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离散时空直接建模思想及其在模拟多尺度输运中的应用(１９７Ｇ２１６,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００１８)
刘畅,徐昆

　　本文对统一气体动理学格式近十年的发展,从建模思想、数值性质以

及格式在不同领域的应用进行了总结,并对未来的发展方向进行了展望.
统一气体动理学格式的建模思路突破了传统偏微分方程数值离散求解的

制约,回归物理建模的出发点,基于守恒定律在离散时空有限尺度的控制

体上进行建模,利用网格界面处的动理学方程时间演化解构建数值通量,
从而构造出有限控制体上取决于网格尺度和时间步长的气体动力学控制

方程.

关于约束大涡模拟方法的一些思考(２１７Ｇ２２３,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．０００３)
夏振华,史一蓬

　　在SGS模型的发展过程中,物理/数学的考量越多,模型就越好.

CSGS模型将雷诺应力约束条件加入到模型中,从而使得 CLES方法在模

拟壁湍流时隐含在内区做了一个 RANS计算.

基于能量等效原理的颤振机理及颤振导数识别(２２４Ｇ２３１,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１８．０１１８)
刘磊,管青海,李加武,刘健新

　　本文首先基于能量等效原理将Scanlan线性颤振自激力分为纯阻尼

效应项、纯刚度效应项和既有刚度效应又有阻尼效应的双重效应项.将颤

振自激力进行积分运算,分别求出其阻尼效应项的做功时程和刚度效应项

的无功时程,并从功能角度对经典耦合颤振驱动机理进行了研究,最后通

过将耦合颤振微分方程转化为功能方程形式,提出了一种基于自激力瞬时

做功的颤振导数识别方法.

尺度自适应的离散统一气体动理学格式及在可压缩流动中的应用(２３２Ｇ２４３,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１８．０１５８)
许丁,孙祥,刘欣

　　本文基于BoltzmannＧShakhov模型方程,建立其沿特征线离散的一般

形式,离散过程中对于碰撞项的处理采用显式和隐式加权平均的方法,其
中权系数依赖于当地努森数,可根据当地流动尺度不同进行自适应调节.
通过权系数的引入,对文献现有离散统一气体动理学格式进行改进,发展

出具有尺度自适应特性的离散统一气体动理学格式(SADUGKS).

有关有限差分高精度格式两个应用问题的讨论(２４４Ｇ２５３,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１９．００７３)
刘君,韩芳

　　有限差分的高精度格式应用于贴体坐标系时,对均匀流场,高精度格

式因不满足几何守恒律而产生的数值误差比一阶迎风格式大,作者提出基

于离散等价方程的相容性算法可消除这一误差.此外,在利用激波捕捉法

求解正方形均匀网格上的正激波运动问题时发现,因通量分裂格式的使

用,在激波处会产生随着特征线传播的非物理波动,这一波动在激波与网

格不完全匹配时表现为多维波动相互干扰的虚假“数值湍流”现象,使用激

波装配法可以避免这一问题.

Ⅰ文　章　导　读

􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



合成双射流控制水下圆柱绕流流动分离数值模拟研究(２５４Ｇ２５９,２６７,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１８．０２２４)
李潮隆,夏智勋,罗振兵,邓雄,杨升科,王林

　　本文首次对合成双射流控制水下圆柱绕流流动分离进行了数值模拟,

研究结果表明:合成射流位于前驻点时,主要是通过在圆柱前缘形成虚拟

气动外型来达到减阻控制的效果;而合成射流位于后驻点时,主要是通过

增强回流区的动量掺混,提高回流区抑制分离的能力来达到减阻控制的效

果.

Φ１m高超声速风洞小滚转力矩测量技术(２６０Ｇ２６７,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１８．００８９)
赵俊波,梁彬,付增良,张旭,张石玉

　　本文在近年来小口径高超声速风洞中再入飞行器小滚转力矩测量技

术研究工作基础上,创新改进以气浮轴承为核心建立的低阻尼自由滚转测

量试验技术,利用传统试验数据处理方法结合飞行动力学仿真等多种设计

和数据分析手段,最终实现大口径高超声速风洞高马赫数、大迎角条件下

多个状态点的再入飞行器试验模型滚转气动力矩精细化测量.

激波加热超声速燃烧室直连式试验台喷管中的化学非平衡流动(２６８Ｇ２７３,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１７．００６６)
翟小飞,张扣立,白菡尘,李国志

　　本文将中国空气动力研究与发展中心的 FDＧ１４激波风洞改造成了激

波加热超声速燃烧室直连式试验台.设计了两组喷管,喷管出口马赫数为

３．５和４．５,分别用于模拟飞行马赫数８和９的超燃冲压发动机燃烧室入口

气流条件．采用 Park、Gupta、Dunn/Kang三种纯空气化学反应动力学模

型,对 Ma３．５及 Ma４．５喷管中的化学非平衡流动进行了数值模拟研究.

双山情况下水平风的加速效应(２７４Ｇ２８０,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１８．０１０９)
沈国辉,姚剑锋,王昌,金仁云,楼文娟

　　双山情况下水平风的加速效应本文采用CFD方法研究双山情况水平

风的加速效应,研究发现左右排列双山的加速比随着山体间距的减少而增

加,单山情况相当于双山距离无穷远;前后紧密排列双山的加速比呈现单

山＞前山＞后山的规律;CFD 结果与澳大利亚规范接近,中国规范偏保

守.

我的科研经历(２８２Ｇ２８５,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１９．０１４９)
周恒

　　２０１９年１０月,力学界的１４０余位同仁齐聚北京,围绕“中国流动稳定

性与转捩研究４０年:成就、机遇与挑战”开展学术研讨,并以此祝贺天津大

学周恒院士９０华诞.会上,周恒院士回顾了一生五个阶段的科研经历,以
自己的科研之路来说明力学科技工作者如何才能做出有创新性的工作.

边界层转捩预测中的局部散射理论(２８６Ｇ２９８,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１９．０１４０)
董明

　　局部散射理论框架采用大雷诺数渐近理论与有限雷诺数理论相结合

的分析与计算方法,定量刻画局部散射系统的两个特征参数———局部感受

性系数与透射系数,以预测在局部突变影响下转捩位置的改变量.文章综

述了近年来局部散射理论的研究进展,重点展示了该理论在二维层流边界

层中黏性与无黏两种失稳机制下的应用.
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高超声速６°迎角圆锥边界层背风流向涡稳定性分析(２９９Ｇ３０７,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００３８)
陈曦,陈坚强,董思卫,徐国亮,袁先旭

　　本文针对马赫数６、迎角６°圆锥边界层背风面流向涡开展了直接数值

模拟和稳定性分析,其中,稳定性分析工具包括空间 BiGlobal方法和面推

进的PSE３D 方法.研究发现,有迎角圆锥边界层背风中心线附近会自发

形成一对对转的强流向涡,这对流向涡或因低频反对称模态和高频对称模

态的共同作用而在下游破碎.

温度对高速平板边界层转捩雷诺数的影响(３０８Ｇ３１５,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００２６)
刘智勇,禹旻,杨武兵

　　本文采用线性稳定性理论和eN 方法,对不同壁温、总温条件下的高

速平板边界层进行了稳定性分析和转捩预测.结果表明,壁温或总温的变

化,会产生不同的模态分枝类型,且总温的增加对边界层起稳定作用.另

外,发现对于相同马赫数,在不高于１０００K 的壁温条件下,扰动的增长与

壁温存在一致性的变化规律.

热化学非平衡高超声速平板边界层线性稳定性分析(３１６Ｇ３２５,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１９．０１５６)
陈贤亮,符松

　　本文针对高温热化学非平衡气体,利用空气５组分模型开展了平板边

界层的线性稳定性分析,重点研究了热化学过程对模态稳定性的影响,并
探究了边界层离散谱模态的演化和同步过程.

亚声速同轴射流波包敏感性研究(３２６Ｇ３３８,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１９．０１４３)
张星辰,徐光春,万振华,孙德军

　　本文通过在线性抛物化稳定性方程(PSE)右端项中加入外部激励项,
研究了亚声速同轴射流中非线性对波包演化的作用.当前工作主要聚焦

于考察同轴射流中的波包特性,因为其存在两个剪切不稳定模态.基于同

轴射流的基本流,采用求解线性PSE构建了线性波包,进一步通过求解伴

随PSE方程得到了总体扰动能量对外部激励的敏感性.

激波冲击锯齿形界面的气泡竞争实验研究(３３９Ｇ３４７,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００２０)
翟志刚,郭旭,司廷

　　本文通过实验在激波管中研究了平面激波冲击锯齿形界面的流动不

稳定性演化过程,重点关注锯齿形界面初始顶角角度对气泡竞争的影响,
利用肥皂膜技术生成初始气体界面,并采用高速摄影结合纹影方法对波后

流场进行观测.
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NPLS技术在高超声速边界层转捩研究中的应用(３４８Ｇ３５４,３７８,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００４４)
易仕和,刘小林,陆小革,牛海波,徐席旺

　　基于纳米粒子示踪平面激光散射技术(NPLS)是作者自主研发的一种

流动显示与精细测量技术.在超声速条件下,NPLS技术具有较高的时空

分辨率和高信噪比,已经成功应用于超声速复杂流动现象的精细测量.本

文主要介绍了 NPLS技术在高超声速静音风洞喷管边界层流态测量、高超

声速圆锥边界层转捩以及三角翼边界层转捩等研究中的应用.

高超声速边界层转捩预测中的关键科学问题———感受性、扰动演化及转捩判据研究进展(３５５Ｇ３６７,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００５６)
苏彩虹

　　目前,对于高超声速边界层,转捩预测的不确定性主要来自于转捩过

程的一“头”一“尾”,即感受性和转捩判据.本文分别介绍这两方面的最新

研究进展和尚存在的问题,特别是有关圆锥边界层具体的感受路径和横流

转捩的机理.讨论了在边界层扰动演化方面的问题,总结了在完善转捩预

测方法上面临的问题和挑战.

高超声速流动稳定性及转捩工程应用若干研究进展(３６８Ｇ３７８,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００４７)
黄章峰,万兵兵 段茂昌

　　本文回顾了近年来高超声速流动稳定性及转捩在工程应用研究的若

干进展,介绍了流动稳定性在复杂外形流、非平行流、局部突变流、强三维

流方面的工程化拓展研究,总结了转捩预测eN 方法在感受性、积分方法、
转捩判据、软件开发方面的工程化研究进展;结合风洞试验、弹道靶试验、
飞行试验,对零迎角锥、椭圆锥、小迎角锥和大迎角锥的典型案例进行了应

用;展望了高超声速流动稳定性和转捩在工程应用的未来.

流向弯曲壁超声速湍流边界层研究进展(３７９Ｇ３９０,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００５９)
孙明波,王前程,王旭,刘源

　　本文系统梳理了流向凸曲壁及凹曲壁的超声速湍流边界层的演化机

制,介绍了流向曲率、压力梯度和体积膨胀/压缩等关键因素的影响规律,
总结了流向凸曲壁边界层湍流衰减的特性与成因,以及凹曲壁边界层中

Görtler不稳定和逆压梯度增强湍流的特性与成因,最后归纳了发展趋势

并为下一步开展弯曲壁超声速湍流边界层研究提出了建议.

高超声速边界层转捩的若干问题及工程应用研究进展综述(３９１Ｇ４０３,doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００４１)
段毅,姚世勇,李思怡,余平

　　本文针对工程中具有复杂外形飞行器存在的典型失稳特征进行了研

究进展回顾,提出了工程实际中亟需解决的复杂边界层转捩问题,明确了

高超声速边界层转捩研究的工程应用方向,最后还对高超声速边界层的流

动控制进行了回顾,以期在今后高超声速飞行器设计中实现对边界层的流

动控制,提高飞行器的飞行效率.
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离散时空直接建模思想及其在模拟
多尺度输运中的应用

刘　畅１,２,徐　昆１,２,∗

(１．香港科技大学 数学系,香港;２．香港科技大学 深圳研究院,深圳　５１８０５７)

摘　要:统一气体动理学格式是基于离散空间直接建模的思想构建的多尺度数值格式.本文对统一气体动理学格

式近十年的发展进行总结,并对未来的发展方向进行展望.统一气体动理学格式的建模思路突破了传统偏微分方

程数值离散求解的制约,回归物理建模的出发点,基于守恒定律在离散时空有限尺度的控制体上进行建模,利用网

格界面处的动理学方程时间演化解构建数值通量,从而构造出有限控制体上取决于网格尺度和时间步长的气体动

力学控制方程.统一气体动理学格式建模有两个关键点:一是宏观守恒量与微观分布函数耦合演化,二是通过界

面处的多尺度时间演化解构建数值通量.统一气体动理学格式是一种多尺度数值格式,根据网格努森数能够准确

捕捉从稀薄到连续不同流域的流体物理.从某种意义上说气体动理学格式提供了有效的随不同网格努森数变化

的连续性方程,即连续流的纳维Ｇ斯托克斯(NＧS)方程和稀薄流的波尔兹曼(Boltzmann)是统一气体动理学格式在

网格努森数很小和很大情况小逼近的两个极限方程.对于连续流的黏性边界层问题的捕捉,统一动理学格式不要

求网格尺度小于粒子平均自由程.统一气体动理学格式成功应用于多尺度气体输运,等离子体输运,中子、光子输

运,以及气固离散两相流等领域的数值模拟,在计算精度和计算效率上都体现出明显优势.尤其对于等离子体的

输运计算,统一气体动理学格式提供了一个在连续变化尺度上的模拟方法,包括从求解电子、离子的自由输运的

Vlasov动理学方程到连续流域内的双流体方程以及磁流体方程.本文总结了统一气体动理学格式的建模思想,数
值性质,以及格式在不同领域的应用.

关键词:直接建模方法;统一气体动理学格式;等离子体;离散两相流;辐射输运

中图分类号:V２１１．３　　　文献标识码:A　　　　　doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００１８

　 收稿日期:２０２０Ｇ０２Ｇ１２;　修订日期:２０２０Ｇ０３Ｇ１７
作者简介:刘畅(１９９０Ｇ),男,河南濮阳人,博士,主要研究方向:稀薄气体动理学,气体动力学,等离子体输运、光子输运等的多尺度输运过程．

EＧmail:cliuaa＠connect．ust．hk
通信作者:徐昆∗(１９６６Ｇ),男,博士,讲座教授,主要研究方向:计算流体力学高精度格式,稀薄气体动理学,输运问题的多尺度建模等．

EＧmail:makxu＠ust．hk
引用格式:刘畅,徐昆．离散时空直接建模思想及其在模拟多尺度输运中的应用[J]．空气动力学学报,２０２０,３８(２):１９７Ｇ２１６．

doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００１８　LIUC,XUK．Directmodelingmethodologyanditsapplicationsinmultiscaletransportprocess
[J]．ActaAerodynamicaSinica,２０２０,３８(２):１９７Ｇ２１６．

Directmodelingmethodologyanditsapplicationsinmultiscaletransportprocess

LIUChang１,２,XUKun１,２,∗

(１．DepartmentofMathematics,TheHongKongUniversityofScienceandTechnology,HongKong,China;

２．ShenzhenResearchInstitute,TheHongKongUniversityofScienceandTechnology,Shenzhen　５１８０５７,China)

　　Abstract:Thedirectmodelingmethodologyprovidesaframeworkformultiscalemodelingof
transportprocesses,basedonwhichtheunifiedgaskineticscheme(UGKS),thediscreteunified
kineticscheme(DUGKS),andunifiedgaskineticwaveＧparticle(UGKWP)methodhavebeen
developedoverthelastdecade．Themethodologyofdirectmodelingistoconstructthenumerical
governingequationsonadiscretecontrolvolumebytakingintoaccountthecontributionofboth
particletransportandcollisionprocess．Thetwoimportantingredientsofthedirectmodeling
methodologyarethecouplingevolutionofthemacroscopicquantitiesandmicroscopicdistribution
function,andtheutilizationofthelocalevolutionsolutionintheconstructionofnumericalflux．
Basedonthedirectmodelingmethodology,weconstructacontinuousspectrumofgoverning



equationsinthewholeflowregimes,whichautomaticallyrecoversthecollisionＧlessBoltzmann
andNavierＧStokesequationsintheircorrespondinglimitingregimes．Inthispaper,wearegoing
toreviewthedirectmodelingmethodology,theconstructionofschemes,andthemultiscaleand
unifiedpreservingproperties．Wewillalsoreviewtheapplicationsoftheschemesinthetransport
processofgas,plasma,photon,anddispersemultiphaseflow,andgiveanoutlookofthefuture
developments．
　　Keywords:directmodelingmethod;unifiedgaskineticscheme;plasma;dispersemultiＧphase
flow;photontransport

０　气体动理学理论模型和数值方法的
发展简介

　　历史上人们对于空气动力学的研究是从宏观、近
平衡态规律开始,逐步认识到微观、介观及非平衡的

气体动理论,进而建立起从微观动理学到宏观动力学

的联系.对于宏观连续流域的气体,通常被认为是满

足连续介质假设并满足质量、动量和能量守恒定律,
在此基础上 Bernoulli和 Euler在１８世纪中叶提出

了描述无黏流体的欧拉方程.１９世纪中叶,斯托克

斯将黏性应力项加入动量方程中,发展了纳维Ｇ斯托

克斯(NＧS)方程,其中应力与应变率的本构关系采用

了牛顿的线性本构假设.NＧS方程是流体力学中最

普遍使用的控制方程,但对于高超声速、非平衡气体流

动描述不够准确.在其后两百年的研究中,人们不断

尝试将宏观方程的应用范围推广,进而发展出一系列

拓展的宏观方程.三大守恒定律方程仍是流体宏观方

程中最为可靠的方程,统一气体动理学格式的宏观演

化方程也是基于宏观守恒定律而建立起来的,而且这

组方程适用于从自由分子流到连续流的整个流域.

　　微观、介观层面气体动理论的研究可以追溯到

１７３８年,Bernoulli从分子迁移和碰撞的角度解释了

恒温气体的压力与密度成正比,１９世纪５０年代到８０
年代,Clausius、Maxwell和 Boltzmann的工作完成

了分子动理论的奠基和全面发展.其中,Clausius提

出了分子自由程这一重要概念,即连续两次分子碰撞

间分子自由迁移的距离.Maxwell引入了气体分子

速度分布函数的概念,并且得到了平衡态速度分布函

数,求得了包含黏性系数、导热系数在内的气体输运

系数的表达式,Boltzmann于１８７９年提出并证明了

H 定理,并给出了速度分布函数的积分微分方程,即
气体动理学理论中奠基性的Boltzmann方程.由于

Boltzmann方程碰撞项较为复杂,研究者们进一步提

出了线性化Boltzmann方程[２],以及一系列的简化动

理学模型方程,包括Bhatnagar、Gross和 Krook三人

提出 的 BGK 模 型[３],以 及 ESＧBGK、Shakhov 和

FokkerＧPlanck等模型[４Ｇ６].在动理学中,努森数是衡

量气体稀薄程度的参数,也是联系宏观和微观的重要

参数,通常努森数Kn 定义为气体分子的平均自由程

ℓ和流场特征长度L 的比值

　　Kn＝
ℓ
L

(１)

在２０世纪初,Chapman和 Enskog研究了 Boltzmann
方程在小努森数下的渐进性质,从介观层面恢复了欧

拉和 NＧS方程,并得出了宏观输运系数与微观分子

碰撞参数之间的关系,建立了宏观和微观间的联

系[７].Chapman和Enskog的理论是研究动理学方

程在近连续流域性质的重要方法,也是从Boltzmann
方程建立以来最为成功的动理学理论.

　　钱学森根据努森数将气体的流域分为连续流域、
滑移流域、过渡流域和自由分子流域[８].气体在不同

的流域内的流动特性有显著区别,因而通常采用不同

的控制方程和计算方法,而基于离散时空直接建模思

想的 UGKS、DUGKS、UGKWP等多尺度格式能够

适用于从无碰撞流域到连续流域的流场流动物理的

直接模拟,见图１.在 Kn≤１０－３的连续流域内,NＧS
方程能够很好地描述流场的流动特性,连续流域内的

计算流体力学的研究主要集中在发展高精度流体数

值模拟方法和发展湍流模型两个方向.流体数值模

拟方法包括基于数值求解流动控制方程的高阶计算

流体力学方法和对流动物理过程进行直接模拟的基

于格子气自动机的格子 Boltzmann(LB)方法[９Ｇ１０].
高阶计算流体力学方法的研究包括空间高阶重构和

时间高阶演化两个方面,目前较为流行的空间高阶重

构方法有加权基本无震荡(WENO)方法[１１],间断伽

辽金(DG)方法[１２],spectralvolume(SV)[１３],spectral
difference(SD)[１４],修正重构 (CPR)[１５],通量重构

(FR)[１６]方法等;在时间精度的研究方面,数值常微分

方程时间高精度格式的发展源于２０世纪４０年代,包
括单步的Taylor型方法,和以龙格库塔方法为代表的

多步法.而对于数值偏微分方程时间高精度格式的研

究,李杰权等首先提出了基于多步多导数的两步四阶

格式(twoＧstagefourthorderscheme)[１７Ｇ１９],综合了单步

Taylor型方法和多步法的优点,并强调了在高阶格

式构造中时空耦合的重要性[２０].在近期发展中,基
于气体动理学格式和两步四阶格式发展的高精度格
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图１　根据努森数对气体流域的划分,以及对应流域内的模型方程和数值方法

Fig．１　ClassificationofflowregimebasedontheKnudsennumber,andthecorrespondinggoverningequations

式在精度和稳定性上都体现出了显著的优势[２１Ｇ２８],尤
其是空间八阶紧致格式能够在捕捉间断的同时,解析

声学量级扰动[１０,２９Ｇ３０],也说明了未来高阶格式的发

展要将时间高精度演化和空间高阶重构相结合[２０].
在１０－３＜Kn≤１０－２的滑移流域内,非平衡效应在边

界处体现,出现速度滑移和温度跳跃现象,其表达式

可以通过气体动理论推导.在滑移流域内,可以采用

NＧS方程加滑移边条件进行近似处理,或者更进一步

推导 高 阶 矩 方 程,例 如 Burnett 根 据 ChapmanＧ
Enskog理论发展的 Burnett方程[３１Ｇ３２],Grad 基于

Hermite 展 开 发 展 的 GradＧ１３ 矩 方 程[３３],以 及

Struchtrup结合 ChapmanＧEnskog理论和 Hermite
展开发展的R１３方法等[３４].

　　在１０－２＜Kn≤１０的过渡流域和 Kn＞１０的自

由分子流域,非平衡效应显著出现,基于宏观方程的

数值方法如 NＧS方程、矩方法难以准确描述该流域

内的非平衡物理,因而在过渡和稀薄流域,通常需要

求解动理学方程.对稀薄气体动力学数值模拟主要

有两类建模方法,其一为对流动物理过程进行直接模

拟的方法,其二为数值离散求解动理学方程的方法.
直接模拟的方法中最为流行的是Bird发展的直接数

值模拟蒙特卡洛(DirectSimulation MonteCarlo,

DSMC)方法[３５].DSMC 方法通过模拟粒子来代替

真实气体粒子,采用算子分裂方法解耦粒子的自由迁

移和碰撞.其中粒子迁移过程可以准确跟踪,粒子的

碰撞过程采用蒙特卡洛方法计算.DSMC方法对应

的物理过程简单,因而容易应用到复杂外形、化学反

应和辐射输运等领域[３６].DSMC对于高超声速问题

的模拟具有很高的效率,但由于其解耦了迁移和碰

撞,因而时间步长和网格尺寸都需要小于碰撞时间和

平均自由程,这大大降低了 DSMC方法对于近平衡

流动的模拟效率.同时,粒子方法所带来的统计噪音

也限制了DSMC方法对于微流动的模拟精度.为了

提高 DSMC方法在连续流域的计算效率,发展了渐

进保持的DSMC方法(APＧDSMC)[３７,３８]和矩方程引

导DSMC方法[３９]等.为了降低 DSMC方法的噪音,
发展了低噪音 DSMC(LVDSMC)方法[４０,４１]等.在

众多统计学粒子方法中,Jenny发展的粒子 FokkerＧ
Planck方法[４２]和费飞等人发展的多尺度粒子 BGK
方法[４３]不仅适用于稀薄流域,在连续流域内也有较

好的数值表现.

　　包括离散速度法、谱方法等在内的数值离散求解

动理学方程的方法在近几十年也有长足的发展[４４Ｇ５５].
谱方法通过将Boltzmann碰撞项投影到谱空间,将卷

积形碰撞项解耦从而提高计算效率,谱方法的计算精

度很高,但由于Boltzmann碰撞项积分维度过高,受
内存和计算量限制仍需要进一步发展加速算法才能

适用于三维工程计算[５１Ｇ５３,５６].为了降低碰撞项计算

量,通常采用离散速度方法求解动理学模型方程,离
散速度方法不受统计噪音影响,计算精度高,同时能

够通过隐式迭代方法进行加速求解,对于微流动问题

的计算有较大优势.近年来,基于离散速度的渐进保

持(AP)格 式[５７Ｇ５９]、高 阶Ｇ低 阶 (High OrderＧLow
Order,HOＧLO)格式的发展拓展了传统离散速度格

式的适用流域[６０],并应用到多组分气体、辐射输运等

领域.其包括 AP格式在内的离散速度方法,其出发

点都是从微分动理学方程出发,通过一定的离散方法

得到数值格式,而微分动理学方程在粒子迁移和碰撞

解耦的建模基础上得到的,其对应于建模尺度小于粒

子碰撞时间和平均自由程.完全以离散动理学方程

建立起来的数值格式通常求通量时只考虑粒子的自

由输运.但对于这类数值格式,解耦了迁移和碰撞过

程,为得到精确的物理解,格式需要网格尺度和时间

步长小于粒子平均自由程和碰撞时间,对于连续流域

的模拟效率和精度都较低[６１].

　　传统数值求解流动控制方程的方法通常是从微

分方程出发,通过离散方法得到对应的数值格式.考

虑到偏微分方程是在固定物理尺度上建模得到的,像

Boltzmann方程的平均自由程和 NＧS方程的宏观流

体力学尺度.用这种偏微分方程数值解的计算思想只

能得到单尺度的计算格式,没有考虑到物理尺度变化

对流动物理和方程本身描述的影响.对于复杂工程问

题,如高超声速飞行的临近空间飞行器,其周围流场的

局部努森数变化可以达到五个数量级(见图２),传统
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图２　江定武应用统一气体动理学格式对临近空间飞行器

周围流场地模拟得到的流场局部努森数分布[７４]

(Ma∞ ＝４,Re＝５９３７３)
Fig．２　LocalKnudsennumberofflowaround
anearspaceaircraftsimulatedbyJang[７４],

withMachnumber４andReynoldsnumber５９３７３

的计算流体力学方法难以高效准确模拟.同样对于

直接模拟方法,如DSMC方法,由于其在建模过程中

解耦了迁移和碰撞,因而其适用的时空尺度被限制在

平均自由程和碰撞时间量级,对于跨尺度和连续流域

的模拟计算效率较低,比如 DSMC方法很难适用于

在８０km 以下对飞行器的流场计算.徐昆提出的离

散时空直接数值模拟的建模思想回归建模的出发点,
在数值离散控制体上建立数值控制方程,从数值控制

体上的守恒律出发,通过微分动理学方程的演化解得

到网格界面局部的数值通量[６２].离散时空直接数值

模拟的建模思想的核心在于将网格尺度加入建模过

程中,耦合粒子迁移、碰撞、加速等过程,以及它们在

一个时间步长内的累积效应,实现从稀薄到连续全流

域内对流场的流动物理的准确求解.离散时空直接

数值模拟的建模思想的关键在于采用了动理学方程

的演化解构建数值通量,演化过程在形式上包含了粒

子迁移和碰撞效应,在不同尺度上能够准确反映粒子

的运动特性,例如在稀薄流域内的自由输运特性和在

连续流域内由于碰撞而产生的流体力学波传播的物

理特性.离散时空直接数值模拟的建模不仅能够在

极限流域给出相应的流动控制方程的解,例如在稀薄

流域内的动理学方程解和在连续流域内的 NＧS/Euler
方程的解,更重要的是能够在过渡流域内能够准确地

描述流动物理,填补了过渡流域内缺乏合理流动控制

方程的空白.由于在网格尺度上直接建模,网格大小

变成了影响气体运动模式的动力学量,决定了在不同

流域上的气体演化过程.基于直接建模的思想,徐昆

与他的合作者提出和发展了统一气体动理学格式

(unifiedgasＧkineticscheme,UGKS)[２４,６３Ｇ７０].统一气

体动理学格式一方面耦合宏观守恒量和微观分布函

数的更新,另一方面由网格界面处的演化解构建数值

通量,实现了从动理学方程向流体力学方程的自然过

渡,能够准确捕捉多尺度复杂流场的流动物理.通过

采用隐式加速和多重网格技术[７１Ｇ７３],统一气体动理学

格式能够高效准确应用于三维工程问题的模拟.如

图２、图３所示,统一气体动理学格式能够准确模拟

临近空间飞行器周围的多尺度流场[７４].统一气体动

理学格式在构造数值格式的过程中,不仅考虑了流场

的局部努森数,同时考虑了网格尺度上的流动物理,
即网格努森数Knc

[７５Ｇ７６]

　　Knc ＝
τ
Δt

(２)

其中:τ为局部的碰撞时间,Δt为局部时间步长.统

一气体动理学数值通量中的流体力学部分和自由输

运部分的所占比例由网格努森数决定,实现了数值格

式对网格尺度上的流动物理的自适应(见图３).基

于直接建模思想,研究者们发展了一些统一气体动理

学格式的变形格式,包括郭照立等人发展了离散统一

气体动理学格式(DUGKS)[７７Ｇ８７],刘畅和朱亚军等发

展了统一气体波粒方法(UGKWP)[８８Ｇ９０]等.在过去

十年的研究中,统一气体动理学格式被应用到气体输

运、等 离 子 体 输 运[９１]、离 散 两 相 流[９２]、光 子 输

运[９３Ｇ９６]、中子输运[９７]等领域.统一气体动理学格式

准确地连接了不同流域的物理过程,比如在光子输运

中给出了从光学薄的光子自由传输到光学厚的光扩

散过程的连续过渡,在计算精度和计算效率都体现出

显著优势.

图３　多尺度格式对于不同网格努森数的自适应

Fig．３　Adaptationofthemultiscaleschemeto
localcellKnudsennumber

　　接下来,我们将在第１节中介绍离散时空直接建

模的思想,并总结基于离散时空建模构建的多尺度数

值格式:统一气体动理学格式、离散统一气体动理学格

式、统一气体动理学波粒格式.在第２节中,我们将总
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结统一气体动理学格式在多尺度气体、等离子体、气固

离散两相流、光子输运等领域的应用,以及其隐式加速

机制.在第３节中,我们将给出总结和展望.

１　离散时空直接建模方法

　　离散时空直接建模方法是在数值离散控制体上

基于守恒律构建数值控制方程,构建数值控制方程的

过程中需要考虑流域变化对控制体界面数值通量的

影响.数值通量的构造依据在网格尺度上的演化过

程,最为直接的是利用动理学微分方程在网格界面局

部的积分解,即考虑了气体演化过程的时间累积效

应,这是一种基于偏微分方程演化解的建模方法,而
不是传统意义上对偏微分方程的直接离散.在某种

意义 上 说,这 种 构 造 数 值 格 式 的 思 想 很 接 近 于

Gounov方法,即把在网格界面上的演化解直接用于

格式构造.而超出 Godunov格式的地方包括演化解

有时间精度和它的多尺度性质.我们将相空间划分

为离散的物理空间 ∑iΩxi ⊂R３,离散的速度空间

∑jΩvj ⊂Rdv 和离散的时间tn ∈R＋.对于由物理

空间控制体Ωxi 和速度空间内控制体Ωvj
张成的相空

间内的有限控制体Ωij＝Ωxi 􀱋Ωvj
,在时间区间[tn,

tn＋１]内的微观控制方程为

fn＋１
ij ＝fn

ij －
１
Ωij∫

tn＋１

tn∮∂Ωxi
vj􀅰nf∂Ωxi

(t,vj)dsdt＋

Δt
２

(Qn
ij ＋Qn＋１

ij ) (３)

其中

　　fn
ij ＝

１
Ωij∫Ωij

f(x,tn,v)dx

　　Qn
ij ＝

１
Ωij∫Ωij

Q(x,tn,v)dx

为速度分布函数f(x,t,v)和碰撞项Q(x,t,v)的控

制体平均值.f∂Ωij(t,vj)是控制体界面∂Ωxi
上随时

间演化的分布函数.对微观控制方程速度空间求矩,
可以得到宏观守恒量控制方程

Wn＋１
i ＝Wn

i －
１

Ωxi∫
tn＋１

tn∫∮∂Ωxi
Ψv􀅰nf∂Ωxi

(t,v)dsdΞdt

(４)
其中dΞ＝dv＝dv１dv２dv３,dx＝dx１dx２dx３,Wi ＝

１
Ωxi∫Ωij

Ψf(x,tn,v)dΞdx ,是网格平均守 恒 量,

Ψ ＝ １,v,１
２

(v２＋ξ２)æ

è
ç

ö

ø
÷

T

为守恒矩.微观控制方程

(３)和宏观守恒方程(４)搭建了离散时空直接建模的

框架,即一个是分布函数或粒子的演化,另一个是守

恒量的演化.为了封闭上面的数值控制方程,以及在

网格尺度上能够识别的物理解,我们需要根据动理学

方程的积分解给出网格界面上随时间演化的分布函

数,从而求得数值通量.对网格界面分布函数的不同

求法可以得到不同的数值格式,例如在统一气体动力

学格式中,网格界面分布函数由动理学方程积分解以

离散坐标形式给出[５０];在离散统一气体动理学格式

中,网格界面分布函数由动理学方程积分解的梯形积

分近似给出[７７];在统一气体动理学波粒格式中,网格

界面分布函数由动理学方程积分解以统计学的粒子

给出[９０].

　　对应于网格尺度和时间步长,Knc 决定了气体

通过界面的物理过程.当 Δt≤τ 时,气体分子以自

由输运的方式通过界面,而在 Δt≫τ时,每个粒子在

一个时间步长内经历了多次碰撞,使其以集体波的形

式通过界面.而在中间区域,τ 与 Δt的比值决定了

气体动力学演化.虽然方程(４)演化宏观量,但通过

边界的流量是由时间演化的分布函数的积分得到,它
的演化从自由分子流到连续流都是精确的,完全超出

了直接定义的宏观演化方程,比如 Burnett、Grad等

矩方程.理论上方程(３)和(４)是两个完全独立的方

程,在动力学上又耦合在一起,如何封闭方程(３)和
(４)取决于在网格边界上气体演化过程和网格内部在

一个时间步长里粒子碰撞的直接建模.

１．１　统一气体动理学格式 (UGKS)

　　在离散空间直接建模给出的控制方程(３)和方程

(４)框架下,基于构建网格界面处的演化解来求得数

值通量,从而得到统一气体动理学格式.统一气体动

理学格式的有限体积更新框架为

　　Wn＋１
i ＝Wn

i －∑
s

Δt
Ωxi

|ls|Fs (５)

　　fn＋１
ij ＝fn

ij －∑
s

Δt
Ωij

|ls|Fsj ＋

Δt
２

gn －fn

τn －
gn＋１－fn＋１

τn＋１
æ

è
ç

ö

ø
÷ (６)

其中,ls ∈∂Ωxi
为控制体界面,界面重心xs 处外法

向为ns,分布函数的数值通量为

　　Fsj ＝
１
Δt∫

tn＋１

tn
v􀅰nsf(xs,t,v)dt (７)

宏观守恒量的界面通量Fs 为

　　Fs ＝
１
Δt∫

tn＋１

tn∫v􀅰nsf(xs,t,v)ΨdΞdt (８)

令tn＝０,气体在界面x０ 处的演化是根据动理学方

程的积分解给出
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f(x０,t,v)＝
１
τ∫

t

０
e－

t－t′
τg(x′,t′,v)dt′－e－

t
τf０(x０,v)

(９)
这个演化解直接连接了自由分子流f０到平衡态g 的

演化过程,其权重e－t/τ对从动理学尺度到流体力学

尺度的建模起了重要的作用.如果想得到在τ 时间

尺度上更精确的物理过程,两体碰撞的Boltzmann碰

撞过程也可以融合在上面的演化解里面[６４].为了得

到二阶时间精度的数值通量表达式,我们将初始t＝
０时刻的速度分布函数f０(x,v)和平衡态分布函数

g(x,t,v)在时空展开为

　f０(x,v)＝f０＋∇xf０􀅰(x－x０),

　g(x,t,v)＝g０＋∇xg０􀅰(x－x０)＋∂tg０t (１０)
其中f０＝f０(x０,v),g０＝g(０,x０,v)为初始时刻界

面处的初始分布和平衡态分布.平衡态分布以及其

空间导数由数值重构的宏观量及宏观量导数求得

　∫∇xgΨdΞ＝∇xW,

　∫gΨdΞ＝∫v􀅰n＞０
glΨdΞ＋∫v􀅰n＜０

grΨdΞ (１１)

而平衡态分布函数的时间导数由相容性条件得到

　　∫∂tgΨdΞ＝－∫v􀅰∇xgΨdΞ (１２)

其中 Ψ ＝ １,v,１
２

(v２＋ξ２)æ

è
ç

ö

ø
÷

T

为守恒矩,∫∂tgΨdΞ

表示宏观量的时间导数.将分布函数的展开式(１０)
代入通量表达式(７)以及(８),我们得到 UGKS微观

分布函数数值通量的表达式

　Fs ＝vj􀅰ns(C１g０,j ＋C２vj􀅰∇xg０,j ＋C３∂tg０,j􀮩 􀮫􀮪􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁 􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁
平衡态通量

＋

C４f０,j ＋C５vj􀅰∇xf０,j􀮩 􀮫􀮪􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁 􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁
自由输运通量

) (１３)

可以看到,通量包含由平衡态分布贡献的平衡态通量

和初始分布函数贡献的自由输运通量两部分构成.
对微观分布函数求矩,我们得到宏观守恒量的数值通

量表达式

　Fs＝∫v􀅰ns(C１g０＋C２v􀅰∇xg０＋C３∂tg０)ΨdΞ＋

∑
j
Ωvj(C４f０,j ＋C５vj􀅰∇xf０,j) (１４)

其中,时间积分系数C１Ｇ５为网格努森数Knc 的函数

　C１＝１－C４

　C２＝－τC１－C５

　C３＝Δt/２－τC１

　C４＝Knc １－exp(－Kn－１
c )[ ]

　C５＝τexp(－Kn－１
c )－τC４ (１５)

值得注意的是上述流量通过Knc 直接取决于网格大

小,即网格大小影响到气体通过界面的演化过程.在

连续流域Knc→０,若分布函数初值满足 NＧS分布

　f０(v,x)＝[g－τ(∂tg＋v􀅰∇xg)]|t＝０ (１６)

数值通量将给出与 NＧS方程一致的通量,例如分布

函数通量收敛到

Fs＝vj􀅰ns g０,j－τ(∂tg０,j ＋vj􀅰∇xg０,j)＋
Δt
２∂tg０,j

é

ë
êê

ù

û
úú

(１７)
对于统一气体动理学格式(UGKS),即使f０ 不是 NＧS
分布,在连续流当 Knc≪１时,UGKS在网格界面上

的分布函数也会回到式(１７)所给出的分布,即f０ 的

贡献随时间迅速衰减.在自由分子流域Knc→∞,数
值通量(１３)将给出与无碰撞动理学方程一致的通量

　Fs ＝vj􀅰ns f０,j ＋
Δt
２vj􀅰∇xf０,j

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１８)

在上面两个极限的中间流域,f０ 和g 共同起作用,它
们的贡献由网格努森数决定.

１．２　离散统一气体动理学格式(DUGKS)

　　与 UGKS的框架一致,离散统一气体动理学格

式(DUGKS)采用基于有限体积的分布函数演化方

程(６),并 通 过 求 矩 完 成 对 宏 观 守 恒 量 的 更 新.

DUGKS与 UGKS的主要区别在于数值通量的求

解.DUGKS采用梯形积分公式对碰撞项的时间积

分进行近似,在时间区间[tn,tn＋１/２]内
　f(xs,v,tn＋１/２)－f(xs －vΔt/２,v,tn)＝

　　 Δt
４[Q(xs,v,tn＋１/２)＋Q(xs－vΔt/２,v,tn)](１９)

引入新变量f
－
＝f ＋

Δt
４Q ,由离散方程 (１９)可得

DUGKS的分布函数数值通量为

　 Fs ＝(１－
Δt

４τ＋Δt
)f

－
０(xs －vΔt/２,v)＋

Δt
４τ＋Δtg

(xs,v,tn＋１/２)

＝vj􀅰ns(C~１g０,j ＋C
~
２vj􀅰∇xg０,j ＋C

~
３∂tg０,j􀮩 􀮫􀮪􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁 􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁

平衡态通量

＋

C
~
４f０,j ＋C

~
５vj􀅰∇xf０,j􀮩 􀮫􀮪􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁 􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁

自由输运通量

) (２０)

其中,时间积分系数C
~
１Ｇ５为网格努森数Knc 的函数

　C
~
１＝１－C４,　C

~
２＝ －Δt

８Knc ＋２
,

　C
~
３＝

Δt
８Knc ＋２

,　C
~
４＝

４Knc －１
４Knc ＋１

,

　C
~
５＝－Δt

(４Knc －１)
８Knc ＋２

(２１)
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与UGKS相同,在连续流域Knc→０,若分布函数初值

满足NＧS分布,DUGKS的数值通量将给出与NＧS方程

一致的通量(１７),而在自由分子流域Knc→∞,数值通量

(２０)将给出与无碰撞动理学方程一致的通量(１８).

１．３　统一气体动理学波粒格式(UGKWP)

　　UGKS和DUGKS都是基于离散坐标方法发展

的确定性数值方法,在离散空间直接建模的框架下,
我们采用统计学方法,用模拟粒子离散速度空间,发
展了统一气体动理学波粒方法[８８Ｇ９０].UGKWP方法

的关键想法在于,将在流场演化过程中,所有粒子可

分为自由输运粒子和碰撞粒子,对于发生碰撞的粒子

不需要严格解析其碰撞过程,而可以直接由动理学方

程的积分解给出其最终满足的速度分布,从而实现粗

粒化多尺度建模.UGKWP的粒子演化方程为动理

学方程积分解,宏观量演化是与 UGKS相同的有限

体积更新方程.演化过程可以由循环图４表示.

　　UGKWP的粒子演化方程为

f(x,t,v)＝
１
τ∫

t

０
e－(tＧt′)/τg(x′,t′,v)dt′＋e－t/τf０(x０,v)

　　 ＝(１－e－t/τ)g＋ (x,t,v)
􀮩 􀮫􀮪􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁 􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁

碰撞粒子分布

＋e－t/τf０(x０,v)
􀮩 􀮫􀮪􀪁􀪁􀪁 􀪁􀪁􀪁

自由输运粒子分布

(２２)
其中碰撞粒子分布为

　　g＋ (x,t,v)＝g(x,t,v)＋
te－t/τ

１－e－t/τ －τæ

è
ç

ö

ø
÷􀅰

　　　[∂tg(x,t,v)＋v􀅰∇xg(x,t,v)] (２３)

在 UGKWP的粒子更新过程中,我们只追踪粒子的自

由输运过程,并从更新的宏观量中依据碰撞粒子分布

g＋ 采样出下一时间步内自由输运的粒子.需要指出

的是在 UGKWP重采样过程中,我们只需要采样下一

时间步自由输运的粒子,其余部分速度分布由解析的

速度分布函数表示,因而 UGKWP的速度分布由解

析部分和粒子部分组成,见图４(c).UGKWP的宏

观量演化是与 UGKS相同的有限体积更新方程

　　Wn＋１
i ＝Wn

i －∑
s

Δt
Ωxi

|ls|Feq
s

􀮩 􀮫􀮪􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁 􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁
平衡态通量

　　－∑
s

Δt
Ωxi

|ls|Ffr,w
s ＋

Δt
Ωxi

Wfr
i

􀮩 􀮫􀮪􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁 􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁􀪁
自由输运通量

(２４)

其中,平衡态通量求解与 UGKS平衡态通量求解过

程相同,即

　　Feq
s ＝∫v􀅰ns(C１g０＋C２v􀅰∇xg０＋C３∂tg０)ΨdΞ

(２５)
而 UGKWP的自由输运通量由解析自由输运通量

　　Ffr,w
j ＝∫v􀅰n(C４g＋

j ＋C５v􀅰∇xg＋
j )ΨdΞ－

∫v􀅰n(C６gh
j －C７∇xgh

j)ΨdΞ (２６)

和粒子自由输运通量

　　Wfr
i ＝

１
Δt

(∑
k∈P∂Ω＋xi

WPk － ∑
k∈P∂Ω－xi

WPk ) (２７)

图４　统一气体波粒格式一个控制体内守恒量和粒子一个时间步内的演化循环示意图:(a)演化起始时刻,根据粒子的自由输

运时间和时间步长的关系,将粒子分为碰撞粒子(Δt＞tf),和自由输运粒子(Δt≤tf);(b)将所有粒子自由迁移其对应的自由输

运时间,并保留自由输运粒子;(c)将下一时间步内自由迁移粒子从宏观量中依据分布g＋ 采样出来

Fig．４　SamplingprocessofUGKWPinanumericalcontrolvolume:(a)Initially,theparticlesarecategorizedintocollisionＧless
(white)andcollisional(black)particlesaccordingtotheirfreestreamtimetf,(b)StreamallparticlesbytfandkeepcollisionＧless

particles,(c)ReＧsamplecollisionalparticlesfromg＋ ．
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两部分组成,其中WPk ＝ mk,mkvk,１
２mkv２

k
æ

è
ç

ö

ø
÷ ,符号

P∂Ω－
xi

表示在一个时间步长内流出网格Ωxi
的粒子,

P∂Ω＋xi
表示在一个时间步长内流入网格Ωxi

的粒子.
与 UGKS相同,在连续流域 Knc→０,UGKWP的速

度分布收敛到NＧS分布,同时数值通量将给出与NＧS
方程一致的通量(１７),即这时自由粒子自动消失,格
式回到计算连续流的气体动理学格式(GasＧkinetic
Scheme)[２４],其效率远大于保持离 散 速 度 空 间 的

UGKS方法;当然 UGKWP的短处是模拟低速稀薄

微流动,降低粒子的噪音使得计算异常昂贵.而在自

由分子流域 Knc→∞,UGKWP给出与无碰撞动理

学方程一致的统计学粒子格式.对稀薄高超声速流,
利用粒子的 UGKWP 要比保持速 度 离 散 空 间 的

UGKS在效率和内存上有绝对优势.

１．４　三种直接建模方法的性质和比较

　　基于直接建模方法发展的三种数值方法,即

UGKS、DUGKS和 UGKWP都具有二阶一致渐进保持

(unifiedpreserving,UP)的性质,即格式不仅能够在连

续和无碰撞的极限流域收敛到欧拉和无碰撞动理学方

程的数值格式,同时在连续流域内,格式能够准确捕捉

NＧS方程的数值解[６４,９８].特别的,郭照立在最近的文

章中给出了 UP的数学定义,即在一定条件下,数值

格式对应的修正方程能够保持动理学方程的二阶渐

进展开.以一维为例,我们给出 UGKS在 Δt/τ≫１
条件下,采用空间中心差分重构的修正方程

　∂tf＋v∂x g－τ(gt＋vgx)[ ]

＋
Δt
２ ∂２

tf＋v∂t∂x[g－τ(gt＋vgx)]＋
１
τ

(∂tg－∂tf){ }
　＋

τ２

Δt２u２∂２
xg＋u∂t∂xg－u２∂２

xf( )

　－
τ
Δt

(u∂xg－u∂xf)＋
Δx３

６u∂３
xg

　＝
１
τ

(g－f)＋O(Δt２) (２８)

对修正方程进行渐进分析,我们将分布函数f 展开为

　　f＝f(０)＋εf(１)＋ε２f(２)＋O(ε３)
将时间导数展开为

　　∂t＝∂t０ ＋ε∂t１ ＋ε２∂t２ ＋O(ε３)
其中,∂tk 表示εkf(k)的空间梯度对时间导数∂t 的贡

献[９８].将 展 开 式 代 入 方 程 (２８),我 们 可 以 得 到

UGKS在连续流域的前两阶渐近展开为

　　O(ε０＋ε１):∑
１

k＝０
∂tkg＋D０[g－τ(gt＋vgx)]

　　　 ＝－τf(２)＋O(Δt２,Δx３) (２９)
即 UGKS在连续流域给出时间二阶精度的 NＧS方程

数值格式.需要特别指出的是,从 UGKS的修正方程

(２８)可以看出,在小网格努森数(Knc)流域 UGKS的

误差主要来源于平衡态通量,这是由于在小网格努森

数流域UGKS的平衡态通量占主导.关于DUGKS和

UGKWP格式 UP性质的论证,参见文献[９０,９８].

　　UGKS和DUGKS的主要区别在于数值通量系

数的不同,尤其是在小网格努森数时差别较大.图５
为 UGKS和DUGKS通量系数的差别

　　D１,５＝C１,５－C
~
１,５,D２,３,４＝(C２,３,４－C

~
２,３,４)/Δt

(３０)
可以看到,在小网格努森数流域 UGKS的平衡态通

量占主导,而DUGKS的连续通量和自由输运通量之

比为C１/C４＝－２.因而要提高 UGKS在小网格努

森数流域的精度,即在连续流的精度,只需要提高平

衡态对应的重构精度和时间演化精度,即格式完全有

宏观量决定,这个性质使其回到连续流的 GKS,虽然

这时 UGKS还保持着不必要的速度空间网格点.不

同的是,要提高 DUGKS在连续流域的精度,需要同

时提高平衡态和分布函数的重构精度和时间精度,
即它们的结合给出DUGKS在连续流时的数值通量.
另一方面由于 DUGKS的通量计算相对简洁,因此

DUGKS相对于 UGKS计算量有一定程度的降低.

　　基于离散速度的确定性格式 UGKS和 DUGKS,
由于不受统计噪音的影响,因而对于微流动问题的模

拟有 很 高 的 精 度 和 计 算 效 率.而 基 于 统 计 学 的

UGKWP,采用模拟粒子能够高效地实现速度空间的

自适应,因而对于高超声速和三维工程问题的计算由

较高的计算效率.同时 UGKWP只需要采样自由输

运粒子,因而 UGKWP计算所需粒子数随着网格努

森数的降低而以指数减小,计算控制体Ωxi 内所需采

样的粒子数为

　　Np,i＝exp(－Kn－１
c )ρi|Ωxi|/mp (３１)

其中,mp 为模拟粒子的参考质量.另一方面,随着

网格努森数的降低,UGKWP自由输运通量在总通

量中所占比例以指数降低,因此统计噪音也以指数降

低.在参考文献[９０]中我们证明了 UGKWP不仅是

多尺度格式同时也是计算复杂度渐进降低和统计噪

音渐进降低的格式.在连续流,由于自由粒子的消

失,UGKWP完全回到以前计算 NＧS方程的气体动

理学方法(GKS)[２４].和 UGKS比较,UGKWP没有

了速度空间,在连续流区内存也大大降低.

　　总体来讲,基于离散时空直接建模而发展起来的

三种格式都具有多尺度性质,不仅对于气体输运,还
能够很好地模拟等离子体输运、气固离散两相流、辐
射输运、中子输运等等尺度输运问题.
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(a)

(b)

图５　统一气体动理学格式和离散统一气体动理学格式平

衡态通量和自由输运通量占比(a)、统一气体动理学格式

和离散统一气体动理学格式通量系数差别(b)随网格努森

数的变化

Fig．５　Proportionofequilibriumfluxandfreestreamfluxof
UGKSandDUGKS(a)、FluxcoefficientsofUGKSandDUGKS(b)

accordingtocellKnudsennumber

２　统一气体动理学格式的应用

２．１　连续层流及高超声速问题

　　统一气体动理学格式的首次提出是用于多尺度气

体输运问题的计算[５０].在之后的十年中不断发展,在
多尺度气体流动、微流动、高超声速气体输运问题的模

拟以及三维工程问题的计算中,体现出精度、稳定性以

及计算效率等方面的优势[５０,６３Ｇ６４,７１Ｇ７４,８８Ｇ９０].在这一章

节中,我们一方面将通过 UGKS在连续层流问题的算

例说明 UGKS的准确性,另一方面通过 UGKWP在高

超声速问题的算例说明格式的计算效率.

　　首先,我们考察二维的 Taylor涡,计算域为０＜
x,y＜１,在连续流域 Kn≪１,流场满足 NＧS方程所

给出的解析解

　ux ＝－
u０

Acos(Ax)sin(By)e－ναt

　uy ＝
u０

Bsin(Ax)cos(By)e－ναt

　p(x,y,t)＝p０－ρ０u２
０

４
cos(２Ax)

A２ ＋
cos(２Bx)

B２
é

ë
êê

ù

û
úúe－ναt

(３２)
其中A＝B＝２π,α＝A２＋B２,u０＝０．０１,Kn≪１０－４,

RT０＝０．５网格尺度Δx＝２．５×１０－２＞Kn０．５,CFL 数

为０．５.由第１节的讨论,UGKS能够在该流域收敛

到 NＧS方程数值格式.图６(a)给出不同格式在时间

t＝ln２/(μα)的解,我们可以看出二阶 UGKS在该流

域能够收敛到对 NＧS求解的二阶 GKS格式的数值

解.同时,我们只需要将 UGKS平衡态通量对应的

空间重构提高,就可以提高 UGKS 在连续流域的计

算精度.另 一 方 面,我 们 看 到 由 于 APＧIMEX 格

式[５８]的单尺度迎风通量引入过大的数值耗散,因而

即使对分布函数采用空间高阶重构,依然无法提高其

在 NＧS流域的精度.

(a)沿y 方向ux 的值

(b)uy 速度云图

图６　(a)不同格式对Taylor涡的模拟结果,t＝ln２/(μα),x＝０．５;
(b)UGKS(实线)和精确解(云图)的uy 速度云图,t＝ln２/(μα)
Fig．６　(a)VelocityprofileoftheTaylorvertexatt＝ln２/(μα),x＝
０􀆰５;(b)VelocitycontouroftheTaylorvertexatt＝ln２/(μα),The
solidlineisUGKSsolutionandfloodistheanalyticsolution．

　　对于高超声速问题,我们给出 UGKWP对经典的

二维圆柱扰流问题的计算界结果[９０].分子模型采用

氩气的VHS模型,来流马赫数为Ma＝２０、３０,以圆柱

半径为参考长度的来流努森数为Kn＝１．０、１．０×１０－４.
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图７和图８分别给出Ma＝２０不同努森数下流场温度

云图和中轴线上的云图分布,可以看出 UGKWP在不

同流域都能与参考解吻合.图９给出Ma＝３０不同努

森数下流场温度云图.对于 Ma＝２０,Kn＝１．０的算

例,UGKWP物理空间网格为径向１１０网格,周向６４
网格,粒子参考质量为mp＝１．０×１０－３,计算时间消耗

为３６min,内存消耗为１００MB(i７Ｇ８７００KCPU)比传统

DSMC方法的计算量更低.而对于 Ma＝２０,Kn＝
１０－４的算例,UGKWP物理空间网格为径向１５０网格,
周向１００网格,粒子参考质量为mp＝４．７×１０－３,计算

时间消耗为１７．２min,基本与连续流域 NＧS求解器的

计算效率相当.

２．２　多尺度等离子体模拟

　　统一气体动理学格式还可以应用于多组分气

体[９９],以及在外力场作用下的流体[１００].这里我们以

等离子体为例来介绍 UGKS在多尺度等离子体输运

中的应用[９１].等离子体的流域可以根据等离子体和电

磁场的耦合强度参数,即归一化回旋半径rL,划分为

双流体流域和磁流体流域,同时可以根据等离子体组

分间的耦合强度参数,即努森数,划分为无碰撞等离子

体流域和连续流域.我们提出了包含等离子体和电磁

(a)Kn＝１．０

(b)Kn＝１．０×１０－４

图７　马赫数２０的圆柱绕流问题的温度分布云图

(UGKWP解为黑线,参考解为云图)
Fig．７　TemperaturecontourofthecylinderflowwithMach２０
(solidlineisUGKWPsolutionandfloodisthereferencesolution)

(a)Kn＝１．０

(b)Kn＝１．０×１０－４

图８　马赫数２０的圆柱绕流问题的中轴线温度分布

(符号为UGKWP解,实线为参考解)
Fig．８　TemperatureprofilealongthestagnationlinewithMach２０
(symbolsareUGKWPsolutionandsolidineisthereferencesolution)

(a)Kn＝１．０

(b)Kn＝１．０×１０－４

图９　UGKWP马赫数３０的圆柱绕流问题的温度分布云图

Fig．９　TemperaturecontourofcylinderflowwithMach３０
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场以及等离子体间碰撞的动理学耦合电磁学方程组

　　
∂fα

∂t ＋v􀅰∇xfα ＋
Fα

mα
􀅰∇vfα ＝

f＋
α －fα

τα

　　∂B
∂t＝－∇x ×E

　　∂E
∂t＝c２∇x ×B－

１
ε０

J (３３)

其中fα 为组分α 的分布函数,τα 为松弛系数,Fα 为

洛伦兹力,E、B 为电磁场,J 为电流.在数值离散时

空控制体上,根据直接建模方法,我们建立等离子体

流场微观分布函数的有限体积格式

　　 (fα)n＋１
ij ＝(fα)nij －

１
Ωx

∑
si∈∂Ωx

|si|Fx
fαsi －

　　 １
Ωv

∑
sj∈∂Ωv

|sj|Fv
fαsj ＋∫

tn＋１

tn

f＋
αij －fαij

τα
dt

(３４)
和流场宏观量的有限体积格式

　　 Wα( )n＋１
i ＝(Wα)ni －

１
Ωx

∑
si∈∂Ωx

|si|FWαsi ＋

　　　　 Δt
τα

((W－)ni －(Wα)ni)＋ΔtSn＋１
Wαi (３５)

以及电磁场的有限体积格式

　　Qn＋１
i ＝Qn

i ＋
Δt
Ωx

∑
si∈∂Ωx

|si|FQsi ＋ΔtSn＋１
Qi

(３６)
格式的核心在于采用网格界面动理学方程的积分解

构建数值通量

　f(x,t,v)＝
１
τ∫

t

tn
f＋ (x′,t′,v′)e－

t－t′
τ dt′＋

e－
t－tn
τ f０(x－v(t－tn)＋

Fl

２
(t－tn)２,v－Fl(t－tn))

(３７)

需要指出的是,粒子的特征线x′＝x－v(t－tn －t′)

＋
Fl

２
(t－tn －t′)２,v′＝v－Fl(t－tn －t′),会由于

电磁加速度而产生弯曲.

　　统一气体动理学格式能够捕捉从无碰撞等离子

体到磁流体在不同流域的等离子体流动物理,这里我

们给出 UGKS对朗道阻尼,OrszagＧTang涡问题,和
磁重联问题的模拟.朗道阻尼是一种由电磁场作用

引发的无碰撞阻尼现象,由于流场扰动较小,需要格

式具有较高的计算精度.电子的初始扰动为

　　f０(x,u)＝
１

　
２π

(１＋αcos(kx))e－
u２
２ (３８)

其中k＝０．５,扰动α＝０．０１对应线性朗道阻尼,较大

扰动α＝０．５则会产生非线性效应.我们采用 UGKS
模拟计算域L＝２π/k内的线性和非线性朗道阻尼现

象,采用速度空间１２８个离散点,物理空间１２８个离

散点.如图１０所示,UGKS能够准确捕捉无碰撞等

离子体的精细结构.

(a)对线性朗道阻尼问题的模拟

(b)对非线性朗道阻尼问题的模拟

图１０　 UGKS对线性和非线性朗道阻尼问题的模拟结果

Fig．１０　TheUGKSsimulationoflinearandnonlinear
Landaudampingcomparingtothetheoreticalsolution

　　为了验证 UGKS在磁流体流域的数值表现,我
们计算了 Kn＝１０－４,rLi ＝１０－４的 OrszagＧTang问

题,计算的初始条件为

　　ni＝ne ＝γ２,Pi＝Pe ＝γ,By ＝sin(２x)

　　ui,x ＝ue,x ＝－siny,ui,y ＝ue,y ＝sinx
其中γ＝５/３,物理空间离散为２００×２００个网格,速度

空间采用２８×２８的Gauss积分.图１１给出t＝３时刻

的压力云图以及沿y＝０．６２５π的x 方向的压力分布.
可以看出 UGKS在连续流域能够准确捕捉磁流体方

程的解.UGKS不仅能够捕捉极限流域的物理解,同
时能够为过渡流域内较为复杂的物理问题提供有效的

研究方法,例如对于磁场重联问题,UGKS能够在连续

流域恢复双流体模型的结果,在无碰撞流域恢复

Vlasov方程的结果,同时能够给出在适中努森数和无

量纲回旋半径流域的重联结果,见图１２,UGKS为多

尺度等离子体物理问题的研究提供有力的数值工具.
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图１１　(a)OrszagＧTang问题在t＝３时刻的压力云图;(b)
OrszagＧTan问题在t＝３时刻沿y＝０．６２５π的x方向的压力

分布(实线)与磁流体方程结果(符号)的比较

Fig．１１　(a)PressurecontourofOrszagＧTangvertexproblemat
t＝３;(b)Pressureprofilealongy＝０．６２５πatt＝３,solidline

isUGKSsolutionandsymbolisreferencesolution

图１２　(a)Kn＝１０－４,rLi＝１的磁重联问题在t＝４０的磁力

线分布;(b)UGKS给出的不同无量纲回旋半径的磁场重连率

以及参考解

Fig．１２　(a)Magneticlinesofmagneticreconnectionproblematt＝
４０withKn＝１０－４,rLi＝１;(b)ReconnectionrateofUGKS

withdifferentLarmorradiuscomparingtoreferenceresults

２．３　多尺度气固离散两相流模拟

　　多尺度气固两相流也是一种典型的多尺度输运

系统,可以由固体颗粒相的动理学方程和气相的流体

力学 NＧS方程组成的方程组来描述,流域可以由颗

粒碰撞频率的强弱划分为无碰撞气固两相流和双流

体流 域;根 据 颗 粒 跟 随 系 数 可 以 划 分 为 颗 粒 流

(granularflow)流域和尘埃流域(dustyflow).气固

离散两相流的控制方程为颗粒相的动理学方程

　　
∂fs

∂t ＋∇x􀅰(vfs)＋∇v􀅰 g－
１
ρs

∇xpg
æ

è
ç

ö

ø
÷fs

é

ë
êê

ù

û
úú

　　 ＋∇v􀅰 D
ms

f
æ

è
ç

ö

ø
÷＝Q (３９)

　　
∂CsρsεsTM

s

∂t ＋∇x􀅰(CsρsεsTM
sUs)＝

　 rTm (１－r２)３εsρskBTs

４τsms
＋Csεsρs

Tg －TM
s

τT

(４０)
和气相的 NＧS方程组成

　　
∂εgρg

∂t ＋∇x􀅰(ρgUg)＝０

　　
∂εgρgUg

∂t ＋∇x􀅰ρgUgUg ＋pgⅡ－μgσ(Ug)( )＝

　　　－
εsρs(Ug －Us)

τst
＋εgρgg＋εs∇xpg

　　
∂εgρgEg

∂t ＋∇x􀅰[Ug(ρgEg ＋pg)

　　　－μgσ(Ug)U＋κg∇xTg]＝

　　　－
εsρsUs

τst
(Ug －Us)＋εs∇xpg􀅰Us ＋

　　　
３ps

τst
＋εgρgUg􀅰g－Csεsρs

Tg －TM
s

τT
(４１)

在方程(３９)中,g为重力加速度,ρs 为颗粒相的物质密

度;pg 为气相压力;ms 为颗粒相单个颗粒的质量;下表

s表示颗粒相相关参数;下表g表示气相相关参数.气

相和颗粒相的相互作用通过组分间作用力实现

　　Fhydro＝－
ms

ρs
∇xpg ＋D (４２)

其中－
ms

ρs
∇xpg 为浮力,D 为气体的拖曳力;Q 为颗

粒相碰撞项.方程(４０)描述了颗粒相温度输运过程,
包括非弹性碰撞放热和热传导过程.在方程(４０)中,

Cs 为颗粒相比热容,εs 为颗粒相体积分数,Us 为颗

粒相宏观速度,Tg 是气相温度,r为非弹性碰撞的恢

复系数.我们采用BGK型的松弛模型来模拟颗粒相
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的碰撞过程

　　Q＝
gs －fs

τs
(４３)

其中平衡态满足

　　∫ψgsdΞ＝∫ψ′fsdΞ (４４)

其中:ψ ＝ １,v,１
２v２æ

è
ç

ö

ø
÷

T

,

　　 ψ′＝ １,v,１
２v２＋

r２－１
２

(v－Us)２
æ

è
ç

ö

ø
÷

T

,

　　参数r描述非弹性碰撞的能量损失率.

　　基于离散空间直接建模方法,我们构建由微观和

宏观演化方程耦合的颗粒相的 UGKS格式[９２].其

中微观分布函数的数值演化方程为

　　 Lsf１:　f∗
s,ij ＝fn

s,ij ＋

　　　 １
Ωxi∫

tn＋１

tn∮∂Ωxi
fs,∂Ωxi

(t,vj)vj􀅰dsdt＋

　　　 １
Ωvj∫

tn＋１

tn∮∂Ωvj
fs,∂Ωvj (xi,t)ω１􀅰dsdt (４５)

　　 Lsf２:　f∗∗
s,ij ＝

１
Ωvj∫Pω２(Ωvj)

f∗
s,i(v)dv (４６)

　　 Lsf３:　fn＋１
s,ij ＝ f∗∗

s,ij ＋
Δt

τs,ij
gn＋１

s,ij
æ

è
ç

ö

ø
÷/１＋

Δt
τs,ij

æ

è
ç

ö

ø
÷

(４７)

对应的,颗粒相宏观量的演化方程为

　　 Lsw１:　W∗
s,i＝Wn

s,i＋
１

Ωxi

􀅰

　　　∮∂Ωxi∫
tn＋１

tn∫ψfs,∂Ωxi
(v,t)v􀅰e１dΞdtds＋ΔtSn

s,i

(４８)

　　Csρsεn＋１
s,iT

∗
s,i＝Csρsεn＋１

s,iT
n
s,i＋

１
Ωxi

􀅰

　　　∮∂Ωxi∫
tn＋１

tn∫fsT,∂Ωxi
(v,t)v􀅰e１dΞdtds (４９)

　　 Lsw２:　Un＋１
s,i ＝γUs１U∗

s,i＋γUs２U∗
g,i (５０)

　　 Lsw３:　W∗∗
s,i ＝∫ψf∗∗

s,ijdΞ (５１)

　　 Lsw４:　en＋１
s,i ＝e∗∗

s,i/ １＋
Δt

２τs,i
(１－r２)é

ë
êê

ù

û
úú (５２)

　　 Lsw５:TM,n＋１
s,i ＝

　　　γT１ TM,∗
s,i ＋

Δt(１－r２)e∗∗
s,i

[２τs,i＋Δt(１－r２)]Cs,i

é

ë
êê

ù

û
úú－

　　　γT２ T∗
g,i＋

εn＋１
s,iρs(E∗∗

s,i －E∗
s,i)

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,iCv,i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

(５３)

其中源项为

Sn
i＝(０,θiρsg－θi∇xpn

g,i,θiρsUs,i􀅰g－θiUs,i􀅰∇xpn
g,i),

速度和能量方程中的参数为

　　　　　　　　γUs１＝

εn＋１
s,iρs ＋εn＋１

g,iρ
n＋１
g,iexp － １＋

εn＋１
s,iρs

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,i

æ

è
ç

ö

ø
÷
Δt

τst,i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,i ＋εn＋１

s,iρs

　　　　　　　　γUs２＝

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,i －εn＋１

g,iρ
n＋１
g,iexp － １＋

εn＋１
s,iρs

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,i

æ

è
ç

ö

ø
÷
Δt

τst,i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,i ＋εn＋１

s,iρs

　　　　　　　　γTs１＝

εn＋１
s,iρsCs ＋εn＋１

g,iρ
n＋１
g,iCvexp － １＋

εn＋１
s,iρsCs

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,iCv

æ

è
ç

ö

ø
÷
Δt

τT,i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,iCv ＋εn＋１

s,iρsCs

　　　　　　　　γTs２＝

－εn＋１
g,iρ

n＋１
g,iCv ＋εn＋１

g,iρ
n＋１
g,iCvexp － １＋

εn＋１
s,iρsCs

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,iCv

æ

è
ç

ö

ø
÷
Δt

τT,i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,iCv ＋εn＋１

s,iρs

颗粒相 UGKS格式多尺度性质的核心在于其在微观

分布函数演化方程(４５)和宏观量的演化方程(４８)中
的数值通量由动理学方程(３９)界面处积分解构建

　　fs(x０,t,vj)＝
１
τs∫

t

０
gs(x′,t′,v′)e－(tＧt′)/τdt′＋

　　　e－t/τsfs,０(x０－ut,vj －ω１t) (５４)

因而可以在稀薄颗粒流和连续流域分别给出颗粒自

由输运和双流体方程对应的通量.气相的演化方程

为基于 GKS的有限体积格式[２４]

Lgw１:　

　Wn＋１
g,i ＝Wn

g,i＋
１

Ωxi∫
tn＋１

tn∫∮∂Ωxi
ψfg,∂Ωxi

(v,t)u􀅰dsdΞdt

　　　　＋ΔtSn
g,i－ΔtSn

s,i (５５)
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Lgw２:　Un＋１
g,i ＝γUg１Un

s,i＋γUg２Un
g,i (５６)

Lgw３:

　　　Tn＋１
g,i ＝γTg３ TM,∗

s,i ＋
Δt(１－r２)e∗∗

s,i

τs ＋Δt(１－r２)ρsCs,i
é

ë
êê

ù

û
úú＋

γTg４ T∗
g,i＋

εn＋１
s ρs(E∗∗

s,i －E∗
s,i)

εn＋１
g,iρ

n＋１
g,iCv

é

ë
êê

ù

û
úú

(５７)
其中源项为Sn

g,i ＝(０,εn
giρ

n
g,ig,εn

giρ
n
g,iUg,i􀅰g),动

量能量方程中的参数为

γUg１＝

θn＋１
i ρs －θn＋１

i ρsexp － １＋
θn＋１

i ρs

εn＋１
g ρn＋１

g,i

æ

è
ç

ö

ø
÷
Δt

τst,i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

εn＋１
g ρn＋１

g,i ＋θn＋１
i ρs

γUg２＝

θn＋１
i ρs＋εn＋１

g ρn＋１
g,iexp － １＋

θn＋１
i ρs

εn＋１
g ρn＋１

g,i

æ

è
ç

ö

ø
÷
Δt

τst,i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

εn＋１
g ρn＋１

g,i ＋θn＋１
i ρs

γTg３＝

θn＋１
i ρsCs,i－θn＋１

i ρsCsexp － １＋
θn＋１

i ρsCs

εn＋１
g ρn＋１

g,iCv

æ

è
ç

ö

ø
÷
Δt

τT,i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

εn＋１
g ρn＋１

g,iCv ＋θn＋１
i ρsCs

γTg４＝

θn＋１
i ρsCs,i＋εn＋１

g ρn＋１
g,iCvexp － １＋

θn＋１
i ρsCs

εn＋１
g ρn＋１

g,iCv

æ

è
ç

ö

ø
÷
Δt

τT,i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

εn＋１
g ρn＋１

g,iCv＋θn＋１
i ρsCs

气相方程的数值通量由基于网格界面积分解的 GKS
通量给出,其中网格界面积分解为

　　fg(x０,t,v)＝
１
τ∫

t

０
gg(x′,t′,v′)e－(t－t′)/τdt′＋

　　　　e－t/τf０,NS(x０－vt,v－gt) (５８)

与颗粒相不同,气相网格界面积分解的初值由 NＧS
方程对应的一阶CE展开f０,NS给出[２４].颗粒相和气

相的演化相耦合,构成描述气固离散两相流的多尺度

数值格式 UGKSＧMultiphase[９２].

　　这里我们给出 UGKSＧMultiphase对激波驱动的

颗粒层实验的数值模拟,实验装置设置如图１３所示,
颗粒层初始位置为１５０mm,在颗粒层下方１１０mm,
颗粒层上方４３mm和７１８mm处有三个压力感应器.
初始激波强度为 Ma＝１．３,气相密度１．２kg/m３,颗粒

相密度２５００kg/m３.计算数值分辨率为 Δx＝３．７５
×１０－３,Δv＝４．４３７５.我们分别计算了不同颗粒层

流域的情形,包括稀薄流域颗粒层厚度２mm 和连续

流域颗粒层厚度２０mm 的情况,都能够和实验数据

相吻合,见图１４.

图１３　激波驱动的颗粒层实验装置设置

Fig．１３　Setupofshockdrivenparticlebedexperiment

(a)稀薄流域颗粒层厚度２mm

(b)连续流域颗粒层厚度２０mm
图１４　激波驱动的颗粒层实验UGKS的数值

模拟结果和实验数据的对比

Fig．１４　Comparisonthepressureprofileof
pressuredrivenparticlebed

２．４　多尺度光子输运模拟

　　根据介质的透光性,光子输运可以分为在光性薄

介质的稀薄流域、过渡流域和在光性厚介质的扩散流

域.传统的隐式蒙卡方法、离散速度方法和扩散方程

等方法,都是单尺度数值方法,不能够在全流域适用.
根据离散时空直接建模方法,我们发展了基于离散速

度的 UGKS 格 式[９３Ｇ９４,９６] 和 基 于 统 计 学 粒 子 的

UGKWP 格 式[８９].这 里 我 们 以 纯 散 射 介 质 内 的

UGKWP格式为例介绍多尺度光子输运数值方法的
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建模思想.纯散射介质光子输运的动理学方程为

　　ε２

c
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è
ç
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其中E＝∫S２
I(Ω)dΩ 为散射的平衡态分布,σ为散射

系数,ε为努森数.UGKWP的粒子演化方程为动理

学方程的积分解
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宏观守恒量的演化方程为

En＋１
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UGKWP的核心在于采用网格界面处动理学方程积

分解构造数值通量,即
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　　我们给出采用UGKWP计算的 Marshak波和线

光源传播问题.对于 Marshak波问题,吸收系数设

为σ＝３０/T３,光速c＝２９．９８,物质比热容Cv＝０．３.
图１５给出时间t＝０．３３,０．６６,１．０时刻的光子和物质

能量分布.由于 Marshak问题的吸收系数与温度相

关,低温区为扩散流域,高温区为稀薄流域,UGKWP
在不同流域都能够和参考解吻合,同时计算效率高于

隐式蒙卡.对于线光源问题,计算参数为σ＝１,ε＝
１,c＝１.计算域为[－１．５,１．５]×[－１．５,１．５],物理

空间网格量为２０１×２０１.图１６给出 UGKWP、S８、
隐式蒙卡的结果,可以看到 UGKWP与参考解吻合,
同时没有Sn 方法的非物理射线效应.

　　基于离散空间直接建模方法的 UGKS格式还被

应用中子输运[９７]、双原子气体[１０１]、多组分气体[１０２]等

领域,DUGKS格式被成功应用于微流动[１０３Ｇ１０４]、两相

流及固液相变[１０５Ｇ１０７]、混合气体流动[１０８]、颗粒流动[１０７]、

电渗流动[１０９]、热辐射[１１０]等领域,在计算精度和计算效

率上相对于传统单尺度方法由体现出明显优势.

DUGKS还被应用于多尺度声子输运的模拟,能够准确

模拟从弹道输运流域(ballistictransportregime)到扩

散流域(diffusiveregime)的声子输运物理[１１１Ｇ１１２].在体

元尺度渗流和气固颗粒两项流等领域,DUGKS也有具

有较高的准确性和计算效率[８３,８６].另一方面,GKS和

DUGKS格式也在湍流的直接模拟和湍流建模方面提

供了新的思路和手段,有望为湍流建模开辟一条更为

有效的研究道路[６８,１１３Ｇ１１５].

(a)辐射温度

(b)物质温度

图１５　Marshak问题t＝０．３３,０．６６,１．０时刻

UGKWP的计算结果与IMC方法的比较

Fig．１５　UGKWPsimulationofMarshakproblem
comparedtoIMCresultatt＝０．３３,０．６６,１．０

２．５　加速机制

　　 在 近 年 的 发 展 中,我 们 提 出 了 一 系 列 针 对

UGKS的加速机制,包括速度空间自适应[１１６]和隐式

和多 重 网 格 加 速 方 法[７１Ｇ７３].这 里 我 们 简 要 介 绍

UGKS的隐式加速方法.隐式 UGKS的宏观迭代控

制方程为
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微观迭代方程为
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图１６　线光源问题t＝１．２的解

Fig．１６　Linesourcescatteringproblematt＝１．２

通过采用多重网格等迭代技术可以快速得到隐式控

制方程的解,相对于显式推进的 UGKS,计算时间可

以提高至少两个数量级.隐式 UGKS在不同流域都

快速收敛的关键在于宏观和微观耦合迭代,在连续流

域通过宏观迭代驱动微观分布函数快速达到收敛,近
年来基于这种想法发展了一些高效的多尺度隐式算

法[５６,１１７].

３　多尺度建模方法的总结和展望

　　传统的偏微分方程数值解往往是从偏微分方程

出发,通过一定的离散方法得到相应的数值格式,但
偏微分方程都是对固定物理尺度建模得到的方程,因
而对其直接的离散不能改变其物理本质,因而只能发

展出单尺度的方法,比如针对 NＧS方程的各种算法

和直接离散 Boltzmann方程的 DVM 方法.离散时

空直接建模思想是回到有限控制体上,把有限大小的

控制体当成物理尺度,建立对应于此尺度上的离散演

化方程,以及通过界面的数值通量.此格式的构建完

全根据物理守恒率,以及在不同网格尺度上的传输过

程.格式直接给出了在离散空间上物理量的演化方

程和它的演化解.根据网格尺度和分子平均自由程

的随地方变化的不同比值,实现了对不同流域的物理

描述和直接的数值自适应,即在连续流域收敛到NＧS
方程数值解,在稀薄流域收敛到动理学方程的解.在

中间流域,由于多尺度建模中严格遵从物理守恒率和

从非平衡态到平衡态满足熵增的演化规律,方法本身

是可靠的.在所有算例中还没有发现过违背物理规

律的数值解.基于这种思想,我们还发展了包含气

体、等离子体、光子、中子、离散两相流在内的多种输

运过程的数值多尺度控制方程,并且在计算精度和效

率上相对于传统单尺度格式体现出明显优势.离散

时空直接建模思想不仅为物理研究和工程应用提供

了有力的数值方法,同时为包含湍流建模在内的建模

难题提供了一个新的思路.直接建模思想有深刻的

物理基础和独特的建模手段,跳出了传统数值计算的

制约,把建立演化方程和得到数值解紧密地结合起

来.直接建模为解决多尺度问题和刻画非平衡传输

提供了一种重要的解决方案,在未来输运问题研究以

及湍流建模的研究中必将发挥重要作用,成为多尺度

建模的重要工具.
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关于约束大涡模拟方法的一些思考

夏振华１,∗,史一蓬２

(１．浙江大学 航空航天学院工程力学系,杭州　３１００２７;
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摘　要:高雷诺数壁湍流是工程设计和应用中非常重要的问题之一,其高效高精度的模拟方法一直是湍流研究的

重要研究方向.约束大涡模拟方法(CLES)是近些年提出的新模拟方法之一,和传统的 RANS/LES混合方法不

同,CLES在全场做LES计算:在靠近壁面的内区,它采用带约束的亚网格模型,而在外区,它使用传统的亚网格模

型.经过近１０年的努力,CLES方法已经在不可压/可压缩附着流、不可压缩/可压缩分离流等经典算例中得到了

验证,并成功应用于航空气动中复杂流动的模拟.本文在介绍CLES方法基本原理的基础上,对CLES方法应用中

的一些问题进行了讨论,最后对CLES方法的未来研究方向也做了一些概括.
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　　Abstract:WallＧboundedturbulenceathighReynoldsnumbersisoneofthemostimportant
problemsinengineeringdesignandapplications,anditshighefficiencyandhighprecision
simulationmethodhasalwaysbeenoneofthemostimportantresearchrealmsinturbulence
research．Constrainedlargeeddysimulation (CLES)isoneofthenew simulation methods
proposedinrecentyears．DifferentlyfromthetraditionalhybridRANS/LESmethod,theCLES
methodperformsaLEScalculationinthewholefield．Intheinnerregionnearthewall,ituses
theconstrainedsubgridＧscalemodel,whileintheouterregion,itusesthetraditionalsubgridＧ
scalemodel．Withnearly１０years’efforts,theCLESmethodhasbeenverifiedinincompressible/
compressibleattached wallＧboundedflowsandincompressible/compressibleseparatedflow．
FurtherＧmore,ithasalsobeensuccessfullyusedtosimulatethecomplexflowsintheaviation
field．Inthispaper,thebasicprincipleoftheCLESmethodwillfirstbereviewed,followedby
somediscussionsontheCLESimplementations．Finally,somepossiblefutureresearchdirections
ontheCLESmethodaresummarized．
　 　 Keywords:high Reynolds number; wallＧbounded turbulence;constrained largeＧeddy
simulation;hybridRANSＧLESmethod;physicalconstraints

０　引　言

　　高雷诺数壁湍流是国防和航空航天领域关键的

问题之一.对高雷诺数壁湍流的精确模拟和控制是

指导飞行器航天器的设计和改进的基础,是国家安

全、经济建设和科学技术中的重点研究对象之一,也



是制约我国航空航天事业发展的基础科学难题之一.
近些年,随着计算机技术突飞猛进的发展以及数值计

算方法的进一步完善,数值模拟方法正逐渐成为湍流

研究的重要手段之一.

　　经典的湍流数值模拟方法有三种:直接数值模拟

方法(DirectNumericalSimulation,DNS),大涡模拟

方法(LargeＧeddySimulation,LES)和雷诺平均方法

(RaynoldsＧAveragedNavierＧStokes,RANS).由于

网格需求大,格式精度要求高,现阶段DNS方法只停

留在简单流动的物理机理研究上[１].现在工程上最

常用的方法还是更易于实现的RANS[２Ｇ５].但是雷诺

应力模型普适性较差,特别是在大分离、非定常流动

时效 果 不 好.LES 方 法 的 计 算 量 介 于 RANS 和

DNS之间,它可以用来模拟大分离、非定常流动,一
般模型参数也相对较少[６].但是对于高雷诺数壁湍

流而言,在壁面解析的情况下,LES的网格需求仍然

很大[７Ｇ８],因此在工程应用中,壁面解析的 LES使用

得并不多.

　　为了更好地模拟大分离、非定常流动,人们提出

了各种改进的方法.例如,壁面模化的 LES 方法

(WallＧmodelledLES,WMLES)[９Ｇ１０],分离涡模拟方

法(DetachedEddySimulation,DES)等 RANSＧLES
混 合 方 法 (Hybrid RANSＧLES Method)[１１Ｇ１４].

RANSＧLES混合方法结合了 RANS方法和 LES方

法的优点,同时又避免了这两种方法各自的缺点,对
分离流动的模拟效果大大优于 RANS方法.RANSＧ
LES混合方法被认为是未来数十年湍流模拟最有希

望的方法.虽然以 DES为代表的 RANSＧLES混合

方法被越来越多地用来模拟复杂流动问题,但是此类

方法有一个最致命的问题就是在模拟附着壁湍流时,
存在 对 数 区 不 匹 配 现 象 (LogＧlayer Mismatch,

LLM).例如,如果用１９９７年原始的 DES方法[１５]来

模拟槽道湍流,会出现两段不同的对数律区间,其中

底层的 RANS区域有一段对数律,而外层的 LES区

域也有一段对数律.两段对数律的斜率非常接近,但
是截距差别明显[１６].此外,如果 DES方法使用的网

格不是很好,使得 DES方法在很粗的网格里切换到

LES分支,这样会使得模型化部分的应力偏小,而总

体雷诺应力又没有能力弥补这个缺失,从而出现所谓

的 模 型 应 力 亏 损 (Modeled Stress Depletion,

MSD)[１７],甚至有可能出现网格引起的虚假 分 离

(GridＧinducedSeparation,GIS)[１７Ｇ１８].为了克服这些

缺 点,研 究 人 员 相 继 提 出 了 DDES (Delayed
DES)[１７]、IDDES(improvedDDES)[１４,１８]等 修 正 方

法.虽然IDDES方法在槽道湍流的验证中消除了

LLM 现象,但是其引入了新的尺度定义、新的混合函

数和数个模型参数,从而使得其适用性大为降低.

Spalart悲观地认为IDDES是 DES方法发展的一个

不幸的趋势[１２].

　　为了消除 LLM,本文作者及其合作者提出了约

束 大 涡 模 拟 方 法 (Constrained Large Eddy
Simulation,CLES)[１９Ｇ２０].CLES方法同之前的 DES
类方法不同,它全场作LES计算,但是在靠近壁面的

区域采用约束了的 SGS模型.CLES方法解决了

RANSＧLES混合方法最主要的缺陷———对近壁区的

模拟缺少小尺度脉动,从而消除了 LLM.本文将首

先详细介绍CLES方法的基本原理,而后对CLES方

法应用过程中的一些问题展开讨论分析,最后对

CLES方法未来的一些发展方向做了一点概括.对

于CLES方法的数值验证,我们将简略带过,读者有

兴趣可以参考一些已发表的文献.

１　CLES方法的基本原理

　　CLES方法是湍流约束思想[２１Ｇ２２]在 LES建模中

的应用,本质上还是一种 LES方法.与传统的 LES
方法不同的是,它在靠近壁面的内区需要使用约束的

亚 网 格 模 型 (Constrained SubgridＧscale Model,

CSGS).接下来,我们将首先推导CSGS模型的基本

约束等式.不失一般性,我们接下来以不可压缩问题

为例.对于三维非定常不可压缩常密度流体,其控制

方程如下:

　　
∂uj

∂xj
＝０

　　
∂uj

∂t ＋
∂(uiuj)

∂xi
＝－

∂p
∂xj

＋ν
∂２uj

∂xi∂xi
(１)

可压缩问题情况类似,具体推导可参考文献[２０].

１．１　RANS控制方程

　　对上述方程(１)做系综平均运算‹›,便可得到

RANS方程组:

　　
∂‹uj›
∂xj

＝０

　　
∂‹uj›
∂t ＋

∂‹ui›‹uj›
∂xi

＝－
∂‹p›
∂xj

＋ν
∂２‹uj›
∂xi∂xi

－
∂Rij

∂xi

(２)
这里Rij＝‹uiuj›－‹ui›‹uj›为雷诺应力张量.

１．２　LES控制方程

　　类似地,如果我们对方程(１)做滤波运算~,就可
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以得到LES方程组:

　　
∂u~j

∂xj
＝０

　　
∂u~j

∂t ＋
∂(u~iu~j)

∂xi
＝－

∂p~

∂xj
＋ν

∂２u~j

∂xi∂xi
－

∂τSGS
ij

∂xi

(３)

这里,τSGS
ij ≡uiuj

􀬈－u~iu~
j 为亚网格应力张量.

　　从方程(２)、(３)可见,LES和RANS方程在形式

上完全一致.这也是 RANS/LES混合方法的最基

本出发点.

１．３　CLES的约束等式

　　如果我们将方程(３)做一个系综平均,那么其动

量方程会变成:

　　
∂‹u~j›
∂t ＋

∂‹u~iu~j›
∂xi

＝ －
∂‹p~›
∂xj

＋ν
∂２‹u~j›
∂xi∂xi

－
∂‹τSGS

ij ›
∂xi

(４)

如果我们定义RLES
ij ＝‹u~iu~

j›－‹u~i›‹u~j›为可解雷诺

应力,那么方程(４)可以改写成:

　　
∂‹u~j›

∂t ＋
∂‹u~i›‹u~j›

∂xi

　　＝－
∂‹p~›
∂xj

＋ν
∂２‹u~j›
∂xi∂xi

－
∂(‹τSGS

ij ›＋RLES
ij )

∂xi
(５)

在各态遍历假设条件下,我们有‹􀅰›＝‹􀅰~ ›,比较方

程(２)和方程(５),我们可以得到CLES中关于雷诺应

力的约束等式:

　　‹τSGS
ij ›＋RLES

ij ＝RRANS
ij (６)

即:总雷诺应力可以分解为亚网格应力的平均值和可

解雷诺应力两部分.对于可压缩问题,我们同样推导

出了类似的关于雷诺应力的约束等式以及关于热流

的约束等式[２０].

１．４　CLES方法

　　有了上面的雷诺应力约束等式,我们就可以构建

CSGS模型.对于亚网格应力张量,我们首先将其做

一个分解:

　　τmodel
ij ＝‹τmodel

ij ›＋(τmodel
ij )′ (７)

它的两部分可以分别给出:其平均部分可以由上面的

雷诺应力约束等式(６)给出:

　　‹τmodel
ij ›＝RRANS

ij －RLES
ij

而其脉动部分我们可以简单地由已有的SGS模型来

构造,以Smagorinsky模型[２３]为例:

　　(τmodel
ij )′＝C′s(Δ２|S

~
|S~ij －‹Δ２|S

~
|S~ij›)

这里,其系数C′s 可以沿用常系数Smagorinsky模型

来获取,也可以结合 Germano等式[２４Ｇ２５]来动态求解.
于是,我们就可以构建一个以Smagorinsky模型为基

础的CSGS模型:

　　τmodel
ij ＝RRANS

ij －RLES
ij ＋C′s(Δ２|S

~
|S~ij －

‹Δ２|S
~
|S~ij›) (８)

在CLES方法的具体应用的时候,在外区,我们可以

使用传统的SGS模型,而在靠近壁面的内区,我们则

可以使用 CSGS模型.通过上面的推导,我们也发

现,虽然我们全场都在做LES计算,但是我们在内区

实际上做了一个隐含的 RANS计算.由于CLES方

法在内区和外区都开展 LES计算,因此小尺度脉动

能够在全场存在,不会出现 RANS/LES混合方法那

样由于缺乏近壁小尺度脉动而导致的LLM 现象.

　　CLES方法在不可压缩/可压缩槽道湍流[１９Ｇ２０]、
周期丘陵绕流[２６]、不可压缩/可压缩圆柱绕流[１９,２７Ｇ２８]

等算例中得到了验证,并被用来模拟了大型客机外型

在迎角１４°时的流动状态[２９Ｇ３１].图１给出了在不可压

缩槽道湍流中验证结果.由图可见,当CLES方法用

来模拟不可压缩槽道湍流时,能得到与 DNS结果基

本吻 合 的 平 均 速 度 型.相 反,DES 方 法 出 现 了

LLM,而传统的 LESＧDSM 则会出现平均速度在对

数区的整体上移.而且我们还发现,在槽道湍流中,
使用代数涡黏模型和SA模型来预估雷诺应力,对结

果影响不大.

图１　Reτ＝１０００时几种不同方法计算得到的平均速度型[１９]

(RSCＧA和RSCＧSA分别指代使用代数涡黏模型和SA模型来

预估雷诺应力的CLES模拟结果)
Fig．１　MeanvelocityprofilesatReτ＝１０００byusingdifferent
simulationmethods[１９](RSCＧAandRSCＧSAdenotetheCLES
simulationsusingthealgebraiceddyviscositymodelandtheSA
modeltoestimatetheprescribedReynoldsstresses,respectively)
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２　关于CLES方法的一些讨论

　　CLES方法中,CSGS模型至关重要.

２．１　关于CSGS模型的思考

　　CSGS建模的想法可追溯到湍流中的约束关系

的提出[２１Ｇ２２].图２给出了一些常见的SGS模型的物

理/数学考量.由图我们可以看出,大多数SGS模型

都是有或多或少的物理/数学考量的.当我们将更多

的物理/数学考量加入到SGS模型中,我们就能得到

更好的模型.例如当将 Germano等式这个数学约束

加入到常系数Smagorinsky模型之后,我们就可以得

到比常系数模型更准确的动态 Smagorinsky模型

(DynamicSmagorinskyModel,DSM).类似地,我
们如 果 在 动 态 混 合 相 似 性 模 型 (dynamic mixed
similaritymodel)基础上加入能流约束,我们就可以

得到精确度更高的能流约束模型[３２];在壁湍流的模

拟中,如果我们在 DSM 基础上加入雷诺应力约束,

就能得到雷诺应力约束模型[１９Ｇ２０].

　　需要特别指出的是,约束等式(６)在数学的意义

上是 一 个 必 要 条 件,而 不 是 一 个 充 要 条 件,这 和

Germano等式类似.事实上,Meneveau[３３]曾经推导

过亚网格应力模型需要满足的一些必要条件.在他

推导的必要条件里,可以允许两者之间相差一个无散

的常张量Cij.在这里,我们考虑到在壁面上的相容

条件,总雷诺应力、可解雷诺应力和亚网格雷诺应力

都需要为０,因此Cij＝０.对于其他的约束,我们可

以允许差一个常数张量,但是它们在实际计算中并没

有贡献,因为雷诺应力是以散度的形式出现在动量方

程中的.

　　此外,我们还需要说明的是基于雷诺应力约束的

CSGS模型更多的是一种方法论,采用不同基准的

SGS模型,可以得到不同的 CSGS模型.例如,在文

献[３４]中,我们就考虑了基于 Vreman模型[３５]的

CSGS模型.

图２　SGS模型的物理/数学考量

Fig．２　SomebasicconsiderationsontheSGSmodels

２．２　总雷诺应力的影响

　　在CSGS模型中,总雷诺应力RRANS
ij 对结果影响

很明显.如何获取该总雷诺应力是 CLES模拟的一

个关键.如果有 DNS数据,那么我们可以得到准确

的总雷诺应力.但是大多数问题的模拟中,我们并没

有DNS数据.那么此时,我们获取总雷诺应力就需

要考虑精度.在简单的附着流动中,例如槽道湍流,
大多数的RANS模型都可以对雷诺应力有一个不错

的估计,因此不同RANS模型得到的结果基本相同.
对于复杂的分离流动而言,此时总雷诺应力的预估就

非常重要了.如果预估的雷诺应力不准确,那么相当

于给问题设置一个错误的目标,结果肯定也不好.在

文献[２６]中,我们讨论了在周期丘陵绕流中不同雷诺

应力模型对结果的影响.结果发现,不同雷诺应力模

型预估的雷诺应力对结果影响非常大.全场求解

RANS模型得到的雷诺应力和实际雷诺应力相差较

大,结果很不好.相对而言,使用代数涡黏模型或者

基于 DES类的长度尺度改进了的 RANS模型求解

获得的雷诺应力结果更好.在更为复杂的流动计算

中,我们更推荐后者.
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２．３　CLES方法与传统LES和DES的联系

　　如果我们以常系数Smagorinsky模型为基础,此
时CSGS模型(８)可以被改写为:

　　τmodel
ij ＝CsΔ２|S~|S~ij ＋RRANS

ij －RLES
ij －

Cs‹Δ２|S~|S~ij› (９)

由此式,我们可以看出CSGS模型可以看成是在传统

的LES方法的Smagorinsky模型基础上,在内区外

加了一个张量RRANS
ij －RLES

ij －Cs‹Δ２|S
~
|S

~
ij›,该张量

在动量方程中就体现为一个外加力.在传统的SGS
模型中,我们发现平均速度型在对数区会向上平移,
其原因在于内区的亚网格模型雷诺应力偏小.CSGS
模型采用约束的方法,于内区在传统的SGS模型基

础上增加了一个附加力,从而弥补了传统的SGS模

型在内区偏小的亚网格雷诺应力.该结果在文献

[１９]的分析中也得到印证了.

　　类似地,我们可以将方程式(８)作另一种改写:

　　τmodel
ij ＝RRANS

ij －[RLES
ij －C′s(Δ２|S~|S~ij －

‹Δ２|S~|S~ij›)] (１０)

如果内区的总雷诺应力是由求解一方程或者两方程

的DES型(即原始的 RANS模型方程中的特征长度

尺度按照DES方法做了修改)RANS模型方程来预

估的,而外区的SGS模型也是使用DES的LES分支

(也可以继续使用 Smagorinsky 模型),那么此 时

CSGS模型可以看成是在 DES方法的基础上,在内

区加了一个附加力,该力为张量

　　－RLES
ij ＋C′s(Δ２|S~|S~ij －‹Δ２|S~|S~ij›)

的散度.值得提出的是,Keating和Piomelli[３６]曾经

提出过在界面处加入随机里的方法来减弱 RANS/

LES混合方法中的LLM 现象,但这种附加的随机力

本身与流场没有相关性,需要根据实际需要调节随机

力的强度.CSGS模型事实上在整个内区都增加一

个与流场相关的附加力.该附加力使得小尺度脉动

在内区一致存在,并且在界面附近得到充分发展,从
而可以消除LLM.事实上,在文献[１９]中,我们分析

了DES方法中的模型应力和可解应力的法向变化规

律.同传统的LES和 CLES不同,DES方法在内区

是RANS分支,此时模型应力占主导,而可解部分的

应力其实是随着壁面距离的增加而缓慢增加的.这

种外区长度尺度的切换,从外部也改变了内部的雷诺

应力分布,从而使得总体雷诺应力偏小.而CLES方

法也可以视为在内区增加了一个力,这个力可以使得

内区的脉动迅速增长起来,从而改变了内区的可解雷

诺应力.

２．４　约束界面的影响

　　在CLES方法的应用中,其内外区界面的位置决

定了使用CSGS模型的区域,从而对结果会产生不同

程度的影响.可以预见的是,如果约束区域很小,那
么其效果就会不好,当界面的位置设置于固壁上,

CLES中 CSGS 模 型 的 使 用 区 域 就 会 随 着 消 失,

CLES方法也会退化为传统的 LES方法.而如果

CLES中CSGS区域太大,一个问题是我们很难保证

远离壁面的外区我们还能得到准确的雷诺应力,特别

是针对复杂的分离流动而言.此外,约束区域的增大

也会相应增加计算量,毕竟CSGS模型的计算量比传

统的SGS模型要大.在槽道湍流等简单流动中,我们

研究过不同约束界面位置对结果的影响.如分析的那

样,如果约束界面位于缓冲区(y＋ ＝５．０５),那么平均速

度会上移;如果界面位于对数区(y＋ ＝２０．１和４４．９),
结果基本相同[１９].如果用CLES方法模拟复杂壁湍

流,如何选取界面位置的确是一个需要研究的问题.
目前大多数计算中,CLES的界面位置会参考 DES
的界面位置,并比DES的位置略微靠近壁面一点.

　　此外,我们还需要考虑内外区之间的衔接问题.
虽然CSGS模型和传统的SGS模型在数学上不存在

连续性问题,但是在实际计算中,两种不同的模型在

固定的界面处连接在一起,势必会在界面处出现一些

统计量不连续的情况.为了避免这个问题,我们可以

参照一些RANS/LES混合方法的做法,可以在界面

处使用一个连接函数将两个区域连接起来.一个最

简单的尝试就是界面处的亚网格应力为两种模型的

平均值.

２．５　系综平均的实现

　　在CSGS模型中,我们看到需要进行系综平均的

操作,这是一个耗费巨大计算量的工作.在简单的流

动里,系统本身存在统计均匀方向,此时我们可以用

统计均匀方向的空间平均来近似系综平均.例如在

槽道湍流中,我们可以使用面平均来近似系综平均.
然而,在一般的复杂流动中,可能不存在统计均匀方

向,这时我们无法采用空间平均来近似系综平均.在

这类问题中,我们可以仿照 Meneveau 等[３７]构 造

Lagrangian平均来近似,但是 Lagrangian平均往往

计算复杂,计算量也很大,在复杂流动的计算中很难

实用.另一个选择是采用 Euler时间平均来近似系

综平均:

　　‹f›n＋１＝εfn＋１＋(１－ε)‹f›n

　　ε＝Δt/(Δt＋T) (１１)

这里Δt是计算的时间步长,T 是 Euler时间平均的

１２２第２期　　　　　　　　　　　　　　 夏振华等:关于约束大涡模拟方法的一些思考



特征间隔时间.在槽道湍流里,我们验证了时间平均

能够得到和空间平均相近的结果[１９].

３　CLES方法的未来研究建议

　　CLES方法经过近十年的发展,已经在很多经典

问题中得到验证,并已经被用于模拟复杂的工程流动

问题.未来,我们希望CLES方法能够被更多地应用

到工程湍流问题的模拟中去.对于 CLES方法的理

论研究,我们认为一下几个方向值得研究:

　　(１)CLES的转捩预测能力的研究与验证.在

层流Ｇ湍流转捩过程中,我们需要模型能够跟踪捕获

这一变化过程.在层流区域,通过分析,我们不难发

现CSGS模型会退化为τmodel
ij ＝RRANS

ij ,因为层流区几

乎没有脉动,因此可解应力等项会消失.因此CSGS
模型模拟转捩的能力就很大程度上依赖于预估的雷

诺应力了.在早期的槽道流时间转捩模拟的研究中,
我们发现如果将雷诺应力在转捩过程中的行为考虑

进去,CLES的确可以具备自适应地模拟转捩的能

力[３８].在空间转捩问题中的表现如何,这个还需要

进一步研究和验证.另外,在复杂的湍流问题的模拟

中,也牵涉到剪切层的转捩问题,例如高雷诺数钝体

绕流问题中,分离后的剪切层的发展演化.此类问题

的精确模拟,对分离、再附等问题准确模拟至关重要,
也需要深入的研究和验证.

　　(２)复杂问题模拟中,如何给出准确的总雷诺应

力的预估值? 总雷诺应力是CLES方法中的目标值,
因此对CLES方法来说,总雷诺应力的预估值至关重

要,会直接影响CLES最终的模拟结果.在简单的壁

湍流问题中,大多数 RANS模型都可以给出较好的

预测结果;在一般的复杂流动中,如何在 CSGS应用

区域中给出合理的总雷诺应力的预估值是值得研究

的问题.在这里,基于机器学习的 RANS建模可望

提供一种新思路.

　　(３)约束界面位置的选取方法.在过去的研究

中,我们通常采用的固定的界面位置.我们知道的

是,固定的界面位置不能太靠近壁面,否则约束效果

不好.如何选取合理的界面位置是一个值得研究的

问题.

　　(４)约束大涡模拟在气动声学和气动光学中的

应用.CLES能够模拟出比传统 RANSＧLES混合方

法更加丰富而精细的小尺度流动结构,这些小尺度流

动结构对光学传播有重要的影响,同时也是气动噪声

的主要的声源.因此 CLES方法在气动声学和气动

光学的模拟方面有广阔的应用前景.
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基于能量等效原理的颤振机理及颤振导数识别

刘　磊１,管青海１,２,∗,李加武３,刘健新３

(１．天津城建大学 天津市土木建筑结构防护与加固重点实验室,天津　３００３８４;

２．长安大学 陕西省公路桥梁与隧道重点实验室,西安　７１００６４;

３．长安大学 风洞实验室,西安　７１００６４)

摘　要:桥梁和风是相互作用的流固耦合系统,风对桥梁的作用效应可以分为阻尼效应和刚度效应.首先基于能

量等效原理将Scanlan线性颤振自激力分为纯阻尼效应项 H ∗
１ 、A∗

２ ,纯刚度效应项A∗
３ 、H ∗

４ 和既有刚度效应又有

阻尼效应的双重效应项A∗
１ 、H ∗

２ 、H ∗
３ 、A∗

４ .将颤振自激力进行积分运算分别求出其阻尼效应项的做功时程和刚

度效应项的无功时程并从功能角度对经典耦合颤振驱动机理进行了研究,最后通过将耦合颤振微分方程转化为功

能方程形式,提出了一种基于自激力瞬时做功的颤振导数识别方法并证明了该方法的可靠性.

关键词:大跨度桥梁;经典耦合颤振;能量等效原理;颤振机理;颤振导数识别
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４ ,anddoubleeffecttermA∗
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H ∗
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４ withbothstiffnessanddampingeffect．TheflutterselfＧexcitationisintegratedto

calculatethereactivetimehistoryofthedampingeffecttermandthestiffnesseffectterm．The
classicalcouplingflutterdriving mechanismisstudiedfromthefunctionalpointofview．The
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０　引　言

　　颤振是一种由于气动不稳定引起的自激发散振

动,在大跨度桥梁中若发生颤振,可能导致结构的整体

破坏,因此大跨度桥梁结构颤振问题的研究显得尤为

重要.为了对桥梁结构进行颤振响应分析,首先要确

定桥梁断面的颤振导数.准确识别桥梁的颤振导数,
成为大跨度桥梁结构颤抖振分析[１]中的重要环节.

　　对于颤振机理[２]的研究,杨詠昕[３]在 Matsumoto[４]

的研究基础上,导出了二维三自由度耦合颤振分析方

法,用该方法对颤振机理问题进行了研究,但该方法

未实现系统各自由度振动方程之间的解耦.丁泉顺,
朱乐东[５]通过对系统竖向和扭转耦合振动方程的解

耦,将系统振动参数的频率和阻尼比隐式地表达为桥

梁断面颤振导数的函数形式,导出了二自由度耦合颤

振分析方法.Scanlan[６]等最早建立了桥梁颤振的多

模态分析方法,并从能量观点对桥梁的颤振稳定性进

行了很有价值的研究.刘高[７]从结构与气流系统内

部能量平衡的观点对系统的颤振进行研究,发展了一

种全桥多模态颤振能量分析方法.刘祖军等[８Ｇ９]应用

激励—反馈的分步分析方法对耦合颤振方程进行解

耦,并将耦合颤振微分方程改造为能量方程形式,从
能量转换的角度对平板弯扭耦合颤振进行了分析.
朱乐东、高广中[１０Ｇ１３]基于能量等效原理,建立了非线

性自激力模型的等效线性化形式,通过对比非线性自

激振动响应的理论预测值和试验值,验证了非线性自

激力模型的适用性.本文基于能量等效原理,依据弯

扭耦合颤振自激力各项对系统振动的作用效应不同

将其分为纯阻尼效应项 H ∗
１ 、A∗

２ ,纯刚度效应项

A∗
３ 、H ∗

４ 和既有刚度效应又有阻尼效应的双重效应

项A∗
１ 、H ∗

２ 、H ∗
３ 、A∗

４ 这样分类不仅明确了颤振自激

力各项的物理意义,而且为从功能角度对经典耦合颤

振机理进行研究提供了基础.

　　对于颤振导数的识别,张斐针对桥梁断面颤振导

数识别的具体特点,在加权整体最小二乘法[１４]和修

正总体最小二乘迭代法[１５]的基础上,引入加权矩阵,
推导出 用 于 颤 振 导 数 识 别 的 加 权 最 小 二 乘 迭 代

(WLS)法[１６].此外,最小二乘复指数法[１７](LSCE),
基于特征系统实现算法[１８](ERA)的识别方法,等一

系列以二维节段模型自由振动试验为基础的颤振导

数识别方法得到提出和发展.上述颤振导数的识别

方法大多通过颤振导数与系统模态参数之间的关系,
将颤振导数的识别问题转化为系统模态参数的识别

问题.本文从功能转换角度,提出了一种基于瞬时做

功的颤振导数识别方法.

　　桥梁和风是两个相互作用的系统,风对桥梁系统

的作用效应可以分为两部分:(１)风的阻尼作用耗散

或增加桥梁系统的机械能,即阻尼效应.(２)风与桥

梁系统交换机械能,并以弹性势能的形式储存,即刚

度效应.本文基于能量等效原理,首先将颤振自激力

各项进行了分类.在有限元分析软件 ANSYS中建

立理想平板模型,其颤振自激力通过 MATRIX２７单

元实现.以理想平板的经典耦合颤振为例,依据功能

转换原理,通过对具有阻尼效应自激力的做功时程和

桥梁系统机械能时程的对比分析,验证了上述颤振自

激力分类的合理性.然后将颤振微分方程通过积分

运算转化为功能方程的形式,提出了一种基于瞬时做

功的颤振导数识别方法,并以理想平板的颤振导数识

别为例对该方法的可靠性进行了验证.

１　颤振自激力分类及其合理性验证

１．１　颤振自激力分类

　　按照Scanlan颤振自激力表达式,桥梁断面单位

长度上受到的自激升力Lse(t)和自激扭矩Mse(t)可

以表示为竖向位移、扭转位移及其一阶导数的函数

Lse(h,h
􀅰
,α,α􀅰)和Mse(h,h

􀅰
,α,α􀅰).经典弯扭耦合颤

振的运动方程表达式为:

　　Imα􀅰􀅰＋２Imξαωαα􀅰＋Imω２
αα＝ρB３ωA∗

１h
􀅰
＋

　　　ρB３ω２A∗
４h＋ρB４ω２A∗

３α＋ρB４ωA∗
２α􀅰

(１)

　　mhh
􀅰􀅰
＋２mhξhωhh

􀅰
＋mhω２

hh＝ρB２ωH ∗
１h

􀅰
＋

　　　ρB２ω２H ∗
４h＋ρB３ω２H ∗

３α＋ρB３ωH ∗
２α􀅰

(２)
式中:ρ为空气密度,U 为风速,B 为模型宽度,折算

频率K＝ωB/U,H ∗
i 和A∗

i (i＝１,２,３,４)是K 的无

量纲系数,称为颤振导数.

　　 依据能量等效原理,当流线型桥梁断面采用

Scanlan颤振自激力模型计算颤振响应时,为保证振

动响应计算结果的等效性,Scanlan颤振自激力和实

际颤振自激力(Lse(t)、Mse(t))的气动阻尼系数和

气动刚度系数在每一个瞬时均应相等,即满足:

　　∫
t２

t１
Lse(τ)h

􀅰
(τ)dτ＝∫

t２

t１
Lse(h,h

􀅰
,α,α􀅰)h

􀅰
(τ)dτ

(３)

　　∫
t２

t１
Lse(τ)h(τ)dτ＝∫

t２

t１
Lse(h,h

􀅰
,α,α􀅰)h(τ)dτ

(４)

　　∫
t２

t１
Mse(τ)α􀅰(τ)dτ＝∫

t２

t１
Mse(h,h

􀅰
,α,α􀅰)α􀅰(τ)dτ

(５)
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　　∫
t２

t１
Mse(τ)α(τ)dτ＝∫

t２

t１
Mse(h,h

􀅰
,α,α􀅰)α(τ)dτ

(６)
式(３)、式(５)为瞬时气动阻尼等效性的约束条件,其
积分项代表自激力对节段模型振动系统做功的瞬时

积累值,若保证自激力做功的当前积累值等效,那么

节段模型振动系统的瞬时机械能也是等效的,由此,
可以保证计算出的瞬时振幅是相等的;式(４)、式(６)为
瞬时气动刚度等效性的约束条件,其积分项代表自激

力对节段模型振动系统所做的无功瞬时积累值,若保

证自激力所做无功的当前积累值等效,则可以保证计

算出的瞬时相位是一致的.在自激振动过程中,由于

气动自激力耦合项的存在,扭转模态和竖弯模态的振

动响应都包含两个不同的频率成分,竖弯振动和扭转

振动的位移与速度函数可以近似表达为:

　　h(t)＝ah１cosφh１＋ah２cosφh２ (７)

　　h
􀅰
(t)＝ah１ωh１sinφh１＋ah２ωh２sinφh２ (８)

　　α(t)＝aα１cosφα１＋aα２cosφα２ (９)

　　α􀅰(t)＝aα１ωα１sinφα１＋aα２ωα２sinφα２ (１０)

经典耦合颤振属于竖弯和扭转模态完全耦合的颤振,
当颤振发生时竖弯和扭转两个自由度的振动频率基

本相等,并具有一定的相位差.

　　将式(１、２)中的每一项自激力和式(７~１０)分别

带入式(３~６)以考察该项是否具有气动阻尼效应或

刚度效应.为了便于说明,下面以A∗
２ 项在颤振临界

状态时引起的自激扭矩在一个周期内作用效应为例

具体说明甄别过程,将该项分别带入式(５)和式(６)并
结合式(９、１０)得到:

　　Dα A∗
２
＝ρB４ωA∗

２∫
２π

０
α􀅰􀅰α􀅰dφ

　　 ＝ρB４ωA∗
２∫

２π

０
(aαωsinφ)２dφ

　　 ＝ρB４

２ω３a２
αA∗

２∫
２π

０
(１－cos２φ)dφ

　　 ＝ρB４

２ω３a２
αA∗

２φ

　　 ≠０ (１１)

　　Kα A∗
２ ＝ρB４ωA∗

２∫
２π

０
α􀅰􀅰aαdφ

　　 ＝ρB４ωA∗
２∫

２π

０
aαωsinφ􀅰aαcosφdφ

　　 ＝ρB４

２ω２a２
αA∗

２∫
２π

０
sin２φdφ

　　 ＝０ (１２)

　　由此可以得出A∗
２ 项在一个周期内对桥梁系统

做功,起到消耗或增加机械能的作用,具有阻尼效应;

该项在一个周期内刚度效应的贡献值为零,不具有传

递和储存能量的作用.由此可知,A∗
２ 项为纯阻尼效

应项.通过上述甄别过程,依据每一项作用效应的不

同.将颤振自激力分为３类,即纯阻尼效应项 H ∗
１ 、

A∗
２ ,纯刚度效应项A∗

３ 、H ∗
４ 和既有刚度效应又有阻

尼效应的双重效应项A∗
１ 、H ∗

２ 、H ∗
３ 、A∗

４ .

１．２　颤振自激力分类的合理性验证

　　为了检验颤振自激力分类的合理性,下面分别求

出颤振自激力各效应项的做功时程和无功时程.扭

转和竖弯模态气动阻尼效应项做功时程表达式如下:

　　Wα,c＝∫
t

０
ρB４ωA∗

１h
􀅰
􀅰α􀅰dτ＋∫

t

０
ρB４ωA∗

２α􀅰􀅰α􀅰dτ

　　 　＋∫
t

０
ρB３ω２A∗

４h􀅰α􀅰dτ (１３)

　　Wh,c＝∫
t

０
ρB２ωH ∗

１h
􀅰
􀅰h

􀅰
dτ＋∫

t

０
ρB３ωH ∗

２α􀅰􀅰h
􀅰
dτ

　＋∫
t

０
ρB３ω２H ∗

３α􀅰h
􀅰
dτ (１４)

扭转和竖弯模态气动刚度效应项无功时程表达式为:

　　Wα,k＝∫
t

０
ρB３ωA∗

１h
􀅰
􀅰αdτ＋∫

t

０
ρB４ω２A∗

３α􀅰αdτ

　＋∫
t

０
ρB３ω２A∗

４h􀅰αdτ (１５)

　　Wh,k＝∫
t

０
ρB３ωH ∗

２α􀅰􀅰hdτ＋∫
t

０
ρB３ω２H ∗

３α􀅰hdτ

　＋∫
t

０
ρB２ω２H ∗

４h􀅰hdτ (１６)

　　颤振自激力阻尼效应项做功与系统机械能存在

转换关系,因此为了对自激力分类的合理性进行验

证,还需求出系统的机械能.扭转和竖弯模态机械能

表达式如下:

　　
Eα ＝

１
２ Imα􀅰２＋Kαα２( )

Eh ＝
１
２ mh

􀅰
２＋Khh２( )

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１７)

　　本文在 ANSYS中建立理想平板简支梁模型,并
以模型的扭转模态为例具体说明验证过程.

　　该理想平板简支梁长L＝３００m,宽B＝４０m,两
端扭转自由度固定.平板断面竖向和横向弯曲刚度为

EIz＝２．１×１０６ MPa􀅰m４,EIy＝１．８×１０７ MPa􀅰m４,
扭转刚度GIt＝４．１×１０５ MPa􀅰m４.每延米长度质量

m＝２００００kg/m,质量惯矩Im＝４．５×１０６kg􀅰m２/m,
空气密度ρ＝１．２５kg/m.结构模态阻尼比均假设为

零.其中桥面主梁采用BEAM４单元模拟,质量惯矩

采用 MASS２１单元模拟,自激力采用 MATRIX２７单

元模拟.模型共有１２０个节点,２３７个单元.

６２２ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　 　　　　　第３８卷



　　为获得理想平板简支梁的振动响应,给予主梁节

点单位瞬时速度的初始激励,基于 ANSYS瞬态动力

学分析求得理想平板简支梁跨中节点在风速U０＝
１４２m/s时扭转模态的速度和位移时程.依据阻尼

效应的物理意义,桥梁系统机械能的改变只与自激力

阻尼效应项的做功有关.通过理想平板颤振导数理

论解和式(１３)求得扭转模态气动阻尼效应项做功时

程曲线,并通过式(１７)求得扭转模态机械能时程曲

线.从图１中可以看出扭转模态阻尼效应项做功时

程与机械能时程吻合良好,从而验证了自激力分类的

合理性.

图１　U０＝１４２m/s扭转模态功能时程

Fig．１　Workandenergytimehistoryoftorsionmodal
atU０＝１４２m/s

２　颤振驱动机理研究

２．１　颤振自激力的做功时程和无功时程

　　根据１．１节对颤振自激力的分类,可以看出扭转

模态中具有阻尼效应的项为A∗
１ 、A∗

２ 、A∗
４ ,具有刚度

效应的项为A∗
１ 、A∗

３ 、A∗
４ ,基于能量等效原理,通过

积分运算可得扭转模态各效应项的做功时程和无功

时程为:

　　

Ac
１＝∫

t２

t１
ρB４ωA∗

１h
􀅰
􀅰α􀅰dτ

Ac
２＝∫

t２

t１
ρB４ωA∗

２α􀅰􀅰α􀅰dτ

Ac
４＝∫

t２

t１
ρB３ω２A∗

４h􀅰α􀅰dτ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

　　

Ak
１ ＝∫

t２

t１
ρB３ωA∗

１h
􀅰
􀅰αdτ

Ak
３ ＝∫

t２

t１
ρB４ω２A∗

３α􀅰αdτ

Ak
４ ＝∫

t２

t１
ρB３ω２A∗

４h􀅰αdτ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(１８)

　　竖弯模态中具有阻尼效应的项为H∗
１ 、H∗

２ 、H∗
３ ,

具有刚度效应的项为 H ∗
２ 、H ∗

３ 、H ∗
４ ,竖弯模态各效

应性的做功时程和无功时程为:

　　

Hc
１＝∫

t

０
ρB２ωH ∗

１h
􀅰
􀅰h

􀅰
dτ

Hc
２＝∫

t

０
ρB３ωH ∗

２α􀅰􀅰h
􀅰
dτ

Hc
３＝∫

t

０
ρB３ω２H ∗

３α􀅰h
􀅰
dτ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

　　

Hk
２ ＝∫

t

０
ρB３ωH ∗

２α􀅰􀅰hdτ

Hk
３ ＝∫

t

０
ρB３ω２H ∗

３α􀅰hdτ

Hk
４ ＝∫

t

０
ρB２ω２H ∗

４h􀅰hdτ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(１９)

　　纯阻尼效应项 H ∗
１ 、A∗

２ 的无功时程和纯刚度效

应项A∗
３ 、H ∗

４ 的做功时程为:

　　
Hk

１ ＝∫
t

０
ρB２ωH ∗

１h
􀅰
􀅰hdτ

Ak
２ ＝∫

t

０
ρB３ωH ∗

２α􀅰􀅰αdτ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

　　
Ac

３＝∫
t

０
ρB４ω２A∗

３α􀅰α􀅰dτ

Hc
４＝∫

t

０
ρB２ω２H ∗

４h􀅰h
􀅰
dτ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(２０)

２．２　从功能关系角度研究颤振驱动机理

　　以理想平板简支梁为例来研究桥梁颤振驱动机

理,将理想平板简支梁跨中节点的速度和位移响应时

程以及理想平板颤振导数理论解带入式(１８~２０),求
得各效应项在颤振前、颤振临界状态和颤振后做功时

程和无功时程,如图２和图３所示.

　　从图２中可以看出纯刚度效应项A∗
３ 、H ∗

４ 在扭

转和竖弯模态的整个做功时程内做功为零,说明了纯

刚度效应项不会增加或耗散系统的机械能;纯阻尼效

应项 H ∗
１ 、A∗

２ 分别在竖弯和扭转模态的整个做功时

程内做负功,耗散系统的机械能,具有维持系统稳定

的作用;双重效应项A∗
１ 、H ∗

３ 在竖弯和扭转模态的

整个做功时程中做正功,随着风速的增加该项所做的

增加系统机械能的功将逐渐大于 H ∗
１ 、A∗

２ 所做的减

少机械能的功,并最终导致颤振发生.从图３中可以

看出纯阻尼效应项 H ∗
１ 、A∗

２ 在竖弯和扭转模态的整

个无功时程中做功为零,说明了纯阻尼效应项不会改

变系统相位;纯刚度项A∗
３ 在扭转模态的整个无功时

程中做正功,双重效应项 H ∗
３ 在竖弯模态的无功时

程中做负功,这种作用效果使得扭转和竖弯模态具有

一定的相位差,为颤振的发生提供了条件.
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图２　竖弯和扭转模态做功时程

Fig．２　Worktimehistoryofverticalbendingandtorsionalmodal

图３　竖弯和扭转模态无功时程

Fig．３　Noworktimehistoryofverticalbendingandtorsionalmodal
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３　基于瞬时做功的颤振导数识别方法

　　Scanlan颤振自激力模型中包含了纯刚度效应

项、纯阻尼效应项和既有刚度效应又有阻尼效应的双

重效应项,这些项对自激振动响应的影响不尽相同.
依据能量等效原理,气动阻尼项只耗散(或增加)系统

的机械能,而气动刚度项只影响振动的相位,不会影

响机械能的大小.因而,若从基于自激扭矩和自激升

力的做功时程来识别气动阻尼参数,可以提高气动参

数的识别精度.相似地,若基于自激扭矩和自激升力

的无功时程来识别气动刚度参数,也可以提高气动刚

度参数的识别精度.与传统识别方法相比,基于瞬时

做功的颤振导数识别方法结算结果更加稳定.

３．１　将颤振微分方程转化为功能方程

　　本文在建立颤振导数识别方法时,采用自激力做

功的形式,通过颤振微分方程两边同时积分将运动方

程转化为功能方程的形式,分别求出了自激扭矩和自

激升力的做功时程和无功时程,由此建立颤振导数与

系统振动响应之间的关系,然后通过加权最小二乘法

求得颤振导数.通过积分运算得到扭转颤振自激力

做功时程,如式(２１)所示:

　　Wα,c(t)＝∫
t

t１
Mse(τ)α􀅰(τ)dτ

　　　 ＝∫
t

t１
Imα

􀅰􀅰
＋２Imξαωαα􀅰＋Imω２

αα[ ]􀅰α􀅰dτ

　　　 ＝∫
t

t１
Imα􀅰dα􀅰＋∫

t

t１
kααdα＋∫

t

t１
cαα􀅰α􀅰dτ

　　　 ＝∫
t

t１
d １

２Imα􀅰２＋
１
２kαα２é

ë
êê

ù

û
úú＋Wc

α(t)

　　　 ＝Eα(t)－Eα(t１)＋Wc
α(t) (２１)

　　竖弯颤振自激力做功时程,如式(２２)所示:

　　Wh,c(t)＝∫
t

t１
Lse(τ)􀅰h

􀅰
(τ)dτ

　　　 ＝∫
t

t１
mhh

􀅰􀅰
＋２mhξhωhh

􀅰
＋mhω２

hh[ ]􀅰h
􀅰
dτ

　　　 ＝∫
t

t１
mh

􀅰
dh

􀅰
＋∫

t

t１
khhdh＋∫

t

t１
chh

􀅰
h
􀅰
dτ

　　　 ＝∫
t

t１
d １

２mh
􀅰
２＋

１
２khh２é

ë
êê

ù

û
úú＋∫

t

t１
chh

􀅰
h
􀅰
dτ

　　　 ＝Eh(t)－Eh(t１)＋Wc
h(t) (２２)

式中:Eα(t)、Eh(t)分别表示扭转和竖弯模态的瞬

时机械能,Wc
α(t)、Wc

h(t)分别表示系统扭转和竖弯

模态阻尼力所做的功.式(２１、２２)表明颤振自激力瞬

时做功时程等于机械能变化量与系统阻尼力做功变

化量之和.类似地,通过积分得到扭转颤振自激力无

功时程,如式(２３)所示:

　　Wα,k ＝∫
t

t１
Mse(τ)􀅰α(τ)dτ

＝∫
t

t１
Imα

􀅰􀅰
＋２Imξαωαα􀅰＋Imω２

αα[ ]􀅰αdτ

＝∫
t

t１
Imα

􀅰􀅰
αdτ＋∫

t

t１
Imω２

αα２dτ＋２∫
t

t１
Imξαωαα􀅰αdτ

＝－∫
t

t１
Imω２

t(t)α２dτ＋∫
t

t１
Imω２

α(t)α２dτ＋０

＝Im∫
t

t１
ω２

α(t)－ω２
t(t)[ ]α２dτ (２３)

　　竖弯颤振自激力无功时程,如式(２４)所示:

　　Wh,k ＝∫
t

t１
Lse(τ)􀅰h(τ)dτ

　　　 ＝∫
t

t１
mh

􀅰􀅰
＋２mξhωhh

􀅰
＋mω２

hh[ ]􀅰hdτ

　　　 ＝∫
t

t１
mh

􀅰􀅰
hdτ＋∫

t

t１
mω２

hh２dτ＋２∫
t

t１
chh

􀅰
hdτ

　　　 ＝－∫
t

t１
mω２

t(t)h２dτ＋∫
t

t１
mω２

h(t)h２dτ＋０

　　　 ＝m∫
t

t１
ω２

h(t)－ω２
t(t)[ ]h２dτ (２４)

　　由于竖弯和扭转模态的位移和速度近似正交,式
中系统阻尼力的无功为零.式(２３、２４)表明颤振自激

力的无功时程等于刚度恢复力的无功时程之差.

３．２　加权最小二乘法识别颤振导数

　　本节以扭转模态为例具体说明颤振导数的识别

过程.由式(１３)、式(１５)并结合式(２１)、式(２３)可得

到颤振微分方程两边同时积分后的功能方程,如式

(２５)所示:

　　

Eα(t)－Eα(t１)＋Wc
α(t)＝

　　∫
t

t１
ρB４ωA∗

１h
􀅰
􀅰α􀅰dτ＋

　　∫
t

t１
ρB４ωA∗

２α􀅰􀅰α􀅰dτ＋

　　∫
t

t１
ρB３ω２A∗

４h􀅰α􀅰dτ

Im∫
t

t１
ω２

t(t)Ｇω２
α(t)[ ]α２dτ＝

　　∫
t

t１
ρB３ωA∗

１h
􀅰

􀅰αdτ＋

　　∫
t

t１
ρB４ω２A∗

３α􀅰αdτ＋

　　∫
t

t１
ρB３ω２A∗

４h􀅰αdτ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(２５)

将上式写为矩阵形式:

　　
Wα,c ＝Wm,cAα,c

Wα,k ＝Wm,kAα,k
{ (２６)

其中
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　　Wα,c ＝

　　　

E(t２)－Eh(t１)＋Wc
α(t２)－Wc

α(t１)

E(t３)－Eh(t２)＋Wc
α(t３)－Wc

α(t２)
⋮

E(tn)－Eh(tn－１)＋Wc
α(tn)－Wc

α(tn－１)

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

(２７)

　　Wα,k ＝

Im∫
t２

t１
ω２

t(t)Ｇω２
α(t)[ ]α２dτ

Im∫
t３

t２
ω２

t(t)－ω２
α(t)[ ]α２dτ

⋮

Im∫
tn

tn－１
ω２

t(t)Ｇω２
α(t)[ ]α２dτ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

(２８)

Wm,c ＝

ρωB３

∫
t２

t１
Bh

􀅰
α􀅰dτ ∫

t２

t１
Bα􀅰α􀅰dτ ∫

t２

t１
ωhα􀅰dτ

∫
t３

t２
Bh

􀅰
α􀅰dτ ∫

t３

t２
Bα􀅰α􀅰dτ ∫

t３

t２
ωhα􀅰dτ

⋮

∫
tn

tn－１
Bh

􀅰
α􀅰dτ∫

tn

tn－１
Bα􀅰α􀅰dτ∫

tn

tn－１
ωhα􀅰dτ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

(２９)

Wm,k ＝

ρωB３

∫
t２

t１
h
􀅰
αdτ ∫

t２

t１
Bωα２dτ ∫

t２

t１
ωhαdτ

∫
t３

t２
h
􀅰
αdτ ∫

t３

t２
Bωα２dτ ∫

t３

t２
Bωα２dτ

⋮

∫
tn

tn－１
h
􀅰
αdτ∫

tn

tn－１
Bωα２dτ∫

tn

tn－１
Bωα２dτ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

(３０)

　　Aα,c ＝ A∗
１ A∗

２ A∗
４[ ] T

　　Aα,k ＝ A∗
１ A∗

３ A∗
４[ ] T (３１)

其中n 为颤振过程的采样点数,Wα,c 和Wα,k 表示通

过振动响应计算得到的扭转自激力的做功矩阵和无

功矩阵,Wm,c 和Wm,k 为扭转自激力各效应项瞬时的

做功矩阵和无功矩阵,Aα,c 为气动阻尼效应项矩阵,

Aα,k 为气动刚度效应项矩阵.

　　在式(２６)中,颤振导数估计的误差分别为:

　　
eα,c ＝Wα,c －Wm,cAα,c

eα,k ＝Wα,k －Wm,kAα,k
{ (３２)

　　误差函数可采用如下加权形式:

　　

Jα,c＝w２
geT

α,ceα,c

＝w２
g(Wα,c－Wm,cAα,c)T(Wα,c－Wm,cAα,c)

Jα,k ＝w２
seT

α,keα,k

＝w２
s(Wα,k －Wm,kAα,k)T(Wα,k －Wm,kAα,k)

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(３３)
其中w２

g 和w２
s 分别为做功时程和无功时程的权重,

该加权矩阵建议取自激力在做功和无功时程所做的

功.为了使总体误差函数取得最小值,需满足

　　

∂Jα,c

∂Aα,c
＝２w２

g(－WT
m,cWα,c＋WT

m,cWm,cAα,c)＝０

∂Jα,k

∂Aα,k
＝２w２

s(－WT
m,kWα,k ＋WT

m,kWm,kAα,k)＝０

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(３４)

由此可得颤振导数的最小二乘估计:

　　
Aα,c ＝(WT

m,cw２
gWm,c)－１WT

m,cw２
gWα,c

Aα,k ＝(WT
m,kw２

sWm,k)－１WT
m,kw２

sWα,k
{ (３５)

　　通过上述建立的基于自激力瞬时做功的颤振导

数识别方法求得理想平板与扭转振动有关的颤振导

数如图４所示.通过对比发现,本文解与理论解吻合

良好,证明了上述颤振导数识别方法的可靠性.

图４　理想平板气动导数

Fig．４　Aerodynamicderivativesofidealplate

４　结　论

　　(１)基于能量等效原理甄别出颤振自激力中只

起到阻尼效应的纯阻尼项 H ∗
１ 、A∗

２ ;只起到刚度效应

的纯刚度项A∗
３ 、H ∗

４ 和既有刚度效应又有阻尼效应

的双重效应项A∗
１ 、H ∗

２ 、H ∗
３ 、A∗

４ .通过阻尼效应项

做功时程与系统机械能时程的对比分析发现这种按

作用效应对颤振自激力进行分类的方法是合理的.

　　(２)纯阻尼项H ∗
１ 、A∗

２ 在做功时程内做负功,是
竖弯和扭转振动主要耗能因素;双重效应项 H ∗

３ 、A∗
１

在做功时程内做正功,是竖弯和扭转振动主要的增能

因素.随着风速的增大,颤振自激力的增能能力将逐

渐大于耗能能力,并导致颤振的发生.

　　(３)以理想平板为例,将基于瞬时做功的颤振导

数识别方法的结果与颤振导数理论解对比发现,该方

法所识别的颤振导数具有较好的可靠性,可以考虑将

该方法应用到二维节段模型自由振动试验的颤振导

数识别中.
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尺度自适应的离散统一气体动理学格式
及在可压缩流动中的应用

许　丁１,２,∗,孙　祥１,刘　欣１
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摘　要:基于BoltzmannＧShakhov模型方程,建立其沿特征线离散的一般形式,离散过程中对于碰撞项的处理采用

显式和隐式加权平均的方法,其中权系数依赖于当地努森数,可根据当地流动尺度不同进行自适应调节.通过权

系数的引入,对文献现有离散统一气体动理学格式进行改进,发展出具有尺度自适应特性的离散统一气体动理学

格式(ScaleAdaptiveDiscreteUnifiedGasKineticScheme,SADUGKS).将SADUGKS格式应用于若干典型可压

缩流动,对格式的有效性和尺度自适应特性进行了检验,所得数值结果与文献已有结果吻合较好,表明SADUGKS
格式是一种求解宽范围努森数变化、跨流域多尺度流动问题的有效算法.
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Ascaleadaptivediscreteunifiedgaskineticscheme
anditsapplicationtocompressiblegasflows
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　 　 Abstract: A general discretization of BoltzmannＧShakhov modelequation along the
characteristiclineisobtained,wherethetimeintegrationofcollisiontermishandledasa
weightedaveragebetweentheimplicitandexplicitpart．Moreover,thevalueofweightfactor
dependsonthelocalKnudsennumber,whichrepresentsthelocalflowregimeandscale．Withthe
aidofthisweightfactor,ascaleadaptivediscreteunifiedgaskineticscheme(SADUGKS)has
beendevelopedasanimprovementoftheexistingdiscreteunifiedgaskineticscheme(DUGKS)．
Sometypicalcompressibleflowsin differentflow regimes are numerically simulated to
demonstratethevalidityandthepropertyofscaleadaptionofSADUGKS．Itturnsoutthatthe
presentSADUGKSisavalidnumericalmethodformultiscaleflowproblems．
　　Keywords:gaskinetictheory;unifiedscheme;scaleadaptive;BoltzmannＧShakhovmodel;
compressibleflows

０　引　言

　　 近 来 在 计 算 流 体 力 学 (ComputationalFluid

Dynamics,CFD)中,数值模拟宽范围努森数 Kn 的

多尺度流动问题成为一个热点.随着Kn 的变化,流
动对应领域及流动特征尺度不尽相同,对传统CFD



方法提出了挑战.通常根据 Kn 对气体流动领域进

行了如下划分[１]:在 Kn＜０．００１时属于连续流动领

域,传统基于连续介质假设的 NＧS方程和黏性壁面

处的无滑移边界条件是适用的,流动对应宏观动力学

特征尺度,如绕流物体特征长度,这正是传统CFD方

法蓬勃发展并得到广泛应用的领域;当０．００１＜Kn＜
０．１,流动进入滑移区,NＧS方程本身是适用的,但是

壁面处速度滑移效应和温度跳跃现象将出现,需要对

传统无滑移边界条件进行修正;进一步当Kn 增加满

足０．１＜Kn＜１０,流动进入过渡流领域,具有明显非

平衡效应,基于连续介质假设的 NＧS方程失效,壁面

滑移效应也将进一步增强;当Kn＞１０时流动属于自

由分子流领域,非平衡效应很强,流动对应微观动理

学特征尺度,即分子平均自由程和平均碰撞松弛时

间.上述对流动领域的划分属于比较粗线条的,一个

全场定义的Kn 不足以精确刻画流场当地每点的流

动特征.最近陈杰等[２]提出一个反映气体局部稀薄

效应判据的工作值得关注.

　　尽管对于Kn较大的过渡流及自由分子流,Bird[３]

提出的DirectSimulationMonteCarlo(DSMC)方法是

一种有效方法,但是对于连续流动,DSMC所消耗的计

算时间及计算资源将异常巨大.因此发展适用于宽

范围Kn 数变化、跨流域的统一算法对解决实际工程

当中的多尺度流动是一个关键问题.

　　另一方面,直接求解分布函数满足的Boltzmann
方程是气体动理学方法的研究思路,近来一些气体动

理学格式也应运而生.如格子Boltzmann方法(Lattice
BoltzmannMethod,LBM)[４Ｇ６]、气体动理学统一算法

(GasKineticUnifiedAlgorithms,GKUA)[７Ｇ１１]、气体动

理学格式(GasKineticScheme,GKS)[１２Ｇ１６]、统一气体

动 理 学 格 式 (Unified Gas Kinetic Scheme,

UGKS)[１７Ｇ２２]、离散统一气体动理学格式 (Discrete
UnifiedGasKineticScheme,DUGKS)[２３Ｇ２５]等.这

些方法与传统基于 NＧS方程的CFD方法相比,可以

获得更多的流动信息,且已有大量成功的应用[２６Ｇ３３].

　　本文从DUGKS格式出发,指出DUGKS在处理

碰撞项时,采用显式和隐式的简单算术平均并未充分

考虑不同流动领域碰撞项对应物理过程的不同,尤其

没有充分考虑两个时间尺度即计算时间步长和碰撞

松弛时间之间的相对大小对粒子碰撞过程宏观表现

的影响.为此,本文将对碰撞项的离散采用显式和隐

式的加权平均,且权系数紧密依赖于计算时间步长和

当地碰撞松弛时间之比,即当地努森数.进一步通过

物理上的分析与数学上的推演,表明该权系数可以根

据当地流动特征尺度进行自适应调节,从而将原始

DUGKS格式进一步发展成为具有尺度自适应特性

的 离 散 统 一 气 体 动 理 学 格 式 (Scale Adaptive
DiscreteUnifiedGasKineticScheme,SADUGKS).

１　BoltzmannＧShakhov模型方程及其
沿特征线离散的一般形式

　　为了克服 BoltzmannＧBGK 模型对应普朗特数

Pr≡１ 与实际气体不相符,本文基于 BoltzmannＧ
Shakhov模型来构造计算格式.

　　在D 维空间中,BoltzmannＧShakhov模型[２４,３４]

如下:

　　∂f
∂t＋ui

∂f
∂xi

＝Ω＝
１
τ

(fs －f) (１)

其中,f＝f(xi,t,uj,ηk,ξl)为D 维空间中t时刻、
位置x＝(x１,．．．,xD)处、速度为u＝(u１,􀆺,uD)的

粒子分布函数,η＝(η１,．．．,η３－D)为宏观速度恒为零

的方向上的粒子运动速度,ξ＝(ξ１,􀆺,ξK)为粒子内

自由度,K 为粒子内自由度的维度,与粒子种类相

关;τ为碰撞松弛时间,与动力学黏性系数μ及压力p
相关,τ＝μ/p;fs 为Shakhov平衡态分布函数,可表

示为 Maxwell平衡态分布函数及Pr数修正两部分.

　　为节约内存开销和计算量,将f 对内自由度和

宏观速度恒为零的速度方向上积分得到两个约化分

布函数:

g(xi,t,uj)＝∫f(xi,t,uj,ηk,ξl)dηdξ (２)

h(xi,t,uj)＝∫(|η|２＋|ξ|２)f(xi,t,uj,ηk,ξl)dηdξ

(３)
　　宏观守恒量Q＝(ρ,ρU,ρE)T、应力张量τ 及热

流q 可由分布函数求矩得到:

　　ρ＝∫gdu,ρU＝∫ugdu

　　ρE＝
１
２∫(|u|２g＋h)du (４)

　　q＝
１
２∫c(|c|２g＋h)du (５)

　　τ＝∫cc(g－geq)du (６)

其中c＝u－U,geq 为 Maxwell平衡态分布:

　　geq＝ ρ
(２πRT)D/２exp －|c|２/(２RT)[ ] (７)

　　对式(１)积分可得到约化分布函数g 及h 的控

制方程:

　　∂g
∂t＋ui

∂g
∂xi

＝Ωg ＝
１
τ

(gs －g) (８)

　　∂h
∂t＋ui

∂h
∂xi

＝Ωh ＝
１
τ

(hs －h) (９)
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其中,gs 和hs 分别为g 和h 的Shakhov平衡态分布

函数,二者均可表示为 Maxwell平衡态及Pr修正两

部分:

　　gs ＝∫fsdηdξ＝geq＋gPr (１０)

　　gPr ＝(１－Pr)ciqi

５pRT
|c|２

RT －D－２æ

è
ç

ö

ø
÷geq

(１１)

　　hs ＝∫(|η|２＋|ξ|２)fsdηdξ＝heq＋hPr (１２)

　　heq＝(K ＋３－D)RTgeq (１３)

　　hPr ＝(１－Pr)ciqi

５pgeq􀅰

　　 |c|２

RT －Dæ

è
ç

ö

ø
÷ (K ＋３－D)－２Ké

ë
êê

ù

û
úú (１４)

　　根据粒子碰撞过程满足质量、动量与能量守恒定

律,约化分布函数g 及h 满足相应相容关系:

　　∫Ωgψdu＋∫Ωhϖdu＝０ (１５)

其中,ψ ＝(１,u,１
２|u|２)T 为碰撞不变量,D＋２维

矢量ϖ 定义为ϖ＝(０,０,１
２

)T .

　　式(８)与式(９)形式上一致,可统一表示为:

　　∂ϕ
∂t＋ui

∂ϕ
∂xi

＝Ωϕ ＝
１
τ

(ϕs －ϕ) (１６)

其中ϕ＝g 或h.对于式(１６),t＋s时刻的分布函数

可形式上表示为[１２]:

　　ϕ(xi,t＋s,uj)＝

　　　 １
τ∫

s

０
ϕs(x′i,t＋t′,uj)􀅰e－(s－t′)/τ[ ]dt′＋

　　　e－s/τϕini(xi－uis,uj) (１７)
其中:t为初始时刻,s 为时间发展长度,x′i＝xi －
ui(s－t′)为粒子运动轨迹;ϕini为初始t时刻的气体

分布函数,即ϕini(xi,uj)＝ϕ(xi,t,uj).

　　尽管BoltzmannＧShakhov方程(１６)基于微观观

点建立,其所蕴含的流动尺度却不限于微观动理学尺

度,这一点可以从式(１７)清楚看出:式(１７)右边第一

项积分项反映粒子之间相互大量碰撞作用的积累效

果,该项已被证明可以看作为宏观连续流动动力学模

型[１２,３５],对应尺度为宏观动力学尺度,如绕流物体特

征长度;式(１７)右边第二项反映粒子的迁移运动,对
应尺度为微观动理学尺度,即分子平均自由程和平均

碰撞松弛时间.式(１７)将宏观动力学尺度和微观动

理学尺度有机地结合到一起,可以很好反映多尺度流

动特性.但是式(１７)并不能直接使用,因为右边第一

项积分项所涉及的ϕs 是未知的,需要满足相容关系

式(１５).因此从这个角度上来说式(１７)只是式(１６)
形式上的解.

　　另一方面,认识到BoltzmannＧShakhov方程(１６)
自身已将宏观动力学尺度和微观动理学尺度有机地

结合到一起,因此可以直接从BoltzmannＧShakhov方

程(１６)出发来构造多尺度计算格式.这里将式(１６)
沿特征线进行离散,可得到:

　　 １
s ϕ(xi,t＋s,uj)－ϕini(xi－uis,uj)[ ]

　　＝αΩϕ(xi,t＋s,uj)＋(１－α)Ωini
ϕ (xi－uis,uj)

　　＝
α
τ ϕs(xi,t＋s,uj)－ϕ(xi,t＋s,uj)[ ]＋

　　 １－α
τ ϕs,ini(xi－uis,uj)－ϕini(xi－uis,uj)[ ]

(１８)
其中:

　　ϕs,ini(xi,uj)＝ϕs(xi,t,uj)

　　Ωini
ϕ (xi,uj)＝Ωϕ(xi,t,uj) (１９)

分别代表初始时刻t的平衡态分布函数和碰撞项.
式(１８)右端的碰撞项采用了显式和隐式加权平均处

理.α为隐式部分对应的权系数,其为碰撞松弛时间

τ 和时间发展长度s的比值τ/s的函数,具体形式待

定.式(１８)可进一步整理为:

　　ϕ(xi,t＋s,uj)＝ϑ１ϕs(xi,t＋s,uj)＋
　　　ϑ２ϕs,ini(xi－uis,uj)＋ϑ３ϕini(xi－uis,uj)

(２０)
其中,系数ϑ１、ϑ２、ϑ３ 为:

　　ϑ１(s)＝
αs

τ＋αs

　　ϑ２(s)＝
s－αs
τ＋αs

　　ϑ３(s)＝１－
s

τ＋αs
(２１)

　　式(２０)为 BoltzmannＧShakhov方程沿特征线离

散的一般形式,其右端前两项和平衡态分布函数相关

反映粒子之间的碰撞作用,将和式(１７)右端第一项积

分项对应;式(２０)右端第三项和初始非平衡态分布函

数相关反映粒子的迁移效应,将和式(１７)右端第二项

相对应.通过对比式(１７)和式(２０)中的非平衡态分

布函数相关项,并令ϑ３＝e－s/τ ,可确定权系数α为:

　　α(s)＝
１

１－e－s/τ －
τ
s

(２２)

　　式(２２)表明权系数α 数学上直接依赖于时间比

值τ/s,物理上的讨论将在后面第３节给出.确定了

α后将其带入到式(２１),可得系数ϑ１、ϑ２ 和ϑ３ 具体

形式:
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ϑ１(s)＝１－
τ
s

(１－e－s/τ)

ϑ２(s)＝
τ
s

(１－e－s/τ)－e－s/τ

ϑ３(s)＝e－s/τ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(２３)

　　为了进一步分析式(２０)的数学物理特性,这里将

从两种极限流动的角度来讨论,首先将式(２０)整理为

以下形式:

　　ϕ(xi,t＋s,uj)＝ϕs(xi,t＋s,uj)＋
　　 β１ ϕini(xi－uis,uj)－ϕs,ini(xi－uis,uj)[ ]＋
　　 β２ ϕs,ini(xi－uis,uj)－ϕs(xi,t＋s,uj)[ ]

(２４)
其中:

　　β１＝e－s/τ,　β２＝(１－e－s/τ)τ/s (２５)

　　对于Kn→０的宏观连续流动问题,物理上在一

个时间步长内粒子经历的碰撞次数足够多,即τ≪s,
数学上β１→０,β２→τ/s,式(２４)可化为:

　　ϕ(xi,t＋s,uj)≈ϕs(xi,t＋s,uj)＋

　　　τ
s ϕs,ini(xi－uis,uj)－ϕs(xi,t＋s,uj)[ ]

　　 ≈ϕs(xi,t＋s,uj)－τDtϕs(xi,t＋s,uj)
(２６)

其中 Dt ＝∂t ＋uj∂xj
.对 式 (８)进 行 ChapmanＧ

Enskog展开至 O(τ)(对应为宏观 NＧS方程)同样可

以得到式(２６)[１２],因此说明在宏观连续流动区域

式(２０)与 NＧS方程一致,此时流动尺度为宏观动力

学尺度.

　　对于Kn≫０的稀薄流动或微尺度流动问题,物
理上τ≫s,从而β１→１,β２→１,式(２４)化为:

　　ϕ(xi,t＋s,uj)→ϕini(xi－uis,uj) (２７)

　　上式其实就是自由分子流运动的解,此时流动对

应微观动理学尺度.

　　由上述分析可知,BoltzmannＧShakhov方程沿特

征线离散的一般形式(２０)将宏观动力学尺度和微观

动理学尺度有机地结合到一起,其中引入的系数ϑ１、

ϑ２ 和ϑ３ 依赖于比值τ/s且可根据当地流动领域和流

动尺度的不同进行自适应调节,比值τ/s在调节中起

到了关键作用.

２　尺度自适应的离散统一气体动理学
格式

　　尺度自适应的离散统一气体动理学格式(Scale
Adaptive Discrete Unified Gas Kinetic Scheme,

SADUGKS)可视为在原始 DUGKS格式[２４]的基础上

进行改进,二者主要区别在于权系数α的形式不同.

　　基于有限体积法框架,将式(１６)在网格单元Vj

及时间步长 (tn,tn ＋Δt)内积分,得:

　　(ϕn＋１
j －ϕn

j)Vj ＋∑
m∫

tn＋Δt

tn
Fmdt＝Vj∫

tn＋Δt

tn
Ωϕ,jdt

(２８)
其中,ϕn

j、Ωϕ,j 分别为网格单元Vj 内分布函数及碰

撞项的平均值,Fm 为单元第m 个界面Sm 处的通量:

　　ϕn
j ＝

１
Vj∫Vj

ϕndV,Ωϕ,j ＝
１
Vj∫Vj

ΩϕdV

　　Fm ＝∫Sm
uknkϕdS (２９)

对式(２８)中通量的时间积分项采用中点公式处理:

　　∫
tn＋Δt

tn
Fmdt≈ΔtFm(tn ＋Δt/２)＝ΔtFn＋

１
２m (３０)

对式(２８)中碰撞项的时间积分采用加权梯形公式:

　　∫
tn＋Δt

tn
Ωϕ,jdt≈Δt[α(Δt)Ωn＋１

ϕ,j ＋(１－α(Δt))Ωn
ϕ,j]

(３１)
其中α(Δt)为式(２２)给出的权系数:

　　α(Δt)＝
１

１－e－Δt/τ －
τ
Δt

(３２)

需要指出的是在原始 DUGKS格式中[２４],式(３１)中
的权系数取为αDUGKS≡０．５,即代表碰撞项的显式和

隐式算术平均.

　　将式(３０)和式(３１)代入到式(２８)中,可得:

　　ϕn＋１
j ＝ϕn

j －
Δt
Vj

∑
m
Fn＋

１
２m ＋

Δtα(Δt)Ωn＋１
ϕ,j ＋(１－α(Δt))Ωn

ϕ,j[ ] (３３)

　　从式(３３)可以看出该式右端包含了通量和碰撞

项的隐式部分,因此在使用该式进行迭代递推之前必

须先解决通量和碰撞项的隐式离散问题,下面对其分

别进行处理.

　　首先对隐式通量Fn＋
１
２m 进行处理.根据前面式

(１８)给出的 BoltzmannＧShakhov方程沿特征线离散

的一般形式,有:

　 １
r

[ϕ(xi,b,tn ＋r,uj)－ϕini(xi,b －uir,uj)]

＝α(r)Ωϕ(xi,b,tn＋r,uj)＋(１－α(r))Ωini
ϕ (xi,b－uir,uj)

(３４)
其中t＝tn 为初始时刻,时间发展长度为r＝Δt/２,

xi,b 为第m 个网格单元界面Sm 的位置(一维情况下,

xi,b＝xi＋１/２),α(r)＝
１

１－e－r/τ－
τ
r

即由式(２２)给出.

　　进一步引入辅助分布函数ϕ
－ 定义:

　　ϕ
－(xi,t,uj)＝ϕ(xi,t,uj)－rα(r)Ωϕ(xi,t,uj)

(３５)
上式也等价于:
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　　ϕ＝φ１ϕs ＋φ２ϕ
－ (３６)

其中系数φ１ 和φ２ 为,

　　φ１＝
αr

τ＋αr
,　φ２＝１－φ１ (３７)

则式(３４)可化为:

　ϕ
－(xi,b,tn ＋r,uj)

＝ϕini(xi,b－uir,uj)＋r(１－α(r))Ωini
ϕ (xi,b－uir,uj)

＝ϕ
－＋ (xi,b －uir,tn,uj)

＝ϕ
－＋,ini(xi,b －uir,uj) (３８)

式(３８)中引入的中间分布函数ϕ
－＋ 定义为:

ϕ
－＋ (xi,t,uj)＝ϕ(xi,t,uj)＋r(１－α(r))Ωϕ(xi,t,uj)

(３９)
其中ϕ

－＋,ini(xi,uj)＝ϕ
－＋ (xi,t,uj)为初始时刻ϕ

－＋ 的

值.在有限体积法框架下,式(３８)中ϕ
－＋,ini(xi,b －

uir,uj)可根据初始时刻控制体内ϕ
－＋ 的平均值进行

重构从而得到ϕ
－＋ 在空间上的分布以及网格界面处的

值.对于本文中的可压缩流动,流动伴有间断现象,
如激波,在重构时为了抑制间断附近的振荡可采用

MUSCL或 WENO重构等.

　　将式(３６)和式(３８)代入到通量Fn＋
１
２m 式(２９)里,得:

　　Fn＋
１
２m ＝∫Sm

uknkϕ(xi,b,tn＋r,uj)dS

　　 ＝φ１∫Sm
uknkϕs(xi,b,tn＋r,uj)dS＋

　　 φ２∫Sm
uknkϕ

－＋,ini(xi,b－uir,uj)dS (４０)

由式(４)、(１５)和(３５)可知:

　　Q＝∫gψdu＋∫hϖdu＝∫g
－
ψdu＋∫h－ϖdu (４１)

结合式(３８)位于界面xi,b处,tn＋r 时刻的宏观守恒

量为:

　Q(xi,b,tn＋r)

＝∫g
－(xi,b,tn＋r,uj)ψdu＋∫h－(xi,b,tn＋r,uj)ϖdu

＝∫g
－＋,ini(xi,b－uir,uj)ψdu＋∫h－＋,ini(xi,b－uir,uj)ϖdu

(４２)
从而式(４０)中的ϕs(xi,b,tn ＋r,uj)可根据式(１０)、

(１２)和式(４２)进行计算,至此隐式通量Fn＋
１
２m 可按式

(４０)进行计算.

　　接下来处理碰撞项中的隐式部分Ωn＋１
ϕ ,引入新

的辅助分布函数ϕ
~ 定义如下:

　　ϕ
~(xi,t,uj)＝ϕ(xi,t,uj)－Δtα(Δt)Ωϕ(xi,t,uj)

(４３)

由相容关系式(１５)同时结合定义式(４３)可知:

　　Q＝∫gψdu＋∫hϖdu＝∫g
~
ψdu＋∫h~ϖdu (４４)

　　将式(４３)代入到式(３３),整理得:

　　ϕ
~n＋１
j ＝ϕn

j －
Δt
Vj

∑
m
Fn＋

１
２m ＋Δt(１－α(Δt))Ωn

ϕ,j

(４５)

　　可以看出将式(４０)给出的界面通量Fn＋
１
２m 带到式

(４５),可以先得到tn＋１ 时刻的辅助分布函数ϕ
~n＋１
j ;接

着利用式(４４)和式(１０)、(１２)可由ϕ
~n＋１
j 得到tn＋１ 时

刻的平衡态分布函数ϕs,n＋１
j ;最后由定义式(４３)得到

原始非平衡态分布函数ϕn＋１
j ,至此完成一次从tn 时

刻ϕn
j 到tn＋１ 时刻ϕn＋１

j 的迭代过程.

　　再次指出的是在原始DUGKS格式中,从式(３４)
至式(３９),式(４３)和式(４５)中出现的所有权系数α恒

取为αDUGKS≡０．５.

　　需要说明的是上述在推导SADUGKS中速度空

间是连续的,实际在使用SADUGKS时还需将速度

空间离散,其离散方法与现有 DUGKS[２３Ｇ２４]格式相

同.关于边界条件的处理分两类,针对宏观连续流动

问题,SADUGKS格式在固体壁面处采用了无滑移

边界条件;而对较大Kn 流动问题,则采用了完全漫

反射边界条件,具体实现与 DUGKS格式[２３Ｇ２４]亦相

同,不再赘述.

３　尺度自适应的离散统一气体动理学
格式的性质

　　首先,作为 DUGKS格式的一种改进,SADUGKS
格式同样具有渐近保持性[２３Ｇ２４],这一点可以清楚地从

式(２６)看出.

　　其次,SADUGKS格式具有尺度自适应特性,能
够根据当地流动特征尺度的不同进行自适应调节.

SADUGKS格式中,时间步长按照CFL条件确定:

　　Δt＝CFL Δ
u max＋a ~

Δ
a

(４６)

其中,Δ为空间网格尺度,CFL 为CFL数;u max 为

粒子最大离散速度,通常与声速a 同量级.同时,碰
撞松弛时间τ可近似为:

　　τ~ls/u
－
~ls/a (４７)

式中ls 为分子平均自由程,u－ 为粒子平均运动速率与

声速a 同量级.因此可以得到:

　　τ/Δt~ls/Δ~Knlocal (４８)
其中Knlocal为当地努森数,反映当地的流动状态和流

动尺度.在SADUGKS格式中,用来计算界面通量的

式(４０)和碰撞项加权离散的式(３１)中皆出现权系数α,
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式(３２)给出权系数α的定义式反映出α 依赖于比值

τ/Δt,即依赖于当地努森数,因此α 取值的大小会随

着当地流动状态和尺度的不同而进行自适应调节.

　　最后,从权系数的数学形式和物理意义上来讨

论.权系数α定义式在式(３２)给出,数学上α的取值

范围为 １
２ ≤α≤１.进一步从两种极限流动τ≪Δt

及τ≫Δt的角度来分析,有下述结果:

　　α→１,　　τ≪Δt
　　α→１/２,　　τ≫Δt (４９)

　　Shakhov模型将气体从当前非平衡状态向平衡

态的过渡看做一个驰豫过程.对于Kn→０的宏观连

续流动问题,从物理上分析,此时碰撞弛豫时间远小

于时间步长,τ≪Δt,即在一个时间步长 Δt内粒子

经历足够多次的碰撞,因此弛豫过程受初始时刻碰撞

项Ωini
ϕ (xi－uiΔt,uj)的影响很小,即粒子的碰撞历

史效应可忽略,当前的分布函数ϕ(xi,t＋Δt,uj)将

主要由当前的碰撞Ωϕ(xi,t＋Δt,uj)来确定;而另

一方面,从式(１８)的数学表达上分析,此时α→１,式
(１８)简化为:

　　 １
Δt

[ϕ(xi,t＋Δt,uj)－ϕini(xi－uiΔt,uj)]

　 ≈Ωϕ(xi,t＋Δt,uj) (５０)
可见数学结果与上述物理分析一致.

　　对于Kn≫０的稀薄流动或微尺度流动问题,从
物理上分析,碰撞弛豫时间远大于时间步长,τ ≫
Δt,即在一个时间步长 Δt内粒子几乎不发生碰撞,
从而每次发生的碰撞都对当前的分布函数ϕ(xi,t＋
Δt,uj)有着至关重要的影响,因此初始碰撞作用

Ωini
ϕ (xi－uiΔt,uj)和当前碰撞作用Ωϕ(xi,t＋Δt,

uj)都要保留.另一方面,从数学上来看,此时α →
１/２,式(１８)可简化为:

　　 １
Δt

[ϕ(xi,t＋Δt,uj)－ϕini(xi－uiΔt,uj)]

　 ≈
１
２

[Ωϕ(xi,t＋Δt,uj)＋Ωini
ϕ (xi－uiΔt,uj)]

(５１)
可见此时数学结果也与上述物理分析相一致.

　　在原始 DUGKS格式中,本文所有出现权系数α
的地方都取为常数αDUGKS≡１/２.通过上面的分析可

以看出,这种常数取法主要是从数值离散的角度考

虑,并未充分考虑在不同流动领域碰撞项对应物理过

程的不同,尤其没有考虑两个时间尺度即计算时间步

长和碰撞松弛时间之间的相对大小对粒子碰撞过程

宏观表现的影响.

　　根据上述分析可知,式(３２)给出的权系数α紧密

依赖于时间比值τ/Δt,并可根据当地流动状态和流

动尺度的不同进行自适应调节.当地努森数越小、越
接近连续流动时α 越接近于１;当地努森数越大、流
动非平衡效应越强时α 越接近于１/２.综合来说,

SADUGKS是一种尺度自适应的格式,适用于从连

续流动到滑移流动、过渡流动及自由分子流所有流动

领域的问题,在第４节将通过若干典型算例对这一点

进行检验.

４　尺度自适应的离散统一气体动理学
格式在可压缩流动中的应用

４．１　一维激波结构问题

　　本问题中将用SADUGKS格式研究一维激波结

构问题,并将结果与文献[３６,３７]的结果进行对比.
气体为氩气,分子内自由度设置为 K＝０,普朗特数

Pr＝２/３,比热比γ＝５/３,黏性系数与温度相关:μ∝
Tw,其中w 与分子模型相关.分子平均自由程λ 与

黏性系数直接相关[２４]:

　　λ＝
２μ(７－２w)(５－２w)

１５ρ(２πRT)０．５
(５２)

　　激波上下游的密度、速度和温度分别为ρ１、u１、

T１ 与ρ２、u２、T２.计算时流动物理量均采用激波上

游的物理量进行无量纲化,即特征密度为ρ１,特征长

度为λ１,特征温度为T１,因此上游的入口边界条件

为:ρ１＝１．０,λ１＝１．０,T１＝１,u１ 则由来流马赫数Ma

决定,u１＝ Ma γRT.本文Ma＝１．２,参考黏性系数

为μ０＝０．５５３９.下游的物理量可由RankineＧHugoniot
条件得到.

　　选取计算区域为－２５λ１≤x≤２５λ１,并采用１００
个均匀网格将其离散,每个网 格 单 元 大 小 Δx＝
０􀆰５λ１,由于网格单元 Δx 和分子平均自由程λ１ 量级

相当,计算将给出激波内部结构中物理量的变化.速

度空间采用３２×３２半平面 GaussＧHermite积分离

散[３８].初始时刻,x ≤０处的流场采用激波上游条

件及其 Maxwell平衡态分布进行初始化,x＞０处的

流场采用激波下游条件及其 Maxwell平衡态分布进

行初始化.左右边界均采用外推边界条件,CFL数

设置为０．５.

　　本文采用硬球模型w＝０．５,图１展示了 Ma＝
１􀆰２数值模拟结果,并与文献[３６,３７]中的结果进行

了对比.其中物理量的无量纲化方法如下:

　　ρ∗ ＝ρ
ρ１

,　T∗ ＝
T
T１

,　q∗
x ＝

qx

p１ ２RT１

,
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　　τ∗
xx ＝

τxx

p１
(５３)

另外,参照文献[３６]给出固定激波所在位置的方法,
选取ρ(x０)＝(ρ１＋ρ２)/２处为坐标原点,将坐标进行

无量纲化:

　　x∗ ＝(x－x０)/(０．５ πλ１) (５４)

　 　 从 图 １ 中 可 以 看 出,SADUGKS 的 结 果 与

UGKS[３７]及完整 Boltzmann方程[３６]都能很好地吻

合.由于本问题是分辨激波内部结构,流动对应尺度

为分子平均自由程尺度,按照前面关于权系数α的讨

论,此时α应接近０．５,从图１中也可以清楚看出全场

α范围在０．５０３至０．５０５之间.

图１　SADUGKS格式求解激波结构问题的密度、温度、热流、应力与权系数α 分布(Ma＝１．２)
Fig．１　Distributionofdensity,temperature,heatflux,stressandαforshockstructureproblem(Ma＝１．２)

４．２　从激波结构分辨格式到激波捕捉格式

　　在４．１小节问题中,由于所用网格单元 Δx 和分

子平均自由程λ１ 量级相当,因此计算结果可以分辨

激波内部结构.接下来本节将重点讨论当网格单元

大小变化时对数值结果的影响,以验证 SADUGKS
格式的尺度自适应特性.

　　气体参数、激波上下游初值等参数与４．１小节一

致,CFL数取为０．９.速度空间采用３２×３２半平面

GaussＧHermite 积 分 离 散[３８]. 选 取 计 算 区 域 为

－５０Δx≤x≤５０Δx,区域总长为 L＝１００Δx,采用

１００个均匀网格将其离散,网格单元 Δx 选取了四种

不同大小,分别是 Δx＝０．５λ１,λ１,１０λ１ 和１００λ１.图

２给出了无量纲密度、温度以及权系数α 在不同 Δx
时的空间分布曲线,其中横坐标x∗ 为采用激波上游

的分子平均自由程λ１ 进行无量纲化后的空间位置,

x∗ 具体形式见式(５４),同时无黏 Euler方程的精确

解也画在图中作为对比.从图２可以看出,当 Δx 较

小,满足 Δx~λ１ 时,真实激波内部结构可以被分辨

出来,此时 SADUGKS 表现为激波结构分辨格式

(shockstructureresolvingscheme);随着 Δx 增加,
如当Δx≥１０λ１ 时,SADUGKS给出的结果将逼近无

黏Euler方程的精确解,说明对于网格单元远大于分

子平均自由程时,激波被作为理想间断面来处理,

SADUGKS通过自身格式黏性最后得到的是数值激

波,此时 SADUGKS 表现为激波捕捉格式(shock
capturingscheme).

　　这个例子说明SADUGKS可以根据比值Δx/λ１

的变化而在激波结构分辨格式和激波捕捉格式之间

做出自适应调整,这对于实际复杂工程问题获得所用

计算网格下的合理物理解是很有益的.因为一个问

题在求解前进行网格划分时并不知道流场物理量的

局部细节特性,所以划分的网格带有较强的人为因

素,但是SADUGKS格式自身可以通过一套统一的

算法自动获得流场在所用网格尺度下的合理物理解.

　　SADUGKS格式在激波结构分辨格式和激波捕

捉格式之间的切换得益于权系数α的引入,从图２权

系数α 的变化曲线可以清楚看出:当 Δx≫λ１ 时,α
取值接近１,流动可认为是连续流动;当Δx~λ１ 时,α
取值接近０．５,流动趋于稀薄流动,流动的非平衡效应

增强.需要强调的是,通常所说的连续流动和稀薄流

动都是一个相对的概念,和选用的网格单元尺度与分

子平均自由程尺度相对大小有关.对同一个流动,网
格单元尺度选用的不同,可获得流动的信息量不同,
描述流动的方法也是有区别的.网格单元尺度越小,
观察到的流动就越接近于一个个运动的微观粒子,获
得的信息量就越丰富;而当网格单元尺度远大于分子

平均自由程尺度时,可获得的流动信息是大量微观粒

子运动的统计平均,此时就是连续介质框架下的描述

方法.通过上述讨论说明SADUGKS是一种尺度自

适应的气体动理学格式,在该格式中,计算网格发挥

着积极作用,最终可得到计算网格所对应尺度下的流

动物理信息.

　　作为对比,对于传统在连续介质框架下基于 NＧS
方程建立的CFD方法来说,NＧS方程建立后被作为

一个数学偏微分方程来处理,网格进行加密的主要目

的是减小NＧS方程离散误差,网格的作用未被充分
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图２　SADUGKS格式求解激波结构问题的密度、温度与权系数α 随网格大小变化,CFL＝０．９,Ma＝１．２
Fig．２　Density,temperatureandαprofilesoftheshockstructurewithdifferentcellsizes,CFL＝０．９,Ma＝１．２

发挥出来.另外,从物理上考虑,NＧS方程是基于连

续介质框架得到的,NＧS方程蕴含的流动物理尺度是

远大于分子平均自由程的,因此即便将网格加密到分

子平均自由程的量级,也只是获得 NＧS方程作为一

个数学偏微分方程更为精确的数值解,但所获得的结

果不可能超过 NＧS方程物理上成立的范围,即无法

给出在分子平均自由程尺度上的流动物理信息.

４．３　从自由分子流领域到连续流领域

　　Sod问题为一维 Riemann问题中的一个经典问

题,其无黏解包含激波、膨胀波及接触间断多种波系

结构.该问题被广泛用来检验数值格式捕捉间断的

能力,其初始条件如下:

　　
(ρ１,u１,p１)＝(１．０,０．０,１．０),　　x ≤０
(ρ２,u２,p２)＝(０．１２５,０．０,０．１),　x ＞０{

(５５)

　　本文这里考虑在上述初值下,引入气体黏性后的

流动.气体考虑为空气,分子内自由度设置为 K＝
２,普朗特数Pr＝０．７２,比热比γ＝１．４.气体黏性系

数与温度满足μ＝μ０(T/T０)w,其中w 与分子模型

相关,这里采用硬球模型w＝０．５,μ０ 为参考黏性系

数,T０ 为参考温度.参考分子平均自由程λ０ 与参考

黏性系数直接相关:

　　λ０＝
２μ０(７－２w)(５－２w)

１５ρ０(２πRT０)０．５
(５６)

其中ρ０ 为参考密度.本文中,选用左侧(x＜０)初值

ρ１、p１、T１ 分别作为参考密度、压力和温度.

　　在前面４．２节中,μ０ 给定是通过改变计算网格

单元大小考察格式的尺度自适应特性.这里与４．２
节不同,本问题中计算区域固定为－０．５≤x ≤０．５,
并采用１００个均匀网格将其离散,计算网格单元 Δx
＝０．０１大小固定.通过改变μ０,实现分子平均自由

程λ０ 的变化,从而比值λ０/Δx 将不同,因此本问题

也能够很好地检验SADUGKS格式的尺度自适应特

性.本节计算了 ５ 组不同μ０(＝１０,１,０．１,１０－３,

１０－５)下的流动.计算μ０＜０．１的流动时,速度空间

采用３２×３２半平面GaussＧHermite积分离散[３８];计算

μ０≥０．１的流动时,速度空间采用１００×１００的NewtonＧ

Cotes积分进行离散,积分区域选择[－１０ ２RT０ ,

１０ ２RT０ ].所有边界均采用外推边界条件.CFL
数设置为０．５.由于流动为非定常问题,计算终止时

间和文献中一致,设置为t＝０．１５,计算结果与文献中

UGKS[１７]结果进行了对比,并引入μ０＝０时的 Euler
精确解作为参考.

　　μ０＝１０时的密度、温度、速度以及此时流场中式

(３２)给出的权系数α随空间分布如图３(a)所示.在

此黏性系数下,左侧初值对应分子平均自由程λ０＝
１２．７７,比值λ０/Δx＝１２７７,此时流动对应为自由分子

流.从图２中可以看出,SADUGKS结果与 UGKS
结果基本完全重合,且这种远偏离平衡态的流动与无

黏Euler解有着明显的区别:一方面,由于流动更为

稀薄,分子平均自由程远大于网格单元,因此空间网

格可以分辨包括激波在内的各种波系内部结构;另一

方面,流动黏性很大,耗散作用增强,各种波系被显著

光滑抹平,物理量在整个空间上连续变化.图中给出
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(a)μ０＝１０．０

(b)μ０＝１．０

(c)μ０＝０．１

(d)μ０＝１０－３

(e)μ０＝１０－５

图３　SADUGKS格式求解Sod问题的密度、温度、速度和权系数α 分布

Fig．３　Distributionofdensity,temperature,velocityandαforSodproblembySADUGKS
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的权系数α在整个空间几乎是一条平直线,值为０．５,
这一点和前面第３节中提到的对于大Kn 数的流动α
→１/２结论一致.当黏性系数μ０ 减小到１时,左侧

初值对应分子平均自由程λ０＝１．２７７,比值λ０/Δx＝
１２７．７,从图３(b)可以看出,相比μ０＝１０时物理量分布变

化不大,同样此时权系数α在整个空间都接近０．５.

　　随着黏性系数μ０ 减小到０．１时,左侧初值对应

分子平均自由程λ０＝０．１２７７,比值λ０/Δx＝１２．７７,相
比前两个较大黏性系数的工况来说,图３(c)给出的

物理量分布已出现一些变化,尤其速度峰值已明显增

加,并且权系数α在整个空间也出现起伏,不再是平

直直线了.

　　当黏性系数μ０ 减小到１０－３时,左侧初值对应分

子平均 自 由 程λ０ ＝１．２７７×１０－３,比 值λ０/Δx＝
０􀆰１２７７,在此时的网格下已不能分辨激波内部结构

了,从图３(d)中可见,SADUGKS结果逐渐接近无黏

Euler解.权系数α在整个空间已出现显著变化,从
最左侧的０．５２９３逐渐减小到右侧的０．５０３３.

　　当黏性系数μ０ 进一步减小到１０－５时,左侧初值

对应分子平均自由程λ０＝１．２７７×１０－５,比值λ０/Δx
＝１．２７７×１０－３,此时流动属于连续流领域,并且由于

黏性非常小,从图３(e)可以看出,SADUGKS的结果

几乎与无黏 Euler解完全重合.当前空间网格尺度

远大于分子平均自由程尺度,对应网格不再能分辨激

波内部流动细节,激波表现为宏观物理量的间断.此

时,SADUGKS表现为激波捕捉格式.从权系数α
分布图中可以看到α 随空间显著变化,从左侧的

０􀆰９７１６逐渐减小到右侧的０．７６６０,这反映当地努森

数和当地特征尺度随空间的变化.

　　本算例计算网格单元大小不变,改变μ０ 实现分

子平均自由程λ０ 的变化,验证了SADUGKS格式的

尺度自适应特性.对于实际工程问题,使用一种能够

根据当地流动尺度进行自适应调节的统一算法显得

尤为重要,而SADUGKS格式正是这样一种尺度自

适应的算法,能够反映出当地流动物理特性.且根据

当地流动尺度不同,SADUGKS格式可在激波结构

分辨格式和激波捕捉格式之间进行自适应切换.

４．４　高速可压缩Couette流动问题

　　 最 后 将 SADUGKS 格 式 应 用 于 高 速 可 压 缩

Couette流动问题,流动参数与采用IP方法[３９]进行

计算的文献一致.流动示意图如图４所示,两无限大

平行平板之间距离为１,两板之间充满氩气,分子内

自由度K＝０,普朗特数Pr＝２/３,比热比γ＝５/３,黏
性系数与温度相关μ＝μ０(T/T０)w,采用变径硬球模

型w＝０．８１.两板温度固定为２７３K,下板静止,上

板在自身平面内匀速运动,速度为U２＝３００m/s,对
应马赫数Ma 约为０．９７.流体与壁面之间存在剪切

作用,同时黏性耗散作用会使得流场内部温度升高.
通过改变初始氩气密度以改变流动努森数Kn,本文

共选取五组Kn＝０．０１,０．１,１．０,１０和１００,涵盖了从

连续流动到自由分子流的流动领域.不同 Kn 下流

动将表现出不同的温度及速度分布.

　　两板间布置数目为３１的均匀网格,速度空间采

用２８×２８半平面 GaussＧHermite积分离散[３８].入

口与出口采用周期性边界条件,上下壁面采用完全漫

反射边界条件[１９].CFL数设置为０．５.

图４　高速可压缩Couette流动示意图

Fig．４　SchematicdiagramforthecompressibleCouetteflow

　　不同Kn 下的速度剖面如图５所示,从图中可以

看出,当Kn＝０．０１时,流动可认为仍满足连续介质

假设,但是上下壁面已出现轻微的速度滑移现象.随

着Kn 不断增加,非平衡效应变强,壁面处的滑移效

应逐渐变得显著,尤其当Kn＝１００时,板间气体速度

分布趋于均匀,约为１５０m/s,和上、下板速度远不相

同.

图５　SADUGKS计算所得不同Kn下的速度剖面图

Fig．５　Velocityprofilesforthecompressible
CouetteflowatdifferentKnudsennumbers

　　图６所示为不同努森数下的温度剖面.当 Kn
＝０．０１时,流动在壁面已出现轻微温度跳跃现象.
由于上板克服壁面黏性剪切做功最终转化为热能,并
逐渐向流道中间集中,造成温度峰值出现在中心对称

线上.随着Kn 不断增加,非平衡效应变强,壁面处

的温度跳跃现象更为明显,板间气体的温度梯度逐渐

减小.尤其当Kn＝１００时,板间流动趋于自由分子

流,板间气体温度几乎相同,约为３０８K,和上、下板
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温度远不相同.

　　为了反映气体Pr数对结果的影响,这里考虑了

Pr＝１时Kn＝０．０１和Kn＝０．１两种工况,并和前面

Pr＝２/３的对应结果进行了对比,见图７给出的温度

分布曲线,可以清楚看出Pr＝１时的结果与 Pr＝
２/３及文献IP方法[３９]的结果出现了较大的偏差.从

式(１０~１４)可以看出,BoltzmannＧShakhov模型中取

Pr＝１时退化为BoltzmannＧBGK 模型,这说明为了

正确反映气体Pr数的影响从而获得准确温度场,基
于BoltzmannＧShakhov模型构造计算格式是适当的.

　　无论对于速度还是温度,在所有 Kn 情况下,

SADUGKS格式所得结果均能与文献IP方法[３９]的

结果很好地吻合,表明了SADUGKS格式对于宽Kn
流动计算的有效性和尺度自适应特性.

图６　SADUGKS计算所得不同Kn下的温度剖面图

Fig．６　Temperatureprofilesforthecompressible
CouetteflowatdifferentKnudsennumbers

图７　Pr＝１和Pr＝２/３的结果对比(Kn＝０．０１和Kn＝０．１)
Fig．７　TemperatureprofilesforthecompressibleCouette

flowatdifferentKnudsennumberswithPr＝１andPr＝２/３

５　结　论

　　文中提出了Boltzmann方程沿特征线离散的一

般形式,式中碰撞项的离散采用显式和隐式加权平均

的方法,权系数α依赖于当地碰撞松弛时间和计算时

间步长的比值.通过权系数α的引入,对文献现有离

散统一气体动理学格式(DUGKS)进行了改进,提出

了具有尺度自适应特性的离散统一气体动理学格式

(SADUGKS).对SADUGKS进行分析,明确权系

数α与反映当地流动尺度的当地努森数直接相关,表
明SADUGKS格式能够根据当地流动尺度进行自适

应调节.SADUGKS格式的自适应特性和有效性通

过典型可压缩流动进行了检验,取得了较好的计算结

果,表明SADUGKS格式适用于宽范围Kn 变化、跨
流域的多尺度流动问题的数值模拟.后续将选用更

为复杂的流动问题对SADUGKS做进一步的检验和

验证.
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有关有限差分高精度格式两个应用问题的讨论

刘　君∗,韩　芳
(大连理工大学 航空航天学院,大连　１１６０２４)

摘　要:激波装配法结合有限差分高精度格式是发展全场一致高精度算法的一种途径.在对流场内的间断全部进

行装配后,对高精度格式的应用研究成为发展本算法的主要研究问题.本文将有限差分的高精度格式应用于贴体

坐标系时发现,对均匀流场,高精度格式因不满足几何守恒律而产生的数值误差比一阶迎风格式大,初步分析认为

是由于高精度格式所用的模板比一阶格式更宽,涉及的网格点数更多,从而引入了更多的误差.而作者提出的基

于离散等价方程的相容性算法可消除这一误差.此外,本文在利用激波捕捉法求解正方形均匀网格上的正激波运

动问题时发现因通量分裂格式的使用,在激波处会产生随着特征线传播的非物理波动,这一波动在激波与网格不

完全匹配时表现为多维波动相互干扰的虚假“数值湍流”现象,高精度格式的高分辨率特性使得这一现象更加明

显.这是因为激波捕捉法假设激波为空间连续函数,用于包含激波的流场时必然得到数值解表示的过渡区,导致

可信度评估困难,使用激波装配法可以避免这一问题.

关键词:有限差分法;坐标变换;高精度格式;数值湍流;激波装配
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　　Abstract:Onewaytoachievehighdegreefidelityinthewholeflowfieldisbydeveloping
shockＧfitting methods combined with highＧorderfinite difference schemes．After allthe
discontinuitiesinshockＧembeddedcompressiblefluidflowareassembled,theapplicationofthe
highＧorderfinitedifferenceschemesbecomesthemainproblemwhichweneedtoconsider．Ithas
beenfoundthatthefinitedifferenceschemesalwaysmakenumericalerrorsundercurvilinear
coordinatesystemduetotheunfulfilledgeometricconservationlaw．Moreover,wefoundthatthe
errorsofhighＧorderschemesaregreaterthanthatoffirstＧorderupwindschemeforuniformflow．
ThereasongiveninthispaperisthatthestencilsofhighＧorderschemesinvolvemoremeshpoints
thanthatoffirstＧorderscheme．ThesourceＧcoupledalgorithm basedondiscreteequivalence
equationsproposedbytheauthorscaneliminatetheerrors．Besides,theproblem ofnormal
shock’smotiononuniformgridisalsodiscussedinthispaper．Becauseofthefluxsplitting,two
wavescanbecreatedafterthemovingnormalshock．Thesetwowavestravelattwodifferent
characteristicvelocities,andcanleadtonumericalturbulencewhentheshockdoesnotexactly
matchtogridpoints．SincetheshockＧcapturemethodsassumethatshockisspatialcontinuous,
transitionregionsrepresentedbythenumericalsolutionleadstodifficultiesinthecredibility
evaluation．ShockＧfittingmethodscanavoidthisproblem．
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０　引　言

　　模拟激波一直是计算流体力学(Computational
FluidDynamics,CFD)的重要研究内容,Godunov、

MUSCL、TVD、ENO、WENO、WCNS等差分格式,

Steger、VanLeer、Roe、AUSM、HLLC等通量格式,
这些被当做里程碑事件写入CFD教科书的研究成果

大多和激波有关.近些年本课题组提出了自适应间

断 装 配 求 解 器 (Adaptive Discontinuity Fitting
solver,ADFs)[１],应用成熟的非结构动网格技术[２]

很好地解决了因激波运动引起的计算域空间几何变

化的难题[３Ｇ５],通过把 RＧH(RankineＧHugoniot)关系

式当作一种新的通量分裂形式在程序中实现了捕捉

法和装配法的自由转换[６],这种方法不仅编程方便,
且应用简单的结构辨识算法就能在计算得到的流场

基础上“逢山开路、遇水搭桥”很容易的完成复杂激波

结构的自动装配.

　　在高精度格式方面,基于体积平均思想的有限体

积法(此处特指使用高斯定理把体积分转换为面积分

以后建立的算法)在构建高精度格式方面存在理论上

的先天不足,国内外从事这方面算法和应用的研究者

也较少[７Ｇ８],而有限差分方法因理论完善、操作简单而

成为高精度格式发展的主要方向,这也是本文讨论的

范围.搜索“高精度格式”文献很多,遗憾的是至今还

没有哪种高精度格式能像当年 TVD那样在学术界得

到普遍认可、在工程领域被广泛使用,目前商业软件的

主流格式依然是二阶精度.在本文中,作者针对有限

差分的高精度格式在应用研究中所遇到的两个问题进

行分析讨论,探索解决的途径.每个问题论述结构相

似,先介绍研究背景、数值现象和文献综述,然后分析

讨论和提出看法,最后是对解决问题的初步探索.

１　曲线坐标变换的误差问题

　　装配了激波以后流场空间形成互不重叠的相邻

区域,原则上可在多块分区拼接网格上应用高精度有

限差分法求解,但是由于激波在收敛过程中存在运

动,因此,需要解决变形网格引起的几何守恒律问题.

　　早期几何守恒律用来消除因网格变形给流场引

入的新误差[９Ｇ１０],后来人们发现均匀流场在坐标变换

后即使网格不发生变形也会出现误差,为便于区分,
把前者称为体积守恒律(VolumeConservationLaw,

VCL),后者称为面积守恒律(SurfaceConservation
Law,SCL).从文献调研情况看,对体积守恒律的研

究主要集中于有限体积法领域[２,１０];对有限差分法,
日本的 Abe、Nonomura[１１Ｇ１２]团队分别于 ２０１２ 年、

２０１３年提出了对称守恒度量算法及非对称守恒度量

算法,对任意线性的高阶有限差分格式具有很好的效

果.近些年随着高精度格式进入应用,对面积守恒律

的研究越来越受关注[１３Ｇ１６].基于变形网格的激波装

配法应用高精度格式,两种几何守恒律都需要注意,
下面先讨论静止网格的面积守恒律.

　　关于曲线坐标变换以后出现的问题,文献[１７]在
一阶迎风格式的基础上开展了研究,这里主要验证其

结论对高精度格式的有效性,因此,取同样的算例进

行对比,计算网格如图１所示.

图１　计算网格

Fig．１　Computationalgrids

　　对任意坐标系下二维Euler方程:

　　∂Û
∂τ ＋

∂F̂
∂ξ

＋
∂Ĝ
∂η

＝０ (１)

　　通量分裂采用 VanLeer格式,时间推进采用３
阶RungeＧKutta格式,按照CFL＝０．９计算时间推进

步长,计算时间t＝２．０.通量导数计算分别选取五阶

WENOＧJS[１８]、WENOＧM[１９]、WENOＧZ[２０]、TENO[２１]格

式,首先计算进出口边界条件确定的超声速均匀流

场,流场初场参数 (ρ,u,v,p)＝(１．４,２．０,０．０,１．０),
四种格式的最大残差收敛曲线如图２所示.图３为

采用不同格式计算得到的密度误差分布云图,从图中

可以看出密度误差产生于网格非均匀区域,并沿着马

赫 锥向下游传播.图４为流场参数(ρ,u,v,p)＝

图２　最大残差收敛曲线

Fig．２　Maximumresidualconvergencecurvesfor
theuniformflowwithdifferentschemes
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(１．４,０．０,０．０,１．０)时的静止流场的计算结果,可以看

出,边界附近并没有更大的误差.

　　从几何诱导均匀流场产生数值误差的问题被发

现开始,CFD研究者们对如何保持均匀流守恒性的

研究便从未停止,其中发展较为成熟的是对几何守恒

律的研究.几何守恒律认为原物理坐标系下的控制

方程经坐标变换后在计算坐标系下的完整形式如式

(２)所示,式(２)的右端项S＝０在微分形式下自动成

图３　超声速流场密度误差云图

Fig．３　Contoursofdensityerrorforthesupersonicflow

图４　静止流场密度误差云图

Fig．４　Contoursofdensityerrorforthestationaryflow
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立,但经过有限差分离散之后一般不再成立;离散后

的S 不为０是导致均匀流不能保持守恒特性的主要

原因.因此,几何守恒律的研究主要是通过构造合适

的坐标变换系数及坐标变换雅克比的离散格式使得

S 在离散形式下仍然能保持为０,以式(１)作为控制

方程进行数值模拟,如现今被广泛使用的由邓小刚等

研 究 学 者 提 出 的 几 何 守 恒 律 的 守 恒 计 算 方 法

(ConservativeMetricMethod,CMM)[１３]及对称守

恒 计 算 方 法 (Symmetrical Conservative Metric
Method,SCMM)[１４].此外,Cai和Ladeinde[２２]、Sun
等[１６]以式(２)作为控制方程在 WENO格式上做了一

系列工作,取得了很好的成果.本文的工作便是以式

(２)作为控制方程进行开展的.为便于区分及表达,
本文将式(１)称为离散近似方程,将式(２)称为离散等

价方程.

　　∂Û
∂τ ＋

∂F̂
∂ξ

＋
∂Ĝ
∂η

＝S (２)

式中:S＝FIx ＋GIy .

　　作者在文献[１７]中提出了只要源项和对流项的

离散格式相等就能满足几何守恒律的构造准则,得到

方程(２)对应的半离散形式为:

　　∂Û
∂τ＝ －

F
~
i＋１/２－F

~
i－１/２

Δξ
æ

è
ç

ö

ø
÷－

G
~
j＋１/２－G

~
j－１/２

Δη
æ

è
ç

ö

ø
÷

(３)

其中:

　　
F̂i±１/２＝F̂(Ui±１/２,ξx,i±１/２,ξy,i±１/２,Ji±１/２)

F
~
i±１/２＝F

~(Ui±１/２,ξx,i,ξy,i,Ji)

ì

î

í
ïï

ïï

　　由于采用离散等价方程和相容性准则消除坐标

变换引起的误差,和几何守恒律采用构造坐标变换系

数使得源项离散后仍为０的算法思路不同,文章发表

后同行提出异议,因此在后续论文[２３]中不再提几何

守恒律,而是采用“离散等价方程的相容性算法”来表

述.文献[２３]采用算子形式证明了提出的离散等价

方程相容性准则适用于任意格式,本文采用以上五阶

ENO类格式计算均匀流场,可以完全消除图３和图

４中的误差,进一步验证了上述结论的正确性.

　　文献[１７]中给出了亚跨超声速流场的算例,定性

比较误差云图,和本文的高精度格式结果非常相似,
因此本文不再给出更多马赫数的计算结果,而是给出

了采用一阶迎风格式时的数值模拟结果(如图５所

示)作为对比.

　　对比图３、图４和图５中相同来流条件下的计算

结果,可发现在本文计算条件下,使用五阶 ENO 类

格式计算得到的误差结果比使用一阶迎风格式计算

得到的误差结果高一个量级,这是个还没有看到文献

报道的新现象,下面进行初步分析.

(a)Ma＝２．０

(b)Ma＝０
图５　一阶迎风格式密度误差云图

Fig．５　Contoursofdensityerrorfortheuniformflow
withthefirstＧorderupwindscheme

　　选取如图６所示２个网格点,以ξ方向为例,对
离散点xi 的模板区域内各点的对流通量进行计算,
一阶 迎 风 格 式 的 模 板 区 域 为 (xi－１,xi＋１),五 阶

ENO类格式的模板区域为 (xi－３,xi＋３).计算模板

区域内各个点上对应的ξ 方向的正通量,将传统

CFD方法计算的结果记为 f̂＋
i＋k( ) １,采用离散等价

方程的相容性算法得到的结果记为 f
~＋

i＋k( ) ２,在上述

静止 流 场 参 数 条 件 下,两 种 通 量 差 绝 对 值

f̂＋
i＋k( ) １－ f

~＋
i＋k( ) ２ (k∈ [－３,３])如图７所示,两

种计算方法在离散点xi 点处通量计算结果相同.因

为计算 (f
~＋
i＋k)２ 所使用的坐标变换系数固定为离散

点xi 的,对于均匀流场各点通量值相同,通量导数为

０,因此可以保持流场的均匀性.但是,计算(f̂＋
i＋k)１

使用当地点xi＋k 的坐标变换系数,各点通量值不等,
通量导数不再为０,导致流场出现误差.从图７可以看

出,模板越宽,计算所用的点越多,引入的误差越多,因
此模板较宽的五阶ENO类格式比模板较窄的一阶迎

风格式的计算结果误差更大是合理的.

　　对于存在激波的流动,由于模板选择与流动参数
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相关,给理论分析带来难度,只能通过数值算例进行

研究.对图１所示计算网格,在x＝０．１处放置一道

Ma＝３．０的正激波,给定初始计算条件为:

　　 (ρ,u,v,p)＝

　　　
(５．４,２．２２２,０．０,１０．３３３),　　x ≤０．１
(１．４,０．０,０．０,１．０),　　　　 else{ (４)

图６　通量计算选取计算点

Fig．６　Calculationpointsselectedforfluxcalculation

(a)网格点１

(b)网格点２

图７　不同计算方法得到的对流通量差值

Fig．７　Errorsofconvexfluxobtainedbydifferentmethods

　　对流通量导数采用五阶 WENOＧZ格式计算,时
间步长参数选取CFL＝０．５,经过时间t＝０．２５,激波

运动至x＝０．８５的位置.比较数值解和理论值的计

算结果,发现在激波附近密度误差最大,因此,选择

０≤x≤０．５区域进行结果分析,密度误差采用同样幅

度显示,结果如图８所示,其中图８(a)是传统CFD方

法的计算结果,８(b)是采用离散等价方程的相容性

算法得到的计算结果,图８(c)为选择同样网格数目

的正方形均匀网格的计算结果.

(a)方法一　　(b)方法二　　(c)均匀网格

图８　x≤０．５区域的密度误差云图

Fig．８　Contoursofdensityerrorintheareaofx≤０．５

　　对应云图,图９给出了t＝０．２５时刻沿着上下对

称线y＝０．５的密度分布曲线.三种结果在激波下游

都存在明显的波动特性,从分布曲线及误差云图沿纵

向的平行度来分析,采用离散等价方程的相容性算法

后,误差特性更接近没有坐标变换的正方形均匀网

格,表明这种算法对于存在激波的流场也是有效的.

图９　y＝０．５线上密度分布

Fig．９　Densitydistributionsalongliney＝０．５

　　图１０为计算区域中心点(x,y)＝(０．５,０．５)处密

度随时间变化曲线,为了更好地分辨及分析计算结

果,在其局部放大图中给出一阶迎风格式的计算结

果.从图中可以得到如下认识:

　　(１)这种波动现象与坐标变换及格式精度无关,
高精度格式的低耗散特性在维持波动向下游发展过

程中比一阶格式的幅值更高、宽度更窄;
　　(２)波动从下游边界离开后流场趋于稳定,收敛

解存在可辨识的差异,齐次方程的高精度格式计算结

果和一阶迎风接近,曲线坐标离散等价方程和正方形

网格的高精度格式计算结果接近.

　　经过以上数值试验和理论分析,得出如下结论:
对于采用模板扩展方式构造的高精度格式,在计算均

匀流场时出现曲线坐标变换引起的误差比低精度格
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式更大的现象,这是造成高精度格式在复杂工程应用

中效果不佳的主要原因.从离散等价方程出发,采用

相容性算法时使用高精度格式可以把曲线坐标变换

引起的误差降低到直角坐标系量级,有效解决了高精

度格式的工程应用难题.

(a)密度分布曲线

(b)密度分布曲线的局部放大

图１０　中心点处密度随时间变化曲线及其局部放大

Fig．１０　TimeＧdensitycurvesatthecentralpoint
anditspartialenlargeddrawing

２　激波捕捉法和Riemann分解的匹配
问题

　　很多高精度格式的应用,例如旋涡主导的流动、湍
流模拟、气动声学等,大多采用正方形均匀网格,以下算

例均采用笛卡尔直角坐标系下Euler方程的直接离散,
大部分算例是正方形网格,少量算例是长方形网格.

　　首先,采用正方形均匀网格考察式(４)所描述的

流场,其对称线上不同时刻密度和压力的波动曲线如

图１１和图１２所示.通过比较发现,密度曲线存在两

个逐步拉开的波动,而压力曲线只有一个波动,且与

密度曲线其中一个波动的位置相同.此外还给出一

阶迎风格式的计算结果,峰值基本一致,影响区域较

宽,为便于分辨未标出.

　　选取时间t＝０．１,０．２,０．４,０．６,０．８,１．０,１．２５,１．５
时的计算结果,画出波１、波２的极小值位置随时间

变化曲线如图１３所示,其斜率正好是激波后流动的

两个特征速度u２ 和u２－a２,这个规律的发现有助于

解释波动现象的机理.

图１１　y＝０．５线上密度随时间变化曲线

Fig．１１　TimeＧvaryingdensitiesalongtheliney＝０．５

图１２　y＝０．５线上压力随时间变化曲线

Fig．１２　TimeＧvaryingpressuresalongtheliney＝０．５

(a)t＝０．２５时波的位置示意图

(b)波１、波２速度分布

图１３　波后扰动的传播速度

Fig．１３　Propagationvelocitiesofthesetwo
disturbancewavesaftertheshock
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　　计算网格采用正方形均匀网格时,由图８(c)看
出变量沿纵向没有变化,因此对以上结果下面按照一

维Euler方程进行理论分析.Euler方程不考虑黏

性,激波是上下游参数满足RＧH 关系式的数学间断.

２０世纪５０年代,Lax等提出了双曲型守恒律方程的

弱解理论,其中的Reimann分解理论能够给出Euler
方程在任意初始流场参数下的解析式.对CFD建立

在离散空间网格上的求解模型,将相邻网格之间物理

量的差异当做间断处理可以很好地利用弱解理论来

构建算法.精确 Reimann分解存在多种结构,计算

较为耗时,因此后续发展出 Steger、VanLeer、Roe、

HLLC等通量格式来近似 Reimann分解以提高计算

效率.

　　激波捕捉法最早是vonNeumann提出的,他认

为激波具有有限的厚度,在离散空间可以由若干网格

构成的过渡区描述,因此整个流场可以采用统一的计

算格式.由于激波在理论上不存在过渡区,无法评价

数值解的精度,只能是定性比较,认为过渡区涉及网

格点越少或者曲线斜率较大的格式精度越高.而根

据CFD理论,即使包含激波的流场,差分格式离散后

的数值解也需要满足如下修正方程:

　　∂U
∂t＋

∂F
∂x＝∑

∞

n＝２
γn

∂nU
∂xn

(５)

　　以上两个理论在激波处出现了矛盾:

　　(１)由于每个网格点上只能存在一个数值解,利

用捕捉法描述的间断存在过渡区,而过渡区在数学上

是不存在的,依然要进行 Reimann分解,从而产生更

多的非物理结构.高精度格式采用限制器抑制过渡

区内的虚假结构不发散,因此,不同格式的效果不一

样(见图３~图５).

　　(２)初始时刻根据 RＧH 关系式得到的激波本来

是Reimann分解中的单一结构,由于不满足以上修

正方程在计算过程中也会被 Reimann分解成多个结

构.把初始激波分解出来的虚假结构当做输入条件

进行计算,不同格式精度的计算结果均会出现这种虚

假波动现象(见图１０~图１２).

　　很多时候网格和激波不能像以上算例保持完全

匹配,为此,把以上正激波旋转一定角度,旋转后的激

波与x 轴的夹角记为α,计算初始条件为:

　　(ρ,u,v,p)＝

　
(１．４,０．０,０．０,１．０),　x ≥０．０７,y ≤tanα＋０．０７
(５．４,２．２２２sinα,－２．２２２cosα,１０．３３３),　else{

(６)

　　对流通量导数仍然采用五阶 WENOＧZ格式计

算,通量分裂采用 VanLeer格式,时间步长参数CFL
＝０．５,计算时间t＝０．１.

　　选取的旋转角度不同,计算结果也不相同,计算

得到的密度误差云图和涡量云图分别如图１４、图１５
所示,可以看出小的角度变化会引起非常大的流场差

异.同样给出一阶迎风格式的计算结果(图１６)作为对

图１４　不同激波运动角度下的密度误差云图

Fig．１４　Contoursofdensityerrorfortheshockmovingproblemwithdifferentinclinedangles
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比,除了验证以上分析结论,还发现高精度格式的高分

辨率特性可以使这种虚假结构的结构更为清晰,在网格

不匹配条件下相互干扰易出现虚假的“数值湍流”.

　　在激波捕捉法范围内只能采用网格匹配来消除

这种“数值湍流”,图１７是采用 Δx≠Δy 的长方形网

格保证初始激波全部落在对角线网格点上的密度误

差云图.不管定常或非定常问题,计算过程中激波都

是运动的,因此要想实现激波与网格完全匹配只能采

用激波装配法.

　　关于装配法的验证和演示算例可以参考文献[４Ｇ
５],本文给出以上正激波算例的装配法计算结果来进

行简单比较.给定初始正激波位于x＝０．４,时间步

长参数CFL＝０．５,运动时间t＝０．１时计算停止,计
算过程中网格变化如图１８所示.图１９为分别采用

传统CFD计算方法(方法１)和基于离散等价方程的

相容性算法(方法２)得到的对称线y＝０．５上的密度

分布曲线,因为装配法直接采用 RＧH 关系式计算激

波,初始激波不会分解出虚假结构,激波后流动参数

理论上为均匀流场的参数.图１９的计算结果也证明

了这一观点,采用方法１计算时,激波波后有因网格

变换而产生的误差,采用方法２后,误差消除,激波波

后为均匀流场.

图１５　不同激波运动角度下的涡量分布云图

Fig．１５　Contoursofvorticityfortheshockmovingproblemwithdifferentinclinedangles

图１６　一阶迎风格式α＝４４．０°下时的密度误差和涡量分布云图

Fig．１６　Contoursofdensityerrorandvorticityfortheshockmovingproblematα＝４４．０°withthefirstＧorderupwindscheme
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图１７　网格匹配时计算得到的密度误差云图及

涡量分布云图(α＝４４．０°)
Fig．１７　Contoursofdensityerrorandvorticity

fortheshockmatchedgrids(α＝４４．０°)

(a)初始网格　　　　　(b)计算终止时网格

图１８　激波装配计算过程中的网格变化

Fig．１８　Illustrationdiagramsofthegridchanges
duringtheshockＧfittingprocess

图１９　y＝０．５线上密度分布的局部放大图

Fig．１９　Partialenlargeddrawingofthedensity
distributioncurvesalonetheliney＝０．５

３　结　论

　　(１)有限差分格式应用于贴体坐标系时会因为

不满足几何守恒律而产生数值误差,本文通过数值实

验发现在同一计算条件下,对均匀流场来说,高阶格

式产生的误差比一阶迎风格式要大,经过初步分析认

为因为高阶格式选用的模板比一阶格式的模板涉及

到的网格点更多,每个网格点上的误差叠加导致引入

了更多的误差.作者提出的基于离散等价方程的相

容性算法在本文中被证明对高阶格式同样具有适用

性,能够消除高精度格式应用于贴体坐标系时产生的

数值误差.

　　(２)本文在求解正方形均匀网格上的正激波运

动问题时发现,在运动激波的波后会产生两个新的波

的结构,经过初步分析认为这是通量分裂格式在激波

处产生的随着特征线传播的非物理波动.在二维问

题中,高精度格式的高分辨特性导致在激波与网格不

能完全匹配情况下多维波动相互干扰出现虚假的“数
值湍流”现象,激波装配法能够很好地解决这个难题.
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合成双射流控制水下圆柱绕流流动
分离数值模拟研究

李潮隆,夏智勋,罗振兵∗,邓　雄,杨升科,王　林
(国防科技大学 空天科学学院,长沙　４１００７３)

摘　要:为了探究合成双射流激励器及出口射流参数对圆柱绕流流动分离的控制效果,首次对合成双射流控制水

下圆柱绕流流动分离进行了数值模拟.数值计算结果显示:保持激励器出口射流振幅不变的条件下,出口射流频

率等于尾迹涡脱落特征频率时,射流控制作用与绕流流场耦合效果最好,控制流动分离效果最佳;保持出口射流频

率为尾迹涡脱落特征频率时,在数值计算测试范围内,随着射流振幅的增大,射流对于流场的动量掺混能力增强,

控制效果也随之增强.机理分析表明:合成射流位于前驻点的控制,主要通过在圆柱前缘形成虚拟气动外型来达

到减阻控制的效果;而合成射流位于后驻点的控制,主要是通过增强回流区的动量掺混来提高回流区抑制分离的

能力,从而达到减阻控制的效果.

关键词:合成双射流;数值模拟;流动分离;主动流动控制
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Numericalstudyonflowseparationofunderwatercylinder
withdualsyntheticjetsactuator

LIChaolong,XIAZhixun,LUOZhenbing∗ ,DENGXiong,

YANGShengke,WANGLin
(CollegeofAerospaceandMaterialEngineering,NationalUniversityofDefenseTechnology,

Changsha　４１００７３,China)

　　Abstract:Theeffectofdualsyntheticjetsactuator(DSJA)andjetsparametersisstudiedon
theflowseparationofcylindricalsurfacebyatwoＧdimensionalnumericalsimulation．Theresults
showthatthecharacteristicsofthesimulatedflowfieldareconsistentwiththetheoreticaland
actualdistribution．Whentheworkingfrequencyoftheactuatorisequaltothecharacteristic
frequencyofthewakevorticessheddingwithconstantactuatoramplitude,thecontroleffectof
flowseparationisthebest．Keepingtheactuatorfrequencyasthecharacteristicfrequency,the
momentumblendingeffectofthejetontheflowfieldisenhancedbyincreasingjetamplitude,
andthecontroleffectisalsoenhanced．Finally,thecontrolmechanismofthesyntheticdualjetat
thefrontstagnationpointandthebackstagnationpointofthecylinderisillustrated．Thecontrol
effectatfrontstagnetionmainlydecreasesthedragthroughthevirtualaerodynamicshapeformed
bythejet;thecontrolatbackstagnationpointisrealizedmainlythroughthejetformingalow
pressurezoneatthebackedgeofthecylindertoaccelerateandpromotethereattachmentofthe
separationvortextodecreasesthedrag．
　　Keywords:dualsyntheticjet;numericalsimulation;flowseparation;activeflowcontrol



０　引　言

　　圆柱绕流属于非定常分离流问题,该问题一直受

到研究者的广泛关注,不仅因为它是流体力学领域的

一个基本机理问题,更多的是它具有广泛的应用背

景[１Ｇ７].其主要应用领域有航天航空领域、机械设计

领域、桥梁建筑领域、海洋装备领域等等.对圆柱绕

流加以有效的控制,可以达到增升减阻、推迟或抑制

分离的效果,因此控制圆柱绕流一直是流动控制领域

的重要方向.

　　主动流动控制技术近几十年来呈多样化发展,目
前研究较为广泛的有声激励[７Ｇ９]、电磁式激励[１０]、微
吹气或微射流[１１Ｇ１２]以及最新的合成射流激励[１３]等方

式.从２０世纪９０年代中期起,合成射流作为一种新

发展的主动流动控制技术,正日益深入到各个领域.

Glezer[１４]首先成功研制了一种基于压电式的合成射

流激励器,该激励器利用压电陶瓷片在周期性变化电

压信号下的逆压电效应,将电能转化为压电陶瓷片的

振动能,其工作原理如图１所示.压电振动膜在电信

号驱动下上下振动,使得腔体内的压强呈周期性变

化.当膜片向下振动时,腔体内压强降低,外界出口

附近的气流会被吸入腔体;当膜片向上振动时,腔体

内的气体受到压缩会在出口形成射流.气体在这种

周期性吹/吸过程中,形成一系列向下游发展的涡对,
最终在出口形成一股稳定的射流.

图１　合成射流工作原理示意图

Fig．１　Schematicdiagramsofsyntheticjet

　　Krieg[１５Ｇ１６]研制了一种活塞型合成射流激励器,
证明了零质量射流也可以产生净推力,可用于水下推

进和姿态控制.冯立好[１７]在水槽中开展了合成射流

对圆柱绕流的实验研究,结论表明将合成射流放置于

圆柱前后驻点位置,均可以对流动分离起到较好的控

制效果.

　　罗振兵[１８Ｇ１９]等研发的新型合成双射流激励器

(DSJA)作为合成射流技术的最新发展成果,该型激

励器采用单膜双腔的结构,相比普通单腔体激励器具

有能量利用率高、结构紧凑、易于小型化、环境适应能

力强等突出优点.该腔体由一个滑块、一片振动膜、
两个腔体构成.其工作原理与图１类似,如图２所

示:压电陶瓷振动膜在电信号驱动作用下来回振动,
两腔体内流体在这种膨胀/压缩交替进行过程中,于
激励器两侧出口分别形成一股非定常射流１和射流

２,两股射流在向下游发展过程中相互作用并融合成

一股新的合成射流.

图２　合成双射流激励器结构

Fig．２　DSJAstructure

　　从目前研究来看,利用合成双射流技术已经在流

动分离控制、矢量控制、超声速/高超声速进气道流场

控制、散热冷却、防除冰、水下仿生推进等[２０]领域开

展了研究,但还未见采用合成双射流技术控制水下圆

柱绕流流动分离的文献资料.由于传统的合成射流

激励器应用于水下流动控制时,压载会导致振动膜失

效,而合成双射流激励器环境适应能力强,单膜双腔

的结构设计能够有效克服压载失效问题.本文基于

合成双射流激励器,数值仿真研究了激励器出口射流

频率、出口射流振幅对水下圆柱绕流流动分离的影

响,为进一步拓展合成双射流应用提供依据.

１　物理模型和数值方法

１．１　物理模型

　　数值模拟环境为水槽内的二维圆柱绕流,其中设

计实验段长０􀆰９m,高０􀆰６m,圆柱直径Dh 为０􀆰０３m,
其前缘距来流入口０􀆰３m,高度为０􀆰３m,圆柱足够

长以保证二维的可靠性.激励器射流出口宽度为

０􀆰００１m,来流速度为０􀆰０３４５m/s(Re≈１０００),激励

器射流出口位置分别位于圆柱前、后驻点.坐标系原

点定义为圆柱截面的几何中心,采用直角正交坐标系,

x 轴沿来流方向向下,y轴垂直向上,如图３所示.

５５２第２期　　　　　　　　　　 李潮隆等:合成双射流控制水下圆柱绕流流动分离数值模拟研究



图３　物理模型

Fig．３　Physicalmodel

１．２　湍流模型与计算方法

　　考虑到DSJA 出口处会存在较大的旋涡运动和

速度梯度,在保证精度较高的情况下,选用带壁面函

数的重整化群(RNG)kＧε湍流模型.相对于标准kＧε
模型,该模型在对近壁面作适当处理后可有效模拟低

Re的流动现象.

　　空间离散采用二阶迎风格式,压力Ｇ速度关联算

法采 用 压 力 基 的 PISO 算 法,相比 SIMPLE 算法、

SIMPLEC算法,PISO算法更加适用于非定常流计算,
并且允许使用较大的时间步长,可以缩短计算时间.

１．３　网格生成与边界条件

　　网格划分采用ICEM 结构化网格方法,圆柱表

面附近采用 OＧblock进行划分以保证较好的正交性,
边界层附近等流动变化剧烈处采用加密处理以提高

计算精度,计算域尺寸相比圆柱特征尺寸均高一个数

量级,计算域具体划分情况如图４所示.

图４　计算域

Fig．４　Computationaldomain

　　计算中使用的边界条件类型有:速度入口条件

(velocityinlet)、壁面条件(wall)、出流条件(outflow).来

流入口和激励器射流出口采用速度入口边界条件,设
置来流入口速度为０．０３４５m/s,激励器射流出口速度

采用自定义函数(见２．１节公式(２)),静温均为３００K;
圆柱表面采用无滑移壁面条件;考虑到计算域速度较

低且计算域比圆柱特征尺寸大一个数量级以上,故出

口边界采用出流条件.

１．４　理论验证和试验确认

　　为检验计算方法的可靠性,一方面利用冯立好等

人的实验数据进行实验确认,仿真所用参数与实验条

件完全一致;另一方面,从理论角度出发,根据所给模

型参数利用涡脱落公式计算理论涡脱落频率,与仿真

结果进行理论验证.

　　根据实验工况雷诺数为１０００,此时应取斯特劳

哈尔数St＝０􀆰２１,则涡脱落特征频率为:

　　f０＝St􀅰v
d ＝０．２４１５Hz (１)

　　冯立好[１７]等通过对圆柱绕流的实验结果进行频

谱分析,得到实验中涡脱落的频率为０􀆰２４Hz.

　　通过数值模拟,取１０万网格量进行计算,经流场

充分发展后,圆柱表面升力曲线变化如图５所示.

图５　圆柱表面所受升力随时间变化曲线

Fig．５　Timehistoryofliftcoefficient

　　由图５数据通过多周期平均的方式,得到数值仿

真结果的涡脱落特征频率约为０􀆰２３６Hz,在容许误

差范围内,数值模拟结果与实验、理论解对比都比较

吻合,表明本计算方法具有一定的可信度.

２　计算结果讨论与分析

２．１　工况设置

　　为了研究合成双射流激励器、射流频率、射流振

幅对圆柱绕流流动分离的影响,采用控制变量的原则

设置工况,如表１所示.其中 Case０为无控状态;

Case１、Case２、Case３对射流频率影响进行了对比仿

真;Case１、Case４、Case５对射流振幅影响进行了对

比仿真.射流出口速度边界条件采用自定义函数导

入Fluent进行计算,速度表达式设置为如下形式:

　　u(t)＝Asin(２πft＋ϕ０) (２)

表１　激励器工况设置

Table１　DSJAparametersettings

Case Jetposition f/f０ A/Dh

Case０ / / /
Case１ A＋B １ ８．３３
Case２ A＋B ０􀆰５ ８．３３
Case３ A＋B ２ ８．３３
Case４ A＋B １ ５．３３
Case５ A＋B １ １６．６７
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　　由于合成双射流激励器工作方式为单膜双腔,两
股射流速度相位必然相差１８０°,故ϕ０ 为０或者π.

２．２　无控状态下圆柱绕流流动特性分析

　　图６为无控状态(Case０)下一个周期不同时刻

的圆柱上表面的相对静压分布(以原点深度处压强为

基准).可以看出:从圆柱前缘至圆柱后缘表面压力

先降低后升高,圆柱前缘压力最高是因为来流在前驻

点处速度滞止;随后来流沿圆柱表面流动但未发生分

离,此时由于型面变化速度不断增快而导致压强逐渐

降低;当压力曲线达到最小值(θ≈８４°)时,此时发生

了流动分离,分离后速度减小,压力曲线又开始爬升,
而分离后流体在分离区内速度变化不大,因此压力上

升阶段表现较为缓慢.从图６可以看出,分离最早发

生于θ≈８４°附近,即分离发生于圆柱前缘,分离点未

过圆柱上表面顶点.

图６　圆柱上表面的相对静压分布

Fig．６　Relativestaticpressuredistributions
ontheupperwallofthecylinder

２．３　合成双射流控制下圆柱绕流流动特性分析

　　为了探究合成双射流对圆柱绕流流动分离控制

的典型影响,这里取 Case１的仿真结果进行分析.
流动分离是一个非定常的变化过程,分离点也会随着

时间从前向后推移直至最终分离涡脱离,为了方便比

较控制效果,图７取自 Case１最靠近前缘分离时刻

的速度矢量图.可以发现,加入合成射流进行主动控

制后,分离发生于圆柱后缘,相比无控状态分离点(θ
≈８４°)得到明显推迟,不仅改善了圆柱前缘的流场结

构,同时还进一步提前了分离涡的再附着,这是因为

在后驻点布置射流,形成的低压区域提高了圆柱后缘

抗逆压梯度的能力,使得那些即将要脱落的涡在低压

的诱导下又重新附着在圆柱后表面.

　　如果可以确定各工况分离区尺寸的相对大小,在
同等来流情况下,阻力的相对大小也可以进行比较,
这样就可以评判各类控制流动分离方法的效果优劣.
这里主流速度为０􀆰０３４５m/s,首先对充分发展后多

个周期的工况进行时间平均处理,之后提取流场中速

度低于主流速度１/３(这里约取０􀆰０１m/s)以下的区

域,认定其与分离的低速区尺寸相当,显然低速的区

域越大,分离区尺寸也会越大.图８是Case１的速度

时间平均云图,为方便比较,速度大于０􀆰０１m/s的区

域统一处理为白色.

图７　圆柱分离区域的速度矢量图

Fig．７　Velocityvectorofcylindricalseparationdomain

图８　Case１时间平均的速度云图

Fig．８　TimeＧaveragedvelocitycontoursofCase１

　　从图８看出前驻点射流的控制作用体现在圆柱

前缘形成虚拟流动外形,改善绕流型面减阻;而后驻

点的控制作用体现为在靠近分离涡的区域形成低压

区加速分离涡的再附,减小前后压差阻力.

２．４　出口射流频率对控制效果的影响分析

　　激励器出口射流频率是影响控制效果的重要参

数.尾迹涡脱落的特征频率约为０􀆰２４Hz,因此在数

值模拟中设置了单倍频、半倍频、２倍频三种工况,分
别对应Case１、Case２、Case３.图９是该三种工况的

时间平均的速度云图.

　　从图９可以看出,２倍频控制效果最差,单倍频

控制效果最好.这说明在其他条件一致的情况下,并
不是频率越高,动量掺混的能力就越强,对流场的控

制效果就越好.结果表明,当出口射流频率等于尾迹

涡脱落的特征频率时,控制效果最好.控制过程中存

在激励器射流频率与尾迹涡脱落的耦合过程,如果频

率一致,可以达到一种比较“理想和谐”的控制状态.
频率过高会打破原流场,并且带来不利的扰动;而频

率过低则吸附作用较弱,控制效果不强.

２．５　出口射流振幅对控制效果的影响分析

　　激励器出口射流振幅也是影响控制效果的重要
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参数,其直接表现为射流动量的大小.研究中保持频

率为最佳控制频率,即单倍频.振幅分别设置为

０􀆰１６m/s、０􀆰２５m/s、０􀆰５m/s,对应 Case４、Case１、

Case５三种工况,图１０为上述三种工况的时间平均

的速度云图.

　　从图１０可以看出,保持激励器出口射流频率为

尾迹涡脱落特征频率条件下,随着出口射流振幅的增

大,射流动量掺混的能力增强,控制流动分离的效果

越好,从而流场低速区域越小,分离区域也越小,起到

了较好的控制效果.

图９　Case１、Case２、Case３时间平均的速度云图

Fig．９　TimeＧaveragedvelocitycontoursforCase１,２,and３

图１０　Case４、Case１、Case５时间平均的速度云图

Fig．１０　TimeＧaveragedvelocitycontoursforCase４,１,and５

２．６　合成双射流控制圆柱绕流流动分离的机理探讨

　　表２为圆柱表面所受压阻和摩阻的时间平均统

计.从表中可以看出加入合成双射流控制后,圆柱表

面所受压差阻力和摩擦阻力都有所减小.但是在该

雷诺数下,圆柱所受阻力主要来自于压差阻力.从

Case１、Case２、Case３可以看出,随着频率接近卡门

涡脱落特征频率,压差阻力减小较多,从而总阻力也

得以减小.由Case１、Case４、Case５可以看出,在给

定频率的情况下,增大射流的振幅可以明显减小阻

力,这是由于随着振幅增大,射流的动量掺混能力增

强,从而抑制分离的能量更多.

表２　圆柱表面的压差阻力和摩擦阻力

Table２　Dragofpressureandfrictiononcylindricalsurface

Case Dp/N Df/N Total/N
Case０ ０􀆰０２０２ ０􀆰００１９ ０􀆰０２２１
Case１ ０􀆰０１５３ ０􀆰００１１ ０􀆰０１６４
Case２ ０􀆰０１７２ ０􀆰００１０ ０􀆰０１７３
Case３ ０􀆰０１８６ ０􀆰０００８ ０􀆰０２０４
Case４ ０􀆰０１６９ ０􀆰００１２ ０􀆰０１８５
Case５ ０􀆰０１４６ ０􀆰００１０ ０􀆰０１４７

　　图１１是合成双射流分别置于前后驻点控制圆柱

绕流的示意图.射流出口位于前驻点,则可以通过出

口射流对附近流体的卷吸作用形成一个涡对,不间断

地在圆柱前缘形成虚拟气动外形改善型面,从而减小

迎面来流流过圆柱表面的阻力.表２的数据统计结

果表明主要是减小了压差阻力.而射流出口位于后

驻点,则会在靠近分离涡的区域形成一个低压区,加
速分离涡的再附或抑制涡的分离,从而减小分离区尺

寸,同样是通过降低前后压差阻力来达到控制效果.

　　最佳频率主要的控制作用除了体现为增强动量

掺混能力来抑制分离的作用之外[２１Ｇ２２],本文还发现了

射流频率与涡脱落同频带来的减阻增益.该减阻效

(a)JetatfrontstagnationpointA

(b)JetatbackstagnationpointB
图１１　射流位于前后驻点控制过程示意图

Fig．１１　ControlprocessatthestagnationpointAandB
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果主要体现在后驻点射流的控制过程.如果射流与

尾迹涡脱落同频率,每当涡即将要脱落时,射流刚好

这时形成一个低压区又把涡给吸附到圆柱表面,从而

减小压差阻力;如果射流频率过大,则后驻点的出口

射流不与尾迹涡脱落同频,会把原本即将要脱落的涡

冲碎形成更大的分离区,还会加大阻力,起到不利的

效果;如果射流频率低于涡脱落的特征频率,此时不

会打破原本的分离涡,同时还会起到一定的吸附作

用,只是吸附作用比同频的射流小一些,因为同频射

流对每个分离涡都可以起到吸附作用,而半倍频只能

对“一半”的分离涡起到吸附作用.

　　对于射流振幅的影响探究,把射流频率设置为最

佳控制频率下研究,这样才能保证频率对绕流控制只

会起到好的控制效果,否则后缘涡的破碎有可能是振

幅过大或者频率不适应涡脱落导致的.当固定频率

为最佳频率时,对振幅的影响因素探究才是单变量研

究.随着振幅的增大,射流对流场的动量掺混能力增

强,可以更加快速地形成更低压强的区域,增大对分

离涡的吸附作用.数值模拟结果也表明,固定激励器

工作频率为涡脱落特征频率时,在振幅变化一定范围

内,随着振幅的增大,控制效果越强.

３　结　论

　　文章研究了合成双射流的流动控制特性以及激

励器出口射流参数对圆柱绕流流动分离控制效果的

影响,通过比较各工况分离区尺寸相对大小来评判流

动分离的控制效果,得到以下结论:

　　(１)相比无控状态下的圆柱绕流,加入合成双射

流激励器进行主动流动控制可以改善前缘迎流型面

和加速后缘分离涡的再附,同时减小摩擦阻力和压差

阻力.

　　(２)在保持激励器出口射流振幅不变的情况下,
出口射流频率越接近尾迹涡的脱落频率,射流扰动与

原绕流流场的耦合效应越好,控制流动分离的效果

越好.

　　(３)保持激励器出口射流频率为尾迹涡特征频

率,出口射流振幅在一定变化范围内,随着振幅的增

大,射流对流场的动量掺混能力增强,控制绕流流动

分离的效果越好.

　　(４)初步探究了合成双射流控制圆柱绕流流动

分离的机理:前后驻点不论是通过形成虚拟气动外形

还是增强回流区的动量掺混,都主要是通过减小前后

压差阻力来达到控制效果.
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Φ１m高超声速风洞小滚转力矩测量技术

赵俊波,梁　彬∗,付增良,张　旭,张石玉
(中国航天空气动力技术研究院,北京　１０００７４)

摘　要:为了满足再入飞行器的不断发展需求,准确测量再入过程中烧蚀作用所产生的小量级滚转力矩,本文在近

年来小口径高超声速风洞中再入飞行器小滚转力矩测量技术研究工作基础上,创新改进以气浮轴承为核心建立的

低阻尼自由滚转测量试验技术,利用传统试验数据处理方法结合飞行动力学仿真等多种设计和数据分析手段,最
终实现大口径高超声速风洞高马赫数、大迎角条件下多个状态点的再入飞行器试验模型滚转气动力矩精细化测

量.风洞试验结果表明,试验系统工作稳定可靠,试验数据完善、合理,能够为再入飞行器的相关设计工作提供重

要依据.
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Measurementtechniqueformicrorollingmoments
basedonΦ１mhypersonicwindtunnel

ZHAOJunbo,LIANGBin∗ ,FUZengliang,ZHANGXu,ZHANGShiyu
(ChinaAcademyofAerospaceAerodynamics,Beijing　１０００７４,China)

　　Abstract:WiththedevelopmentofreＧentryvehicle,accuratelymeasuringthemicrorolling
momentsgeneratedbyablationisincreasinglyrequired．Inthispaper,alowdampingfreeＧrolling
measurementtechniquebasedongasbearingispresented．Thistechniquewhichwasappliedto
Φ１mhypersonicwindtunnelbasedontheinnovationandimprovementofcorrespondingworkin
smallＧscalehypersonicwindtunnel．Themicrorollingmomentscanbewelldeductedandanalyzed
withmultipletestdesignanddataprocessingmethod,includingthetraditionaldataprocessing
methodandflightdynamicssimulationtechnology．TherelatedreＧentryvehiclemodeltestswere
conductedinΦ１mhypersonicwindtunnelwithseriestestconditions,especiallyathighangleof
attackandhighMachnumber．Thereasonableandreliabletestresultsshowtherobustnessofthe
proposedtestingsystem,whichcanprovidesupportfortherelateddesign workofreＧentry
vehicle．
　　Keywords:reＧentryvehicle;microrolling moments;gasbearingsystem;measurement
technique

０　引　言

　　再入飞行器再入过程中由于气动烧蚀和侵蚀的

作用,气动外形呈现小不对称特征,从而产生较小量

级的滚转力矩.在此小量级滚转力矩作用下,当飞行

器滚转速率与俯仰速率接近时易发生滚转共振现象,
极大降低飞行性能[１Ｇ２];当飞行器滚转速率接近零时,

将导致落点精度下降[３];同时也可能由于配平迎角过

大而产生过大的横向过载,带来结构强度方面的

问题.如何准确地测定此小量级滚转力矩,为再入



飞行器的滚控设计提供依据显得尤为重要.

　　但是,由于烧蚀产生的外形小不对称所引起的滚

转力矩非常小,平均滚转力矩系数低至１０－６~１０－５

量级,波动量低至１０－３~１０－４量级,所以测量难度非

常大,传统静态天平测量方法难以满足要求.针对小

滚转力矩试验测量的这一难点,国内外作出了一定的

研究工作[３Ｇ１４].在研究早期,Williams[４]以圆锥模型

等作为研究对象,试验给出了烧蚀的产生和变化结

果,并采用直接测量方式确认了烧蚀产生的滚转力矩

作用.随着测量技术的不断发展,为了对小滚转力矩

进行精确测量,其中一种思路是固定天平测量法,对
测量天平进行结构优化,提高滚转力矩量的测量精

度.如蒋忠东等[５]、王树民等[６]采用气浮轴承与固定

天平相结合的方式,天平仅受到滚转力矩量的作用,
避免了天平强度和灵敏度间的矛盾,实现了固定姿态

模型的小滚转静力矩系数测量.刘明霞等[７]、于卫青

等[８,９]、秦永明等[１０]利用滚珠轴承、简支梁等机构对

测量天平进行结构改进,抑制其他五个测量单元干扰

的同时减小摩擦阻尼对滚转力矩单元的影响,从而达

到提高滚转力矩测量灵敏度的目的.Wang等[１１]采

用复合式结构,在提高滚转力矩量测量的同时兼顾了

其他分量的测量.另一种思路是自由滚转测量法,如
白葵等[１２]利用基于气浮轴承的自由滚转试验方法,
实现了平均小滚转气动力矩系数和滚转阻尼力矩系

数测量.赵俊波等[１３Ｇ１４]在基于气浮轴承系统试验技

术的基础上,进一步获取了滚转静力矩的周期性动态

波动量.

　　由于设备条件所限,上述针对再入飞行器小量级

滚转力矩系数测量试验研究工作均在Φ０．５m 量级

高超声速风洞中展开,且各自具有一定的局限性:固
定天平测量方式测量精度较低,且不能兼顾滚转阻尼

力矩系数的测量;传统气浮轴承自由滚转测量方式试

验迎角范围较小,最大迎角约６°.随着对再入战略

武器有效突防要求的不断提高,再入飞行器型号的不

断创新发展,研制过程中出现了大口径风洞、大迎角

范围试验测量的迫切需求,随之出现气动载荷增加、
模型转动惯量增大等问题以及一系列衍生技术难题.

　　本文在近年来Φ０．５m 量级风洞以气浮轴承为

核心建立的低阻尼自由滚转测量试验技术的研究工

作[１３Ｇ１４]基础上,针对大口径风洞进行了试验系统的优

化改进和创新,发展了Φ１m 高超声速风洞再入飞行

器小滚转气动力矩测量试验技术,并完成试验模型高

马赫数、大迎角条件下多个状态点的小滚转力矩精细

化测量试验研究.

１　试验系统

　　Φ１m 高超声速风洞再入飞行器小滚转气动力

测量试验系统如图１所示,主要由风洞、气浮轴承、测
控系统和模型构成,其中气浮轴承和测控系统是试验

系统的主要组成部分.

图１　再入飞行器小滚转力矩测量试验系统

Fig．１　Measurementsystemformicrorolling
momentsofreＧentryvehicle

　　风洞试验前,首先对气浮轴承供气使其正常工

作,同时利用轴承中的涡轮将轴承转子和与转子固连

的模型驱动至试验所需转速,然后开始进行风洞试

验.在试验吹风过程中测量系统采集模型转速变化

过程数据,最后通过试验数据辨识获得模型滚转力矩

和滚转阻尼力矩系数.

１．１　风洞

　　本文研究工作在中国空气动力研究与发展中心

超高速空气动力研究所的Φ１m 高超声速风洞(FDＧ
３０)中进行.风洞喷管出口直径１m,采用高压下吹Ｇ
真空抽吸的运行方式,试验马赫数范围为４~１０,具
有运行参数范围宽、运行时间长、口径大等优点,利于

特种试验的开展[１５Ｇ１６].

１．２　压差式气浮轴承

　　气浮轴承作为试验系统的核心设备,优点在于摩

擦阻尼极小,能够在小量级滚转力矩的测量中将摩擦

阻尼的干扰最大程度降低,但抗载荷能力较弱.当风

洞口径较大时,缩比模型尺寸增大使得风洞试验中有

量纲气动载荷成倍增加,气浮轴承抗载荷能力不足造

成旋转不畅、卡死等问题,甚至损坏气浮轴承,导致试

验失败.因此在大口径风洞中进行试验,需要气浮轴

承具有较好的抗载荷能力.本文在传统气浮轴承的

基础上进行了优化改进,设计加工了适用于Φ１m高
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超声速风洞、具有较好抗载荷能力的大尺寸压差式气

浮轴承.

　　压差式气浮轴承实物在风洞中安装照片如图２
所示.基本原理如图３所示,由于气浮轴承转子和定

子之间缝隙约为０．０５mm,供气后形成一层合适的薄

空气膜,因此轴承阻尼极低.轴承内部气膜面分为前

后气膜面和周向气膜面,保证了转子的浮起和轴向、
周向定位.

图２　压差式气浮轴承

Fig．２　Photoofdifferentialpressuregasbearing

图３　压差式气浮轴承原理

Fig．３　Principleofdifferentialpressuregasbearing

　　压差式气浮轴承充分利用模型内腔增大的空间,
增加了轴承内部气膜总面积,提高气浮轴承的抗法向

载荷能力.同时,将前后气膜面设计为前小后大,利
用前后气膜面气浮面积差异带来的压差(图３),进一

步提高轴承的抗轴向载荷能力.表１中给出了传统

气浮轴承与大尺寸压差式气浮轴承的性能对比.表

１中可以看到,两种气浮轴承转速下降速率近似,阻
尼性能无明显差别.压差式气浮轴承的承载能力远

高于传统气浮轴承,特别是轴向承载能力优势明显.
同时由于轴承整体和气膜面尺寸的增大,压差式气浮

轴承的供压需求也相应增大,但可用供压压力范围较

小.原因在于供压压力较小时不足以支持转子正常

浮起工作,而供压压力较大时前后气膜面面积差异带

来的压力差使得在无风测试状态下对转子产生较大

的向前作用力,造成前气膜面变薄,超出理想工作范

围.这里需要说明的是,由于气浮轴承为精密器件,
超负荷运转、抱死、磕碰等行为极易造成内部气膜接

触面损伤,导致性能下降甚至损坏.为保护气浮轴

承,性能测试时未进行重复性测试,且未试探其临界

工作状态,测试结果仅为单次近似结果.同时,无风

测试状态和风洞试验状态下气浮轴承工况存在差别,
性能测试仅具有对比定性和初步分析作用,并非风洞

试验时的实际工作性能.但是,在风洞试验前进行气

浮轴承无风状态性能测试非常关键,不仅能够估算气

浮轴承承载、阻尼、供压范围等基本性能,为风洞试验

提供重要参考;还能起到试验前的系统调试作用,及
时发现和解决异常现象,确保风洞试验顺利开展.

表１　传统式与大尺寸压差式气浮轴承性能对比

Table１　Comparisonofpropertiesofdifferentgasbearing

尺寸
/mm

供压
/MPa

转速下降速率
/(r􀅰min－２)

轴向承载
/N

法向承载
/N

传统式 Φ１０４×１７２ ０．４~０．７ ６１ ４４０ ４７０
大尺寸
压差式 Φ１６０×２７００．７~０．８２ ７８ ５９０ ５４０

　　另外,轴承后端安装了可以进行正、反向气流驱

动的涡轮机构,通过对气路的控制能够方便的对模型

转向和转速进行控制.同时,针对以往研究中出现的

风洞低压或近似真空环境下气浮轴承承载能力下降的

问题,在气浮轴承中新设计了阻气装置,尽量减弱外界

环境对轴承性能的影响(图２).同时,由于整体尺寸的

增大,对气浮轴承的加工精度提出了更高要求.

１．３　测控系统

　　如图１所示,测控系统硬件设备主要包括多孔光

栅和光电传感器、供气管路、控制柜和数据采集计算

机等.测控系统主要实现气路的控制和试验数据的

采集功能,其工作原理与文献[１３]类似,本文简述如

下:中压气源经控制柜分三路分别实现气浮轴承内部

气膜供气和正反向涡轮驱动.多孔光栅和试验模型

均固连于轴承转子上,试验时多孔光栅和模型随转子

旋转,而固定于定子上的光电传感器保持不动.光电

传感器根据和光栅间相对运动生成电压信号,并由数

据采集计算机采集(图１).其中,光栅孔对应低电压

信号(约０mV),反之为高电压信号(约５０００mV).
根据信号采集频率、光栅孔间隔角度等系统信息,可
通过电压信号计算获得模型转动角速度随时间的变

化(图４).

　　在前期Φ０．５m 风洞自由滚转测量试验技术的

研究工作[１３Ｇ１４]中,完成了对模型转速变化曲线周期性

波动规律的测量,但并未对模型滚转角位置进行精确
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定位和测量.为了满足再入飞行器日益增长的设计

需求和试验技术发展需求,本文测控系统中光栅进行

了改进,准确获取了试验中模型滚转角的位置变化信

息.采用了１个较小的光栅孔作为模型滚转角度定

位,起到标识作用.如图４所示差异化多孔光栅机

构,宽度较小的光栅孔与模型对称面之间相对位置已

知.试验过程中通过追踪小光栅孔的位置实现模型

对称面方位的辨识,从而实现气动力测量与模型滚转

位置的精确匹配.标识孔的标识作用可在原始电压

数据上轻易识别标志点位置,进而在模型转速变化曲

线上对模型滚转角位置进行一一对应标识(图４).除

标识孔外,光栅板共有７２个孔,每孔角度间隔为５°.

图４　多孔光栅和原始电压信号

Fig．４　Gratingandoriginalvoltagesignals

１．４　试验模型

　　根据风洞喷管堵塞比要求以及气浮轴承尺寸等

限制,确定本文试验模型缩比和尺寸.本文中所采用

的研究对象为自主设计的非轴对称再入飞行器模型,
底部直径２００mm,模型示意图如图５所示.为达到

准确测量再入飞行器烧蚀作用造成的小滚转力矩的

研究目的,试验模型分为无烧蚀外形和烧蚀外形.

图５　模型示意图

Fig．５　Sketchofmodel

　　本文中,由于风洞口径和模型尺寸较大,若采用

钢、铝等常用材料进行加工,模型滚转转动惯量大幅

增大,将严重影响试验结果的气动参数辨识,无法保

证预期试验效果(详细分析和结果见２．２节).因此,

为了避免高超声速风洞中高温等恶劣条件对模型造

成的损伤,同时兼顾试验模型滚转转动惯量较小的设

计要求,模型后部主体材料为碳纤维复合材料整体编

织,头部材料为硬铝.

　　为计算无量纲滚转气动力参数,必须对模型滚转

转动惯量进行测量.由于试验过程中模型与气浮轴

承转子固连,实际滚转转动惯量为试验模型和气浮轴

承转子转动惯量之和.本文采用附加质量法[３]对模

型和气浮轴承转子的滚转转动惯量进行准确测量,测
量结果如表２所示.

表２　滚转转动惯量测量结果

Table２　Measurementresultsofrollingmomentofinertia
轴承转子 无烧蚀模型 烧蚀模型

I/(kg􀅰m２) ０．０１８３６ ０．００９５６ ０．００９１０

２　试验原理和性能预估

２．１　试验原理

　　根据以往的研究结果[１３],再入飞行器基本外形

的不对称及再入烧蚀造成的小不对称导致滚转静力

矩随滚转角变化而变化,传统将小滚转力矩系数视为

常数的气动建模方法无法精细化描述小不对称滚转

力矩的周期性变化情况,首先应建立能够合理描述滚

转静力矩周期性变化的滚转运动控制方程模型:

　　IdP
dt －ClPqsD

D
vP－(Cl０＋Asinϕ)qsD＝０

(１)
其中:P 为模型转速,I为模型滚转转动惯量,D 为模

型底部直径,v 为来流速度,q 为来流动压,s为模型

底部面积,ClP为滚转阻尼力矩系数,Cl０ 为滚转静力

矩系数,A 为滚转静力矩周期性波动幅值,ϕ 为模型

滚转角位置.该气动模型在前期的研究[１３]中已得到

工程估算和试验结果的验证.

　　在气动力建模的基础上,利用最小二乘法结合动

力学仿真分析方法,采用打靶法不断迭代接近试验曲

线,设立合理的判据,最终获得滚转气动力矩的平均

量和动态变化量.详细的数据辨识方法和流程与文

献[１３]一致,本文不再赘述.该数据分析技术在进行

数据辨识和分析的同时还能对试验结果进行有效验

证,监测试验异常现象.模型转速随时间变化的结果

中,体现了风洞试验曲线和数据分析仿真模拟曲线的

一致性,将在后文试验结果与分析中给出.

２．２　试验系统性能预估

　　在大口径风洞中进行试验时,随着风洞口径和模

型尺寸增大,模型滚转转动惯量和有量纲气动载荷等

参数与小口径风洞试验相比有明显区别,结合模型转
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速、来流动压等其他影响模型转动运动试验条件的综

合作用下,模型转速变化曲线特征相应发生改变.风

洞试验时,若各因素设计或选择不合理,将造成模型

转速变化曲线可辨识度降低,直接影响试验的测量能

力和精度.

　　为了在Φ１m 高超声速风洞中进行有效的试验,
保证试验曲线的可辨识度,特别是精确测量和辨识滚

转静力矩系数波动幅值和任意周向角位置的滚转静

力矩系数,本文研究中在试验方案设计阶段创新引入

了试验系统的性能预估,进一步指导完成系统优化设

计.主要方法是通过动力学仿真手段在试验前期进

行了仿真模拟试验.根据仿真结果综合分析了滚转

转动惯量、模型转速、来流动压和气动载荷等多种因

素与试验曲线可辨识度间关系,最终给出了综合性性

能预估结果.

　　图６中显示了以动压１６．２kPa时为例,仿真分

析结果给出的模型Ｇ转子系统转动惯量、模型转速与

转速波动幅度间关系.其中,转速波动幅度直接决定

了试验模型转速变化曲线中滚转静力矩系数周期性

变化量的可辨识度,根据以往的研究结果,设定转速

波动幅度３．５r/min为试验曲线可辨识区域下限.
如图６所示,模型Ｇ转子系统转动惯量和模型转速越

低,越有利于试验曲线的辨识,即滚转静力矩系数周

期性变化量的辨识和测量.其物理原因如下:转动惯

量和转速较低时,滚转运动控制方程(１)中惯性项IdP
dt

和 阻 尼 力 矩 项 ClPqsD
D
vP 较 小、静 力 矩 项

Cl０＋Asinϕ( )qsD 相对较大,因此滚转静力矩系数波

动幅值A 更容易在转速曲线变化中以波动形式明显

体现.但转速较低时由于滚转阻尼力矩作用的降低,
模型转速下降缓慢、变化范围缩小,会在一定程度

上影响滚转静力矩系数平均值和滚转阻尼力矩系数

图６　试验性能预估结果

Fig．６　Predictionoftestperformance

的最小二乘法辨识精度.同理,试验来流动压的变化

也会带来类似的影响:来流动压增高,有利于各滚转

力矩系数的辨识,但气动载荷增大至一定程度将损害

气浮轴承的稳定工作性能,导致试验失败.

　　综合考虑上述分析结果,在大口径风洞中进行试

验,选择合理的试验条件和方案尤其重要,试验系统

的性能预估和优化设计是必不可少的关键环节.首

先如１．４节所述,在选取合适的模型缩比基础上,采
用轻质的碳纤维复合材料作为模型加工的主要材料,
同时调整模型内部结构分布,在保证结构强度、模型

实际滚转轴心与气浮轴承转心重合的前提下最大限

度降低模型转动惯量(表２).同时,风洞试验时,对
试验动压和转速测量范围进行了合理选择,大部分状

态点分为高、低多个转速测量段分别进行试验,兼顾

了滚转静力矩系数平均值、滚转阻尼力矩系数与滚转

静力矩系数周期性变化量的有效辨识.

　　最终,风洞试验表明,试验现象和试验结果与前

期性能预估结果完全一致,试验方案合理有效,试验

中不仅保证了滚转静力矩系数平均值和滚转阻尼力

矩系数的准确测量,还成功对任意周向角位置的滚转

静力矩系数瞬时量进行了测量和辨识,对转速测量范

围的合理分配也显著减少了风洞试验次数,提高了风

洞试验效率.试验结果将在后文中详细列出和分析.

３　试验结果与分析

　　本文研究中,试验马赫数 Ma＝６．０,试验迎角α
＝０°、２°、４°、６°、８°、１０°,来流动压q＝１６．２kPa,来流速

度v＝９００m/s.试验时模型角速度变化范围约为

５００~５０r/min(包括高、低转速车次).

　　图７以无烧蚀外形模型为例显示了典型试验状

态下各车次的模型转速变化曲线、平均转速变化曲线

和仿真转速变化曲线(便于对比,仿真曲线仅在转速

波动明显时给出).图中可见:同试验状态下不同转

速段模型转速变化规律一致,试验具有良好的重复性

和连续性.

　　图７中结果可以看到,当迎角为零时(图７(a)),
因滚转静力矩系数无周期性变化,故转速变化曲线上

无论高、低转速范围均未出现转速波动现象,此时数

据辨识时认为滚转静力矩系数波动幅值A 为零值.
当迎角不为零时(图７(b、c)),在模型转速较低的范

围,均可在转速变化曲线上明显体现出滚转静力矩系

数周期性变化所造成的转速波动现象,且迎角越大、
转速越低,转速波动就越明显、越有利于滚转静力矩

系数变化量的辨识,试验现象如前文２．２节所述,与
前期试验性能预估一致.因此数据处理获取滚转静
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力矩系数波动幅值A 时,采用较低转速范围的结果

进行辨识.烧蚀外形模型的试验结果相似.

(a)α＝０°

(b)α＝２°

(c)α＝１０°
图７　无烧蚀外形模型转速变化曲线

Fig．７　Timecoursesofrollingrateofmodelof
nonＧablationshape

　　图８至图１０中给出了无烧蚀外形和烧蚀外形模

型各试验状态下平均滚转静力矩系数Cl０ 、滚转阻尼

力矩系数ClP 和滚转静力矩系数周期性波动幅值A
的辨识结果.可见同一状态不同转速范围下Cl０ 和

ClP 结果基本一致,进一步验证了试验良好的重复性

和可靠性.另外,如２．２节试验系统性能分析,转速

下降变化越快,越有利于Cl０ 和ClP 的数据辨识.因

此,对于Cl０ 和ClP ,初始转速较高、下降较快转速范

围的辨识结果具有更高的可信度.

图８　平均滚转静力矩系数Cl０ 变化曲线

Fig．８　ExperimentalresultsofaveragerollingＧ
momentcoefficientCl０

　　首先分析平均滚转静力矩系数Cl０ ,如图８所

示,由于无烧蚀外形和烧蚀外形各迎角状态下均不存

在滚转舵偏作用,理论上模型旋转一周后各滚转角位

置滚转力矩相互抵消,Cl０ 为零,但由于模型安装误

差、碳纤维模型加工误差、数据处理中最小二乘拟合

误差等实际因素,试验结果中平均滚转力矩Cl０ 为一

小量级数,约为１０－５量级,属于试验的系统误差,且
试验迎角越大,系统误差越明显,但并不影响本文研

究对象和试验范围的数据结果有效性.

　　其次分析滚转阻尼力矩系数ClP .图９可见,所
有试验状态中ClP 均起到了阻碍滚转运动的作用.
迎角变化和烧蚀作用对ClP 无明显影响,ClP 量值约

为１０－３.

图９　滚转阻尼力矩系数ClP变化曲线

Fig．９　ExperimentalresultsofrollＧdampingmomentcoefficientClP

　　接下来分析滚转静力矩系数的周期性波动变化

规律.滚转静力矩系数随滚转角以正弦函数变化,其
波动幅值A 可描述其波动特征.如图１０所示,无烧

蚀外形和烧蚀外形滚转静力矩系数周期性波动幅值

A 随迎角增大而增大,结果合理、符合基本气动规

律.烧蚀作用造成的滚转静力矩系数周期性波动更

为明显,同一迎角下烧蚀外形的波动幅值A 量值比

无烧蚀外形稍大.在获得Cl０ 和A 的基础上,可得到

滚转静力矩系数Cl０ 在不同滚转角位置的瞬时量.
图１１以无烧蚀外形为例显示了Cl０ 随模型滚转角变

化的周期性变化规律.
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图１０　滚转静力矩系数波动幅值A 变化曲线

Fig．１０　ExperimentalresultsofrollingＧmoment
coefficientamplitudeA

图１１　无烧蚀外形Cl０ 随滚转角变化曲线

Fig．１１　ExperimentalresultsofCl０ofnonＧablationshape

４　结　论

　　在近年来Φ０．５m 量级高超声速风洞小滚转力

矩测量试验技术研究工作基础上,本文针对大口径风

洞进行了试验技术的优化改进和创新,最终研究结果

表明:

　　(１)本文中应用于Φ１m 高超声速风洞的小滚

转气动力测量技术通过对模型和试验系统的优化改

进,解决了风洞口径增大带来的气动载荷增加、模型

转动惯量增大等问题以及一系列衍生技术难题.试

验技术测量精度高,试验系统性能稳定可靠,最大试

验迎角达到１０°,实现了大迎角、高载荷的Φ１m 高超

声速风洞试验能力.

　　(２)作为大口径风洞中试验实施的关键环节,创
新引入了试验系统的性能预估,为试验方案优化设计

提供了重要依据,并最终得到了风洞试验的验证.试

验现象和结果与预估结果完全一致,试验方案合理有

效,极大提高了试验效果和效率.

　　(３)试验结果符合基本气动特性规律,各滚转气

动力矩系数均得到了准确测量和辨识.试验模型受

烧蚀作用的气动影响在试验中也得到了有效测量:滚
转静力矩系数周期性波动幅值随迎角增大而增大;迎
角一致时烧蚀外形的滚转静力矩系数变化幅度比无

烧蚀外形稍大.
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激波加热超声速燃烧室直连式试验台喷管中的
化学非平衡流动

翟小飞１,∗,张扣立２,白菡尘１,李国志２

(１．中国空气动力研究与发展中心 高超声速冲压发动机技术重点实验室,绵阳　６２１０００;

２．中国空气动力研究与发展中心 超高速空气动力研究所,绵阳　６２１０００)

摘　要:为了开展飞行马赫数８和９的超燃冲压发动机直连式试验研究,将中国空气动力研究与发展中心的FDＧ１４
激波风洞改造成了激波加热超声速燃烧室直连式试验台.设计了两组喷管,喷管出口马赫数为３．５和４．５,分别用

于模拟飞行马赫数８和９的超燃冲压发动机燃烧室入口气流条件.采用Park、Gupta、Dunn/Kang三种纯空气化学

反应动力学模型,对马赫数３．５及马赫数４．５喷管中的化学非平衡流动进行了数值模拟研究,并对三种纯空气化学

反应模型进行了比较分析.研究结果表明:在喷管收缩段,N２ 和 O２ 的离解效应显著,而在喷管扩张段,N 原子和

O原子的复合效应更加显著;马赫数３．５及马赫数４．５喷管出口的 NO 摩尔分数分别为２．３％~２．５７％和４．８％~
６􀆰０％,O原子摩尔分数分别为０．０４％~０．１１％和０．７５％~１．２５％,N 原子摩尔分数几乎为零;在喷管扩张段,流动

为典型的“冻结流”;三种化学反应模型中,采用 Gupta模型时 O２ 和 N２ 的离解程度最大,相应生成的 NO 及 O 原

子含量更高,但是三个反应模型计算获得的各个组分在喷管内部及喷管出口截面的分布规律是一致的.

关键词:激波加热;直连式试验台;喷管;化学非平衡流动;离解
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Chemicalnonequilibriumflowinnozzleofasupersoniccombustor
directＧconnectedtestbedwithshockheating

ZHAIXiaofei１,∗ ,ZHANGKouli２,BAIHanchen１,LIGuozhi２

(１．ScienceandTechnologyonScramjetLaboratoryofChinaAerodynamicsResearchand

DevelopmentCenter,Mianyang　６２１０００,China;

２．HypervelocityAerodynamicsInstituteofChinaAerodynamicsResearchandDevelopmentCenter,Mianyang　６２１０００,China)

　　Abstract:InordertocarryoutdirectＧconnectedtestsofscramjetwithflightMachnumber８
and９,theshocktunnelnamedFDＧ１４ofChinaAerodynamicsResearchandDevelopmentCenter
wasreconstructedtobeasupersoniccombustordirectＧconnectedtestbedwithshockheating．
TwonozzlesweredesignedforthedirectＧconnectedtestbedandtheiroutletMachnumbersare
３􀆰５and４．５,whichcansimulatethecombustorentranceconditionsofscramjetwithflightMach
number８and９,respectively．Usingthreedifferentchemicalreaction modelsofpureair
developedbyPark,GuptaandDunn/Kang,chemicalnonequilibriumflowsinMachnumber３．５
and４．５nozzlesarestudiedbynumericalsimulation．Besides,differencesbetweenthethree
chemicalreaction modelsarecompared and analyzed．Calculationresultsindicatethat,in
contractionsectionofthetwonozzles,dissociationsofN２andO２areobvious,butinexpansion
sectionofthetwonozzles,recombinationsofNandOaremoreremarkable．Ontheoutletplanes
ofMachnumber３．５and４􀆰５nozzles,molefractionsofNOarerespectively２．３％~２．５７％ and
４􀆰８％~６．０％,molefractionsofOarerespectively０．０４％~０．１１％and０．７５％~１．２５％,andmole



fractionsofN arebothnearlyzero．Intheexpansionsectionoftwonozzles,theflowsare
freezing．Amongthreechemicalreaction models,thedissociationdegreesofO２ and N２ are
maximumbyusingGuptachemicalreactionmodel,whichleadstothemaximum molefractions
ofNOandOonnozzleoutlet．However,distributionlawsofeachcomponentaresameinnozzles
andonoutletplanesofnozzlesacquiredfromthreechemicalreactionmodels．
　　Keywords:shockheating;directＧconnectedtestbed;nozzle;chemicalnonequilibriumflow;
dissociation

０　引　言

　　当前,超燃冲压发动机研究和发展的一个重要方

向是研究飞行马赫数７以上的超燃冲压发动机技术.
在这方面,美国、澳大利亚等国已经开展了广泛的数值

计算、风洞试验及飞行试验研究[１Ｇ３].相比之下,国内

前些年致力于马赫数４~７飞行范围的冲压发动机技

术攻关,针对马赫数７以上飞行条件的超燃冲压发动

机技术研究很少,因此急需开展这方面的研究工作.

　　当飞行器飞行马赫数在７以上时,自由来流的总

温很高(达２５００K以上),因此,为了开展马赫数７以

上的超燃冲压发动机地面试验研究,需要能够提供高

焓值条件的试验设备,比如激波风洞.当模拟马赫数

７以上的飞行条件时,激波风洞喷管入口温度很高,
喷管中的纯空气将发生离解反应及复合反应等一系

列化学反应,这些化学反应过程将对喷管出口的气流

温度、压力及组分浓度等参数产生影响.

　　对于高焓激波风洞喷管中的化学非平衡流动,

Kaneko和Schramm 等均进行了研究.Kaneko等[４]

采用５组分(N２、O２、N、O、NO)１７反应纯空气化学

反应模型,对高焓激波风洞启动过程中喷管中的化学

非平衡过程进行了计算.Schramm 等[５]对德国宇航

中心高焓激波风洞喷管中的化学非平衡流动进行了

数值计算.该喷管用来模拟飞行高度２８km、飞行马

赫数７．４的工况.计算时采用了 Gupta的５组分１７
反应纯空气化学反应模型.国内,中科院力学所的周

凯等[６]分别选择 Dunn/Kang的５组分１７反应、１１
组分(N２、O２、N、O、NO、N＋

２ 、O＋
２ 、N＋ 、O＋ 、NO＋ 、

e－ )３１反应热平衡及５组分热非平衡模型,对比研究

了３种不同热化学反应模型对双楔试验模型数值模

拟结果的影响,评估了超高速流动模拟时热化学反应

模型的适用范围.此外,曾明[７]对高焓激波风洞流场

中的非平衡效应进行了数值模拟研究.

　　上述研究工作均是针对自由射流式激波风洞喷

管中的化学非平衡流动展开研究,且大多采用单一的

纯空气化学反应模型.本文将本单位现有的自由射

流式激波风洞改造成了直连式试验台(试验台模拟的

飞行马赫数为８和９),对直连式试验台喷管中的化

学非平衡流动进行了研究,定量获得了喷管内部及出

口各个组分的分布规律,从而为燃烧室中的燃烧过程

研究提供了依据.此外,将对文献中典型的三种纯空

气 化 学 反 应 模 型 Park 模 型[８]、Gupta 模 型[９] 及

Dunn/Kang模型[１０]进行对比研究.

１　激波加热超声速燃烧室直连式试验台

　　为了开展飞行马赫数８和９的超燃冲压发动机

直连式试验研究,对中国空气动力研究与发展中心的

FDＧ１４激波风洞进行了改造,改造后的激波加热超声

速燃烧室直连式试验台如图１所示.试验台由激波

管、喷管、燃烧室、转接段及真空箱等组成.设计了两

组喷管,喷管出口马赫数为３．５和４．５,分别用于模拟

飞行马赫数８和９的超燃冲压发动机燃烧室入口气

流条件.该直连式试验台模拟的飞行条件如表１所

示,其中 Mae 为喷管出口马赫数,Ma∞ 为飞行马赫

数,H 为飞行高度.

图１　激波加热超声速燃烧室直连式试验台

Fig．１　SupersoniccombustordirectＧconnected
testbedwithshockheating

表１　直连式试验台模拟的飞行条件

Table１　Flightconditionssimulatedbythe
directＧconnectedtestbed

Mae Ma∞ H/km
３．５ ８．０ ２８~３５
４．５ ９．０ ３０~３７

　　马赫数３．５和马赫数４．５喷管均为二维型面喷

管.马赫数３．５喷管如图２所示,喷管入口截面和出

口截面均为４５mm×４５mm 的正方形,收缩段长度

为４５ mm,扩张段长度约为２１９ mm,喉部高度为

５．２mm.马赫数４．５喷管的喉部高度为１．５mm,扩
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张段长度为１４９mm,其余结构尺寸与马赫数３．５喷

管相同.

图２　Ma３．５喷管示意图(单位:mm)
Fig．２　SketchmapofMach３．５nozzle(Unit:mm)

　　本试验台为反射型激波风洞,风洞运行模式为过

缝合运行模式,驱动气体为氢气和氮气的混合气.采

用氮气代替空气作为实验气体,对飞行马赫数８(对
应Ma３．５喷管)和９(对应 Ma４．５喷管)两个状态进

行了调试,图３为试验获得的p５(即激波管５区的压

力,也就是喷管入口总压)压力曲线.由图可以看出,
飞行马赫数８和９两个状态的有效试验时间分别为

８ms和５ms,平均总压分别为５．９MPa和９．５MPa.
两个状态的总温通过试验测得的激波马赫数计算求

得,分别为２５２０K和３３８０K.试验状态均达到了设

计状态.

图３　飞行马赫数８和９两个试验状态获得的p５ 压力曲线

Fig．３　Pressurecurvesofp５obtainedfromflight
Machnumber８and９tests

２　数值模拟方案

　　由于直连式试验台模拟的飞行马赫数为８和９,
此时喷管入口总温很高(２５００K 以上),喷管中的纯

空气(在超声速燃烧室燃料喷射及燃烧性能试验中,
激波风洞的试验气体为纯空气)会发生离解等一系列

化学反应,这些化学反应会导致喷管出口的气流组分

发生变化,进而对燃烧室中的燃烧过程及燃烧性能产

生影响.因此,有必要对喷管中的化学非平衡流动进

行研究,并定量获得喷管出口气流各组分的含量.

　　本文分别采用Park、Gupta、Dunn/Kang三种纯

空气化学反应动力学模型,对 Ma３．５和 Ma４．５两个

喷管中的化学非平衡流动进行数值模拟研究.计算

时采用的喷管入口条件见表２,其中T０ 和p０ 分别表

示总温和总压,YN２、YO２、YO、YNO分别表示 N２、O２、

O、NO 的质量分数,各个组分的入口质量分数由

CHEMKIN软件计算求得,两个喷管入口的 N 原子

质量分数均为０.

表２　Ma３．５及 Ma４．５喷管入口计算条件

Table２　CalculationconditionsatMachnumber３．５
andMachnumber４．５nozzleinlets

T０/K p０/MPa YN２ YO２ YO YNO

Ma３．５ ２６００ ６．５ ７７．８％ １９．７％ ０．１％ ２．４％
Ma４．５ ３３００ ５．０ ７６．１％ １７．９％ １．０％ ５．０％

　　计算采用FLUENT计算流体力学软件,湍流模

型采用标准kＧε模型.由于激波风洞的有效试验时间

为毫秒量级,在此时间内喷管壁面的温升很小,因此,
计算时将喷管的固壁设置为等温壁(温度３００K).由

于Ma３．５和Ma４．５喷管均为二维喷管,且上下结构

对称,因此,只需对喷管上半部分进行二维数值模拟

即可.两个喷管的计算网格均采用结构网格,喷管近

壁面第一层网格厚度均为０．０１mm.为了更准确地

模拟流动,在喷管近壁面区域和喉部区域均进行了网

格加密.Ma３．５喷管和Ma４．５喷管沿流向和法向的

网格数目分别为３２０×１１０及２６０×１１０.Ma３．５喷

管的网格如图４所示,Ma４．５喷管的网格划分方法与

Ma３．５喷管类似.

图４　Ma３．５喷管的计算网格

Fig．４　CalculationgridofMach３．５nozzle

３　计算结果及分析

　　计算获得的Ma３．５喷管和Ma４．５喷管内的马赫

数、静温及各个组分摩尔分数分布如图５~图１１所

示,图中x＝０的位置表示喷管喉部截面,y＝０的位

置表示喷管中心对称面.需要说明的是,采用三种纯

空气化学反应动力学模型计算获得的马赫数及静温

分布基本一致,因此,在图５、图６中,只给出了采用

Park反应模型求得的计算结果.

　　由图５可以看出,Ma３．５喷管和 Ma４．５喷管内

部流场均没有杂波,喷管出口流场均匀性较好,两个

喷管的出口壁面速度边界层厚度分别为６．３mm 和

７􀆰７mm,边界层厚度均在可接受的范围内.

　　温度是影响化学反应的一个重要因素.由图６
可知,在两个喷管的喉部区域,静温下降非常快,这就

导致在喷管喉部附近,各个组分的摩尔分数变化非常
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(a)Ma３．５喷管

(b)Ma４．５喷管

图５　喷管的马赫数分布

Fig．５　Machnumberdistributionofnozzle

(a)Ma３．５喷管

(b)Ma４．５喷管

图６　静温沿喷管轴线分布

Fig．６　Distributionofstatictemperaturealongnozzleaxis

剧烈,图７~图１１均清楚地表明了这一点.

　　在两个喷管的收缩段,气流速度很低,静温很高,
这就导致 N２ 和 O２ 的离解效应显著,进而导致 N２ 和

O２ 的摩尔分数在喷管收缩段相对较低(图７、图８所

示);而在喷管扩张段,气流速度较高,静温较低,此时

N原子和 O原子的复合效应显著,这就导致在喷管

扩张段 N２ 和 O２ 的摩尔分数相比收缩段升高.

　　由图７~图１１可以看出,在两个喷管的扩张段,
气流流速很高,此时流动特征时间小于化学反应时

(a)Ma３．５喷管

(b)Ma４．５喷管

图７　N２ 摩尔分数沿喷管轴线分布

Fig．７　DistributionofN２ molefractionalongnozzleaxis

(a)Ma３．５喷管

(b)Ma４．５喷管

图８　O２ 摩尔分数沿喷管轴线分布

Fig．８　DistributionofO２ molefractionalongnozzleaxis

间,这就使得在喷管扩张段,N２、O２、N、O、NO 等各

个组分的摩尔含量基本不再发生变化,即在喷管扩张

段,流动为典型的“冻结流”.
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　　与不发生化学反应的情形相比,当喷管中发生化

学反应时,会产生 NO、O原子、N 原子等组分.这些

组分会对燃烧室中的燃料/空气燃烧过程产生影响,
例如 O原子的存在会对燃烧起促进作用,而 NO 由

于化学性质稳定,对燃烧有抑制作用.因而,获得喷

管出口各个组分的含量对进一步研究燃烧室中的燃

烧过程有重要意义.计算结果表明:由于 Ma４．５喷

管对应飞行马赫数９的状态,此时,喷管入口总温更

高,这就导致 N２ 和 O２ 的离解程度更大,进而产生的

O原子及 NO含量就比Ma３．５喷管的高.Ma３．５喷

管和 Ma４．５喷管出口的 O 原子摩尔分数分别为

０􀆰０４％~０．１１％和０．７５％~１．２５％(图１０所示),NO
在两个喷管出口的摩尔分数分别为２．３％~２．５７％和

４􀆰８％~６．０％(图１７和图１８所示),与此同时,N 原

子在两个喷管出口的含量几乎为零(图９所示).

(a)Ma３．５喷管

(b)Ma４．５喷管

图９　N原子摩尔分数沿喷管轴线分布

Fig．９　DistributionofNmolefractionalongnozzleaxis

　　对比Park、Gupta、Dunn/Kang三种纯空气化学

反应动力学模型可以看出,当采用 Gupta反应模型

时,N２ 和 O２ 的离解程度最大(图７、图８所示),因而

产生的 O原子及 NO含量相比其他两个反应模型而

言更高(图１０、图１１所示).在 Ma３．５喷管出口,采
用 Gupta模型计算获得的 O原子含量比其他两个反

应模型高３７．５％或１７５％,NO 含量比其他两个反应

模型高８．７％;在Ma４．５喷管出口,采用 Gupta模型计

算获得的 O原子含量比其他两个反应模型高１９％或

７８．６％,NO含量比其他两个反应模型高７％或１９．８％.
但是总的来说,三个反应模型计算获得的各个组分在

喷管内部及喷管出口截面的分布规律是一致的.

(a)Ma３．５喷管

(b)Ma４．５喷管

图１０　O原子摩尔分数沿喷管轴线分布

Fig．１０　DistributionofOmolefractionalongnozzleaxis

(a)Ma３．５喷管

(b)Ma４．５喷管

图１１　NO摩尔分数沿喷管轴线分布

Fig．１１　DistributionofNOmolefractionalongnozzleaxis
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　　图１２为喷管出口截面的 NO 摩尔分数分布,y
＝０表示喷管出口中心位置,y＝２２．５mm 表示喷管

出口壁面.由图可以看出,无论对于 Ma３．５喷管还

是Ma４．５喷管,NO 在喷管出口核心流内的含量与

边界层内的含量相差不大.对于 Ma３．５喷管来说,

NO在喷管出口边界层内的含量比在核心流内的含

量略高,而对Ma４．５喷管而言,NO 在喷管出口边界

层内的含量比在核心流内的含量略低.

(a)Ma３．５喷管

(b)Ma４．５喷管

图１２　喷管出口截面NO摩尔分数分布

Fig．１２　DistributionofNOmolefractionatnozzleoutlet

４　结　论

　　为了开展飞行马赫数８和９的超燃冲压发动机直

连式试验研究,将本单位现有的FDＧ１４激波风洞改造

成了激波加热超声速燃烧室直连式试验台.调试试验

结果表明:飞行马赫数８和９两个状态的有效试验时

间分别为８ms和５ms,平均总压分别为５􀆰９MPa和

９􀆰５MPa,总温分别为２５２０K和３３８０K,试验状态均

达到了设计状态.

　　采用Park、Gupta、Dunn/Kang三种纯空气化学

反应动力学模型,对两个直连式试验台喷管中(喷管

出口马赫数分别为３．５和４．５)的化学非平衡流动进

行了研究.计算结果表明:在喷管喉部附近,由于静

温下降很快,导致在该区域各个组分的摩尔分数变化

非常剧烈.在喷管收缩段,N２ 和 O２ 的离解效应显

著,而在喷管扩张段,N原子和 O原子的复合效应更

加显著.在喷管扩张段,各个组分的摩尔分数基本不

变,流动呈现典型的“冻结流”特征.马赫数３．５喷管

和马赫数４．５喷管出口NO摩尔分数分别为２􀆰３％~
２􀆰５７％和 ４􀆰８％ ~６􀆰０％,O 原子摩尔分数分别为

０􀆰０４％ ~０􀆰１１％ 和 ０􀆰７５％ ~１􀆰２５％.对 于 Park、

Gupta、Dunn/Kang三种纯空气化学反应动力学模型

而言,采用 Gupta反应模型时,N２ 和 O２ 的离解程度

最大,相应地产生的 NO及 O原子含量更高,但是三

个反应模型计算获得的各个组分在喷管内部及喷管

出口截面的分布规律是一致的.

　　下一步,将对飞行马赫数１０及以上的试验状态

进行调试,并对相应喷管中的化学非平衡流动进行计

算分析.此外,由于激波加热超声速燃烧室直连式试

验台喷管入口总温很高,可以进一步考虑喷管内部的

热非平衡效应,进而对喷管内部的非平衡流动开展进

一步研究.
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双山情况下水平风的加速效应

沈国辉１,∗,姚剑锋１,王　昌２,金仁云２,楼文娟１

(１．浙江大学 建筑工程学院,杭州　３１００５８;２．国网浙江省电力有限公司,杭州　３１０００７)

摘　要:为获得双山情况水平风的加速效应,采用计算流体动力学(CFD)方法对左右排列、前后排列和斜列情况双

山水平风的加速比和分布特征进行了研究,通过典型工况风洞试验验证了 CFD模拟的准确性.研究表明:山体上

水平风加速比的分布特征为山前、山顶和山后分别是减速区、最大加速位置和尾流区;左右排列双山的加速比随着

山体间距的减少而增加,双山间距为０m 时加速比最大,单山情况加速比最小,单山相当于双山间距无穷远情况;

前后紧密排列双山情况下,前山对后山有遮挡效应,后山使得前山的水平风速略微降低,水平风速加速比呈现单山

＞前山＞后山的规律,但三者差别较小;斜列情况下风向角对山顶水平风加速比的影响较小;山体的 CFD计算结

果与澳大利亚/新西兰规范比较接近,中国规范关于山体加速比的规定比较保守.

关键词:CFD;水平风速;加速比;山地地貌;双山
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SpeedＧupeffectofhorizontalwindvelocitiesontwoadjacenthills

SHENGuohui１,∗ ,YAOJianfeng１,WANGChang２,JINRenyun２,LOU Wenjuan１

(１．CollegeofCivilEngineeringandArchitecture,ZhejiangUniversity,Hangzhou　３１００５８,China;

２．StateGridZhejiangElectricPowerCompanyLimited,Hangzhou　３１０００７,China)

　　Abstract:InordertostudythehorizontalwindspeedＧupeffectontwoadjacenthills,
computationalfluiddynamics(CFD)simulationwasemployedandsystematicanalysiswasmade．
ThespeedＧupratiosofthetwohillsinparallel,tandem,andstaggeredarrangement were
obtainedandtheirdistributioncharacteristicswereinvestigated．ThespeedＧupratiosoftypical
casesobtainedfromtheCFDsimulationswerecompared withthoseobtainedfromthewind
tunneltestsin orderto validatethepresent CFD simulation．Resultsshow that,typical
characteristicsofhorizontalwindspeedＧupratioonahillarethatthefrontpart,hillcrestand
rearpartarethedecelerationzone,the maximum accelerationpositionandthe wakezone,
respectively．ThespeedＧupratiosofthetwoadjacenthillsintandemarrangementincreasewith
thedecreaseofthehilldistanceandreachtheirmaximumvalueswhenthehilldistanceiszero．
ThespeedＧupratiosoftheisolatedhillarelessthanthoseofthetwoadjacenthillswitharbitrary
hilldistance,indicatingthattheisolatedhillcaseisequivalenttothetwohillswithinfinitehill
distance．Fortwoadjacenthillsingaplessstaggeredarrangement,thefronthillhasshielding
effectontherearhilltosomeextend,andtheexistenceoftherearhillslightlyreducesthewind
velocityofthefronthill．Therefore,thespeedＧupratiosofthefronthillarebiggerthanthoseon
therearhillandsmallerthanthoseontheisolatedhill;however,thediscrepancybetweenthem
isinsignificant．ThespeedＧupratiosofthehillsobtainedbytheCFDsimulationareclosetothose
obtainedfrom Australianand New Zealand Code,andtheregulationinthe Chinese Code
regardingthehorizontalspeedＧupratioisrelativelyconservative．
　　Keywords:CFD;horizontalwindvelocity;speedＧupratio;hillyterrain;twoadjacenthills



０　引　言

　　山区地形比平地更为复杂,特别是双山风场,风
经过山地时会引起风场的较大变化.现有关于山地

风场的规范中,均采用在平地风场基础上考虑修正因

子来表达山地风场.但目前关于山地风场的规范公

式只针对二维或三维的单个山体,对于双山风场没有

规定.

　　现场实测[１Ｇ３]、数值模拟计算[４Ｇ６]和风洞试验[７Ｇ１３]

是研究山地风场常用的研究方法.现场实测能获得

风流经山体时的实际情况,数据可用做其他研究方法

的基准,但代价十分昂贵,更常规的是采用CFD模拟

和风洞 试 验 进 行 山 地 风 场 的 研 究.DeBray[５]和

Jackson等[６]提出了上下游的风速模型和平面对称

山体的风速剖面模型;Kim 等[７]和Breuer等[８]给出

了二维山体的风场分布;肖仪清等[９]利用 CFD对复

杂地形进行模拟计算,并与实测结果进行对比;李
朝[１０]、孙毅等[１１]、沈国辉等[１２]和姚旦等[１３]利用风洞

试验方法研究了不同形状山体的风场,给出了水平风

速的加速比.以上研究成果主要体现了单山的风场

特征,而双山的风场特征有待进一步研究;各国规范

没有给出双山风场的规定.

　　基于以上背景,本文采取 CFD数值模拟方法研

究双山地形的风场特性,分析双山左右排列、前后排

列和斜列三种情况下水平风的加速效应,给出加速比

等值线图以探讨双山的风场特征,对比了 CFD模拟

和风洞试验结果,最后将研究结果与各国规范规定进

行对比,研究成果供相关工程设计人员参考.

１　各国规范关于山体风场的规定

　　(１)中国规范 GB５０００９Ｇ２０１２[１４]采用风压高度

变化系数的地形修正系数来考虑山地地形的影响,其
中山顶处修正系数ηB 的表达式为:

　　ηB ＝ １＋κ􀅰tanα􀅰(１－
z

２．５H
)é

ë
êê

ù

û
úú

２

(１)

式中:tanα 为迎风面坡度(山峰或山坡);当坡度大于

０􀆰３时,tanα取０．３;κ 对于山峰和山坡分别为２．２和

１􀆰４;H 为山顶或山坡的高度;z为离山体表面的高度.

　　(２)美国规范 ASCE７Ｇ１０[１５]采用基于风压的修

正因素Kzt来考虑山地风场:

　　Kzt＝(１＋K１K２K３)２ (２)
式中:K１ 为增速因子,K２ 为水平距离换算因子,K３

为垂直距离的换算因子.

　　(３)欧洲规范 EN２００４Ｇ１Ｇ４[１６]采用基于风速的

修正因素来考虑山地风场:

　　C０＝１＋ksϕ (３)
式中:k为常数;s为地形系数;ϕ为迎风面的坡度.

　　(４)澳大利亚/新西兰规范AS/NZS１１７０．２:２０１１[１７]

采用基于风速的修正因素 Mh 来考虑山地风场.当

０．０５≤H/２L＜０．４５时:

　　Mh ＝１＋
H

３．５(z＋L１)
(１－

x
L２

) (４)

式中:L１＝max(０．３６L,０．４H);L 为山顶至迎风坡上

高度为山顶１/２处的水平距离;对山坡而言,L２ 在迎

风面取４L１,在背风面取１０L１,对山脊而言,L２ 在迎

风面和背风面都取４L１.

　　(５)日本规范 AIJ２００４[１８]采用修正系数Eg 来

考虑山地风场:

　　Eg ＝(C１－１)[C２(
Z
Hs

－C３)＋１]􀅰

exp[－C２(
Z
Hs

－C３)]＋１ (５)

式中:Hs 为山坡高度,计算参数C１、C２、C３ 采用相关

图表给出.

２　双山工况的CFD数值模拟计算

　　双山工况山体采用常见的余弦形三维山体,底部

直径 D 为３００ m,高度 H 为１００ m,平均坡度为

３３􀆰６９°.余弦形三维山体的轮廓方程满足:

　　z(x,y)＝Hcos２ π(x２＋y２)１
２

D
é

ë
êê

ù

û
úú (６)

式中:z为高度方向,x、y 为水平方向.

　　采用FLUENT软件计算双山情况的平均风速,
网格划分如图１所示,计算域划分为:长度方向上双

山中心与入流面距离为３D,双山中心与出流面距离

为４．５D;高度方向为８H;宽度方向随双山位置的改

变而改变.流场内采用结构化六面体单元网格进行

划分,所有工况下山体的阻塞率均小于３％.

图１　双山的网格划分

Fig．１　Gridmeshingoftwoadjacenthills

　　湍流采用 RealizablekＧε模型,依据荷载规范[１４]

定义来流风剖面及湍流度,地貌类型为B类,地貌粗
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糙度指数α为０．１５,基本风速为３０m/s.风剖面、湍
流度、湍 流 动 能k 和 湍 流 耗 散 率ε 均 通 过 UDF
(UserＧdefinedfunction)输入,各物理量表达如下:

　　u＝u１０(z/１０)０．１５ (７)
　　Iu ＝０．１４(z/１０)－０．１５ (８)
　　k＝３(uIu)２/２ (９)

　　ε＝C３/４
μ k３/２/l (１０)

式中:Cμ＝０．０９;l为湍流积分尺度.入流面和出流

面分别设定速度入口和压力出口,流场侧面、顶面设

定为对称面,山体表面和流场底面设为壁面,计算时

近壁面的流动采用非平衡壁面函数进行模拟,数值离

散格式采用二阶格式.山体表面的粗糙高度设为

１m,地面的粗糙高度设为０m.

　　为定量表征双山地形风速对于平地地形的加速

效应,定义水平风的加速比s为:

　　s(z)＝u(z)/u０(z) (１１)
式中:u(z)为离山表面z 高度的风速,u０(z)为无干

扰来流情况离平地z高度处的风速.

　　针对双山左右排列且间距为０的情况进行网格

独立性验证,分别计算了:①宽１０m、高８m,②宽８
m、高５m,③宽６m、高４m 的网格结果,网格数分别

为１０１万、１１３万和１３０万,计算结果的收敛性均较

好,其中山顶和内侧半山高的加速比如图２所示,可
见宽８m、高５m网格划分的计算结果已非常接近宽

(a)山顶

(b)内侧半山高

图２　网格独立性验证

Fig．２　Gridindependenceverification

６m、高４m 网格划分的结果.考虑到大规模计算的

需要,本文后续采用宽８m、高５m 的网格划分.

　　为验证 CFD模拟的准确性,针对典型工况进行

风洞试验,几何缩尺比为１∶５００,山体形状为余弦

形,左右排列山体间距分别为d＝０m 和１００m.试

验在B类地貌下进行,如图３所示,采用五孔风速探

针进行风速测试.CFD模拟与风洞试验在两山间距

d＝０m、１００m 时山顶位置的加速比如图４所示,可
知:１)CFD 和风洞试验结果总体上比较接近;２)

CFD结果比较光滑,风洞试验结果较离散;３)当z＞
６０m 时风洞试验结果略大,当z＜５０m 时CFD结果

略大;４)两者差异主要由湍流模型、表面粗糙度处

理、数值计算误差和风洞试验误差等原因引起.

图３　左右排列双山的风洞试验

Fig．３　Testingoftwoadjacenthillsinparallelarrangement

图４　山顶位置的加速比对比

Fig．４　Comparisonofaccelerationratiosonhilltop

３　左右排列双山的水平风加速比

　　左右排列双山的网格划分如图５所示,其中双山

间距d 分别取０m、５０m、１００m、２００m 和３００m.

　　山体间距d 为０~３００m 时山顶、内侧半山高和

双山中心的加速比如图６所示,由图可知:１)山顶加

速比最大,双山中心加速比最小,各加速比均随着高

度的增加而减小;２)山顶加速比与山体间距的关系

很小,且与单山结果非常接近;３)内侧半山高位置的
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图５　左右排列双山的网格划分

Fig．５　Gridmeshingoftwohillsinparallelarrangement

加速比随着山体间距增大略有减小趋势,但均大于单

山结果;４)双山中心的加速比随着山体间距增大呈

减小趋势,单山的山体侧风面的山脚处的加速比最

小,单山相当于双山间距无穷远情况.

　　图７给出了双山d＝０m 时距离山体(平地)表
面z＝１０m、３０m 和１００m 的加速比等值线,由图可

知:１)山前存在减速区,加速区出现在山顶及横风方

向的山坡,最大加速比出现在山顶,山后为尾流区;２)

z＝１０m 高度的加速比较大,而z＝１００m 高度的加

速比较小,且开始趋向均匀,可以预见,离表面高度更

大时加速比会趋向于１;３)不同高度情况下双山中心

的加速比不大,不如山顶显著.

　　 图８给 出 了z＝１０m高 度d＝１００m和２００m

时加速比等值线,d＝０m 时加速比见图７(a),由图

可知:１)山顶和山体上的加速比非常接近,山体间距

的影响较小;２)双山尾流区在d＝０m 时连在一起,
随着山间距的增大尾流区慢慢分离,成为两个独立的

尾流区;３)双山中心在d＝０m 时加速比在１．１~１．２
之间,随着山间距的增大,减小至１.

４　前后排列双山的水平风加速比

　　前后紧密排列双山工况的网格划分如图９所示,
前后双山距离d＝０m.

　　前后紧密排列双山工况加速比如图１０所示,可
知:１)山顶的加速比较大,加速比随着高度的增加而

减小;２)山顶处,前山、后山和单山的加速比非常接

近,后山山顶的加速比略小,主要是受前山的遮挡;３)
半山高处,存在单山＞前山＞后山的规律,主要是前

山对后山有一定的遮挡效应,而后山的存在使得前山

流速略有降低,单山情况的加速比最大.

　　图１１给出了前后紧密排列双山z＝１０m、３０m
和１００m 的加速比,可知:１)总体上后山处于前山的

尾流区,后山的加速比小于前山,加速比呈单山＞前

山＞后山的规律;２)z＝１０m 高度的加速比变化较

大,z＝１００m 高度的加速比变化较小,且开始趋向均

匀,可以预见,离表面高度更大时加速比均会趋向１.

图６　左右排列双山的加速比

Fig．６　SpeedＧupratiosoftwohillsinparallelarrangement

图７　不同高度的加速比等值线

Fig．７　ContourofspeedＧupratiosondifferentheights
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图８　不同山间距的加速比等值线图

Fig．８　ContourofspeedＧupratiosondifferenthilldistances

图９　前后排列双山的网格划分

Fig．９　Gridmeshingoftwohills
intandemarrangement

(a)山顶 (b)侧风半山高

图１０　前后排列双山的加速比

Fig．１０　SpeedＧupratiosoftwohillsintandemarrangement

图１１　不同高度的加速比等值线图

Fig．１１　ContourofspeedＧupratiosondifferentheights

５　斜列情况双山的水平风加速比

　　由于斜列工况较多,限于篇幅,本文只给出干扰

效应最显著的紧密排列工况,即d＝０m.同时风向

角β取狭道风效应最显著的几个角度,即０°、５°、１０°、

１５°和２０°.斜列情况下双山的网格划分和风向角定义

如图１２所示,风向角取０°~２０°,两山间距d 取０m.

　　斜列情况下前山山顶、后山山顶和双山中心的加

速比如图１３所示,可知:１)斜列情况下前山和后山山

顶的加速比差别不大,均与单山山顶结果非常接近;

２)双山中心的加速比随着风向角的增大而减小,说明

风向角增大后双山中间的流速降低.

　　图１４给出了双山在风向角β＝１０°和２０°时z＝
１０m高度加速比的等值线,β＝０°情况见图７(a),由
图可知:１)总体上不同角度风情况下山体上的加速比

分布比较相似,即山前是减速区,山顶是加速区,山后
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是尾流区;２)山顶和山体上的加速比比较接近,山间

距的影响较小;３)双山尾流区在β＝０°时连在一起,
随着风向角的增大,双山的尾流区慢慢分离,成为两

个独立的尾流区.

６　双山情况加速比与规范比较

　　对于山地风场,各国规范只对于孤立单山进行了

详细的相关规定,没有对双山风场进行说明.而山区

建筑物或者构筑物高度一般不会太高,取z 为２０m
~１５０m 时的加速比进行比较.

　　图１５给出了单山和左右排列双山典型位置加速

图１２　斜列情况下双山的网格划分

Fig．１２　Gridmeshingoftwohillsinstaggeredarrangement

图１３　斜列情况双山的加速比

Fig．１３　SpeedＧupratiooftwohillsinstaggeredarrangement

(a)β＝１０° (b)β＝２０°
图１４　斜列情况加速比的等值线

Fig．１４　ContourofspeedＧupratiosinstaggeredarrangement

(a)山顶 (b)迎风半山高

图１５　典型位置加速比与规范数据的比较

Fig．１５　ComparisonofspeedＧupratiosoftypicalpositionswiththosecalculatedbyCodes
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比及与规范的比较,由图可知:１)本文单山和双山在

两个典型位置处加速比几乎一样;２)山顶加速比最大

的是中国规范,其次为欧洲规范,美国规范最小,当z
＞６０m 时本文CFD结果与澳大利亚、日本规范比较

接近,当z＜６０m 时本文 CFD 结果与澳大利亚、欧
洲规范比较接近;３)在迎风半山高处,加速比最大为

中国规范,欧洲规范次之,日本规范最小,在z＞８０m
时与澳大利亚规范非常接近,在５０m 以下本文CFD
结果的加速比小于１,而规范的值都大于等于１;４)总
体而言本文 CFD结果与澳大利亚规范比较接近,中
国规范比较保守.

７　结　论

　　本文对双山地形风场进行研究,有以下结论:

　　１)左右排列双山情况下,双山加速比的分布与

单山基本相同;随着山体间距的减少,双山的加速比

呈稍微增加的趋势,双山间距为０m 时加速比最大,
单山加速比最小,单山相当于双山间距无穷远的情

况;典型工况下本文 CFD结果与风洞试验结果比较

接近,验证了本文CFD方法的可靠性.

　　２)前后紧密排列双山情况下,前山对后山有一

定的遮挡效应,而后山的存在使得前山的流速略有降

低,单山情况的加速比最大;加速比总体上呈单山＞
前山＞后山的趋势,但差别较小.

　　３)斜列情况下,角度风对前山和后山山顶的加速

比影响很小;双山中心位置的加速比随着风向角的增

大而减小,说明风向角增大后双山中间的流速降低了;
双山尾流区在风向角０°时连在一起,随着风向角的增

大,双山的尾流区慢慢分离成为两个独立的尾流区.

　　４)各国规范中,中国和欧洲规范的数据较大;与
本文 CFD结果最接近的为澳大利亚规范,中国规范

对山地风场的规定相对比较保守;规范只给出了单山

迎风剖面上的风速加速比,本文给出了各种工况下双

山的风速加速比.
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“中国流动稳定性和转捩研究４０年”专栏简介

　　流动稳定性与转捩在科学上是个“世纪难题”,在工程上是空天技术发展不可回避的关键技术问

题.在我国,天津大学周恒院士最早开启了此领域的研究工作.经过４０多年的发展,我国流动稳定

性与转捩研究队伍从小到大,研究力量从弱到强,研究成果也已在国际上占有重要的一席之地.

　　为了回顾、总结过去４０年的历程和成就,交流最新研究进展,展望未来发展趋势,２０１９年１０月

２６日至２７日在北京举办了“中国流动稳定性与转捩研究４０年:成就、机遇和挑战”研讨会,会议由中

国空气动力学会主办、天津大学承办.力学界的１４０余位同仁齐聚北京,开展学术研讨,并以此祝贺

天津大学周恒院士９０华诞.会上,周恒院士回顾了一生五个阶段的科研经历,以自己的科研之路来

说明力学科技工作者如何才能做出有创新性的工作.我刊有幸邀约到周恒院士将此次发言整理成文

发表,以期能对力学青年更好地从事科研工作有所裨益.

　　同时,依托此次研讨会议成果,我刊组织了“中国流动稳定性和转捩研究４０年”专栏,精心组织遴

选了１１篇学术论文,系统介绍了我国在流动稳定性与转捩领域的最新研究成果,以飨读者.

　　在组稿过程中,得到了天津大学吴雪松教授、曹伟教授、中国空气动力研究与发展中心袁先旭研

究员、陈曦助理研究员等人的大力支持与帮助,在此一并表示感谢!

«空气动力学学报»编辑部

２０２０年０４月

　　专栏组稿专家简介:
　　吴雪松,１９８５年毕业于复旦大学,同年入天津大学,在周恒教授指导下开始从

事流动稳定性研究.１９８８年入帝国理工学院数学系,于１９９２年获得博士学位.自

１９９３年起,历任帝国理工学院数学系讲师、副教授、教授,天津大学长江特聘教授.

先后作为顾问或访问科学家/教授,在 NASAGlenn、NASALangley、NASA Ames
研究中心以及斯坦福大学、普林斯顿大学和法国巴黎高等工程学校进行合作研究.

研究领域为流动稳定性和层流Ｇ湍流转捩、气动声学和燃烧学理论.美国航空航天

学会通讯会士(AssociateFellowofAIAA),“南开大学天津大学刘徽应用数学中心”

学术委员会委员,任 PhilosophicalTransactionoftheRoyalSocietyofLondon、

InternationalJournalof Applied Mechanics、Journalof Applied Mathematics

andMechanics、«气体物理»等编委.

　　陈曦(１９８９Ｇ),男,四川仁寿人,博士.２００８年—２０１２年就读于北京大学工学院

航空航天工程系,２０１２年—２０１８年师从李存标教授攻读北京大学流体力学博士学

位,后任职于中国空气动力研究与发展中心,主要从事高超声速边界层转捩研究,近

期研究方向:斜波转捩,大迎角圆锥、升力体等复杂外形边界层转捩.共发表学术论

文１０余篇,其中作为第一作者在JournalofFluidMechanics上发表论文两篇.

EＧmail:chenxicoe＠pku．edu．cn
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文章编号:０２５８Ｇ１８２５(２０２０)０２Ｇ０２８２Ｇ０４

我的科研经历

周　恒∗

(天津大学 机械学院 高速空气动力学研究室,天津　３０００７２)

　 收稿日期:２０１９Ｇ１２Ｇ２５;　修订日期:２０２０Ｇ０３Ｇ２１
作者简介:周恒∗(１９２９Ｇ),男,福建浦城人,中国科学院院士,主要研究方向:流动稳定性非线性理论,可压缩流的转捩问题,高超声速剪切流

中新的稀薄气体效应问题．EＧmail:hzhou１＠tju．edu．cn
引用格式:周恒．我的科研经历[J]．空气动力学学报,２０２０,３８(２):２８２Ｇ２８５．doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０１９．０１４９　

ZHOU H．Myexperienceofscientificresearch[J]．ActaAerodynamicaSinica,２０２０,３８(２):２８２Ｇ２８５．

　　在如何发展力学上,２０世纪８０年代在我国曾经

有过一次争论.一种观点认为力学是基础科学,因此

就应该按基础科学的路子去发展.也就是说,要强调

科学上的创新而不宜强调面向应用.另一种观点则

认为力学应该按技术科学的路子发展,即面向技术发

展的需求而发展相关的力学.

　　一百多年前,恩格斯曾经说过,“社会上一旦有技

术上的需要,则这种需要会比十所大学更能把科学推

向前进”.看来恩格斯的观点是接近于后一种看法

的.而２０世纪以来力学学科的发展似能证实恩格斯

的论断是对的.

　　但力学的具体发展,是通过一个个人的工作而实

现的.为了说明就个人来说,如何做才能做出有创新

性的工作,我愿以自己的经历加以说明.我的科研之

路大体上可以分为五个阶段.

第一阶段

　　在科学创新上,首要的问题是选择什么问题去研

究.在我年轻的时候,中国的科学技术水平很低,想
要找研究题目,只能从文献中去找,或者在年长学者

指导下做,因此,基本上是跟着先进国家的路子走.
我的第一次科研做的是与控制论有关的问题.钱学

森先生１９５５年回国后,在１９５６年上半年开了一个系

列讲座,讲授他刚出版不久的“工程控制论”.当年夏

天,我就在他讲过的与后来被称为最优控制有关的问

题上研究了一个小问题.由于当时我国总体上做研

究的单位和人还非常少(大多数高校老师还都不做科

研),我的这个小成果还得到了钱先生的赞赏,而且他

还答应我每周有三天的时间到自动化所(当时由钱伟

长先生负责,和力学所共用一个办公楼,即现在的力

学所的主楼),在他的指导下进修和做科研.可惜不

久就开始了反右运动,几乎所有的业务都停顿了,我
的进修也就自然中断了.反右后又接着大跃进,学校

中也批判资产阶级名利思想,后又加上三年困难时

期,也就谈不上做科研了.

　　１９６１年后,困难时期逐步过去,我又尝试着做科

研.但这时已不可能再找钱先生指导了,只好自己摸

索,从文献上找一些问题做.虽然也写了几篇文章,
甚至也得到过年长学者的肯定,但现在看来,实在谈

不上有什么价值.其中靠后的时候,我已开始做流动

稳定性的问题.但由于不了解实际,并没有把流动稳

定性问题和工程技术中所需要的转捩预测联系起来,
而只是想把一般力学中的运动稳定性的方法移植到

流体力学中来,结果是虽然写了论文,实际上目的不

对.这一段的研究,还受到另一个因素的影响.１９５２
年高校院系大调整后,仿照前苏联,在综合性大学设

立了数学力学系.这给人一种印象,力学家应该也是

数学家.所以在这一段时间内,我写的论文也带有一

定的数学味.从历史角度看,直到２０世纪初,的确有

不少著名的科学家兼为力学家和数学家.但随着力

学所面对的问题越来越复杂,常常牵涉到其他的问

题,解决起来就不仅是数学的问题了.

第二阶段

　　１９６６年文革开始,学校所有教学科研全部停摆.

　　进入７０年代,我有机会被邀请去参与原六机部

所属的一个航海仪表厂对“气体动压轴承二自由度陀

螺仪”的研制,因为他们在研制过程中遇到了一个难



题,需要力学工作者帮助.他们遇到的难题是,陀螺

仪的转子一启动,轴承就会卡死.在理论力学教科书

中有刚体绕定点转动的问题,典型的例子就是陀螺

仪.但那里所讲的显然与我们遇到的问题无关.当

时(后来知道)美国已有以这类陀螺仪为核心的导航

仪,但一点详细资料都没有,也不知道他们是否遇到

过同类问题.所以我们只能参考能找到的一些零星

资料,自己想办法解决问题.经过两年的努力,解决

了他们的问题.客观地讲,在力学的原理上,并没有

什么新东西,但在综合运用不同力学分支的知识来解

决实际问题上也还是有一点创新.最近遇到我国研

制惯性导航仪器的主要单位之一的负责人,他说他们

在研制过程中,仍然会参考我在当时解决问题后和上

海交通大学的刘延柱教授合写的一本小书.可见当

时的研究是有一些价值的.

　　当时还有一件事对我触动很大.实际的陀螺仪

不是像理论力学书中那样的一个简单的转子,它要有

具体的设计.它的主要部件包括转子、驱动马达、轴
承,每一件都要精心设计,以使得转子的动量矩尽可

能大.当时那个研制组实际的核心是一个中年的“老
工人”(实际年龄刚过四十).他的干劲十足而又充分

尊重像我这样的知识分子.他试了多种结构形式,最
终选择了一种和书本、文献上不同的结构.改革开放

后,我国从美国购买了１０架波音７０７飞机,其导航仪

就是用的二自由度气体动压轴承陀螺仪.后来,我国

的一个导航仪表厂解剖了一个它的陀螺仪,发现其结

构和上述“老工人”设计的非常相似.这说明,技术创

新不可迷信书本,要亲自实践才能取得真知.

第三阶段

　　改革开放后,在相当长的一段时间内,虽然我国

的经济发展很快,但技术水平的提高基本上是靠引进

先进国家的技术,对自己的创新没有迫切的需求.因

此,就我本人来说,研究课题仍然基本上是从文献

上找.

　　我和年轻同事赵耕夫一起,开始了流动稳定性的

非线性问题的研究.这是线性稳定性理论的自然发

展.１９８１年,我有机会访问英国,正好去的是流动稳

定性弱非线性理论的最早提出者Stuart教授那里,

所以很自然地了解了他的工作.实际上,我们的方法

和他的方法是相似的,但他比我们早了６年,表达的

形式也略有差别.当时已知道,他的方法的应用受到

很大的限制.因此,我就尝试做解除或至少放宽所受

限制的工作.接着又设法将弱非线性理论推广到三

维问题上.这些工作当时得到了英国人的肯定,后来

也得到了钱伟长先生的肯定.

　　但是,有讽刺意味的是,我接着做下去的结果是

最终否定了原来的弱非线性理论.

　　一切理论都要受实践的检验.到１９８７年,前苏

联的学者 Kachanov提供了比较详细的有关边界层

内周期性扰动的风洞试验结果.我发现,有不少地

方,流动稳定性弱非线性理论提供的结果与实验结果

不符.经过四年多的研究,最终和日本学者藤村薰的

合作下,弄清楚了原来的弱非线性理论出问题的原

因,我也相应地提出了改进的办法.单纯从理论上

讲,这一研究应该说是有价值的.但是,随着计算技

术的提高,对边界层内扰动的演化有可能直接求数值

解,弱非线性理论的价值也就相应地减小.现在已经

几乎没有人再对这一问题感兴趣了.

第四阶段

　　２０世纪８０年代,主要是美国的流体力学界从实

验中发现,在充分发展的湍流中,存在着所谓的拟序

结构(或称相干结构).这引起了很多人的关注,因为

这种结构一旦发生,在该结构的范围内,流动不完全

是随机的.

　　随即,理论工作者就试图来解释为何会出现这种

现象.对射流和剪切层这类流动,其平均流剖面存在

拐点,而且除了在拐点周边外,不存在其他类似的结

构,因此用流动稳定性理论可以较好地解释这一现

象.但对槽道流和边界层流,就不那么容易.我们当

时也加入了这一研究,写了一些文章,也得到了一定

的承认.但后来感觉这种研究不能真正解决问题.

因为槽道流和边界层流是有固壁边界的,流动是受固

壁影响的.因此,任何孤立研究流体的一部分的运动

而不考虑固壁的影响都不能真正解决问题.而且,所
谓的拟序结构并没有明确的范围,不是一个可以严格

定义的研究对象(这一观点我想也适用于以涡或其他

结构作为研究对象的问题).因此,最终我们终止了

对其研究,也没有取得真正有意义的成果.

　　但是,在这段时间内,由于计算机和计算方法发

展得很快,使得在高校也能够对简单的流动,如槽道

流和边界层流做一些直接数值模拟的工作.所以,罗
纪生教授的一个学生就做了槽道流转捩的直接数值
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模拟.我们注意到,在转捩过程中,平均流的剖面从

层流转为湍流剖面的过程中,一度出现了拐点.这意

味着其稳定性特性有了变化.于是,我们就分析了转

捩过程中平均流剖面的稳定性特征.具体说就是在

不稳定波的波数和频率空间内,不稳定区的范围有什

么有规律性的变化.结果发现,在转捩开始后,不稳

定区会急剧扩大,使得更多的不稳定波快速增长,而其

结果又使得不稳定区进一步扩大.这样就出现了一种

正反馈,使得转捩过程具有“灾变(catastrophic)”的特

点.随后,对更多的槽道流和边界层流(包括直至马

赫数为６的边界层流)的转捩过程做了直接数值模

拟,发现这一规律具有普遍意义.这为我们后来做转

捩预测研究时提出转捩的物理判据打下了基础.

第五阶段

　　在我国,原来在国防口和民口的研究人员基本上

没有业务上的直接交流,这和我国的保密制度有关.

但到２０世纪９０年代,有了一些变化.先是我和舒玮

教授受张涵信院士的邀请访问了中国空气动力研究

与发展中心.随后不久,他们送袁湘江同志到我们这

里做博士生,后又继续做博士后工作.我们之间开始

有了少量业务上的直接接触,同时也促使我们开始进

入可压缩流的领域.而且,袁湘江也带来了一些计算

空气动力学的程序,帮助我们更顺利地进入空气动力

学领域.罗纪生教授随即带领他的学生编制了适用

于可压缩流稳定性研究的程序,使我们顺利转入可压

缩流的稳定性研究.

　　到本世纪初,原航天７０１所主持了一个有关湍流

和转捩研究的大项目,重点是和超声速、高超声速流

有关的问题.我们也参加了该项目,这是我们正式进

入该领域的开始.

　　之前,我们研究流动稳定性问题,主要是从科学

角度上的研究,着重点是扰动演化过程的精细化.参

加了上述项目后,重点就变成了转捩预测,就不能仅

限于扰动演化了.要考虑的是从边界层内扰动的生

成、演化、直至转捩发生,演化只是其中之一.而且从

转捩预测的角度看,扰动演化的精细化研究有时就显

得不是必须的了.而扰动的生成,即来流中的扰动如

何进入边界层的感受性问题,演化到什么阶段就开始

转捩,即转捩判据问题等则变成必须面对的问题.而

且,原来边界层中的扰动主要关注的是所谓的 TＧS
波,而实际转捩预测则还要考虑其他形式的扰动,如

横流涡等.这样,就大大扩大了研究范围,研究的重

点也有所改变.

　　由于转捩问题的复杂性,我们离成功预测转捩还

有不小距离,但还是有进展的.而且,过去研究扰动

演化,我们实质上还是在做别人已经提出的问题,而
现在则也有我们自己提出的问题.

　　近十年来,通过和张涵信院士、叶友达研究员等

的接触,我了解了一些有关近空间飞行器的一般性问

题,知道计算空气动力学在用于该种飞行器时的不

足.这引起了我的兴趣.２０１３年,我向力学所樊菁

所长请教该问题是否是由于空气的稀薄效应所导致.

樊菁所长也无法明确回答这一问题,但他请力学所孙

泉华研究员用两种不同的方法做了在７０km 高空以

１５倍声速飞行的无迎角、无厚度平板的流场计算,以
显示空气稀薄效应的影响.随后,国家计算流体力学

实验室李志辉研究员又用４种不同方法(其中两种和

孙泉华的相同)对同一问题做了计算.我和张涵信院

士分析了他们的计算结果,在我们共同撰写的«空气

动力学新问题»一文中,提出了一种可能的新的气体

稀薄效应.

　　对上述平板来说,７０km 高空来流的空气分子自

由程约为２mm,但在边界层内的温度可以很高,因
而该处的空气分子自由程可以更大.而由于飞行速

度很高,边界层内的速度梯度可以很大.我们提出,

如果沿壁面法向相差一个分子自由程的两层气体,其
宏观速度有很大的差别,而这个差别相对于当地气体

分子热运动的平均速度不是一个小量,则气体分子热

运动速度分布函数一定会显著偏离 Maxwell分布.

现有的 各 种 以 分 子 热 运 动 速 度 分 布 函 数 相 对 于

Maxwell分布仅为小偏离的假设为基础提出的方法

都不可取.而从上面的分析,可以提出一个决定这个

偏离程度的参数Zh:

　　Zh＝λ× grad(v)
u

其中λ 是当地分子自由程,v 是当地气体宏观速度

值,u 是当地气体分子热运动速度平均值.

　　因此,我们提出了一个新的科学问题,即当参数

Zh 的值增大时,气体分子热运动速度的分布函数是

否的确会显著偏离 Maxwell分布? 这种偏离,对气

体的宏观物理参数,特别是黏性系数、热传导系数等

会有什么影响?

　　这个问题,无法用物理实验来解决,也无法从气
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体分子运动论的基本方程,即Boltzmann方程出发来

解决.幸而对于气体分子运动,有一个经过几十年考

验的数值模拟方法.它直接模拟大量气体分子的运

动,包括它们相互之间的碰撞,从中可以通过统计方

法得到气体的宏观物理参数.这个方法称为“蒙特卡

洛直接模拟法”.

　　天津大学青年教师陈杰对我们提出的问题做了

研究.她通过对简单剪切流的模拟,发现当上述参数

Zh 增大时,气体分子运动速度的分布函数的确会越

来越偏离 Maxwell分布.她接着又发现,气体的黏

性系数会随着Zh 的增大而变小,而且变小的程度和

Zh 值是一一对应的关系.而对气体热传导问题则要

用另一个参数,也是随着该参数的增大,气体的热传

导系数会单调减小.

　　有了这一具有规律性的结果,我们提出了一个在

工程技术中能很方便地应用的计算方法.初步看来,

这一方法是正确和有效的.

　　举这个例子的目的就是要说明如何从技术发展

的需求,提炼出相应的新的科学问题.通过对科学问

题的研究,找到解决技术问题的方法.而且,还要考

虑在解决技术问题中如何纳入新的科学成果而又不

使问题复杂化.这后一点也是很重要的,因为如果应

用起来很不方便,也会使得从事工程技术开发的人员

无法利用这一新的成果.

　　因此,就我个人的看法来说,在力学上创新的主

要途径就是要从工程技术发展的需求中发现并解决

有关的科学问题.为此就要深入了解具体的工程技

术,而不是从书本或他人的论文中去找问题.其实,

这就是钱学森先生提倡的发展力学的途径.

　　需要指出的是,这种发展力学的途径,力学并不

是完全被动地适应技术发展的需求.当力学得到发

展的同时,还可以促使新技术的发展.上面所提到的

新的飞行器,其实就是基于钱学森先生几十年以前提

出的概念.钱学森先生因为既是力学大师,又对航空

航天技术有深入而具体的了解,因而能在发展力学的

基础上,预见到新技术发展的可能性.这是值得我们

从事基础研究的人好好思考的地方.不仅能解决已

有的问题,还能预见技术发展的新的可能性,才配称

为一个顶级的科学家.
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边界层转捩预测中的局部散射理论
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(天津大学 机械学院 高速空气动力学研究室,天津　３０００７２)

摘　要:随着航空航天技术的发展,工程上对转捩预测精度的要求越来越高.由于飞行器表面经常出现如粗糙元、

台阶、缝隙等局部突变,而传统的基于光滑壁面边界层建立的转捩预测模型已无法满足精度要求.因而,发展考虑

壁面突变影响的转捩预测方法有重要的实际意义.对于由边界层中模态扰动的累积所触发的自然转捩,局部突变

通过局部感受性与线性模态的局部散射两种机制影响转捩位置,故可以通过在传统eN 转捩预测方法的基础上引

入这两种机制影响的方法建立新的转捩预测模型.为了量化这两种机制的影响,作者与其合作者们提出了一套通

用的理论框架———局部散射理论.该理论框架采用大雷诺数渐近理论与有限雷诺数理论相结合的分析与计算方

法,定量刻画局部散射系统的两个特征参数———局部感受性系数与透射系数,以预测在局部突变影响下转捩位置

的改变量.文章综述了近年来局部散射理论的研究进展,重点展示了该理论在二维层流边界层中黏性与无黏两种

失稳机制下的应用.
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０　引　言

　　从层流到湍流的转捩问题是航空航天工程中所

关注的重要基础问题[１Ｇ２].一般来说,层流边界层表

面的摩擦阻力明显小于湍流边界层,因而,若能通过

有效的设计手段推迟转捩的发生,则有利于减少燃料

的消耗或在携带有限燃料的前提下使飞行器飞得更

远.在航空领域,美国的波音公司[３]、欧洲的空客公

司[４]以及我国的商飞公司等都投入了大量的人力与

物力,致力于发展可靠、有效的层流控制方法.在航

天领域,人们在关注如何推迟转捩的同时,还通过大

量的实验和计算研究高速飞行器表面由材料编织、烧
蚀等引起的粗糙度对转捩的影响.另一方面,考虑在

逆压梯度下,湍流边界层的分离区明显小于层流边界

层,因而,在有些情况下,人们希望采取措施促进转捩

的发生.一个典型的例子就是在高超声速吸气式飞

行器的前体进气道布置有限尺寸的三维粗糙元[５Ｇ８].
此外,对于航天飞行器,转捩区域往往伴随着高热流

的出现,对转捩的准确预测也是热防护设计的前题.

　　当环境扰动的强度较低时,边界层转捩由模态扰

动的失稳导致,这一过程包括如图１所示的四个阶

段[９].(a)在感受性(receptivity)阶段,自由流中的

声波、涡波和熵波进入边界层并激发边界层中的不稳

定模态;(b)激发出的不稳定模态在线性稳定性机制

下呈指数规律增长;(c)当扰动累积到有限幅值以

后,扰动与扰动、扰动与平均流之间的非线性作用导

致层流的breakdown;(d)最后流动进入湍流状态,
表现为脉动强度达到平稳状态,而边界层的厚度迅速

增长.

图１　边界层转捩的示意图[９](略作修改)
Fig．１　SketchofboundaryＧlayertransition

(Ref．[９]withminormodification)

　　由于不稳定模态的线性增长占据了层流阶段的

绝大部分区域,因而很自然的想法就是基于由线性稳

定性理论给出的扰动增长率来预测转捩.根据图１
所给出的转捩途径,这一预测方法需要考虑三个子问

题:确定扰动的初始幅值、描述扰动的线性演化以及

确定转捩的判据.这一思想早在２０世纪５０年代就

被 提 出,Smith[１０] 基 于 不 可 压 缩 边 界 层 中 的

TollmienＧSchlichting(TＧS)波(其是 OrrＧSommerfeld

或 OＧS方程的特征解)的增长率,给出了早期的转捩

预测准则,即当 TＧS波被线性放大eN 倍时转捩发

生.因而,该方法也被简称为eN 法.实际上,该方

法只是较准确地考虑了上述三个子问题中的第二个,
而把达到转捩的门限幅值与感受性阶段的初始幅值

的比值的对数刻画为人为参数 N.由于感受性过程

较复杂,对扰动初始幅值的确定往往需要通过经验.
而eN 方法中的人为参数只有一个,因而,该方法广

受欢迎.其后,一直到２０世纪７０年代,通过对一系

列低速流实验数据的拟合,人们发现不管是 TＧS波

失稳[１１]、横流失稳[１２],还是由离心力引起的 Gortler
失稳[１３],转捩因子 N 的取值一般都在１０左右.但

是,转捩不仅仅由平均流剖面决定,它同时还受自由

流扰动强度的影响;上述实验展示的转捩因子 N 相

近的现象只是巧合.Mack[１４]通过理论预测与实验

数据的对比,发现随着来流湍流度的增强,N 因子迅

速下降.因而,现阶段在工程上预测转捩时,N 的选

取要借助由实验数据拟合得到的经验关系来确定.
另外,横流和 Gortler失稳模态自身的累积并不能直

接导致转捩,故不考虑二次失稳的转捩预测模型从本

质上来看是存在问题的.

　　超声速或高超声速边界层中的转捩问题更加复

杂.首先,自由流中除了存在涡扰动(湍流脉动)外,
还存在压力脉动主导的声扰动和温度脉动主导的熵

扰动.由于不同风洞的背景噪声强度大不相同,因而

它们所对应的转捩因子 N 也大相径庭.更重要的

是,高空中的环境扰动类型可能与风洞中不同,这样,
从风洞实验中拟合出的N 因子不能直接推广到真实

飞行情况.其次,超声速与高超声速边界层存在多个

失稳模态(可压缩 OＧS方程的特征解)[１５].在二维层

流条件下,除了展向波数较大的第一模态是亚声速黏

性TＧS波的延伸[１６]以外,其它模态都是无黏的,被称

为 Mack模态.Mack模态在边界层前缘附近的感受

性机制与黏性 TＧS波的机制[１７]完全不同.Fedorov
和 Khokhlov[１８Ｇ１９]指出,在自然状态下(无局部突变引

起的感受性机制),Mack模态通过与自由流中扰动

的同步而被激发.这种同步包括三类:(a)在前缘附

近,慢声波与慢模态(第一模态)同步;(b)在下游某

处,涡波、熵波与快模态同步;(c)在第二模态下支界

附近,快慢模态同步.这一现象其后被一系列直接数

值模拟验证[２０Ｇ２２].Fedorov[２３]进一步应用该理论,计
算了高超声速平板边界层对自由流中三维声波的感

受性 问 题,结 果 与 Maslov[２４]的 实 验 在 波 角 (θ＝
tan－１(β/α),其中α与β分别为扰动的流向和展向波

数)小于５０°时吻合很好.更大波角所对应的不稳定
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模态应属于黏性 TＧS波,其感受性应该由三层结构

理论描述[２５].由于同步的机制比黏性 TＧS波的前缘

感受性效率高得多,一般在超声速或高超声速风洞

中,转捩因子N 明显小于低速流的值.

　　eN 法的优点是应用起来简单方便,因为只需要

在平行流假设下对基本流剖面求解局部增长率再做

积分即可.但是,人们发现,即使对于光滑壁情况,在
增长率不太大的时侯,由线性稳定性理论预测的局部

增长率不够准确,这样就影响了整体积分的精度.一

个更加准确的方法是抛物化稳定性方程(PSE)[２６Ｇ３０].
该方法只忽略了原始 NavierＧStokes(NＧS)方程黏性

项中扰动对流向的二阶导数项,这样,原来椭圆型的

方程系统就变成了抛物型的.该方法的优点是:(a)
平均流的非平行性与扰动对流项的一阶导数被考虑

进来,这样,在大部分情况下其计算精度是可以与直

接数值模拟相当的;(b)另外,扰动与扰动、扰动与平

均流的弱非线性作用也可以被考虑进来(非线性

PSE或 NPSE).因而,对于光滑壁面的边界层流动,
如果确定了模态扰动的初始幅值,NPSE可以一直被

应用到层流breakdown的起始阶段[３１].值得说明的

是,在使用线性PSE做转捩预测时,同样需要设置转

捩判据,即达到转捩的时候不稳定模态要线性放大多

少倍;但在使用 NPSE预测时,只需要设置模态扰动

的初始幅值,转捩发生在计算发散或壁面摩擦系数曲

线抬升时[３１].

　　以上基于 OＧS方程特征解的eN 法与考虑部分

非平行性效应的PSE方法都是针对光滑壁面的边界

层流动的.如果壁面上存在流向尺度与不稳定模态

波长相当的局部突变,如粗糙元、吹吸、台阶、缝隙等,
则系统表现为强椭圆型.这样,平行流假设或对系统

进行抛物化从数学上来讲是错误的.实际上,壁面绝

对光滑的边界层问题在工程上并不常见,而出现更多

的是存在壁面缺陷或突变的边界层问题,如第一段介

绍的层流控制与壁面编织、烧蚀引起的粗糙度等.这

样,就需要发展一套适用于此类问题的转捩预测理论

框架.

　　从原理上来看,局部突变对边界层自然转捩的影

响主要有两种机制.一种是局部感受性机制,即自由

流中的扰动与由局部突变引起的快速畸变的平均流

之间相互作用而直接激发不稳定模态.由于由前缘

感受性机制[１７]激发出的不稳定模态需要经历长距离

的衰减过程,因而,这种局部感受性机制的效率更高.
这样,如果在飞行器表面较上游的位置存在局部突

变,则在转捩预测中这一局部感受性机制必须考虑.

另一种机制被称为线性模态的局部散射机制.当局

部突变出现在较下游的位置时,其上游传播过来的不

稳定模态会与快变的平均流作用而迅速改变前者在

下游的渐近幅值(把下游扰动的幅值依照线性稳定性

理论拓展到局部突变处).渐近幅值的增大或减小会

促使下游转捩的提前或推迟,新的转捩预测理论必须

考虑这一定量的变化.当然,如果局部突变的尺寸足

够大,以至于其引起的平均流修正使流动失稳的性质

发生改变,则流动可以逾越过不稳定模态的线性放大

过程,而通过旁路(bypass)转捩途径到达湍流.但本

文主要关注的还是自然转捩过程,假设壁面的局部突

变尺寸较小.

　　本文的结构设计如下:首先在１．１节介绍考虑局

部突变影响的转捩预测方法的基本思想,引出局部感

受性系数与透射系数的概念;在１．２节中介绍局部散

射理论的基本原理;由于二维层流边界层中的失稳特

性包括黏性和无黏两种,１．３节将重点讨论它们的区

别与数学描述方法.在第２节中,本文重点介绍黏性

TＧS波的局部感受性过程,包括 TＧS波的局部散射、

TＧS波的局部感受性以及抽吸与台阶对 TＧS波的影

响.在第３节中,介绍了无黏 Mack模态的局部感受

性与局部散射问题.最后在第４节对本文做总结与

展望.

１　局部散射理论的基本框架

１．１　考虑局部突变影响的转捩预测模型

　　传统的eN 转捩预测方法的核心思想是认为当

边界层中最危险的扰动(或称为主导扰动)在线性的

机制下放大eN 倍时转捩发生.如果边界层中存在

局部突变,则扰动的感受性和线性演化阶段会受到影

响,这将表现为转捩位置的推迟或提前.最简单的构

建新的转捩模型的方法是把这些影响定量地刻画,然
后用它们来修正转捩的判据 N 值.如引言所述,局
部突变对转捩的影响主要通过局部感受性机制与线

性模态的局部散射机制来实现,而这两种机制可以由

Wu和Dong[３２]提出的一套通用的理论框架———局部

散射理论———来定量刻画.在实际问题的应用中,这
两种机制可能只有一个重要,也可能同时重要,这是

由具体的条件(包括来流条件、主导扰动的频率以及

局部突变的位置等)决定的.本节主要介绍在两种机

制下如何修正转捩判据N 值.

　　在局部感受性机制下,不稳定模态的初始幅值将

发生改变.图２展示了局部感受性机制影响转捩的

原理,其中局部突变以小尺寸凹槽为例.
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图２　局部感受性机制影响转捩的原理与中性曲线

Fig．２　Mechanismoftheimpactoflocalreceptivity
ontransitionandtheneutralcurve

　　如果壁面是光滑的,则边界层中某一频率下的模

态扰动将经历如图２(a)中黑实线所示的先衰减后增

长的过程.这是因为模态失稳是受雷诺数R 影响

的,而后者随着流向坐标x 的增大而增大.当某一

流向位置的剖面所对应的扰动是中性的时,幅值演化

曲线就会在这里经历由衰减到增长的变化.图２(b)
给出了在给定工况下(这里马赫数Ma＝５．９２,壁面为

无滑移、绝热边界条件)反映扰动既不增长又不衰减

扰动的频率ω 与雷诺数R 的关系的中性曲线.由于

来流是高超声速的,不稳定模态出现了两族,分别是

第一模态与第二模态[１５].这里两个模态合并在一

起,出现了同步现象[３３].令凹槽处所对应的雷诺数

超过临界雷诺数(本工况约为１３０),其对应的中性曲

线下支界的频率为ωc .一般,在该频率附近的模态

扰动的局部感受性最强.受凹槽引起的局部感受性

影响,新的模态扰动被激发,这样扰动的演化规律变

成图２(a)中的红色实线.定义局部感受性系数K 为

激发出的模态扰动的渐近初始幅值A０ 与自由流中

的扰动幅值Af 之比.转捩预测则要考虑由前缘感

受性和局部感受性两种机制所激发的模态扰动的叠

加.若该频率下的扰动是触发转捩的主导模态,且在

前缘感受性机制下得到该位置处的幅值为A１,则eN

法中的转捩因子N 将会减小,其改变量为

　　ΔN ＝－ln１＋
A０

A１
＝－ln１＋

KAf

A１
(１)

其中A０ 与A１ 都是带相位的复数.若凹槽相对较

深,使得|A０|≫|A１|,则转捩的预测可只考虑由局

部感受性机制引起的模态扰动的演化,而此时使用

NPSE方法预测转捩更加合适.但如果主导模态的

频率不在ωc 附近,则局部感受性对转捩的影响较弱.

　　在线性模态的局部散射机制下,不稳定模态的增

长可能会被促进或抑制,进而影响转捩位置.图３给

出了线性模态局部散射机制影响转捩的原理.如图

３(b)所示,现在我们关注的是所有不稳定频率下的

扰动(如图中红色阴影区域).在光滑边界层内,不稳

定扰动如图３(a)中黑色实线所示呈指数增长.当凹

槽存在于壁面上时,局部快变的平均流会与上游不稳

定模态相作用,表现为如红色实线所示的局部“跳
跃”.在下游,扰动的增长规律再次恢复到光滑壁面

的情况.如果把上下游的远场扰动做渐近延拓,则可

以在凹槽处看到由A１ 到A０ 的跳跃.在新的转捩预

测方法中,定义透射系数T＝A０/A１,则转捩因子N
的变化为

　　ΔN ＝－ln
A０

A１
＝－lnT (２)

注意在线性模态的局部散射机制中,A０ 和A１ 的定

义与局部感受性机制不同.当|T|＞１时,不稳定

模态被促进,则转捩提前,ΔN＜０;反之不稳定模态

图３　线性模态局部散射机制影响转捩的

原理与中性曲线

Fig．３　MechanismoftheimpactoflinearＧmodelocal
scatteringontransitionandtheneutralcurve
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被抑制,ΔN＞０.若壁面上存在一系列局部突变,则
总的ΔN 为所有ΔN 之和.

　　新的转捩预测模型就是在传统的eN 方法的基

础上,根据公式(１)与公式(２)确定新的转捩判据

N＋ΔN.接下来的问题就是如何定量地刻画局部

感受性系数K 和局部透射系数T,这就是局部散射

理论框架的任务.

１．２　局部散射理论的基本思想

　　局部感受性和线性模态的局部散射问题都可由

图４的示意图表示.本质上,局部散射问题就是通过

来流扰动和由局部突变引起的快变平均流的非线性

作用而激发不稳定模态的过程.这里对于局部感受

性问题,来流扰动表现为自由流中的声波、涡波或熵

波;而对于线性模态的局部散射问题,来流扰动表现

为上游的不稳定模态.对于后者,激发出的模态扰动

与来流扰动形式相同,透射系数表现为二者幅值的叠

加与来流扰动幅值之比.

图４　局部散射问题的本质

Fig．４　Intrinsicmechanismofthelocalscatteringproblem

　　如果来流扰动和快变平均流的强度都很小,该系

统可以转化成一个线性问题.首先把瞬时流场写成

　　ϕ＝ϕB ＋ε－ϕ
－
＋ε̂ϕ̂e－iωt＋ε－ε̂ϕ

~e－iωt＋c．c． (３)
其中:ϕ＝(ρ,u,v,w,T,p)分别表示密度、流向、法
向和展向的速度、温度与压力;ϕB 表示光滑壁面情况

下的平均流;ϕ
－ 为由局部突变引起的强度为ε－ ≪１平

均流修正;ϕ̂为幅值为ε̂≪１的来流扰动;ϕ
~ 为由非线

性作用激发的模态扰动,其幅值为O(ε－ε̂);c．c．表示复

共轭.把瞬时流场式(３)带入 NＧS方程并进行傅里

叶变换,则在O(ε－ε̂)量级,扰动的控制方程为

　　L(k,ω)ϕ
~

F＝∫ϕ
－
F(k１)ϕ̂F(k－k１,ω)dk１ (４)

其中,k 为波数矢量,ω 为频率,下标F表示谱空间的

扰动,等式左边的L为线性算子,等式右端的卷积表

示平均流修正与来流扰动的非线性作用.对于空间

增长的扰动,ω为给定实数,波数矢量至少在一个方向

上(不妨设流向波数kx)是复数,其虚部表示增长率的

相反数.对于流线型固壁,非平行效应的流向尺度远

大于局部突变的流向尺度,因而对基本流ϕB 做平行流

假设是合适的,从而,线性算子L可化简为 OＧS算子.
当k 与ω 满足一定特征关系(色散关系)时,方程

L(k,ω)ϕ
~

F＝０有非零的特征解,这样,在齐次边界条

件下,该问题化成一个特征值问题.不难看出,当色

散关系被满足时,式(４)左端出现奇异,任何一个小的

非齐次强迫都可以引起该波数谱上无穷大的响应.
注意,下游“激发”出的模态扰动由对ϕ

~
F 的傅里叶反

变换计算,而在谱空间某一离散波数上的无穷大响应

在物理空间上可以为有限值.具体的计算方法是把

该积分的自变量kx 在复空间解析延拓,并把积分路

线在上半平面封闭(叠加上半径为无穷、复角从０到

π的半圆,而叠加的部分的值为０),如图５所示.根

据柯西积分定理,该环路积分的大小由离散谱特征值

的留数贡献.因而,采用留数定理,可以计算出局部

感受性系数K 与局部透射系数T.这一方法被用在

一系列理论研究中[１７,３４Ｇ３７].

图５　在复kx 平面内的环路积分路径

Fig．５　Integralpathinthecomplexkxplane

　　但如果局部突变对平均流修正的强度较大,即ε－

≪１不成立,则基本流ϕB 与平均流修正ϕ
－ 不能分开,

这样就不能把系统写成如式(４)那样的左端是线性系

统、右端是非线性强迫的形式.此时,对 K 与T 的

计算需要借助数值的方法.

　　当壁面突变(如粗糙元)的流向尺度与不稳定模

态的波长相当的时候,局部散射问题表现为一个局部

的椭圆型系统,表现为在粗糙元附近的扰动不但受上

游信息影响,还受下游信息影响.因而,只关注局部

剖面的OＧS方程或把系统抛物化的PSE方法都是不

适用的.虽然人们可以同样通过实验或直接数值模

拟对特定工况下的感受性系数 K 与透射系数T 进

行测量,但要想系统地研究K 与T 对整个参数空间

的依赖,并总结规律性结论,则需要构建定量的理论

框架.本文讨论的局部散射理论框架包括大雷诺数

渐近理论和有限雷诺数理论两部分,前者能够清晰地

展示尺度之间的作用机理,而后者在定量上更加

准确.
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１．３　黏性与无黏不稳定机制

　　以最简单的二维层流边界层为例,失稳模态包括

黏性和无黏两类.这两类模态扰动受局部突变影响

而产生的局部散射现象的机理是不同的,但这种不同

只能通过渐近理论的分析得到.为清晰地展示两种

模态的区别,本节采用渐近理论分别介绍两类模态的

特征尺度.

　　黏性模态主要包括不可压缩与亚声速边界层中

的 TＧS波以及超声速边界层中波角

　　θ＝tan－１(β/α)＞tan－１( Ma２－１) (５)

的第一模态不稳定波,其渐近尺度(不包括中性曲线

上支界附近)如图６(a)所示,其中α 与β分别为不稳

定模态的流向与展向波数.

图６　黏性与无黏模态的渐近尺度

Fig．６　Asymptoticscalingsoftheviscousandinviscidmodes

　　Lin[３８]和Smith[３９Ｇ４０]通过渐近分析指出,在不可

压缩或亚声速边界层中,TＧS波的下支界中性频率是

O(R１/４U∞/L∗ )的量级,而波长是O(R－３/８L∗ )的量

级,其中R＝U∞L∗/ν∞ 是以当地到前缘的距离L∗

为特征长度、分别以来流速度U∞ 和黏性系数ν∞ 为

特征速度和黏性系数的雷诺数.这里要强调的是,

TＧS波的波长比当地边界层的厚度O(R－１/２L∗ )长,
这两个尺度的差别是O(R－１/８)的量级.但是,有限

雷诺数的实验或直接数值模拟往往给人们一个错误

的印象———TＧS波的波长和边界层厚度相当.因为

即使在R＝１０６ 时,这两个尺度的差别R－１/８也只有

０．１７８.而只有当尺度的估计是正确时,后面的数学

分析才有意义.Lin[３８]和Smith[３９Ｇ４０]的尺度分析告诉

我们,TＧS波的相速度c≡ω/α＝O(R－１/８U∞)≪U∞ .
因而,TＧS波的特征函数集中在非常靠近壁面的薄层

y ~ R－５/８L∗ 内.这 一 尺 度 恰 好 与 三 层 结 构 理

论[４１Ｇ４３]的尺度相同,后者被应用于描述如平板尾缘、
粗糙元等对平板边界层的修正.更巧合的是,低速流

中的声波也在壁面附近O(R－５/８L∗ )的区域内激发

非定常的Stokes层.因而,Ruban[３４]和 Goldstein[３５]

基于对黏性底层的分析,最早描述了 TＧS波被声波

与粗糙元作用而激发的物理过程.另外,在中性曲线

上支界附近的 TＧS波不满足图６(a)的渐近尺度,它
在法向表现为如Bodonyi和Smith[４４]给出的五层结

构尺度.在这一分析中,边界层内出现相速度与基本

流速度相同的临界层,非平行性效应也要被考虑进

来.但是不稳定模态在通过中性曲线上支界后进入

线性衰减区,转捩受其影响很小,故本文不详细讨论

中性曲线上支界的稳定性问题.

　　当来流变成超声速时,三层结构公式体系的上层

的控制方程由椭圆型的拉普拉斯方程变成了双曲型

的亥姆霍兹方程,这样,只有条件(５)被满足时才能得

到黏性机制下的不稳定模态解[１６].而这种解恰好对

应于超声速边界层中的三维第一模态,因而,三维性

较强(波角tan－１(β/α)较大)的超声速第一模态扰动

也可以被称为黏性 TＧS波.

　　在超声速边界层中,OＧS方程存在多族不稳定模

态解,Mack[１５]对该问题的数值研究进行了详细的综

述.研究发现,大部分第一模态以及所有高阶模态都

属于无黏失稳,这是因为边界层剖面存在广义拐点,
即满足

　　 d
dy

(ρB
dUB

dy
)＝０ (６)

的点.这些无黏模态的渐近尺度如图６(b)所示.无

黏模 态 的 频 率 和 波 长 分 别 为 O(R１/２U∞/L∗ )和

O(R－１/２L∗ )的量级,故其相速度c＝O(U∞ ).这

样,无黏模态的特征函数出现在边界层的主层,一般

可以用线性欧拉方程或 Rayleigh方程描述.但是,
注意到无黏方程的解并不满足无滑移边界条件,因而

必须在非常靠近壁面的O(R－３/４L∗ )的区域内引入

一个Stokes层,其作用是使得主层无黏解的滑移速

度在这一薄层内迅速衰减到壁面的零值.

　　不管是黏性还是无黏模态,基本流非平行性的影

响都是O(R－１)的量级,因而它在首阶上是可以忽略

的.本文在采用大雷诺数渐近理论描述局部散射理

论框架时,区分不稳定模态的黏性属性,能清晰地展

示局部散射过程的本质.
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２　黏性机制下的局部散射理论

２．１　粗糙元对亚声速TＧS波的局部散射

　　如１．３节所述,黏性模态在大雷诺数渐近理论框

架下可由三层结构理论描述,而由局部突变引起的平

均流修正也在这一尺度范围内,因而,Wu和Dong[３２]

采用三层结构理论,系统地研究了亚声速平板边界层

中二维 TＧS波被局部粗糙元散射的问题.其尺度作

用如图７(a)所示.在该工作中,粗糙元的高度被假

设为O(R－５/８L∗ )的量级,由其引起的平均流修正在

底层 满 足 非 线 性 边 界 层 方 程.虽 然 底 层 (Lower
deck)的控制方程是抛物型的,但是由于压力梯度也

是解的一部分,该方程组不封闭.对该系统的求解需

要叠加上层(Upperdeck)的信息,即自激发的压力梯

度与边界层的排移效应之间的线性关系.后者可化

成一个椭圆型的希尔伯特积分,因而整个系统表现为

下游影响上游的椭圆型特性.

图７　三层结构尺度(a)与TＧS波的局部散射(b)示意图

Fig．７　SketchesoftripleＧdeckstructure(a)
andlocalscatteringoftheTＧSwave(b)

　　平均流修正只局限在粗糙元附近O(R－３/８L∗ )
的流向范围内,因而,在距离粗糙元较远的上游与下

游,平均流趋近于未受扰动的Blasius解,脉动场也趋

近于由 Blasius剖面的稳定性决定的 TＧS 波ϕ
~

~

ϕ̂eiαx ,这里ϕ̂ 表示特征函数,且Blasius解的非平行

性被忽略.但是,由于局部散射系统的作用,它们的

渐近幅值出现了“跳跃”,即从上游的渐近幅值AI 突变

为下游的渐近幅值AT ,如图７(b)所示.值得说明的

是,这里的渐近幅值是指把上下游的扰动按照指数增

长规律延拓到粗糙元位置处的幅值,而渐近幅值的“跳
跃”并不是指扰动的演化存在不连续.在局部散射理

论中,这一跳跃被透射系数来刻画,即T＝ AT/AI .

考虑归一化的特征函数ϕ̂(y)在上下游是相同的,整
个系统可化成一个广义特征值问题

　　Aϕ
~
＝TBϕ

~ (７)
其中A 与B 是系数矩阵,其具体表达形式见文献

[３２],透射系数T 就是系统的特征值.对于一个特

定的工况,图８展示了粗糙元附近脉动场ϕ
~(X,Y)

的等值线图.这里的长度单位均以三层结构的底层

尺度无量纲化.脉动场在粗糙元附近的快速畸变被

清晰地展示.

图８　脉动场的速度特征函数实部的等值线[３２]

(其中实线表示正值,虚线表示负值)
Fig．８　Contoursoftherealpartofthevelocityeigenfunction
oftheperturbationfield,wherethesolidanddashedlines
representpositiveandnegativevalues(fromRef．[３２])

　　采用三层结构理论的另一个好处是,系统参数的

个数大大减少了.本质上,透射系数T 受来流马赫

数、雷诺数、壁面温度、来流温度(影响Sutherland黏

性律)、上游 TＧS波频率和粗糙元形状的影响,在大

雷诺数三层结构体系下,T 只受 TＧS波的频率和粗

糙元形状的影响.通过系统的参数研究,发现凸起和

凹陷都会促进 TＧS波的增长,但凸起的效果更明显;
随着 TＧS波频率和粗糙元高度的增加,散射效应增

强;当粗糙元的宽度与 TＧS波的波长相当时,散射效

应出现峰值.该理论框架也被应用于由抽吸、台阶引

起的局部散射问题[４５Ｇ４６].

２．２　粗糙元与声波作用而激发TＧS波的局部感受性

　　Ruban[３４]和 Goldstein[３５]最早采用三层结构理

论,描述了亚声速和不可压缩边界层中 TＧS波的局

部感受性.声波在底层激发了黏性非定常 Stokes
层,其流向、法向速度和压力在首阶上可表示为

　　(US,VS,PS)~ (１－e－(－iω)１/２Y,０,１)e－iωt ＋c．c．
(８)

其中Y＝R
５
８y∗/L∗ ,它与平均流修正作用可直接激

发 TＧS波.这一过程可被示意图９展示.Ruban和

Goldstein的早期工作都是基于线性粗糙元的,即粗

糙元高度h≪R－５/８L∗ ,而我们可以用如２．１节中介

绍的方法借助数值方法求解当h＝O(R－５/８L∗ )时的
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感受性系数K.

　　由于粗糙元上下游扰动的形式不同,整个系统可

以化成一个线性代数方程组

　　A１ϕ
~
１＝b (９)

其中,未知向量ϕ
~
１ 除了包含要求解的脉动场以外,还

包括感受性系数 K .在该理论中,感受性系数仍然

只依赖声波的频率与粗糙元的形状.图１０展示了中

性曲线下支界的 TＧS波被声波与小高度粗糙元激发

的感受性系数随粗糙元宽度的变化.由于接近中性

的 TＧS波的感受性往往是最强的,这里只给出对该

频率的计算.作为展示,我们假设自由流中声波的入

射角为０°,即声波是沿着平板方向传播的.当粗糙

元的宽度与 TＧS波的波长相当时,感受性系数达到

了峰值.同时,图中还展示了用直接数值模拟(DNS)
对该问题的计算结果,其中计算参数为来流马赫数

０􀆰２,雷诺数１０６.它们之间的最大误差也只在１０％
的量级,而局部散射理论的计算效率远远优于 DNS.
同样的理论框架也用在了描述尾流中不稳定模态的

感受性问题中[４７].

图９　TＧS波的局部感受性机制示意图[４５](略作改动)
Fig．９　Sketchofthelocalreceptivityregime
(FromRef．[４５]withsmallmodification)

图１０　感受性系数对粗糙元宽度的依赖

Fig．１０　Dependenceofreceptivitycoefficient
ontheroughnesswidth

２．３　壁面抽吸补偿台阶对TＧS波的促进作用

　　本节应用局部散射理论讨论一个有趣的设计.
在航空工程中,常会遇到两块材料拼接的情况,而拼

接处难免出现缝隙与台阶.在实际操作中,常用填充

物把缝隙堵上,但这会给维护工作增加困难,并且当

填充物在连续荷载作用下发生变形时,转捩也会受到

影响.Zahn和 Rist[４８]通过 DNS发现,虽然缝隙本

身会促进 TＧS波的增长,但当它被安置在前台阶之

前或后台阶之后时,它有可能抑制台阶对 TＧS波的

促进作用.而如果在缝隙处引入抽吸,补偿效果就更

明显了,甚至有些时候 TＧS波会被缝隙与台阶的组

合所抑制.更重要的是,由于在前台阶前缘和后台阶

后缘有自激发的压力梯度,这样,在缝隙内不需要引

入额外的能量就可以使部分流体在压力梯度下产生

自然的抽吸效果[４９].这在实际操作中更容易实现.

　　本节所考虑的物理问题如图１１所示,考虑一个

带台阶的平板放在一个亚声速来流中.图１１(a)展
示的是一个前台阶,在其前缘安置一个抽吸元;图１１
(b)展示的是在后缘安置抽吸元的后台阶.假设台

阶处在 TＧS波的不稳定区域,则上游传播过来的 TＧS
波可以与台阶发生局部散射作用.考虑台阶的高度

远低于边界层厚度,为O(R－５/８L∗ )的量级,则它们

之间的作用仍然可以被大雷诺数三层结构描述,具体

过程与２．１节中的介绍完全相同.

(a)在前缘安置抽吸元的前台阶

(b)在后缘安置抽吸元的后台阶

图１１　用抽吸补偿台阶对TＧS波的促进作用

Fig．１１　Compensationoftheenhancementeffectof
stepsonTＧSwavesbysuction

　　计算发现,若抽吸的流量为０,则前、后台阶都会

对TＧS波有促进作用(T ＞１),而且相同尺寸的后台

阶对TＧS波的促进作用更强.透射系数随着来流频率

与台阶高度的增加而增加[４６].而如果从壁面引入体积
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流量为O(R－３/４L∗U∞)的抽吸时,台阶对TＧS波的促进

作用则可被补偿,甚至得到较好的抑制转捩的效果.

　　为验证渐近理论的定量结果的精度,我们还发展

了有限雷诺数版本的局部散射理论.这一方法与文

献[５０Ｇ５３]中的线性化 NＧS方法相同,其原理是把随

时间简谐振动的脉动场带入 NＧS方程并做线性化,
这样,在给定入口条件下,该系统化成一个高维线性

代数方程组.这被称为 HarmonicLinearizedNavierＧ
Stokes(HLNS)方法.通过两个方法计算结果的对

比,发现渐近理论在抽吸流量较小时与 HLNS的结

果吻合较好,但随着抽吸流量的增大,二者存在一定

差别.这是可以理解的,因为渐近理论只考虑首阶近

似.但在渐近理论下,不同马赫数、雷诺数的计算结

果可通过合适的归一化而合并到一起,这对理解局部

散射问题的本质有重要意义.该工作尚未发表,正在

审稿中.

３　无黏机制下的局部散射理论

３．１　超声速无黏模态的局部感受性

　　 本节讨论的问题是超声速边界层 中 的 无 黏

Mack模态被自由流中声波和壁面粗糙元作用而激

发的问题,如图１２所示.

　　由于无黏模态的渐近尺度与黏性 TＧS波不同,
其感受性过程也大不一样.从大雷诺数渐近理论来

看,频率为O(U∞/δ)的声波在边界层中的响应可分

图１２　无黏模态局部感受性的示意图[５４]

Fig．１２　Sketchoflocalreceptivityofinvisidmodes[５４]

两层,分别是 O(δ)的边界层主层和 O(R－１/２
δ δ)的

Stokes层,其中δ＝ ν∞L∗/U∞ 表示边界层的特征

厚度,而Rδ＝U∞δ/ν∞ ＝ R 表示以δ为特征长度的

雷诺数.若粗糙元的高度h~R－１/３
δ δ,宽度为O(δ),

则它引起的平均流修正也可分成两层,包括O(δ)的

主层和O(R－１/３
δ δ)的黏性底层.它们的相互作用激发

频率为O(U∞/δ)、波长为O(δ)的无黏模态.

　　无黏感受性机制可由图１３所示的作用机制表

示,其中箭头表示不同渐近分层之间的相互作用.如

果入射声波的幅值为εa ≪１,则边界层对声波的响应

是无黏、线性的,它可以用可压缩 Rayleigh方程对应

于声波分支的连续谱来描述.在边界层的主层,速度

与压力脉动都是O(εa).但是,由于壁面上没有强

制的无滑移条件,需要在壁面附近引入O(R－１/２
δ )的

Stokes层.在该层内,流向速度脉动与压力的幅值

仍然是O(εa),但法向速度脉动为O(R－１/２
δ εa).后

者会在主层引起声波扰动的二阶修正.以上只是光

滑平板对声波的响应,如果壁面存在O(h)粗糙元,
则流向脉动速度在 Stokes薄层内的的量级可达到

O(εahR１/３
δ ),这正是首阶感受性的量级.与此同时,

在主层声波响应与平均流的非线性作用决定二阶感

受性的量级为O(εah).

　　采用渐近理论对每一阶的感受性系数的求解都

要用到如１．２节中介绍留数定理,只是式(４)左端的

线性算子改成无黏Rayleigh算子.在首阶上,式(４)
右端的非线性作用项为０,非齐次强迫来自壁面边界

条件;在二阶上,非齐次强迫既包括右端的非线性作

用项,又包括从底层贡献的法向非定常出流.另外,
还可以用类似的概念构建有限雷诺数理论,只是此时

粗糙元的高度必须假设为h≪R－１/３
δ δ.在该理论中,

式(４)左端的线性算子为 OＧS算子,右端非线性作用

项和壁面边界条件同时存在.

　　图１４展示的是来流马赫数为５．９２的绝热壁平

图１３　无黏模态局部感受性的机理[５４]

Fig．１３　Mechanismoflocalreceptivityofinvisidmodes[５４]
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(a)未修正

(b)修正后

图１４　感受性系数随雷诺数的变化(选自文献[５４])

Fig．１４　Dependenceofreceptivitycoefficient
onReynoldsnumber(fromRef．[５４])

板边界层中局部感受性系数随雷诺数的变化规律.
通过对该基本流的稳定性分析,可得到表征模态既不

增长也不衰减的中性曲线,如图２(b)或图３(b)所示.
计算中,选择了三个典型频率,分别为ω＝０．１０８、

０􀆰１１０和０．１２０.这三个频率都对应于第二模态不稳

定波,且ω ＝０．１０８接近第一模态与第二模态的同步

点.图１４(a)中的符号表示 DNS结果,实线表示基

于留数定理的有限雷诺数理论的计算结果.因为增

大雷诺数后DNS的计算量太大,所以这里DNS计算

的最大雷诺数为１５６００.对于所计算的雷诺数范围,

DNS结果与有限雷诺数理论几乎重合.而当雷诺数

继续增大时,有限雷诺数理论的计算结果趋近于大雷

诺数渐近理论的结果(虚线所示).这说明了本节发

展的两套理论都是可靠的.但是,我们还发现,对于

一个中等的雷诺数,渐近理论的预测精度显然不够.
其原因主要是来自 Rayleigh算子和 OＧS算子的差

别.考虑到Rayleigh方程的最大简化是忽略了底层

对主层的影响,我们引入一个修正方法,即把无穿透

的壁面边界条件改为考虑 Stokes层贡献的边界条

件,具体形式见文献[５４].这样,可以计算出修正渐

近理论的结果,如图１４(b)中的虚线所示.与有限雷

诺数结果(实线)对比,渐近理论的精度大大提高了,

其结果可以精确到雷诺数是几千的情况.

　　渐近理论给我们的另一个启示是,对于粗糙元＋
声波引起的局部感受性问题,在首阶上,激发的扰动

场由Rayleigh方程加上非定常壁面吹吸的边界条件

控制.这很容易让人联想到一个更加基本的感受性

问题,即模态扰动被非定常壁面吹吸所激发.后者不

需要在自由流中引入任何扰动;且在小幅值吹吸下,
平均流修正为０.尽管两个感受性问题的物理本质

不同,但在数学描述上完全一样,这一比拟有助于对

局部感受性问题本质的理解.

３．２　超声速无黏模态的线性局部散射

　　为了描述有限高度(h ~δ)的粗糙元对无黏模

态的散射作用,本节采用另一套有限雷诺数理论———

HLNS[５３].该理论与２．３节中介绍的有限雷诺数理

论相同.研究的物理问题与图７相同,只是在高超声

速边界层中,二维不稳定模态是无黏 Mack模态,而
不是黏性 TＧS波.

　　选取的计算工况仍然是马赫数为５．９２的绝热平

板边界层,其中性曲线与图２(b)或图３(b)相同.首

先通过直接数值模拟,求得被有限高度的凸起及凹陷

修正的平均流,图１５展示了平均压力云图及流线.
在粗糙元处的边界层名义厚度为２．３６mm.可以看

到在凸起的尾端和凹陷的内部存在回流区.

(a)凸起情况

(b)凹陷情况

图１５　被有限高度凸起及凹陷修正的平均流[５３]

Fig．１５　MeanflowdistortedbyafiniteＧheight
humpandindentation[５３]
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　　Duan等[５５]和Fong等[５６Ｇ５７]通过直接数值模拟,
研究了来流马赫数为５．９２的边界层中 Mack模态被

粗糙元局部散射的问题.他们发现,粗糙元对频率高

于同步频率的 Mack模态有抑制作用,而对频率低于

同步频率的模态有促进作用.但直接数值模拟只能

针对个别工况做定量研究,无法在整个参数空间内总

结规律性结论,而这一任务可以被 HLNS[５３]完成.

　　图１６展示了透射系数随来流 Mack模态频率的

变化.图中展示了五个工况(Case１．１~Case１．５),
分别表示五个不同高度的凸起型粗糙元(h/δ９９ ＝
０􀆰０５、０􀆰１０、０．１５、０．２０和０．２５,其中δ９９为边界层名义

厚度),它们的宽度都是２δ９９.对于本节所研究的基

本流,有量纲的同步频率约为１２８kHz.在图中,同
步频率相当于一条区分促进与抑制作用的分界线,粗
糙元只对频率高于同步频率的 Mack模态有抑制作

用.而且,可以明显看出,粗糙元越高,散射效应越

强.另外,局部凹陷对 Mack模态的散射作用与凸起

相同,只是相同高度的凹陷的散射作用更弱.

图１６　透射系数随频率的变化[５３]

Fig．１６　Dependenceoftransmissioncoefficientonfrequency[５３]

　　值得说明的是,以上有限雷诺数理论仍然无法解

释为什么同步频率表现为区分粗糙元促进与抑制作

用的分界线,而这需要采用渐近理论做进一步分析.
只是该工作尚未完成,故本文暂不做综述.

４　结束语

　　为适应工程上对非光滑壁面飞行器转捩预测的

需求,需要发展考虑局部突变影响的边界层转捩预测

方法.本文建议了一个新的转捩预测模型,即在传统

的eN 方法基础上,依据公式(１)和公式(２)修正转捩

判据.这里最重要的环节就是如何量化局部突变对

转捩的影响,即计算局部感受性系数与透射系数.本

文综述了定量刻画以上两个系数的局部散射理论在

近年来的研究进展.

　　对于二维层流边界层,不稳定波包括黏性 TＧS

模态和无黏 Mack模态两类,它们的渐近尺度以及与

局部突变的作用机制是不同的.局部散射理论框架

把大雷诺数渐近理论与有限雷诺数理论相结合,得到

了物理机制清晰、定量上准确的刻画两个特征参数的

方法.本文展示了局部散射理论在一系列具体物理

问题中的应用.

　　作为一套通用的理论框架,局部散射理论保留了

局部散射系统的椭圆性,从数学上来讲是严格的.另

一方面,通过理性的简化处理,该理论使系统地研究

描述局部散射系统的特征参数对全参数空间的依赖

关系成为可能.更重要的是,该理论所描述的特征参

数可与传统转捩预测方法无缝对接,以获得适用于非

光滑壁面的边界层转捩预测的方法.

　　关于局部散射理论的后续研究工作包括两方面.
首先,在更丰富的壁面突变情况下描述局部感受性系

数与透射系数,比如折角、多孔壁、波纹壁等,特别是

在高超声速边界层中的应用.值得说明的是,本文介

绍的局部散射理论可以推广到如波纹壁等的分布式

突变的情况.在求解感受性(透射)系数时,需要用格

林函数法把局部感受性(透射)系数沿流向积分,这里

要 注 意 的 是 流 向 的 非 平 行 性 要 考 虑 进 来,如

Choudhari[５８].另一方面,需要把发展的考虑局部突

变影响的转捩预测方法应用于求解航空航天工程的

实际问题中,用实验或直接数值模拟数据验证新的转

捩预测模型.

　　致谢:本文图６为刘银辉博士生制作,在此表示感谢.
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高超声速６°迎角圆锥边界层背风流向涡稳定性分析

陈　曦１,２,陈坚强１,２,董思卫１,２,徐国亮１,２,袁先旭１,２,∗
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２．中国空气动力研究与发展中心 计算空气动力研究所,绵阳　６２１０００)

摘　要:针对马赫数６、迎角６°圆锥边界层背风面流向涡开展了直接数值模拟和稳定性分析,其中,
稳定性分析工具包括空间BiGlobal方法和面推进的PSE３D方法.研究发现,有迎角圆锥边界层

背风中心线附近会自发形成一对对转的强流向涡.这对流向涡或因低频反对称模态和高频对称模

态的共同作用而在下游破碎.
关键词:流向涡稳定性;高超声速边界层;直接数值模拟;空间BiGlobal方法;PSE３D方法

０　Introduction
LaminarＧturbulentboundarylayertransitionisoneof

keyfactorsaffectingvehiclesthatoperateatsustained
hypersonicspeeds．Aconeatacertainangleofattack
(AoA)isfrequentlyencounteredinpractice,andatthe
sametimeisalsooneofthesimplestflowconfiguration
tostudythethreeＧdimensionalboundarylayertransition．

Forayawedcone,thepressurewithinthewindward
planeismuchhigherthanthatwithintheleewardplane．
Theresultingpressuregradientdrivesthefluidtomove
awayfromthewindwardplanetowardstheleeward
plane,inducingstrongcrossflowinbetweenandapair
ofcounterＧrotatingstreamwisevorticesneartheleeward
plane．Thecrossflowmaysupportcrossflowinstabilities
whicheventuallyleadtoturbulencethroughsecondary



instabilities,ashasbeenextensivelyinvestigated [１Ｇ２]．
Ontheotherhand,althoughthetransitionwithinthe
leewardplanehasbeenexperimentallymeasuredunder
variousconditions[３Ｇ４],numericallydocumented[５]and
theoreticallyconsidered[６],theunderlying mechanism
remainslargelyunclear．

Sincetheleewardtransitionismostlikelycausedby
the breakdown of streamwise vortices, the
correspondingtransitionmechanismmaythusbesimilar
tootherflowconfigurationswithstreamwisevortices
beingdominant．Atypicalexampleisthecenterline
transitionoftheHIFiREＧ５ellipticconeatzeroAoA．
Similartotheyawedcone,spanwisepressuregradients
alsocausecrossflowovertheellipticconesurfaceand
induceapairofstreamwisevorticesandamushroomＧ
likelowＧspeedstreakaroundthecenterline．Sincethe
centerlineflowstructuresexhibitprominentvariations
inboththespanand wallＧnormaldirections,twoＧ
dimensionalstability analysis or BiGlobal analysis
shouldbeutilizedinordertoadequatelypredictthe
stabilitycharacteristicsalongthecenterline．Choudhari
etal．[７],withoutaccountingforcurvatureeffects,are
thefirstto perform BiGlobalcalculationsforthe
centerline stability．Their results highlighted the
necessity ofconsidering spanwise variationsin the
vicinityofthecenterline．ThroughspatialBiGlobal
analysiswiththecurvatureeffectsbeingtakeninto
account, Paredes and Theofilis[８Ｇ１０] showed the
coexistenceofvaricoseandsinuouscenterline modes
whose wavenumbers and growth rates are nearly
coincidentatalowunitReynoldsnumber(１．８９×１０６/m)．
Later,Paredesetal．[１１]analyzedalargerunitReynolds
number(１．０１５ × １０７/m)caseforthesamemodel,

andfoundthatthevaricosemodeismoreunstable．The
differencesofthesetwocasesareattributedtodifferent
modedistributionsthatthecenterlineinstabilitiesinthe
lattercasepeakclosertothesymmetryplanethanthose
intheformer,andthusare moresensitivetothe
symmetry characteristics． Recently, Li et al．[１２]

demonstratedthatvaricoseandsinuous modesboth
possesstwobranchesofinstabilities,i．e．,Ymodeand
Z mode．Y mode,similartothe unstable modes
identifiedbyParedesandhiscoworkers,locatesatthe
shoulderregionofthemushroomstructure,whileZ
moderesidesinthestem region,withlowerphase

velocities,growthratesandfrequenciesthanY mode．
Choudharietal．[１３]consideredthecenterlineinstabilities
oftheellipticconeatasmallAoA (－１．２°)underthe
HIFiRE５bflightexperimentconditionatoneinstant
whereacold wallcondition was prescribed．Their
PSE３Dresultsshowedthatsinuousfluctuationscanfirst
reacha peak NＧfactorofapproximately １５ atthe
transitionlocationestimatedfromtheflightdata．Similar
centerlinevortexstructuresalsoemergeinanotherflight
model, BoLT． The centerline instabilities were
experimentallymeasured[１４Ｇ１６]andnumericallycalculated
viathedynamic modedecomposition method[１７]．Their
resultsindicatethepresenceoflowＧfrequencydisturbances．
Nevertheless,detailedinstabilitycharacteristicsremain
tobesolvedthroughextensivestabilityanalyses．Beside
thecenterlinestructuresonthesethreedimensional
boundarylayers,Görtlervorticesinaconcavewallalso
manifestas a pair of counterＧrotating streamwise
vorticesaswellaslowＧspeedmushroomstructures．In
contrasttothecenterlineinstabilitiesoftheelliptic
cone,varicoseandsinuousmodesofGörtlervortices
exhibitquitedifferentcharacteristicsconcerning with
growthrates,frequenciesandmodeshapes(see,e．g．,

recentworksofChenetal．[１８]andLietal．[１９])．
Inthispaper,theboundarylayertransitioninthe

vicinityoftheleewardplaneonayawedconeatMach６
isstudiedwithhelpofDNSandstabilityanalysesfor
thefirsttime．Theobjectiveistouncovertheunderlying
transition mechanism,andto makecomparison with
otherstreamwiseＧvorticestransitions．

１　Flowconfigurationandbasicstate
Themodel(Fig．１(a))inthepresentstudyisa７°

straightcircularconewithanoseradiusof１mmplaced
at６°angleofattack．Theincomingflow conditions
correspondtoafreeＧstream unitReynoldsnumberof
１．０×１０７/m,Machnumberof６,statictemperatureof
７９K．Isothermalwallconditionisutilizedwiththewall
temperature TW＝３００K． The direct numerical
simulationofboundarylayertransitionoverthewhole
modelwascarriedoutusingtheOpenCFDdevelopedby
Lietal．[２０]．Thesimulationstrategyconsistsoftwo
steps．First,thesteadybaseflowoftheentireconeis
computedusingthefiniteＧvolumealgorithm with a
secondＧorderaccuratescheme．Inthesecondstep,the
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calculatedsteadyflowservesasinitialandoutＧboundary
conditions for the transition simulation which is
performedforasmallerblock(X∈[５０mm,７００mm])

withoutthe nose part of cone．In the transition
simulation,theinviscidfluxesarecomputedbyusinga
seventhＧorder weighted essentially nonoscillatory
(WENO)finiteＧdifferencescheme,whiletheviscousfluxes
arediscretized usingasixthＧordercentraldifference
scheme．ThetimeintegrationisperformedusingathirdＧ
orderRungeＧKuttascheme．Steadyblowingandsuction
fluctuations(wallＧnormalvelocityvaryingintherangeof
±０．１％ ofstreamwisevelocity),randomlydistributed
intheazimuthalandstreamwisedirectionareforcedin
therangeofX ∈[９０mm,１００mm]totriggerthe
transition(seealsoLietal．[５])．

(a)Sketchoftheconemodelwiththebodyoriented
coordinateandflowconditions

(b)Crossplanecontoursofstreamwisevelocityareshown
ataxiallocationsfromX＝１２０mmto３５０mm

withastepofapproximately１６．４mm

Fig．１　ModelandtimeＧaveragedflowstructure
图１　模型和时均流场结构

Astructuredgridisused,with３０００intheaxial
direction,１５００intheazimuthaldirection,and３００in
thesurfacenormaldirection,amountingtoatotalof
１􀆰３５billiongridpoints．Thegridconvergencehasbeen
examinedbycomparingthebaseflowwithacoarsegrid
with０．５billionpointsandthediscrepancyisnegligible．

Figure１(b)depictsthecrossplanecontoursoftime
averagedstreamwisevelocityatselectedstationsalong
theconelengthfrom thetransitionsimulation．The

velocitycontoursclearlyindicatearollupoflowＧspeed
fluidformingahugemushroomstructureinthevicinity
oftheleewardsymmetryplane,alongwithaseriesof
nearbycrossvortices．Thepairofvortexstructures
withinthesidesofthemushroomcapappeartobelifted
upinthedownstream duetotheselfinductionof
vorticesinparallel,resultinginarapidgrowthofthe
heightofthemushroomstructure．

２　Linearstabilitytheory
２．１　SpatialBiGlobalmethod

WeconsiderthestabilitycharacteristicsinthecrossＧ
sectionbydecomposingtheflowfieldinabodyＧoriented
coordinatesystemasfollows
　q(ξ,η,θ,t)＝q－(η,θ)＋q

︿(η,θ)exp(iαξ－iωt)＋c．c．
(１)

whereq≡(u,v,p,T,w),q－thebasicstates,q
︿
the

shapefunctionofthedisturbances．α representsthe
streamwisewavenumber．ωistheangularfrequency
withthecorrespondingdimensionalfrequencyf．After
substitutingtheabovedecompositionsintotheNavierＧ
Stokesequations,subtracting the basic states and
neglectingthenonＧparallelandnonlinearterms,one
obtainstheeigenvalueproblemsas
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forthespatialapproachwhereαistobesolvedwithω
beinggiven．Here,A０,A１,A２ arelinearoperators．
Theboundaryconditionsare
　　u

︿
＝v

︿
＝ w

︿
＝T

︿
＝０,　at　η＝０,∞ (３)

Theselinearoperatorsarediscretizedusingthefourth
orderfinitedifferenceschemeintheηdirection．Since
weonlyfocus onthe modes whose modeshapes
exclusivelyconcentratewithinthemushroomstructure,

theeigenvalueproblemisnotsensitivetothespanwise
boundary conditionssothat we can simply apply
periodicboundaryconditionsanduseFouriercollocation
methodintheθ direction．Theeigenvaluesarethen
determinedbyusingtheArnoldi’smethod．Becauseof
the azimuthal symmetry of the basic state,the
disturbanceswithinthe mushroom structurecan be
dividedintosymmetric (varicose)andantisymmetric
(sinuous)modesonthebasisofthedistributionofthe
temperature perturbation．The sinuous modes are
associated withzerotemperaturefluctuationsatthe
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symmetryplane,whereasthevaricosemodeshavezero
azimuthaltemperaturegradientfluctuations．Therefore,

weonlyneedtoconsideronesideofthesymmetryplane．
Thegrid distribution and points number have been
adjustedtoassuretheconvergenceoftheeigenvalues．
２．２　PSE３Dmethod

Incontrasttothelocalstabilityanalysisintroduced
above, PSE３D incorporate initial conditions and
nonparalleleffects．Inthe PSE３D formulation,the
disturbanceisdecomposedintoarapidlyvaryingwaveＧ
likepartandaslowlyvaryingshapefunctionasfollows

q(ξ,η,θ,t)＝q－(ξ,η,θ)＋q
︿(ξ,η,θ)exp(i∫ξ

αdξ－iωt)＋c．c．

(４)

whereq
︿(ξ,η,θ)isassumedtovaryslowlywithξso

that∂２q
︿/∂ξ２≪１．Substituting(４)intotheNavierＧ

Stokesequations,andneglectingnonlineartermsas
wellashigherderivativesofq

︿
withrespecttoξ,

yieldslinearPSE３Dequationsas

　　Lq
︿
＋M∂q

︿

∂ξ
＝０ (５)

whereL andM arelinearoperatorsdiscretizedby
thesameschemesasusedinBiGlobal．Equations
(５)aresolvedusingbackwardEulermethodwith
theinitialprofilesprovidedbyBiGlobal．Toavoid
theambiguityintheξＧdependencebetweenq

︿
andα,

thewavenumberateachstationwasupdatedas
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where

　　E ≡∫θ∫η
ρ－ u

︿ ２＋ v
︿ ２＋ w

︿ ２( )rdηdθ (７)

andtheasterisk denotesthecomplexconjugate．
Thisiterationcontinueduntilthelatestchangewas
lessthan１０Ｇ５．Notethatthecurvatureeffectshave
been included in the linear operators of both
BiGlobalandPSE３D．

３　Resultsanddiscussion
３．１　Theoreticalresults

Figures２and３show developmentofgrowth
ratesfrom X ＝８０ mmthroughX ＝２８０ mmfor
unstablevaricoseandsinuousmodes,respectively．
ItcanbeobservedthatleewardＧplaneinstabilities
arecontinuallyenhancedbeforeapproximatelyX＝

２００mm, and are gradually stabilized further
downstream．Forthevaricosemodes,modesV１and
V２firstappear;modeV１remainstobemild,withthe
peakfrequencyincreasingfromaround５０kHzto１２０kHzin

Fig．２　Growthrateofunstablevaricosemodesatdifferentflow
directionstations,andfrequenciesintherangeof(０,４００)kHz

图２　不同流向站位处的不稳定对称模态扰动增长率

随频率的分布

Fig．３　Growthrateofunstablesinuousmodesatdifferentflow
directionstations,andfrequenciesintherangeof(０,４００)kHz
图３　不同流向站位处的不稳定反对称模态扰动增长率

随频率的分布
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thedownstreamdirection;afterarapidgrowthbetween
thefirsttwoslices,modeV２becomesdominantexceptat
thefourthslicewheremodeV４withhigherfrequenciesis
mostunstable;othermodespossessmoderategrowth
rates,andthusmayplayasecondaryroleduringthe
transitionprocess．Theresultsforthesinuousmodes
closelyresemblethoseforthevaricosemodes．Themost
prominentdiscrepancyisthatthelowＧfrequencymodes,

S１andS６,appeartobealwaysdominant．
Thesimilarityanddifferencebetweenthevaricose

andsinuousmodescanbefurtherillustratedbyFig．４
whichcomparesthegrowthratesandphasevelocities,

andbyFig．５whichcomparesthemodeshapesatX＝
２００mm．Severalobservationscanbemade．First,each
varicoseＧsinuous mode pair (with the same mode
number,e．g．modes V１ and S１)beara strong
resemblanceinphasevelocitiesandmodeshapes,while
thegrowthratesmaydiffergreatly．Second,themodes
canberoughlydividedintotwogroupsaccordingto
phasevelocitiesandmodeshapes．ModesV１,V６,S１
andS６possesslowphasevelocities(≈０􀆰８)andreside
almostexclusivelyinthestemregionofthemushroom
structure．Thereforetheyareconvenientlyreferredto
innermodes．Theother modespossesshigherphase
velocities (≈０．９)and mainlyconcentrateonthe
shoulderregion,hencecanbereferredtooutermodes．
Itisinterestingtonotethattheinnermodeslooksimilar
tothe“Zmode”ofcenterlineinstabilityfortheHIFiREＧ５
ellipticcone[１２]andthestemmodeofsecondaryinstability

forGörtlervortices[１８Ｇ１９,２１],whiletheoutermodesappear
tobecloselyrelatedtothe “Y mode”ofcenterline
instabilityfortheHIFiREＧ５ellipticcone[１０,１２]andother
modesthanthestem modeforGörtlervortices．Since
innermodeslieclosertothesymmetryplaneofthe
mushroom structurethantheoutermodesdo,inner

(a)Growthrate

(b)Phasevelocity

Fig．４　Comparisonofgrowthrateandphasevelocityofunstable
varicosemodes (filledsymbols)andsinuousmodes(unfilled

symbols)atX＝１８０mm
图４　X＝１８０mm站位处,对称模态(实心符号)和
反对称模态(空心符号)的增长率和相速度分布对比

Fig．５　Comparisonofnormalizedmodeshapes(temperature)fortheunstablevaricosemodesV１~V６(a~f)andsinuousmodesS１~S６(g~l)
atX＝２００mm．Thefrequencyischosentobethemostunstablecomponentofeachmode．Thetemperaturebaseflowisalsodisplayed．

图５　X＝２００mm站位处的六个对称模态(a~f)和反对称模态(g~l)的形状函数(温度)分布对比

(所选频率是各个模态最不稳定的分量,温度基本流用实线表示)
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modesarethusmoresensitivetothesymmetrythan
outermodes．Thisexplainswhytheinnermodesexhibit
remarkable discrepanciesin growth ratesfor each
varicoseＧsinuousmodepair,whilethegrowthratesof
each varicoseＧsinuous outer modes nearly coincide．
Similar phenomenon has also been observed by
Choudharietal．[１３]intheHIFiREＧ５model．

Figure ６ displays the normalized amplitude
distribution of the streamwise velocity gradient
components,|∂U/∂η|and|∂U/∂θ|．Itcanbeobserved
thattheinstabilitiesallresideinthehighＧshearregions．
Inparticular,modesV１,V３,V４andV６appeartobe
associatedwiththespanwiseshear,whiletheother
modesseemtoberelatedtothewallＧnormalshear．The
sameholdsforthesinuousmodes．

　　　　(a)|∂U/∂η|　　　　　　(b)|∂U/∂θ|

Fig．６　Thenormalizedamplitudedistributionofthestreamwise
velocitygradientsatX＝２００mm

(Thesolidlinesshowthestreamwisevelocitycontours)
图６　归一化后的流向速度梯度,X＝２００mm

(实线表示流向速度等值线)

Atlast,thespatialstructuresofthedominantvaricose
andsinuousmodesatX＝１２０mmandX＝２００mmare
reconstructedinFig．７．Therelativepositionsoftheouter
modes(a,c)andtheinnermodes(b,d)areclearly
shown．Intheupstream,thedominantvaricosemode
residesinthetopofthemushroomstructures,whichis
similartothetypicalvaricoseinstabilityof Görtler
vortices(seee．g．Chenetal．[１８])．Atthenextslice,

bothinstabilitiesmanifestashelicalstructures,asare
alsoobservedinthe HIFiREＧ５ model[９],theBoLT
model[１７,２２]andGörtlervortexflows[２３]．

Tocharacterizetheaxialevolutionoftheunstable
disturbances and establish a topologicalconnection
betweenthe modeshapesatdifferentaxialstations,

PSE３D are performed across a range of mode
frequencies．TheamplitudeevolutionsshowninFig．８(a)

clearlyindicatethatsinuousmodes (solidlines)can

reach much higher NＧfactorsthan varicose modes
(dashedlines)do,ofwhichthemostamplifiedsinuous
componentis８０kHzwhilethemostamplifiedvaricose
componentsare１２０kHzoriginatingfromV２and２６０kHz
from V４．Figures８(b,c)comparesthe amplitude
evolutionsobtainedbyDNS,BiGlobalandPSE３Dforthe
mostamplifiedvaricosecomponent２６０kHzandsinuous
component８０kHz,respectively．Twoobservationscanbe
made．First,thetheoreticalresultsfavorablyagreewith
theDNSresults．Thediscrepanciesinthebeginningand
inthelatestageareattributedtothetransientbehaviors
ofDNSdisturbances(i．e．,consistingofmultipletypes
offluctuations)andnonlineareffectsofdisturbances
(appearingfirstinthevaricose mode),respectively．
Second,PSE３DandBiGlobalresultsareveryclose
exceptfortheinitialstage wheretheinitialprofiles
providedbyBiGlobalwillundergoatransientstagein
PSE３D．

Themodeshapeevolutionofthedominantvaricose
(２６０kHz)andsinuous(８０kHz)modesareshownin

Fig．７　Spatialstructuresillustratedbyisosurfacesofnormalized
temperaturemodeshape(±０．２)formodeV２,modeS１atX＝
１２０mm,andofmodeV４andmodeS１atX＝２００mm,together

withthebaseflowisosurface(１．８７Te)
(Thestreamwisescaleisequaltotwowavelengthsofeachmode)

图７　温度等值面显示的模态空间结构

(流向尺度为两个模态流向波长)
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(a)NＧfactorsobtainedbyPSE３Dforsomesinuousmodes
(solidlines)andvaricosemodes(dashedlines);
themostamplifiedmodeshavebeenlabelled

(b)Thevaricosemodeof２６０kHz

(c)Thesinuousmodeof８０kHz

Fig．８　Disturbanceamplitudeevolutionofasinglefrequency．
ComparisonofamplitudeevolutionsfromDNS,BiGlobaland
PSE３Dhavebeenmadefortwomostamplifiedmode．Notethat
theamplitudefromDNSisobtainedbytheaverageofthe(fast
Fouriertransformation)amplitudesincertainfrequencybands(２５０~

２７０kHzand７０~９０kHz)．
图８　PSE３D预测的单频扰动幅值演化(N值曲线)及与

BiGlobal和DNS结果的对比(其中N值曲线中不同模态最不

稳定的频率分量用彩色线条标记)

Figs．９(aＧf)and (hＧl),respectively．Forthevaricose
mode,thedisturbancesinitiallylocateatthemushroom
cap,andgraduallyshiftdowntotheshoulderregion
withanothersmallpeakemergingintheinnersidesince
thesliceofFig．９(c)．Incontrast,thefluctuationsofthe
sinuousmoderesideinthestemregionintheupstream
region,andgraduallyspreadoutwardsalongwiththe

rollingofthefluid,inducinganotherpeakinthecap．
３．２　StatisticresultsfromDNS

Inthissubsection,thestatisticresultsfromDNSare
presentedto highlightthetransition process upon
comparisonwiththeresultsfromthestabilityanalyses
above．Figure １０ displaysthe normalized r．m．s．
distributionatthreestreamwiseslices．Thespectra
obtainedatthelocalr．m．s．peakpositionsarealso
shown．Intheupstream,thedisturbancesconcentrate
onthetop ofthe mushroom structure,whichis
consistentwiththepredominanceofmodeV２there(see
Fig．７(a))．However,thecorresponding spectrum
exhibitsapeakfrequencyofapproximately６００kHz,

nearlythreetimeshigherthanthedominantfrequency
(around２００kHz)of mode V２．WheresuchhighＧ
frequencydisturbancesariseisunclearyet．Atthenext
slice,r．m．s．distributionformsnewlocalmaximumsin
theshoulder and stem regions ofthe mushroom
structure,inadditiontoaweakoneonthehead．The
dominantdisturbancefrequenciesfortheheadregionare
inrangeof[１６０kHz,２２０kHz],andmovetoaslight
higherfrequencyrangefortheshoulderregion．The
spectraandthefilteredr．m．s．distribution (inFig．１１)

indicatethatthedisturbancesatthesetworegions
consistoftheoutermodes,ofwhichthedisturbancesat
theshoulderregionlikelyevolvemodeV４/S４withthe
disturbancesintheheadregionbeingmainlycontributed
byotheroutermodes．Atthestemregion,twopeaks
appearinthespectrum,onesimilartothatatthe
shoulderregion,theotheronelyinginamuchlower
frequencyrange,whichindicatesthecoexistenceoftwo
typesofinstabilitiesthere．Comparisonbetweenthe
filteredr．m．s．distribution(Fig．１１(c))withthemode
shapesfromthePSE３DresultsindicatesthatthelowＧ
frequencypeakcorrespondstomodeS１．Forthelast
slice,ther．m．s．hasspreadtothewholemushroom
structure．Thespectrumattheshoulderregiondisplays
abroadplateaufor[０,２００kHz],whilethespectrumat
the stem region shows a prominent peak at
approximately９０kHz．ThehighＧfrequencydisturbances
intherangeof[２００kHz,４００kHz]becomerelatively
insignificantcomparedtothespectraattheprevious
one．Thistrendisconsistentwiththeresultsofstability
analyseswhichpredictthatlowＧfrequencyinstabilities
graduallytakeoverinthedownstreamregion．
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Fig．９　Modeshape(normalizedtemperaturefluctuations)evolutionofthedominantvaricosemodeatf＝２６０kHz(a~f)andofthe
dominantsinuousmodeatf＝８０kHz(g~l)predictedbyPSE３D．TheslicesstartfromX＝１１２．７mmtoX＝２６１．７mmwithastep

ofapproximately２８mm．Thetemperaturebaseflowisshownbythesolidlines．
图９　PSE３D得到的最不稳定对称模态(２６０kHz)和反对称模态(８０kHz)的形状函数沿流向的演化

Fig．１０　NormalizedrootＧmeanＧsquaredistributionoftemperaturedisturbancesatthreeslices,(a)X＝１２０mm,(b)X＝２００mm,(c)X＝
２８０mm,togetherwiththebaseflowisolines．Thecorrespondingspectraatthesamplingpoints(denotedbythesymbols)arealsoshownin(d,e,f)．

图１０　三个流向站位处的DNS扰动均方根分布和极值点处的频谱

Fig．１１　NormalizedrootＧmeanＧsquaredistributionoftemperaturedisturbancesovercertainfrequencyranges
atX＝２００mm,togetherwiththebaseflowisolines．

图１１　X＝２００mm处DNS特定频段处的扰动均方根分布
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４　Conclusions
Inthispaper,sophisticatedstabilityanalyses(spatial

BiGlobalandPSE３D)andDNSareperformedtoreveal
the leewardＧplane transition mechanisms on a
hypersonicyawedconeforthefirsttime．ThelowＧspeed
mushroomstructureinducedbytheleewardstreamwise
vorticesisshowntobesusceptibletomultipleunstable
modes．Theunstablemodescanbefurtherclassifiedas
outermodesandinnermodes．Outermodeswithhigher
phasevelocitiesandfrequencies,resideintheshoulder
andheadregionsofthemushroomstructure,whereas
innermodesbeinglocatedatthestemregionpossess
lowerphasevelocitiesandfrequencies．Bothoutermodes
and inner modes contain varicose and sinuous
components．Thesinuouscomponentsdominatefor
inner modes,whilefor outer modesthe varicose
componentsare moreunstableintheupstream but
graduallycollapsewiththesinuouscomponentsinthe
downstream．Good agreementbetweenthestability
analysisandDNSresultsareobtained,exceptthatthe
disturbancesfrom DNSintheupstreamregionshow
muchhigherfrequenciesthanprediction．

Stabilityofleewardstreamwisevorticesisfoundto
beararemarkableresemblance withinstabilitiesof
streamwisevorticesinotherflowconfigurations(e．g．
ellipticcone,theBoLTmodelandGörtlervortexflows)

inthesensethatvaricoseandsinuousinstabilities
coexist,coveringawideunstablefrequencyrangefrom
tenstohundredsofkHz．
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温度对高速平板边界层转捩雷诺数的影响

刘智勇∗,禹　旻,杨武兵
(中国航天空气动力技术研究院,北京　１０００７４)

摘　要:为了深入研究温度对高速边界层稳定性和转捩的影响,并对不同温度条件下的转捩结果进行关联,采用线

性稳定性理论和eN 方法,对不同壁温、总温条件下的高速平板边界层进行了稳定性分析和转捩预测.温度条件对

转捩的影响体现在两方面,一方面会改变快、慢模态的分枝特性,由此改变扰动的线性增长路径;另一方面可以改

变边界层本身的不稳定性,引起扰动增长幅值和转捩位置的变化.结果表明,壁温或总温的变化,会产生不同的模

态分枝类型,且总温的增加对边界层起稳定作用.另外,发现对于相同马赫数,在不高于１０００K的壁温条件下,扰
动的增长与壁温存在一致性的变化规律,结合eN 方法,获得了转捩雷诺数与壁温比和 N 值的函数关系式.利用

该公式,可以对不同初始扰动幅值和壁温条件的边界层转捩进行预测和关联.

关键词:边界层转捩;模态分枝;转捩雷诺数;温度;转捩关联
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EffectoftemperatureonthetransitionalReynoldsnumberof
highＧspeedplanarboundarylayer

LIUZhiyong∗ ,YU Min,YANG Wubin
(ChinaAcademyofAerospaceAerodynamics,Beijing　１０００７４,China)

　　Abstract:LinearstabilitytheoryandeN methodareusedtoinvestigatethestabilityand
transitionofhighＧspeedplanarboundarylayerssubjecttodifferentwalltemperaturesandtotal
temperatures．Thepresentstudyextendstheconventionalunderstanding oftheeffectsof
temperature,whichis helpfulfortransition correlation between differentconditions．The
temperatureinfluencestheboundaryＧlayertransitionintwoaspects．Firstly,varyingtemperature
resultsindifferent modalbranchingbetweenfastandslow modes．Thisfurtheraffectsthe
evolutionpathofinfinitesimaldisturbance．Secondly,temperaturedeterminesthefundamental
instabilityofboundarylayer,whichleadstothevariationoftransitiononset．Itisrevealedthat
thebranchingtypechangesunderdifferentwallandtotaltemperatures．Andtheincreaseoftotal
temperatureisshowntostabilizetheboundarylayer．Besides,itisalsodiscoveredthatthe
growthofdisturbancevariesexponentiallywithdimensionlesswalltemperaturewhenthewall
temperatureislessthan１０００K．ThetransitionalReynoldsnumberisformulatedasafunctionof
dimensionlesswalltemperatureandNfactorwiththehelpofeN method．Basedontheformula,
itispossibletoevaluatethetransitionofboundarylayersubjecttospecificinitialdisturbanceand
walltemperature．Italsoprovidesamethodtocorrelatethetransitionresultsbetweendifferent
windtunnelsorbetweengroundtestsandflighttests．
　 　 Keywords:boundarylayertransition;modalbranching;transitionalReynoldsnumber;
temperature;correlationoftransition



０　引　言

　　边界层转捩预测是高速飞行器发展中不可回避

的重要问题,转捩带来的高热流和高摩阻给飞行器的

热防护、气动外形等设计带来了新的挑战.如何更准

确地认识和预测转捩,是学术和工程界共同关心的问

题.高速边界层的自然转捩包括感受性、扰动的线性

和非线性增长、扰动发展的饱和并崩溃的过程.其

中,扰动的增长过程占据了相当长的距离,是转捩位

置预测中最重要的过程.扰动的增长由流动稳定性

理论描述,目前已对可压缩边界层流动的稳定性特征

取得了丰富的认识,这对转捩的研究奠定了理论

基础.

　　风洞试验是高速边界层转捩研究的一个重要手

段,尤其是静风洞技术和转捩测量技术的发展,为实

际飞行条件下的转捩预测提供了丰富而有价值的数

据[１].为了模拟飞行条件下的转捩现象,风洞试验一

般会选择相同的马赫数、雷诺数等相似参数,但来流

噪声、来流总温和壁温条件却往往与飞行条件存在较

大差别.而且由于不同风洞的模拟能力不同,以上参

数的差异在不同风洞之间也是广泛存在的,这些差异

也被认为是导致不同风洞的转捩结果不一致的可能

原因[２Ｇ３].为了对不同转捩试验结果进行关联,就需

要对上述参数如何定量影响边界层转捩过程进行细

致研究.

　　我们知道,对于可压缩平板边界层流动,当马赫

数较小时(Ma＜２．２),唯一的不稳定模态是第一模

态,而随着马赫数的增高,第二模态(Mack模态)出
现并表现出更强的不稳定性,是主导的失稳模态.第

一模态和第二模态与快、慢模态有关,Fedorov和

Tumin[４]对传统的模态称谓进行了讨论,认为快、慢
模态比第一、第二模态的说法更符合数学描述,并且

更不容易产生混淆.同时发现在不同的流动参数下,
第一、第二模态可能分别属于慢、快模态,也可能同属

于慢模态,两种情况分别对应于两种不同的模态分枝

类型(图１).

　　模态的分枝特性对边界层转捩现象中的感受性

过程和扰动线性增长过程都有重要影响.Fedorov
和 Khokhlov[５Ｇ６]研究了边界层中的各类模态同步分

枝现象,通过对快、慢模态的细致研究[７],发现不稳定

的第二模态可能对应慢模态,也可能对应快模态.

Ma和Zhong[８]也对快、慢模态的同步现象进行了研

究,并分析了其与 Mack模态的关系,指出快、慢模态

的同步对 Mack模态的出现和增长具有非常重要的

意义.Fedorov和 Tumin[４]对高速边界层的分枝特

性进行了较为全面的研究,发现雷诺数、温度和马赫

数等流动参数都会对分枝类型产生影响.Fedorov[９]

结合对模态同步和分枝已有的认识,指出在扰动线性

发展过程中,快、慢模态通过模态交换机制(分枝)产
生不稳定性,扰动沿流向增长,扰动发展到一定幅值

后发生非线性崩溃,转捩发生.

(a)Ma＝３．８

(b)Ma＝４．２
图１　扰动增长率随波数的变化(T０＝３００K,Re＝２０００)

Fig．１　Variationofgrowthratewithwavenumber
(T０＝３００K,Re＝２０００)

　　从前述的研究结果可知,由于快、慢模态存在不

同的分枝类型,第二模态不稳定性可能属于快模态,
也可能属于慢模态;而第一模态不稳定性总是属于慢

模态.那么,对于同时存在第一、第二模态不稳定性

的边界层流动,单一扰动可能经历以下三种线性增长

过程:当第二模态属于快模态(如图１(a)所示,对应

Fedorov[４]的 A或C型分枝)时,① 慢模态扰动只经

历第一模态增长,② 快模态扰动只经历第二模态增

长;当第二模态属于慢模态(如图１(b)所示,对应

Fedorov[４]的B或D型分枝)时,③ 慢模态扰动先后

经历第一、第二模态增长(快模态扰动不经历增长过

程).因此,在进行稳定性分析和转捩预测时,对于

A、C型分枝情况,快模态扰动和慢模态扰动都应该
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考虑,而对于B、D型分枝,可只考虑慢模态扰动.另

外,当边界层流动参数发生变化导致快、慢模态分枝

类型发生改变时,前述的扰动增长过程也会发生改

变,由此预测得到的转捩位置可能产生较大的变化,
这在前期的研究中已有体现[１０].因此,在采用稳定

性分析方法对边界层转捩进行预测之前,应该首先对

快、慢模态的分枝情况进行分析.

　　基于以上认识可以知道,温度条件的改变可以导

致快、慢模态分枝类型发生变化,进一步导致扰动的

线性增长过程发生改变.同时,温度条件对边界层自

身的稳定性和转捩也会产生影响.对于来流总温,早
在１９６６年,Mack[１１]就指出这是影响可压缩边界层

转捩位置的因素之一,而近期关于高超声速圆锥边界

层的研究[２]也表明,总温的增加对流动起稳定作用.
而壁温对边界层稳定性的影响更是广为人知:冷壁对

第一模态起稳定作用,对第二模态起不稳定作用,而
热壁则相反[１２Ｇ１４];对高超声速圆锥边界层的转捩研究

发现,低壁温条件促进边界层的转捩[１５].然而,对于

转捩试验结果的关联,上述温度的定性影响规律显然

是不足够的,必须对温度的影响做更细致的研究,获
得定量的影响规律.

　　本文针对转捩试验研究中的主要差异因素———
来流总温和壁温,开展了其影响下的高速平板边界层

转捩研究,重点考察了不同温度条件下高速平板边界

层流动中快、慢模态的分枝特性;还采用eN 方法研

究了温度对转捩的影响规律,发现在相同马赫数下,
转捩雷诺数与温度比存在一致性的依赖关系,利用这

一关系,初步建立了转捩雷诺数与温度比和 N 值的

函数关系式,可用于关联不同风洞的转捩结果和促进

转捩天地相关性的研究.

１　温度对快/慢模态同步和分枝的影响

　　采用线性稳定性理论方法对不同温度条件下的

平板边界层流动进行了分析,分别考察了快、慢模态

的相速度和增长率随频率的变化.边界层速度和分

布由边界层相似性解得到,采用的线性稳定性方法可

参阅文献[１６].图１显示了本文所采用的线性稳定

性计算方法得到的结构与文献[４]的对比,两者在不

稳定扰动和模态分枝类型结果上吻合良好,这也验证

了本文程序的可靠性.

１．１　壁温的影响

　　Fedorov等[４]对不同马赫数下的绝热壁和冷壁

进行了研究,发现壁温的改变会使快、慢模态的分枝

类型发生变化.而对于转捩试验而言,进行比较和关

联的试验结果通常针对相同的马赫数,因此本文研究

了在同一马赫数条件下,不同壁温条件下的快、慢模

态分枝类型及其变化.

　　对于平板边界层,来流条件为:Ma＝４,单位雷诺

数Re０＝１．１３×１０７/m,总温T０＝７１０K(对应来流温

度Te＝１６９．７K),分别设置了４个算例以研究壁温

的影响(表１),其中Case４对应绝热壁条件.各算例

对应的边界层速度和温度剖面如图２所示.

表１　考虑不同壁温的算例设置(Ma＝４)

Table１　Casesforvariouswalltemperatures(Ma＝４)

Case１ Case２ Case３ Case４
Tw ３００K ４００K ５００K ６２４K(Tad)

(a)速度分布

(b)温度分布

图２　基本流速度和温度剖面

Fig．２　Velocityandtemperatureprofilesofbasicflows

　　长度特征尺度取为δx ＝ Re０x ,对距平板前缘

１．５m 处的流动进行空间不稳定性分析;在上述特征

尺度下,当地雷诺数Re＝４１１７.首先对流动进行模

态分析,发现流场中存在快模态(ModeF)和慢模态

(ModeS),传统意义上的第一模态和第二模态分别

位于这两枝(族)上.图３给出了各个工况下不同模

态随频率的变化.

　　从图中可以看出,快模态的高频段对应第二模

态,而在慢模态的低频段对应第一模态.按照 Mack
的定义,快模态上高频区的不稳定模态称为第二模态

增长解;慢模态上几乎同频率范围内衰减率较大的模
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态称为第二模态衰减解.而按照Fedorov[４]的分类,
上述分枝类型属于 A 型分枝.可以发现,在所考虑

的壁温变化范围内,分枝类型并没有发生改变.

(a)相速度

(b)增长率

图３　快、慢模态随频率的变化(Case１~Case４)
Fig．３　Variationoffastandslowmodeswith
dimensionlessfrequency(Case１~Case４)

　　从图３中还可以看出,随着壁温的增加,第一模

态由稳定变得不稳定,扰动增长率和失稳区域范围都

变大.而对于第二模态,壁温的增加使该模态变得更

加稳定,扰动增长率和失稳区域范围都变小.上述壁

温对可压缩边界层不稳定性的影响规律与传统认识

相符[１３Ｇ１４].而不同的是,由于这两个模态分别属于慢

模态和快模态,在同时显示扰动增长率时,两段不稳

定区域并不属于同一条曲线.这是 A、C型分枝类型

的典型特征.

１．２　总温的影响

　　在相同马赫数下,风洞条件和飞行条件下的来流

总温差异明显,即使在不同风洞之间也存在一定的差

别.Zhao等[２]指出总温的差异可能是导致不同风洞

试验结果出现不一致的重要原因.对此,本文针对来

流总温的影响开展了初步研究.设置算例如表２所

示,壁温取绝热条件.

表２　考虑不同总温的算例设置(Ma＝４)

Table２　Casesforvarioustotaltemperatures(Ma＝４)

Case５ Case６ Case７ Case８ Case９
T０ ３００K ４００K ５００K ６００K ７１０K

　　图４给出了扰动频率与相速度之间的关系.从

图中可以看出,Case５,Case６属于 Fedorov的 B型

分枝,Case７、Case８和Case９属于 D型分枝.总温

的变化引起的模态分枝类型的变化,这是总温和壁温

影响稳定性的区别所在.同时,可以发现总温对两个

失稳模态的影响:随着总温的增加,第一模和第二模

不稳定性都随之减弱.这与 Zhao等[２]关于总温对

圆锥边界层稳定性的影响规律是一致的.

(a)相速度

(b)增长率

图４　快、慢模态随频率的变化(Case５~Case９)
Fig．４　Variationoffastandslowmodeswith
dimensionlessfrequency(Case５~Case９)

　　同时还可以发现,Case４和 Case９的壁温和总

温条件相同,仅仅是稳定性计算时选取的雷诺数不

同,导致了模态分枝类型的差异.可以预见,这两种

分枝类型的变化发生在雷诺数２０００和４１１７之间.
对马赫数等参数的影响研究也发现了模态分枝类型

发生变化的情况[１７].

　　由于边界层的第一模态对应于慢模态,而第二模
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态却没有确定的对应关系,因此对于 A、C型模态分

枝的边界层流动,单一模态扰动最多只会经历一次失

稳过程,即:慢模态扰动经历第一模态失稳,快模态扰

动经历第二模态失稳,不会发生单一扰动先后经历第

一和第二模态失稳的情况.这就给扰动的线性失稳

过程带来了更多的变化,同时也对转捩预测的eN 方

法带来了困难,一方面需要在模态选择时同时考虑

快、慢模态,另一方面对传统的 N 值选择带来了麻

烦.因此,在采用稳定性分析方法对高速边界层进行

转捩预测前,应该先对边界层的稳定性,尤其是模态

的分枝类型进行分析,根据特定的分枝类型确定主导

失稳的模态及对应的N 值.

２　温度对转捩的影响

　　本部分采用eN 方法,对不同壁温条件下的高速

平板边界层流动进行转捩预测.计算条件为:来流马

赫数Ma＝４、５、６,采用２４km 高空来流条件,壁温条

件取为等温壁,温度Tw＝３００~１４００K.

　　在以上条件下,壁面温度低于绝热壁温度,与

Case１~Case３类似,边界层流动的模态分枝类型都

属于 A型.在这种情况下,慢模态只经历第一模态

失稳,快模态只经历第二模态失稳,因此在进行eN

分析时,需要考虑两个模态.但由于冷壁对第一模态

起抑制作用,因此慢模态扰动只经历第一模态失稳,
幅值增长有限,不是主导转捩的模态,因此在实际计

算中,只需考虑快模态扰动的增长.

２．１　壁温对转捩位置的影响

　　图５给出了马赫数为４的情况下快模态的增长

曲线.通过对不同频率扰动的增长率进行积分,得到

各频率扰动的增长曲线(彩色曲线),再对所有增长曲

线取包络线(黑色曲线),可得到N 值曲线.

图５　扰动累计增长率及N 值曲线

Fig．５　IntegratedgrowthratesandNＧfactorcurve

　　在采用eN 方法进行转捩预测时,N 值的选取对

于预测结果至关重要.对于相同的外形,不同来流条

件对应的N 值不同,在常规风洞条件下,来流噪声较

大,转捩位置靠前,对应 N 值较小;而在静风洞和飞

行条件下,来流噪声较小,转捩位置靠后,对应的 N
值较大.本文假定扰动累计增长率N 率先达到９的

位置为转捩位置.从后面的研究可以知道,N 值的

选取对关联不同温度的转捩结果没有影响.

　　从图５中还可以看出,只有一定频率范围内的扰

动,其累计增长率才能达到９,因此在实际操作中,不
需要对大量的扰动进行计算,而只需针对特定频率范

围内的扰动进行计算,便能较快地得到 N 值曲线受

关注的部分,进而可对转捩位置进行更高效的预测.

　　当壁温从３００K到１０００K 变化时,扰动幅值增

长曲线和N 值曲线都表现出一致性的规律.而当壁

温高于１２００K时,增长曲线的形态发生了变化,如图

６所示,在N＞６的范围内,增长曲线的增长变缓,这
导致了N＝９的转捩位置大幅度后移.

图６　N 值分布(Ma＝６)
Fig．６　NＧfactorcurve(Ma＝６)

　　图７给出了转捩位置和发生转捩时的扰动频率

随壁温的变化.可以看出,两者都在１０００K 以下的

范围内表现出良好的规律,而在１２００K 以上表现出

了明显的差异.在马赫数为４和５的条件下,也有相

同的现象产生.对快模态的扰动增长率进行分析可

以发现,出现上述现象的原因一方面是第二模态不稳

定性随壁温升高而变弱,另一方面也与转捩 N 值选

取有关,如果转捩N 值取较小值(如５或６),这种不

一致的规律将不会出现.

　　从上面的结果来看,当壁温不太高时,转捩位置

与壁温之间存在良好的依赖关系.利用数据拟合,可
以将这种关系量化.对转捩位置与壁温的关系进行

拟合,首先将壁温和转捩位置分别用壁温比和转捩雷

诺数来代替,令T＝Tw/Te,采用非线性指数拟合的

结果图８所示.

　　对应的拟合曲线关系式为:

　　Retr􀅰１０－７＝e(０．２８７２T－０．６０９２)＋０．２５０３ (１)
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(a)转捩位置

(b)转捩的频率

图７　转捩位置和频率随壁温的变化(Ma＝６)
Fig．７　Transitionlocationandfrequencyversus

walltemperature(Ma＝６)

图８　指数曲线拟合结果(Ma＝６)
Fig．８　Datafittingwithexponentialfunction(Ma＝６)

类似的,对马赫数为４和５的工况也可以得到相应的

拟合曲线.

２．２　基于壁温影响的转捩关联公式

　　边界层的失稳和转捩始于边界层对扰动的感受

性过程,对于自然转捩而言,扰动主要来源于来流.
假设来流中的扰动平均幅值为Ain,经过感受性过程

之后,进入边界层后,扰动在增长之前的平均幅值变

为A０,扰动增长到转捩时的平均幅值为Atr,后一过

程可以用eN 方法来描述.感受性过程是一个复杂

的过程,这里不对感受性过程进行分析,而只关注对

边界层内初始扰动的线性增长过程.且对于不同的

来流和壁面条件,认为转捩时的扰动幅值水平是相当

的(如Atr＝１．５％[１８]).

　　不同的来流条件带来的初始扰动幅值A０ 不同,
扰动增长到转捩位置的过程也不同.较大初始扰动

增长的过程短,对应的N 值小,较小初始扰动增长的

过程长,对应的N 值大.因此,采用eN 方法进行转

捩预测时,需要通过A０ 来确定N 值,即

　　N ＝N(A０) (２)

　　那么,初始扰动的影响可以用 N 值来体现.图

９显示了不同壁温条件下,N 值与转捩位置的关系.
可以看出,N 值越小对应的转捩位置越靠前,这也意

味着初始的扰动幅值较大.

　　在本文的研究中,考虑的 N 值范围为２~９,即
认为大部分的扰动增长都在此范围之内.由图１０可

见,该范围内的雷诺数与 N 值的对数值呈现出近似

线性的关系.从图中可以看出,各条线之间近似平

行,而其中的差异只源于壁温的影响.

　　可以推测,在对数坐标系下,壁温的影响是线性

的.前面的研究考察了壁温对转捩雷诺数的影响,通
过数据拟合得到了两者的依赖关系,即:

　　Retr０(T;　N ＝９)＝eaT＋b ＋c (３)
式中a、b、c为待定系数.在这部分的研究中,设定

图９　不同壁温条件下的N 值曲线

Fig．９　NＧfactorcurveswithdifferentwalltemperatures

３１３第２期　　　　　　　　　　　　　刘智勇等:温度对高速平板边界层转捩雷诺数的影响



(a)常规坐标

(b)对数坐标

图１０　雷诺数随N 值的变化

Fig．１０　VariationofReynoldsnumberwithNＧfactor

了N＝９的转捩基准,这实际上对应于初始扰动很小

的流动情况.若以这种情况作为参考,将壁温的影响

规律引入上图的结果,考虑归一化的转捩雷诺数组合

参数Retr(T;N)/Retr０(T;N ＝９),可以得到图１１
的结果.

　　可以看出,在对数坐标系下,不同温度下的曲线

几乎重合,形成一条过坐标点(９,１)的近似直线.因

此,可以进一步假设存在以下线性关系:

　　ln
Retr(T;N)

Retr０(T;N ＝９)
æ

è
ç

ö

ø
÷＝c１lnN ＋c０ (４)

上式的系数可以通过曲线上的数据求得.从以上结

果可以看出,由于存在良好的线性近似关系,N 值可

以在２~９中任意选取,不会对图１１中的线性结果产

生本质的影响.

　　利用线性关系可进一步得到:

　　Retr＝Retr０􀅰(c３􀅰N)c１ (５)

式中c３＝exp
c０

c１

æ

è
ç

ö

ø
÷ .再结合式(３),式(５)可以改写为

　　
Ref

tr

Reg
tr
＝

ea􀅰Tf＋b ＋c
ea􀅰Tg＋b ＋c
æ

è
ç

ö

ø
÷􀅰 Nf

Ng
æ

è
ç

ö

ø
÷

c１
(６)

式中的系数见表３.

(a)归一化转捩雷诺数

(b)线性拟合

图１１　N 值与归一化转捩雷诺数的关系

Fig．１１　Variationofscaledtransitional
ReynoldsnumberwithNＧfactor

表３　式(６)中的系数

Table３　CoefficientsinEq．(６)

Ma a b c c１

４ １．１６６ －１．９２１ ０．５１７４ １．３８０
５ ０．５３６２ －１．２２６ ０．２９７９ １．５９３
６ ０．２８７２ －０．６０９２ ０．２５０３ １．６６７

　　式(５)实际上是一种转捩准则,体现了转捩雷诺

数与壁温和初始扰动幅值的关系.改变马赫数会对

准则中的系数带来变化.一般来说,风洞试验可以模

拟飞行条件下的马赫数,因此在转捩的关联性研究

中,采用上式的转捩准则可以对不同风洞中,和风洞

与天空中的转捩结果进行关联.容易得到:

　　
Ref

tr

Reg
tr
＝

Ref
tr０

Reg
tr０

æ

è
ç

ö

ø
÷􀅰 Nf

Ng
æ

è
ç

ö

ø
÷

c１
(７)

　　不同试验条件下的壁温条件体现在(６)或(７)式
右端第一项中,而不同的初始扰动幅值体现在右端第

二项中.因此,在风洞试验中测得的转捩雷诺数可以

通过上式转化为空中的转捩雷诺数.类似地,不同风

洞之间的试验结果也可以通过上述关系式进行关联.

　　应该注意的是,式(７)中的N 值需要采用先验试

验标定值,或通过完善感受性研究加以确定.而前者

需要大量的风洞和飞行试验结果进行支撑,后者需要
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对感受性过程进行更深入的研究和合理的模化.在

目前看来,上述基于平板边界层的转捩关联式是关联

不同温度条件下转捩结果的初步研究,为建立完整的

转捩关联关系奠定了基础,该思路也可用于其它外形

的边界层转捩关联和预测.

３　结　论

　　本文研究了温度对高速平板边界层流动稳定性

和转捩的影响.结果发现:第一,不同的总温条件会

带来快、慢模态分枝类型的变化,并且随着总温升高,
第一模态和第二模态的不稳定性都减弱.第二,在不

高于１０００K的壁温条件下,壁温与高速边界层扰动

增长关系呈现出良好的规律,这种规律可以以指数函

数的形式量化体现;而当壁温更高时,这种规律受到

破坏.第三,利用壁温对扰动增长的影响规律,并结

合初始扰动与 N 值的关系,可以得到转捩雷诺数的

关联准则,并可用于关联转捩结果的进一步研究.这

种思路可对其他外形的高速边界层流动转捩的关联

和预测提供参考.
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热化学非平衡高超声速平板边界层线性稳定性分析
陈贤亮,符　松∗

(清华大学 航天航空学院,北京　１０００８４)

摘　要:高超声速边界层流动转捩是近期空气动力学研究的热点问题.对于环境扰动较小的自然转捩过程,稳定

性分析已被证明是研究扰动演化的重要手段.另一方面,高超声速边界层内的温度会随着马赫数的升高而快速上

升,极高的温度会引起所谓的高温真实气体效应,使得量热完全气体假设失效,从而对边界层稳定性和转捩产生影

响.本文针对高温热化学非平衡气体,利用空气５组分模型开展了平板边界层的线性稳定性分析,重点研究了热

化学过程对模态稳定性的影响,并探究了边界层离散谱模态的演化和同步过程.研究表明,对于由第二模态主导

的高超声速二维边界层:(１)扰动相比基本流更趋向于热化学冻结态;(２)扰动方程中新出现的非平衡源项的扰动

项对稳定性影响很小,非平衡过程主要是通过改变基本流剖面来间接影响稳定性;(３)声速是影响第二及更高模态

的重要参数,热化学平衡态假设引起的声速计算式的变化能够解释边界层温度和厚度降低时第二模态频率反而降

低的非常规趋势.

关键词:高超声速流动;边界层转捩;热化学非平衡效应
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LinearstabilityanalysisofhypersonicboundarylayeronaflatＧplate
withthermalＧchemicalnonＧequilibriumeffects

CHENXianliang,FUSong∗

(SchoolofAerospaceEngineering,TsinghuaUniversity,Beijing　１０００８４,China)

　　Abstract:Theresearchonhypersonicboundarylayertransitionisarecentfocalpointin
aerodynamics．ForthesoＧcalled‘naturaltransition’,wherethelevelofenvironmentdisturbance
islow,stabilityanalysishasbeenprovedtobeahelpfultechniqueinstudyingevolutionof
disturbances．Ontheotherhand,temperaturesinhypersonicboundarylayerincreasedramatically
withMachnumber．ExtremelyhighＧtemperaturecausesthesoＧcalled‘realＧgaseffects’,ormore
exactly,‘thermalＧchemicalnonＧequilibriumeffects’,whichinvalidatesthecaloricallyperfectgas
assumption,andinevitablyinfluencesthestabilityandtransitionprocess．Theflowtreatedinthis
paperisahypersonicboundarylayeronaflatＧplate withthermalＧchemicalnonＧequilibrium
effects．Linearstabilitytheory (LST)isappliedtostudytheeffectsthermalＧchemicalprocess
takeonmodalinstability．Meanwhile,theevolutionandsynchronizationprocessbetweendiscrete
andcontinuousspectrumareexplored．Resultsforthe２ＧDhypersonicboundarylayerwherethe
２ndmodedominatesareconcludedasfollows．Firstly,disturbancesaremorethermalＧchemical
frozenthanthebasicflow．Secondly,thenewterminthedisturbanceequationintroducedbythe
nonＧequilibriumsourcetermhaslittleeffectsonstability．Thedifferencesinstabilitybehaviors
betweennonＧequilibrium andcaloricallyperfectgas mainlyattributetodifferentbasicflow
profiles．Thirdly,speedofsoundiscrucialtoMackmodes．Thedifferentevaluationofthespeed
ofsoundforthermalＧchemicalequilibriumflowistheanswertotheunconventionaltrendthata
coolerandthinnerboundarylayerhaslower２ndＧmodefrequency．
　　Keywords:hypersonicflow;boundarylayertransition;thermalＧchemicalnonＧequilibriumeffects



０　引　言

　　层流向湍流的转捩会使壁面热流和摩阻提高最

多一个量级,因此对转捩位置的准确预测对于高速飞

行器设计具有重要意义.但是转捩现象是极其复杂

的,一个重要表征是转捩过程强烈地依赖于边界条件

和外部环境.Morkovin等[１]根据来流环境扰动量级

的不同,给出了如图１所示的五条不同转捩路径,其
中环境扰动最小的路径被称为自然转捩,适用于背景

湍流度较低的高空大气环境.对于自然转捩,外部扰

动经过感受性机制在边界层内形成扰动波,而后扰动

首先经历线性模态增长,再由于非线性引发模态间相

互作用,最终经过更复杂的非线性过程发展为湍流.
由于高超声速边界层流动转捩问题的重要性和复杂

性,相关研究是近期空气动力学的热点之一,文献[２]
和文献[３]对此进行了综述.

图１　不同来流扰动幅值下转捩路径示意图[１]

Fig．１　Pathstoboundarylayertransitionwith
differentfreestreamdisturbanceamplitudes[１]

　　高超声速流动的另一个重要特点是随着马赫数

升高而快速上升的流场温度.量热完全气体下高马

赫时正激波后温度近似与马赫数平方成正比,极高的

温度会激发空气分子的振动能和引起空气的化学分

解甚至电离,导致量热完全气体假设的失效,这就是

所谓的高温(真实)气体效应[４].图２给出了标准大

气压下空气发生不同热化学过程的温度范围.基于

统计热力学,研究者们建立了对热化学平衡态的描述

方法,并通过系列拟合式实现了对热化学平衡流场的

求解[５Ｇ６].

　　然而研究者们很快发现热化学过程的时间尺度

在高超声速高焓流动下常与流动时间尺度相当,例如

图３给出了不同温度和密度下氧气热化学过程的特

征时间,而高超声速流动的速度恰在km/s量级,因

此流场内的热化学过程并不能处处达到平衡态,需要

额外考虑振动能、电子能与组分质量的守恒方程,来
建立对热化学非平衡流场的模拟[７].热化学过程对

层流场的主要影响可定性描述为:通过能量松弛和化

学反应降低流场温度,使得流场密度升高、激波层变

薄;在相同马赫数下,来流温度和密度越高,则热化学

过程的时间尺度越小,流场越趋向于平衡态.但是热

化学过程对稳定性和转捩的影响难以系统回答,这一

方面是由于热化学过程所涉及的尺度和参数众多,与
扰动场有复杂的相互作用,另一方面是由于较恶劣的

气动环境导致相关实验较为缺乏,因而高温流场模型

的可靠性还有待进一步验证.

　　１９９１年,Malik等[８]率先分析了“真实气体效应”
对平板边界层稳定性的影响,他们比较了热化学平衡

图２　标准大气压下空气发生振动能激发和

化学反应的温度范围[４]

Fig．２　Temperaturerangesofairforvibrationaland
chemicalprocessesundernormalatmosphere[４]

(a)振动松弛特征时间

(b)化学分解特征时间

图３　不同温度和密度下氧气振动松弛和

化学分解特征时间

Fig．３　Characteristictimeofoxygenversustemperature
anddensityforthermalandchemicalprocesses
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气体与量热完全气体的第二模态增长率,发现真实气

体效应会使第二模态更不稳定,这与他们预期的“真
实气体效应对不稳定模态的影响类似冷壁效果”一
致,但是最不稳定波的频率却与预期相反地下降了.

Stuckert等[９]则发现平衡流假设下“热”壁面也会出

现量热完全气体冷壁时才有的“超声速模态”.天津

大学的樊宇[１０]、万兵兵[１１]等也对平衡流假设下马赫

数、高度、输运模型等对稳定性和转捩的影响进行了

研究.除此之外,研究者们进一步分析了热化学非平

衡流动下边界层的稳定性特征,发现与平衡流时有显

著不同[９,１２],从而更加关注时间尺度在流动发展和扰

动传播中的作用.同时,研究者们发现热化学非平衡

效应对边界层稳定性的影响并不单一,而是与气体模

型、黏性模型、边界条件等多种因素密切相关[１３Ｇ１５],例
如热化学过程引起的流场温度降低和边界层变薄有

使得第二模态增长率增加的趋势,但能量松弛引起的

胀压黏性又会降低扰动增长率(尤其是对 CO２ 等极

性气体).另一方面,从稳定性方程数学求解的角度,

Federov等[１６]提出的高速边界层稳定性分析新框架

为研究模态演化与相互作用提供了新思路.在此基

础上,Bitter等[１７]详细分析了振动非平衡效应对马赫

数５左右极冷壁平板边界层的影响,发现振动非平衡

效应有助于在极冷壁条件下形成超声速不稳定模态.
除了线性稳定性分析之外,相关直接数值模拟[１８Ｇ２０]、
抛物化扰动方程[２１Ｇ２２]等研究也正 在 开 展.同 时,

T５[２３]、LENS[２４]、HIEST[２５]、VKIＧLongshot[２６]等高

焓风洞也进行了针对考虑高温气体效应的流动稳定

性和转捩的验证与分析工作.

　　综合来看,热化学非平衡效应对高超声速边界层

的稳定性和转捩过程有重要影响,但相关研究依然是

有限和不充分的.本文旨在利用线性稳定性框架,分
析热化学非平衡平板边界层离散谱模态的演化特性,
并尝试探究不同热化学过程如何对不稳定模态的增

长率和频率产生影响.

１　物理模型和数值方法

１．１　热化学非平衡NＧS方程

　　本文的计算工质为空气,不考虑电离取经典５组

分模型(N２、O２、NO、N和 O).增加振动能守恒和组

分质量守恒方程,得到描述热化学非平衡流动的 NＧS
方程如式(１)所示,其中引入了 Park[２７]的双温度模

型,即使用热力学平动/转动温度T 和振动温度Tv

这两个温度来描述流场.
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式(１)中U 表示守恒变量,F 和Fv 分别表示无黏和

黏性通量,S 表示源项.各项具体写为:
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其中:i是空间维数指标,s∈[２,ns]是组分指标,j和

m 分别表示对空间维数和组分的 Einstein求和.ρs

是组分密度,ev 是混合物的比振动能;τij是黏性应力

张量,qj 和qv,j是温度和振动温度的扩散项,dsj是组

分s的质量扩散项;QtＧv是振动松弛源项,ω􀅰s 是组分

质量生成源项.混合物的热力学参数以组分质量分

数Ys 进行加权.组分焓需考虑振动能和用以处理反

应热的零点生成焓Δh°f,s :

　　hs ＝cptr,sT＋ev,s ＋Δh°f,s (２)

　　黏性应力采用牛顿流体本构和Stokes假设,能
量扩散采用Fourier导热定律,质量扩散采用Fick定

律.混合物的黏性相关系数使用 Wilke规则[２８]对各

组分进行加权,其中组分黏性系数由 Blottner[２９]给

出,组分热扩散系数采用 Eucken关系[３０],组分质量

扩散系数假设恒定的Schmidt数Sc＝０．５.

　　振动能的非平衡松弛过程引入 LandauＧTeller
方程来描述:

　　Qt－v ＝∑
nv

s＝１
ρs

ev,s(T)－ev,s(Tv)
τs

　　ev,s(Tv)＝
θv,sRs

exp(θv,s/Tv)－１
其中松弛特征时间τs 基于 Millikan和 White[３１]的半

经验拟合.

　　化学反应过程采用有限速率化学反应模型.所

用５组分５反应模型写为:

　　R１:　N２＋M ↔２N＋M
　　R２:　O２＋M ↔２O＋M
　　R３:　NO＋M ↔ N＋O＋M
　　R４:　N２＋O ↔ NO＋N
　　R５:　NO＋O ↔ O２＋N
其中R１~R３ 是分解反应,R４ 和 R５ 是交换反应,M
表示催化剂,可取５组分中任意一个.化学反应平衡
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常数由 Gibbs自由能得到,其中自由能拟合式由文献

[３２]给出,反应速率常数使用 Arrhenius公式,其中

拟合系数采用Park模型[３３].

　　振动温度的边界条件与温度边界相一致,取为绝

热或等温.组分边界取决于壁面的催化条件,本文使

用无催化壁.

　　将 NＧS方程(１)写为算子形式以便后续分析:

　　 L(q)＝S(q)

　　q＝[ρ,u,v,w,T,Ys,Tv],　s∈ [２,５] (３)
其中算子 L 包括非定常、对流和扩散项,S 是由Qt－v

和ω􀅰
s 组成的非平衡源项,这也是与量热完全气体方

程的主要区别.由以上模型可知热化学非平衡效应

与时间尺度密切相关.记振动松弛、化学反应和流动

的特征时间分别为τv、τc 和τf,根据时间尺度的相对

大小可做出不同模型假设:量热完全气体可认为是热

化学冻结流,如果τv,τc≪τf 则流动可认为是热化学

平衡流.冻结、非平衡和平衡流均可利用热化学非平

衡 NＧS方程式(１)进行计算.以下评估热化学过程

的特征时间量级,由于空气中氧气相比氮气在更低温

度时发生振动能激发和化学分解,因此给出氧气的热

化学过程特征时间如图３所示,其中上标∗表示有量

纲量.

１．２　边界层基本流计算

　　稳定性分析需要高精度边界层基本流,这可以通

过求解上节 NＧS方程得到.但 NＧS方程的求解时间

一般较长,为此尝试求解边界层方程以提高求解效

率.对来流０°迎角的平板几何,在没有流动分离的

情况下,借鉴量热完全气体的LeesＧDorodnitsyn相似

性变换来求解边界层方程:
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利用连续性方程消去法向速度后,得到变换后的ϕ＝
U,T,Ys,Tv[ ]满足下列形式的方程:
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上式中非平衡源项S 的存在使得即使对平板也不存在

相似性解.针对于此,本文采用流向推进解[３４],在η
和ξ方向分别用Chebyshev配置点法和三阶差分进行

离散,然后利用牛顿法进行隐式迭代.此方法求解效

率很高,在每个流向位置所需迭代一般不超过６次.

１．３　模态稳定性计算

　　以下推导热化学非平衡流场的小扰动控制方程.
将流场基本变量q 分为平均量q－ 和对应扰动量q~:

　　q(x,y,z,t)＝q－(x,y)＋q~(x,y,z,t)

　　
q－ ＝ ρ－,U

－,V
－,W
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~
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代入式(３)后得到扰动方程:

　　 L(q－＋q~)－ L(q－)＝S(q－＋q~)－S(q－) (４)
上式可整理为矩阵形式:

　　F∂q~
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其中F、A、B、C、D 和H 为均为１０×１０的矩阵,且只

与基本流有关;N 为非线性项,在线性分析时被忽

略.引入当地平行流假设与行波解假设:

　　q＝q－(y)＋q̂(y)expiαx＋βz－ωt( )[ ]

其中q̂ 是扰动形函数,α 和β 是流向和展向波数,ω
是圆频率.本文考察空间模式,即考察扰动沿流向的

增长和衰减,所以β和ω 是给定实数,α＝αr＋iαi 是

待求复数,若αi＜０则扰动沿流向增长.以当地边界

层特征厚度为长度量纲,则圆频率与物理频率的对应

关系为:

　　 ω
Reδ

＝F＝２πf∗＜Hz＞ ν∗
∞

U∗２
∞

　　模态扰动求解是一个特征值问题,矩阵规模为

(１９Ny)２,其中Ny 是法向网格点数.本文的法向导

数离散采用Chebyshev配置点法.

２　结果与分析

２．１　计算结果验证

　　首先验证基本流.选取马赫１０热化学非平衡绝

热平板算例,来流参数与 Malik[８]相同:静温３５０K
单位雷诺数６．６×１０６/m,N２ 占比７８％.将边界层方

程解(BLS)与 NＧS方程解进行比较,其中 NＧS解所

用的组分数目、非平衡模型和计算参数均与 BLS相

同.比较两者在x＝０．６m 处的剖面如图４所示.可

以看出,两者的速度和振动温度剖面重合得很好,而
温度和组分剖面有２％左右的偏差,这主要是由于边

界层方程解忽略了流向压力梯度.总体来看,使用上

述流向推进法求解边界层方程有很高的计算效率和

精度,适用于稳定性分析计算.

　　再验证稳定性计算结果.首先选取Bitter[１７]的热

非平衡、化学冻结的极冷壁平板算例,来流条件为马赫

数４．５、静温１５００K,静压１０kPa,壁温为３００K.比较

流向位置Reδ＝２０００处的模态演化过程如图５所示.
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由于冷壁效果,此时F模态成为了不稳定模态,且在ω
＞０．４８后成为超声速模态,引起了增长率曲线的拐折.

(a)温度/速度剖面

(b)组分剖面

图４　马赫数１０热化学非平衡绝热平板

边界层解与NＧS方程解比较

Fig．４　ComparisonbetweenBLSandNＧSsolversfor
Mach１０nonＧequilibriumadiabaticflatＧplate

图５　马赫数４．５热非平衡极冷壁平板的增长率和相速度验证

Fig．５　VerificationofgrowthrateandphasevelocityforMach４．５
thermalnonＧequilibriumflatＧplatewithhighlycooledwall

　　最后验证高马赫数下引起较充分化学反应的算例.
选取马赫数１０绝热平板,单位雷诺数６．６×１０６/m、流向

位置０．６m.分别与 Miró[３５](来流静温６００K)的化

学非平衡结果,和 Malik[８](来流静温３５０K)的热化

学平衡结果进行比较.与 Miró比较增长率曲线如

图６所示,与 Malik比较增长率曲线和第二模态扰动

形函数如图７所示.可以看出,本文稳定性计算结果

同样能与文献较好地符合.平衡气体算例的增长率

在高频时与文献稍有偏离,这可能是由于黏性模型的

不一致引起.

图６　马赫数１０化学非平衡绝热平板增长率验证

Fig．６　VerificationofgrowthrateforMach１０chemical
nonＧequilibriumadiabaticflatＧplate

(a)增长率曲线

(b)第二模态扰动形函数

图７　马赫数１０热化学平衡绝热平板增长率和形函数验证

Fig．７　Verificationofgrowthrateandshapefunction
forMach１０equilibriumadiabaticflatＧplate

２．２　边界层离散谱的演化

　　关于离散谱的演化过程,Federov等[１６]已针对量

热完全气体进行了详细叙述,以下检验热化学非平衡

边界层是否存在相似演化过程.图８(a)给出了马赫

数１０非平衡绝热平板边界层(计算参数与“基本流验

证”处相同)的二维扰动全局谱.该全局谱是由离散

模态和由离散点近似的连续谱共同组成.以相速度
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cr 为分类依据,图中连续谱出现了快声波、慢声波和

熵/涡波等四个分支,这与非平衡 NＧS方程无黏通量

线化矩阵的特征值分布相一致.除了连续谱,图中还

存在从连续谱中脱落的单个离散谱模态,典型之一是

此时位于不稳定区的传统意义上的第二模态,以红色

箭头在图中标出.

(a)ω＝０．０７的二维扰动全局谱

(b)离散谱模态的演化

图８　马赫数１０热化学非平衡绝热平板的全局谱和模态演化

Fig．８　SpectrumandmodeevolutionforMach１０
nonＧequilibriumadiabaticflatＧplate

　　图８(b)给出了不同离散模态的增长率和相速度

随频率ω的变化曲线.随着频率从０开始逐渐升高,
连续谱中会有一系列模态发生“cutＧin”,即从连续谱中

脱落成为离散谱.从快声波分支中脱落的离散模态按

照脱落顺序依次称为F１、F２、F３、􀆺模态等.慢声波中

也会脱落一个离散模态,称为S模态.以下重点关注

同步过程,“同步”指的是两个模态的相速度相互接近

时发生的过程,这会导致模态增长率的间断或突增/
降.具体来说,本算例中,F和S模态首先分别与快慢

声波发生同步,即相速度分别达到１±１/Ma.随着F１

模态相速度逐渐降低,其在ω＝０．０６附近与熵/涡波同

步、导致F１ 模态增长率间断(如图中①处虚线圈部分

所示),随后在ω＝０．０７附近与S模态同步,导致S模

态相速度曲线的扭曲和增长率的突增(如图中②处虚

线圈部分所示),这样产生的不稳定S模态即是所谓第

二模态.F２ 及更高模态也经历了类似过程,但同步强

度已小于F１.在冷壁条件下,F与S模态的同步过程

会出现分叉,即F模态也可能发展为不稳定模态,正如

图５所示.由上述分析,热化学非平衡平板边界层存

在与量热完全气体类似的模态演化和同步过程.

２．３　热化学过程对不稳定模态的影响

　　以下比较热化学冻结气体(相当于量热完全气

体)、非平衡气体和平衡气体的稳定性特征,仍选用马

赫数１０绝热平板算例,比较温度剖面和增长率曲线

如图９所示(其中 T和C分别表示热和化学过程,F、

N和E分别表示冻结、非平衡和平衡态).

(a)温度边界层剖面

(b)增长率曲线

图９　马赫数１０绝热平板在热化学冻结、非平衡和平衡

假设下边界层剖面和增长率曲线比较

Fig．９　ComparisonofprofilesandgrowthratesforMach１０adiabatic
flatＧplatewithfrozen,nonＧequilibriumandequilibriumflow

　　随着热化学过程由冻结到非平衡再到平衡,边界

层温度和厚度逐渐降低,使得非平衡和平衡态气体的

第二模态增长率和对应频率相比量热完全气体都有增

加,这与量热完全气体降低壁温时的效果类似.但从

非平衡态向平衡态的过渡却出现相反趋势:平衡态的

第二模态增长率峰值没有继续增加、与非平衡态相当,
而且对应频率反而小于非平衡态.这说明热化学过程
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除了降低流场温度外,还有其他影响稳定性的途径.

　　以下从方程出发进行探究.描述热化学非平衡

流场需要增加振动能和组分质量方程,而将额外方程

耦合进流场的正是非平衡源项QtＧv 和ω􀅰
s .式(３)和

式(４)给出:

　　 基本流方程:　 L(q－)＝S(q－) (５a)

　　 扰动方程: ∂L
∂qq

~ ＝
∂S
∂qq

~ (５b)

可见非平衡效应影响边界层稳定性的路径有两条:第
一是源项S 加入了基本流方程、改变了基本流剖面,
从而间接影响稳定性;第二是源项的扰动 (∂S/∂q)q~

加入扰动方程,从而直接影响稳定性.因此以下先探

究非平衡源项对基本流的影响规律,再结合扰动方程

探究非平衡源项的扰动的影响.以下所用算例的计

算参数均与基本流验证处一致.

２．３．１　非平衡源项对基本流的影响

　　给出热化学冻结、非平衡和平衡假设下基本流的

壁面处温度T、振动温度Tv 和组分质量分数Ys 随

流向的变化如图１０所示.作为非平衡流动的参照,
图中以黑线表示的量热完全气体的振动能未被激发、
化学反应也未发生,而以红线表示的平衡流的壁温和

(a)壁面温度和振动温度

(b)壁面 O２ 和 O组分

图１０　马赫数１０绝热平板在热化学冻结、非平衡和

平衡假设下壁面物理量随流向变化曲线

Fig．１０　Streamwisedistributionofwallquantitiesfor
Mach１０nonＧequilibriumadiabaticflatＧplatewithdifferent

disturbanceassumptions

壁面组分沿流向也不变化.以蓝线表示的非平衡流在

x＝０处为冻结状态,而后向下游逐渐趋向平衡态.

　　引入无量纲数 Damköhler数来描述不同过程时

间尺度的相对关系:

　　Dabase
v/c ＝

τ∗
v/c

τ∗
f

＝
Uτv/c

Rex
∝

１
Rex

(６)

若Dabase
v/c 越大,则热化学过程对基本流的影响越小.

当x＝０时Dabase
v/c →∞,而后沿流向以雷诺数分之一

的量级减小.

２．３．２　非平衡源项的扰动的影响

　　Mack[３６]详细分析了量热完全气体的模态稳定性,
指出第二及更高模态主要源于无黏框架.由于高马赫

数时第二模态成为主导模态,因此对热化学非平衡的无

黏扰动方程进行分析,给出方程如式(７)所示.由于

Mack模态在二维时增长率最大,因此展向波数β取为０.

p
︿

p－
＝ρ

︿

ρ－
＋

θ
︿

T
－ ＋

Rmy
︿
m

R

iα(U
－
－c)ρ

︿
＋(Dyρ－)v

︿
＋ρ－(iαu

︿
＋Dyv

︿)＝０

ρ－[iα(U
－
－c)u

︿
＋(DyU

－)v
︿]＋iα p

︿

γfMa２
æ

è
ç

ö

ø
÷＝０

ρ－iα(U
－
－c)v

︿
＋Dy

p
︿

γfMa２
æ

è
ç

ö

ø
÷＝０

iα(U
－
－c)w

︿
＝０

ρ－c－v,tr[iα(U
－
－c)θ

︿
＋(DyT

－)v
︿]＋

γf －１
γf

(iαu
︿
＋Dyv

︿)p－

　＝－(e－mS
︿
m ＋S

︿
q)

ρ－[iα(U
－
－c)y

︿
s ＋(DyY

－
s)v

︿]＝S
︿
s

ρ－c－vib[iα(U
－
－c)θ

︿
v ＋(DyT

－
v)v

︿]＝S
︿
q

ì
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ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
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ï
ï
ï
ï
ï
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(７)

式中Dy ＝d/dy 表示法向导数,γf 是冻结流比热比,

S
︿
q 和S

︿
s 是振动和化学非平衡源项的扰动.上式可整

理为关于p
︿
的二阶常微分方程:

　　
D２

α２
p
︿

γfMa２
r

æ

è
ç

ö

ø
÷＝(１－Ma２

r)
p
︿

γfMa２
r
＋iFs(S

︿
q,S

︿
s)

其中Mar ＝(U
－
－c)/af 是扰动传播的相对马赫数,

af 是冻结声速.上式除了新增的非平衡源项扰动函

数Fs 外,与 Mack给出的量热完全气体结果相同,所
以声速同样是非平衡流动的 Mack模态的重要参数.

　　由于氧气相比氮气在更低的温度时激发振动能

和发生化学分解,因此对空气考虑相同温度下热化学

过程最显著的情况YO２,∞ ＝１,由式(７)解出振动能和

组分质量的扰动形函数:
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θ
︿
v ＝

－
τ－v
Reδ

(DyT
－
v)v

︿
＋

c－vib(T
－)

c－vib(T
－
v)
θ
︿

１＋i(U
－/c－１)Fτ－v

y
︿
s ＝

－
τ－c
Reδ

DyY
－
s( )v

︿
＋y

︿
s,eq

１＋iU
－/c－１( )Fτ－c

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

以θ
︿
v 为例,其产生项有两个:一个是由法向速度扰动

v
︿
作用上基本流法向梯度DyT

－
v 引起的掺混项,另一

个是由温度扰动θ
︿
通过源项耦合引起的非平衡项.

决定θ
︿
v 幅值的是分母的 (U

－/c－１)Fτ－
v ,将其定义为

扰动的Damköhler数,以衡量扰动引起的非平衡过

程的影响:

　　Dadist
v ＝

U
－

cr
－１æ

è
ç

ö

ø
÷Fτ－

v ＝
U
－

cr
－１æ

è
ç

ö

ø
÷２πf∗＜Hz＞τ∗

v

(８)
对大气来流的高超声速边界层,典型第二模态失稳频

率的量级为０．１MHz~１MHz,而τ∗
v 的量级可以图

３为参考,所以对边界层内大多数区域,有Fτ－
v ≫１.

虽然在临界层附近U
－

≈cr ,但临界层一般靠近边界

层外缘,温度较低且黏性效应较强,所以Dadist
v ≫１总

体上满足.再考虑到温度和振动温度的量级关系,若
分母远大于１则有:

　　θ
︿
v ≈

－
τ－v
Re

(DyT
－
v)v

︿

i(U
－/c－１)Fτ－

v

＝
i(DyT

－
v)v

︿

(U
－/c－１)ω

(９)

对组分扰动y
︿
s 也可类似分析.观察式(９)可以发现

其正是忽略了式(５b)右端项、即忽略了非平衡源项

的扰动的结果,对应于热化学冻结扰动.

　　作为验证,在完整黏性框架下分别计算包括和忽

略非平衡源项扰动的稳定性方程,即分别求解:

　　∂L
∂qq

~ ＝
∂S
∂qq

~ 和∂L
∂qq

~ ＝０ (１０)

其中基本流同为热化学非平衡基本流.求得的两者

的振动温度扰动形函数对比如图１１(a)所示,同时画

出式(９)如绿线所示作为参照.由图可见,虽然忽略

了非平衡源项的扰动 (∂S/∂q)q~,但求得的扰动形函

数 θ
︿
v 并无明显区别.同时,忽略黏性和源项扰动

的式(９)是很好的近似,除了在临界层附近因无黏奇

异性而显著的黏性作用.再比较两者的增长率曲线

如图１１(b)所示,两条增长率曲线几乎没有区别,这
验证了以上分析,并说明了扰动方程中新增的非平衡

源项的扰动对模态稳定性的影响很小.同时需要指

出,由于CO２ 等极性气体的振动松弛特征时间较短,

因此若考虑CO２ 组分则需重新分析对应的Dadist.

　　文献[３７]将式(８)中第二模态不稳定波的频率与

边界层厚度进行了关联,得到以下结果:

　　Dadist
v ＝

U
－

cr
－１æ

è
ç

ö

ø
÷
πC
K

τ－v
Rex

∝
１
Rex

(１１)

对比式(６),可见Dadist相比Dabase沿流向衰减更慢,
所以扰动引起的非平衡效应的影响域相比基本流更

靠下游,或者说扰动相比基本流更趋向于热化学冻结

态,因此有些论文中假设“基本流为非平衡态、扰动为

平衡态”是不符合物理过程的.

　　综上所述,在大气来流条件和空气５组分模型

下,对由第二模态主导的高超声速二维边界层,扰动

方程中新增的非平衡源项的扰动对稳定性的影响很

小,非平衡效应主要是通过改变边界层剖面来间接影

响稳定性的.

(a)振动温度扰动幅值

(b)增长率曲线

图１１　包括和忽略非平衡源项的扰动对马赫数１０热

化学非平衡绝热平板的振动温度扰动和增长率的影响

Fig．１１　Comparisonofshapefunctionandgrowthrate
betweenthosewithandwithoutthedisturbanceofsource
termforMach１０nonＧequilibriumadiabaticflatＧplate

２．３．３　声速的影响

　　由上述分析,声速是影响 Mack模态的重要参

数,但不同气体模型假设的声速计算式是不同的.由

于非平衡源项的扰动对稳定性影响较小,因此只需比

较热化学冻结态、热平衡化学冻结态和热化学平衡态

这三种模型.声速表示压力小扰动在等熵条件下的
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传播速度,定义式为:

　　a＝
∂p
∂ρ
æ

è
ç

ö

ø
÷

s
(１２)

对热化学冻结态(即量热完全气体),声速只与温度有关:

　　a２
TFCF＝γfR

－
T
－,　γf ＝

c－p,tr

c－v,tr

(１３)

对热平衡和化学平衡态,等熵过程同步引起了振动温

度和组分的变化,推导出热平衡化学冻结和热化学平

衡态这两种假设下的声速表达式如下所示:

a２
TECF＝γR

－
T
－,　γ＝

c－p
c－v

＝
c－p,tr＋c－vib
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＜γf,
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TECE＝a２
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－
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＋

∂Y
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m
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∂Y

－
m
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－

é

ë

ê
ê
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ê
êê

ù
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ú
ú
ú
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其中h－s 和e－s 是如式(２)所示的基本流的组分比焓和

组分比内能.

　　以下进行数值结果分析.为控制变量,在同样的

基本流(只能是热化学平衡态基本流)上传播上述三

种不同假设的小扰动,比较三种声速和对应的模态增

长率曲线如图１２所示.如绿色箭头所示,本算例下

(a)声速比较

(b)增长率曲线

图１２　马赫数１０热化学平衡绝热平板在

不同扰动假设下的声速和增长率比较

Fig．１２　Comparisonofthespeedsofsoundandgrowth
ratesfor Mach１０equilibriumadiabaticflatＧplatewith

differentdisturbanceassumptions

热化学冻结扰动的声速最大,热化学平衡扰动的声速

最小.与此相对应,声速越小则第二和第三模态的最

大增长率越大,最不稳定波对应的频率越小.

　　由此,图９中平衡气体第二模态的增长率和频率

的反转趋势可以被解释:相比于非平衡态,虽然平衡

态气体的流场温度和边界层厚度进一步降低,引起第

二模态最大增长率和对应频率增加,但同时平衡态假

设下等熵传播的扰动还引起了振动能和组分的变化,
使得声速降低,从而引起第二模态最大增长率的升高

和对应频率降低.由于这两个作用的增长率峰值对

应的频率不同,因此相互叠加后造成平衡气体第二模

态的最大增长率与非平衡气体持平、对应的频率相比

非平衡气体出现降低.

３　结　论

　　本文利用空气５组分(N２、O２、NO、N 和 O)模
型,开展了考虑热化学非平衡效应的高超声速平板边

界层的线性稳定性研究.针对非平衡边界层基本流

不存在相似性解的问题,本文实现和验证了求解边界

层非相似性解的流向推进方法,相比直接求解 NＧS
方程有很高效率.同时,针对热化学冻结、非平衡和

平衡等不同气体模型,本文验证了所发展的线性稳定

性计算程序的可靠性.

　　以此为基础,本文重点研究了热化学过程对模态

稳定性的影响,并探究了离散谱模态的同步和演化过

程.计算结果表明,热化学非平衡边界层中存在与量

热完全气体类似的离散谱演化和模态同步过程.对

于由第二模态主导的高超声速二维边界层,本文的计

算和分析表明:第一,扰动所引起的非平衡效应的影

响域相比基本流更靠近下游,即扰动相比基本流更趋

向于热化学冻结态;第二,扰动方程中新出现的非平

衡源项的扰动项对稳定性影响很小,非平衡过程主要

是通过改变基本流剖面来间接影响稳定性;第三,对
考虑热化学过程的边界层,声速同样是影响第二及更

高模态(Mack模态)的重要参数,热化学平衡态假设

引起的声速计算式的变化能够解释边界层温度和厚

度降低时第二模态频率反而降低的非常规趋势.
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Abstract:CoaxialjetsarewidelyappliedinAeronauticsandAstronautics．Howevergreatlimitationgenerallyexistsfor

predictingwavepacketsandnoisebytheoreticalmodelsbasedonlinearmechanisms,andtheeffectofnonlinearityhas
becomearesearchhotspotrecently．Theeffectsofnonlinearityonwavepacketsinsubsoniccoaxialjetswithdifferentvelocity
ratiosarestudiedbyaddingexternalharmonicforcingtolinearParabolizedStabilityEquations(PSE)．Thepresentwork
focusesoninvestigatingwavepacketmodelofcoaxialjetsduetothefactthattherearetwodistinctshearlayermodes．With
themeanflowofcoaxialjets,thelinearmodelofwavepacketsbasedonPSEisconstructed,whilethesensitivityoftotal
disturbanceenergywithrespecttoexternalforcingisobtainedbysolvingtheadjointPSE(APSE)．Theresultsshowthat
thesensitivityandflowresponsereachtheirmaximumaroundtheinnerandoutercriticallayers,bothofthemturnoutto
besensitivetoexternalforcing,whilethe mutualinfluencebetweentwoinstability modescanbeidentifiedinthe
downstreamregion．Finally,theoptimalforcingfortheouter modeisobtainedusingan APSEbasedoptimization
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亚声速同轴射流波包敏感性研究

张星辰１,２,徐光春１,万振华１,孙德军１,∗

(１．中国科学技术大学 近代力学系,合肥　２３００２７;

２．中国空气动力动力与发展中心 空气动力学国家重点实验室,绵阳　６２１０００)

摘　要:同轴射流广泛应用于航空航天领域,目前基于线性机制的理论模型对预测射流波包和噪声普

遍存在局限性,非线性效应已成为研究热点.本文通过在线性抛物化稳定性方程(PSE)右端项中加入

外部激励项,研究了亚声速同轴射流中非线性对波包演化的作用.当前工作主要聚焦于考察同轴射

流中的波包特性,因为其存在两个剪切不稳定模态.基于同轴射流的基本流,采用求解线性PSE构建

了线性波包,进一步通过求解伴随PSE方程得到了总体扰动能量对外部激励的敏感性.结果表明敏

感性区域和流动较大响应区域均对应于内外临界层附近,且二者对外部激励均十分敏感,在下游区域

可以看出,内外两个失稳模态之间存在一定程度的相互作用.最后,采用伴随优化的方法获得了关于

外模态的最优激励,且施加最优激励之后波包得以更快速的增长.

关键词:同轴射流;波包;伴随



０　Introduction
The design ofsilentturbofanjetengineis an

importantissue on civilian aircraft,which usually
comprisesalowＧspeedcoldbypassflowandtheheated
highＧspeedcorestream．Thecoaxialjetiscapableof
raisingthefuelefficiencyandreducingtheturbulent
mixingnoise[１]．Inrecentdecades,muchattentionhas
beenpaidtotheexperimentsandnumericalsimulations
offlowdevelopmentsandnoiseemissioninturbulent
coaxialjets[２Ｇ５]．Moreover,from the perspective of
hydrodynamic stability, the evolutions of flow
perturbationsincoaxialjets withdifferentoperating
conditions(e．g．differentbypassratiosandtemperature
ratios)havealsobeenanalyzedbasedonlocallinear
stabilitytheory(LST)[１,６Ｇ７]．Nearthenozzleexit,two
kindsofinstabilitymodes,namely,the‘innermode’

and‘outermode’,correspondingtotheprimaryand
secondaryshearlayer,canbeobtainedbyLST,bothof
which have a greatinfluence on theinitialflow
development,especiallytheevolutionoflargeＧscaleflow
structures．

SincethepioneerstudyofCrowandChampagne[８],

largeＧscalecoherentstructuresinturbulentflowshave
beenstudiedextensively．Recently,greateffortshave
beenmadetoconstructwavepacketmodelsforfarＧfield
noisepredictioninordertomimicthenoiseradiatedby
largeＧscale coherent structuresin turbulent singleＧ
streamjets[９Ｇ１１]andcoaxialjets[１２Ｇ１４]．Consideringthe
slowＧvaryingandnonＧparalleleffectsofmeanflow,a
wavepacket model based on Parabolized Stability
Equations(PSE)[１５]hasbeenproventoberelatively
effectivebeforetheendofthepotentialcoreinturbulent
jets[１６Ｇ２０]andalsoinsubsoniccoaxialjets[２１Ｇ２３]．

However,thelimitationsofwavepacketsbasedon
linearＧPSE modelarealsosignificant,which cause
underestimationoffarＧfieldsoundpressurelevels(SPL)

greatlyinsubsonicjetscomparedtothepredictionsof
largeＧeddysimulation(LES)[２４Ｇ２６]．AsstatedbyTissot
etal．[２７],thenonlinearitymightbethemostimportant
missingfactorandshouldbeconsideredinthemodeling
framework．Theeffectsofnonlinearityonwavepackets
andsound generation have gained moreand more
attentionsin recent years[２７Ｇ３０]．Semeraro et al．[１４]

discussedthatthenatureofnonlinearity mightcome

from nonlinearwaveＧwaveinteractions,orstochastic
turbulenceinteractions．Thesimplestweaklynonlinear
modelconsideringthenonlinearinteractioneffectoftwo
instability modes was proposed by Sandham and
Salgado[３１], which was tested numerically in the
subsonictransitionaljet[２６]．It wasfoundthatthe
nonlinearinteractionscouldraisetheacousticefficiency
to a certain extent at low polar angles in the
downstreamregion,butsuchmodelisstillfarfromthe
realsituation．Uptonow,thenonlineareffectson
soundgenerationinsubsonicjetsarestillambiguous,

whicharefarmorecomplicatedinturbulentjetsunder
realistic operating conditions, since the ‘real’

nonlinearity is originated from full NavierＧStokes
equations．Inaword,thissubjectisworthyoffurther
anddeeperinvestigation．

ThepresentworkisinspiredbytheworkofTissotet
al．[２７],wherean ‘external’harmonicforcingterm
interpretedastheeffectofnonlinearityisaddedtothe
linearmodelinthesubsonicsingleＧstreamturbulentjet．
The largest sensitivity of wavepackets and flow
responsestothisforcingarefoundtobelocatedinthe
vicinityofthecriticallayer,wherethephasespeed
equalstothe meanＧflow velocityateachstreamwise
location．However,inthecoaxialjets,wheretwo
distinctshearlayersaccompaniedbytwocriticallayers
exist,weheremainlyconcernaboutthedifferencesin
sensitivityandresponseofflowdisturbancesbetween
thecoaxialjetandsingleＧstream jet,and whether
interplaybetweentwoinstabilitymodesexists．

Therestofpaperisorganizedasfollows．InSec．１,

the meanflow fieldsofcoaxialjets with different
velocity ratios are obtained by solving ReynoldsＧ
averagedNavierＧStokes (RANS)equations,andthe
numerical methods of PSE and adjoint PSE are
introduced．Theresultsanddiscussionsofthelocal
linearstabilityanalysis,linearwavepacketmodelbased
onPSEandthesensitivityofwavepacketswithrespect
toexternalforcingarepresentedinSec．２andSec．３．
Finally,thesummaryofresultsispresentedinSec．４．

１　Problemformulation
１．１　Flowconfiguration

Inthisstudy,weobtaintheturbulentmeanflow
fieldsofsubsoniccoaxialjets withdifferentvelocity
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ratiosbysolvingtheRANSequationstogetherwiththe
SST (Menter’sShearStressTransport)turbulence
model．AcoＧplanarcoaxialnozzlesimilartoRef．[３２]is
insertedintothecomputationaldomain (seeFig．１),

wheretheprimarynozzlediameterisDp ＝０．１mand
thesecondarynozzlediameterisD＝０．２m．TheRANS
computationaldomainisacylinder with [－２．７D,

３０D]inthestreamwisedirectionand ０,１２D[ ] inthe
radialdirection,wherethecenterofcoaxialnozzleexit
islocatedatz＝０andr＝０．AnOＧgridbasedstructured
meshwithabout５millionnodesisadopted,withmesh
refinementnearthejetexitz＝０andaroundthetwo
shearlayersatr＝０．２５D andr＝０．５D．Thedetailed
conditionsoftwocoaxialjetsarelistedin Table１,

whereUisthevelocity,Tisthetemperature,Mais
the Mach numberanda isthesoundspeed．The
subscripts‘p’and‘s’refertotheexitconditionsat
primary and secondary nozzle, respectively．The
Reynoldsnumbercorrespondingtotheprimarynozzle
diameterReDp ＝ρpUpDp/μpis２×１０６．Thevelocity
decayalongthejetcenterlinehasbeenvalidatedby

investigatingthemeanflowfieldofaheatedcoaxialjet
comparedwithBogeyetal．(２００９)[４]．Detailscanbe
foundintheAppendix．

Figure１showsthemeanaxialvelocityfieldsoftwo
coaxialjetsconsidered．Ingeneral,threestagesofjet
developmentcanbeidentified,referredtoastheinitial
mergingzone,intermediatezoneandfullymergedzone,

markedin Fig．１,whicharequalitativelysimilarto
previouswork[１３]．AsillustratedinFig．１(a),theinitial
mergingzonestartsfromthenozzleexitandendsnear
theendofouterpotentialcoreataboutz＝４D where
thetwoshearlayersbegintomerge．Theintermediate
zone,wheremostofjetmixingtakesplace,startsfrom
theendofouterpotentialcoreandextendstothepoint
wheretheoutershearlayerreachesthejetaxisatabout
z ＝ １３D．Thefully merged zoneislocatedjust
downstreamoftheintermediatezone,wheretheflow
fieldbecomessimilartothesingleＧstreamjet．Wealso
findthatboththeinnerandouterpotentialcorelengths
becomeshorterwhenthevelocityratiodecreases,in
consistencewiththeresultsofGlooretal．[１５]．

Fig．１　MeanaxialvelocityfieldsUz/Upinsubsoniccoaxialjets
图１　亚声速同轴射流基本流流向速度场

Table１　Parametersoftwosubsoniccoaxialjetswith
differentvelocityratiosforthemeanflowcomputations

表１　具有不同速度比的亚声速同轴射流基本流计算参数列表

Case Map＝Up/ap Tp/Ts Mas＝Us/as Us/Up

Case１ ０．８８０ １．００ ０．６６８ ０．７５９
Case２ ０．８８０ １．００ ０．４４０ ０．５００

１．２　Numericalapproaches
１．２．１　Parabolizedstabilityequations

TheflowvariablesQincylindricalcoordinatescanbe
decomposedintomeananddisturbanceparts,

　　Q＝q
－
＋q′ (１)

wherethemeanflowq
－
＝ (ρ

－,U
－
r,U

－
θ,U

－
z,T

－)Trepresent
density,radial,azimuthalandaxialvelocitycomponents

andtemperature,which aredirectly obtainedfrom
RANSsimulations．Thedisturbancesq′＝ (ρ′,u′r,u′θ,

u′,T′)T couldbewrittenastheproductofaslowＧ
varyingshapefunctionandafastＧvaryingexponential
termusingPSEassumptions:

　　q′(z,r,θ,t)＝

　　　q(z,r)expi∫
z

z０
α(ξ)dξ＋mθ－ωt( )[ ] (２)

whereαisthecomplexlocalstreamwisewavenumber,

mistheazimuthalwavenumber,andωistheangular
frequency．BysubstitutingtheEq．(１)andEq．(２)into
compressible Euler equations,and neglecting the
viscoustermsandhighＧordernonlinearcomponents,the
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disturbanceequationscould be writtenin compact
matrixformsas:

　Lq＝０,L＝iαM ＋M ∂
∂z＋N ∂

∂r＋A (３)

whereM,NandAarelinearoperatorsassociatedwith
meanflowvariablesq

－
．ThedetailedexpressionofM,N

andA canbefoundintheappendixofourprevious
work[３３]．Anadditionalconstraintmustbeimposedto
keeptheequationswellＧposedandensurethatq(z,r)

variesslowlyintheaxialdirection[１５]:

　　∫
R

０
qH ∂q

∂zrdr＝０ (４)

wherethesuperscriptH denotestransposeconjugate,

andR isthe maximum oftheradialcomputational
domain．Adownstreammarchingalgorithmisemployed
tosolvethePSEiteratively．Following Anderssonet
al．[３４],amodifiedformulationoflinearＧPSEisutilized
totreatnumericalinstabilities[１５]:

　　M′∂q
∂z＋ iαM ＋N ∂

∂r＋Aæ

è
ç

ö

ø
÷q＝０ (５)

whereM′＝ M ＋s(iαM ＋N ∂
∂r＋A),andsisa

parametertocontrolthe minimum stepsizeinthe
streamwisedirection．Thevalueofsisgivenas

　　
s＝s０,　if　dz＞

１
αr

－２s０

s＝
１
αr

－dzæ

è
ç

ö

ø
÷/２＋０．０１,　otherwise

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(６)

wheredz＝０．１D,s０＝０．１．
TheboundaryconditionsofPSEinradialdirection

aregivenas

　　

m ＝０:ur ＝uθ ＝０,

dρ/dr＝duz/dr＝dT/dr＝０

|m|＝１:uz ＝ρ＝T＝０,

dur/dr＝duθ/dr＝０

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(７)

１．２．２　AdjointPSEandsensitivity
Inthiswork,weinvestigatetheinfluenceofthe

external harmonic forcing on the spatial
development ofinstability waves,so a spatial
integrationformofflowdisturbanceisusedinthe
objectivefunctionintheadjointprocedures．Similar
to Ref．[３４],the generalized total disturbance
energyisdefinedastheobjectivefunctionandthe

externalforcingf
︿
(z,r)＝f(z,r)expi∫

z

z０
α(ξ)dξ( )[ ]

forgiven(m,ω)addedtotherightＧhandsideoflinear
PSEisthecontrolvariable．Then,thecontinuous
adjoint PSE methods are derived and applied to
sensitivityanalysisofwavepackets．

Asaprerequisite,theinnerproductsintheradial
directionandinthe whole domain are defined as
follows:

　　 ‹a,b›r ＝∫
R

０
aHbrdr

　　‹a,b›Ω ＝∫
zf

z０∫
R

０
aHbrdrdz (８)

whereΩ ＝ [z０,zf ]× [０,R]isthecomputational
domainofPSEandAPSE．Thestreamwiseaxisstarts
fromz０andendsbyzf．

ThelocaldisturbanceenergyEzisdefinedasfollows:

　　Ez(z)＝∫
R

０
(χq(z,r))Hχq(z,r)rdr (９)

andwefurtherdefinethecostfunctionJas

　　J＝∫
zf

z０
Ez(z)dz (１０)

andtheexponentialfunctionχas

　　χ(z)＝expi∫
z

z０
α(ξ)dξ[ ] (１１)

An unconstrained Lagrangianfunction L,which
accountsforlinearＧPSE,thenormalizedconditionand
thecostfunction,isintroduced

　L＝ RJ－‹q
︿
∗,χLq－f

︿
›Ω －∫

zf

z０
nH∫

R

０
qH ∂q

∂zrdrdz{ }

(１２)

whereRrepresentstherealpart,n,q
︿
∗ areLagrangian

multipliers,andq
︿
∗ hasthewaveＧlikeform:

　　q
︿
∗ ＝χ∗q∗ (１３)

whereχ∗ ＝ expi∫
z

zf
αH (ξ)dξ[ ] satisfiestheequation

χχ∗H ＝χ(zf)＝χf ．AllthederivativesofLexcept
thegradientwithrespecttothecontrolparametersmust
vanish．The gradients ofL with respect to the
LagrangianmultiplierscanrecovertotheoriginallinearＧ
PSEanditsnormalizedconditions．Thegradientwith
respecttothestatevectorqisequaltozero,leadingto
theAPSEanditsboundaryconditionsbyintegrationby
parts．Thegradient withrespecttoα leadstothe
‘adjointnormalizedcondition’foriterativelysolvingthe
adjointwavenumbernanditsboundaryconditions．The
matrixformofAPSEiswrittenas:
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　　 L∗q∗ ＝ RHS(n,q) (１４)

where

　　 L∗ ＝ －
１
rNH ＋(AH －iαMH )－

∂MH

∂z －

∂NH

∂r －MH ∂
∂z－NH ∂

∂r
(１５)

　　RHS＝
１
χH

f

(n－nH )∂q
∂z＋

∂n
∂z＋χχHæ

è
ç

ö

ø
÷q

é

ë
êê

ù

û
úú

(１６)

Then,theadjointnormalizedconditionbecomes

　　 R
Ez

E０
＋χf∫

R

０

∂q∗HMq( )

∂z rdr{ }＝０ (１７)

whereE０＝Ez(z＝z０)．
Finally,the sensitivity S with respectto kＧth

componentoftheexternalforcingfis

　　S
︿

fk ＝ ÑL
︿

fk ＝ Rq
︿
∗
k( ) (１８)

ThesubＧdomainΩinsidetheRANScomputational
domainisusedtosolvethePSEandAPSE,wherez０is
０􀆰５Dslightlydownstreamofthenozzleexittoremove
theinfluenceofnozzle,zfis２０D downstreamofthe
nozzleexit,andRis１０Dawayfromthejetaxis．The
equationsarediscretizedbythefirstＧorderbackward
differenceschemeinzＧdirectionwith１９６gridpoints
anduniformgridspacingdz＝０．１D,andthesixthＧorder
compactdifferencescheme[３５]inrＧdirection with３００
stretchedgridpoints,clusteringnearthenozzleＧlip．

TheradialboundaryconditionsofAPSEcanbealso
derivedtogetherwiththeAPSE,

　　 Rχf∫
zf

z０
[q∗HNδqr]r＝R

r＝０
dz{ }＝０ (１９)

Anupstream marchingalgorithmisappliedinsolving
APSE iteratively, contrary to PSE,while the
streamwiseterminalconditionatz＝zfis
　　q∗(zf,r)＝０,　n(zf)＝０ (２０)

More details including discretization and the
validationofPSEandAPSEcodescanbefoundinour
previouswork[３６]．

２　Hydrodynamicstabilityandinstability
waves

InordertocharacterizethebehaviorsoflargeＧscale
coherentstructuresin the hydrodynamicregion of
coaxialjets,thePSEＧbasedlinearinstabilitywavemodel

isconstructed,similartoSinhaetal．[２３]．Thelocal
stabilityanalysisisfirstlycarriedoutnearthenozzleexit
inpurposeofobtainingtheinstabilitycharacteristicsof
bothinnerandoutermodesincoaxialjets．Then,the
twokindsofinstability modes,normalized bythe
disturbanceenergyinEq．(９)atthepositionz＝z０,are
usedastheinitialconditionsforsolvingthePSEto
obtainthespatialdevelopmentofinstabilitywaves．
２．１　Locallyparallelanalysis

Firstly,thelocalstabilityanalysisiscarriedoutfor
differentStrouhalnumbersSt＝fDs/Upatz＝z０near
the nozzle exit where f ＝ ω/２π represents the
frequency．Twomesheswith２８０and３００rＧgridpoints
areadoptedtoshowtheconvergenceofeigenvalues．
Generally, the lowＧfrequency and lowＧazimuthalＧ
wavenumbercomponentsofwavepacketsarerecognized
tobeassociated withthe majorsound sources of
turbulent jet noise, thus in the following the
axisymmetricmodem＝０isinvestigated．Glooretal．[５]

havereportedarepresentativefrequencyofSt＝０．４in
thesoundpressurespectrumatlowpolarangleintheir
isothermal coaxial jet．Thus, we also take the
axisymmetricmodem＝０andSt＝０．４asanexample．
Fromtheeigenvaluespectrum showninFig．２,two
distinctunstable modescan beidentified．Thetwo
differentmodesarecorrespondingtothehydrodynamic
KelvinＧHelmholtz (KＧH)modesofthetwo mixing
layers,wherethedefinitionof‘innermode’refersto
theKＧH modeattheprimarymixingregion,andthe
‘outermode’referstotheKＧH modeatthesecondary
mixingregion．AtSt＝０．４,thelocalgrowthrateofthe
outermodeismuchhigherthanitscounterpartofinner
mode,indicatingthattheouter modedominatesthe
local instability near the nozzle exit, which is
consistencewiththeconclusionofKwanandKo[１２],

Léon and Brazier[２２]．The imaginary part of the
eigenvaluesobtained by LST representingthelocal
growthratewithrespecttotheStrouhalnumberis
presentedinFig．２(d)．Itisseenthatthepeakfrequency
ofgrowthrateisreduced whenthe velocityratio
decreases．ForSt＝０．４andm＝０,thegrowthratesin
thetwocasesarerelativelyhigh,sothisfrequency
componentisappropriateforcomparisonbetweenthe
twocases．
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Fig．２　Resultsoflocallyparallelstabilityanalysisincoaxialjetsatz０＝０．５D
图２　同轴射流z０＝０．５D 站位当地平行流稳定性分析结果

２．２　NonＧparallelanalysis
Inthissection,weconsidertheslowlydivergingbase

flowsobtainedbyRANSsimulationsandcarryoutnonＧ
parallelanalysis based on PSE．Startingfrom the
solutions of locally parallel analysis,the spatial
evolutionsofinstabilitywavesforbothinnerandouter
modesinthewholedomainareobtainedbysolvingthe
PSE withnonＧparalleleffect．ThenearＧfieldpressure
structuresforinnerandoutermodesinCase１forSt＝
０．４andm ＝０,characterizedbytheisoＧcontoursof
pressuredisturbance,areshowninFig．３(a)andFig．３(b),

respectively．ItshowsthatourpresentlinearＧPSEmodel
could capture the key characteristics of coherent
wavepacketsforbothinnerand outer modes．The
pressuredisturbancemagnitudesincreaseatfirst,then
cometosaturationandfinallydecay．Moreover,the
peakofpressuredisturbanceforouter modeoccurs
earlierupstreamwithalargeramplitudecomparedwith
theinnermode,suggestingthattheoutermodeplaysa
dominantroleintheupstreamoftheendofpotential
coreofsecondarynozzle,alsoinagreementwithlocally
parallelanalysis．However,itisworthmentioningthat
theoutermodedecaysmorerapidlyaftersaturation,

becausethetwoshearlayersinthecoaxialjetflowbegin

tomergeinthedownstreamoftheouterpotentialcore．
Theseresultsarealsoinreasonableagreementwiththat
ofSinhaetal．[２３]．

Fig．３　Nearfieldpressurewavepacketsincoaxialjets
(St＝０．４,m＝０)

图３　同轴射流近场压力波包(St＝０．４,m＝０)
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Figure４ comparestheimaginary part oflocal
streamwisewavenumberαiandthe‘NＧfactor’,defined
asimaginarypartof－χinEq．(１１),representingthe
spatialgrowthratebetweenthetwocasesforouter
modes．Itshowsthattherapidgrowthofinstability
wavemainlyoccursbefore３D~４Dtonozzleexitinside
thepotentialcorein bothcases．Moreover,asthe
velocity ratio decreases, the peak of NＧfactor
correspondingtothe neutrally stableaxiallocation
movesupstreamtothenozzleexit,duetoashorter
lengthoftheouterpotentialcoreinCase２．Thechange
ofneutrallystableaxiallocationwillaffectthespatial
distributionofsensitivityandflowresponse．

(a)Case１

(b)Case２

Fig．４　Streamwiseevolutionofspatialgrowthrateof
wavepacketsincoaxialjets(St＝０．４andm＝０,
ThecircledenotesthepeakpositionofNＧfactor)
图４　同轴射流波包空间增长率的流向演化
(St＝０４,m＝０,圆圈表示N 因子的峰值位置)

３　Sensitivityanalysisandoptimization
３．１　Sensitivityanalysistoexternalforcing

Inthissection,inordertodeterminetheeffectsof
nonlinearitiesonwavepacketsinpresentsubsoniccoaxial
jets,thesensitivityofdisturbanceenergywithrespect
totheexternalforcingisobtainedbythesolutionof
adjointPSE．Here,wefirstlyfocusonthesensitivity
aroundthehomogenoussituation(f＝０),inwhichthe
infinitesimalforcingisdefinedasδf obtainedbythe
definitionofsensitivity

　　δf＝β
∂J
∂f

(２１)

Therelaxationcoefficientβissetto１０－６．Thejet
flow mainlyevolvesalongthestreamwisedirection,

therefore we investigate the infinitesimal forcing,

namelythesensitivityforcingfswiththevectorformof
fs＝δf＝(０,０,０,fs,０)T,addedtotherightＧhandside
oflinearＧPSE as Eq．(２２)．Here,fs istheaxial
momentumcomponentoftheexternalforcing,

　　 Lq＝fs (２２)

ItisworthmentioningthatfsisrealＧvaluedaccording
tothedefinitionofsensitivityinEq．(１８)．

Thecorrespondingflowresponsecanbedefinedina
similar way．Forinstance,q０ is the solution of
homogeneouslinearＧPSE,andqf isthesolutionof
inhomogeneousforcedＧPSEdefinedbyEq．(２２)．Then,

theflowresponsecanbedefinedasthedifferenceofthe
abovetwostates,i．e．δq＝qf－q０．Notethatthesetwo
equationsaresolvedstartingfrom thesameinflow
conditions．Theaxialvelocitydisturbancecomponentof
δqisutilizedcorrespondinglytoshowtheflowresponse．

Thesensitivityresultsofforcingfsandflowresponse
δqarepresentedinFig．５andFig．６forSt＝０．４andm＝
０inbothjets．InthetheoryofshearＧflowstability,

criticallayersariseasasingularityofthelinearized
EulerequationsinfrequencyＧwavenumberspace,where
thephasevelocityofinstabilitywaveisequaltothelocal
fluidvelocity．Sincealocalstreamwisewavenumberof
theflow perturbationsisdefined by PSE,wecan
determinethecriticalＧlayerpositionateachstreamwise
location．Inpresentcoaxialflows,therearetwodistinct
KＧH modes,whichmeanstherearetwocriticallayers
aswell．InFig．５andFig．６,weplottheouterandinner
criticallayersassolidanddashedlinesonthez－r
map,respectively．Itisfoundthattherearesome
similaritiesinthesensitivityresultsbetweenourpresent
coaxialjetsandtheresultsofTissotetal．[２７]intheir
singleＧstreamjet．Themoststrikingfeatureisthatthe
peakvaluesofbothforcingandflowresponseofinneror
outer modeare mainly distributed arounditsown
criticallayer．Thisisrelatedtotheinherentnatureof
criticallayer．Accordingtotheinviscidstabilitytheory,

from Rayleigh’sstability equation anditsadjoint
formulation,theadjointsolutioncouldreachinfinity
aroundthecriticallayer,givingrisetosucharegion
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withhighsensitivity,asdiscussedbyTissotetal．[２７]．In
addition,forbothinnerandoutermodes,thespatial
distributionsofforcingandflowresponseshowtilted
structuresofperturbationscharacterizedbytheshearin
thedownstreamregion,whichisrelatedtotheOrr
mechanisms[２９]．Thedetailsaboutthewavepacketsin
connectionwithOrrmechanismscanalsorefertothe

recentworkofSchmidtetal．[３７]．
Oneaim ofpresentworkistostudythe mutual

influenceoftheinnerandoutershearlayersbasedon
theforcingandflow response,whichisthe major
differencebetweenthecoaxialjetandsingleＧstreamjet．
Basedonthesensitivityresults,itisshownthatthe
forcingfsofinner/outermodeismainlylocatedinthe

Fig．５　SpatialdistributionofsensitivityforcingandflowresponseforinnerandoutermodesinCase１
(St＝０．４,m＝０,Solidline:outercriticallayer;dashedline:innercriticallayer)

图５　算例１中内外模态敏感性激励和流动响应的空间分布对比 (St＝０．４,m＝０．实线:外临界层;虚线:内临界层)

Fig．６　SpatialdistributionofsensitivityforcingandflowresponseforinnerandoutermodesinCase２
(St＝０．４,m＝０,Solidline:outercriticallayer;dashedline:innercriticallayer)

图６　算例２中内外模态敏感性激励和流动响应的空间分布对比 (St＝０．４,m＝０．实线:外临界层;虚线:内临界层)
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vicinityofitsowncriticallayer,whichhaslittleeffectin
theregionneartheothercriticallayer,asseeninFigs．５(a,

b)．Alongthecriticallayers,thehighestvaluesof
sensitivityaremainlylocatednearthenozzleexitwhich
decayinthedownstreamregion,duetothefactthatthe
growthratesofinstability wavesarehigherinthe
upstreamnearthenozzleasillustratedinFig．４．

However,fromtheflowresponseδq,somemutual
influencesoftheinnerandoutershearlayerscanbe
clearlyidentified．As shown in Figs．５ (c,d),

itisseenthatboththeforcingofinneroroutermode
hassomeinfluenceonflowresponsesnearthecritical
layeroftheothermode．Fortheoutermode,wefind
thattheflowresponsereachesitspeakneartheneutral
stabilityaxialposition．Moreover,thepeaklocationof
flowresponseintheradialdirectioningeneralmatches
withthecriticallayerlocationbeforetheneutralstability
axialposition．However,afterthisaxiallocation,itis
clearlyfoundthattheforcingofinnermodehasacertain
influenceontheflowresponsewithasecondarypeak
aroundtheoutercriticallayer,asshowninFig．５(d)．

Inordertoshowtheeffectsofforcingmoreclearly,we
presenttheradialdistribution ofrealpartofaxial
velocityforcingandflowresponseforinnerandouter
modesofCase１atthreedifferentpositionsz＝２D ,３D
and５DinFig．７andFig．８,respectively．FromFig．７(a),

atz＝２D,fortheoutermode,thereisasecondary
peakclosetotheinnercriticallayerwhichisalmost
identicaltothatoftheprimarypeakaroundtheouter
criticallayer．Atz＝３Dand５D,thesecondarypeakis
relativelyweakcomparedtotheprimarypeakwhenthe
axialpositionmovesdownstream,asshowninFig．７(b,

c)．Ontheotherhand,fromFig．８,fortheinnermode,

theabsolutevalueofflow responseneartheouter
criticallayerisevengreaterthanthatneartheinner
criticallayerbeforetheendoftheouterpotentialcore
(e．g．z＝２D orz＝３D),implyingthatnonlinearities
neartheinnercriticallayerinthisregioncancontribute
considerablytoinstabilitiesneartheoutershearlayer．
Moreover,itisinterestinglyfoundthatindownstream
regionwherethetwoshearlayersbegintomerge,the
flowresponsemagnitudesofinnermodenearthejetaxis

Fig．７　ComparisonofsensitivityforcingandflowresponseatdifferentstreamwiselocationsforoutermodeinCase１
(St＝０．４,m＝０．Solidlinerepresentstheaxialpositionofoutercriticallayeranddashedlineforinnercriticallayer)

图７　算例１外模态不同流向站位处敏感性激励和流动响应对比

(St＝０．４,m＝０．实线代表外临界层的流向位置,虚线代表内临界层的流向位置)

Fig．８　ComparisonofsensitivityforcingandflowresponseatdifferentstreamwiselocationsforinnermodeinCase１
(St＝０．４,m＝０．Solidlinerepresentstheaxialpositionofoutercriticallayeranddashedlineforinnercriticallayer)

图８　算例１内模态不同流向站位处敏感性激励和流动响应对比
(St＝０．４,m＝０．实线代表外临界层的流向位置,虚线代表内临界层的流向位置)
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increaserapidly,asillustratedinFig．５(d)andFig．６(d)．In
otherwords,inthedownstreamcoreregionclosetothe
jetaxis,theinnermodeplaysanincreasinglyimportant
role．Itis worth mentioning thatsuch a kind of
responsepatternistosomeextentsimilartothatofthe
singleＧstreamjet[２７]．

Inaddition,comparingFig．５andFig．６,wefindthat
theaxiallocationofmaximumflowresponse moves
upstream whenthevelocityratioissmaller,which
seemstobeconsistentwiththePSEresultsforthe
changeofneutralstabilityaxialpositionshowninFig．４．
Accordingly,the effect offorcing of outer mode
becomesweakerinCase２becauseofitslowervelocity
andshorterlengthofpotentialcoretothesecondary
nozzle．Moreimportantly,inbothcases,theouter
modeshavelargeramplitudesofflowresponsethanthe
innermodes,indicatingthattheoutermodesarenot
onlydominantintheevolutionofinstabilitywavesbut
alsomoresensitivetotheexternalforcing．Inaword,

thenonlinearityplaysamoresignificantrolearoundthe
innerandoutercriticallayers,especiallyfortheouter
modeinsidetheouterpotentialcorenearthenozzleexit．
３．２　Optimalforcing

Inthissection,wearecommittedto searching
optimalvolumetricforcing withaspecificamplitude
usinganAPSEＧbasedoptimizationalgorithm,inorder
toachievewavepacketswithhigherdisturbancekinetic
energywiththesamerelaxationparameterβinbuilding
the nonlinear wavepacket model．In practice,the
stochasticforcingmagnitudesinrealturbulentjetsare
relativelysmall．Fromtheperspectiveoftheformulation
ofEq．(２２),thenonlineartermsinPSEareinfact
someformofhigherＧorderflowdisturbancesactingas
Reynolds stresses．The entire magnitude of such
externalforcingmustberestrictedinordertoprevent
thefastgrowthofdisturbanceenergy,otherwiseitmay
causetheexcessivemagnitudesofflowdisturbances,or
eveninvalidsolutions．FollowingRef．[３６],theintegral
ofkＧthcomponentofexternalforcinginthe whole
domain(k＝１,２,．．．,５)is

　　εk ＝∫Ω
fkdΩ (２３)

Therefore,inconvenience,wekeepthevalueofεk

constantasaconstraintforoptimizationprocedures．The
targetofoptimizationistoachievethe maximum of

disturbanceenergyoverthefullcomputationaldomain,

i．e．toobtainthe mostenergeticwavepacketinthe
hydrodynamicregion．

Firstly,the direct and adjoint PSE are solved
iterativelyuntilconvergencewiththesameεk asthe
sensitivityanalysis．Theoptimalforcingiscomputedas
followingprocedures

　　f(n＋１)＝f(n)＋β
(n) ∂J

∂f
æ

è
ç

ö

ø
÷

(n)

(２４)

Sincethe downstream evolution of wavepacketsis
dominated by outer mode, we only build the
wavepacketmodelforouter modesincludingoptimal
forcing．Similarly,theaxialmomentumcomponentof
optimalforcingisadopted,thentheoptimalforcingfopt

isaddedtotherightＧhandsideoflinear PSE for
obtainingthenonlinearwavepackets．

Next,wetakethecomponentofSt＝０．４andm＝０
inCase１asanexample．Fig．９showsthespatial
distributionofoptimalvolumetricforcingandaxial
velocitydisturbanceastheflowresponsecomparedwith
theresultsofsensitivityanalysis．Theouterandinner
criticallayersarealsoshown．Itisclearthattheshapeof
optimalforcingisquitesimilartothatofsensitivity
results．Theregionofmaximumforcingmagnitudeis
alsolocatedin vicinity ofthe outercriticallayer．
However,therearesomedifferencesthattheoptimal
forcingismorewidelydistributed,especiallyatz＞４D
downstreamoftheouterpotentialcore．Additionally,

Figs．９(c,d)showtheaxialvelocitydisturbancesasthe
flowresponses．Wefindtheresultsofflowresponse
remain qualitatively the same,except the minor
differenceoccurringdownstreamoftheouterpotential
core．In short,the optimization procedures mainly
changethedistributionofforcingandflowresponsein
thedownstreamregiontosomeextent．

Furthermore,theinfluenceofthenonlinearintensity
onwavepacketsisinvestigatedbyincreasingthevalueof

βto１０－４．Thecorrespondingobjectivefunction of
disturbanceenergycomparedwiththelinearＧPSEmodel
ispresentedinFig．１０fordifferentβ．Theamplification
oflocaldisturbance energyincreases greatly when
addingtheoptimalforcingtothelinearＧPSE model,

whiletheirpeakaxiallocationsremainthesame．The
peakvalueofEz canreachtwicetheresultsoflinear
modelasβ＝１０－６,andthelocaldisturbanceenergyis
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amplified moreasforcing magnitudeincreases．Ina
word,theseresultsindicatethattheintensityand

spatialdistributionoff,interpretedasnonlinearity,

playavitalroleinshapingwavepackets．

Fig．９　ComparisonofsensitivityforcingandoptimalforcingandtheirflowresponseforoutermodeinCase１
(St＝０．４,m＝０,Solidline:outercriticallayer;dashedline:innercriticallayer)

图９　算例１外模态敏感性激励和最优激励及其流动响应对比 (St＝０．４,m＝０,实线:外临界层;虚线:内临界层)

Fig．１０　Comparisonofstreamwiseevolutionoflocaldisturbanceenergywithdifferentwavepacketmodels
(St＝０．４,m＝０,‘OF’meanswavepacketmodelwithoptimalforcing,‘sensitivity’representswavepacketmodel

withsensitivityforcingand‘LPSE’representsthelinearPSEmodelwithoutanyexternalforcing)
图１０　不同波包模型得到的当地扰动能量的流向演化对比 (St＝０．４,m＝０,“OF”代表包含最优激励的波包模型,

“sensitivity”代表包含敏感性激励的波包模型,“LPSE”代表不包含任何外部激励的线性PSE模型)

４　Conclusion
Tosummarize,wehaveattemptedtoinvestigatethe

sensitivityandflow responsetothesmallexternal
forcingaddedtothelinearＧPSE modelinsubsonic
coaxialjets．Nonlinearityisconsideredbasedonthe
linear modeling framework, using adjoint PSE
algorithm．Theeffectsofnonlinearity on modelling
wavepacketsareanalyzedsystematicallyin subsonic
coaxialjetswithdifferentvelocityratios．

Incoaxialjets,twokindsofdistinctshearlayer

modesexistand affectthe nearＧfield wavepackets,

whichleadsto differencesin sensitivity and flow
responsebetweencoaxialandsingleＧstreamjets．The
sensitivityandflowresponseforouterorinnermodes
reachtheirmaximumaroundtheirowncriticallayers,

which are extremely sensitiveto externalforcing,

similartopriorresultsofsingleＧstreamjets．Themutual
influencesbetweentwoinstability modesare mainly
identified in the downstream region from flow
responses．Itisfoundthattheoutermodesdominatethe
evolutionofinstabilitywavesuntiltheendoftheouter
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potentialcore,whichismoreimportantforbuilding
wavepacketmodelforcoaxialjets．

Inaddition,theforcedＧPSEwavepacketmodelsbased
onoptimalforcingfortheoutermodeisalsoobtained
using an APSEＧbased optimization algorithm．In
general,thespatialdistribution ofoptimalforcing
showssomesimilartrendstosensitivityresults,while
themajordifferencesappearinthedownstreamregion．
Inpurposeofbuildingnonlinearwavepacketmodel,to
applyforcingf based on APSEＧbased optimization
methodologyinthelinearＧPSEframeworkseemstobea
promisingandefficientway,atanegligiblecomputational
cost．

Inanutshell,fromareducedＧorderＧmodelingperＧ
spective,suchamodellingframeworkmighthavesome
insightinbuildingwavepacketacousticmodelsbasedon
thedatabaseobtainedbynumericalsimulations,withan
appropriateconsiderationofnonlinearity．
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APPENDIXA
TheRANSsolutionisvalidatedbyinvestigatingthe

axialvelocityalongthejetcenterlineforaheatedcoaxial
jetwithUs/Up＝０．７５９andTs/Tp＝０．３７,thesameas
Bogeyetal．(２００９)[４]．Asmentioned,theinnerpotential
corelength calculated by LESis generallyshorter
thanthatobtainedbyexperimentsorRANSsolutions

duetodifferentincomingboundarylayers．
Despitethedifferenceinpotentialcorelength,similar

toRef．[４],thevelocitydecayinstead,iscomparedin
Fig．１１．HeretheRANSsolutionisshiftedaxiallyby－
３Dforthecomparison．

ThevelocitydecaysobtainedbyourRANSsolution
andLESresultsinRef．[４]showsimilartrendalongthe
axialdirection．

Fig．A１　ComparisonofmeanaxialvelocityUz/Up withrespect
tothestreamwiselocationz/Dinaheatedcoaxialjet

图A１　同轴热射流中基本流流向速度Uz/Up

随流向位置z/D 的演化对比
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激波冲击锯齿形界面的气泡竞争实验研究
翟志刚,郭　旭,司　廷∗

(中国科学技术大学 近代力学系,合肥　２３００２７)

摘　要:通过实验在激波管中研究了平面激波冲击锯齿形界面的流动不稳定性演化过程,重点关注锯齿形界面初

始顶角角度对气泡竞争的影响.利用肥皂膜技术生成初始气体界面,并采用高速摄影结合纹影方法对波后流场进

行观测.结果表明:在界面发展早期,大、小界面几乎独立发展,说明气泡竞争在早期不起作用;随着时间发展,气
泡竞争起作用,且随着锯齿形界面角度改变而变化,角度越小,界面上产生的斜压涡量越大,界面发展越快,气泡竞

争越早出现且作用越显著.气泡竞争能够促进大气泡、抑制小气泡的振幅增长,且对小气泡的影响更大.气泡竞

争同时会导致尖钉结构扭曲,进而改变界面总体振幅.气泡头部位移差在进入非线性增长之前会经历两个线性阶

段,且第二个线性增长率较小,表明非线性效应在该阶段具有重要作用,大气泡受到非线性效应的影响更大.不同

条件下的气泡位移差无法归一化,说明初始顶角角度对气泡竞争和界面演化具有重要影响.

关键词:激波管实验;流动不稳定性;界面演化;气泡竞争;高速纹影法
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ExperimentalstudyonbubblecompetitionofshockＧacceleratedsawＧtoothinterface
ZHAIZhigang,GUOXu,SITing∗

(DepartmentofModernMechanics,UniversityofScienceandTechnologyofChina,Hefei　２３００２７,China)

　　Abstract:TheflowinstabilitydevelopmentofashockＧacceleratedsawＧtoothinterfacehas
beenstudiedinshocktubeexperiments,andtheeffectofinitialvertexangleonthebubble
competitionishighlighted．ThesoapfilmtechniqueisadoptedtogeneratetheinitialsawＧtooth
gaseousinterface,andthepostＧshockflowiscapturedbyahighＧspeedvideocameracombined
withtheschlierenphotography．Theresultsshowthatattheveryearlystages,thelargeand
smallbubblesdevelopindependently,implyingthatthebubblecompetitiondoesnot work
initially．Asthetimegoesby,thebubblecompetitionplaysanimportantrole,andbehaves
differentlyforthesawＧtoothinterfacewithdifferentvertexangles．Asthevertexanglereduces,
morebaroclinicvorticityisdepositedwiththeinterfacedevelopingmorequickly,andthebubble
competitionoccursearlierandbecomesmoresignificant．Thebubblecompetitionpromotesthe
largebubblegrowth,whereasitinhibitsthesmallbubblegrowth．Relatively,thebubble
competitionhasa moreprominenteffectonthesmallbubblegrowth．Moreover,thebubble
competitionwilldistortthespikehead,whichwillaffectthetotalinterfaceamplitudegrowth．
Thebubblefrontdifferenceseemstoexperiencetwolinearstagesbeforeitentersnonlinearstage．
Thegrowthrateinthesecondlinearstageissmallerthanthatinthefirstlinearstage,indicating
thatthenonlinearityexertsasignificanteffecttotheflowinthesecondstage．Specifically,the
nonlinearityplaysa moresignificanteffectonthelargebubblegrowth．Thebubblefront
differencecannotcollapseindimensionlessform,which meansthevertexanglehasagreat
influenceonthesawＧtoothinterfacedevelopment．
　 　 Keywords:shockＧtube experiment;flow instability;interface development;bubble
competition;highＧspeedschlierenphotography



０　引　言

　　RichtmyerＧMeshkov(RM)不稳定性[１Ｇ２]又称为

激波和界面相互作用,是指两种具有不同物理属性的

物质分界面在激波冲击下,任意小扰动的扰动振幅随

着时间逐渐增长,通常会经历线性和非线性发展阶

段,并最终发生湍流混合.扰动振幅之所以能够不断

发展,目前认为主要有两种机制.第一种是压力扰动

机制,即激波在扰动界面上发生反射与透射时,反射

波与透射激波会伴有不同的曲率及相位,在界面两侧

产生不同的压力扰动.在不同压力的驱动下,界面不

断发生变形,扰动振幅逐渐增大.第二种是斜压机

制.根据涡量动力学方程,若密度梯度与压力梯度不

重合,会产生涡量,而涡量会诱导界面产生运动速度.
在RM 不稳定性问题中,激波提供了压力梯度,不同

密度界面提供了密度梯度.而当激波穿过界面时,由
于扰动界面各位置处曲率不同,产生的涡量幅值不

同,从而界面各位置处诱导的运动速度不同,进一步

导致界面变形.RM 不稳定性广泛存在于工程应用

领域.比如在惯性约束核聚变(ICF)中,激波诱导的

湍流混合极大地降低了聚变温度,可能导致最终点火

失败.因此如何抑制激波诱导的湍流混合是ICF中

亟需解决的物理难题之一[３].在超燃冲压发动机燃

烧室中,激波诱导界面不稳定性则可以将燃料和氧化

剂充分混合,从而极大地促进燃烧效率[４].此外 RM
不稳定性在天体物理[５]、国防尖端武器等领域也有着

重要的应用价值.因此 RM 不稳定性近几十年来得

到了国内外研究者的广泛关注,取得了丰硕的研究成

果[６Ｇ１１].

　　在 RM 不稳定性研究中,单模界面(界面形状可

以采用单一正/余弦函数表达)是构成复杂界面的基

础,因 其 形 式 简 单 而 得 到 了 广 泛 的 关 注[１２Ｇ１７].

Richtmyer最早针对单模界面的演化进行了理论分

析,在不可压缩及小振幅的假设下提出了冲击模型,
并对扰动的线性增长阶段进行预测[１].而 Meshkov
最早开展了系列激波管实验来验证冲击模型,他采用

高分子膜形成单模界面,发现冲击理论总是高估实验

增长率[２].此后,冲击模型不断得到修正,新的模型

也不断被提出,并进一步考虑大振幅效应[１８]、可压缩

效应[１９]等.另外,界面生成方法和流场观测手段等

实验技术也得到了极大的改进.在界面生成方面,虽
然早期实验采用的高分子膜在网格的支撑下能够形

成多种形状界面,但高分子膜厚度较大,破碎后对流

场的干扰较为明显;此外网格的存在会对流场产生一

定的阻塞率,影响界面发展[２０].为了消除膜片的影

响,无膜技术,诸如气体射流方法生成气柱/气帘界

面[２１Ｇ２２]、激波管震荡方法生成单模界面[１２]等逐渐发

展起来.无膜界面同时易与激光诱导荧光、流场图像

测速等片光测量技术相结合,可以获得流场的定量信

息.但无膜方法一方面由于气体扩散无法形成间断

型界面,导致初始条件无法定量重复,另一方面生成

的界面形状目前仅局限于柱形或单模界面,在生成其

他形状界面方面有一定局限性.肥皂膜由于其厚度

极薄,对流场污染小,是一种生成界面的较好材料.
但由于表面张力的作用,肥皂膜在无约束的条件下只

能生成球形或柱形界面[７,２３],难以生成具有顶点的界

面.近年来,基于线/环约束肥皂膜的界面生成方法

克服了这一缺点,实验中能够生成任意形状的初始扰

动界面,非常有利于开展激波管实验研究[１４Ｇ１５,２４Ｇ２８].

　　在许多工程实际中,多模界面最为常见.通过傅

里叶展开,多模界面可以分解为多个不同振幅和波长

的单模界面的叠加,因此单模界面演化的实验研究有

助于更好地理解多模界面的演化.对于单模界面而

言,当激波冲击界面之后,界面在发展过程中,高阶模

态逐渐出现.为了预测单模界面演化中出现的高阶

模态的发展规律,Zhang和Sohn基于扰动展开方法

提出了一个四阶非线性模型[２９].基于 Padé近似,

Zhang和Sohn进一步拓展了该模型的有效范围[３０].
对于 多 模 态 界 面,高 阶 模 态 存 在 于 初 始 界 面 上.

Mikaelian指出,如果各个模态的振幅都满足小扰动

假设,扰动总的线性增长率可以通过叠加各个高阶模

态的线性增长率得到[３１].Niederhaus和Jacobs也

证明在界面变成多值函数之前,线性稳定性理论可以

为多模态界面中每一个模态振幅的演化提供较好的

预测[３２].在弱非线性阶段,在模态耦合影响之前,

Vandenboomgaerde等针对多模界面中每一个模态

的非线性演化提出了一个非线性模型[３３].在非线性

发展后期,模态耦合与竞争变得重要,目前尚没有合

适的模型能够预测强非线性阶段的高阶模态的演化

规律.多模界面实验方面,Luo等实验研究了周期性

锯齿形界面在激波冲击下的演化规律,由于锯齿形界

面存在一个主控模态,其线性增长率几乎可以采用冲

击模型预测.同时发现在不同初始角度下,扰动的线

性增长率与初始振幅波长比是一个非单调函数关系,
验证了已有的数值结论[２５].Luo等同时研究了包括

锯齿形界面在内的多种周期性多模界面,考虑了高阶

模态的影响.发现当扰动发展进入非线性期时,即使

不考虑模态耦合的影响,高阶模态仍会对扰动发展起

到不可忽略的作用[３４].美国 Ranjan课题组开展了

大量的激波与倾斜界面相互作用的实验研究(倾斜界
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面可认为是锯齿形界面的一半),主要关注了初始振

幅和激波强度对湍流混合的影响[３５Ｇ３７].

　　但工程实际中,如靶丸表面,涉及的多模态界面

初始扰动往往并不是周期性分布的,而是随机分布.
在激波诱导界面失稳研究中,具有不同振幅、不同波

长的扰动在激波冲击下具有不同的发展速率.在这

种情况下,不同尺度的界面在发展过程中就会存在彼

此之间的相互影响、相互竞争.这在 RM 不稳定性

研究中称为界面耦合效应(气泡竞争).气泡竞争最

早是由Lewis在实验中发现[３８].在RayleighＧTaylor
(RT)不稳定性研究中,在不考虑模态耦合的前提下,

Sharp提出了一个三维模型来预测气泡竞争[３９].他

发现气泡竞争会出现两个结果:只有一个长波长的气

泡以稳定的速度增长或者具有不同波长的气泡均以

稳定但不同的渐近速度在增长.Alon等进一步修正

了Sharp提出的理论模型,并提出了新的理论来计算

气泡的数量[４０].Alon等认为气泡竞争最终会进入

自相似阶段,且提出了自相似定律来预测气泡的平均

高度.进一步地,Alon等考虑了 RM 不稳定性条件

下的气泡竞争机制,发现主要气泡的宽度以指数定律

增长,并且气泡的平均高度遵循自相似定律[４１].

　　两个气泡的竞争,即一个大气泡和一个小气泡沿

着界面间隔排列,是研究气泡竞争最简单的工况.理

论方面,Zufiria曾提出一个势流理论研究了两个或

多个气泡竞争[４２].Zufiria的理论被Sohn加以改进,
并推广到RM 和RT不稳定性研究中来描述两个或

多个气泡的竞争关系[４３Ｇ４４].Rikanati等通过构建一

个涡模型研究了两个气泡的竞争关系.利用一个统

计模型,基于气泡融合的机理描述了随机扰动的增

长[１８].实验方面,Sadot等采用高分子膜技术生成了

具有单模形式且尺寸不同的气泡结构,研究了气泡竞

争对流场的影响.发现相比单模界面而言,竞争促进

了大气泡界面的非线性增长[２０].但Sadot等只开展

了一组工况实验,并没有研究其他初始条件对气泡竞

争的影响.Guo等通过改变锯齿形界面中各部分的

尺寸关系,实验研究了锯齿形界面中不同尺度界面之

间的竞争关系.发现竞争对不同尺度界面的发展起

到不同的促进或抑制作用[２５].在 Guo等[２７]的工作

中,考虑了在同一种初始角度(θ ＝６０°)下,通过改变

相邻大小界面振幅的比例关系来研究气泡竞争,而没

有考虑初始角度的影响.已有工作表明,初始角度的

不同极大地影响了界面振幅增长率[２５].而初始角度

对气泡竞争的影响尚未见有公开文献报道,这也是本

文研究的动机所在.

１　实验方法

　　本文采用肥皂膜技术生成具有不同角度的锯齿

形界面.如图１所示,为了研究气泡竞争,采用与

Guo等[２７]相似的方法,改变相邻两个 V 形界面的振

幅,即大、小 V形界面间隔排列,形成两个气泡结构,
而初始尖钉结构的位置相同,从而可以突出气泡竞争

的影响.本文共设计４种工况,顶角角度θ 分别为

６０°、９０°、１２０°和１６０°.对所有工况,大、小界面的半

波长(λl/２和λs/２)分别为３０mm 和１５mm,且满足

hl０/hs０＝λl/λs,其中hl０和hs０分别为大、小界面振幅

的两倍.注意到在锯齿形界面两侧分别有长度约

１０mm的直边连接锯齿形界面和激波管壁.直边的

存在会破坏界面的周期性,从而影响界面振幅增长

率[４５].但本 文 实 验 关 心 的 区 域 为 对 称 面 两 侧

±３７mm的范围,因此,两侧竖直部分并不会对关心

的界面演化产生影响.

图１　四种工况初始界面布置示意图

Fig．１　Schematicoftheinitialinterfaceconfigurations
forfourcases

　　肥皂膜技术已较为成熟,在之前的实验中已成功

生成了锯齿形界面[２５,２７],因此这里仅对实验方法做

一个简要介绍.实验之前首先采用雕刻机将间距为

２０mm、厚度为３mm 的两块有机玻璃板雕刻成锯齿

形,如图２(a)所示.在锯齿形界面每一个尖点的位

置分别插入直径０．１２８mm 的细线来约束肥皂膜.
尖点处细线的数量取决于尖角角度,当角度小于

１２０°并大于６０°时,至少需要两根细线,当角度大于或

等于１２０°时,仅需一根细线.用一个刷子蘸取事先

配置好的溶液(由质量分数分别为６０％的蒸馏水,

２０％的浓缩肥皂液和２０％的甘油配置而成),然后将

蘸有溶液的刷子沿着锯齿形表面刷一下,即可形成锯

齿形界面,如图２(b)所示.

　　为了形成具有不同属性物质的分界面,本文采用

空气和SF６气体作为实验气体.实验中,需要将界
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面右侧的空气替换为SF６ 气体.为此,在激波管尾

端下部的小孔处通入SF６ 气体,将空气从尾端上部的

小孔排出.实验段内SF６ 的纯度通过气体浓度检测仪

保证.一旦SF６ 气体的纯度满足实验要求后,将两个

小孔封住.边界层效应和三维效应已被证明非常

小[３４],可以忽略不计.在界面生成之后和实验开始之

前的时间间隔内,空气和SF６ 气体分子会透过肥皂膜,
造成界面两侧气体污染.为了了解界面两侧气体组

分,在实验中,我们通过测量入射激波及透射激波的速

度,并结合一维气体动力学理论,能够基本确定界面两

侧混合气体的组分.本文四种工况的实验初始条件如

表１所示,其中,Ma 是入射激波马赫数;VL 和VR 分

别是界面左侧和右侧SF６ 气体的体积分数;A＋ 为波后

气体Atwood数,定义为A＋ ＝(ρ＋
２ －ρ＋

１ )/(ρ＋
２ ＋ρ＋

１ ),
其中ρ＋

１ 和ρ＋
２ 分别为界面左侧和右侧波后气体密

度;Δv 是激波冲击之后界面获得的理论阶跃速度.

图２　θ＝６０°和θ＝１２０°时尖点处细线的

布置方法及界面生成装置

Fig．２　Arrangementofthethinwiresatvertexforθ＝６０°
andθ＝１２０°andtheinterfaceformationdevice

　　本文实验是在水平激波管中开展的,激波管高压

段长１．７m,低压段长２．０m,实验段长０．６m,截面积

为１５５mm ×２６mm,通过安装在低压段内的压力

传感器测得平面激波的马赫数为１．１９±０．０２,波后流

场通过连续光源(型号为 DCRIII,SCHOTT)照射,
采用纹影方法结合高速相机(型号为 PHOTRON,

FASTCAMSA５)进行拍摄.高速相机的拍摄速度

为５００００帧/s,曝光时间为０．３７μs,纹影图片的空间

分辨率为０．３２mm/pixel.
表１　实验初始条件

Table１　Initialexperimentalconditions

θ/(°) Ma VL VR A＋ Δv/(m􀅰s－１)

６０ １．１９ ５．８ ５７．５ ０．４８ ７１．５
９０ １．１９ ６．５ ５１ ０．４４ ７２．２
１２０ １．１８ ３．５ ５１ ０．４８ ７２．１
１６０ １．１７ ３．１ ５１．５ ０．４９ ６９．６

２　结果与分析

２．１　界面演化及波系

　　图３给出了θ＝６０°、９０°、１２０°和１６０°锯齿形界面

的演化纹影图.本文定义零时刻为入射激波刚遇到

界面时.以θ＝６０°的工况为例,当激波作用在锯齿

形界面的斜边时,产生反射激波和透射激波.从大、
小界面处产生的透射激波相互干扰,形成马赫杆和三

波点结构.在激波冲击下,锯齿形界面开始运动,在
尖钉头部很快产生了涡结构,同时由于 RM 不稳定

性和剪切不稳定性的作用,斜边上也产生了较多的小

涡结构.在t＝２５５μs之前,可以发现大小气泡几乎

独立发展,尖钉和气泡结构比较对称,说明在此之前

气泡竞争的作用极小.在t＝４９５μs的时候可以发

现,尖钉结构的发展已呈现不对称的现象,说明此时

大、小气泡的发展已经受到彼此的影响,气泡竞争开

始发挥作用.进一步地,大气泡逐渐占据小气泡下游

的发展空间,抑制了小气泡的运动 (７７５~１５５５μs).
在这个过程中,尖钉结构发生了极大的变形,逐渐向

大气泡方向偏移.

　　随着θ增大到９０°和１２０°时,由于激波与界面之

间的夹角减小,斜压性较弱,界面上产生的涡量幅值

减小,导致在实验时间内界面变形较小.虽然大气泡

并没有像小角度工况下那样挤占小气泡发展空间,但
尖钉的发展同样出现了较大的扭曲变形,且同样向大

气泡方向偏移.当θ增大到１６０°时,斜压性进一步的

减弱导致界面发展更慢,在整个实验时间内,界面几

乎都保持对称发展,气泡竞争并没有起明显作用.

　　在纹影图中,可以发现在界面运动前方有一团浅

色的物质.为了搞清楚这团物质是否为界面(这对测

量界面振幅增长率至关重要),我们采用了粒子散射

技术对θ＝１２０°的工况进行了重新拍摄.这里采用

能量为１５W 的连续激光器对流场进行照明,初始圆

柱形激光经过透镜组转变为厚度约１mm 的片光.
采用肥皂液粒子本身作为示踪,利用高速摄影获得波

后流场.将某时刻的纹影结果与片光结果进行了对
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图３　激波冲击四种不同角度air/SF６ 锯齿形界面演化的纹影图

(激波从左向右传播,ab 和as 分别是气泡结构和尖钉结构的振幅,Δh是大、小气泡头部的位移差,单位:μs)
Fig．３　Schlierenimagesoftheair/SF６interfacesimpactedbyaplanarshockwithθ＝６０°,θ＝９０°,θ＝１２０°andθ＝１６０°

(Shockwavespropagatefromlefttoright,abisbubblewidth,asisspikewidth,andΔhisbubblefrontdifference,Unit:μs)

比,如图４所示.虽然片光结果不够精细,但足以说

明这团物质并非界面.经过实验证明,该团物质的产

生是由于用于形成界面的有机玻璃板与激波管壁之

间存在一定的缝隙,同时又有少量SF６ 通过扩散进

入该缝隙中,形成了一定的密度界面.在激波冲击过

程中,这部分界面也会有所发展.由于这部分初始密

度界面的随机性,该团物质的形状也表现出任意性.
值得注意的是,这部分物质与界面处在不同的空间

内,因此不会对界面演化产生任何影响.

２．２　界面尺度增长规律

　　图５给出了大、小气泡总体混合宽度随时间的变

化,其中k为波数,对于大界面而言kl＝２π/λl,对于

小界面而言,ks＝２π/λs.t０ 指激波刚穿过界面的时

间,h＋
０ 指在t０ 时刻的波后混合宽度.v０ 是实验中

获得的混合宽度的线性增长率.对于大、小气泡来

说,t０、h＋
０ 及v０ 是不同的.可以发现当初始角度较大

时,大、小气泡的无量纲混合宽度的增长规律是一致

的.这是因为在实验时间内,气泡竞争作用不明显,
大、小气泡几乎保持独立发展.随着初始角度的减小,
大、小气泡的混合宽度增长出现了较为明显的差异,而
且角度越小,差异越大.这是因为角度越小时,界面上

产生的斜压涡量较多,界面发展较快,气泡竞争同样

出现较早,对大、小气泡的影响就越大.Guo等[２７]指

出气泡竞争总体上促进了大气泡的增长,抑制了小气

泡的增长.从该图中同样可以看出,对于气泡竞争较

为明显的工况,小气泡的增长受到了明显的抑制.此
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外,大、小界面在早期,即二者均独立发展阶段,界面

的无量纲线性增长率是一致的.气泡竞争出现的越

早,大、小气泡之间的差异出现的就越早.值得注意

的是,在本文中θ＝１６０°的无量纲振幅增长率最大.
理论上来说,角度较大时,产生的斜压涡量较少,界面

演化较慢.但从界面演化纹影图中可以发现,当θ＝
１６０°时,气泡竞争不明显,界面表现出独立发展的态

势.而在气泡竞争较为明显的工况下,气泡竞争使得

尖钉头部变得扭曲,从而减小了尖钉的发展速度,进
一步减小了界面总体混合宽度的增长率.

图４　θ＝１２０°时纹影结果与片光结果的对比

Fig．４　Comparisonofinterfacecontourfromthe
schlierenimageandthelasersheetimage

图５　V形界面顶角角度为６０°、９０°、１２０°和１６０°时
大、小界面混合宽度的变化

Fig．５　Timevariationofthemixingwidthofthelargeand
smallshapesindimensionlessform(６０°,９０°,１２０°and１６０°

representthevertexanglesoftheVＧshapedinterface)

　　进一步地,我们给出了尖钉和气泡的宽度随时间

的变化,如图６所示.尖钉和气泡的测量是以界面的

平衡位置为基准,而平衡位置可以通过界面形状的傅

里叶分析得到[４５].由于气泡竞争导致尖钉头部扭曲

变化,可以看到,在无气泡竞争的θ＝１６０°的工况中

尖钉无量纲宽度发展最快.对于气泡而言,随着角度

的减小,大界面气泡的无量纲宽度增长越快,而小界

面气泡的无量纲宽度增长越慢,甚至出现负增长.角

度越小,气泡竞争出现越早,且作用越明显.因此气

泡竞争促进了大界面气泡的增长,抑制了小界面气泡

的增长.这与 Guo等[２７]的工作中得到的结论相同.
也就是说气泡竞争促使能量从小界面向大界面转移,
气泡竞争越显著,能量转移越多,大、小界面的气泡增

长差异就越大.

(a)尖钉宽度随时间的变化

(b)气泡宽度随时间的变化

图６　尖钉宽度和气泡宽度随时间的变化

(as０和bs０分别是t＝t０ 时刻的尖钉和气泡宽度,vs 和vb 分

别实验中获得的尖钉和气泡的线性增长率,６０°、９０°、１２０°
和１６０°表示V形界面顶角角度)

Fig．６　Timevariationofthespikewidthandbubblewidth
(as０andab０arespikeandbubblewidthsattimet０,respectively;vs

andvbarelinearvelocitiesofthespikeandbubblewidthsobtained
fromexperiments,respectively．６０°,９０°,１２０°and１６０°represent

thevertexanglesoftheVＧshapedinterface)

　　大、小气泡头部距离的位移差,即图３中定义的

Δh,可以直接反映气泡竞争对界面运动在流向方向

上的影响.图７给出了四种工况下的Δh 变化规律.
可以看出随着角度的减小,大、小气泡头部位移差异

越来越大,意味着气泡竞争随着角度的减小而变得显

著.有趣的是,对于任意一个工况来说,在进入非线
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(a)有量纲变化

(b)无量纲变化

图７　大、小界面气泡头部位移差随时间的变化

(图中６０°、９０°、１２０°和１６０°表示V形界面顶角角度)
Fig．７　Timevariationofthebubblefrontdifferencein
dimensionalformanddimensionlessform(６０°,９０°,１２０°and
１６０°representthevertexanglesoftheVＧshapedinterface)

性增长之前,Δh似乎经历了两个不同的线性阶段.类

似的现象在不同大小界面振幅实验中也得到过[２７].
第一个线性阶段比较容易理解,因为在气泡竞争作用

之前,大、小界面的气泡结构都是线性增长.当气泡

竞争发挥作用时,第一个线性阶段结束.第一个线性

阶段的持续时间随着角度的减小而减小,因为角度越

小,气泡竞争发生的越早.在气泡竞争作用之后,前
面已介绍过,气泡竞争促进大气泡增长,而抑制小气

泡增长,如果不考虑其他因素,Δh 应该保持非线性

增长.值得注意的是,在扰动非线性增长阶段,非线

性效应抑制振幅增长.因此,气泡竞争和非线性效应

对大气泡的作用是相反的,而对小气泡的作用是相同

的.由图可知,第二个线性增长率要比第一个线性增

长率低,也就是说非线性效应对大气泡的抑制作用更

明显,导致大气泡的增长率下降的更多.更确切地

说,非线性效应导致大气泡增长率的下降要大于非线

性效应和气泡竞争效应耦合作用导致的小气泡增长

率的下降.但这并不能解释第二个线性阶段存在的

原因,关于第二个线性阶段存在的原因仍需要进一步

的研究.

　　图７(b)描述了大、小气泡头部位移差的无量纲

变化规律,其中kh＝４π/(λl＋λs),vh０是实验中获得

的第一个线性阶段的增长率,t∗ 是第一个线性阶段

开始的时刻,h∗ 是t∗ 时刻波后气泡位移差.针对初

始不同振幅的情况,Guo等[２７]发现无量纲后的气泡

位移差能够较好地归一化.而对于本文不同角度的

情况下,图７(b)表明不同工况并没有较好地归一化,
说明初始角度对气泡位移差,即气泡在流向方向上的

运动具有一定的影响.总体上,初始角度越小,大、小
气泡在流向上的运动速度差异就越大.

３　结　论

　　本文在激波管中实验研究了气泡竞争对锯齿形

界面发展的影响,主要关注锯齿形界面初始顶角对气

泡竞争的影响.为了突出气泡竞争的影响,对任一种

角度来说,设计波长相同、振幅不同的大、小气泡间隔

排列,同时保证尖钉的位置相同.实验中,锯齿形界

面采用肥皂膜技术生成,并采用高速摄影结合纹影方

法对波后流场进行显示.实验结果清晰地显示了气

泡竞争对大、小气泡的影响规律.

　　在界面发展早期,大、小界面几乎独立发展,说明

气泡竞争在早期不起作用.随着界面的演化,气泡竞

争逐渐开始发挥作用.锯齿形界面角度不同,气泡竞

争起到的作用不同.角度越小,由于斜压性较大且大

振幅引起的二次压缩效应较强,界面上产生的斜压涡

量越大,从而诱导界面更快发展,气泡竞争出现的越

早且作用越显著.对于本文研究的θ＝１６０°工况而

言,在实验时间内几乎没有发生气泡竞争.通过气泡

竞争,大气泡逐渐挤占小气泡的下游运动空间,同时

导致尖钉结构扭曲变形.通过对大、小气泡总体混合

宽度的测量,发现气泡竞争促进了大气泡的振幅增

长,而抑制小气泡的振幅增长,且对小气泡的影响更

大.实验结果表明气泡头部位移差在进入非线性增

长之前会经历两个线性阶段,且第二个线性阶段增长

率较小,表明非线性效应在该阶段起着重要的作用.
对于大气泡而言,非线性效应和气泡竞争对气泡宽度

增长起着相反的作用,而对于小气泡而言,非线性和

气泡竞争均是抑制小气泡宽度增长.由于第二个线

性增长率较小,在没有其他因素影响的前提下,可以

认为非线性效应导致的大气泡宽度增长率的下降超

过了非线性效应和气泡竞争两个综合作用导致的小

气泡宽度增长率的下降,从而使得第二个线性增长率

减小.可见大气泡受到非线性效应的影响更大.不

同条件下的气泡位移差无法归一化,说明初始顶角角

度对气泡竞争和界面演化具有重要影响.
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NPLS技术在高超声速边界层转捩研究中的应用

易仕和∗,刘小林,陆小革,牛海波,徐席旺
(国防科技大学 空天科学学院,长沙　４１００７３)

摘　要:基于纳米粒子示踪平面激光散射技术(NanoＧtracerＧbasedPlanarLaserScattering,NPLS)是作者自主研发

的一种流动显示与精细测量技术.在超声速条件下,NPLS技术具有很高的时空分辨率和信噪比,已经成功应用于

超声速复杂流动现象的精细测量,包括超声速混合层、超声速平板边界层、超声速压缩拐角、激波边界层干扰等.

近年来,该技术被进一步应用到高超声速边界层转捩研究中.本文主要介绍了 NPLS技术在高超声速静音风洞喷

管边界层流态测量、高超声速圆锥边界层转捩以及三角翼边界层转捩等研究中的应用.高超声速条件下 NPLS研

究结果与高频传感器、温敏漆等测试技术得到的结论一致性较好,表明 NPLS技术在高超声速边界层转捩研究中

具有良好的应用前景.
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ApplicationofNPLStechniqueintheresearches
onhypersonicboundarylayertransition

YIShihe∗ ,LIUXiaolin,LUXiaoge,NIU Haibo,XUXiwang
(CollegeofAerospaceScienceandEngineering,NationalUniversityofDefenseTechnology,Changsha　４１００７３,China)

　　Abstract:NanoＧtracerＧbasedPlanarLaserScattering(NPLS)isaflowvisualizationtechnique
developedbytheauthors．The NPLStechniqueischaracterized with highspatialＧtemporal
resolution and high signalＧtoＧnoise ratio under supersonic conditions．Flow visualization
researchesoncomplexflowphenomenasuchasthesupersonicmixinglayer,thesupersonicflat
boundarylayer,thesupersonicflowovercompressionＧcornerandtheshockwave/boundarylayer
interactionhavebeencarriedoutbasedontheNPLS．Inrecentyears,theNPLShasbeenfurther
appliedtohypersonicboundarylayertransitionresearch．Thispaper mainlyintroducesthe
applicationofthe NPLStechniqueinthevisualization ofboundarylayerinthenozzleof
hypersonicquiet windtunnel,hypersonicconicalboundarylayertransitionand delta wing
boundarylayertransition．TheNPLSresultsunderhypersonicconditionsareingoodagreement
withtheresultsobtainedby highfrequencysensorsandtemperaturesensitivepaint．This
agreementindicatesthatthe NPLStechniquehasagoodapplicationprospectinhypersonic
boundarylayertransitionresearch．
　　Keywords:NPLS;hypersonicflow;boundarylayertransition;quietwindtunnel

０　引　言

　　近年来,由于高超声速飞行器研制的需要,高超

声速空气动力学相关问题受到了极大的关注.基于

流动显示与精细测量技术对高超声速流场进行研究,
能够清晰直观地反映出流场结构,对理解流动机理和

解释流动现象具有重大意义.然而高超声速条件下,
流场具有非定常、可压缩和强梯度等特点,这对流动



显示与精细测量技术提出了巨大的挑战.

　　前期相关的高超声速流动显示研究基本都采用

纹影和阴影等光学方法进行测量.早在１９６５年,

Potter[１]等就开始尝试用阴影技术,对高超声速流场

进行可视化研究.后来Demetriades[２]等同样采用阴

影技术,对马赫数８条件下的圆锥边界层进行了流动

显示研究.从阴影图像中能够大致分辨出流场中的

涡结构,并以此判断边界层发生转捩的位置.近年来

Laurence及其研究团队通过高速纹影实验对高超声

速边界层转捩问题开展了一系列的研究[３Ｇ８],通过将

流动显示结果和壁面脉动压力结果以及边界层稳定

性计算结果进行对比,验证了纹影流动显示技术在边

界层扰动波研究中的适用性.采用阴影纹影等光学

方法对高超声速流动问题进行研究,其最大优点是作

为非接触式测量方法,对流场没有干扰,但是具有共

同的缺点,即受到光路积分效应的影响,空间分辨率

低,而且风洞壁面边界层等无关区域带来的干扰始终

存在.

　　以滤波瑞利散射(FilteredRayleighScattering,

FRS)技术为代表的流场激光层析成像,很好地避免

了上述纹影和阴影等方法带来的时间和空间积分效

应的影响.普林斯顿大学 MarkHuntley[９]等用CO２

增强型滤波瑞利散射技术对马赫数８条件下的尖椭

锥进行了边界层转捩相关研究.第一次发现了边界

层的转捩是从中心轴上小尺度涡结构的出现开始的,
而不是从外侧的横流区域开始的.德克萨斯农工大

的 Humble[１０]等同样基于冷凝瑞利散射流动显示技

术研究了马赫数４．９条件下凸曲面对高超声速边界

层的影响,分析了不同压力梯度条件下的边界层发展

规律.

　　本文作者基于自主研发的 NPLS技术,在超声

速复杂流场精细结构测量方面开展了大量工作[１１Ｇ１９].

NPLS技术以名义粒径１５nm 的纳米粒子作为示踪

物质,相比传统 PIV 技术中用的微米级示踪粒子而

言,纳米粒子的动力学特性更好地满足粒子跟随性要

求[２０].近年来,研究团队成功将 NPLS测试技术运

用到高超声速流场的流动显示与精细测量研究中
[２１Ｇ２５],在«高超声速边界层流动稳定性实验研究»[２５]

一文中,侧重分析了高超声速边界层流动稳定性相关

实验结果,研究了高超声速裙锥边界层中的第二模态

波和三角翼边界层中的横流不稳定性.作者在本文

则重点介绍 NPLS技术在高超声速边界层转捩研究

中的典型应用,展示了在静音风洞喷管边界层流态测

量、直圆锥边界层以及三角翼边界层转捩测量等方面

得到的典型 NPLS结果.

１　风洞与测试技术

１．１　高超声速静音风洞

　　风洞自由来流中的噪声大部分来源于喷管壁面

边界层产生的声辐射扰动.对于常规风洞,其喷管壁

面边界层通常为湍流状态,湍流边界层中复杂的涡系

结构会产生大量声辐射扰动,因此常规风洞噪声水平

高.国防科技大学空气动力学实验室高超声速静音

风洞(如图１所示),通过在喷管喉道附近设计相应的

抽吸装置来控制边界层状态.当抽吸阀门打开时,喷
管内边界层流动状态从常规的湍流状态变为层流状

态,从而大大降低了自由来流的噪声水平.该静音风

洞的噪声水平约千分之一[２５Ｇ２６],明显低于常规风洞的

噪声水平.

图１　高超声速静音风洞组成及静音喷管图

Fig．１　Schematicdiagramofhypersonicquiet
windtunnelandthequietnozzle

１．２　NPLS流动显示与精细测量技术

　　NPLS系统组成如图２所示.该测试技术具有

高时空分辨率,高信噪比的优点,NPLS技术的详细

原理和适用性可参见文献[１３].

图２　NPLS系统组成

Fig．２　SchematicdiagramofNPLSsystem

２　高超声速静音风洞喷管边界层流态
测量

　　风洞喷管来流噪声水平是衡量高超声速风洞来

流品质的核心参数,目前较为通用的噪声水平σ是根

据流场中的皮托压力脉动水平进行定义的,具体如公

式(１).其中,pi表示皮托压力脉动值,p
－ 表示皮托压
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力平均值.

　　σ＝

∑
n

i＝１

(pi－p－)２

n
p
－

(１)

　　风洞噪声水平测量是高超声速静音风洞流场校

测的核心工作之一.图３所示为高超声速静音风洞

噪声水平测量示意图,采用 KuliteXCEＧ６２高频压力

传感器对皮托压力脉动进行测量,传感器固有频率为

３００kHz.在高超声速静音风洞的初期调试过程中,
需要不断调节喷管喉道抽吸缝大小,并对每个抽吸状

态下的风洞噪声水平进行测量,从而找到最佳静音流

场对应的抽吸缝位置.在高超声速条件下,喷管中气

流速度快,受到高温高压气流冲刷,微小固体颗粒状

杂质可能直接打坏用于噪声水平测量的高频传感器,
从而大大增加了实验成本和实验周期.

图３　高超声速静音风洞噪声水平测量示意图

Fig．３　Schematicdiagramofturbulencenoiselevel
measurementinhypersonicquietwindtunnel

　　NPLS技术通过对高超声速静音风洞喷管边界

层的流态进行测量,能够有效应用到高超声速静音风

洞的流场校测中.常规高超声速喷管边界层是湍流

边界层,静音喷管的边界层要求是层流边界层.而通

过 NPLS技术可以测量得到的喷管出口射流剪切层

NPLS图像,如果是层流的射流剪切层,则说明喷管

出口是层流边界层;如果是湍流的射流剪切层,则说

明喷管出口是湍流边界层.通过喷管边界层是层流

状态还是湍流状态就可以确定高超声速喷管是否运

行在静音状态.

　　图４所示为高超声速静音风洞喷管出口射流剪

切层 NPLS图像的典型结果,其中图４(a)喷管出口

射流剪切层为层流剪切层,对应的喷管边界层为层流

边界层,此时风洞处于静音运行模式.图４(b)喷管

出口射流剪切层为湍流剪切层,对应的喷管边界层为

湍流边界层,此时风洞处于噪声运行模式.按照图３
所示方式,采用 Kulite高频压力传感器对静音喷管

来流的皮托压力脉动进行测量,传感器脉动电压输出

随时间的变化曲线如图５所示.由图可见,当边界层

抽吸阀打开时,静音喷管运行在静音状态;边界层抽

吸阀关闭时,静音喷管运行在噪音状态.按照式(１)
即可得到自由来流的噪声水平σ.静音状态和噪音

状态下,风洞自由来流的噪声水平σ分别为０．１％和

２％.由此数据也可以看出,当风洞边界层从层流发

展为湍流状态后,边界层中涡结构产生的声辐扰动大

大增加,导致自由来流中的噪声水平同样大幅度增

加.在高超声速静音流场测量过程中,可以基于

NPLS技术对不同抽吸条件下的喷管边界层进行流

动显示研究,然后选取其中的典型状态进行脉动压力

测试,这样减少脉动压力测量试验的车次从而大大降

低了传感器被打坏的风险.而且通过喷管边界层流

态的NPLS图像与脉动压力传感器噪声测量结果的

(a)层流剪切层,抽吸阀打开

(b)湍流剪切层,抽吸阀关闭

图４　喷管出口射流剪切层流态NPLS结果

Fig．４　NPLSresultsoftheshearlayeratnozzleoutlet

图５　静音喷管来流皮托压力的传感器脉动电压输出曲线

Fig．５　Voltagecurvemeasuredbythepitot
pressuresensorinthequietnozzle
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比较,很好验证喷管边界层流态与喷管流场噪声的对

应关系.

３　高超声速圆锥边界层转捩研究

３．１　高超声速圆锥边界层研究

　　基于 NPLS技术对不同迎角条件下高超声速圆

锥边界层转捩进行研究.实验模型为半锥角５°的光

滑直尖锥,模型总长度６００mm.图６给出了５°光滑

尖锥流向平面流动精细结构测量的实验布局示意图.
模型迎角α 状态分别为０°、２°、５°,流场单位雷诺数

Re＝１．０×１０７ m－１,测量结果均为模型的迎风面.

　　图７为模型０°迎角的 NPLS图像,流动方向为从

左到右,测量范围为x＝３４０~５８０mm,图像空间分辨

图６　５°光滑尖锥NPLS拍摄示意图

Fig．６　SchematicDiagramof５°halfanglecone

率为３５．１μm/pixel,CCD相机跨帧时间设置为１０μs.
从图７中可以观测到光滑尖锥边界层发展过程,在x
＝３４０~４３０mm 之间可看到规则的第二模态绳状波

结构(见图７中局部放大结构),在x＝４３０~５００mm
之间边界层发展进入转捩区,在x＝５００mm 之后可

以看到明显的大尺度涡结构,尖锥边界层完全发展为

湍流.

　　根据图７中的时间相关结果,取绳状波结构计算

得到Δt＝１０μs时间内涡结构沿流向位移为７．４７mm,
计算得到涡结构沿流向位移速度约为７４７m/s,此速

度小于风洞运行时的主流速度.根据图中规则绳状波

结构计算得到第二模态波的统计波长为５．３９mm,计算

得到５°光滑尖锥在此工况下的特征频率为１３８kHz.

　　图８和图９分别给出了５°光滑尖锥在２°和５°迎

角时的 NPLS图像,从图中可以看出在相同雷诺数

条件下,随着迎角的增大,尖锥模型的边界层转捩位

置明显推迟,并且在迎角增大后,也未观察到明显的

第二模态波结构.

３．２　台阶对高超声速圆锥边界层转捩的影响规律研究

　　在高超声速静音风洞中基于 NPLS技术对带轴

对称台阶的直圆锥高超声速边界层转捩进行实验研

究.圆锥半锥角为７°,如图１０所示,模型头部可以更

换,分别装配后可得台阶高度为０．５mm 的前台阶

和后台阶.模型头部具有直径０．８mm的小钝度.为

图７　５°光滑尖锥０°迎角NPLS图像(Re＝１．０×１０７ m－１,Δt＝１０μs)
Fig．７　NPLSimageoftheboundarylayeronthe５°halfangleconeat０°angleofattack(Re＝１．０×１０７ m－１,Δt＝１０μs)

图８　５°光滑尖锥２°迎角NPLS图像(Re＝１．０×１０７ m－１)
Fig．８　NPLSimageoftheboundarylayeronthe５°halfangleconeat２°angleofattack(Re＝１．０×１０７ m－１)

图９　５°光滑尖锥５°迎角NPLS图像(Re＝１．０×１０７ m－１)
Fig．９　NPLSimageoftheboundarylayeronthe５°halfangleconeat５°angleofattack(Re＝１．０×１０７ m－１)

１５３第２期　　　　　　　　　　　 易仕和等:NPLS技术在高超声速边界层转捩研究中的应用



图１０　７°圆锥模型示意图

Fig．１０　SchematicDiagramof７°halfanglecone

了进一步检验 NPLS结果的有效性,在该模型上布

置了７个高频压力测点,具体分布如图１０所示,７个

测点坐标分别为:x１ ＝２０mm、x２ ＝８０mm、x３ ＝
１４０mm、x４＝２００mm、x５＝２６０mm、x６＝３２０mm、

x７＝３８０mm.

　　如图１１所示为单位雷诺数为Re＝７×１０６ m－１

时,带０．５mm高度前/后台阶的小钝锥的NPLS图

像.其中流动方向为从左至右,流向范围为２２５~
３６５mm,照片的空间分辨率约为７７􀆰０９μm/像素.
图中可见,两种模型中均可观察到清晰的绳状第二模

态波.后台阶模型中边界层在x＝２３０~２５５mm 之

间绳状第二模态波清晰可见,发展至x＝２６０mm 附

近第二模态波消失,在x＝２８０mm 后开始变厚并逐

渐转捩为湍流.但在前台阶模型中,边界层发展至

x＝３２０mm附近仍可见的第二模态波,在x＝３４０mm
后才开始逐渐转捩为湍流.对比可见,后台阶模型中

边界层发展明显早于前台阶模型.

　　如图１２所示为相同条件下得到的壁面脉动压力

功率谱密度曲线.图中可见,功率谱密度曲线中出现

有特征频率在１４０~１８０kHz范围内的第二模态波.

图１１　０．５mm前/后台阶小钝锥边界层NPLS结果(Re＝７×１０６ m－１)
Fig．１１　NPLSimageoftheboundarylayerontheconewith０．５mmforward/backwardfacingstep(Re＝７×１０６ m－１)

在两种模型中均可见第二模态波在向下游发展的过

程中出现有幅值先增大后减小、特征频率逐渐降低的

规律.但将两种模型结果对比可见,后台阶模型中第

二模态波初次出现的测点位置更靠近上游,且后台阶

模型中第二模态波消失、边界层开始呈现为湍流流态

的位置也更靠近上游,结果表明后台阶模型中边界层

转捩明显早于前台阶模型,该结论与 NPLS测量结

果一致.

４　高超声速三角翼边界层转捩研究

　　三角翼流动是典型的非对称三维流动,对高超声

速条件下三角翼流动进行流动显示研究有助于深入

厘清横流不稳定性对边界层转捩过程的影响规律.
图１３是实验模型示意图.所用的模型为７５°后掠角

三角翼,采用平板构型.模型厚度为７mm,长度为

５００mm,宽度为２５０mm.模型头部为R＝３．５mm
球头,两侧前缘半径也为３．５mm.选用的实验状态

为０°迎角,单位雷诺数１．４４×１０７ m－１.

　　图１４是三角平板展向 NPLS实验结果.实验

时,激光片光平行于模型表面,图１４(a)和图１４(b)片
光分别距离壁面０．５mm 和２mm,相机位于模型正

上方.图１４(a)中大部分区域为黑色,是由于片光切

入了层流边界层内部.NPLS图像灰度能够反映与

(a)前台阶

(b)后台阶

图１２　脉动压力功率谱密度(Re＝７×１０６ m－１)
Fig．１２　PSDresultsofthefluctuationpressure

(Re＝７×１０６ m－１)
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图１３　三角翼模型示意图

Fig．１３　Schematicdiagramofdeltawing

(a)片光距壁面０．５mm

(b)片光距壁面２mm
图１４　三角翼展向NPLS实验结果

(α＝０°,Re＝１．４４×１０７ m－１)
Fig．１４　NPLSresultsonthespanwiseplanoverthe

deltawing(α＝０°,Re＝１．４４×１０７ m－１)

密度相关的标量场,层流边界层内流体密度都很小,因
此NPLS图像灰度小,呈现黑色.而从x＝１５０mm附

近,开始出现破碎的亮的结构,显示此时的边界层状

态已经由层流变为了湍流,由于湍流结构将主流的高

密度气体卷入底层低密度区,因此可以看到此片光位

置处的亮的破碎的边界层流动结构.观察图１４(a)
中的湍流区域,可以看出,三角翼上,边界层转捩至湍

流的转捩阵面呈现出大致的“肺叶状”分布,靠近三角

翼前缘部分转捩阵面与前缘大致平行,三角翼对称面

位置处转捩阵面内凹,转捩较两侧推迟.

　　图１４(b)中片光距离壁面比图１４(a)更远,片光

的大部分区域处于主流中,因此整体亮度比图１４(a)
更亮,当边界层由层流变为湍流时,湍流结构会将底

层的低密度流体带入高层,因此,在x＞１００mm 位

置观察到的黑色结构为大尺度的湍流结构.靠近头

部的地方有暗区域,原因是头部处流体扰流,造成此

处边界层厚.在x＝１００~１５０mm范围内能够观察到

大尺度的结构,说明此时处于转捩区,边界层转捩不完

全.到x＞１５０mm时,湍流结构尺度变小,更加破碎,
说明此时边界层完全转捩为湍流,与图１４(a)中出现

破碎的湍流结构的区域相对应.

　　图１５是对应状态下的温敏漆(TSP)实验结果.
不同颜色代表了温度相对于风洞未运行时升高的程

度.从x＝１５０mm 位置开始,模型表面温升明显增

加,说明此时发生了边界层转捩.观察转捩阵面,可
以发现,阵面形状也呈现“肺叶状”的分布,靠近三角

翼前缘部分的转捩阵面与前缘平行,靠近中心线区域

转捩位置后凹.

图１５　三角翼表面TSP实验结果(α＝０°,Re＝１．４４×１０７ m－１)
Fig．１５　TSPresultonthedeltawing(α＝０°,Re＝１．４４×１０７ m－１)

　　TSP结果反映的是模型壁面上时间平均的温度

分布,而 NPLS结果反映的是处于激光片光平面的

瞬态的精细流场结构.将图１５中 TSP结果与图１４
所示不同高度 NPLS结果进行对比,TSP反映出的

边界层转捩阵面的位置和形状与图１４(a)中符合较

好.图１４(a)中,片光位置距离壁面０．５mm,NPLS
结果显示的是边界层底层的流场精细结构,与 TSP
结果的相符进一步说明了边界层底层的湍流流动结

构是导致模型表面温升增大的原因.而图１４(b)中,
片光位置距壁面２mm,此处的流动不会对模型表面

产生直接影响,因此所反映的规律与 TSP 有些许

差异.

５　结　论

　　本文主要介绍了 NPLS技术在高超声速边界层

转捩研究中的典型应用.在高超声速静音风洞喷管

边界层流态测量中,基于喷管出口射流剪切层 NPLS
照片,可以确定对应的喷管边界层流态,从而判断风

洞自由来流噪声水平,大大降低了静音风洞调试成
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本,并很好验证喷管边界层流态与喷管流场噪声的对

应关系.在高超声速圆锥边界层研究中,NPLS技术

能够清晰测量到边界层中的绳状第二模态波等精细

流动结构,并且基于 NPLS结果,可以分析迎角和台

阶等因素对边界层转捩的影响规律.在三角翼流动

研究中,通过展向 NPLS结果,可以清晰地观察到破

碎的湍流结构,得到“肺叶状”的转捩阵面.NPLS结

果与基于高频脉动压力及温敏漆等技术得到的结果

一致,证明了 NPLS技术应用于高超声速边界层转

捩测量的有效性与准确性.
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高超声速边界层转捩预测中的关键科学问题
———感受性、扰动演化及转捩判据研究进展
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(天津大学 机械学院 高速空气动力学研究室,天津　３０００７２)

摘　要:随着临近空间高超声速飞行技术的发展,预测高超声速边界层转捩位置的需求变得越来越迫切.由于高

超声速实验很难做,不可能做得很多,因此像低速飞行器那样的半经验预测方法恐怕很难可靠地实现.为此,需要

理解转捩所包含的关键物理过程,在此基础上,发展基于物理机理的转捩预测方法.目前,对于高超声速边界层,

转捩预测的不确定性主要来自于转捩过程的一“头”一“尾”,即感受性和转捩判据.本文将分别介绍这两方面的最

新研究进展和尚存在的问题,特别是有关圆锥边界层具体的感受路径和横流转捩的机理.之后,讨论了在边界层

扰动演化方面的问题,包括eN 方法在三维边界层中的积分策略,及在高超声速边界层中遇到的第一模态到第二模

态的模态转换问题.最后,总结了在完善转捩预测方法上面临的问题和挑战.
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　　Abstract:Withthedevelopmentofhypersonicflighttechnologyinthenearspace,accurate
predictionofthetransitionlocationofhypersonicboundarylayersishighlydesired．Duetothe
difficultyofimplementinghypersonicexperiments,thereisnoenoughexperimentaldatato
realizeasemiＧempiricalmethodoftransitionpredictionforhighＧspeedflightvehiclesasreliablyas
theirlowＧspeedcounterparts．Forthatpurpose,thephysicalprocessoftransitionneedstobe
understoodmorethoroughly,andbasedonwhich,areasonabletransitionpredictionmethodcan
beestablished．Sofar,forhypersonicboundarylayers,the mainuncertaintiesoftransition
predictioncomefromthefirststageandthelaststageofthetransitionrespectively,i．e．the
receptivityandthecriterionoftransition．Thispaperpresentstherecentprogressandthe
problemsremainedinthesetwoaspects,includingthespecificpathinreceptivityofabluntcone
boundarylayerandthephysicalmechanisminvolvedintransitioninducedbycrossflow．Forthe
stageofevolutionsofdisturbances,theintegralstrategyinapplyingeN methodtothethreeＧ
dimensionalboundarylayer,andtheintermodalexchangebetweenthefirstmodeandsecond
modeencounteredinhypersonicboundarylayersarediscussed．Inconclusion,theproblemsand
challengesaresummarizedfortheimprovementoftransitionpredictionmethodbasedonlinear
stabilitytheory．
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０　引　言

　　层流Ｇ湍流转捩是流动从有序到无序的演化过

程,与湍流问题一道,构成流体力学乃至经典物理学

中尚未解决的重大基本科学问题.在高超声速条件

下,湍流状态下的壁面摩阻和热流比层流状态下大得

多,需要准确地预测转捩发生的位置,才能准确计算

气动力和合理设计热防护系统.因此,对于长时间在

大气层中飞行的高超声速飞行器,边界层的转捩预测

是飞行器设计中必须考虑的问题[１Ｇ２].

　　早在２０世纪５０年代,由于大型民用客机的发

展,转捩问题便受到了航空技术界的重视.当时有人

提出基于线性稳定性理论(LST)的转捩预测方法,即

eN 方法,在当时对转捩问题研究的不够深入的条件

下,结合实验和经验提出的转捩判据,进行转捩预测.
迄今为止,该方法仍然在航空界广泛应用.然而,对
于临近空间高超声速飞行器,由于实验很难做,即使

要用半经验的方法,也很难取得足够的实验数据用以

确定相关参数.而且,在新的飞行参数条件下,原有

的方法常常不能给出合理的结果.直到２００６年,

Bertin和Cummings[３]在AnnualReviewoffluids发

表的综述文章中仍引用 NASA首席科学家Bushnell
在１９９７年的话:“历史上人类在预测所有高超声速

(甚至超声速)飞行器的转捩时几乎从来没有成功

过”[４].

　　想要对转捩位置进行可靠预测,最合理的方法是

从科学上弄清楚转捩所包含的关键物理过程中的规

律.目前一般认为,转捩发生的本质是,飞行器的边

界层在外界扰动的激励下产生了以不稳定波形式出

现的扰动,扰动的演化结果会使得流动状态发生改

变,即从层流转为湍流.高空中背景湍流度较低,飞
行器表面边界层发生的转捩是由小扰动引起的自然转

捩.如图１所示,其过程包含以下三个具有不同特征

的阶段:(１)感受性;(２)扰动波的线性增长;(３)非线

性演化和breakdown至湍流.其中,感受性指的是外

界扰动如何激发边界层中的不稳定波;激发出的扰动

波在阶段(２)中经历较长的线性增长过程,小幅值扰动

波的持续增长是转捩能够发生的内在机理;在阶段

(３),扰动波的演化不再是线性的,非线性演化最终使

流动突变为湍流.因此,想要完全从理论上预测转

捩,需要回答以下三个方面的问题:(１)外界扰动是

如何激发边界层中不稳定波的? 更具体地,在何处激

发,幅值为何? (２)边界层中的不稳定波是如何发展

和演化的? (３)扰动波演化到何种程度转捩发生,即
转捩的机理如何? 可用于转捩预测的判据是什么?

　　以上三个方面的问题就是转捩预测中需要解决

的基本问题,即感受性、扰动演化、转捩机理和判据.
其中第二个问题是研究得最早和最充分的,有成熟的

线性稳定性理论[５]可以用于描述小扰动的线性演化.
对于二维低速流动,已无原则上的困难.但是,在高

超声速边界层的实际应用中还存在一些新的挑战.

２０１５年,罗纪生[６]从边界层转捩的基本过程出发,对
高超声速边界层转捩研究中涉及的几个关键科学问

题做了很好的综述.与高超声速飞行器转捩有关的

综述可见文献[７,８].

　　本文以发展基于物理机理的转捩预测方法所包

含的科学问题为主线,重点介绍了在感受性、转捩机

理及判据方面的最新研究进展及主要面临的挑战,最
后讨论了eN 方法在高超声速边界层计算扰动演化

时遇到的问题.

图１　飞行器表面边界层的转捩过程示意图

Fig．１　Sketchoftransitionprocessofaboundarylayer
onaflightvehicle

１　基于科学问题的转捩预测方法

　　基于科学问题的转捩预测需要研究引言中提到

的三个方面的问题.目前熟知的eN 方法,是基于线

性稳定性理论,通过描述扰动的线性演化,并结合一

定的转捩判据来预测转捩.以二维问题为例,根据线

性稳定性理论,小扰动可写为

　　q′＝q
︿(y)ei(αx－ωt) (１)

其中,q′代表任一扰动物理量,q
︿(y)为特征函数,对

于空间模式,ω 为实数,代表频率,α 为复数,其实部

和虚部分别代表流向波数和增长率.将式(１)代入

NＧS方程的扰动方程中,并将其线性化,就得到所谓

的 OrrＧSommerfeld方程.若给定频率和x 的位置,
求解 OＧS方程可以得到α 和q

︿(y).假设某一扰动

在中性点处被激发,初始幅值为A０,其在下游的幅值

演化可写为

　　A＝A０e－∫αidx (２)

　　若不考虑非线性作用,假设转捩发生的阈值是
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Ac,则可确定该扰动幅值达到 Ac 时对应的流向位

置.基于模态竞争的思想,在所有被激发的扰动中,
最先达到Ac 的扰动是触发转捩的关键扰动,而其对

应的位置即是转捩发生的位置.显然,A０ 与扰动频

率有关,由于A０ 和Ac 并不清楚,在传统的eN 方法

中,定义 Nc＝Ac/A０,Nc 即为由实验和经验给出的

转捩判据.研究结果表明,对于马赫数不超过３．５的

流动,Nc 多取为９~１１[９Ｇ１１].

　　不难发现,传统的eN 方法所隐含的对感受性的

考虑是,所有频率的扰动波在其中性点处具有相同的

初始幅值.这显然是不合理的.由于高超声速边界

层中存在多种模态,流动复杂,用于确定 Nc 的值的

实验和经验也远不如低速流中的多,很难找到普遍适

用的Nc 值.因此,假设线性稳定性理论对小扰动演

化的描述是准确的,即边界层非平行性的影响可以忽

略(事实证明,大部分大雷诺数的情况确实如此),转
捩预测方法的不确定性主要来自于转捩过程的一

“头”和一“尾”,即如何确定不稳定波的初始幅值A０

和转捩阈值Ac.

　　Su和Zhou[１２Ｇ１４]在对小迎角圆锥边界层进行转

捩预测时,曾对传统的eN 方法做了改进.在改进的

eN 方法中,包含两种对感受性的考虑:(１)对于静风

洞或高空飞行的情况,假设所有频率的扰动都在头部

附近激发,且具有相同的幅值[１２Ｇ１３],其大小与自由流

扰动幅值相当;(２)对于回流风洞的情况,背景扰动主

要是实验段上游的风洞壁面湍流边界层发射的声波,
需要考虑慢声波的感受性[１４].还提出一个转捩判

据,即当边界层内速度扰动的幅值达到自由流速度的

１％~２％,转捩便发生[１２].King[１５]曾对同一实验模

型,分别在静风洞和回流风洞中做转捩实验,所得结果

如图２所示.模型为马赫数３．５的尖锥,迎角为０．６°.
横坐标为圆锥周向角度,纵坐标为转捩雷诺数.显

然,静风洞中的转捩位置比回流风洞中的显著靠后,
并且,转捩线的形状显著不同.静风洞的转捩线是下

凹的,而回流风洞中的转捩线略微上凸.分别采用改

进eN 方法对两种情况进行转捩预测,可以得到与实

验吻合很好的转捩结果.需要说明的是,调整转捩判

据的阈值,只能整体调整转捩的位置,并不能改变转

捩线的形状.这样的比较结果是令人鼓舞的,这表明

能否正确考虑感受性,关系到转捩预测的成败.

　　在改进的eN 方法中,对于扰动初始幅值A０ 和

转捩阈值Ac 的考虑是非常粗略的.为了建立基于

科学问题和物理机理的转捩预测方法,需要系统、细
致地研究边界层的感受性,尽可能准确地给出在边界

层中激发的扰动的初始幅值,而是否能够采用扰动线

性增长的幅值Ac 作为转捩判据,且应取何值,则与

转捩机理有关.

图２　小迎角圆锥边界层转捩预测与实验结果[１５]的比较

(○为文献[１３]中的结果,□为文献[１４]中的结果)
Fig．２　Transitionpredictionofaconeboundarylayerwith

smallAOAincomparisonofexperimentalresults
(○isfromRef．[１３]and□isfromRef．[１４])

２　高超声速边界层的感受性研究

　　对于三维边界层中横流转捩的情况,低背景扰动

环境下起主导作用的是横流定常涡,主要由壁面粗糙

度激发,机理相对简单.本节仅讨论二维或轴对称边

界层中激发 Mack模态的情况.

２．１　感受性研究概述

　　转捩是一个初值问题,其结果严重依赖于外界扰

动.目前,高空中背景扰动的具体情况很难获得,然
而,均匀来流中的小扰动总能表达成三种基本扰动形

式,即涡波、熵波和声波(包括快声波和慢声波)的线

性组合[１６].因此,感受性研究需要给出这些基本自

由流扰动与边界层内激发的不稳定波之间幅值的定

量关系,即确定感受性系数Λ.Λ＝A０/Ae,其中,Ae

为自由流扰动的幅值.感受性系数与流动条件有关,
还与具体的感受机理和扰动频率有关.然而,目前对

感受性的研究仍然集中在机理的理解上,研究成果还

远未达到能在转捩预测中实用的程度[１７].

　　在感受性机理方面的研究从２０世纪８０年代就

开始了.对于低速流动,由于自由流扰动的尺度通常

大于边界层内 TＧS波的尺度,不稳定波通过“尺度转

换”机制[１８Ｇ１９]被激发.该机制的实现可以是声波与前

缘作用[２０Ｇ２１],或声(涡)波与壁面粗糙元[２２]或波纹壁

作用[２３].虽然涡波不能直接进入边界层,但可以与

局部粗糙元引起的边界层外缘的定常扰动相互作用

从而激发不稳定波.低速流感受性方面的理论和实

验工作可参考Saric等[２４]的综述文章.而高速流中

的感受性机理则显著不同.由于自由流扰动的时间
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和空间尺度与边界层不稳定波的是相当的,Fedorov
和 Khokhlov[２５Ｇ２６]最先发现,自由流中的快声波和慢

声波可以在前缘处通过“同步机制”分别激发边界层

中的快模态和慢模态.快、慢模态在下游的演化过程

中可以与 Mack第二模态“同步”,将后者激发.这里

的“同步”并非真正意义上的同步,因为对于某个固定

的频率而言,在所谓的“同步点”处,只能保证外界扰

动和边界层模态的相速度的实部相同,而虚部相差一

个小量.

　　高超声速感受性实验难度很大,实验结果并不

多,如文献[２７].大量的关于感受性的结果是基于直

接数值模拟的,研究模型包括平板[２８Ｇ３１]、楔[３２Ｇ３４]和圆

锥[３５Ｇ４０]等,内容包括自由流扰动和壁面扰动的感受

性,以及不同因素如钝度、壁面温度的影响规律.相

关的综述可参考文献[４１Ｇ４３],以及吴雪松在周恒等

人专著[４４]中撰写的第四章关于感受性的综述.

　　目前为止,被理解和接受的高速流动感受性机理

和过程基本上就是所谓的“同步机制”.但是,这些理

论工作并没有考虑高超声速流动的主要特征———激波

的存在.而事实上,激波在感受性问题中扮演了至关

重要的角色[１７,４５].因为,直接通过感受性机制激发边

界层模态的扰动是激波后的扰动.任意一种自由流中

的基本扰动和激波相互作用,在激波后都会产生包含

三种基本扰动的组合[１６Ｇ１７].对于钝头体而言,问题变

得更加复杂.脱体激波的激波角从头部开始沿下游逐

渐减小,随着激波角的改变,激波后产生的扰动类型也

不同.考虑到扰动波的波长显著小于激波的曲率半

径,可将激波当成局部平面激波处理,采用扰动形式的

RankineＧHugoniot方程求解自由流扰动和激波作用在

激波后产生的扰动情况[４５].图３给出了平面慢声波

以零度入射圆锥头激波时激波后的扰动情况示意

图[４０].可见,激波后不同区域内激发的扰动显著不

同.因此,要理解感受性,需要回答究竟是哪一区域内

的何种扰动通过何种机制最终激发了不稳定波.

图３　激波后扰动情况示意图(Zone１:快声波,熵、涡波;

Zone２:熵、涡波;Zone３:慢声波,熵、涡波)[４０]

Fig．３　Threezonesbehindtheshock
(Zone１:fastacousticwave,entropyandvorticitywave;

Zone２:entropyandvorticitywave;

Zone３:slowacousticwave,entropyandvorticitywave)[４０]

　　采用直接数值模拟方法可以考虑激波的影响,但
是对于大部分数值模拟研究而言,例如文献[２８Ｇ３９],
都是以激波前的外界扰动为输入,边界层内的不稳定

波为输出,尽管能够得到感受性系数的具体数值,但
实际上,在激波后产生的声波、涡波和熵波中,究竟是

哪一种扰动最终引发边界层中的扰动波是不清楚的.
因此,整个感受过程就好像被关在一个“黑箱子”里,
无法了解具体的感受路径.近年来,为了使感受性计

算尽可能地贴近真实的情况,Balakumar等在感受性

的数值模拟中,采用实验测得的外界扰动频谱构造来

流扰动[３８],或以波纹壁散射的声波作为初始扰动,用
来模拟实际中风洞壁面辐射的背景扰动[３９].这样并

不能对理解真正的感受过程有所帮助,也无法回答究

竟是激波后的何种扰动通过何种路径激发了可能触

发转捩的不稳定波.因此,需要打开感受性的“黑箱

子”,理解真正的感受过程.

２．２　打开感受性的“黑箱子”

　　我们设想出一种打开“黑箱子”的方法[４０,４６],在
激波后选择一个计算域(以下简称为“子计算域”),分
别以激波后的某一种扰动波作为输入扰动,进行数值

模拟,以分析其具体的感受过程.以钝头圆锥的感受

性问题为例,子计算域如图４所示,激波后的某一种扰

动可以在其入口或上边界引入,将所得结果与基准算

例进行比较.基准算例是指采用类似文献[３０Ｇ３９]的
方法,在激波前引入自由流扰动,对整个感受性过程进

行的直接数值模拟.仍以慢声波入射的情况为例,子
计算域的上边界取在图３所示的Zone３中,则包含的

主要扰动为从激波传过来的慢声波.入口则一般包含

了边界层内激发的快模态(由头部激波后的快声波激

发),以及边界层外熵层中的扰动.两者可以借助线性

稳定性理论分析进一步区别,具体方法可参考文献

[４６].研究发现[４０],对于频率较低的第一模态波的激

发,激波后的慢声波起主导作用.图５给出的脉动密

度的等值线图显示了激波后慢声波激发边界层内不

稳定波的过程.由于慢声波的相速度与第一模态接

近,感受性激发的机制是所谓的“同步”机制.

图４　子计算域示意图[４６]

Fig．４　SchematicdiagramofsubＧdomain[４６]
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图５　脉动密度等值线图[４０]

Fig．５　Contouroffluctuatingdensity[４０]

　　采用类似的方法研究第二模态的感受性[４６],发
现激波后的慢声波几乎没有作用,起主导作用的是熵

层中的扰动.如图６(a)和(b)所示,Baseline为基准

算例,Caseq
︿
F 和Caseq

︿
E 分别表示在子计算域的入口

引入快模态和熵层中的扰动.在下游都激发了第二

模态,显然,熵层中的扰动对第二模态激发起主导作

用.并且,激发过程揭示了一种不同于“同步”的全新

的感受机制.从图６(b)可见,熵层中扰动的相速度

基本上在１左右,而第二模态的相速度为０．９左右,
在没有“同步”的情况下,后者被激发.这种新的感受

机制有待于开展相应的理论工作进一步理解和认识.
由于头部激波后的扰动情况复杂,目前并不清楚熵层

(a)壁面压力脉动

(b)相速度图

图６　第二模态波的激发过程[４６]

Fig．６　Excitationofthesecondmode[４６]

中扰动的具体来源.但显然,理解在感受性中起主导

作用的扰动,将有利于帮助建立可用于转捩预测的感

受性模型.

３　转捩判据与转捩机理

３．１　Mack模态的转捩判据及转捩机理

　　前面曾提到,在改进的eN 方法[１２Ｇ１３]中,转捩判

据取为速度扰动幅值达到自由流速度的１％~２％.
提出这个判据的依据是,大量的关于 TＧS波/Mack
模态导致转捩的直接数值模拟结果显示,当扰动增长

到一定程度,非线性作用会激发更多的高阶波,转捩

便发生.另一方面,不少数值模拟结果表明,非线性

作用在基本扰动波幅值达到１％~２％时开始变得明

显起来[４７].事实上,１％~２％的数值并不是绝对的,
与扰动具体的演化情况有关.问题的关键是,以扰动

线性演化的幅值作为转捩判据是否是合理的,即eN

方法忽略非线性作用是否会成为该方法的重要缺陷.

　　对于高超声速边界层,二维的 Mack第二模态是

最不稳定的.但是,它本身并不导致转捩,而是通过

非线性作用促使三维扰动快速增长.有关非线性作

用的理论研究表明[４８],存在亚谐共振、基本波共振和

锁相位模态作用三种.２０１９年 Wu[４９]在对非线性理

论的综述文章中指出,理论分析揭示了一种所谓的

“催化效应”,即线性增长最强的模态,在其幅值达到

一定阈值时,三维波快速增长,而它本身仍然保持线

性特征.数值计算也证明了这一点[４７].例如,图７
给出了由非线性PSE方法(该方法的验证可参考文

献[５０])计算的马赫数为６的平板边界层中扰动演化

的情况(算例来自于文献[４７]).入口扰动为一个二

维的第二模态波(２,０)和一对等幅值的三维斜波(１,

１)和(１,－１).图中标出的转捩位置对应于壁面摩擦

系数曲线抬升的位置.可见,在转捩前,非线性作用

促使高次谐波快速增长,而(２,０)的幅值演化曲线与

LST的结果始终是相近的.

　　判据的合理性 还 与 转 捩 机 理 有 关.TＧS 波/

Mack模态导致的转捩有个显著的特点,即非线性作

用开始之后的转捩过程具有突变的性质.其内在机

理最早在２００５年由 Luo等[５１]在平面槽道流中进行

了研究,后来扩展到不可压平板边界层[５２]、超声速平

板[５３Ｇ５４]、圆锥边界层[５５].读者也可参考罗纪生的综

述文章[６]和周恒等的专著[４４].对于高速边界层,研
究发现[５３Ｇ５５],在壁面摩擦曲线抬升的过程中,非线性

作用对平均流剖面进行修正,修正后的平均流使得边

界层中高频扰动的不稳定区缩小,而与此同时,低频

扰动的不稳定区迅速放大,进一步修正平均流,促进
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更多低频扰动的增长,形成一种正反馈机制.这种机

制使扰动呈现爆发式的增长,快速促发转捩.Zhu等

在实验[５６]中也观察到了类似的现象.

图７　非线性PSE计算的扰动增长情况

Fig．７　EvolutionsofdisturbancescomputedbynonlinearPSE

　　此外,由北约科学技术组织 NATO STO AVTＧ
２４０开展的国际联合研究项目———“高超边界层转捩

预测”,涉及到４个国家的１１座高超声速风洞,以细

长锥第二模态转捩为主要研究对象,马赫数从５到

１４,单元雷诺数从１．５×１０６ 到１．６×１０７.实验结果

表明[５７Ｇ５８],对于第二模态主导的高超声速圆锥边界层

的转捩,以第二模态扰动幅值为基础的转捩判据在很

大的参数范围内是适用的.文章认为[５８],转捩预测

方法的改进更有可能通过联系风洞设备中的背景噪

声得到.这与 Wu[４９]的观点一致,认为感受性的考虑

对转捩预测方法结果影响更大.因此,综合来看,尽
管eN 方法长期以来被诟病没有考虑扰动波之间的

非线性作用,但是,其带来的影响远不如忽略感受性

的大.换句话说,以扰动线性增长的幅值作为转捩判

据是具有一定的物理依据的.

３．２　横流转捩的机理

　　相比 TＧS波/Mack模态主导的转捩,横流的转

捩预测面临的挑战更大.对于一般的三维边界层,外
缘流线弯曲,压力在与流线垂直的方向上存在梯度,
引起边界层内的相应流动,即横流.图８给出了横流

速度剖面的示意图.由于横流速度剖面存在拐点,具
有很强的无黏不稳定性,存在定常横流涡和横流行进

波两种不稳定的横流涡.前者对壁面粗糙度非常敏

感,很容易被激发,被证实在低背景环境下起主导作

用[５９].横流转捩预测最大的困难是,目前并没有可

用的基于物理的转捩判据.很多横流的转捩预测采

用的仍是基于 RANS框架下的转捩模式的方法,例
如文献[６０Ｇ６１],也有的直接借用eN 方法中的N 判

据[６２Ｇ６３],但是,后面会说明,这样的判据是值得怀

疑的.

图８　横流速度剖面示意图

Fig．８　Sketchofvelocityprofilesofcrossflow

　　与 TＧS波/Mack模态主导的转捩过程的显著区

别是,横流转捩有着非常长的非线性过程.横流定常

涡或行进波经历线性放大后,会发生非线性饱和.非

线性饱和过程很长,在此过程中,扰动幅值变化非常

缓慢.非线性作用修正平均流,使之发生二次失稳,
最终二次失稳波的快速增长促使转捩发生.通常,转
捩位置与开始发生非线性饱和的位置有相当长的距

离.因此,直接借用eN 方法的判据,采用首次失稳

波线性演化幅值作为转捩判据是不可行的[６４Ｇ６８].

　　由于二次模态出现“爆发式”增长,其激发预示着

转捩将快速发生,有人认为可以用二次模态开始激发

的位置作为转捩位置[６４,６６].Malik等[６７]发现,可以

将二次失稳波的线性演化幅值与转捩位置联系起来

作为转捩判据.Li等[６９]在后掠翼的转捩预测上使用

了该方法.然而,这样带来的困难是,在转捩预测时,
除了需要给出首次失稳波的幅值外,还需要对二次模

态进行计算,且多个二次模态的出现会为转捩预测带

来额外的不确定性.更重要的是,这样的转捩判据无

法给出转捩区壁面摩擦系数抬升及对阻力的影响等

信息[７０Ｇ７１].

　　以上都是基于低速流得到的研究结果.尽管不

少研究表明[７２],高速流与低速流中的横流转捩存在

着本质上的相似之处,但是也有显著的差别.最近,

Kocian等[７２]在对 NATOSTO AVTＧ２４０项目中的

高超声速横流不稳定性的工作做总结时提到,实验发

现[７３Ｇ７４],在高超声速流中,在横流涡开始饱和时,便测

量到了类型I(Z模态)的二次模态,且并不像低速流

中那样表现出“爆发式”的增长.具体原因还不清楚.

　　高超声速横流问题具有代表性的模型是椭圆锥

和有迎角圆锥.在转捩过程中,Mack模态和横流失

稳同时存在且相互影响,转捩机制非常复杂.目前,
尽管在实验方面已经有了不少有价值的结果[７３Ｇ７６],然
而,直接数值模拟计算转捩过程计算量非常大,因此

大部分的工作仍主要集中在首次失稳和二次模态的

稳定性和演化上[７７Ｇ７８].最近,中国空气动力研究与发
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展中心的陈坚强团队对有迎角圆锥的转捩问题开展

了１５亿网格的超大规模的直接数值模拟(私人通

讯).总的来说,对高超声速横流边界层实现基于物

理机理的转捩预测,还有相当长的距离.理解横流转

捩过程的机理是迫切需要解决的问题.

　　为此,可先针对一个构型相对简单的情况,研究

其内在机理,弄清楚其与 Mack模态转捩机理的区别

和联系.韩宇峰等[７９Ｇ８０]以马赫数为６的后掠钝板为

研究对象,研究了横流的转捩机理.他们采用直接数

值模拟方法计算了从定常涡开始到非线性饱和,以及

引入二次模态后,扰动放大促发转捩的整个过程.图

９给出了引入二次模态后转捩的过程.可见,二次模

态的增长破坏了横流涡的展向周期性,最终促使流动

转捩为湍流.转捩发生的位置与二次模态的初始幅

值和引入的位置有关.如果不引入二次模态,定常涡

本身并不会导致转捩发生,但会使壁面摩擦系数Cf

曲线略有抬升.在图１０所示的Cf 曲线中,若不引

入二次模态(stationaryvortex的情况),Cf 曲线在x
＝４６．２５处偏离层流值,但最终会保持在某一数值

上.而 对 于 引 入 二 次 模 态 的 情 况 (用 secondary
modes表示),Cf 曲线在x＝５２．５处偏离饱和横流涡

对应的值,继续抬升,流动最终转捩为湍流.

图９　流向速度等值面图(u＝０．５５)[７９]

Fig．９　IsoＧsurfaceofstreamwisevelocity(u＝０．５５)[７９]

图１０　壁面摩擦系数曲线[８０]

Fig．１０　Wallfrictioncoefficient[８０]

　　借鉴研究 Mack模态转捩机理的方法,采用线性

稳定性理论分析Cf 曲线抬升过程中平均流的不稳

定区,如图１１所示.图１１(a~d)对应于从x＝４６．２５
到x＝５２．５的Cf 曲线首次抬升过程,图１１(e~h)对
应于从x＝５２．５开始Cf 曲线继续抬升直至最终促

发湍流的过程.在首次抬升过程中,不稳定区显著扩

大,意味更多频率范围的扰动会被放大.这是因为,此

时二次模态幅值还比较小,横流涡起主导作用.定常

涡对平均流的修正产生了新的拐点,且拐点逐渐增强,
不稳定区明显扩大.但从x＝５２．５开始,引入二次模

态的情况(图中secondarymodes的情况)不稳定区逐

渐下移,同时低频的不稳定区显著扩大,如图１１(f)所
示,意味着高频扰动受到抑制,更多的低频扰动被放

大.在x＝６２．５处还发现了不止一种模态,这些扰动

快速修正平均流,使之变为湍流剖面.在x＝６５处,

图１１　横流转捩过程中平均流的不稳定区[８０]

Fig．１１　Unstableregionofdistortedmeanflowin
transitioninducedbycrossflow[８０]
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剖面已经接近于湍流,找不到不稳定区,说明转捩已

经完成.

　　以上结果表明,横流的转捩过程比 Mack模态的

转捩更加复杂.但是,两者之间有着一种内在的联

系.即在转捩发生的关键阶段(图１０和图１１中从x
＝５２．５到x＝６５),都会发生高频扰动受到抑制、低频

扰动迅速放大的现象.放大的低频扰动快速修正平

均流,最终促使转捩发生.上述机理还有待于在更多

的算例中进行验证.同时,需要通过大量参数研究,
探寻Cf 曲线首次抬升和二次抬升与扰动波幅值之

间的联系,探索可能的转捩判据.

４　高超声速边界层中扰动波的演化

　　边界层不稳定性及不稳定波在超及高超声速边

界层中的演化在过去很多年已经进行过充分的研究,
此处只讨论两个在实际中应用eN 方法计算扰动波

演化时遇到的问题.

４．１　eN 方法在三维边界层中的应用

　　对于三维不稳定波,OＧS方程增加了两个未知

数,βr 和βi,分别表示展向波数和展向增长率.因

此,需要补充条件才能唯一地确定α 和β.此外,不
像二维情况那样,可以简单地向下游积分,在三维边

界层中,还需明确扰动传播的方向,即积分的路径.

　　Malik[８１]曾采用时间模式的思想,将α 和β用波

角ϕ＝tan－１(β/α)联系起来,利用群速度将增长率转

换为空间模式.为了提高效率,计算时对波角迭代,
得到最大的增长率进行积分.由于很多问题中扰动

增长方向主要在流向上,Mack[８２]建议,假设扰动波

沿展向不增长,即β为实数,在积分过程中保持β 为

常数.事实上,若对每一个频率所有可能的β都进行

计算,计算量很大,在实际中应用时很不方便.Cebeci
和Stewartson[８３]从复变函数的角度,研究一个波包的演

化,提出鞍点法,即用 (∂α/∂β)i＝０确定展向波数,沿着

扰动传播的群速度方向,即ϕ＝atan(－∂α/∂β)r 进行积

分.结合β为实数的假设,即转变为迭代β,寻找αi

的极小值(代表最不稳定波的波),计算大大简化,被
广泛采用[１２Ｇ１４,８４Ｇ８５].Su[８６]采用数值模拟方法证明了

该方法所代表的物理内涵.如图１２所示,鞍点法实

际上跟随的扰动传播方向是波包波峰的演化方向,积
分得到的幅值是波包锋值.于高通等[８７]证明了扰动

波波数α和β并不是相互独立的,推导出了它们满足

的相容 关 系,从 而 给 出 了β 为 实 数 的 理 论 根 据.

Zhao等[８８]在 此 基 础 上 提 出 了 射 线 跟 踪 法,Song
等[８９]推导了在三维边界层中沿着扰动波群速度方向

的广义增长率的守恒关系,从理论上进一步完善了

eN 方法在三维边界层中的应用.

　　从准确预测扰动演化的角度来讲,好的积分策略

应尽可能接近真实的情况(例如 DNS结果),但同时

还受到计算量的限制.若计算量太大则无法在工程

中使用.此外,由于LST本身的局限性,其对小扰动

在三维边界层中演化的描述是近似的,这种近似带来

的不确定性有时可以和转捩判据带来的不确定性一

并处理.

图１２　采用鞍点法的积分策略的物理含义

Fig．１２　Physicalmeaningofusingsaddlepoint
methodasintegralstrategy

４．２　第一模态与第二模态的模态转换

　　在高超声速边界层中,常常同时存在不稳定的第

一模态和第二模态.第一模态即本文在感受性部分

提到的慢模态.若在可能发生转捩的区域内,两个模

态不稳定波的频率范围始终是分开的,前面提到的方

法可以分别应用于两个模态,寻找最先达到转捩阈值

的扰动预测转捩.但是,如图１３那样的情况,低频的

第一模态会在下游通过模态转换激发第二模态.此

时,应用eN 方法会遇到困难.

图１３　平板边界层第一、第二模态的中性曲线

Fig．１３　Neutralcurvesof１stand２ndmodes
inaflatplateboundarylayer

　　前面曾提到,边界层中的慢声波在向下游的传播

过程中,会与第二模态“同步”而将后者激发.由于模

态转换与第二模态的生成有关,通常在感受性的研究

中受到关注[６,４３].但这实质上并不是边界层扰动对

外界扰动的响应问题,而是扰动在边界层内的演化问

题.根据Fedorov等[２６]的研究,在“同步”点附近,边
界层的非平行性扮演了非常重要的角色.因此,忽略
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非平行性的线性稳定性理论无法正确描述从第一模

态发展到第二模态的幅值演化过程.图１４给出了一

个第一模态波在平板边界层中演化为第二模态波的

例子.在x＝０处引入的是第一模态波,在下游激发

了不稳定的第二模态波.可见,LST 明显地低估了

第二模态波的幅值,而考虑非平行性的 PSE可以给

出和DNS吻合很好的结果.

图１４　不同方法给出的扰动演化结果

Fig．１４　Resultsofevolutionsofdisturbance
obtainedbydifferentmethods

　　采用PSE代替 LST 进行转捩预测似乎可以解

决上述问题.事实上,有不少采用 PSE预测转捩的

工作[５０,９０Ｇ９１].例如,在无限翼展后掠翼边界层的转捩

预测中,Cebeci等[９１]曾建议由 LST 给出初值,用

PSE进行扰动演化的计算.但是,由于 PSE不是特

征值问题,除了求解时需要给出上游条件外,确定扰

动波的演化方向也是一个非常困难的事情,特别在三

维复杂边界层中.有人提出PSEＧ３D[９２Ｇ９３],可沿流向

推进,但需要在展向和法向求解二阶偏微分方程,这
样计算量太大,难以用于实际的转捩预测中.于高通

等[９４]提出EPSE方法,将问题转变为局部特征值问

题,能够考虑形状函数沿流向变化.韩宇峰等[９５]对

该方法进行了进一步的改进,提高了其计算精度.但

是,大量的测试表明,EPSE的鲁棒性不如LST,并不

能全面取代LST.

　　目前,对于实际的转捩预测问题,并没有好的办

法来解决模态转换的问题.苏彩虹等[９６]曾研究了超

声速平板边界层中快模态到第二模态的模态转换,或
许提供了一种考虑模态转换的可能思路.定义模态

转换系数Γ＝A０/AF 和模态转换区间 Δx,其中,AF

为中性点上游某处快模态的幅值,A０ 为在第二模态

下支界处激发的等效幅值.通过 DNS或PSE方法,
可确定Γ 和Δx.研究表明,经过适当的变换[９６],模
态转换系数随频率的变化曲线对于不同壁面温度的

边界层可以重合在一起,可采用公式进行拟合.因

此,考虑到模态转换,扰动的幅值演化可以修正为:

　　A＝AFΓe－∫
x－Δx

xN
αidx (３)

　　由于快模态总是衰减的,慢模态有可能是增长

的,显然后者到第二模态的模态转换更加复杂.目前

在这方面的研究还有待于进一步深入.

图１５　不同壁面温度条件下的Γ∗ ~ω∗ 曲线[９６]

Fig．１５　TherelationbetweenΓ∗ andω∗

indifferentwalltemperatureconditions[９６]

５　总结和讨论

　　随着临近空间高超声速飞行技术的发展,预测高

超声速边界层转捩位置的需求越来越迫切.由于高

超声速实验很难做,不可能像低速飞行器那样,有足

够的实验数据支撑半经验的预测方法.为此,需要理

解转捩所包含的关键物理机理,发展基于物理机理的

转捩预测方法.本文介绍了高超声速边界层转捩预

测中的关键科学问题,即感受性、扰动演化及转捩判

据近年来的研究进展,由于问题本身的复杂程度,基
于物理机理的转捩预测仍面临着很多挑战.

　　(１)对于高超声速边界层中 Mack模态主导的

转捩,以线性稳定性理论为基础的预测方法,即所谓

的eN 方法正在从两个方面向更加理性化的方向发

展和完善.一是,充分地考虑感受性,二是,基于物理

的转捩判据.尽管eN 方法忽略了扰动波的非线性

作用,以不稳定波线性演化的幅值为转捩判据,这样

带来的误差要远比忽略感受性小得多.感受性的考

虑对高超声速边界层的转捩预测至关重要.

　　(２)在高超声速边界层中,被理解和接受的经典

的感受性理论是所谓的“同步机制”.然而,该理论并

没有考虑激波———这一高超声速流动关键特征的存

在.而实际上,激波在感受性中扮演着非常重要的作

用,因为激波后产生的扰动是真正进入边界激发不稳

定波的扰动.从理论研究的角度,有待于探索和理解

考虑激波影响的新的感受性机制.此外,过去大部分

感受性的数值模拟工作将边界层看作一个系统,以外
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界扰动波作为输入,边界层的不稳定波为输出,真正

的感受性过程被关在一个“黑箱子”里.近期的研究

表明,打开“黑箱子”可以更深层次的揭示和理解感受

性的内在机理.然而,另一个值得注意的问题是,过
去研究得最多的是对声波的感受性,但高空中并没有

发声的声源,因此今后需多关注对涡波或熵波的感受

性.而尽管之前有柱状涡的感受性研究[３３],但这是

极特殊的情况,并不符合实际情况.因此,对于更一

般的情况,例如平面涡波的感受性问题(这并非单纯

的二维问题),还有待于研究.目前已经知道打开感

受性“黑箱子”的方法,理解了自由流扰动激发不稳定

波的具体路径,涡波的感受性研究可以在此基础上进

行,不必从头开始.

　　需要说明的是,即使完全理解了感受机理,在不

清楚背景扰动的情况,也无法做出准确的转捩预测.
因此,还需要尽可能理解飞行环境中背景扰动的情

况.但是,周恒和张涵信在２０１７年发表的文章中指

出,这是非常困难的事情[９７].首先,不可能做足够多

的飞行实验,特别是,不可能把未来所有可能飞行的

空域全部事先测量.其次,所有接触式传感器都要受

在其前段产生的激波的影响,如何从激波后的信息还

原激波前的信息也是问题.传感器即使在实验室条

件下,也只能测得非常有限的信息.目前已有工作将

数值模拟和实验测量相结合,旨在全面、深入地理解

风洞中的背景噪声情况[９８].

　　(３)与TＧS波/Mack模态主导的转捩相比,三维

边界层中横流主导的转捩问题还没有被充分的理解.
对于横流不稳定性和转捩的认识主要来自于低速流

动,尽管不少研究表明,高速流与低速流中的横流转

捩存在着本质上的相似之处,但也发现一些显著的差

别.近年来,从实验、理论和数值模拟方面,在以有迎

角圆锥为典型模型的横流转捩问题上取得很多前所

未有的认识[７２],但仍主要集中在首次失稳、二次失稳

方面.对于后掠平板的转捩机理有了初步的认识,但
是,转捩判据的建立仍面临着很大的挑战,基于物理

机制的横流转捩预测还有相当长的距离.

　　(４)不稳定波在边界层中的演化似乎是转捩涉

及的三个科学问题中挑战性最小的.在实际复杂外

形的转捩预测中,流动往往是三维的,在二维边界层

中的eN 积分并不能简单地推广至三维边界层.近

年来,eN 方法在三维边界层的应用得到不断地发展

和完善.本文提到的第一模态到第二模态的模态转

换问题,是高超声速边界层的转捩预测中常常遇到的

问题.由于线性稳定性理论本身的局限性,原有的

eN 方法不再适用,目前并没有很好的解决方法.更

多细致的研究有待于开展.

　　转捩是包含众多影响因素的强非线性问题.对

于高超声速飞行器,还存在表面凸起物、缝隙、粗糙度

等影响,高温真实气体效应、激波边界层干扰等复杂

物理现象.本文没有讨论这些干扰因素,这方面的研

究和理解无疑会有助于修正转捩预测方法.总之,高
超声速边界层的转捩预测未来还有长期艰苦的工作

开展.
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高超声速流动稳定性及转捩工程应用
若干研究进展

黄章峰１,∗,万兵兵２,段茂昌２

(１．天津大学 力学系,天津　３０００７２;

２．中国空气动力研究与发展中心 空气动力学国家重点实验室,绵阳　６２１０００)

摘　要:流动稳定性及转捩是高超声速流动研究的热点和难点,近年来在理论基础研究方面取得了很大进展,但在

工程应用方面还存在明显的不足.本文回顾了近年来高超声速流动稳定性及转捩在工程应用研究的若干进展,介
绍了流动稳定性在复杂外形流、非平行流、局部突变流、强三维流方面的工程化拓展研究,总结了转捩预测eN 方法

在感受性、积分方法、转捩判据、软件开发方面的工程化研究进展;结合风洞试验、弹道靶试验、飞行试验,对零迎角

锥、椭圆锥、小迎角锥和大迎角锥的典型案例进行了应用;展望了高超声速流动稳定性和转捩在工程应用的未来.

关键词:流动稳定性;转捩;工程应用;eN 方法;高超声速流动
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Progressesinengineeringapplicationresearchon
hypersonicflowstabilityandtransition

HUANGZhangfeng１,∗ ,WANBingbing２,DUAN Maochang２

(１．DepartmentofMechanics,Schoolofmechanicalengineering,TianjinUniversity,Tianjin　３０００７２,China;

２．StateKeyLaboratoryofAerodynamics,ChinaAerodynamicsResearchandDevelopmentCenter,Mianyang　６２１０００,China)

　　Abstract:Flowstabilityandtransitionisahotanddifficulttopicinthestudyofhypersonic
flow．Recently,greatprogresseshavebeenmadeinitstheoreticalbasicresearch,butthereare
stillobviousdeficienciesinengineeringapplication．Mainprogressesinengineeringapplication
researchonhypersonicflowstabilityandtransitioninrecentyearsarereviewed．Theengineering
applicationdevelopmentsofflow stabilityincomplexshapeflow,nonＧparallelflow,local
distortionflowandstrongthreeＧdimensionalflowareintroduced,andtheengineeringapplication
developmentsoftransitionpredictioneN methodinreceptivity,integrating method,transition
criterionandsoftwaredevelopmentaresummarized．Combinedwiththeresultsofwindtunnel
test,ballistictargettestandflighttest,thetypicalcasesofconewithzeroangleofattack,
ellipticalcone,conewithsmallangleofattackandconewithlargeangleofattackareapplied．
Thefutureofhypersonicflowstabilityandtransitioninengineeringapplicationisprospected．
　　Keywords:flowstability;transition;engineeringapplication;eN method;hypersonicflow

０　引　言

　　层流和湍流是自然界中广泛存在的两种不同的

流态,层流过渡到湍流的过程称为转捩.由于湍流的

摩擦系数和传热系数远大于层流,边界层是否转捩和

在何处转捩直接影响飞行器的摩擦阻力、热防护及流

动分离位置等[１],直接关系到飞行器的设计及其性

能、安全、控制和精度等问题.因此转捩及湍流的研



究一直是空气动力学关注的热点之一.航空航天技

术关系到国家的经济及安全,近年来航空航天技术的

进一步发展对高超声速边界层的转捩和湍流研究提

出了迫切的要求[２Ｇ３].

　　边界层转捩的途径有很多,Fedorov[４]给出了边

界层可能存在的５种转捩途径.对于在高空飞行的

飞行器,其边界层转捩应是由小扰动引发的,属于所

谓的自然转捩.

　　边界层的自然转捩的科学问题主要有三个[５]:一
是来流中的扰动转化为边界层中扰动的过程,即感受

性问题;二是边界层中扰动的演化过程,即流动稳定

性问题;三是边界层中扰动演化到某一位置开始转捩

的过程,即转捩机理.

　　经过上百年的努力,在上述三个科学问题的理论

研究方面均取得了重大进展[６Ｇ８],尤其是对不可压缩

流动.近１５年来,随着高超声速技术的快速发展,边
界层转捩也得到了更加广泛和深入的研究,人们对流

向行波失稳(如第一模态、第二模态)、横流失稳、

Görtler涡失稳等失稳机理取得了较深刻认识[９],对
边界层层流突变为湍流的转捩机理有了充分的认

识[１０],在高超声速边界层转捩风洞实验方面也取得

了重要进展[１１Ｇ１２],而且国内也开始着手高超声速边界

层转捩的飞行试验研究[１３Ｇ１５].

　　对边界层自然转捩机理的研究是为了更好地进

行转捩预测.边界层转捩精确预测是学科研究的目

标,也是工程的需要,从而为精确计算气动力和气动

热提供依据[１６].目前主要的转捩预测方法有三类:
转捩准则[１７]、湍流转捩模式[１８Ｇ１９]和eN 方法[２０Ｇ２２],其
中eN 方法的 理 论 基 础 是 线 性 稳 定 性 理 论 (简 称

LST)[２３],该方法尽可能多地利用了边界层中扰动演

化的理论预测,被认为是基于科学问题研究的转捩预

测方法.

　　eN 方法起源于航空界,主要解决二维性强、外形

简单的机翼在亚声速巡航状态的转捩预测问题,在航

空界取到了很好的效果,被波音公司的资深工程师

Cebeci认为是最有效的转捩预测方法.

　　虽然高超声速边界层稳定性和转捩在理论基础

研究方面取得了很大的进展,但在工程应用方面还存

在明显的不足,主要体现在三个方面:(１)流动稳定

性研究模型简单.流动稳定性的理论基础研究主要以

平板、零迎角锥、小迎角锥等简单外形为研究对象,而
工程应用的实际飞行器具有迎角大、外形复杂、三维性

强等特点,流动稳定性在非平行流、三维流动中的应用

能力有待提高;(２)没有考虑感受性问题.eN 方法忽

略了来流扰动激发边界层内不稳定波的过程,仅从中

性曲线的起始位置开始积分,采用幅值放大因子N 值

来判断转捩位置.飞机在亚声速巡航状态的飞行环

境单一,可以采用给定的转捩判据NT 来判断转捩位

置;但高超声速飞行器的飞行环境复杂,转捩判据严

重依赖于实际飞行情况.(３)软件不能满足工程应

用部门的需求[２４].现有软件通用性较差,效率、自动

化、智能化较低,对操作人员的专业水平要求高.

　　本文将回顾近年来在高超声速流动稳定性及转

捩工程应用研究的若干进展,介绍流动稳定性在复杂

外形流、非平行流、局部突变流、强三维流方面的工程

化拓展研究;总结eN 方法在感受性、积分方法、转捩

判据、软件开发方面的工程化拓展研究进展;分析零

迎角锥风洞实验、椭圆锥风洞实验、小迎角锥弹道靶

试验和大迎角锥飞行试验的典型案例.

１　流动稳定性方法工程化拓展研究

１．１　线性稳定性理论(LST)简介

　　流动稳定性分析主要包括三步.第一步,通过各

种理论或数值模拟方法得到流场的层流基本流,并做

局部平行流假设.以直角坐标系(x,y,z)为例,忽略

法向y 方向的速度,忽略基本流沿流向x 方向和展

向z方向的导数.

　　第二步,将扰动波设成行进波解的形式:

　　ϕ′(x,y,z,t)＝φ(y)exp[iθ(x,z,t)] (１)
其中φ 为特征函数,形函数θ(x,z,t)可定义得到扰

动波的波参数包括频率ω、流向波数α和展向波数β:

　　ω＝－
∂θ
∂t

,　α＝
∂θ
∂x

,　β＝
∂θ
∂z

(２)

　　第三步,对扰动控制方程进行线化,并将公式(１)
代入后就可得到波参数的控制方程:

　　L(ω,α,β;f;x,y,z)φ＝０ (３)
其中 L 是仅包含y 方向导数的算子,f 是雷诺数、马
赫数、基本流及其y 方向导数的函数.结合壁面条

件和上边界条件,并对控制方程(３)进行离散就可得

到特征值问题.采用迭代求特征值的 Muller法,就
可以求出其特征值ω、α、β 和特征函数φ.以二维空

间模式为例,ω 和β为实数,α＝αr＋iαi 为复数,其中

虚部σ＝ －αi 代表扰动波的增长率.当增长率σ＞０
说明流动是不稳定的,反之是稳定的.

１．２　复杂外形流拓展

　　实际飞行器的外形比较复杂,无法直接在直角坐

标系进行稳定性分析,需要将层流基本流投影到正交

曲线坐标系(q１,q２,q３)下,并做局部平行流假设.其

中q１ 为当地势流方向,q２ 为壁面法向方向,q３ 为壁

面上与q１ 垂直的方向.
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　　类似于直角坐标系下,将扰动设成行进波的形

式,将公式(１~３)中的(x,y,z)用(q１,q２,q３)代替,
可得到与直角坐标系类似的特征值问题,只不过f
还是流向曲率、展向曲率及其导数的函数.相对于直

角坐标系,正交曲线坐标系的方程更加复杂,采用矢

量形式可以大大简化工作量.

１．３　非平行流拓展:EEVn
　　对于平板边界层,边界层的厚度与雷诺数的负二

分之一次方成比例,因此当雷诺数比较大时,流动的

非平行性很弱,可以进行局部平行流假设.然而非平

行性对可压缩流动、三维扰动、横流影响较大[２５],在
工程中需要考虑.抛物化稳定性方程(简称PSE)[２６]

是当前常用的考虑非平行性的数值方法,在不可压缩

流中得到了很好的应用.但 PSE是抛物型的,需要

推进求解,工程应用不方便[２７].

　　黄章峰等[２８]提出了一种考虑基本流非平行性的

扩展特征值方法(简称EEVn):

　　(１)不再对层流基本流做平行流假设,即保留法

向速度和基本流沿x 的各阶导数;

　　(２)行进波解形式中特征函数φ(x,y)和流向波

数α均是x 的函数,即

　　ϕ′(x,y,z,t)＝φ(x,y)exp[i(∫
x

αdξ＋βz－ωt)]
(４)

　　(３)保留线化控制方程中x 的各阶导数,然后将

各个物理量沿流向做泰勒展开,并将前n 阶项组合

成一个新的波参数控制方程.以n＝１为例:

　　
LA LB

∂LA/∂x LA ＋∂LB/∂x

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

φ

∂φ/∂x{ }＝
０

０{ } (５)

　　(４)通过解特征值问题可求得流向波数和特征

函数,在此基础上对当地波数进行修正:

　　α~ ＝α＋(∂φ/∂x)/φ (６)

　　EEVn可以考虑阶数为n 的高精度情况,而且仍

是一个特征值问题,可以替代 LST,实现增长率的精

确求解.当n＝１为阶数最小的常用方法,称为抛物

化稳定性方程的展开解(简称EPSE)[２９].

　　图１给出了LST、直接数值模拟(DNS)、实验和

EEVn得到的三维扰动增长率,可以看出 LST 与

EEVn和DNS的结果差别很大,EEV１与 DNS的结

果很接近,而EEV２的结果与DNS完全重合,且与实

验符合的很好,说明 EEVn很好地捕捉了基本流非

平行性对稳定性的影响.

１．４　局部突变流拓展:LSA
　　实际工况中,飞行器上不可避免地存在铆钉、螺

钉、焊点等表面局部凸起或凹陷,部件之间存在接缝、
折角,或是为流动控制而人为设计的局部的粗糙元、
冷却、吹吸、多孔壁、波纹壁等,这些都将引起流场的

局部突变,基于缓变流场假设的稳定性分析方法不再

适用,给转捩预测带来困难.

(a)三维扰动 DNS验证

(b)三维扰动 Kachanov实验验证

图１　EEVn计算非平行流的结果[２８]

Fig．１　ResultsofnonＧparallelflowobtainedbyEEVn[２８]

　　考虑突变是局部的,扰动与突变作用后将产生散

射波[３０].黄 章 峰 等[３１]提 出 了 局 部 散 射 法 (简 称

LSA)来定量考虑局部突变对稳定性的影响.如图２
所示,在局部突变附近,基本流沿流向变化剧烈,扰动

不再满足行进波的形式,但远离突变的上游和下游扰

动的演化仍满足线性稳定性理论.如果忽略局部突

变的存在,从上游向下、从下游向上对增长率积分可

以在突变中心得到两个扰动幅值,这两个幅值之比恰

好反映了局部突变对稳定性的影响.

图２　局部散射法示意图[３１]

Fig．２　Schematicdiagramoflocalscatteringapproach(LSA)[３１]
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　　以二维流场为例,LSA的基本思路是:

　　(１)将扰动写成一般形式:

　　ϕ′(x,y,t)＝φ(x,y)exp(－iωt) (７)

　　(２)在入口引入扰动ϕ′＝A０φ(x０,y)exp(iα０x),
在出口引入边界条件ϕ′＝Anφ(xn,y)exp(iαnx),定
义传递系数Tr＝ATc/AIc~An/A０.

　　(３)代入线化扰动控制方程,得到以传递系数

Tr为特征值的控制方程:

　　L(ω,Tr;α０,αn;f;x,y)ϕ
︿
＝０ (８)

其中α０ 和αn 是忽略局部突变时光滑流场在入口和

出口给定频率的流向波数.

　　图３给出了 LSA 与 LST、DNS、实验的对比结

果,可以看出 LSA 的结果与 DNS和实验的定量一

致,而LST的结果偏差很大,说明 LSA 很好地刻画

了流场局部突变对稳定性的影响.

(a)局部多孔壁 DNS验证结果

(b)局部吹吸Saric实验证

图３　局部散射方法计算局部突变流的结果[３１]

Fig．３　ResultsoflocaldistortionflowobtainedbyLSA [３１]

　　如果采用LSA事先对典型局部突变进行参数化

研究,得到各种参数下的传递系数,那么就可以采用

光滑流场预测加局部修正的办法,仅需对局部突变的

转捩判据进行修正:

　　NTc ＝NT ＋ln∑
k
Trk (９)

其中NT 为光滑流场的转捩判据,Trk 为第k 个局部

突变的传递系数,NTc为修正后的局部突变流的转捩

判据,从而将转捩预测方法推广到局部突变流.

１．５　强三维流拓展:RTPSE
　　对于二维平板或者轴对称边界层,LST 和 PSE
已经可以较为准确地描述不稳定波的演化特性.实

际流动一般是三维流动,给转捩预测带来很多困难.

　　三维边界层中有流向和展向两个波数,而且在扰

动演化过程中均变化.LST只提供一个求解波数的

关系,如何补充另一个波数的关系式是三维边界层中

转捩预测的关键问题.Cebeci等[３２]利用鞍点法给出

了补充的关系式,但需要迭代求解,工作量大.针对

三维性较弱的边界层,Malik等[３３]建议取势流方向的

横向波数为实数,并沿着势流方向进行积分,该方法

的计算量和误差均很小,对工程计算来说是一个很好

的近似.

　　宋润杰等[３４]结合射线理论(RT)和PSE提出了

一种三维边界层扰动演化预测的新方法,即RTPSE,
其基本思路是:

　　(１)采用LST确定扰动传播路径:

　　tanθ＝－∂αr/∂βr (１０)

　　(２)采用RT确定展向波数:

　　∂βr/∂l＝－(∂Ω/∂z)r/Ug (１１)
其中Ω 为色散关系式,l(θ)为当地群速度方向,Ug

为当地群速度大小.

　　(３)对 PSE进行改进,其中推进路径不再是直

线,由LST确定群速度方向;展向波数不再是常数,
由RT确定展向波数修正.

　　图４给出了不同方法预测扰动在 HIFiREＧ１模

型(Ma＝７．０７,单位雷诺数９．５×１０６/m,迎角９°)传
播的结果,可以看出 DNS计算得到的扰动传播路径

(圆心)与其中一条射线符合得很好;传统 PSE的周

向波数为常数,DNS预测的周向波数沿流向变化;

DNS预测的扰动幅值放大因子与传统 PSE预测结

果在１０个流向波长范围内相差接近１;无论是周向

波数还是幅值放大因子,RTPSE与DNS的结果均完

全重合,说明RTPSE可以精确预测三维边界层的扰

动演化,具有很大的工程应用潜力.

(a)扰动传播路径(圆心)和射线(虚线)
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(b)周向波数

(c)幅值放大因子

图４　RTPSE预测扰动在９°迎角锥上传播的结果[３４]

Fig．４　Predictionofdisturbancepropagationonaconewith
９°attackofanglebyRTPSE [３４]

２　转捩预测方法工程化拓展研究

２．１　转捩预测eN 方法简介

　　eN 方法是常用的转捩预测方法,其基本概念是:
若在边界层内存在各种频率的小扰动,这些扰动在向

下游传播过程中,当进入各个扰动相应的不稳定区域

时,扰动的幅值会被逐步放大.将各个频率的扰动从

其幅值开始放大的位置开始,沿传播路径积分增长率

得到幅值的放大倍数eN ,取对数后为 N 值.在所有

扰动中,若有某一扰动的 N 值最先达到预设值NT

时,则可判定转捩发生.

　　eN 方法主要分为４步:

　　(１)对基本流进行稳定性分析,计算得到增长率

σ(β,ω,x);

　　(２)对增长率做积分,计算的N 值:

　　N(β,ω,x)＝∫
x

x０(β,ω)
σ(β,ω,x)ds (１２)

其中x０ 为扰动开始增长的位置;

　　(３)求N 值包络:

　　N(x)＝max
β,ω

N(β,ω,x) (１３)

　　(４)根据转捩判据NT 预测转捩位置xT:

　　N(xT)＝NT (１４)

２．２　考虑感受性问题

　　eN 方法中积分增长率是从扰动的中性位置开始

的,而且假设积分起始位置的扰动初始幅值相同,没
有考虑来流中扰动幅值随频率的变化.

　　实验结果表明,转捩位置会随着来流湍流度的增

大而明显提前.因此需要研究来流扰动激发边界层内

不稳定波的机理,确定转捩与来流扰动幅值之间的定

量关系,为转捩位置的预测提供扰动演化的上游条件.

　　早在２００９年,周恒等[３５]对传统eN 方法进行了

改进:

　　(１)考虑积分起始位置的扰动幅值不同,是扰动

频率的函数,即A０＝ATS(ω,x０);

　　(２)对增长率积分得直接到扰动幅值,并取包络:

　　A(x)＝max
ω

{ATSexp[∫
x

x０
max

β
σ(β,ω,x)ds]}

(１５)

　　(３)根据转捩幅值判据AT 预测转捩位置xT:

　　A(xT)＝AT (１６)
并建议AT＝０．０１５,取得了很好的效果.

　　然而改进的eN 方法难以在工程中应用,因为不

知道积分起始位置的扰动初始幅值,需要根据来流扰

动进行估算.来流扰动进入高超声速飞行器边界层

要经过两个过程:(１)扰动过激波;(２)扰动进入边

界层后在边界层内激发不稳定波.因此估算也分两

步:(１)根据来流扰动幅值Abefore估算激波后的扰动

幅值Aafter≈F１Abefore;(２)根据激波后的扰动幅值估

算积分起始位置的扰动幅值ATs≈F２Aafter.

　　黄章峰等[３６]研究了扰动波与斜激波之间的线性

作用,发现激波前的四种扰动波(快声波、慢声波、熵
波和涡波)与斜激波相互作用后,还有可能激发出一

种新的衰减波,而且发现四种扰动波过尖楔模型的斜

激波 后 的 扰 动 幅 值 量 级 一 致,即 F１ ≈１~２.

Balakumar等[３７]以钝锥为研究对象,考虑实验测得

的扰动频谱特性,发现激波后的脉动压力幅值与积分

起始位置的幅值量级一致,即F２≈０．５~１.

２．３　积分方法改进:广义增长率

　　LST中有三个波参数,分别为频率ω、流向波数

α和展向波数β,它们之间满足色散关系式.根据波

参数的虚部可以定义两种模式:

　　(１)时间模式,α 和β 为实数,ω 为复数,其虚部

代表时间方向的增长率,据此可以积分得到时间模式

的N 值:

　　NT ＝∫
s２

s１
ωT

i/Ugds (１７)

其中上标 T 表示时间模式,Ug 为当地群速度大小,
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而且积分时需要满足约束ωT
r＝C.

　　(２)空间模式,ω 为实数,α 和β 为复数,其虚部

代表空间方向的增长率,据此可以积分得到空间模式

的N 值:

　　NS＝∫
s２

s１
－(αS

icosθ＋βS
isinθ)ds (１８)

其中上标S表示空间模式,θ 为当地群速度方向角,
而且积分时需要满足约束αS

isinθ＝βS
icosθ.

　　无论是时间模式还是空间模式,积分时均需要满

足相应的约束,由于控制波参数的色散关系式是隐函

数,因此在三维边界层中需要进行迭代求解,效率低,
在工程应用中受到瓶颈.

　　宋润杰等[３８]提出了广义增长率,定义为:

　　σ＝ωi/Ug－(αicosθ＋βisinθ) (１９)
其中θ为任意方向角.广义增长率的物理本质是扰

动沿群速度方向的随体增长率,并具有守恒特性.由

广义增长率守恒特性可知,广义增长率的大小与波参

数虚部的取法无关,因此提出了新的积分方法:

　　NG ＝∫
s２

s１
－αG

icosθGds (２０)

其中上标 G 表示广义模式,在积分过程中需要满足

约束ωG
i ＝βG

i ＝０且θG≠π/２.频率和展向波数在积

分过程中选择实数即可,积分路径可以不严格按照群

速度方向,可以选择势流方向.

　　图５给出了后掠钝板流动不同积分方法得到的

N 值,可以看出不同方法计算得到的结果定量一致,
但新方法无需迭代,操作简单,效率高,适用于一般三

维流动.

图５　不同积分方法得到的N 值结果[３８]

Fig．５　ResultsofNfactorobtainedbydifferentmethods[３８]

２．４　理性的转捩判据

　　eN 方法被称为是一种半理论半经验的转捩预测

方法,半理论是指它的理论基础是 LST,半经验是指

转捩判据主要依靠实验或经验来确定.对于航空飞

机,经过大量的风洞实验和飞行试验,转捩判据通常

取NT＝８~９.对于高超声速飞行器,这方面的经验

还很少[４].根据不同的试验,高超声速飞行器的转捩

判据NT 范围在６到１２之间,说明传统的转捩判据

严重依赖试验条件和飞行状态.

　　改进后的eN 方法考虑了来流扰动的频谱特性,
积分后得到的是沿波的传播方向的幅值A 分布,因
此需要通过幅值转捩判据AT 来判断转捩位置.相

对传统的eN 方法,改进后的eN 方法的判据考虑了

感受性,因此是一种理性的判据.周恒等[３５]建议取

AT＝０．０１５,Balakumar等[３７]的结果表明转捩时脉动

压力幅值约为p′rms/ps＝０．１~０．２,对应的幅值转捩

判据范围为AT≈０．０２５~０．０５.

　　由于实验手段的限制,目前很难获得激波前来流

的扰动频谱特性.但是对于每座风洞,目前可以测量

得到风洞的流场品质,即激波后总压脉动均方根与总

压平均值之比.在流动稳定性分析中,通常采用扰动

速度的幅值作为参考量,其定义为脉动速度均方根与

来流速度之比.脉动速度的幅值与流场品质没有严

格意义上的一一对应关系,但可根据工程经验进行两

者关系的估算:

　　u′rms/u∞ ≈f(M１)p′rms/p２０ (２１)

　　表１给出了五种典型类型下流场品质、扰动幅

值、转捩判据 NT 和幅值转捩判据AT 之间的估算

值,其中激波风洞、低噪声风洞、静音风洞的流场品质

由实验测量确定,激波风洞、弹道靶和飞行试验的

NT 由实验标定,其它结果均为定量估算结果.以激

波风洞为例,估算过程如下:根据流场品质和来流马

赫数(Ma＝６)估算来流的扰动幅值,根据扰动幅值和

标定的转捩判据NT 估算幅值判据为AT ＝０．０３４,与
本文建议的转捩幅值判据AT ＝０．０５相当.根据该

幅值判据和流场品质,可以估算出低噪声风洞和静音

风洞的转捩判据NT 分别为８和１０左右,根据该幅

值判据和实验标定的 NT 值可以估算出弹道靶和高

空的流场品质为０．０１％左右.

　　需要指出的是,本文建议的幅值转捩判据是根据

有限的实验数据标定得到的,虽然具有天地一致性,
但其普适性仍待进一步研究.

表１　转捩判据的定量估算(Ma＝６)

Table１　Quantitativeestimationoftransition
criterion(Ma＝６)

类型 流场品质/％ 扰动幅值 NT AT

激波风洞 ３~５ ８．５×１０－５ ６ ０．０３４
低噪声风洞 ０．４~０．７ １．１×１０－５ ８ ０．０３４
静音风洞 ０．１~０．２ ２．８×１０－６ １０ ０．０６２
弹道靶 ０．０１ ２．８×１０－７ １２ ０．０４６
高空 ０．０１ ２．８×１０－７ １２ ０．０４６
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２．５　软件开发

　　鉴于eN 方法的优势,国外已有学者将其应用到

工程实践中,编制了转捩预测软件.国际上著名的转

捩预测软件典型代表有美国 NASA的 Malik等开发

的eMalik软件、德宇航 DLR 的 Schrauf等开发的

LILO 软 件、美 国 NASA 的 Chang 等 开 发 的

LASTRAC软件[３９].国内以天津大学的罗纪生、黄
章峰[４０]、西北工业大学的宋文萍、韩忠华[４１Ｇ４３]和中国

空气动力研究与发展中心涂国华[１４]等为代表,开展

了转捩预测eN 方法的应用研究.

　　黄章峰等[４３]从理论方面和工程应用方面分析了

eN 方法及其预测软件的不足,并结合工程应用的需

要,提出了面向工程的基于eN 方法的高超声速边界

层转捩预测软件的实现途径.其基本思路:在对eN

方法进行不断改进和完善的基础上,结合流动稳定性

分析和转捩工程应用方面的经验,建立特征值、感受

性系数、转捩判据等一系列知识库,开发一套实用、全
自动、高效、用户接口友好的面向工程的超声速边界

层转捩预测软件.

　　对标国际著名转捩预测软件,目前已经完成了实

用、智能软件的功能设计,编码实现了多块结构化网

格复杂外形流场的基本流处理、边界层厚度辨识、特
征值初值估计、非物理解判断、转捩位置评估等全自

动操作,实现了实用、全自动、高效的高超声速边界层

转捩预测软件开发,并在工程应用单位进行了初步应

用,取得了不错的效果.

３　典型案例

３．１　风洞实验:零迎角锥

　　研究对象为头部半径０．５mm、半锥角５°、长度

６００mm 的光滑钝锥,结合常规激波风洞中实验结

果,采用传统eN 方法和改进eN 方法进行了转捩预

测,其中改进eN 方法中利用了国外激波风洞和国内

２m 激波风洞的原始扰动频谱曲线来估算积分起始

位置的扰动幅值,估算系数为F３＝F１F２≈１.

　　图６给出了零迎角钝锥三种不同方法的转捩预

测结果,其中实线是第二模态扰动波的结果,而虚线

是第一模态波的结果.根据实验测得的转捩雷诺数

Rex＝０．４×１０７~０．６×１０７,对于单位雷诺数为１．６×
１０７/m 的工况,实验测得的转捩位置在x＝２５０~
３７５mm之间.图６(a)中对应转捩位置的 NT 值在６
到７之间,为第二模态扰动波引起的转捩.图６(b)中
对应转捩位置的NT 值也在６到７之间,但是为第一

模态扰动波引起的转捩.虽然传统eN 方法和改进

eN 方法标定的NT 值均接近,但是引起转捩的扰动

波类型不同.这是因为传统eN 方法忽略了来流扰

动情况,而改进eN 方法考虑了来流扰动情况,虽然

第二模态不稳定波动增长率要大于第一模态不稳定

波的增长率,但是在常规激波风洞中第一模态的来流

扰动幅值要明显大于第二模态的,因此后者更接近实

际情况.图６(c)中对应转捩位置的AT 值在０．０５附

近,为第一模态扰动波引起的转捩,进一步佐证了该

工况转捩是第一模态扰动波引起的.

(a)传统eN 方法预测结果

(b)基于国外激波风洞扰动频谱特性的预测结果

(c)基于国内激波风洞扰动频率特性的预测结果

图６　零迎角钝锥转捩预测与风洞实验对比

Fig．６　 Transitionpredictionofbluntconewithzeroangleof
attackanditscomparisonwithwindtunneltest

３．２　风洞实验:椭圆锥(HIFiREＧ５)

　　２０１０年Steven等[４４]在常规激波风洞中(实验条

件为马赫数６、来流总温４２６．４K,单位雷诺数１􀆰０２×
１０７/m)对零迎角、零侧滑角椭圆锥模型(HIFiREＧ５)
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进行了实验研究,采用 TSP技术给出了典型工况下

的转捩位置.

　　图７给出了转捩预测结果,其中红色区域(高热

流区)为实验测得的湍流区域,蓝色区域(低热流区)
为实验测得的层流区域,红色与蓝色相交的地方为转

捩区域.线条为eN 方法的预测结果,可以看出当

NT 取６~７时,理论预测得到的转捩线基本上与实

验得到的转捩线重合.进一步分析可知引起转捩的

不稳定波的频率大约为４０kHz,属于较低频率的横

流行进波或第一模态不稳定波.

(a)常规风洞,N 值包络(F＝１~２００kHz)

(b)常规风洞,固定频率F＝４０kHz

图７　HIFiREＧ５的转捩预测与常规风洞实验[４４]对比

Fig．７　TransitionpredictionofHIFiREＧ５anditscomparison
withexperimentresultofconventionalwindtunnel[４４]

３．３　弹道靶实验:小迎角锥

　　柳森等[４５]在弹道靶上开展了小迎角钝锥模型高

超声速边界层转捩的自由飞实验,给出转捩雷诺数大

约为Rex＝０．４２×１０７~０．８３×１０７.针对实验工况进

行了基本流计算、稳定性分析和转捩预测,分别考虑

０°和５°迎角.图８给出了相应的转捩预测结果.

　　对于０°迎角,基于弹道靶实验得到了转捩雷诺

数Rex＝０．４×１０７,从图８(a)可以估算出相应的转捩

判据NT 在１２~１３之间.由于弹道靶实验环境更接

近高空真实情况,其背景扰动比常规风洞小很多,因
此相应标定的转捩判据 NT ＝１２~１３比常规风洞标

定的NT＝６~７要大一倍左右.对于５°迎角,如果以

NT＝１３来判断转捩发生的位置,从图８(b)中可以看

出转捩发生的位置在侧面最早发生,在迎风面次之,
在背风面最靠后,相应的转捩雷诺数范围在Rex ＝
０􀆰２×１０７~０．６×１０７ 之间.对于有迎角工况,迎风面

和背风面的转捩发生位置相差较大,而在实验中由于

迎角和侧滑角无法控制,实验测量转捩发生位置可能

处于迎风面到背风面的某个位置上,因此测量的转捩

雷诺数会在一个较大范围内变化.图８(b)给出转捩

位置的同时还给出了引起转捩扰动的频率,可以看出

迎风面转捩主要以高频的第二模态为主,而在背风面

转捩以较低频的第一模态为主.

(a)０°迎角转捩预测结果

(b)５°迎角时转捩预测结果

图８　小迎角锥转捩预测与弹道靶实验对比

Fig．８　Transitionpredictionofconewithsmallangleof
attackanditscomparisonwithballistictargettest

３．４　飞行试验:大迎角锥

　　最近,国内开展了大迎角锥的飞行试验研究,成
功测到了转捩发生的过程.本文针对 H＝２５km 和

H＝２７km 两种典型工况开展了转捩预测与转捩判

据标定研究,结果见图９.

　　图９(a)给出了不同转捩判据下横流转捩预测结

果,可以看出横流转捩主要发生在侧面,在背风面子

午线和迎风面子午线上均没有发生横流转捩.转捩

位置随着转捩判据NT 值的不同而不同,但总体趋势

是侧面靠背风面区域先转捩,侧面靠迎风面区域后转

捩.随着飞行高度的下降,横流引起的转捩位置前

移,不对称性较弱.
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(a)横流转捩预测(实线:H＝２５km,虚线:H＝２７km)

(b)TS波转捩预测(实线:H＝２５km,虚线:H＝２７km)

(c)H＝２５km 工况转捩预测结果实验标定
(实线:TS波,虚线:横流)

图９　大迎角圆锥转捩预测与飞行试验标定

Fig．９　Transitionpredictionofconewithlargeangleof
attackanditscalibrationbyflighttest

　　图９(b)给出了不同转捩判据下第 TS波转捩预

测结果,可以看出 TS波转捩主要发生在迎风面,但
迎风面子午线上的转捩位置并不是最靠前,在迎风面

子母线附近的转捩位置更靠前一些.由于迎角的存

在,TS波引起的转捩位置存在较强的不对称性.随

着飞行高度的下降,侧面转捩位置前移,但迎风面的

转捩位置略有后移.

　　图９(c)给出了大迎角锥根据飞行试验进行标定

的结果,其中实线为 TS波预测结果,虚线为横流预

测结果,黑点为飞行试验测量结果.对于高度 H ＝
２５km 的工况,采用飞行试验数据进行初步标定,发
现横流NT ＝８~９和 TS波 NT ＝１２~１３时的转捩

线与试验定量一致.不同区域导致转捩的扰动波类

型不同,侧面靠背风面是由横流不稳定波引起的转

捩,而侧面靠迎风面是由于 TS 不稳定波引起的

转捩.

４　结论与展望

　　本文回顾了近年来高超声速流动稳定性和转捩

在工程应用研究方面的进展.在流动稳定性方面:
(１)将直角坐标系下的分析方法拓展到正交曲线坐

标系,使之适应复杂外形分析的需要;(２)提出了一

种考虑基本流和特征函数沿流向变化的扩展特征值

方法,提升了流动稳定性分析非平行流的能力;(３)
提出了局部散射法,定义了传递系数来定量考虑局部

突变的影响;(４)结合射线理论和抛物化稳定性方程

提出了一种三维边界层扰动演化的精确预测方法.
在转捩方面:(１)基于流场品质对积分起始位置的扰

动初始幅值进行了估算,初步考虑了来流感受性的影

响;(２)基于广义增长率守恒特性提出了适合于三维

边界层的积分方法;(３)初步定量给出了基于扰动幅

值为判据的理性转捩判据;(４)面向工程,开发了一

套实用、全自动、高效的高超声速边界层转捩预测软

件,并在工程应用单位进行了初步应用,取得了不错

的效果.结合风洞实验、弹道靶实验和飞行试验,在
零迎角锥、椭圆锥、小迎角锥和大迎角锥的典型案例

进行了应用.

　　然而,流动稳定性和转捩在工程应用方面,仍然

任重而道远.流动稳定性分析方法在非平行性、三维

性、非线性、多态性等方面的能力还有待进一步提高;
转捩预测方法在感受性、模态转换、转捩机理、转捩判

据等方面还有待进一步深入研究;转捩预测软件在实

用性、智能性、功能性、鲁棒性、高效性等方面有待进

一步完善;在工程应用中还会遇到新现象、新问题、新
需求、新目标.笔者致力于这些问题的解决与工程应

用研究.
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流向弯曲壁超声速湍流边界层研究进展

孙明波,王前程∗,王　旭,刘　源
(国防科技大学 高超声速冲压发动机技术重点实验室,长沙　４１００７３)

摘　要:流向弯曲壁面上的超声速湍流边界层特性是流体力学的重要科学问题,掌握其规律对提升高超声速飞行

器设计水平有重要意义.国内外在该问题上的研究已经持续了５０余年,近年来随着实验测量和数值模拟能力的

提高,在流向曲率的影响机理上取得了突破性进展.本文系统梳理了流向凸曲壁及凹曲壁的超声速湍流边界层的

演化机制,介绍了流向曲率、压力梯度和体积膨胀/压缩等关键因素的影响规律,总结了流向凸曲壁边界层湍流衰

减的特性与成因,以及凹曲壁边界层中 Görtler不稳定和逆压梯度增强湍流的特性与成因.最后归纳其发展趋势,

为下一步开展弯曲壁超声速湍流边界层研究提出了建议.
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Overviewonprogressofsupersonicturbulentboundarylayer
oncurvedsurfaces

SUN Mingbo,WANGQiancheng∗ ,WANGXu,LIUYuan
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　　Abstract:Thecharacteristicsofthesupersonicturbulentboundarylayersubjectedtothe
streamwisecurvedwallsurfaceisanimportantscientificissueinfluidmechanics．Toknowclearly
itslawsisofgreatsignificanceforimprovingthedesignlevelofhypersonicvehicles．Researchon
thisissueintheinternationalcommunityhascontinuedformorethan５０years．Inrecentyears,
withtheimprovementofexperimental measurementand numericalsimulationcapabilities,
breakthroughprogresshasbeenmadeintheinfluencemechanismofstreamwisecurvaturerate．
Thispapersystematicallysummarizestheevolutionmechanismofsupersonicturbulentboundary
layersubjectedtoconvexcurvedwallandconcavecurvedwall,introducestheinfluencelawof
keyimpactfactorssuchasflowdirectioncurvature,pressuregradientandvolumeexpansion/
compression．Thecharacteristicsandcausesofturbulenceattenuationofconvexsupersonicwall
boundarylayer,aswellasthecharacteristicsandcausesofGörtlerinstabilityandbackpressure
gradientenhancedturbulencefluctuationintheconcavesupersonic wallboundarylayer,is
summarized．Finally,thedevelopingtrendissummarized,andsuggestionsaremadeforthenext
stepofresearchonthecurvedwallsupersonicturbulentboundarylayer．
　　Keywords:supersonic;streamwisecurvature;convex;concave;pressuregradient;turbulent
boundarylayer

０　引　言

　　自普朗特１９０４年首先提出边界层理论以来以

来,边界层问题始终是流体力学研究的核心问题之

一.一百多年来,针对边界层开展的研究极大地丰富

了我们的物理认知,显著地推动了航空工业的发展.



在实际应用中,飞行器表面通常是弯曲的,弯曲壁面

的边界层与平面边界层有明显差异,对航空飞行器部

件性能有很大影响.近年来国际上高超声速飞行器

成为关注的焦点,其气动布局以及吸气式推进系统设

计中采用了包括流向形式在内的各种曲率,如图１所

示.流向曲率影响下超声速边界层流动行为成为高

超声速飞行器设计关注的重要内容之一.

(a)美国波音公司公布的高超声速飞机方案

(b)美国空军公布的高超声速打击武器方案

图１　典型高超声速飞行器方案:飞行器表面存在包括

流向形式在内的各种曲率(图片来自互联网)
Fig．１　TwoTypicalhypersonicplans,showingstreamwise
curvatureexistenceforbothexternalandinternalflows

(Picturesarefromtheinternet)

　　弯曲边界层流动的稳定性不同于平板边界层.
基于无黏分析,Reyleigh最早给出了不同型面弯曲形

式下速度剖面与流动稳定性之间的关系[１],指出弯曲

流动产生离心不稳定的主要原因是d(Γ２)/dr ＜０,
其中Γ＝rU 为旋度,U＝U(r)为流向速度,r是到圆

心的距离.考虑到边界层内的速度分布,凸曲壁对边

界层具有稳定效果,而凹曲壁则会促进边界层失稳,
如图２所示.Görtler[２]通过线性稳定性分析,指出凹

曲壁会在边界层中产生沿流向对转的 Görtler涡[３Ｇ９],
如图３所示.Görtler涡的形成与二次失稳破碎主导

凹边界层的失稳和转捩过程[１０Ｇ１１].在流向曲率的影响

下,边界层内流体摩阻系数、速度型、湍流度、形状因

子、对流换热系数以及雷诺应力均会受到影响,凹曲壁

和凸曲壁对时均参数具有相反的作用效果[１２Ｇ１７].

　　亚声速条件下的研究显示,凹曲壁能够增强湍流

边界层的湍流度和壁面摩阻,而凸曲壁则具有抑制湍

流脉动并减小壁面摩阻的效果.相较于亚声速流动

边界层,超声速条件下曲壁边界层的影响因素更为复

杂,边界层除受主应变率∂U/∂y 的影响外,还受到流

线弯曲∂V/∂x、法向压力梯度∂p/∂y、流向压力梯度∂
p/∂x 和体积膨胀Ñ􀅰U 等“额外应变率”的综合影

响,这些因素在超声速条件下都会有所不同[１８].由

于影响因素较多,为深入分析超声速曲壁边界层,需
要分别探究压力梯度、曲率本身和可压缩性对边界层

的影响规律,这也使得现有在低速条件下得到的研究

结论难以直接用于超声速流动.此外,超声速条件下

流动各向异性特点相较于亚声速流动更加显著,使得

研究单一因素对超声速湍流的影响效果变得更为困

难[１９Ｇ２０].激波的存在更会使湍流流动与激波本身产

生相互作用,从而导致激波非定常运动甚至激波面扭

曲,穿过激波的湍流由于熵变也会发生相应的变化,
特别是不同尺度湍流结构对于激波的响应也存在差

异.当激波强度足够高时,流动还会发生分离,进一

步增加了流动的非线性特性.在超声速条件下,受扰

动超声速湍流中不同尺度湍流结构在压力梯度、额外

应变率作用下的演化规律依然不十分清晰,而这些尺

度的演化规律与流动的宏观力学、热力学特性紧密相

关,直接影响着湍流建模的准确性.

图２　边界层的速度型对应于不同曲壁下的稳定性分析

Fig．２　Stabilityofboundarylayerunder
theimpactofdifferentcurvatures

图３　凹曲壁边界层中的Görtler涡示意图[１０]

Fig．３　AschematicofGörtlervorticesgenerated
intheconcaveboundarylayer[１０]

　　Floryan[２１]和Saric[１]曾就弯曲边界层的稳定性

和转捩问题进行过综述,但关于充分发展的湍流边界

层受流向弯曲影响的问题未有提及.早期 Spina
等[２２]在关于超声速湍流边界层结构的综述中,简要
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叙述了压力梯度、流向曲率等额外应变率的对边界层

时均和统计特性的影响.本文在这些经典综述文章

的基础上,针对超声速湍流边界层对弯曲壁的响应特

性进行梳理,总结凸曲壁和凹曲壁两种流向曲率形式

下的超声速湍流边界层的时均和统计特性,并重点对

近年来弯曲壁超声速湍流边界层的结构演化特征和

湍流受扰机制方面进行综述,提炼发展趋势,为后续

研究及其应用提供参考.

１　凸曲壁超声速湍流边界层

　　超声速条件下,边界层受流向凸曲壁的影响,其
湍流统计和结构特性均会发生变化.本节首先将对

凸曲壁超声速边界层的典型特征进行综述,然后将对

诱导凸曲壁边界层湍流衰减的成因———体积膨胀和

流向顺压梯度等因素的影响———进行总结.

１．１　凸曲壁的影响机制

　　与平板边界层相比,凸曲壁具有衰减超声速湍流

的效果[１３,２３Ｇ２４].在凸曲率对超声速湍流边界层各类

湍流参数影响的研究中,Bowersox和 Buter[２５]通过

马赫数２．９条件下的实验发现,凸曲壁对雷诺剪应力

的大小和分布均有较大的影响.整个边界层内,剪切

应力存在幅度达５０％~１００％的降低,类似的实验[２６]

也报告了边界层剪应力的大幅下降.Arnette等[２７]

使用流动可视化和激光多普勒测速(LDV)相结合的

方法,在马赫数３的条件下对比测试了４个构型的流

场特性.Luker等[２８]使用LDV对马赫数２．９的凸曲

壁边界层的平均和湍流特性进行了详细的实验测量,
并留意到了湍流逆转捩现象.Ekoto等[２９]通过平面

粒子图像测速技术(PIV)研究了马赫数为２．９时的两

个不同曲率的曲面,同时考虑了表面粗糙度的影响.
这些研究表明,受凸曲壁影响的超声速湍流边界层

的轴向湍流强度可以降低到７０％~９０％,且减弱程

度取决于流向曲率的大小.Luker等[２８]观察到近壁

区域中雷诺切应力与平板边界层相比减小了约２５％
(如图４所示),然而整个边界层内雷诺切应力对壁

面弯曲响应却是不同的.在外部区域(如y/δ＞０．５,
其中δ是边界层厚度),雷诺剪应力通常为负,而主应

变率则保持为正.Arnette[２７]和 Tichenor等[３０]观察

到了类似的趋势.Luker等[２８]的应变率和相关的额

外量测量表明在边界层的外侧(y/δ＞０．５)的总湍流

产生是负的,这意味着部分能量从波动的流场反馈回

了平均流.

图４　凸曲率和零压力梯度下湍流特性对比曲线[２８]

Fig．４　Comparisonofturbulencefluctuationsbetweenthe
convexandzeroＧpressureＧgradientboundarylayers[２８]

　　在超声速凸曲壁边界层结构特征的研究方面,

Humble等[３１]通过实验研究了马赫数为４．９的湍流

边界层对凸曲率壁面的响应规律,发现边界层外无旋

流动进入边界层的频率明显降低,湍流/非湍流界面

的不规则性随曲率的增大而减小,如图 ５ 所示.

Luker[２８]等观察了凸曲率影响下湍流间歇性的增加,
同时间歇流开始朝向边界层的边缘移动,引起负湍流

生成.Wang等[３２]则通过激光平面纳米粒子散射技

术发现超声速湍流边界层在进入凸曲壁段后,湍流结

构的尺度明显放大(如图６所示),同时湍流结构与壁

图５　流向凸曲率对超声速湍流边界层的影响[３１]

Fig．５　Impactoftheconvexwallonthesupersonicturbulentboundarylayer[３１]
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图６　流向凸曲率影响的超声速湍流边界层观测[３２]

Fig．６　Visualizationofthesupersonicconvexturbulentboundarylayer[３２]

面之间的倾角沿流向增加.Gillis等[３３]和 Goldfeld
等[３４]则指出,超声速湍流在受凸曲壁影响的膨胀和

恢复过程中,边界层外层的大尺度结构对顺压梯度的

响应较为缓慢,而靠近壁面处的流动结构尺寸在顺压

梯度的作用下明显减小,上游大尺度结构的保留被认

为是湍流生成主要局限于具有较大平均梯度的近壁

区的结果.

　　关于引起凸曲壁超声速边界层湍流统计特性和

结构特征变化的原因一直是研究人员最为关注的问题

之一.由于超声速条件下,弯曲边界层问题的影响因

素复杂,除显而易见的流向曲率本身的影响之外,压力

梯度、体积膨胀效应等均是影响边界层特性的重要因

素[２３],近年来的研究也揭示了体积膨胀和流向顺压梯

度对于超声速凸曲壁边界层湍流衰减的贡献[１９,３５].

１．２　体积膨胀和顺压梯度的影响

　　在以往的许多研究中,研究人员发现凸曲壁与膨

胀拐角表面形成的边界层存在诸多相似之处,如对衰

减湍流、扩展速度剖面中的对数区、较于零压梯度边

界层对数律上移、尾迹区强度降低等[２２,２６,３６Ｇ３７].体积

膨胀和流向顺压梯度在诱导边界层湍流特性发生以

上变化的过程中发挥了重要作用.这两种效应在对

于边界层外层湍流具有相似的衰减效果.但在近壁

区,二者对边界层的影响则存在较为显著的区别:其
中体积膨胀主要在膨胀斜坡的拐角处对近壁湍流存在

显著的衰减作用,而在随后的发展中,近壁湍流特征则

逐渐恢复[３５];而与体积膨胀的影响不同,流向顺压梯

度对湍流的衰减作用则主要表现在外层,其在整个压

力梯度影响区域内对近壁湍流的衰减则较为微弱[１９].

　　Knight等[３８]指出,湍流衰减是超声速气流通过

膨胀拐角的一个重要特征.Arnette等[３９]发现,在膨

胀过程中,湍流水平显著降低,在靠近壁面处会更加

显著.在强膨胀作用下,甚至会出现逆转捩现象,表
现为湍动能水平的急剧下降和负雷诺应力值的出现.

Wang等[３２]利用基于纳米粒子的平面激光散射方法,
在膨胀拐角后的湍流边界层近壁区域同样观察到这

种再层流化的现象,如图７所示.Bradshaw[１８]指出,
体积膨胀是影响湍流剪切层的主要因素,尤其是在降

低雷诺应力方面.Humble等[３１]证实,在膨胀过程

中,小尺度结构因体积膨胀而湮灭.Wang等[３２]也通

过实验指出,体积膨胀对边界层湍流衰减的贡献要强

于离心力效应.Dussauge和 Gaviglio[４０]用解析和实

验方法研究了体积膨胀对超声速湍流边界层湍流脉
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动的影响.他们得出结论,体积膨胀是导致雷诺应力

变化的主要原因.Teramoto等[３５]通过大涡模拟发

现了湍流边界层的再层流化(如图８所示,x＝０到５
之间涡结构明显减小),同样指出由体积膨胀所引入

的负湍流生成项导致了该现象的发生.

图７　膨胀拐角表面的超声速湍流边界层结构[３２]

Fig．７　Visualizationsoftheinstantaneoussupersonic
turbulentboundarylayerafterexpansions

图８　膨胀拐角影响下的湍流涡结构变化[３５]

Fig．８　Turbulencestructuresundertheimpactof
anexpansionramp[３５]

　　近期,Fang等[４１]利用直接数值模拟研究了超声

速湍流边界层在串联膨胀－压缩拐角中的响应规律.
超声速湍流边界层经过膨胀拐角后出现了明显的双

层化特点,外层湍流结构被明显抑制(如图９所示).

Tong等[４２]利用直接数值模拟研究了马赫数２．９条

件下膨胀拐角对激波边界层干扰问题的影响.研究

发现,膨胀拐角能够明显减小激波所致流动分离区的

大小及由流动分离带来的三维效应,同时有利于湍流

恢复.该研究同样观察到膨胀拐角下游的流场中,边
界层外层湍流水平被明显抑制,而内层湍流仍持续生

成的现象.Sun等[４３]通过DNS(直接数值模拟)研究

了湍流边界层通过膨胀拐角后的恢复机制,研究表

明:与平板边界层相比,膨胀拐角增加了近壁面区条

带结构间距,在边界层内部湍动能分布和生成呈现出

典型的双层结构,近壁区域内湍流在内层比在外层拥

有更快的恢复速度.

　　在受顺压梯度效应的影响的超声速湍流边界层

中也存在分层现象.揭示流向顺压梯度影响的前提

是解耦流向曲率的影响,并避免早期研究中采用弯曲

壁面引入压力梯度的方法,因此需要将曲率效应与压

力梯度及体积膨胀效应解耦开来.Wang等[１５,２０]采

用的通过外源反射膨胀波调节壁面附近压力分布的

等效压力梯度方法为此提供了一个可靠的解决方案

(如图１０).在此基础上 Wang等[１９]通过对顺压梯度

作用下的平板超声速湍流边界层进行直接数值模拟

研究发现,与膨胀拐角流动中内层湍流受到快速抑制

不同,当湍流边界层只受到顺压梯度影响时,内层湍

流衰减的速度要明显慢于外层,如图１１所示,同为分

层,但体积膨胀和流向顺压梯度所诱导形成的分层方

式截然不同.

(a)瞬态密度纹影图

(b)瞬态涡量等值面图

图９　超声速串联膨胀Ｇ压缩拐角湍流结构[４１]

Fig．９　TurbulentstructuresoveranexpansionＧ
compressioncorner[４１]

图１０　等效压力梯度方法产生顺压梯度示意图[１９]

Fig．１０　Aschematicofthemethodusedtogenerate
streamwisefavorablepressuregradientforasupersonic

flatＧplateboundarylayer[１９]

　　最近,Wu等[４４]在比较充分发展湍流边界层与转

捩边界层的时空湍流结构时,发现在零压梯度充分发

展湍 流 边 界 层 中 可 能 存 在 湍 流 型 湍 流 涡 斑

(turbulentＧturbulentspots,TUTs).Wang等[１９]在

零压力 梯 度 的 平 板 边 界 层 中 同 样 观 察 到 类 似 的
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TUTs结构,并且 TUTs结构在顺压梯度作用下,会
受到明显抑制,如图１２所示.从结构特征上来看,

TUTs结构的减弱也是超声速凸曲壁边界层湍流特

图１１　顺压梯度边界层对外层湍流的衰减作用[１９]

Fig．１１　Thesupressionofturbulenceintheouter
layerofasupersonicturbulentboundarylayer
subjectedtofavorablepressuregradient[１９]

(a)零压力梯度边界层

(b)顺压梯度边界层

图１２　顺压梯度下湍流边界层中的TUTs示意图[１９]

Fig．１２　TUTsinasupersonicflatＧplateturbulentboundarylayer
withstreamwisezeroandfavorablepressuregradients[１９]

性减弱的直观体现.

　　流向凸曲壁能够诱导边界层厚度增加、湍流度降

低、摩阻系数减小、对流换热系数减小等.体积膨胀

和流向顺压梯度是诱导超声速湍流边界层的时均和

统计特性变化的重要因素.在这两个因素的影响下,
湍流边界层的分层响应机制依然是目前研究人员关

心的问题,也是进一步深入研究超声速凸曲壁边界层

中湍流结构和流动特性的变化规律的突破点之一.

２　凹曲壁超声速湍流边界层

　　和流向凸曲壁边界层类似,超声速条件下的流向

凹曲壁边界层中也存在流向逆压梯度、流向曲率等多

重因素影响的问题.近年来的研究逐步揭示了超声速

湍流边界层对流向弯曲的响应机制,流向压力梯度对

湍流结构和统计特性改变的贡献也逐渐清晰.本节将

首先对流向逆压梯度的影响及其作用机制进行梳理,
然后就超声速湍流边界层对凹曲壁的响应进行总结.

２．１　逆压梯度对超声速湍流边界层的影响

　　在早期的研究中,流向压力梯度主要由凹曲率壁

面及压缩拐角等具有收缩特性的几何构型产生,湍流

特性的变化受到流线弯曲的耦合作用.Smith和

Smits[４５]以及Fernando[４６]等首先尝试分离相互间的干

扰,来对比研究流向逆压力梯度和流向弯曲的影响,结
果显示压力梯度和纯流向曲率对边界层时均和湍流特

性的影响均非常显著,但凹曲率导致的湍流脉动则比

单纯的流向逆压梯度增强近５０％,如图１３所示.

　　压力梯度通常用 Clauser压力梯度参数β＝
(dp/dx)(τw/δ∗ )(其中δ∗ 是位移厚度;τw 是壁面

剪应力;dp/dx 是流向压力梯度)表征[４７].正值β
表示逆压梯度,负值表示顺压提速.当β＝０时,表示

零压梯度.由于角动量守恒,体积压缩－Ñ􀅰U 和横

向扩散都可以减小流体单元的展向截面面积,从而增

加展向涡量.前者由“额外应变率”引起,会减小边界

层的厚度;后者即使在很小的水平上也可能对边界层

流动产生较大的影响[１８,４８Ｇ４９].与零压梯度湍流边界

层相比,逆压梯度作用下的不可压缩壁面流动沿流动

方向具有呈降低趋势的表面摩擦系数[４７,５０Ｇ５３],而超

声速条件下,表面摩擦系数则会沿流动方向不断增

大[５４Ｇ５５].除了表面摩擦系数会在逆压梯度作用下发

生显著的改变,平均速度沿边界层厚度方向的分布相

较于零压梯度边界层通常也会发生显著的改变.然

而由于现有数据多来源于实验研究,受限于速度测量

的精度,不同实验得到的速度剖面数据往往具有一定

出入.根据文献[５１,５６Ｇ５７]的报道,逆压梯度可能

导致不可压缩流动速度剖面的对数律区低于经典的
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对数律分布,而文献[５８]则得出即使存在逆压梯度,
经典对数律依然存在的结论.对于超声速边界层,文
献[５９]观测到vanＧDriest变换速度剖面在逆压梯度

的作用下会发生相对于零压梯度对数律区的上移.
文献[４６]则表示对数律区基本维持不变.

(a)超声速逆压梯度平板边界层在不同流向位置的湍流度剖面

(b)超声速凹曲壁边界层在不同流向位置的湍流度剖面

图１３　逆压梯度和凹曲壁条件下超声速边界层的在

不同流向位置湍流度分布对比[４５]

Fig．１３　Acomparisonoftheturbulenceintensitybetweenthe
adverseＧpressureＧgradientandconcaveboundarylayers[４５]

　　Wang等[１５,２０]通过采用等效压力梯度方法来分

离流向压力梯度和流向曲率的影响,并开展的实验

(如图１４所示)[２０]和直接数值模拟研究[６０],得出了

相似的结论.除了对数律区的可能偏移外,文献

[４６,６１]还发现受逆压梯度的影响,对数律区的斜率

也会发生变化,这可能是由于边界层内湍流运动的长

度尺度增加导致的.在逆压梯度的影响下,速度剖面

的尾迹区相较于零压梯度边界层明显上移.逆压梯

度能显著地促进不稳定性的增长并加速流动转捩,当
逆压梯度效应足够强时,边界层还可能发生流动分

离[３６,６２Ｇ６３].与零压梯度边界层流动相比,逆压梯度

作用下的高阶统计特征和流动结构会发生明显变化.
湍动能和雷诺应力通常会被显著放大,特别是在外

层,当用壁面单位无量纲化湍流脉动时,边界层外层

区域可以观察到第二峰值[５０Ｇ５１,６４].

图１４　等效逆压梯度超声速湍流边界层实验设计示意图[２０]

Fig．１４　Aschematicofexperimentalsetuptogenerate
streamwiseadversepressuregradientforasupersonicflatＧ

plateboundarylayer[２０]

　　湍流结构特征在逆压梯度的作用下也与零压梯

度边界层不同.具体表现为大尺度结构(largeＧscale
motions)在边界层内更为活跃,涡结构能量增益显

著[５２,５３,６５Ｇ６８].由大尺度涡结构产生的上喷、下扫和

展向事件被认为是导致平均流动特性和湍流统计量

改变的主要诱因.Bobke等[６９]研究了在恒定和可变

逆压梯度下,不同摩擦雷诺数湍流边界层的历史效

应.结果表明,平均速度和雷诺应力分布依赖于边界

层流动的下游发展.由于存在历史效应,逆压梯度对

湍流边界层有累积效应.此外,针对凹曲壁超声速湍

流边界层和逆压梯度作用下的平板超声速湍流边界

层的数值模拟[１４,６０,７０]均发现了类似于湍流型湍流涡

斑的流场结构(如图１５所示),这种结构在逆压梯度

图１５　(a)逆压梯度作用下湍流边界层中的类湍流型湍流涡

斑(TUTs)结构;(b)零压梯度作用下湍流边界层中的类湍流

型湍流涡斑结构[６０]

Fig．１５　(a)TUTsinasupersonicadverseＧpressureＧgradient
boundarylayer;(b)TUTsinasupersoniczeroＧpressureＧ

gradientboundarylayer[６０]
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的作用下呈现出增强的趋势,其与边界层外层大尺度

结构的增强之间的关联仍有待进一步研究.

　　流向逆压梯度对边界层时均和湍流特性的显著

影响源于其对边界层中法向输运的增强.在凹曲壁

超声速边界层流动中,边界层除受到压力梯度的影响

外,由流向弯曲带来的离心不稳定的作用会进一步加

强边界层的法向输运,并改变边界层特性.

２．２　凹曲壁超声速湍流边界层

　　近些年来,随着实验测试和数值仿真手段的改

善,关于凹曲壁超声速湍流边界层的认识在湍流统计

特性和湍流结构的演化机制方面均逐步深入.

　　实验研究方面,Jayaram 等[６１]在自由来流马赫

数为２．８７的条件下测试了流向凹曲壁和压缩拐角上

形成的边界层,他们发现这两种构型均能够显著增强

边界层的湍流特性,致使其流向速度型在对数律层存

在一个凹陷,低于正常的平板边界层的对数律层,他
们将其归因为凹曲壁边界层中湍流运动的长度和时

间尺度的增加所诱导的速度分布的变化.此外,

Hoffmann等[７１]也 在 实 验 中 发 现 了 类 似 的 现 象.

Donovan等[５５]在马赫数２．８６条件下发现,与平板边界

层相比,凹曲壁边界层壁面切应力增长了约１２５％.不

同的是,他们在实验的弯曲段并没有发现边界层速度

剖面中存在的凹陷现象,但却在弯曲段下游的恢复段

中发现了速度剖面中的凹陷.Wang等[１６]在实验中发

现超声速平板边界层进入弯曲段后,原本的较大尺度

结构迅速转变为大量小尺度结构,如图１６所示.

图１６　实验观测到的超声速凹曲壁边界层中的

瞬时流场结构[１６]

Fig．１６　Instantaneousturbulentstructures
visualizedinexperiment[１６]

　　近期,Flaherty和 Austin[７２]对最高马赫数达到

７．４５的高超声速曲壁边界层开展了研究.纹影结果

显示,相较于平板边界层,凹曲壁段的边界层厚度可

以看到明显变薄的现象,如图１７所示.此外,他们还

对不同曲率弯曲壁面的近壁热流进行了详细测量,结
果表面,相较于平板边界层,凹曲壁能够显著提高壁

面的换热系数.并且他们发现,对于不同曲率的边界

层,当以流向偏转角为横坐标时,不同曲壁边界层的

壁面热流数据分布具有自相似性,如图１８所示,这对

于工程设计具有重要意义,意味着工程中可以基于壁

面偏转角来对弯曲壁面的表面热流进行估算.

(a)平板边界层

(b)凹曲壁边界层

图１７　平板边界层和凹曲壁边界层的纹影图[７２]

Fig．１７　SchlierenofflatＧplateboundarylayerand
concaveboundarylayer[７２]

图１８　不同流向曲率边界层的近壁热流随壁面偏转角的变化[７２]

Fig．１８　VariationofthenearＧwallheatfluxwithwallturning
forboundarylayerssubjectedtodifferentcurvatures[７２]

　　边界层时均和湍流特性的变化主要来源于流场

结构 的 变 化.对 于 凹 曲 壁 超 声 速 层 流 边 界 层,

Görtler涡的形成及其二次失稳是边界层转捩的重要

因素,符松课题组[６Ｇ７,１０]采用稳定性分析研究了超声

速层流边界层在曲率影响下其中 Görtler涡的非线

性增长过程,如图１９所示,揭示了不同模态波的影响

和作用机制.

　　对于湍流边界层,由于流场结构的复杂性,其中

的 Görtler不稳定难以直接辨识,但是边界层在进入

弯曲段后,其中低速和高速流动沿展向的交错与周期

性分布表明,即使在湍流边界层中,Görtler不稳定对

流场结构的影响依然显著,如图２０所示.Hoffmann
等[７１]以及Barlow和Johnston[７３Ｇ７４]均通过实验中发现

Görtler不稳定能够在边界层中引入大尺度的流向涡

旋结构,很多研究中也称其为类 Görtler涡,这些结构

能够诱导边界层中形成明显强于一般平板边界层的
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图１９　马赫数４．５边界层中Görtler涡及低速与

高度条带的形成过程[１０]

Fig．１９　FormationofGörtlervorticesandthe
streakswithinaMach４．５boundarylayer[１０]

(a)瞬时涡结构

(b)时均摩阻分布

图２０　凹曲壁边界层中瞬时涡结构和时均摩阻分布云图[７５]

Fig．２０　InstantaneousvorticesandtimeＧaveragedwall
frictionforasupersonicconcaveboundarylayer[７５]

内外层之间的法向对流与动量交换运动.但是不同

于层流边界层中产生的 Görtler涡,湍流边界层中这

些流向涡旋结构并没有对应的涡核和集中涡量.

　　Tong等[７５]在马赫数２．９条件下的直接数值模

拟研究也发现了平板边界层在进入到弯曲段之后,边
界层中会形成明显大尺度的类 Görtler涡结构,同时

这种大尺度结构会诱导边界层的时均摩阻分布形成

展向周期性分布(如图２０所示),这也表明类 Görtler
涡结构的展向位置是总体稳定的.但是,需要强调的

是,从涡的任何定义来看,这些大尺度的类 Görtler
涡结构都难以称之为单一的涡.此外,Tong等[７５]模

拟结果还显示流向曲率对边界层对数率层的影响较

小,这也表明,在关于流向曲率对边界层对数率层的

影响方面依然存在争论.此外,他们的数值模拟结果

同样显示了边界层中湍流脉动的显著增强,其中在边

界层外层的增长尤为明显.

　　近年来,Wang等[１４,１６Ｇ１７]和Sun等[７０]通过系统的

实验和直接数值模拟研究,揭示了 Görtler不稳定诱

导边界层中形成大尺度运动的机制.

　　Wang等[１４]指出,边界层中大尺度结构的变化是

导致其湍流统计特性变化的直接原因.湍流边界层

超级结构(VLSM)中存在丰富的发卡涡结构,这些结

构在 Görtler不稳定的作用下其强度会明显增强,并
同时诱导形成更多的流向结构.这些结构的综合作

用显著增强了边界层中的动量交换,放大平板边界层

中 VLSM 结构并导致了展向不均匀,形成了Barlow
和Johnston[７３Ｇ７４]在凹曲壁边界层中观测到的大尺度

的类 Görtler涡结构.凹曲壁边界层中大尺度法向

运动的形成,进一步促使边界层中上喷(Q２)和下洗

(Q４)事件明显增强,由于 Q２和 Q４事件是边界层中

湍流生成的最主要贡献者,边界层的湍流脉动也随之

增强,并在边界层外层形成了湍流脉动的第二峰

值[１４],如图２１所示.

　　Sun等[７０]指出,凹曲壁上超声速湍流边界层内

(a)流向凹曲壁边界层中的瞬时大尺度结构

(b)流向湍流脉动在不同流向位置的剖面

图２１　流向凹曲壁边界层中的瞬时大尺度结构及其
诱导形成的外层湍流脉动第二峰值[１４]

Fig．２１　Instantaneousstructuresofasupersonicconcave
boundarylayerandthesecondarybumpinducedbythe

largescalemotions[１４]
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部存在的大尺度类Görtler结构会扭曲当地密度梯度,
与密度和压力梯度有关的斜压涡量生成项相比逆压力

梯度边界层会显著增强,该项对小尺度涡的形成具有

显著的贡献,这一机制同样诱导了流向逆压梯度边界

层中大量小尺度湍流结构的形成,如图２２所示.关于

Görtler不稳定在超声速凹曲壁边界层中增强并诱导

形成更多流向结构的发现也进一步解释了 Wang
等[１６]在实验中发现的超声速平板边界层进入弯曲段

后出现大量小尺度结构(如图２２所示)的原因.

(a)Görtler不稳定引起当地梯度变化

(b)斜压效应

(c)类 Görtler涡促进了外层的交换

图２２　超声速凹曲壁边界层中的Görtler不稳定及由斜压涡量
生成项诱导形成类Görtler涡结构的原理简图[７０]

Fig．２２　SchematicofGörtlerinstabilitiesandthesmall
vorticesformedbythelargebaroclinicproduction[７０]

　　总的来看,流向凹曲壁作用于超声速湍流边界层

会增大摩阻系数、减小形状因子、增强对流换热系数

等[４５,５４Ｇ５５,７１Ｇ７２,７６Ｇ７８].由于凹曲壁诱导的湍流结构特

性的改变,尤其是大尺度类 Görtler结构的形成是导

致时均和湍流统计特性改变和关键,这方面的研究目

前正获得越来越多的关注.

３　结束语

　　多年来国内外研究人员关于超声速边界层中流

向曲率和压力梯度影响方面的研究取得了丰硕的成

果.在早期发现的流向凸曲壁对湍流衰减作用和流

向凹曲壁对湍流增强作用的基础上,近年来的研究在

流向弯曲壁影响超声速湍流边界层的物理机制方面

取得了显著进展:揭示了体积膨胀效应在超声速湍流

衰减中的重要作用,其在凸曲壁边界层中的影响强于

离心效应和流向顺压梯度;发现了在凹曲壁边界层中

导致湍流特性增强的多重影响因素,包括 Görtler不

稳定对流向结构的放大效应、斜压涡量生成以及流向

逆压梯度作用等,揭示了超声速湍流边界层对流向凹

曲壁的响应机制.这些研究成果对于湍流模化和发

展基于型面优化的流动控制技术具有指导意义.

　　但是总体来看,目前不论是从理论认识还是从指

际工程实践方面来看,依然存在诸多问题需要进一步

深入研究:

　　１)近壁湍流对流向曲率和压力梯度响应规律.
目前的研究多关注于外层湍流结构演化特性,但考虑

到湍流边界层的维持依赖于近壁湍流的自持循环,揭
示近壁湍流在流向曲率和压力梯度影响下的响应规

律,对于深刻认识流向弯曲壁超声速湍流边界层并对

其演化进行预测具有重要意义.

　　２)高马赫数、高雷诺数、不同壁面温度条件下流

向弯曲壁对超声速湍流边界层的影响.目前研究结

论主要源于马赫数３以下的实验和仿真,不论是从理

论研究还是从指导工程实践角度来看,关于边界层湍

流特性、壁面热流、壁面摩阻等随马赫数、雷诺数、壁
面温度等参数变化规律的研究都亟待开展.

　　３)超声速三维流场中流向弯曲壁的影响机制.
在工程问题中,流向弯曲的影响往往同激波/边界层

干扰、展向弯曲等共同存在,三维性强,相互作用机制

复杂.进一步需要针对激波与弯曲边界层相互作用、
多弯曲扰动条件下的超声速湍流边界层发展特性等

问题开展研究,这对于高超声速飞行器内外流道的设

计具有重要意义.
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高超声速边界层转捩的若干问题及
工程应用研究进展综述

段　毅∗,姚世勇,李思怡,余　平
(中国运载火箭技术研究院 空间物理重点实验室,北京　１０００７６)

摘　要:高超声速飞行器绕流存在着激波、边界层、流动分离、稀薄气体效应和高温气体效应等多种复杂流动现象

的空气动力学问题,其中高超声速边界层转捩既是空气动力学的基础问题,也是高超声速流动研究的热点和难点.

若能对边界层转捩进行准确预示及有效控制,则可以实现对飞行器气动力热特性的精细设计,改进飞行器性能,提
高任务执行能力.文章针对工程中具有复杂外形飞行器存在的典型失稳特征进行了研究进展回顾,提出了工程实

际中亟需解决的复杂边界层转捩问题,明确了高超声速边界层转捩研究的工程应用方向.文章最后还对高超声速

边界层的流动控制进行了回顾,以期在今后高超声速飞行器设计中实现对边界层的流动控制,提高飞行器的飞行

性能.

关键词:高超声速;边界层;流动稳定性;转捩

中图分类号:O３５７．４＋１　　　文献标识码:A　　　　　doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００４１

　 收稿日期:２０２０Ｇ０２Ｇ２４;　修订日期:２０２０Ｇ０４Ｇ１０
基金项目:国家重点研发计划项目(２０１６YFA０４０１２００)
作者简介:段毅∗(１９７７Ｇ),男,研究员,主要从事高超声速空气动力学、计算流体力学研究．EＧmail:duanyeebj＠１６３．com
引用格式:段毅,姚世勇,李思怡,等．高超声速边界层转捩的若干问题及工程应用研究进展综述[J]．空气动力学学报,２０２０,３８(２):３９１Ｇ４０３．

doi:１０．７６３８/kqdlxxbＧ２０２０．００４１　DUANY,YAOSY,LISY,etal．Reviewofprogressinsomeissuesandengineeringapplicationof
hypersonicboundarylayertransition[J]．ActaAerodynamicaSinica,２０２０,３８(２):３９１Ｇ４０３．
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hypersonicboundarylayertransition
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(ScienceandTechnologyonSpacePhysicsLaboratory,ChinaAcademyof

LaunchVehicleTechnology,Beijing　１０００７６,China)

　　Abstract:Avarietyofcomplicatedflowphenomenasuchasshockwave,boundarylayer,
flowseparation,rarefiedgaseffectsandrealgaseffectsexistintheflowsoverhypersonicflight
vehicles．Thehypersonicboundarylayertransitionisnotonlyabasicaerodynamicsissue,but
alsoahottopicandchallengingsubjectintheresearchofhypersonicflows．Theaccurate
predictionandtheeffectivecontrolofboundarylayertransitioncanachievemeticulousdesignof
aerodynamicforceandheating,thusimprovingthevehicleperformanceandenhancingthe
missioncapability．Inthispaper,theresearchprogressintypicalinstabilitycharacteristics
commonlyexistedintheflightvehicleswithcomplexconfigurationsinengineeringisreviewed,
andthecomplicatedissuesofboundarylayertransitioninengineeringpracticewhichareurgentto
besolvedareproposed．Meanwhile,theengineeringapplicationdirectionoftheresearchon
hypersonicboundarylayertransitionisspecified．Moreover,theinvestigationsonflowcontrolof
hypersonicboundarylayerarereviewedinordertorealizetheboundarylayercontrolinthedesign
ofhypersonicvehicleinfuturetoenhancetheflightperformance．
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０　引　言

　　高超声速飞行器具有飞行速度快、突防能力强等

特点,成为当今世界军事强国关注的战略发展方向.
自２０世纪５０年代,高超声速空气动力学迅速发展,
高超声速技术在航天飞机、运载火箭、远程导弹等航

天工程中得到了应用.随着理论研究与预示方法的

重大突破,新型高超声速飞行器完成了地面试验和原

理飞行试验的验证,高超声速技术开始进入到以实际

应用为背景的武器研发阶段.作为美国在军事应用

领域最尖端的研究成果之一,高超声速滑翔飞行器

HTVＧ２分别于２０１０年和２０１１年接连遭遇两次失

败.根据公开报道,HTVＧ２失败的原因在于“在马赫

数为２０的飞行条件下,对飞行器的空气动力学问题

还存在认识上的盲区”[１].这里所谓的“盲区”之一,
就是指高超声速边界层转捩.为此,美国国家高超声

速基础研究计划(NHFRP)将边界层转捩的物理问

题列为一个重要的研究领域.美国制定了渐进式的

技术 发 展 策 略,通 过 开 展 高 超 声 速 边 界 层 转 捩

(HypersonicBoundaryLayerTransition,HyBoLT)、高
超声速国际飞行研究试验(HypersonicInternational
FlightResearchExperimentation,HIFiRE)等基础

研究项目和重点型号项目(HypersonicTechnology
Vehicle,HTV),实现从简单构型到复杂构型的边界

层物理学研究[２].

　　高超声速边界层由层流发展为湍流后,飞行器表

面的当地摩擦阻力和热流急剧增加,这将对飞行器的

气动力热特性产生重要影响,进而影响着飞行器的飞

行性能和飞行安全.美国国家空天飞机(NASP)计
划的研究结果表明,如果高超声速飞行器表面的边界

层保持全层流状态,飞行器有效载荷和总重的比值则

相比于全湍流状态将增加一倍[３].由于对诱发边界

层转捩的内在机理认识不足,给高速拦截导弹、重复

使用轨道飞行器、高超声速巡航飞行器和高超声速再

入飞行器等设计带来了许多困难[４].新一代高超声

速飞行器的设计很大程度上取决于对转捩机理的认

知深度和转捩预测精度,即取决于对“何时转捩、在何

位置转捩、如何转捩”三个问题的解决程度[５].因此,
对于高超声速飞行器而言,边界层转捩已经不再是一

个影响飞行器“设计裕度”的问题,而上升为一个关乎

飞行器“飞行成败”的全局关键问题.

１　边界层转捩的主要研究问题

　　新型高超声速飞行器具有高机动、多任务、宽速

域等特点,其外形一般呈复杂的三维构型.飞行器随

着飞行高度的降低、来流雷诺数的增大,其表面必然

经历边界层由层流变为湍流的转捩过程.当边界层

发生转捩时,将对飞行器的气动力特性和热环境产生

影响,严重时甚至可能导致飞行失利.因此,复杂三

维构型的边界层转捩问题是高超声速飞行器研制过

程中的重点和难点之一.与轴对称等简单外形的失

稳特性不同,三维构型的边界层一般同时存在多个不

稳定性特征,需要对复杂工程外形飞行器涉及的典型

不稳定性特征开展深入研究.

　　一般认为,转捩是由流动中的扰动失稳引起的.

Fedorov[６]给出了边界层可能存在的５种转捩途径,
如图１所示.余平等[７]、解少飞等[８]和陈坚强等[９]在

其综述性文章中对这５种转捩途径进行了说明.由

于高空环境下的背景扰动较低,对于高空飞行的飞行

器而言,其边界层转捩属于自然转捩.自然转捩过程

一般经历三个阶段,即感受性阶段、扰动线性增长阶

段和非线性演化阶段.在感受性阶段,自由流中的扰

动通过某种途径进入边界层,并在边界层内触发相应

的扰动.这些扰动在向下游传播过程中不断增长,起
始阶段的扰动幅值很小,且各自独立演化.随着扰动

的进一步增长,当扰动幅值达到一定程度时,非线性

影响开始起作用,扰动波之间产生相互影响,各种不

同频率和波数的特征扰动模态的相互作用迅速放大,
形成宽泛频谱的三维不稳定波.随着高次谐波快速

增长,平均流剖面不断被修正,边界层中的扰动进一

步失稳,最终导致层流边界层溃变为湍流.

图１　边界层转捩途径[７]

Fig．１　Pathsofboundarylayertransition[７]

１．１　感受性

　　感受性作为边界层转捩过程的第一个阶段,决定

了引起转捩的不稳定波的初始条件[１０],是边界层转

捩预测与控制的关键环节.由于自由流中的扰动与
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边界层内不稳定模态的色散关系不同,不能直接激发

边界层内的不稳定波,而是必须通过某种机制对色散

关系进行调制才能激发边界层内的扰动[１１].为了描

述外 部 扰 动 激 发 边 界 层 内 不 稳 定 波 的 过 程,

Morkovin[１２]首次提出了“感受性”概念.对于感受性

问题的研究,主要方法有渐近理论分析和求解抛物化

稳定性方程.近年来,随着高性能计算能力的快速发

展,DNS也越来越多地应用于感受性研究.关于高

超声 速 边 界 层 感 受 性 问 题 的 研 究 成 果,可 参 见

Fedorov[７,１３Ｇ１５],Zhong和 Wang[１６Ｇ１８]的工作.

１．２　流向不稳定性

　　对于边界层流动,由黏性或可压缩性导致流向速

度型特性改变所引起的不稳定扰动,称为流向不稳定

性.很多情况下的边界层转捩都是由流动的流向失

稳导致的,如平板边界层、零迎角尖锥或钝锥边界层

等流动,因此该类失稳机制是流动稳定性理论和转捩

预测研究的一个重点.对于不可压缩或低马赫数的

边界层流动,在扰动的频率和波数参数空间内,只有

一个不稳定的区域,通常称为第一模态扰动.对于较

高马赫数的超声速边界层来说,可能出现多个不稳定

扰动区域,根据频率由低到高,将这些不稳定的区域

分为第一模态、第二模态等[１９].一般情况下,在低马

赫数时第一模态为对转捩起主导作用,随着马赫数的

提高,第二模态将对转捩起主导作用.壁面冷却能够

抑制第一模态扰动发展,但对第二模态不稳定波的发

展具有促进作用[２０].Stetson等[２１Ｇ２５]的实验研究结

果表明,高超声速尖锥和钝锥边界层内的主要不稳定

波是第二模态波.苏彩虹和周恒[２６]研究了壁面温度

对零迎角小钝头圆锥高超声速边界层稳定性的影响,
发现对等温壁边界层的转捩起主导作用的是第二模

态波,而第一模态对绝热壁边界层的转捩起主导作

用.董明和罗纪生[２７]发现第一模态不稳定波在零迎

角高超声速尖锥边界层转捩过程中起主导作用.朱

一丁等[２８]在马赫数６静风洞中对高超声速边界层的

转捩特性进行了实验研究,同样发现主导边界层转捩

的是第一模态波.

１．３　横流不稳定性

　　Gray[２９]对后掠翼的三维边界层研究时发现,在
后掠翼前缘附近的流动区域出现了不同于 TＧS波失

稳的失稳形式,后来被称为横流失稳.对于三维边界

层流动,由横向速度拐点引起的不稳定扰动,称为横

流不稳定性.横流不稳定性一般出现在后掠翼、有迎

角或旋转的圆锥等边界层流动中.在工程实际中,高
超声速飞行器绕流流场一般呈三维流动特性,存在明

显的横流效应.横流失稳属于拐点不稳定性,拐点不

稳定性得到的扰动增长率一般比黏性不稳定性的

大[３０],因此三维边界层中横流不稳定性的研究越来

越受到重视.

　　横流不稳定性存在定常和非定常两种形式.一

般认为,低湍流度环境下的三维边界层转捩由横流定

常涡主导,中高湍流度环境下的三维边界层转捩由非

定常横流涡主导.由于真实飞行条件下的背景扰动

很低,因此飞行器边界层的转捩主要由横流定常涡主

导.目前,美国针对 HIFiREＧ５椭圆锥构型,对高超

声速边界层横流转捩机理开展了大量的研究分析工

作.Juliano等[３１]对不同噪声水平条件下 HIFiREＧ５
椭圆锥的转捩特性进行了实验研究,如图２所示,实
验结果表明,HIFiREＧ５椭圆锥中心线上的转捩可能

是二次模态失稳导致,中心线和前缘之间区域的转捩

可能为横流模态引起,降低噪声水平可同时延迟两种

模态的失稳.Juliano等还发现,增大迎角可抑制迎

风面的横流模态,这是因为迎角增大,椭圆锥激波强

度增强,从而导致中心线与前缘的压力梯度减小,横
流效应减弱,边界层横流模态更加稳定.Borg等[３２]

对 HIFiREＧ５椭圆锥的横流行波不稳定性进行了研

究,实验得到的横流不稳定波的相速度和波角与线性

稳定性理论得到的结果一致.由于横流行波在静音

来流下未出现非线性增长特征,而在噪声来流下横流

行波消失,因此无论是对于静音来流还是噪声来流,

(a)噪声流动

(b)静音流动

图２　风洞噪声水平对边界层转捩的影响[３１]

Fig．２　Effectoftunnelnoiselevelon
boundarylayertransition[３１]
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横流行波不稳定性似乎并非为主要的转捩机制.此

外,Borg等[３３]利用红外热成像技术在静音来流下同

时观测到了横流定常涡和横流行波,但对于噪声来

流,实验并未观察到横流定常涡和横流行进波.

　　Kimmel等[３４]系统地研究了 HIFiREＧ５椭圆锥

的横流转捩特性,研究结果表明,横流行波的不稳定

性特征对来流单位雷诺数非常敏感.通过对横流行

波不稳定性的测量,发现横流行波的波角随来流雷诺

数的增大而增大,而相速度随来流雷诺数的增大而减

小.通过检测特定来流条件下的横流行波空间发展

可以反映同一位置不同来流条件下的横流行波发展

特征.此外,Kimmel等将 HIFiREＧ５的静风洞实验

结果与飞行试验结果进行了对比,除了前缘区域外,
地面实验与飞行试验的转捩测量结果具有很好的一

致性,推测壁温比是导致前缘转捩存在差异的主要原

因.壁温比的差异同样导致 HIFiREＧ１圆锥飞行试

验与地面实验的转捩结果存在差异.此外,Kimmel
等还发现,当转捩发生在高频压力传感器下游时,与
横流定常涡有关的传感器位置不会对横流行波产生

影响,当传感器接近转捩或湍涡位置时,涡结构可能

改变横流行波的不稳定性特征.目前,关于横流定常

涡与横流行波不稳定模态的相互作用及其对转捩的

影响还不清楚.Dinzl和 Candler[３５]对高超声速椭圆

锥的定常横流涡进行了直接数值模拟,发现热流条带

在某一轴向位置处消失,紧接着在其下游右侧又有新

的条带出现,如图３所示.这些流向上条带对的出现

可能表明有涡对的存在,但从数值模拟结果来看,只

(a)热流条带　　　　　　　　(b)流向速度分量

(c)流向速度扰动　　　　　　(d)法向速度扰动

图３　表面热流在流向横截面上的物理量分布[３５]

Fig．３　Quantitiesfromstreamwisecrosscuts
overlaidontothesurfaceheatflux[３５]

有一个大涡驻留在每对热流条带的上方.实际上,热
流条带是由涡旋运动产生的大的流向速度扰动引起

的,横流涡将边界层内的低动量流体带离壁面,同时

又将 高 动 量 流 体 卷 入 近 壁 附 近.此 外,Dinzl和

Candler还发现,近壁处的大的流向速度扰动在壁面

附近产生强剪切区域,导致壁面热流突然增加,但壁

面法向速度扰动对热流产生的作用较小.随后,流向

速度扰动由于涡旋运动偏离壁面,热流降低.

　　在国内,赵磊[３６]通过对高超声速边界层横流定

常涡的失稳特性研究,发现横流定常涡的线性增长率

在一定程度上决定着扰动幅值的饱和特征,并且一定

幅值高展向波数的定常涡对最大增长率的定常涡有显

著抑制作用.韩宇峰等[３７]对高超声速三维边界层横

流转捩进行了数值研究,结果表明横流定常涡的非线

性作用引起平均流修正,而高频二次失稳波的增长导

致低频及定常扰动快速增长,促使壁面摩擦系数急剧

抬升,同时饱和横流涡结构破碎,最终触发转捩发生.
周玲等[３８]和张毅锋等[３９]基于横流雷诺数对横流转捩

模型进行了改进,计算得到的结果与实验较为一致.

１．４　离心不稳定性

　　离心不稳定性是指带有曲率的凹面边界层特有

的失稳现象.Görtler首次对凹壁面边界层的稳定性

进行了研究,发现流体经过一定曲率的凹壁面时,由
于离心力和法向压力梯度的不平衡,在层流边界层中

形成 展 向 周 期 性、反 向 旋 转 的 流 向 涡,后 来 称 为

Görtler涡.这些流向涡将边界层外缘的高速流体带

向壁面,同时将壁面附近的低速流体带离,导致边界

层内速度型改变,从而导致流动的二次失稳及转捩.
边界层内的速度型出现拐点是二次失稳的前提,二次

失稳过程导致 Görtler涡的破碎.由于平均流剖面

在法向和展向上均存在较大梯度,二次失稳会存在两

种模态,称为奇模态和偶模态.奇模态比偶模态具有

更大的增长率和更长的增长区间,不同模态的二次失

稳均由温度扰动主导,而非低马赫数条件下的速度扰

动主导[４０].Souza[４１]对 Görtler流动的二次不稳定

性进行了研究,若通过引入外部扰动使奇模态和偶模

态 同 时 产 生,则 奇 模 态 最 先 增 长 并 主 导 转 捩.

Rogenski和Souza[４２]研究了压力梯度对 Görtler涡

不稳定性的影响,研究结果表明,相对于零压力梯度

和顺压梯度,逆压梯度使 Görtler涡的增长率略有增

大.Görtler涡一旦形成,压力梯度的改变对 Görtler
涡的增长影响很小,因此通过调整压力梯度控制

Görtler不稳定性不再是一种有效的手段.Yu和

Yuan[４３]研究发现,Görtler模态与三维 Mack模态的

相互作用会促使转捩发生,三维 Mack模态容易受到
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非线性作用的影响.

　　任杰[４４]对高超声速边界层 Görtler涡的二次失

稳进行了系统地研究,发现 Görtler涡的主要作用是

改变边界层的流动分布,产生展向条带结构,如图４
所示.因此 Görtler涡的二次失稳本质是条带失稳.
随着 Görtler涡的的增长,条带持续增加直到饱和区

或充分发展区.当条带强度超过一定临界值,二次失

稳发生.随着马赫数的提高,一次失稳的 Görtler模

态增长率降低,条带强度减弱,Görtler涡结构由成熟

的“蘑菇”型分布退化为“铃铛”型分布.

图４　Görtler涡的非线性发展和条带的形成[４４]

Fig．４　NonlinearevolutionofGörtlervortices
andtheformationofstreaks[４４]

１．５　附着线不稳定性

　　附着线不稳定性一般发生在飞行器的前缘.由

于附着线上具有较大的静压,其将前缘上的流动分为

两支,一支流向上表面,另一支流向下表面,如图５所

示.附着线流动在流向截面内为整体流动结构,该结

构向下游缓慢演化.对于附着线不稳定性特征,需要

对截面内流动结构的整体稳定性进行分析.关于附

着线不稳定性研究,详细可见Poll[４６]和Heeg[４７]的工

图５　前缘边界层流动示意图[４５]

Fig．５　Schematicrepresentationofleadingedge
boundarylayerflow[４５]

作.Hall等[４８]对附着线边界层扰动的稳定性特征进

行了研究,其通过假设不稳定模态沿附着线具有周期

性,计算得到的结果 与 Spalart[４９],Jiménez等[５０],

Theofilis[５１]和Joslin[５２Ｇ５３]的实验和直接数值模拟结

果吻合.Lin和 Malik[５４]对可压缩附着线边界层的

流动稳定性特征进行了研究,发现附着线边界层容易

出现三维 TＧS波不稳定性.Lin和 Malik[５５]还对不

可压缩附着线边界层的流动稳定性进行了研究,研究

结果表明,当雷诺数大于一定值时,附着线边界层中

还存在不同于对称二维模态的不稳定扰动,具有相同

展向波数的对称和非对称不稳定模态几乎具有相同

的相速度,但是特征函数却呈现不同特征,并且对称

二维模态的增长率总是最大.Mack等[５６]通过全局

线性稳定性分析发现,由三维边界层模态组成的不稳

定分支的幅值分布表现出附着线和横流模态两种典

型特征,具有较小相速度的全局特征函数在滞止线附

近呈现更明显的结构,附着线模态在下游处具有较强

的横流效应.

２　边界层转捩的工程应用方向

　　对于高超声速边界层转捩,现阶段研究主要以完

全气体在理想表面或有限扰动表面上的层流—湍流

过程为主.在工程实际中,高超声速飞行器边界层内

的气体温度高达２０００℃以上,存在明显偏离完全气

体状态的较为严重的高温气体效应.高超声速飞行

器大多采用编织类复合材料进行热防护,在长时间飞
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行过程中,飞行器表面材料会在高温作用下出现热

解、烧蚀等一系列复杂物理化学现象,热解、烧蚀产生

的气体通过质量引射的方式进入到边界层,使得边界

层气体组分发生显著变化.与此同时,烧蚀产生的广

泛分布于飞行器表面的多孔粗糙形貌对转捩的影响

又与理想表面或有限扰动表面有着重大差异.因此,
工程实际中遇到的复杂高超声速边界层转捩问题,成
为长期以来一直制约高超声速飞行器技术发展的关

键技术瓶颈.

２．１　高温气体效应对流动稳定性的影响研究

　　当飞行器以高马赫数飞行时,其与周围空气剧烈

摩擦并对前方空气强烈压缩.由于黏性耗散效应和激

波压缩作用,飞行器表面附近的流场温度急剧升高,形
成高温高压的气动热环境,导致空气发生复杂的物理

化学现象,如振动激发、离解、电离和内部能态激发等,
上述复杂的物理化学效应统称为高温气体效应或真实

气体效应.高温气体效应会影响边界层内温度、速度、
密度等物理量的分布特性,进而影响边界层的流动稳

定性特征.因此,对于高马赫数飞行的转捩预测,必须

考虑高温气体效应对流动稳定性的影响.

　　Malik等[５７Ｇ５８]对马赫数为１０的平板及马赫数为

２０的圆锥的研究结果表明,在考虑热力学平衡和化

学反应平衡的条件下,发现平衡流动的高焓效应对第

一模态的扰动起增稳作用,而对高阶模态则起失稳作

用,高温气体对稳定性的影响类似于壁面变冷的影

响.Johnson等[５９]通过研究也发现,高温气体效应使

不稳定的第一模态趋于稳定,同时使第二模态更加不

稳定.He和 Morgan[６０]以空气为介质对３０°迎角条件

下的平板边界层流动进行了实验研究,研究结果表明,
转捩雷诺数随总焓的增加而降低,其变化规律类似相

同实验条件下冷壁效应的作用.Gronvall等[６１]对高焓

条件下球锥边界层的转捩机制进行了研究,发现来流

总焓增大会导致边界层失稳,来流雷诺数减小使边界

层趋于稳定,来流总焓和来流雷诺数存在竞争关系,如
图６所示.Gronvall等还发现,平均流场考虑化学动

力学模型后,得到的不稳定扰动波的频率、最大增长率

和失稳位置总体上是增大的.Wartemann等[６２]对高

焓条件下的边界层稳定性进行了研究,研究结论表

明,如图７所示,如果高温气体效应非常显著,平均流

场有必要采用考虑高温气体效应的模型来模拟计算;
对于较弱高温气体效应情况,如果在可接受的误差范

围 内,稳 定 性 分 析 时 可 以 忽 略 高 温 气 体 效 应.

Stuckert和Reed[６３]通过研究振动平衡而化学反应非

平衡的流动,发现在化学反应非平衡的流动中高焓效

应对边界层只起到微弱的增稳作用.Stemmer[６４]对

图６　热化学非平衡效应对N 值的影响[６１]

Fig．６　Effectofchemicalandthermalnonequilibrium
onN Factors[６１]

图７　N 值随频率变化[６２]

Fig．７　NＧfactorasafunctionofthefrequency[６２]
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化学及热力学非平衡条件下高超声速平板边界层的

转捩特性进行了直接数值模拟,通过计算平衡与非平

衡流动的扰动,发现两者的线性速度扰动发展基本相

同,而具有较大幅值的非线性温度扰动存在显著差

异.Hudson等[６５]的研究结果表明,热化学非平衡效

应对高超声速流动稳定性的影响取决于不稳定扰动

模态.对于最不稳定第一模态斜波扰动,热化学非平

衡模型得到的结果相对于化学非平衡模型更不稳定,
平衡气体模型具有最小的失稳效果.对于第二模态

扰动,化学非平衡效应具有轻微的失稳作用,而热化

学 非 平 衡 具 有 轻 微 的 稳 定 作 用.Clarke 和

McChesney[６６]的研究结果表明,化学反应的弛豫效

应会对频率在弛豫时间倒数附近的声波起阻尼作用,
这预示着,随着边界层内最大增长率频率与弛豫频率

之间的关系不同,高焓效应会有很大的差异.Kline
等[６７]发现,不同气体状态下的边界层温度分布呈现

明显的差异.温度型和速度型等参数的改变,导致了

不同条件下的增长率分布和N 值分布也不同.

２．２　表面粗糙度对流动稳定性的影响研究

　　高超声速飞行器在大气层中长时间飞行时,气动

加热现象非常严重,导致飞行器表面温度极高,因此

需要采用耐高温材料对其进行热防护.高超声速飞

行器表面的热防护材料通常为编织结构,其粗糙高度

一般在毫米量级及以下,且为非均匀分布.此外,由
于制造工艺、热防护需要等原因,飞行器由多个材料

部段组装而成,飞行器表面不可避免地会出现局部凸

起、凹陷、台阶和缝隙等缺陷,这将会对飞行器的近壁

流动形成不同类型的干扰,进而影响着飞行器的气动

力热特性.因此,研究飞行器在真实壁面条件下的边

界层流动稳定性对工程具有重要的应用价值和指导

意义.

　　Schneider[６８]指出,粗糙度可以分为两种类型,即
孤立式粗糙元和分布式粗糙元.针对孤立式粗糙元

对边界层影响的研究,在理论分析、实验研究和数值

模拟方面均取得了显著进展,甚至在飞行器布局设计

中开始利用部分研究成果对边界层流动进行控制.
对于分布式粗糙度,如图８中航天飞机热防护材料对

边界层的影响,研究工作主要集中在风洞实验方面,
通过采用局部粗糙带的方法,研究其对边界层流动稳

定性的影响.近年来,随着高性能计算机技术的发

展,适应复杂边界的精细化流场数值模拟得以实现.
开展表面粗糙度对边界层流动的影响研究,将有助于

飞行器气动力热特性的精确评估和热防护系统的改

进设计.

　　关于粗糙度对边界层转捩影响的机理研究,在低

速方面,Corke等[７０]通过实验发现,粗糙度除了在尺

度较大时会导致旁路转捩外,较小尺度的粗糙度可导

致 TＧS波幅值增大,并且更快地发生二次失稳,从而

导致转捩提前.Gaster[７１]的数值计算结果表明,粗
糙度的存在并没有改变边界层速度剖面形状,而只是

将边界层向外平移,并且 TＧS波的幅值增长更快.

Brehm 等[７２]对粗糙度间距、尺度、形状等对扰动的演

化影响进行了研究.在高超声速方面,粗糙度对边界

层转 捩 的 影 响 尚 未 形 成 较 为 统 一 的 结 论.Reda
等[７３]在对返回舱外形的转捩实验中发现,粗糙度的

存在会导致转捩提前.Fujii[７４]的实验结果表明,粗
糙度的特征波长与第二模态不稳定波的波长接近时

会推迟转捩的发生.Bountin等[７５]的研究结果表明,
波纹壁会抑制高频扰动,但低频扰动会增强,两者共

同影响转捩位置.Chang等[７６]研究了凹陷和凸起对

高超声速边界层的转捩影响,如图９所示.研究结果

表明,凸起高度达到０．７３倍的当地边界层厚度将导

致强尾流不稳定性和涡旋脱落,但是对于相同几何参

数的 凹 陷 仅 仅 导 致 较 弱 的 尾 流 不 稳 定 性.Tang
等[７７]研究了粗糙元对高超声速平板边界层的二次模

态不稳定性的影响,发现粗糙元的高度对二次模态不

稳定波的幅值有重要影响.当粗糙元高度低于１/８
倍的当地边界层厚度时,几乎已观察不到边界层分

离.朱德华等[７８]研究发现,不同类型的粗糙元底部

区域均存在鞍点－结点－鞍点型轨线,在扰动的作用

下其会形成非定常、非对称的振荡结构.李闯和董

明[７９]采用直接数值模拟方法研究了局部矩形凹槽对

高超声速平板边界层中第二模态扰动演化的影响,数
值结果表明,对于较浅的凹槽,频率较低的第二模态

扰动被促进,而高频扰动的规律相反.对于大多数情

况,随着凹槽深度的增加,凹槽对扰动的抑制作用增

强,当凹槽的深度超过某一临界值时,凹槽对扰动的

作用发生变化,新的流动机制出现.

图８　航天飞机迎风面热防护系统示意图[６９]

Fig．８　ShuttlewindwardsurfaceTPSlayout[６９]

７９３第２期　　　　　　　　　 段　毅等:高超声速边界层转捩的若干问题及工程应用研究进展综述



图９　凸起和凹陷在对称平面内的瞬时涡量云图对比[７６]

Fig．９　Comparisonofinstantaneousvorticitycontoursatthesymmetryplaneforprotuberanceandcavity[７６]

２．３　烧蚀引射对流动稳定性的影响研究

　　气动热环境产生的对流、辐射等热载荷,使得飞

行器表面的热防护材料发生氧化、烧蚀、相变等物理

化学反应,不仅导致防热材料表面的导热、辐射和催

化等特性发生变化,还会引起材料表面宏观和微观结

构的改变,甚至在局部高温作用下,表面材料会发生

热解,形成的产物通过质量引射的方式进入到边界

层.烧蚀会导致飞行器局部外形发生变化,表面粗糙

度增大,甚至形成局部缺陷,如图１０所示.上述这些

现象对高超声速边界层的流动结构与稳定性特征有

直接的影响,进而会影响飞行器的气动性能,如烧蚀

引起的气动力和力矩与质量和惯性的不对称性耦合,
将对飞行器的运动轨迹和姿态控制产生影响,从而会

导致飞行失稳甚至任务失败.因此,高温环境下产生

的烧蚀、引射对边界层流动的影响也是工程中需要关

注和解决的问题.

图１０　热防护材料烧蚀后的结构示意图[８０]

Fig．１０　Schematicdiagramofstructuresof
thermalprotectivematerialablation[８０]

　　Morkovin[８１]总结了美国海军作战实验室关于吹

气效应对边界层转捩的影响研究.在低马赫数的二

维流动中,喷射低密度气体比喷射高密度气体更容易

激发边界层的不稳定性.在高壁温条件下,高密度的

气体能够使边界层更稳定.Pappas和 Okuno[８２]在

NASAAmes中心研究了半锥角为７．５°的圆锥模型

上空气、氦气和氟利昂Ｇ１２三种气体的壁面吹气效应

对边界层转捩的影响,研究结果表明,在相同的质量

流量条件下,低密度气体氦气对转捩的影响最大,重
密度气体氟利昂Ｇ１２的影响最小,增加质量流量使得

转捩 位 置 前 移,但 转 捩 未 发 展 到 喷 流 区 域 之 前.

Demetriades等[８３]在 AEDC马赫数６风洞中对半锥

角为５°的圆锥模型开展了不同气体的吹气效应对边

界层转捩的影响研究,并在边界层外层处观测到了不

稳定的扰动波,通过热线仪和理论计算证实该不稳定

的扰动波为第二模态扰动波.随着质量流量的增加,
边界层的不稳定性加剧,导致了边界层流动的转捩提

前.此外,他们还发现在有迎角的情况下,即使很小

的壁面吹气流量也能导致不稳定扰动波的放大和发

展,最终诱发边界层转捩.Schneider[４,８４Ｇ８６]对烧蚀和

壁面吹气效应对边界层转捩影响的研究进行了调研

和总结,发现吹气效应通常诱发转捩提前,质量流量

越大或者组分越轻的气体导致的转捩提前量越大,吹
气效应越靠近模型的前端,产生的影响越大,如图１１
所示,因此出现在端头附近的喷流对边界层转捩具有

非常大的影响.

(a)无吹气

(b)有吹气

图１１　零迎角圆锥边界层二次模态不稳定性的纹影图[８４]

Fig．１１　ShadowgraphofsecondＧmodeinstabilities
onaconeatzeroangleofattack[８４]
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２．４　基于流动转捩的边界层控制研究

　　NASA 三大研究计划,即突破飞行器技术计划

(BVT)、超高效发动机技术计划(UEET)和２１世纪

飞机技术计划(TCAT),都强调了流动控制技术,并
把它作为这三大研究计划的重要内容之一[８６].半个

世纪以来,高超声速流动控制主要集中在减阻防热控

制和边界层控制研究两个方面[８７].在减阻防热控制

方面,早期的思路是在再入钝头体头部安装尖杆和顶

针形状的减阻杆来改变主激波形状,降低诱导阻力和

干扰,但减阻杆会带来自身防热、飞行迎角适应性差

以及头部附近流动不稳定等问题.随着对流动机理

的深入研究,通过调制边界层流场环境的流动控制技

术得到了发展,如分布式微喷流、合成质量射流与等

离子体激励等技术.NASA 高超声速基础技术发展

指南更是将超声速边界层控制技术列为核心基础技

术进行研究[８８].Fedorov等[８９Ｇ９７]通过理论与实验研

究了多孔壁面对高超声速边界层流动的稳定性影响,
发现采用超声波吸收材料可以抑制第二模态以及更

高频率的不稳定波发展,多孔壁面能够抑制高超声速

边界层转捩,其可使边界层的转捩雷诺数提高５０％.
此外研究还发现,多孔参数对转捩位置有重要影响,
如图１２所示.Zhao等[９８]改进了多孔边界条件,验
证了多孔壁面对第二模态不稳定波的有效抑制.

Bountin等[９９]发现多孔壁改变了二次模态波的谐波

与次谐波共振特性,相对于无多孔涂层的固体壁面,
多孔壁的谐波共振现象消失,非线性相位锁定减弱.

Bountin等[１００]还发现波纹壁也可以有效抑制二次模

态波的增长.Tullioa和Sandham[１０１]对微槽道的壁

面进行了直接数值模拟,结果显示微槽道壁面可以有

效抑制第二模态不稳定波的发展.

图１２　多孔效应对UACＧLFC性能的影响[１０１]

Fig．１２　PorosityeffectontheUACＧLFCperformance[１０１]

　　美国空军科研办公室负责人JohnD．Schmisseur对

美国资助的气动热力学研究进行总结和展望时,在流

动控制方面重点阐述了二氧化碳气体抑制高超声速

边界层转捩的主动控制技术研究[１０２].Germain和

Hornung[１０３]以及 Adam 和 Hornung[１０４]通过高超声

速激波风洞对５°半锥角的球锥进行了实验研究,他
们发现采用氮气和空气进行试验,增加焓值仅产生微

弱的增稳作用,而采用二氧化碳气体进行试验时,焓
值的增加产生了显著的增稳作用.Leyva[１０５Ｇ１１１]等利

用激波风洞系统的研究了向高超声速边界层注入二

氧化碳对转捩的影响,其研究结果表明,向边界层注

入二氧化碳时,边界层转捩雷诺数相比其他注入介质

更高.二氧化碳激发的振动模态与边界层内的声模

态发生作用,二氧化碳振动弛豫吸收了声模态扰动波

的能量,使第二模态不稳定波的幅值衰减,从而延迟

了边界层转捩的发生.Leyva等[１１２]还发现,边界层

内的二氧化碳注入率越大,其延迟效果越明显.

(a)交替的气体引射

(b)加热的二氧化碳气体引射

图１３　交替的气体引射与加热的二氧化碳引射的

稳定性分析结果[１０８]

Fig．１３　Stabilityanalysisresultsforalternategasinjection
andheatedcarbondioxideinjection[１０８]

３　结束语

　　新型高超声速飞行器具有高机动、多任务、宽速

域等特点,其外形一般呈复杂的三维构型.当边界层

发生转捩时,将对飞行器的气动力特性和热环境产生
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影响,严重时甚至可能导致飞行失利.因此,复杂三

维构型的边界层转捩问题是高超声速飞行器研制过

程中的重点和难点之一.本文针对工程中具有复杂

外形飞行器存在的典型失稳特征进行了研究进展回

顾,提出了工程实际中亟需解决的复杂边界层转捩问

题,明确了高超声速边界层转捩研究的工程应用方

向.通过开展真实飞行条件下的复杂边界层转捩问

题研究,以期在高超声速飞行器设计中实现对边界层

的流动控制,提高飞行器的飞行性能.
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«空气动力学学报»
２０１９年度优秀论文和优秀审稿专家

　　为了感谢和鼓励作者对我刊工作的支持,从专家审稿意见、主编/副主编投票以及网站阅读量/下载量等方

面综合考虑,在２０１９年度发表的论文中评选出以下１０篇优秀论文:
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董二宝
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　　同时,根据专家审稿数量、质量和周期,评选出以下１０名优秀审稿专家:

陈平剑　　高　南　　黄　彪　　李新亮　　林大楷

孟宣市　　吴　杰　　杨基明　　杨　越　　张阿漫

　　在此,我们对付出辛勤劳动的全体专家、作者表示诚挚的感谢!
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