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高超声速边界层流动转捩研究
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[摘 　要 ] 　针对高超声速飞行器前体预压缩性所需求的气动构型 , 开展了具有一级压缩效果的压缩面边界层的

流动稳定性分析. 采用有限体积法数值求解 NS方程组得到基本流场 , 应用当地局部平行流假设和线性稳定性理

论求解了扰动波参数的特征值问题. 分析了来流马赫数 M ∞ = 6 情况下二维扰动波的演化规律 , 并进一步关联扰

动的空间放大率 , 结合 EN 方法进行了转捩预测.
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0 　引言
以吸气式冲压发动机为动力的飞行器是新世纪追求高超声速飞行的研究热点. 为了得到高升阻比的气

动构型 ,飞行器机身和发动机必须进行一体化设计 ,前体需要承担发动机所需的预压缩功能. 在高超声速条

件下 ,边界层的厚度δ与来流马赫数的平方 M
2
∞成正比 ,增厚的边界层不仅使飞行器的摩阻增大 ,而且它的

流场演化直接关系到冲压发动机的启动特性和推力 ,因此前体下表面边界层的流动稳定性和转捩对进气道

性能如流量系数、压力恢复系数、平均密流比等有关键作用. 同时稳定性分析和转捩预测是高超声速飞行器

设计中进行层流控制和热防护设计的重要因素. 在巡航条件下 ,飞行器的表面摩擦阻力和波阻是一个量级 ,

成为总阻力的重要组成部分 ,延迟转捩可以使燃料消耗、飞行器操纵费用大大降低 ,也使得热防护的材料选

择更加灵活 ,而层流控制的成功很大程度上依赖于稳定性分析和转捩预测的方法[1 ]
. 因此前体流场边界层的

稳定性和转捩预测对正确分析前体的压缩效果 ,优化前体构型设计 ,保证高超声速条件下发动机进气道的正

常工作具有重要的指导意义.

稳定性问题分为基本流场和稳定性方程的求解两部分 ,其中基本流场解的正确与否直接关联着稳定性

问题的最终结果. 针对基本流场的求解 ,Malik[2 ]给出了利用坐标变换简化平板和轴对称物型的方法 ,并在后

来的研究中得到广泛的应用[3 ] . Heath B.Johnson 和 Graham V. Candler[4 ]提出用修正的 Steger2warming 矢通量分

裂的有限体积法求解带化学反应的轴对称物型的基本流场 ,并在线性稳定性分析中得到较好结果.

稳定性方程的数值求解 ,包括初值问题求解方法和边值问题的求解方法. Mack
[5 ]应用初值求解方法求解

了可压缩边界层问题 ,Scott
[6 ]等则较早应用两个边界求解了该稳定性方程. 对不可压流动 ,临界层在固壁附

近 ,因而函数展开的方法很有优势 ,但对于高超声速流动 ,临界层则移向边界层外缘 ,以上方法很难发挥作

用 ,因此求解稳定性方程的迭代算法变得很重要.

为了更好地适应高超声速飞行器复杂外型的稳定性分析和转捩预测 ,本文基本流场采用直接求解 NS

方程组的方法 ,稳定性方程的求解采用 Malik[2 ]的二阶差分方法 ,应用 Rayleigh 逆迭代[8 ] ,较精确地求解了稳

定性方程的特征值和特征函数. 在以上方法的基础上 ,针对高超声速飞行器前体压缩性问题 ,本文研究了来

流马赫数为 6、攻角为 4°的具有一定压缩角的压缩面的边界层稳定性问题 ,分析了第一、第二不稳定模态的

扰动特征 ,并结合 EN 法进行了转捩预测.
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1 　基本流场的数值模拟
要获得较好的稳定性分析结果 ,基本流场的解要求有较高的精度 ,且需要二阶导数连续 ,常采用求解边

界层方程或边界层方程与 Euler 方程匹配求解的方法. 但是对于高超声速飞行器的复杂外型 ,流场中存在复

杂的物理现象 ,如激波与边界层的相互干扰 ,用上述方法求解显然不能满足需要. 本文采用有限体积法求解

NS方程组 ,无粘项的离散采用二阶迎风 TVD 格式 ;粘性项的求解中为了避免用差分格式产生在壁面附近的

数值奇异性 ,保持扩散项的守恒性 ,在离散动量方程和能量方程时采用了积分形式的粘应力求法.

将无量纲三维 NS 方程组写成积分形式

∫Ω

9
9 t
ρdΩ +∮Γ

ρq ·d S = 0 ,

∫Ω

9
9 t
ρqdΩ +∮Γ

ρq ( q ·d S) = ∮Γ
τn d S ,

∫Ω

9
9 t

edΩ +∮Γ
e ( q ·d S) =∮Γ

τn ·qd S +∮Γ
C

9
9 n

( pΠρ) d S ,

p = (γ - 1) ( e -
1
2
ρq ·q) ,

[τ] = - p +
2
3
μdiv q [ I ] + 2μ[ε] ,

(1)

这里 , q 表示速度矢量 , p 为压力 ,μ为第一粘性系数 , e 为单位体积的能量 ,Γ为控制体Ω的边界曲面 , C =

γ
γ- 1

·
μ
Pr

, Pr =
μcp

kλ
,τn 为微元面积 d S 上的单位面积上的应力 ,[ε]为应变张量.

方程组中无粘项的离散采用二阶迎风 TVD 格式 ,粘性项的处理关键是求出τn 和 C
9

9 n
( pΠρ) 的有限体

积表达式. 这里设 n 为积分面外法向单位矢量 , n = nx i + ny j + nz k ,则

[ε] ·n = ( n ·grad u) i + ( n ·grad v) j + ( n ·gradw) k + nx grad u + ny grad v + nz gradw , (2)

由梯度定义可以得到六面体单元上各速度分量的梯度表达式 ,因此有

[ε] ·n = μ 9 q
9 n

+ μgrad qn . (3)

方程组 (1)中 p +
2
3
μdiv q 的离散需从散度的积分定义出发 ,得到该项的有限体积近似. 因此粘性应力单位

时间对单元所做的功为

( [ε] ·n) ·q = μ 9 q
9 n

+ grad qn ·q , (4)

同时 ,进入该六面体单元的热量为

C
9

9 n
( pΠρ) d s = Cn ·grad ( pΠρ) . (5)

　　NS方程组经数值离散后成为三对角块方程组 ,可通过块矩阵分解和迭代法求解.

2 　稳定性方程
记瞬时流动物理量 f

　～
= ( u , v , w , T , p ,ρ,μ,λ) ,将其分解成基本流场 f

　-

和一个小扰动量 f′之和 ,则有

f
　～

( x , y , z , t) = f
　-

( y) + f′( x , y , z , t) . (6)

考虑沿流向传播的扰动波

f′( x ,y ,z , t) = f̂ ( y) exp[i (αx +βz - ωt) ] + c. c. , (7)

这里 f̂ 是扰动波的振幅函数 ,ω是扰动频率 ,α和β分别是扰动的流向和展向波数 ,c. c. 表示前面项的复共

轭 ,β取为实数. 当扰动沿时间方向增长时 ,α ∈R1 ,ω=ωr + iωi ∈C1 .

将式 (6)代入无量纲的可压缩 NS方程组[8 ] ,并将扰动波满足的偏微分方程组进行线化 ,得
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9ρ′
9 t

+
9

9 xj

(ρu′j +ρ′uj ) = 0 ,

ρ
9 u′i

9 t
+ uj

9 u′i

9 xj
+ u′j

9 ui

9 xj
+ρ′uj

9 ui

9 xj
+

9 p′
9 xi

=
9τ′ij

9 xj
,

ρ9 T′
9 t

+ u′k
9 T
9 xk

+ uj
9 T′
9 xk

+ρ′uk
9 T
9 xk

=

(γ - 1) M
2
e

9 p′
9 t

+ u′k
9 p
9 xk

+ uk
9 p′
9 xk

+
1

RePr
9

9 xk

κ9 T′
9 xk

+ κ′9 T
9 xk

+ Φ′,

(8)

式中耗散函数和粘性应力的扰动表达式分别为

Φ′= (γ - 1) M
2
e τij

9 u′j

9 xj
+τ′ij

9 uj

9 xj
, (9)

τ′ij =
1
Re

μ
9 u′i

9 xj
+

9 u′j

9 xi
+ μ′

9 ui

9 xj
+

9 uj

9 xi
+ λ

9 u′k

9 xk
+λ′

9 uk

9 xk

δij , (10)

下标 i , j , k 遵从 Einstein 求和约定 ,δij是 Kronecker 符号. 由完全气体状态方程易知

ρ′= ρ p′
p

-
T′
T

, (11)

此外 , Me 为边界层外缘马赫数 , Re 为以截面的位移厚度作为参考长度的雷诺数 ,μ为第一粘性系数 ,λ为第

二粘性系数 ,κ为热传导系数 ,且有λ′= - (2Π3)μ′,经一阶 Taylor 展开得到μ′=μT T′,κ′= kT T′.

将式 (7)代入方程 (8) ,导出一个扰动特征函数 f̂ 1 满足的常微分方程组 ,即可压线性稳定性方程一般形

式

T
- 1 i ( mû + D uv̂) + iα̂p = Re

- 1 [ - α2 (2μ + λ) û - μβ2
û + μTD TD û + μD2

û + iαμTD T̂v +

iα(λ+ μ) D v̂ - αβ(λ + μ) ŵ + (D uμTTD T + D
2

uμT ) T̂ + D uμTD T̂ ] ,

T
- 1 i mv̂ + D p̂ = Re

- 1 [ iαλTD Tû + iα(λ+ μ) D û - (α2 +β2 )μ̂v + (2μT + λT ) D TD v̂ +

T
- 1

i (2μ +λ) D
2

v̂ + iβλTD Tŵ + iβ(λ+ μ) Dŵ + i (αD u +βDw)μT T̂ ] ,

T
- 1

i mŵ + T
- 1

Dwv̂ + iβ̂p = Re
- 1

[ - αβ(μ +λ) û + iβμTD T̂v + iβ(λ+ μ) D v̂ - β2 (2μ +λ) ŵ -

μα2
ŵ + μTD TDŵ + μD

2
ŵ + (DwμTTD T + D

2
wμT) T̂ + DwμTD T̂ ] ,

T
- 1

i m (γMe p̂ - T
- 1

T̂) + T
- 1

i (α̂u + β̂w) + D( T
- 1

v̂) = 0 ,

T
- 1 (i mT̂ + TD v̂) = (γ - 1) M

2
e (i mp̂) +κ( RePr) - 1 [ - (α2 +β2 ) T̂ + D2

T + 2κ- 1κTD TD T̂ +

(κ- 1κTD
2

T + κ- 1κTT (D T) 2 ) ] + (γ - 1) Me Re
- 1

{2μ[D u (D û + iα̂v) +

2μDw (Dŵ + iβ̂v) + [ (D u) 2 + (Dw) 2 ]μ- 1μT T̂} , (12)

式中 m =αu +βw - ω ,微分算子 D = dΠd y . 为叙述方便将 (12)式记作矩阵形式

( AD2 + BD + C) < = 0 , (13)

其中系数矩阵 A , B , C ∈C
5 ×5

,特征函数 < = ( û , v̂ , p̂ , T̂ ,ŵ) T
.

边界条件为

y = 0 : 　<1 = <2 = <4 = <5 = 0 ,

y →∞: 　<1 = <2 = <4 = <5 →0 , (14)

　　以时间模式求解稳定性方程 ,则齐次常微分方程组 (13)连同其边界条件 (14)构成一个特征值问题 ,其复

色散关系为

ω = ω(α,β, Re) . (15)

3 　数值计算
本文的研究对象为有预压缩面的乘波前体下型面的边界层流动稳定性和转捩预测. 为了给进气道提供

具有良好预压缩效果的均匀来流 ,该构型前体型面下表面为具有一定压缩角度的二维压缩面 ,因此可将物理
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模型简化为预压缩角为θ的压缩面. 应用当地局部平行流假设 ,选择平行于压缩面的方向为当地坐标系的 x

方向 ,垂直于压缩面的方向为 y 方向. 设基本流场所用的笛卡尔坐标为 x′, y′,则

x = y′sinθ+ x′cosθ,

y = y′cosθ - x′sinθ;
(16)

u ( x , y) = v′sinθ+ u′cosθ,

v ( x , y) = v′cosθ - u′sinθ;
(17)

根据平行流假设 v = 0 ,则稳定性方程中的基本流场项 d u/ d y 和 d
2

uΠd y
2 分别为

d u/ d y =
1
2

( u′x - v′y ) sin (2θ) - ( u′y + v′x ) sin2θ+ 1 , (18)

d2
uΠd y

2 = - sin (2θ) ( u′xy cosθ+ v′xy sinθ) . (19)

　　现在将所研究的边界层区域 0 ≤y ≤ye 投影到计算域 0 ≤η≤1 ,设 y = aηΠ( b - η) ,且取 b = (1 + a)Πye ,

a = ye yi / ( ye - 2 yi ) ,这里 ye 表示边界层外缘的位置 , yi 为速度等于外缘速度一半的位置. 应用 Malik 给出的

稳定性方程二阶精度格式离散 ,得到以矩阵形式表示的块三对角方程组

�A< = ω�B <. (20)

　　上述广义复块矩阵的特征值问题可以通过整体方法和局部方法相结合的方法求解. 在整体方法中应用

LR 方法求得所有近似的特征值 ,并以最大的近似特征值作为局部方法的初值 ,结合外边界的渐近匹配思想 ,

应用 Reyleigh 逆迭代技术精确求出本征值 . 该方法非常有效 , 迭代的截断误差满足 | ωk + 1 - ω| =

O| (ωk - ω) 3
| ( k 为迭代次数) .

线性稳定性理论结合 EN 方法是目前采用较多的预测转捩位置的方法. 由于群速度关联着时间和空间

稳定性的结果 ,因此计算群速度至关重要.

设特征方程为

L (α,β,ω(α,β) ) < = 0 , (21)

对α进行求导 ,并且用伴随函数φ作内积

9L
9α< +

9L
9 �ω

9ω
9α< + L

9 <
9α = 0 , (22)

9ω
9α = - (φ ,

9L
9α<) (φ ,

9L
9ω<) , (23)

同理可求

9ω
9β = - (φ ,

9L
9β<) (φ ,

9L
9ω<) , (24)

则群速度 Vg =
9ω
9α ,

9ω
9β .

图 1 　M ∞ = 6 ,α= 4°平板速度分布

Fig11 　M ∞ = 6 andα= 4°velocity distribution

采用了 EN 方法预报边界层的转捩点 ,按照实验结

果 ,扰动增长因子 N 取 9～11 ,计算公式为

N = ∫
X

T

X
C

σd x , (25)

其中σ为空间放大率 , x 表示到边界层起点的距离 ,角标

C和 T表示失稳临界点和转捩点. 关联时间放大率σ和空

间放大率 ωi 的公式为 σ = ωi / | Vg | . 这里 | Vg | =

(9ωΠ9α) 2
r + (9ωΠ9β) 2

r ,角标 i 表示虚部 ,r 表示实部.

为了验证本文高精度数值求解 NS 方程所得基本流

场的准确性 ,我们求解了来流马赫数 M ∞ = 6、攻角α= 0°

的平板流场 ,在流向和垂直于物面方向用 100 ×100 的网

格 ,并在固壁附近进行了网格加密 ,其中在 0 ≤y ≤ye 内
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大约分布 40 个网格. 图 1 给出了和 Malik 求解边界层结果的比较 ,可以看出本文计算结果和 Malik 的结果吻

合得很好.

4 　结果分析
我们选用经过优化设计的乘波飞行器前体预压缩型面作为研究对象 ,物理模型为压缩角θ= 4°的预压

缩面 ,设计参数为来流马赫数 M ∞ = 6、攻角α= 4°. 图 2 是该型面计算的网格示意图 ,网格大小同图 1 算例.

图 3 为流场的压力等值线图. 可以看出该流场存在一道较强的斜激波 ,同时在速度边界层之外 ,形成带有平

均密度变化的热边界层并且其在决定流动稳定性中起着很重要的作用. 图 4 是在 3 个不同剖面的速度及其

导数分布图.

图 2 　计算网格示意图

Fig12 　Calculation grids

图 3 　M ∞ = 6 ,α= 4°压缩板压力等值线

Fig13 　M ∞ = 6 , andα= 4°pressure contours

　　前人研究表明[9 ]
,压缩性对初始扰动波有稳定作用 ,这是由于当马赫数上升时稳定性发生了本质变化.

对于不可压缩和低速流动 ,不稳定是由粘性决定的 ,然而在高马赫数下 ,不稳定完全是无粘的. 随着马赫数的

上升 ,可压稳定性方程的解出现了多个放大的特征值和衰减的模态 ,最不稳定的模态 (第二模态) 为二维波.

为了分析扰动在边界层中的演化规律 ,我们针对所选模型计算了二维扰动的情况. 从计算中我们发现除第一

模式不稳定波外 ,还存在着第二模式的不稳定波 ,且第二模式不稳定波的放大率远大于第一模式的放大率 ,

这说明对本文模型的第二模式是最不稳定的模态. 图 5 是第一模式不稳定波时间放大率ωi 和流向波数α的

关系曲线. 结果显示雷诺数对第一模式的稳定性有较大影响 ,较大的雷诺数下不稳定扰动波的波数范围和最

图 4 　M ∞ = 6 ,α= 4°压缩板速度分布

Fig14 　M ∞ = 6 andα= 4°velocity distribution

图 5 　第一模式稳定性曲线

Fig15 　Stability curves of the first mode
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大放大率都大于小雷诺数下的值 ,因此说明粘性对扰动具有稳定作用 ,这一结论和前人的研究结果是一致

的. 雷诺数对第二模式的稳定具有不同的影响方式 ,图 6 是雷诺数对第二模式放大率的影响. 从图中可以看

出 ,随着雷诺数的增大 ,时间模式的最大放大率增大 ,不稳定扰动波的波数范围增大 ,所不同的是 ,在两个雷

诺数下 ,第一中性点的位置基本不变 ,第二中性点的位置随雷诺数增大可向大波数方向移动 ,这说明对本文

的模型 ,第二模式的中性曲线的下半支会比较平 ,流向波数接近常数.

为了确定转捩的位置 ,我们针对第二模式扰动波在流向多个剖面上寻找放大率 ,并计算了群速度 ,利用

公式σ=ωiΠ| Vg | 关联空间放大率计算了 N 积分的值 ,图 7 为计算得到的 N 积分曲线 ,若取 N = 9 可得转捩

发生的位置为 Re = 3 000. 这里需要说明的是 EN 方法是个半经验方法 , N 值的选取必须结合实验或飞行测

量的数据.

图 6 　第二模式稳定性曲线

Fig16 　Stability curves of the second mode

图 7 　N 积分曲线

Fig17 　N integration curve

5 　结论
本文研究了乘波构型前体具有预压缩效果的压缩面的边界层流动稳定性问题. 基本流场的求解采用了

有限体积法求解 NS方程组 ,粘性项的处理中采用了积分形式的粘应力求法 ,避免了差分法带来的数值奇

性. 并在此基本流场的基础上 ,通过可压缩线性稳定性理论研究稳定性问题. 首先采用整体方法粗略求出本

征值 ,然后经过局部方法使本征值精确化. 应用该方法得到马赫数为 6 的高超声速流动二维第一和第二模式

扰动波的演化规律 ,同时关联时间和空间的放大率 ,在多个剖面上寻找放大率并计算群速度 ,得到了不同流

向剖面的放大因子 N 的值 ,为转捩的预测提供了依据.
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Stability and Transition of Hypersonic Boundary Layer Flow
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Abstract : 　The stability analysis and transition prediction are proceeded for one2order compression ramp ,which is the valuable configuration

for the hypersonic vehicles. The finite volume method is used to solve the NS equations to get the basic flow field. The solution of the eigenvalue

problem is obtained by using the linear stability theory under the assumption of local parallel flows. The first mode and the second mode unstable

waves are found at the Mach number of 6. With the relation of the temporal and spatial amplification rates ,the transition position is predicted by

the EN method.
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