到激波交点位

置的时序信号。对激波交点位置的时序信号，再进

行频域和概率密度分析，能够进一步获得激波的振

荡特性。

为便于揭示同一时段流场的激波振荡规律，采

用特征交点检测方法处理的时序纹影照片，与 2.2.1
节 采 用 快 照 POD 方 法 处 理 的 时 序 纹 影 照 片 保 持

一致。

2.3 数值方法

鉴于纹影的拍摄范围有限，为辅助认识流场的

Fig. 1 V-shaped blunt leading edge model

Table 1 Experimental setup

β/（°）
18

R/r
1

Angle of slide
α/（°）
0，2

Frame rate/
kHz
8

Exposure
time/μs
125

Fig. 2 Example of intersection detection
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时均特征，采用基于有限体积法的三维 Navier-Stokes
方程求解器 Fluent，在实验工况下开展定常数值模

拟。湍流模型采用 k-ω SST，无粘通量使用 Roe格式

离散，对流项采用二阶迎风格式离散，粘性项采用二

阶中心差分格式离散。采用量热完全气体假设，使

用 Sutherland公式计算粘性系数。计算域如图 3所

示，来流边界采用压力远场条件，来流参数与风洞实

验一致；下游边界采用压力出口条件；壁面采用无滑

移绝热固壁条件。计算域采用六面体结构网格离

散，并在近壁面区域进行了网格加密，确保壁面第一

层网格 y+<1，总网格量约为 4×107。笔者在前期研究

中，已经进行了网格无关性验证［31］。

3 结果与讨论

围绕 R/r=1的 V形钝化前缘构型，首先，在对称来

流条件下（0°侧滑角工况），建立对其流动的基本认

识，并分析讨论其非定常流动特征。然后，在非对称

来流条件下（2°侧滑角工况），探讨其流动特征与对称

来流工况的共性与差异。

3.1 对称来流流场结构与非定常特性

3.1.1 流场基本结构

V形钝化前缘关于 y=0平面几何对称，y=0平面

内的流场反映了主要波系结构特征，并且具有准二

维性，可以应用二维激波干扰分析方法进行讨论［11］。

图 4（a）~（c）分别展示了无侧滑时流场的典型纹

影照片、y=0对称面的马赫数云图、V形根部区域叠加

压力等值线的马赫数云图以及压力云图。鉴于纹影

沿光程的积分效应，驻点附近的局部流场难以分辨，

而借助于数值模拟可以弥补不足。

如图 4所示，直前缘脱体激波 DS在 V形根部倒

圆区域上游发生规则反射，形成两道透射激波 TS。
在 V形根部倒圆区对气流的流向阻滞、法向溢流效应

以及展向壁面收缩效应的共同作用下，驻点上游形

Fig. 4 Flow features at α=0°

Fig. 3 Computational domain and boundary condition
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成弓形激波 BS。经过激波 TS和 BS压缩后，V形根部

倒圆区的压力显著提升，见图 4（c）下半侧，并沿直前

缘方向产生较大的逆压梯度，诱导形成大范围流动

分离和分离激波 SS。两侧的分离激波 SS在驻点上游

发生规则反射，形成的两道透射激波与弓形激波 BS
干扰。激波干扰产生的剪切层 SL1，在驻点两侧逐渐

贴附壁面（图 4（b））。图 5采用多个典型截面的马赫

数云图并叠加压力等值线的方式，显示出 V形根部的

激波干扰具有复杂的三维结构。

从图 4（c）上半侧叠加了压力等值线的局部马赫

数云图可以看出，TS与 SS相交后产生的透射激波入

射在直前缘分离区外缘的剪切层，导致此处气流出

现偏转并形成一系列压缩波，压缩波汇聚形成激波

CS。CS与 BS端部干扰后，从干扰点产生的剪切层

SL2，将直前缘分离区与 BS波后区域分隔，见图 4（b）。

剪切层 SL2与前述剪切层 SL1在近壁面 φ=27°附近会

合后，共同沿壁面向直前缘上游发展。

图 6给出了无侧滑工况下 V形钝化前缘根部倒

圆区域壁面中心线上的时均压力分布，并使用无量

纲压力系数进行表征。如式（3）所示，Cp 为压力系

数，p̄为时均压力，p∞为来流静压，q∞为来流动压。

Cp = p̄ - p∞q∞
（3）

对比图 6中数值模拟与实验的时均压力，可以看

出，两者随 φ的变化趋势基本一致。无侧滑角工况

下，时均压力呈对称分布，峰值出现在 φ=0°处。

值得注意的是，在 V形根部区域逆压梯度的作用

下，高压气体膨胀加速形成两道逆着来流方向的超

声速射流 SJ，并在剪切层 SL1和 SL2的包裹下，沿直前

缘向上游运动。经过 SJ的气流，在直前缘上的分离

区起始点附近回转后，于分离区中心卷起形成旋涡，

并从 y方向溢流。该逆流与来流之间存在竞争关系，

使得分离激波产生强烈的非定常振荡现象。

如图 4（d）所示，以典型时刻 t0及其后 1.5ms内的

实验纹影图像为例，展示分离激波的振荡过程。上

侧分离激波在 0~1ms内，沿直前缘向上游运动，而在

1~1.5ms内，其运动方向转变为向下游运动。下侧分

离激波在 0~1.5ms内，均保持向下游运动。可见，两

侧直前缘分离激波的振荡过程并不同步。

在 V形根部区域，分离激波 SS与弓形激波 BS的
交点，随分离激波的振荡而移动，继而带动剪切层 SL1
以及 SL2附近的气体出现整体振荡。这一现象会造

成强烈的壁面脉动压力载荷，在 3.3节将进行更加细

致地讨论。

3.1.2 分离激波振荡模式

应用 POD方法，从流场全局的角度，对时序纹影

图像进行分析。图 7（a）展示了 0°侧滑角工况的前十

阶 POD模态能量占比，可以看出，随着阶数的升高，

POD 模态的能量占比迅速下降。特别是，前两阶

POD模态的能量占比明显高于后续模态。图 7（b）给

出了前两阶 POD模态，整体性地反映了流动结构非

定常振荡的空间特征。

在 POD空间模态中，相干结构表现为成对出现

的正负值色带，正负号反映相位关系，幅值大小表征

对应结构在当前模态中的重要程度。本文所展示的

空间模态，均使用幅值的最大值进行归一化。从图 7
（b）可以看出，前两阶 POD模态中的相干结构主要分

布于两侧的分离激波，而透射激波 TS与 SS相交之

Fig. 5 Mach number contours of different sections at α=0° (stagnation point is the origin of coordinates)
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前，几乎不存在相干结构。这表明，两侧的分离激波

是振荡的主体，振荡过程存在空间强耦合［32］；而透射

激波 TS与 SS相交之前，其位置维持稳定。相干结构

以零值线为中心呈异号分布，表明分离激波以零值

线为平衡位置往复振荡，相干结构的宽度则表示分

离激波的振荡范围。在 POD模态中，从直前缘上的

分离起始点开始，沿着分离激波波面向下游发展，相

干结构的宽度基本相同，表明分离激波在振荡过程

中基本不存在扰动沿激波面传播的现象。

从两侧相干结构的分布形式来看，一阶 POD模

态的相干结构呈现空间反对称分布，表明两侧的分

离激波在振荡过程中的运动方向相反。本文称之为

“反相振荡”模式，该模式的能量占比约为 23%。二阶

POD模态的相干结构呈现空间对称分布，表明两侧

分离激波在振荡过程中的运动方向相同。本文称之

为“同相振荡”模式，其能量占比约为 20%。对比图 7
（b）中的前两阶 POD模态可以看出，两侧分离激波的

位置均可能出现幅值相近的相干结构，且前两阶模

态的能量占比相近，这表明两侧分离激波的振荡能

量几乎相同。

3.1.3 激波特征交点振荡规律

为进一步描述分离激波的非定常特性，对激波

特征交点的时序位置信号，进行功率谱（Power spec⁃
tral density，PSD）与概率密度分布（Probability density
function，PDF）分析。

图 8（a）展示了 0°侧滑角工况两侧 SS与 TS交点

在典型时间段内的流向位置信号，可以看出，两侧特

征交点在一定的范围内往复振荡。图 8（b）给出了 0°
侧滑角工况两侧 SS与 TS交点位置信号的预乘功率

谱（fG（f）），并使用信号方差进行无量纲化。在计算

功率谱前，对时序位置信号进行了减平均值操作，以

避免功率谱中出现 0频率峰值。预乘功率谱曲线下

的面积表征振荡能量，能够直观地反映各频段的能

量占比［33］。可以看到，两侧交点的功率谱曲线基本

一致，呈宽频分布，且峰值频率均约为 1.12kHz。这表

明，在对称来流条件下，两侧分离区振荡的频域特性

基本一致。

图 8（c）以时均位置为参考，给出了 SS与 TS交点

沿 x方向振荡位置（以向下游偏移为正）的概率密度

直方图，直方图的面积表示 SS与 TS交点出现在该 x

位置邻域的概率。作为对比，图 8（b）同时给出了

具有相同标准差 σ的高斯分布曲线。可以看到，振

荡过程中，SS与 TS交点在平衡位置附近出现的概

率最高，概率密度向两端对称递减。进一步地，图

8（b）使用偏度系数（Skewness）和峰度系数（Kurto⁃
sis），定量衡量了概率密度直方图与高斯分布（峰度

系数为 3、偏度系数为 0）的偏差。两侧 SS与 TS交点

的峰度系数和偏度系数都与高斯分布相近，因此，认

为 SS与 TS交点的振荡服从高斯分布。根据 3σ原

则，两侧 SS与 TS交点主要在平衡位置±4.2mm的区

间内振荡。高斯分布意味着 SS与 TS交点的振荡具

有强随机性，这也与图 8（a）功率谱的宽频特性相

符合。

对图 7（b）的分析表明，透射激波 TS与 SS相交之

前的位置维持稳定，且在振荡过程中沿 SS激波面基

本不存在扰动传播。这也意味着 TS与 SS的交点取

决于 SS，该交点的振荡规律代表着 SS的振荡规律。

换言之，两侧分离激波的振荡服从高斯分布。

Fig. 6 Time-averaged pressure distribution at α=0°

Fig. 7 POD modes of α=0°
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3.2 非对称来流流场变化特征

3.2.1 流场结构差异

2°侧滑角工况的流场纹影照片、y=0对称面的马

赫数云图、V形根部流场的压力云图、典型时刻 t1及

其后 1.5ms内的高速纹影图像和典型截面的马赫数

云图，如图 9（a）~（e），图 10所示，流场的波系干扰类

型仍然保持规则反射。然而，侧滑使得两侧直前缘

相对于来流的后掠角不再相等，迎风侧的后掠角增

大，见图 9（a）下侧，背风侧的后掠角减小，见图 9（a）
上侧，导致流场波系出现偏移。图 9（e）中，上侧分离

激波在 0~1ms内，沿直前缘向上游运动，而在 1~1.5ms
内，其运动方向转变为向下游运动。下侧分离激波

在 0~1.5ms内，均保持向下游运动，同时能够观察到，

上侧分离激波的振荡范围略大于下侧。

图 11对比了数值模拟与实验获得的 2°侧滑角工

况下 V形钝化前缘根部倒圆区域中心线上的时均压

力分布，可以看到，两者的变化趋势基本一致。迎风

侧的时均压力分布出现波动表明，迎风侧的流动结

构发生了明显变化。

Zhang等［11］已经证明，充分发展后，直前缘激波

DS的脱体距离仅与垂直于壁面母线的法向马赫数有

关，并且 DS的脱体距离随着法向马赫数的增加而减

小。在 2°侧滑角工况下，迎风侧的法向气流马赫数

增加，使得迎风侧 DS的脱体距离降低；而背风侧的变

化趋势相反。侧滑角的变化也导致两侧分离区的尺

度不再相同，迎风侧的分离区减小，而背风侧的分离

区增大。两侧分离区尺度的差异，主要是由于两侧

DS干扰后的气流向背风侧偏移，导致迎风侧沿壁面

逆向射流的强度削弱，而背风侧的逆流强度增加，如

图 9（b）所示。

如图 9（d）流线所示，流场波系的偏移导致 V形

根部区域迎风侧的流动变化显著。因受到激波干扰

的影响，迎风侧 BS波后气流被明显地分为上下两部

分。上侧气流先向驻点偏转，紧接着，在驻点附近强

逆压梯度的作用下，又转向直前缘方向，伴随着强烈

的剪切效应，气流卷起形成一个旋涡；而下侧气流几

乎垂直地向壁面冲击。迎风侧剪切层 SL1附近的流

线从旋涡上侧经过，并在旋涡的挤压下，从 φ=-18°附
近开始逐渐贴附壁面。迎风侧剪切层 SL2附近的流线

从旋涡下侧经过，并几乎垂直地冲击壁面，因此，在 φ=
-36°附近形成局部高压区（图 11）。需要强调的是，这

种迎风侧局部流动结构的变化，对壁面脉动压力分布

具有重要影响，在 3.3节将进行更加细致地讨论。

3.2.2 分离激波振荡模式差异

2°侧滑角工况下的前十阶 POD模态能量占比如

图 12（a）所示，相较于 0°侧滑角工况，2°侧滑角的模

态能量更加集中于低阶模态。此外，2°侧滑角时一阶

POD模态的能量占比明显高于二阶 POD模态，与 0°
侧滑角工况时前两阶模态能量占比相近的现象出现

明显差异。

如图 12（b）所示，2°侧滑角工况下能量占比最高

的前两阶 POD模态，分别捕捉到背风侧和迎风侧分

离激波的振荡，表明两侧分离激波的振荡相对独立。

这与图 7（b）中 0°侧滑角工况下，两侧分离激波共存

于同一 POD模态的现象，明显不同。同时，也意味

着，2°侧滑角破坏了对称来流下两侧分离激波振荡原

有的空间强耦合。

Fig. 8 Oscillation characteristics of intersections at α=0°
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从图 12（b）中的 POD模态能量占比可以看出，背

风侧分离激波的能量占比明显高于迎风侧，表明背

风侧振荡占据主导地位。这主要是因为，背风侧分

离区尺度更大，相应的分离激波在非定常振荡过程

中所占比重增加，使得两侧分离激波在 POD模态中

的权重失衡。

3.2.3 激波特征交点振荡规律差异

为进一步刻画侧滑角导致的两侧分离激波的非

定常特性差异，对 2°侧滑角工况下 SS与 TS交点位置

的时序信号，进行频域和概率密度分布分析。

图 13（a）展示了 2°侧滑角工况两侧 SS与 TS交点

在典型时间段内的流向位置信号，与 0°侧滑角工况

类似，两侧特征交点均存在往复振荡现象。图 13（b）
给出了 2°侧滑角工况下，两侧 SS与 TS交点功率谱。

相较于 0°侧滑角工况下，两侧交点功率谱几乎重合

的特征，如图 8（a）所示，2°侧滑角工况下的功率谱整

体表现为迎风侧曲线向高频段偏移，背风侧曲线向

低 频 段 偏 移 。 迎 风 侧 功 率 谱 的 峰 值 频 率 约 为

Fig. 9 Flow features at α=2°

Fig. 10 Mach number contours of different sections at α=2° (stagnation point is the origin of coordinates)
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1.41kHz，比 0°侧滑角工况升高约 25%；背风侧功率谱

的峰值频率约为 1.03kHz，比 0°侧滑角工况下降约

8%。鉴于分离区的振荡来源于沿壁面的逆流与来流

之间的竞争，功率谱的差异与侧滑导致的分离区尺

度变化密切相关。由于背风侧的分离区尺度更大，

沿壁面的逆流需要经过更长的距离才能到达分离起

始点附近，见图 9（b）。分离激波对于该逆流扰动的

响应更迟缓，因而振荡频率降低。类似地，迎风侧的

分离区尺度更小，因而振荡频率升高。

图 13（c）以迎风侧和背风侧 SS与 TS交点的时均

位置为参考，给出了两侧交点的概率密度直方图。

为方便对比，图 13（b）同时给出了具有相同标准差的

高斯分布曲线。可以看出，两侧 SS与 TS交点位置直

方图的形态、峰度系数与偏度系数均与对应的高斯

分布符合良好。这表明即使出现侧滑角，分离区尺

度和振荡主频发生变化，分离激波的振荡依然服从

高斯分布。对比图 13（b）和图 8（b）两侧 SS与 TS交点

位置直方图的宽窄程度可以看出，背风侧分离激波

的振荡范围大于 0°侧滑角时的振荡范围，而迎风侧

的振荡范围小于 0°侧滑角时的振荡范围。

有侧滑时，迎风侧和背风侧分离激波振荡频率

及振荡范围的差异，表明两侧分离激波在振荡过程

中无法维持恒定的相位差，打破了对称来流下的原

有振荡模式，两侧分离激波不再同时存在于前两阶

POD模态中，见图 12（b）。

3.3 壁面脉动压力分布与频域特性

流场结构的非定常振荡引起壁面压力脉动，为

Fig. 11 Time average pressure distribution at angle of slide

α=2°

Fig. 13 Oscillation characteristics of intersections at α=2°
Fig. 12 POD modes of angle of slide α=2°
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揭示壁面脉动压力的形成机理以及侧滑角变化对脉

动压力的影响，结合振荡现象对 V形根部倒圆区域的

测压数据进行分析。

3.3.1 壁面脉动压力分布

图 14给出了有/无侧滑工况下 V形钝化前缘根部

倒圆区域中心线上的脉动压力分布，使用无量纲脉

动压力系数进行表征。如式（4）所示，C'p为脉动压力

系数，p rms为脉动压力均方根。

C'p = p rmsq∞ （4）
从图 14可以看到，0°侧滑角工况的脉动压力分

布基本关于驻点（φ=0°）对称，驻点附近（φ=-9°~9°）
的脉动压力相对较低，而驻点两侧 φ=±（18°~36°）内

存在脉动压力峰值，更靠外侧的 φ=±（45°~63°）测点

的脉动压力进一步降低。可见，V形根部倒圆区域的

脉动压力分布，整体呈现为驻点低、两侧高的双峰分

布特征。如图 14所示，2°侧滑角工况下，脉动压力分

布曲线具有整体向迎风侧偏移的趋势，依然呈现双

峰分布的特征，然而，脉动压力峰值的位置和幅值均

不再对称。迎风侧的脉动压力峰值出现在 φ=-36°测
点，相比 0°侧滑角工况的峰值（φ=-27°测点）增加了

约 0.8倍；而背风侧的脉动压力峰值出现在 φ=18°测
点，略低于 0°侧滑角工况的峰值（φ=27°测点）。可

见，脉动压力峰值的位置和幅值，均对侧滑角的变化

非常敏感。

为揭示双峰型脉动压力分布的形成机制，以及

2°侧滑角下迎风侧脉动压力峰值跃升的原因，结合图

4（c），9（c）和 9（d）数值模拟获得的 V形根部区域 y=0
对称面马赫数云图和压力云图，做进一步地探讨。

在 3.1.1节，图 4（c）给出了 0°侧滑角工况 V形根

部区域的流场的马赫数云图和压力云图，鉴于时均

流场的对称性，以上侧流场为例（φ为正）作进一步分

析。分离激波 SS与弓形激波 BS干扰后，形成的剪切

层 SL1从 φ=18°附近开始逐渐贴附壁面，并沿直前缘

向上游发展。图 4（c）压力云图显示，剪切层 SL1在 φ=
18°~36°贴附壁面。不难推断出，在分离激波振荡的

带动下，相应的壁面位置将会产生强烈的压力变化，

出现脉动压力峰值。图 4（c）马赫数云图与压力云图

显示，驻点区域 φ=0°~9°为亚声速高压区，沿壁面的

压力变化相对平缓，不存在局部流动分离，并且位于

剪切层 SL1的影响范围之外。因此，驻点区域的脉动

压力明显低于 φ=18°~36°剪切层 SL1贴附壁面的区

域。剪切层 SL1向上游行进至 φ=45°~63°区域时，其

影响已经大幅减弱，该区域不仅压力较低，而且沿壁

面的压力变化非常平缓，使得该区域的脉动压力显

著下降。因此，0°侧滑角工况在 V形根部区域，形成

了位于驻点两侧的双峰型脉动压力分布，如图 14
所示。

在 3.2.1节，图 9（c），（d）分别给出了 2°侧滑角工

况 V形根部区域流场的马赫数云图和压力云图，在此

作进一步分析。如图 9（c），（d）所示，在驻点附近区

域，2°侧滑角工况同样存在亚声速高压区，其驻点附

近脉动压力较低的原因与 0°侧滑角工况一致。2°侧
滑角时背风侧的局部流动，与 0°侧滑角工况的上侧

流场类似。因此，两者的脉动压力峰值基本相同，仅

峰值位置出现了一定的偏移。然而，2°侧滑角时迎风

侧的局部流动，与 0°侧滑角工况的下侧流场差异显

著。受迎风侧 BS波后气流形成的旋涡影响，剪切层

SL2附近的流线几乎垂直入射壁面，并在 φ=-36°附近

形成局部高压区。不难推断出，该高压区将随着分

离激波振荡。因此，在 φ=-36°附近形成了极高的脉

动压力峰值，见图 14。
3.3.2 壁面脉动压力频域特性

为进一步刻画有/无侧滑角时壁面脉动压力的差

异，对两种工况中典型位置测点的脉动压力预乘功

率谱进行分析，以期揭示其频域特性及形成机制。

预乘功率谱曲线下的面积正比于脉动能量，有利于

分辨各频段脉动能量的相对大小。

图 15给出了 0°侧滑角工况 φ=±27°脉动压力峰

值点处的功率谱。可以看到，两侧测点功率谱曲线

基本重合，均呈现出两个能量占比较高的特征频段：

1kHz量级的低频段和 10kHz量级的高频段。其中，

高频段的脉动能量明显高于低频段，表明产生高频

振荡的机制对壁面脉动压力的贡献较大。鉴于 φ=
±27°位置的局部流场较为复杂，不仅存在分离激波导

致的剪切层的整体振荡，还存在剪切层失稳的现象，

两者均会引起壁面脉动压力，因此，需要结合局部流

场结构，对低频段和高频段脉动压力的来源进行

Fig. 14 Fluctuating pressure distribution
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分析。

在 3.1.3节中，对 SS与 TS交点频谱的分析已经表

明，分离激波振荡的中心频率在 1kHz附近，并呈现出

宽频特性，这一特征与图 15脉动压力功率谱中的低

频段重叠。结合图 4（b）的局部流场结构，容易分析

出：由于分离激波 SS存在强非定常性，势必会带动从

SS与 BS干扰点发出的剪切层 SL1整体振荡，进而导

致 SL1影响区域的壁面脉动压力出现与分离激波振

荡频率相近的特征。

在图 15功率谱的高频段，呈现出宽频特性，并出

现约为 20kHz的峰值频率。这一特征，与激波/边界

层干扰引起的大尺度流动分离现象［33-34］中的湍流特

征频率（主流速度与湍流边界层厚度之比）处于同一

量级。在本文 0°侧滑角工况中，由于 BS后的流场区

域并不存在自由发展的湍流边界层，这种高频脉动

来源于剪切层 SL1失稳对局部壁面的影响。

为展示侧滑角对脉动压力功率谱的影响，图 16
（a）给出了 2°侧滑角工况 φ=±27°脉动压力峰值点处

的功率谱。可以看到，迎风侧和背风侧的功率谱出

现了明显的差异。相较于 0°侧滑角工况（见图 15），

图 16（a）低频段的频率特性基本保持，迎风侧（φ=
-27°）幅值升高，而背风侧（φ=27°）幅值的变化不明

显。总体而言，2°侧滑角工况下，脉动压力的低频段

特征与 0°侧滑角工况相当，两者低频段特征的形成

原因相同。

2°侧滑角工况下，迎风侧和背风侧脉动压力功率

谱最显著的差异出现在高频段。在图 16（a）的高频

段，迎风侧不再表现为 0°侧滑角工况时的宽频（图

15），而是以 8.8kHz为中心出现能量极高的窄带峰

值；而背风侧的功率谱与 0°侧滑角工况（图 15）类似，

依然呈现出宽频特性，并且峰值频率在 20kHz附近。

进一步地，图 16（b）给出了迎风侧 φ=-54°~-18°测点

的功率谱，可以看到，尽管这些测点的幅值不同，但

在 8.8kHz附近普遍存在窄带峰值，其中 φ=-36°测点

的峰值最为突出。鉴于 2°侧滑角工况在 8.8kHz窄带

峰值附近频段的能量显著提升，而低频段的能量与

0°侧滑角工况基本相当，2°侧滑角工况中迎风侧脉动

压力的提升（图 14），主要来自于高频段的贡献。值

得注意的是，尽管 2°侧滑角工况背风侧的流动机理

与 0°侧滑角工况类似，均来源于剪切层 SL1失稳，但

是其迎风侧流动的主导频率出现了显著变化，需要

进一步探究其中的新机制。

结合 3.2.1节图 9（d）局部流场，可以对迎风侧窄

带峰值的形成机理做一定的探讨。如图 9（d）所示，

迎风侧流场的显著特征，在于形成了局部旋涡结构。

该旋涡结构的影响范围大致位于 φ=-45°~-18°，恰为

出现相同频率窄带峰值的区域，见图 16（b）。此外，

从图 9（d）还可以看出，旋涡下侧的气流近乎垂直地

冲击壁面 φ=-36°测点，该位置恰好是窄带峰值最显

著的位置，见图 16（b）。由此可见，迎风侧脉动压力

功率谱中窄带峰值的产生，由旋涡结构所主导。从

以上讨论中不难发现，流场局部结构与其所导致的

壁面脉动压力，均对侧滑角的变化十分敏感。

在上文讨论中，脉动压力低频段的特征，并未随

侧滑角出现明显变化，为进一步探究其中的共性，对

特征交点和脉动压力峰值点功率谱频率进行无量纲

化。有/无侧滑角工况下，特征交点与脉动压力峰值

Fig. 15 Pressure PSD at angle of slide α=0°

Fig. 16 Pressure PSD at angle of slide α=2°



侧滑角对 V 字形钝化前缘激波振荡特性影响第 43 卷 第 11 期 2022 年

210520-12

点功率谱的频率，采用式（5）所示的斯特劳哈尔数 St

表征。式中 u为脱体激波 DS在 y=0对称面内的激波

后气流速度，Ls为驻点到时均分离起始点的壁面长度

（如图 4（a）所示），特征交点和压力信号的频率，均使

用同侧分离区的特征量进行无量纲化。各工况两侧

Ls与 u的取值，如表 2所示。

St = fL s
u

（5）
鉴于纹影图像未能完整捕捉到振荡分离区，激

波后的气流速度也不易进行实际测量，采用 2.2节所

述激波形态提取方法，提取时均纹影中的激波面，外

延得到各工况两侧分离区的沿程尺度 Ls；根据纹影图

像中测得的激波角与来流参数，计算激波后气流速

度 u。对比表 2中的数据可得，2°侧滑角工况下，迎风

侧 Ls相对 0°侧滑角工况减小约 9%，背风侧 Ls相对 0°
侧滑角工况增加约 14%，而两侧激波后气流速度的差

异在 2%以内。这表明，分离区尺度对无量纲频率的

影响占据主导地位。

图 17给出了有/无侧滑角两种工况下，无量纲化

后的特征交点功率谱以及 φ=27°脉动压力测点的功

率谱。两侧不同尺度分离区特征交点的无量纲功率

谱基本重合，主频均为 St≈0.1。这表明，尽管有/无侧

滑角工况下，分离激波低频振荡现象呈现不同的分

离区尺度和振荡频率，但都来自于沿直前缘壁面的

逆向射流与来流竞争的机制。

此外，从图 17还可以看出，0°侧滑角测点与 2°侧
滑角背风侧测点的脉动压力功率谱，经由相应一侧

分离区特征参数无量纲化后，两者基本重合。两者

低频段的频率范围，与特征交点的峰值频率范围均

在 St≈0.1附近，进一步佐证了分离激波振荡诱导出壁

面压力的低频脉动现象。

4 结 论

采用高速纹影图像处理、壁面压力测量和数值

模拟，研究了 R/r=1的 V形钝化前缘在来流 Ma=4，0°
和 2°侧滑角下的激波振荡现象，得到以下结论：

（1）V形根部倒圆区域流向气流阻滞形成的高压

区，诱导产生沿直前缘向上的逆流，该逆流与来流竞

争，形成具有强烈非定常性的大范围流动分离。高

压区内的流场结构对侧滑角非常敏感，2°侧滑角下，

迎风侧流场局部出现旋涡结构。

（2）基于高速纹影的 POD分析表明，在 0°侧滑角

来流条件下，分离激波存在“反相振荡”和“同相振

荡”两种模式。2°侧滑角下，两侧分离激波的振荡耦

合被破坏，背风侧能量占比较高。分离激波的低频

振荡具有宽频特性。在 2°侧滑角下，迎风侧的频率

升高，背风侧的频率下降。经由分离区尺度与直前

缘激波后气流速度无量纲化，有/无侧滑角工况下，分

离激波低频振荡的斯特劳哈尔数均为 St≈0.1。
（3）V形根部倒圆区域的壁面脉动压力均方根分

布，呈现为驻点低、两侧高的双峰特征。在 2°侧滑角

时，脉动压力分布整体向迎风侧偏移；迎风侧在局部

旋涡的主导下，其脉动压力峰值升高约 1倍，能量集

中于窄带优势频率；而背风侧的脉动压力峰值与频

率特征，未出现明显变化。

鉴于三维非定常流动的复杂性，未来需要开展

精细的三维流场观测，并结合高精度非定常数值模

拟，对侧滑角引起的频率特性做深入研究。
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