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摘　要:高超声速边界层转捩直接影响飞行器表面的摩擦系数与热流分布,对于高超声速飞行器的气动布局以及

热防护设计至关重要.尽管高超声速边界层层/湍流转捩的相关研究已经开展长达半个多世纪,但是由于高超声

速流动的复杂性以及触发转捩的因素繁多,研究人员对于转捩过程的认识并不透彻,阻碍了先进高超声速飞行器

的设计.地面风洞实验作为高超声速空气动力学设计的重要手段之一,在可预见的将来仍是研究高超声速边界层

转捩不可或缺的方法.本文以高超声速边界层稳定性与转捩的风洞实验为重点,按照边界层自然转捩的发展过

程,分别回顾了国内外在边界层感受性问题以及线性化阶段风洞实验研究的现状,文章最后总结了风洞实验在未

来高超声速边界层转捩研究中的工作与意义,并针对未来的实验研究给出了几点建议.
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０　引　言

　　高超声速边界层转捩问题是空气动力学中的一

个重要难题,尽管针对超声速边界层转捩的研究已经
超过半个世纪之久,然而由于高速流动边界层的复杂
流动结构,研究人员对于边界层转捩仍认识不足,如



感受性问题、转捩过程中的非线性阶段以及旁路转捩

等 [１Ｇ１０].高超声速边界层由层流变为湍流后,壁面

的热量和摩擦阻力都会急剧增加,对于高超声速飞行

器的热防护结构以及气动力布局设计均至关重要.
根据冯卡门研究所 Wendt的报告,准确判断返回舱

边界层转捩位置可以减少高超声速飞行器防热材料

的布置,进而将其全部载荷降低２０％以上[１１];此外,
延迟超声速层流边界层转捩可大幅降低高速飞行

器油耗[１２Ｇ１３].受诸多此类应用的驱动,研究人员对

于超声速及高超声速边界层层/湍流转捩的研究仍在

开展.

　　对于边界层转捩的研究最早可追溯到１９世纪末

期.早期的边界层转捩研究主要集中在无粘流动的理

论分析,如 Helmholtz[１４]、Kelvin[１５]、andRayleigh[１６Ｇ１７]

等的工作.与此同时,Reynolds首先开始了粘性剪

切流的实验研究[１８].Rayleigh的理论研究指出,在
不考虑粘性效应的情况下,边界层的拐点是导致边界

层转捩的直接原因.受Reynolds关于粘性流不稳定

性研究的启发,Orr[１９]andSommerfeld[２０]分别基于

粘性平行流假设将小扰动引入到 NavierＧStokes方

程,从而发展了著名的 OrrＧSommerfeld方程.粘性

效应对不稳定波的双重作用使稳定性问题进一步复

杂化.１９２１年Prandtl解释了粘性效应可以促进和

破坏流动的稳定性[２１],相关的理论分析工作随后分

别由 Tollmien[２２]和 Schlichting[２３]通过渐进法来完

成,并建立了不可压缩流动中边界层稳定性理论.但

是,由于 Tollmien的稳定性理论过度使用简化模型,
并且缺乏严格的数学推导,该理论在提出的早期受到

了批评和质疑[２４];此外,受限于当时风洞的实验能

力,其 理 论 无 法 得 到 实 验 验 证. 直 到 １９４８ 年

Schubauer和 Skramstad[２５]基于低湍流度风洞测量

到不稳定波,TollmienＧSchlichting的边界层稳定性

理论才被广泛接受.与此同时,Lin完善了稳定性理

论的数学推导[２６],有力支撑了边界层稳定性理论.

　　１９４０年起,高速飞行器的研制驱使研究人员将

兴趣转移到可压缩流边界层稳定性上,其开创性工作

主要由Lees和Lin完成[２７Ｇ２８].在早期边界层稳定性

分析中研究人员广泛使用渐进法,但是仅局限于低马

赫数流动[２８Ｇ２９].而后,Dunn和Lin[３０]对稳定性理论在

可压缩流动中的应用进行了延伸.可压缩边界层稳定

性除了在理论上有较大发展,相关的实验研究也逐渐

展开.随着战后对于高速飞行器的需求增加,在１９４０
到１９６０之间数座超声速及高超声速风洞陆续投入使

用[３１],为研究高马赫数下的边界层稳定性提供了实验

平台,相关研究主要在加州理工喷流推进中心(JPL)、

美国国家航空航天局(NASA)和阿诺德空军基地进

行.同期,VanIngen[３２Ｇ３３],Smith和Gamberoni[３３]使用

eN 法来关联风洞转捩数据与线性化理论,以解决工

程上的边界层转捩预测问题.

　　１９６０年后,电子计算机迅速促进了稳定性理论

的发展.Brown[３４]和 Mack[３５]通过计算模拟发现,不
可压缩边界层与高马赫数下的边界层流动存在本质

的区别.尤其值得强调的是 Mack,他通过理论分析

与数值模拟,对可压缩边界层稳定性的线性化理论进

行 了 系 统 研 究[３６]. 同 时,由 于 Kovasznay[３７Ｇ３８]、

Morkovin[３９Ｇ４０]、Laufer[４１Ｇ４３]等开发了在超声速及高

超声速流动中使用热线风速仪的测量技术,高超声速

边 界 层 不 稳 定 性 与 转 捩 实 验 也 随 之 迅 速 发 展.

Dryden在低超声速边界层稳定性实验中研究了均值

流参数对边界层转捩的影响[４４].Demetriades[４５]和

Laufer[２４]之后研究了风洞来流扰动与边界层转捩的

关系[４０,４６].１９７５年 Kendall对不同来流马赫数下不

稳定 波 的 增 长 率 进 行 了 系 统 分 析[４７].Rogler和

Reshotko[４８]、Kachanov[４９]也分别开展了更多关于高

超声速边界层感受性问题的研究.他们均认识到风

洞来流扰动对边界层转捩研究的影响,进一步推进了

高超声速静风洞的立项与建设.之后,美国分别建设

了数座超声速及高超声速静风洞,最具代表性的是

NASA兰利中心马赫数３．５[５０Ｇ５１]和普渡大学马赫数６
静风洞[５２].在以上静风洞中所获得的边界层转捩雷

诺数比常规噪声风洞高出一个量级,更接近真实飞行

实验数据[５３].在８０年代后期,对于高超声速边界层

中的二维不稳定波(第二模态 Mack波)的线性化分

析已经成熟.相比较而言,对于高超声速边界层中三

维不稳定波的研究则刚起步,如附着线[５４]、Görtler
波[５５]、横流失稳[５６]等.另外一个研究的难点是非平

行流中弱非线性稳定性问题[５７].相比二维的情况,
三维不稳定波的研究更为棘手.在不稳定波的非线

性交互方面,Kimmel和 Kendall[５８],以及 Kosinov
等[５９]均做出了杰出贡献.到了９０年代初,直接数值

模拟(DNS)更全面揭示了非线性在边界层不稳定波

发展中的作用.在直接数值模拟发展的早期,受限于

计算能力,基于时间的模式被广泛使用[６０Ｇ６１].之后,

Rai和 Moin[６２]发展了对应的空间模式.目前,针对

超声速及高超声速边界层的非线性稳定性问题研

究仍在进行中[６３Ｇ６６].虽然 DNS可以提供全面的流

场信息,但是受限于计算机的能力,尚不能广泛应用

于工 程 问 题.由 此,Herbert提 出 了 抛 物 化 方 程

(PSE)[６７Ｇ６８].PSE因可以捕捉到边界层内非线性效

应,已被高速边界层不稳定性分析广泛采用[６８Ｇ７０].
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　　受先进高超声速飞行器设计的驱使,高超声速边

界层转捩研究目前仍在继续[７１Ｇ７２].得益于计算机数

值模拟能力的进步,研究人员对于超声速及高超声速

边界层转捩细节有了深入了解[７３Ｇ７４].但是,真实飞行

过程中飞行器跨越速域广、雷诺数变化范围大,加之

一系列其他因素影响,导致高超声速边界层转捩机制

复杂,即使通过直接数值模拟也很难对以上问题进行

模型化处理;其次,已有的稳定性预测理论,如 LST
和PSE等,所能提供的信息也极为有限,因此研究感

受性问题以及非线性阶段均存在较大难度;再者,对
于复杂外形的飞行器,数值预测的可靠性也需要进一

步验证.飞行实验虽然可以真实模拟飞行环境,但是

由于其成本昂贵以及实验测量技术的缺乏,并不能独

立的全面研究高超声速边界层转捩.地面风洞实验

则成为研究高超声速边界层转捩的主要手段,尤其随

着电子测量技术的飞速发展,如最近兴起的高频压电

式 压 力 传 感 器 (PCB)[７５Ｇ７６]、高 频 热 流 传 感 器

ALTP[７５]、激光测量技术[７７]以及压敏漆[７８]等,更进

一步推进了高超声速边界层不稳定波的特征研究.
然而,高超声速边界层稳定性研究中仍存在诸多难

题,如边界层感受性问题、二次失稳和非线性交互作

用等.可以预见,在未来相当长的一段时间内,风洞

实验仍将是开展高超声速层湍流边界层转捩研究的

主要途径之一.

　　鉴于高超声速边界层转捩问题的复杂性,从２０
世纪６０年代到现在对该问题的科学研究从未停止

过,针对高超声速边界层转捩的综述文章以及专著也

不少,尤 其 是 Stetson[７９Ｇ８０]、Schneider[５,８１]、陈 坚 强

等[１０].为了避免与以往综述文献重复,本文以高超

声速边界层稳定性与转捩实验为主,重点介绍了国内

外对流向类不稳定波的实验研究状况.文章首先简

单介绍了边界层的转捩过程,之后回顾了高超声速边

界层自然转捩过程中感受性问题以及线性阶段的实

验研究进展;最后,对高超声速边界层稳定性与转捩

的实验研究进行了总结与展望.

１　边界层自然转捩的过程

　　目前一般认为边界层自然转捩是由于外部环境

中的受迫扰动进入到层流边界层后触发不稳定波发

展,不稳定波依次经历线性增长、非线性增长阶段,最
终导致边界层转捩.为了准确预测高超声速边界层

转捩位置,首先需要深入认识高超声速边界层不稳定

波演化与转捩机理.边界层由层流变为湍流的自然

转捩过程可见于诸多综述文献中,如 Morkovin[８２Ｇ８３]、

Reshotko[３]、Saric[８４]、Goldstein[８５]、Fedorov[１]和 周

恒[８６]等,这里只做简单阐述.边界层转捩研究通常

分为四个阶段,如图１所示.第一个阶段是感受性问

题,即自由来流中的扰动(涡波、熵波以及声波模态)
以定常或者非定常的方式进入到边界层触发不稳定

波的过程;当来流扰动进到边界层后,他们会为不稳

定波的增长提供初值,随着边界层的增长而逐渐发

展.一般认为,在早期不稳定波的增长较慢,可以通

过线性理论进行描述.再之后,随着扰动波幅值的进

一步增长,三维不稳定性以及非线性交互出现,边界

层发展到非线性阶段.最后,层流边界层变为了湍流

边界层.

图１　自然转捩过程示意图[９０]

Fig．１　Progressofneutraltransition[９０]

　　通常,导致超声速及高超声速边界层自然转捩的

不稳定波主要包括四类,分别为第一模态(TollmienＧ
Schlichting波[８７])、第二模态(Mack波[３５,８８])、横流

模态[５６]、Görtler模态[５５].第一模态为涡波扰动,通
常出现在低马赫数超声速流动中;相比之下,第二模

态为声波扰动,在马赫数大于４以后逐渐占据主导地

位;横流失稳则主要发生在具有垂直于主流方向的横

流情况,如后掠机翼、带迎角的锥体等;Görtler波通

常发生在凹面边界层.

　　由于影响边界层转捩的因素多、途径广,为了系

统地认识与研究边界层转捩问题,Morkovin[８２]将导

致边界层转捩的途径进行了如图２所示分类.途径

A通常发生在低来流扰动情况下边界层内不稳定波

发展导致的自然转捩过程,如第一和第二模态、横流

模态以及 Görtler波;途径 B为瞬态增长,主要特点

是来流扰动特征模态为边界层内不稳定波的发展提

供较大初始幅值,使其直接进入到不稳定发展区;途
径C则通常与特征方程的非正交性所导致的瞬态增

长紧密关联[８９];途径 D主要发生在边界层内部扰动

急剧增长的情况;途径 E则表示当环境中来流扰动

更高时,不稳定波的发展直接跳过了线性增长阶段而

导致转捩.以上导致边界层转捩的途径分类同时适

用于低速和高速边界层不稳定性的发展,但是需要强

调的是每种转捩现象背后的机理并不一致.
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图２　边界层变为湍流的途径[８３]

Fig．２　PathtoturbulenceinboundaryＧlayerflow[８３]

２　感受性过程的实验研究

　　感受性问题主要研究外界扰动在边界层内激发

小扰动的机理[９１].在高超声速边界层转捩研究早

期,研究人员只是定性观察到风洞的来流扰动与边界

层转捩雷诺数之间的相关性,由于理论研究的落后,
人们对不同扰动模态如何通过激波以特定的色散关

系进入到边界层内并进一步触发边界层内扰动增长

的过程并不了解.此外,在感受性阶段扰动的幅值极

低,超出了常规高超声速风洞实验技术的测量范围,
给实验研究感受性问题带来了较大挑战.

　　早期Laufer通过调节风洞稳定段的涡流扰动幅

值研究 来 流 扰 动 模 态 对 超 声 速 边 界 层 转 捩 的 影

响[９２].实验结果显示当风洞来流马赫数小于２．５
时,涡流扰动幅值对边界层转捩雷诺数有较大影响;
但是当自由来流马赫数大于２．５后,涡流扰动的幅值

对边界层转捩雷诺数并无影响.通过热线测量分析,

Laufer认为来流马赫数大于２．５时,由Laval喷管的

湍流边界层所产生的噪声辐射成为风洞来流扰动的

主要成分.Pate等[３６]研究了高超声速风洞的噪声辐

射与模型上边界层转捩雷诺数的关系.通过对美国阿

诺德空军中心的数座超声速及高超声速风洞的湍流度

与实验边界层转捩数据进行系统分析与关联,如图３
所示,他们发现边界层转捩雷诺数与风洞尺寸成正比;
此外,基于该统计数据Pate等对模型表面的转捩雷诺

数与风洞的噪声辐射进行了互相关分析,并建立了马

赫数３到１０范围内模型边界层的转捩雷诺数与风洞

噪声辐射之间的关系式,该关系式与来流马赫数以及

雷诺数均不相关.Pate的经验公式为基于常规噪声

风洞的高超声速边界层转捩实验提供了有效的预测

手段,并为实际飞行转捩数据的分析提供了思路.

　　Owen与 Horstman、Owen等[９４Ｇ９５]在 Ames３􀆰５
英尺高超声速风洞中对马赫数７．４流动下５°半锥角

尖锥模型进行了边界层转捩实验,需要强调的是该高

超声速风洞为了隔离来流高温效应而在 Laval喷管

的收缩段采用了喷射氦气和冷空气装置,有效降低了

风洞的来流扰动幅值.他们同样对高超声速风洞的

来流扰动、来流雷诺数以及边界层转捩雷诺数进行了

互相关分析,并与 NASA兰利中心１８英寸高超声速

风洞的数据进行了对比.实验结果显示在相同马赫

数下随着来流雷诺数的增加,模型的转捩雷诺数增

加,如图４所示.但是,对于单位雷诺数影响的具体

原因,他们并未给出解释.在陈坚强等最近的综述

中,他们将单位雷诺数对高超声速边界层的影响规律

归结为未知或矛盾现象,并建议开展深入研究[１０].

图３　平板、尖锥模型的Pate噪声Ｇ转捩关系[９３]

Fig．３　Pate′snoiseＧtransitioncorrelation[９３]

图４　边界层转捩雷诺数与来流雷诺数的关系比较[９５]

Fig．４　ComparisonofboundarylayertransitionReynolds
numberandfreestreamReynoldsnumber(Maedge＝７．５)[９５]

　　与之前Pate等的工作不同,Kendall[４７]尝试关联

自由来流扰动同边界层内扰动之间的关系.通过分

别在自由来流和边界层内使用压力传感器同时测量

流场的压力脉动,然后将以上测量信号进行互相关分

析,Kendall发现自由来流扰动与边界层的扰动的相
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关性与来流马赫数成正比,见图５.Kendall将该现

象归结于高马赫数来流下自由来流中较强的噪声辐

射,但是并未对该现象进行更为深入的研究.尽管高

超声速边界层感受性问题得到了研究人员的重视,但
是所做研究大多数局限于来流脉动与边界层脉动、来
流雷诺数与边界层转捩雷诺数之间的统计关联,并未

涉及到感受性问题的本质.随着理论分析的进步,感
受性问题所展现的复杂性给实验研究带来了更大挑

战.除了自由来流中不同的扰动模态触发边界层内

扰动的机制不同,同一扰动模态(如声波)激发边界层

内扰动的方式也不同[９６Ｇ９７],且不论真实条件下的扰动

模态转化、模型粗糙度等问题.

图５　自由来流和边界层压力脉动的互相关分析[４７]

Fig．５　CrossＧcorrelationanalysisofpressurefluctuation
betweenfreestreamandmodelsurface[４７]

　　Schmisseur等[９８]基于普渡大学马赫数４Ludwieg
式静风洞对椭锥的感受性问题进行了研究.他们尝

试使用聚焦激光在超声速自由来流中产生热驻点,并
观察了热流扰动对椭锥边界层转捩的影响.通过人

工控制扰动可以触发边界层的不稳定性,他们发现外

界扰动对边界层外缘的影响尤为明显,但是,他们并

未测量到不稳定波信息,也未提供更多感受性问题的

细节.

　　在超声速及高超声速边界层感受性问题实验研

究方面,俄罗斯科学院理论与应用力学所(ITAM)

Maslov和Semionov等的工作走在世界前列[９９],在

２０世纪８０年代他们采用可控声波扰动对超声速平

板流的感受性问题开展了实验研究.尽管外界扰动

转化为边界层扰动的过程极为复杂,他们发现人工引

入声波扰动的增长率同理论计算定性吻合;此外,

Maslov和Semionov认为外界边界层的感受性过程

中存在三个不同的区域.为了深入探究高超声速边

界层感受性问题,Maslov等[１００]之后采用如图６所示

装置对马赫数６自由来流中平板边界层进行研究.
他们通过在图６左端平板上产生二维或三维的声波

扰动,并将右端平板模型放置在其声波放射范围内,
以确保声波可以抵达第二块平板模型的前缘并激发

不稳定波.基于该实验装置,他们系统研究了声波扰

动幅值、迎角与感受性系数的关系.在分别对二维及

三维扰动的感受性系数进行测量后,他们发现在三维

扰动情况下感受性系数与扰动声波的迎角、强度等均

无关,尤其是在迎角０°下,二维扰动的感受性系数约

为三维扰动的５~６倍.在 Maslov的工作之后,针对

高超声速边界层感受性问题研究的实验并不多见;相
较之,针对该问题的数值研究,尤其是直接数值模拟,
取得了较大进步[７３].

图６　平板感受性实验装置[１００]

Fig．６　Themodeldispositioninthetestsection[１００]

３　线性阶段的实验研究

　　线性阶段作为高超声速边界层自然转捩过程中

的重要环节,可以通过线性理论进行分析与预测,是
目前高超声速边界层转捩过程中理解最为深入的部

分.尽管如此,即使是最简单的尖锥模型,在高超声

速流动下仍有诸多问题并未理解透彻,如头部钝度、
熵层和迎角等[１,１０].此外,为了实现对高超声速边界

层的层/湍流控制,研究人员对影响边界层转捩的因

素所开展的实验研究,通常都是围绕线性阶段不稳定

波的增长进行测量.因此,线性阶段的实验仍为目前

进行高超声速边界层转捩研究的重点.

　　早期关于高超声速边界层转捩的研究主要集中

在不稳定波现象,以及风洞来流条件(主要为马赫数

和雷诺 数)对 转 捩 雷 诺 数 的 影 响.加 州 理 工 的

Demetriades[４５,１０１]早在２０世纪５０年代就对马赫数５􀆰８
来流下平板边界层的不稳定性与转捩开展了实验研

究.他使用热线风速仪分别测量了自然转捩以及人

工引入扰动后边界层内不稳定波的增长情况,尽管所

使用的热线仪频率响应较低,但是通过频谱分析他观

测到了不稳定波从层流演化到湍流的过程,并发现高

超声速流动下不稳定波增长率的分布规律同低速流

动下相似.
　　同期,Laufer和 Vrebalovich基于加州理工JPL
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的超声速风洞开展了低马赫数下平板模型的边界层

稳定性问题研究[２４].他们在平板模型上开一个细缝

后往边界层释放特定幅值和频率的空气脉冲以诱发

不稳定波.通过定制的热线风速仪,他们测量了平板

边界层的剖面,首次通过实验确定了自激励不稳定波

在超声速边界层的特征分布,如图７所示,实验测量

的结果与 Lees和 Lin等的稳定性理论预测非常吻

合.受限于热线风速仪的动态频率响应,以上的实验

均没具体说明不稳定波的模态特征,但是根据他们所

提供的频谱图(见图８),可以大致推断扰动是第一模

态不稳定波.

图７　马赫数２．２下平板边界层热线均方值沿法向分布[２４]

Fig．７　DistributionofthehotＧwireoutputacrossthe
boundarylayeratMa＝２．２[２４]

图８　不同流向位置的热线频谱图比较

(Maedge＝２,Re＝１１．８×１０６/m)[２４]

Fig．８　Spectrumcomparisonalongthestreamwiselocations[２４]

　　Demetriades[１０２]为了研究高超声速边界层中更

高模态不稳定波的特征,采用频率更高的热线仪系统

(动态响应大于１MHz)对马赫数８来流下５°半锥角

尖锥模型的不稳定波进行了测量,得到了第二模态不

稳定波以及其谐波模态特征,如图９所示.热线测量

结果显示靠近边界层外缘时流场的脉动最为强烈,该
实验发现与 Mack的第二模态特征相吻合,由此他认

为第二模态不稳定波是导致转捩的原因.这是自

Mack[１０３]提出高超声速边界层第二模态不稳定波后

首 次 在 实 验 中 得 到 定 量 测 量 结 果. 此 外,

Demetriades[１０４]还通过阴影显示首次发现边界层层

流部分周期性的波系结构,通过观察该波系的波长、
频率,由公式f ≈Ue/(２δ)估算边界层速度,并认为

该波系结构为边界层的第二模态不稳定波,如图１０
所示,其 中f 为不稳定波的频率,Ue 为边界层速度,

δ为边界层高度.

图９　尖锥模型不同过热比下不稳定波的频谱特征[１０２]

Fig．９　Spectrumof２ndmodeinstabilitywaveand
itsharmonicsatdifferentoverheatratios[１０２]

图１０　马赫数８下尖锥边界层不稳定波阴影显示[１０４]

Fig．１０　Shadowgraphofinstabilitywavealong５°
halfＧconemodel’sboundarylayeratMa＝８[１０４]

　　随着热线风速仪技术的成熟,其逐渐成为了诊断

边界层稳定性的主要手段.加州理工的 Kendall对

超声速 以 及 高 超 声 速 边 界 层 转 捩 进 行 了 系 统 研

究[４７],他使用热线仪研究了马赫数１．６至８．５流动下

边界层内扰动的增长.他发现当马赫数为４．５时,扰
动在线性增长阶段的增长同 Mack线性理论吻合良

好,但是当来流马赫数为２．２和８．５时,不稳定波的增

长率与理论预测只是定性吻合;更值得留意的是,通
过线性理论预测当来流马赫数为４．５到５．６时,第二

模态不稳定波最为明显,但是实验测量结果并不支持

该理论预测;当来流马赫数更高以后,Kendall才测

量到了第二模态不稳定波及其谐波模态,见图１１.

Kendall将该现象归结于低高超声速马赫数下第二

模态不稳定波的频率极高,超出了热线仪的可用动态

响应频率范围.

　　从以上的研究可以看出,早期关于超声速以及高

超声速边界层不稳定性与转捩研究主要集中在获取
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不稳定波的特征,并进一步结合线性理论来深入认识

不稳定波.但是,开展高超声速边界层转捩研究的最

终目的是为了控制层/湍流边界层转捩.高超声速边

界层转捩现象极为复杂,并且影响转捩的因素众多,
且不同因素在飞行器不同位置与不同飞行阶段的影

响效果也不同[１０],因此实现对高超声速边界层的层/
湍流转捩控制也充满挑战.

图１１　来流雷诺数对尖锥边界层扰动影响(Ma＝８．５)[４７]

Fig．１１　InfluenceofReynoldsnumbertospectrumof
boundarylayerfluctuation[４７]

　　自２０世纪８０年代起研究人员将注意力集中在

影响边界层转捩的因素上.其中,Stetson等基于

AEDCB风洞的工作最为系统与典型[７９,１０５Ｇ１０９].他

们以尖锥为模型,通过热丝探头、Pitot和总温探头等

测量了高超声速流动下锥体表面边界层的剖面,并系

统研究了高超声速流动下锥体的钝度、壁面温度、迎
角以及来流条件等对边界层稳定性的影响.值得强

调的是,Stetson等对边界层测量结果的后处理深入

揭示了边界层内不稳定波的演化特征,他们通过扰动

模态分解方法,量化了高超声速边界层内密度、温度

以及 压 力 脉 动 沿 壁 面 法 向 的 分 布.综 合 而 言,

Stetson等[７９,１０５Ｇ１０９]的研究确定了第二模态不稳定波

在高超声速边界层转捩过程的主导地位,证实了

Kendall[４７]以及 Demetriades[１０２]等前期关于第二模态

不稳定波的实验结果;此外,他们揭示了层流边界层发

展过程中压力及温度脉动为主要扰动来源的机理,发
现了锥体顶端的钝度和壁面温度对第二模态不稳定波

发展的作用机制,并探明了迎角对不同模态扰动波在

锥体上的发展趋势.但是,他们的部分实验结果还存

在不确定性,如来流噪声度对不稳定波发展的影

响[１０６]、熵层与边界层的相互作用[１０９]、非线性不稳定性

等,更多相关介绍可参考Stetson等的综述[７９Ｇ８０].

　　随着高超声速边界层稳定性研究的发展,研究人

员认识到来流扰动主要是 Laval喷管壁面湍流边界

层所产生的噪声辐射,该噪声辐射对高超声速边界层

转捩研究具有重要影响.根据 Laufer的调查,当来

流马赫数为高超声速时,风洞中的噪声辐射占据总来

流扰动的８０％以上[１１０].为了获得低扰动的来流条

件,NASA 兰利中心建造了马赫数３．５静风洞,其来

流静压在单位雷诺数为 ９．８×１０６ 时脉动值约为

０􀆰０５％.基于优于常规超声 速 风 洞 的 流 场 品 质,

Chen[５１]等分别对来流马赫数３．５下尖锥和平板的转

捩现象进行了实验研究,他们发现在静风洞里不稳定

波的增长速率较慢,且获得的平板转捩雷诺数比常规

噪声风洞高出一个量级,如图１２所示;此外,平板和

尖锥实验测量得到的转捩位置eN (N＝１０)预测与线

性理论吻合良好.

图１２　静、常规风洞和飞行实验转捩实验数据对比[５１]

Fig．１２　LocaltransitionReynoldsnumbercomparison
betweenquietandnoisywindtunnels[５１]

　　此后,NASA 兰利中心进一步发展了马赫数６
静风洞(Laval喷管出口直径为１９０．２mm),并使用

新型的恒压式热线仪 CVA 对边界层转捩进行了研

究[１１１].由于该静风洞的尺寸小、流场品质高,很难

观测到尖锥模型上的自然转捩过程.为了加强第二

模态不稳定波的增长率,他们采用了具有较大逆压梯

度的锥Ｇ裙模型.Lachowicz等首次使用热线仪同时

测量到了锥Ｇ裙表面的第二模态以及第一、第二谐波模

态,如图１３中所示的２２６、４４９、６７０kHz频率[１１１].但

是,他们并未对恒压式热线仪进行动态校核,而是直

接将输出电压的脉动作为不稳定波的幅值进行分析,

图１３　锥Ｇ裙模型层流边界层内热线脉动频谱图[１１１]

Fig．１３　SpectraofhotＧwiremeasurementwithin
boundarylayeralongflaredcone[１１１]
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Schneider认为此举会引入误差[５].Wilkinson[１１２]回

顾了基于该马赫数６静风洞所开展的高超声速边界

层稳定性实验,总结了逆压、壁面冷却以及锥体钝度

等对高超声速边界层的影响.值得留意的是,基于该

静风洞所得到的N 值范围为８．５到１１(图１４),远高

于常规高超声速风洞的N 值.

　　以上两座静风洞充分展现了其在高超声速风洞

边界层研究上的重要性,但是受限于静风洞设计技

术,风洞的实验段尺寸过小,实验模型的尺寸也受到

较大制约,导致部分实验现象无法模拟.

　　在 NASA兰利的马赫数６静风洞迁移到 Texas
A&M 大学后,Hofferth等[１１３]重新组装了该风洞,并
对锥Ｇ裙模型上的第二模态不稳定波进行了测量.为

了避免Laval喷管壁面噪声辐射的影响,他们首先对

该风洞的静音区进行了标定,并确保尖锥的主体部分

处于静音区(注:该区域来流总压脉动小于０􀆰０５％).
使用特制的热线支撑传动装置,他们对马赫数６来流

下５°半锥角锥Ｇ裙表面层流边界层的不稳定波进行了

测量,并获得了沿边界层法向的热线仪输出电压及其

脉动值的剖面分布,该实验测量结果与线性抛物化稳

定性方程预测吻合良好(见图１５).此外,在频谱分

析过程中,Hofferth留意到在１９０kHz以及２１０~
２５０kHz之间有异常的尖劈出现,不同于以往的二维

不稳定波的宽频不稳定波特性,如图１６所示,他将该

图１４　NASA兰利中心马赫数６静风洞NＧ值实验结果[８１]

Fig．１４　NＧfactorcomparisonforNASALangleyexperiments[８１]

图１５　边界层法向热线仪输出脉动电压剖面分布比较[１１３]

Fig．１５　Boundarylayerprofilescomparisonbetweenexperimentalfluctuatingvoltageandnumericalprediction[１１３]

图１６　不同轴向位置边界层脉动最大值处频谱图比较[１１３]

Fig．１６　SpectrafromthemaximumＧRMSheightsatthefouraxialstationssurveyed[１１３]
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现象归结于热丝的张力效应或者是热线探头的高频

抖动,并不属于流动现象.他建议将热线在焊接的过

程中稍微保持放松状态,以减少张力效应,并预期可

消除该频域尖劈现象.

　　为了进一步探明来流噪声度、马赫数和雷诺数等

对高 超 声 速 边 界 层 转 捩 的 影 响,美 国 普 渡 大 学

Schneider建 造 了 Boeing/AFOSR 马 赫 数 ６ 静 风

洞[５２,１１４].不 同 于 以 往 的 静 风 洞 设 计,Boeing/

AFOSR马赫数６静风洞采用了Ludwieg管模式,结
合喉道吸附控制以及层流Laval喷管设计技术,该风

洞可以在单位雷诺数为１×１０７/m 时保持静音状态,
即来流压力脉动低于０．１％.基于 Boeing/AFOSR
马赫数６静风洞的高品质高超声速流场,研究人员分

别对XＧ５１A、HIFiREＧ５、锥Ｇ裙、尖锥等模型的边界层

转捩现象进行了研究,获得的实验结果与数值预测也

更为吻合,进一步推进了高超声速层/湍流边界层控

制的相关研究,如独立粗糙元以及可控扰动源对边界

层转捩的影响.鉴于普渡大学 Schneider教授已多

次对Boeing/AFOSR马赫数６静风洞所开展的边界

层稳定性与转捩实验进行了详细介绍,这里将不赘

述,具体信息可参考综述[５,５２,８１,１１５].

　　受 Malmuth等[１１６]使用超声速吸声镀膜来吸附

第二模 态 以 及 更 高 频 不 稳 定 波 的 启 发,Rasheed
等[１１７Ｇ１１８]在加州理工 T５高焓激波风洞验证了一种新

型的、被动控制高超声速边界层转捩的实验方法.他

们通过在尖锥表面使用特制的规则以及不规则多孔

镀膜结构,观察了壁面结构改变对高焓流动下超声速

边界层的影响,如图１７所示,当光滑壁面一侧发生转

捩时,采用超声速吸声材料的一侧仍为层流边界层.

Rasheed进一步通过热电偶定量测量了转捩的位置,
实验结果显示采用超声速吸声材料时边界层转捩雷

诺数增加可高达５０％.值得注意的是,在该超声速

吸声材料的设计中,仅当多孔结构的孔径小于粘性长

度时才能有效的延迟转捩.受限于高焓风洞中的定

量实验测量技术,他们并未获得不稳定波的动态特

征.

图１７　尖锥表面不同壁面结构对转捩的影响[１１７]

Fig．１７　Influenceofwallstructureofconemodeltoboundarylayertransition[１１７]

　　为了定量掌握高温对高超声速边界层地面实验

的影响机制,了解真实飞行条件下边界层转捩的情

况,Parziale等[７７,１１９]发展了聚焦激光干涉差分仪技术,
并在加州理工T５反射式激波风洞里测量了来流焓值

为(５~１３)MJ/kg下５°半锥角尖锥模型边界层不稳定

波的发展(来流速度对应为３４３０~４４２５m/s).经实

验测量发现,第二模态不稳定波在高焓值与低焓值情

况下均主导边界层转捩.但是,该高焓风洞中测量的

第二模态频率高达１MHz,远高于常规高超声速风

洞中的不稳定波频率,除了使用Parziale等开发的聚

焦激光干涉差分仪测量技术,目前尚无其他实验测量

工具可以定量测量高焓风洞下的不稳定波特征.

　　最近,哥廷根德国宇航院 Wagner[１２０]使用一种

更适用于实际高超声速飞行器的碳Ｇ碳陶瓷热防护材

料作为尖锥模型的壁面,与常规热防护材料不同的是

该碳Ｇ碳陶瓷热防护材料采用了不规则的多孔结构.
为了模拟真实的飞行温度,他在哥廷根高焓激波风洞

开展了边界层稳定性实验.通过对比光滑壁面边界

层的不稳定波发展特征,Wagner观察到采用复杂多

孔壁面结构可以有效增加转捩雷诺数,如图１８所显

示的高频热流测量.此外,Wagner还研究了尖锥钝

度的影响,当尖锥的钝度由２．５ mm 增加到５ mm
时,不稳定波的增长率降低,边界层转捩得到了延迟.
此外,Laurence[１２１]也基于该高焓激波风洞(主要为低

晗值模态)研究了第二模态不稳定波在高超声速来流

下的演变,他采用脉冲灯源获取了高焓风洞中第二模

态不稳定波的纹影显示.实验表明,观测结果与高频

压力传感器测量数据吻合良好.最近以来,随着各类

新型测量技术的出现,针对高超声速边界层稳定性的

实验研究也更为深入.Fuji[１２２]为了解波形壁面粗糙

元对高超声速边界层转捩的影响,采用高频压电式压

力传感器(PCB)对５°半锥角尖锥在马赫数７．１来流

中的不稳定性进行测量.通过合理设计波形粗糙带

的波长(约２倍边界层高度),边界层转捩得到有效

４０２ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　 　　　　　第３６卷



图１８　不同焓值下尖锥模型边界层内密度脉动的功率谱[１１９]

Fig．１８　Powerspectraldensityestimatesof
densityfluctuationatdifferententhalpies[１１９]

延迟.根据Fuji的经验,波形壁面对于高超声速边

界层转捩的控制很大程度上依赖于来流总温以及波

形粗糙带的波长.Bountin等[１２３]也对波浪形壁面在

马赫数６边界层中的稳定性进行了数值与实验研究,
实验结果显示波浪型壁面之间的槽道易于产生轻微

流动分离与再附现象,并且对边界层外的流场有一定

干扰;但是,沿波浪型壁面的第二模态不稳定性波得

到了有效抑制,边界层的层流也得到了延长.另外,
他们留意到波浪型壁面出现新的不稳定波,其产生具

体的原因目前尚不确定.由于该被动控制方法简单,
具有使用在高超声速飞行器上的潜力,但需要进一步

验证其在不同马赫数以及雷诺数下的效果.

　　斯图加特工业大学 Roediger等[７５,１２４]发展了一

种新型的热流传感器技术(ALTP)来研究高超声速

流动下尖锥模型的不稳定波特征.该热流传感器同

PCB压力传感器安装方式相似,均齐平安装在模型

表面.由 于 ALTP 动 态 响 应 频 率 高 达 １ MHz,

Roediger等成功测量到了第二模态及对应的第一、
第二谐波模态,如图１９所示.此外,Roediger还在普

渡大学的马赫数６静风洞里开展了类似实验,并比较

了静音与噪声状态下不稳定波的热流增长率.他发

现噪声状态下第二模态不稳定波的增长率略高于线

性理论预测,但是当风洞在静音状态运行时,不稳定

波的最大增长率低于线性理论预测值的５０％.该实

验揭示了热流在高超声速边界层内的发展特征,也展

现了 ALTP热流传感器在飞行实验中的应用潜力.
但是,ALTP热流传感器的不足之处是其探头尺寸较

大,不适合测量外形带有曲率的模型,如尖锥、椭锥

等;此外,该传感器的感应片极为脆弱,容易被夹杂在

高超声速来流中的微粒破坏.

　　Estorf等[１２５]为了研究来流扰动对边界层转捩的

影响,使用同样的尖锥模型分别在普渡大学马赫数６
静风洞与德国不伦瑞克工业大学马赫数６Ludwieg
管风洞开展了关于第二模态不稳定波的研究.在噪

声状态下,他们均测量到第二模态不稳定波;但是,当
风洞在静音状态运行时,很难测量到同一位置的不稳

定波,经过重复性测量,他们获取了接近了电子噪声

量级的第二模态波,见图２０.通过该图可以得知,在
低湍流度风洞下不稳定波的幅值比噪声状态约低

４５０倍,并且不稳定波的频域范围相对较窄.Estorf
等的实验结果量化地显示了来流扰动对不稳定波发

展的影响,体现了静风洞对于高超声速边界层转捩实

验研究的重要性.

图１９　高超声速流动下尖锥表面ALTP热流传感器测量不稳定波[１２４]

Fig．１９　SpectraofinstabilitywavemeasuredbyALTPsensorflushmountedinconemodel[１２４]

５０２第２期　　　　　　　　　　　　　　　 刘向宏等:高超声速边界层转捩实验综述



图２０　相同来流雷诺数下噪声风洞与静风洞尖锥表面压力脉动的频谱比较图[１２５]

Fig．２０　SpectraofpressurefluctuationsmeasuredinnoisyandquietflowatsameReynoldsnumbers[１２５]

　　不伦瑞克工业大学 Heitmann等[１２６]以及 Muñoz
等[７６]基于马赫数６Ludwieg管风洞对７°半锥角尖锥

模型也开展了边界层转捩研究.得益于Ludwieg式

管风洞的特殊运行原理,其来流总压脉动约为１％~
２％[１２５,１２７Ｇ１２９],适合开展高超声速边界层的自然转捩

问题研究.Heitmann等[１２６]采用非介入式的脉冲激

光 YAGdoubleＧpulselaser(QuantelBrilliant)在模

型表面产生等离子体,进一步转化为边界层内的声波

扰动.该人工扰动在高超声速边界层内进一步激发

了第二模态不稳定波;通过对比自然转捩、受迫转捩

以及线性理论的扰动增长幅值,Heitmann发现实验

得到的不稳定波扰动增长率与理论预测并不吻合.

Muñoz等[７６]则对７°半锥角尖锥模型在迎角６°的状态

进行了不稳定性分析,他们通过巧妙的设计尖锥模型

与布置高频压力传感器,采用互相关分析法,确定了

第二模态高频 Mack波的幅频特征,如图２１所示.
受限于实验测量技术,他们并未确定低频不稳定波模

态的属性问题,此方面还需要深入研究.

图２１　迎角６°尖锥表面压力传感器的频谱图[７６]

Fig．２１　Spectraofpressuresensoralongtheshapecone
modelatangleofattach６degree[７６]

　　鉴于静风洞与噪声风洞在来流扰动对边界层转

捩实验带来的巨大差异,尤其是普渡大学马赫数６静

风洞设计者Schneider教授指出常规高超声速风洞

的噪声辐射给边界层转捩研究带来的极大不确定

性[１１５],研究人员开始慎重思考基于常规噪声风洞开

展 边 界 层 转 捩 研 究 的 可 信 度.冯 卡 门 研 究 所

Masutti在开展高超声速边界层稳定性研究前首先

对VKIH３马赫数６风洞首先开展了来流扰动分析,
标定了自由来流的涡波、熵波以及声波的幅值[１３０],
如图２２所示;之后,他对７°半锥角标准尖锥模型的边

界层不稳定性进行了表面压力脉动测量,由于 VKI
H３风洞的来流总压较高,第二模态不稳定性波的频

率高达６５０kHz.基于对自然转捩的认识,Masutti
进一步研究了后台阶粗糙度对EXPERT模型边界层

转捩的影响,他发现在后台阶高度达到一定程度前模

型可以保持层流,但是超过了特定高度之后,由该台

阶导致的流向涡与第二模态不稳定波交互作用,最终

触发转捩.

图２２　VKIH３高超声速风洞来流扰动模态[１３０]

Fig．２２　Disturbancemodalanalysisfor
VKIH３hypersonicwindtunnel[１３０]

　　为了探明中等马赫数下引发边界层转捩的不稳

定波特性,德国不伦瑞克工业大学 Wu等[３１,１３１]对马

赫数３来流下７°半锥角尖锥模型在０°迎角下的边界

层稳定性进行了实验研究.跟 Masutti等[１３０]的工作

类似,他们在稳定性实验前首先对自由来流进行了扰

动模态的测量与分析.在确定了该风洞的来流扰动
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为声波模态占优后,他们分别通过 PCB表面压力传

感器与热线仪对尖锥模型的表面以及法向边界层剖

面进行了精细测量.尤其值得注意的是(图２３),Wu

(a)X＝０．２４１m

(b)X＝０．２５２m

(c)X＝０．２６２m

(d)X＝０．２７２m
图２３　边界层流量及其脉动剖面数值与实验对比[１３１]

Fig．２３　MeanandfluctuatingmassflowboundaryＧ
layerprofilecomparison[１３１]

等使用热线探头对超声速层流边界层剖面的流量及

其脉动进行了测量,发现不稳定波主要为三维 TＧS
波,并且实验测量结果与层流流场预测以及线性理论

极为吻合.通过结合PCB表面压力传感器与热线仪

测量的实验数据,Wu等首次对常规超声速层流边界

层的 TＧS波特征进行了系统的标定,对于实现转捩

主动控制具有重要意义.

　　最近,北京大学张传鸿、朱一丁等[１３２Ｇ１３３]在北京

大学马赫数６静风洞中(M６QT)使用 Rayleigh散

射、高频压力传感器和PIV,对锥Ｇ裙模型的边界层不

稳定性进行了实验研究.使用 Rayleigh散射测量

法,他们获取了噪声条件下高超声速流动下第二模态

Mack波的特征(图２４和图２５),该流动显示结果较

之以往的纹影仪显示结果更为显著,如 Potter和

Whitfield[１３４]、Fischer和 Weinstein[１３５].此外,他们

在锥Ｇ裙表面沿着流向布置PCB高频压力传感器,测
量结果显示第二模态不稳定波沿着流动发展的方向

先是逐渐增长而后迅速消失,而第一模态不稳定波则

单调保持增长,直至最终转捩.他们认为在马赫数６
静风洞来流下是第一模态不稳定波触发转捩过程,第
二模态的快速耗散与膨胀过程密切相关,而非主要转

捩因素.该现象与之前类似风洞实验结果相反,如

Hofferth等在TexasA&M马赫数６静风洞的锥Ｇ裙实

验[１１３]、Estorf在德国不伦瑞克工大马赫数６Ludwieg
风洞和美国普渡大学Boeing/AFOSR马赫数６静风洞

的尖锥实验[１２５]、Casper等在普渡大学Boeing/AFOSR
马赫数 ６ 静 风 洞 和 美 国 Sandia高 超 声 速 风 洞 群

(HWT)的实验结果[１３６]等等.关于该现象的争议目

前尚无定论,需要更多临近转捩区域边界层剖面的精

细测量,更多关于该现象的讨论可见陈坚强等的综

述[１０].

图２４　第二模态的Rayleigh散射显示[１３２]

Fig．２４　Visualizationofthesecondmodeby
RayleighＧscattering[１３２]

　　通过大量线性阶段的实验研究,研究人员对高超

声速边界层转捩的机理得到了较为全面的认识.但

是,由于影响边界层的因素众多,很难将单一因素独

立进行实验研究,给高超声速风洞实验带来了较大挑

战.但是为了深入认识高超声速边界层转捩,并实现
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其工程化应用,对不稳定波在线性段的研究仍将是未

来高超声速边界层转捩研究的重点之一.

图２５　沿流向不同位置压力传感器的频谱图比较[１３３]

Fig．２５　Frequencyspectrumofpressuresensor
atdifferentstreamwisepositions[１３３]

４　总结与建议

　　层/湍流边界层转捩问题作为高超声速飞行器设

计过程中的关键问题之一,目前仍面临许多的困难,
其实际工程应用也存在诸多不确定性.准确地预测

飞行器的转捩位置,对于高超声速飞行器的气动设计

和热防护系统至关重要.由于转捩问题诱因多、机理

复杂、流域广,理论分析与数值模拟都难以考虑到所

有因素;飞行实验则存在费用高、测量技术欠缺以及

风险大等问题.地面风洞实验是目前了解高超声速

边界层转捩机理的主要平台,但仍存在不足之处,如
难以对单一转捩影响因素开展研究以及来流湍流度

高等.近些年高超声速静风洞的投入使用及其展现

出来的巨大优势,更进一步推动了高超声速边界层转

捩研究的进步,其优良的来流品质也为天地实验数据

相关性分析提供了可能.所以,在可预见的未来,高
超声速风洞实验还将是研究边界层转捩机理的主要

工具.为了更好的推进高超声速边界层转捩的实验

研究,未来需要从以下几方面加强.

４．１　高超声速风洞来流扰动校核

　　尽管研究人员普遍认识到高超声速风洞的来流

扰动对边界层转捩实验有重要影响,也一致认为风洞

来流扰动校核是开展边界层转捩实验的首要环节,但
是目前针对高超声速风洞自由来流扰动模态的校核

技术仍不成熟.早期的超声速及高超声速风洞扰动

标定通常采用热线风速仪或者Pitot探头测量,之后

基于Laufer的声波扰动占优假设推导风洞自由来流

的压力脉动[４２].但是,常规高超声速风洞为了防止

冷凝,普遍采取加热气体的方式,导致高超声速风洞

无法避免熵波扰动;此外,由于气流加速的不均匀性,

涡波扰动往往也不能忽略.从感受性方面来看,不同

的扰动模态对不同的不稳定波的触发机理也不同.
因此,简单采用声波扰动占优假设标定风洞的来流扰

动,无法满足边界层转捩的精细化研究.尽管最近冯

卡门研究所 Masutti等[１３０]以及德国不伦瑞克工业大

学 Wu等[１２７Ｇ１２８,１３７]采用热线风速仪与Pitot探头联合

测量法标定了高超声速风洞的扰动模态,但是他们在

数据后处理的过程中采用了来流静压脉动简化,并未

考虑不同频率的差异性.高超声速静风洞虽然可提

供极高品质的自由来流,但是其本质上只是将常规高

超声速风洞中的声波扰动进行了大幅度消除,所以还

可能存在熵波以及涡波扰动.因此,为了准确认识来

流扰动对边界层转捩的影响,需要发展精确的高超声

速风洞来流扰动模态测量技术.

４．２　感受性实验研究

　　感受性问题发生在不稳定波线性增长阶段之前,
该部分存在边界层厚度薄、脉动幅值小、频率高、对粗

糙度极其敏感等问题,常规的测量技术,如热线风速

仪、PCB传感器等,往往无法识别该微弱的扰动波信

息,甚至存在引入额外边界层扰动的风险,发展新型

的高频、无介入式光学测量技术对于研究边界层感受

性问题似乎是一种可能,但是仍存在技术难度.其

次,激发边界层不稳定波的途径并不唯一,如不同的

来流扰动模态经过激波后会转化为其它新的扰动模

态,从而触发边界层的不稳定波;同时,扰动模态与模

型壁面的粗糙度等相互作用也会激发边界层的不稳

定波.如何通过实验的方法来确定来流扰动模态经

过激波后的模态变化机理,以及扰动模态与模型的壁

面以及钝度等相互作用模式,将是揭开边界层感受性

问题的关键所在.

４．３　线性阶段实验研究

　　高超声速不稳定波的线性增长阶段是边界层转

捩过程中目前发展最成熟的部分,得益于线性理论与

实验的良好结合,研究人员对流向类不稳定波,如第

一模态和第二模态不稳定波,在该阶段的发展已得到

了充分认识.但是,高超声速边界层流动结构复杂,
影响边界层不稳定波发展的因素众多,通过实验很难

单独对单个影响因素进行独立的研究,导致目前很多

现象并未得到彻底理解,也使得面向工程的eN 方法

难以推广应用.以往的线性阶段实验,主要测量手段

还是以壁面传感器为主,如齐平式安装压力、热流传

感器等.这些传感器仅能测量不稳定波沿着壁面的

发展,对于边界层临界层内以及边缘附近的流动测量

则无能为力,阻碍了人们对不稳定波的认识,尤其是

具有三维特性的不稳定波.热线风速仪作为测量边
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界层剖面脉动的通用工具,在高超声速边界层测量中

存在较大的使用难度,且其测量的流场信息通常为总

温与流量脉动,而非直接的速度、密度或者是压力脉

动信息.Stetson等[１０７]采用模态假设对于热线仪测

量的数据进行了简化,最终获得了温度、速度以及压

力脉动沿着边界层法向的分布,但是该方法并未得到

任何验证.为了深入了解线性阶段的不稳定波发展

特征,需要获得基本流场量沿边界层增长方向的脉动

分布信息,这也将是未来高超声速边界层转捩三维实

验测量技术的一大挑战.

　　总而言之,高超声速边界层转捩问题是一个系统

工程问题,单独通过风洞实验并不能解决所有的难

题.本文仅对高超声速边界层转捩相关实验的部分

内容进行了回顾,其它转捩模式以及横流失稳、非线

性问题等均还未涉及,而这些现象还尚未被完全认识

清楚,是未来从事高超声速边界层转捩基础研究的重

要组成部分.
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