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摘　要：压缩拐角激波与边界层干扰问题广泛存在于高速飞行器的外部和内部流动中，其非定常 复 杂 流 场 结 构 对 飞 行

器气动性能影响显著。动力学模态分析将有助于进一步加深理解激波与边界层干扰流场不同特征频率对应的流动结构

及动力学特性，为揭示其复杂流动机理提供参考。本文 采 用 动 态 模 态 分 解（ＤＭＤ）方 法 对 来 流 马 赫 数 为２．９、２４°压 缩 拐

角内激波与超声速边界层干扰下的非定常流动进行了模态分析。评估了稀疏改进动态模态分解方法在压缩拐角流动中

的适用性，研究了湍流干扰和转捩干扰下典型特征频率对应的动力学模态空间结构差异及其原因，分析了转捩边界层展

向非均匀性对低频／高频模态动力学机制的影响规律。研究发现，湍流干扰与转捩干扰下拐角干扰区内均存在两类截然

不同的动力学模态：低频模态和高频模态。低频模态结构集中在分离激波及分离泡剪切层的根部，表征为分离泡的大尺

度膨胀和收缩运动；高频模态空间分布则以平均声速线附近正负交替结构为主，对应为边界层内不稳定波沿剪切层往下

游的传播。转捩边界层的展向结构对低频模态运动特性影响明显，而对高频模态的影响则相对较小。
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　　超声速压缩拐角激波与边界层干扰问题中存

在着复杂的非定常流动机理和非线性动力学运动

机制，其运动特性以宽频特征为主，时间尺度差异

悬殊。研究表明［１－２］，对于激波与湍流边界层的干

扰问题，高频运动的时间尺度约为湍流边界层内

扰动的量级，而低频运动的时间尺度可达高频运

动的１０～１００倍。激波与边界层干扰问题的非定

常运动特性一直以来都是流体力学基础研究的热

点和难点问题［３－６］。目前，学术界对该问题的认识

仍不充分，如在大尺度低频振荡的物理机制方面

存在着两种截然相反的认识，即上游机制及下游

机制［７－９］。

模态分解方法是研究复杂流动现象及其机理

的重要手段。通过模态分解方法，可以对复杂高

维度的流场结构进行低阶近似，并提取出非定常

流场中占优的特征模态。近年来，Ｓｃｈｍｉｄ［１０－１１］在

线性Ｋｏｏｐｍａｎ映射的基础上提出了基于瞬时流

场预处 理 的 动 态 模 态 分 解（Ｄｙｎａｍｉｃ　Ｍｏｄｅ　Ｄｅ－
ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＤＭＤ）。该方法在保留了本征正交

分解（Ｐｒｏｐｅｒ　Ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ　Ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）
方法优势的同时，可以直接通过分析实验或者数

值模拟得到的流场数据给出整个非定常运动演化

过程中的特征模态频率、增长率以及空间形态，非
常适合于含有多尺度特征频率的复杂流动问题机
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理分析。Ｒｏｗｌｅｙ等［１２］通过无限维线性算子理论

还将该方法进一步推广到非线性流动问题的预测

中。最近，大量学者对这一方法进行不断地改进

和 优 化，例 如 最 优 化 动 态 模 态 分 解（Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ
ＤＭＤ，Ｏｐｔ－ＤＭＤ）和 最 优 模 态 分 解［１３］（Ｏｐｔｉｍａｌ
ＭＤ，Ｏｐｔ－ＭＤ）方法。为了更准 确 地 提 取 出 对 流

场发 展 影 响 显 著 的 特 征 模 态，Ｊｏｖａｎｏｖｉｃ等［１４］结

合优化理论，通过添加罚函数构造了稀疏改进动

态模态分解（ＤＭＤＳＰ）方法。当 前，ＤＭＤ及 其 改

进方法已在激波／边界层干扰［１５－１７］、超声速底部流

动［１８］、跨声速抖振［１９］、边 界 层 转 捩［２０－２３］等 复 杂 流

动问题中得到了广泛应用。

Ｇｒｉｌｌｉ和Ｓｃｈｍｉｄ［１５］采 用 动 态 模 态 分 解 方 法

对超声速压缩拐角的大涡模拟数据进行了模态分

析，并基于提取到的４个低频动力学模态对干扰

区内非定常流场进行了低阶重构。研究发现，低

频动态模态的运动学机制表征为分离激波及分离

泡的低频振荡运动。Ｓｔｅｐｈａｎ等［１６］对压缩拐角激

波与超声速湍流边界层干扰问题进行了直接数值

模拟，分别针对三维瞬态流场和展向平均二维流

场数据进行了动力学模态分析。研究发现，两种

情况下提取到的低频模态空间结构较为类似，此

外，分离激波的低频振荡与拐角内离心不稳定性

存在 较 强 关 联。另 外，Ｔｏｎｇ等［１７］研 究 了 壁 面 温

度对压 缩 拐 角 动 力 学 模 态 的 影 响 规 律。结 果 表

明，壁面温度的降低对低频和高频模态结构的能

量影响较大，但对其空间结构的分布规律影响较

小，研究结果还进一步证实了低频模态的运动学

机制与分离泡膨胀／收缩运动密切相关。然而，以
往模态研 究 主 要 针 对 激 波 与 湍 流 边 界 层 干 扰 问

题，对于转捩干扰流场内动力学模态的研究较为

少见。同时，在分析各特征频率动力学模态对整

个非定常流场发展历程的贡献时，往往依据模态

振幅或者能 量（范 数）对 特 征 模 态 进 行 提 取 和 排

序。但对于压缩拐角流动问题，某些低振幅或低

能量动态 模 态 很 可 能 包 含 流 场 演 化 的 重 要 特 征

信息。
在本文作者前期的研 究 中［２４－２５］，对 超 声 速 压

缩拐角湍流干扰和转捩干扰问题进行了大量的直

接数值模拟。本文在此基础上，采用稀疏改进动

态模态分解方法对拐角内激波与湍流／转捩边界

层干扰的非定常流场进行了动力学模态分析，系

统地研究了不同干扰情况下典型特征频率对应的

动态模态空间结构及其运动学机制。深入开展激

波／边界层干扰流场的动力学模态分析，有助于进

一步揭示激波低频振荡运动的物理机制，为建立

相关物理模型提供理论依据。

１　计算设置

采用高 精 度 差 分 求 解 器 ＯｐｅｎＣＦＤ－ＳＣ对 超

声速压缩拐角激波边界层干扰问题进行直接数值

模拟。控 制 方 程 为 三 维 可 压 缩 无 量 纲 Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ方 程 组，无 黏 项 采 用 Ｍａｒｔｉｎ等［２６］优 化 构

造的 ＷＥＮＯ格 式 以 及Ｓｔｅｇｅｒ－Ｗａｒｍｉｎｇ流 通 量

分裂方法求解，黏性项采用八阶中心差分格式进

行离 散，时 间 推 进 采 用 三 阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ方 法

计算。
压缩拐角计算模型如图１所示，拐角为２４°，

来流方向从左往右，来流马赫数Ｍａ∞ 为２．９，基于

单位长度的来流雷诺数为５　５８１．４ｍｍ－１，来流静

温为１０８．１Ｋ，壁面温度为３０７Ｋ。计算工况包括

湍流干扰和转捩干扰。两种工况的计算域法向高

度和展向宽度均完全相同，而转捩干扰流向计算

域约为湍流干扰工况的一半。计算网格均采用代

数方法生成，流向网格在拐角角部区域内密集均

匀分布，法向网格往壁面附近进行了加密处理，展
向网格均匀分布。详细几何尺寸及网格尺度参见

文献［２４］。
计算域的入口采用层流边界条件，取 为 距 平

板前缘２００ｍｍ处的层流数值解。出口边界使用

超声速出口无反射边界条件，物面边界为无滑移

条件和等壁温，上边界取为简单无反射边界条件，

图１　压缩拐角示意图

Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｍｐ
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展向为周期性条件。对于湍流干扰，如图１所示，

在层流入口 下 游 的 壁 面 添 加 多 频 正 弦 波 扰 动［２７］

促使流动发生转捩，并在拐角入口处形成充分发

展湍流边界层。对于转捩干扰，由于平板长度较

短，此时进入拐角的边界层仍处于转捩的初期阶

段。图１中ｒｅｆ分别对应为湍流干扰和转捩干扰

两种情况下拐角入口的流向位置。另外，两种工

况下扰动的幅值和频率均完全相同，具体参数见

文献［２４］。

２　动态模态分解

利用上述直接数值模拟获得压缩拐角瞬时流

烅
烄

烆

场矩阵为

ψ０ ＝ ｖ１　ｖ２　…　ｖＮ－［ ］１

ψ１ ＝ ｖ２　ｖ３　…　ｖ［ ］Ｎ
（１）

式中：ｖｉ 为第ｉ个 瞬 态 流 场 数 据；Ｎ 为 瞬 态 流 场

样本的总数。假定这些瞬态流场数据之间的时间

间隔Δｔ很小，且为恒定值，相邻时刻的瞬态流场

之间存在相同的线性映射关系：

ｖｉ＋１ ＝Ａｖｉ

ψ１ ＝Ａψ０ （２）

ＤＭＤ方法核心思想是通过求解矩阵Ａ的特

征值和特征向量来获取流场动力学过程的特征信

息，如特征频率、特征模态结构等。但由于矩阵Ａ
往往为高维矩阵，实际计算时常寻求低维矩阵来

近似替代矩阵Ａ。具体求解过程如下：

１）对瞬时流场矩阵ψ０ 作奇异值分解：

ψ０ ＝ＵΣＶＴ （３）

式中：Ｕ 为左正交矩阵；Ｖ 为右正交矩阵；Σ为奇

异值构成的对角矩阵。

２）求解矩阵Ａ的低维近似矩阵Ｆ：

Ａ≈ＵＦＶＴ （４）

该矩阵可通过求解如下最小化问题获得，即

ｍｉｎ
Ｆ
‖ψ１－ＵＦΣＶＴ‖２ｆ （５）

式中：‖·‖２Ｆ 为Ｆｒｏｂｅｎｉｕｓ范数。

矩阵Ｆ的最优形式为

ＦＤＭＤ ＝ＵＴψ１ＶΣ－１ （６）

３）求解矩阵Ｆ的特征值和特征向量：

Λｊ，μｊ ＝ｅｉｖ（ＦＤＭＤ） （７）

对矩阵Ｆ进 行 特 征 值 分 解 得 到 的 特 征 值 将 近 似

表征非定常流场的特征信息，其中特征模态频率

ωｊ 和模态增长／衰减率ｇｊ 分别为

ωｊ ＝Ｉｍ　ｌｎμｊ／Δｔ

ｇｊ ＝Ｒｅ　ｌｎμｊ／Δ
烅
烄

烆 ｔ
（８）

此时第ｊ个动 态 模 态Φｊ ＝ＵΛｊ，Λｊ 为 特 征 值μｊ
对应的特征向量。

为了反映各动态模态对非定常流场 的 贡 献，
以往研究常采用模态振幅或能量对典型模态进行

提取和排序。模态振幅αｊ 定义为［１４］

αｊ ＝ｐ－１ｑ

ｐ＝ Λ＊（ ）Λ ＶａｎｄＶＴ（ ）ａｎｄ

ｑ＝ｄｉａｇ（ＶａｎｄＶΣＴΛ） （９）

式中：Ｖａｎｄ 为 特 征 值μｊ 构 成 的 Ｖａｎｄｅｒｍｏｎｄｅ矩

阵。对于模态能量‖Φｊ‖，常采用如下矩阵范数

表征［１０－１１］：

‖Φｊ‖ ＝ １
‖ＶＴΣ－１Λ‖

（１０）

对于某些复杂流动问题，采用模态振 幅 或 能

量并不能准确提取出反映流场重要特征的动态模

态，低振幅或是低能量模态很可能在整个流场的

非定 常 演 化 过 程 中 起 着 重 要 作 用。Ｊｏｖａｎｏｖｉｃ
等［１４］结合优化理论，构造了一种稀疏改进动态模

态分解方法。该方法的核心思想是在对目标函数

添加罚函数的基础上寻求最优的稀疏结构（模态

振幅对角矩阵Ｄα），进而实现以最优的动态模态

组合对复杂流场进行高精度低阶重构。目标函数

Ｊ（α）及罚函数γｃａｒｄ（α）构造为［１４］

ｍｉｎ
α
　Ｊ（）α ＋γｃａｒｄ（α）

　　Ｊ（α）＝ ‖ΣＶＴ－ΛＤαＶａｎｄ‖２Ｆ

　　γｃａｒｄ（α）＝γ∑
ｒ

ｉ＝１
αｉ （１１）

式中：γ为正则化参数；ｒ为动态模态个数。新目

标函数的求解是一个典型的凸优化问题。
为了评估最优动态模态组合对非定常流场的

重构误差，Ｊｏｖａｎｏｖｉｃ等［１４］定义如下损失函数：

Πｌｏｓｓ＝ ‖ψ０－ΦＤαＶａｎｄ‖Ｆ

‖ψ０‖Ｆ
×１００％ （１２）

本文将上述稀疏改进动态模态分解方法应用

到压缩拐角湍流干扰和转捩干扰问题的动力学模

态分析中，实现了对高维复杂流场的高精度低阶

重构。
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３　结果分析与讨论

３．１　湍流干扰

图２ 分 别 给 出 拐 角 上 游 无 干 扰 区 （ｘ＝
－５．４δ）及分离点（ｘ＝－２．６δ）处脉动压力的加权

功率 谱 密 度（Ｗｅｉｇｈｔｅｄ　Ｐｏｗｅｒ　Ｓｐｅｃｔｒａｌ　Ｄｅｎｓｉｔｙ，

ＷＰＳＤ）曲线，δ为拐角入口湍流边界层厚度。如

图２所示，在无干扰区内，脉动压力的无量纲峰值

频率出现在ｆδ／Ｕ∞ ＝１附近，这与 充 分 发 展 平 板

湍流边界层内 脉 动 特 征 频 率 一 致，其 中ｆ和Ｕ∞

分别为频率和来流速度。在拐角干扰区，可以看

到分离点 附 近 脉 动 压 力 信 号 的 低 频 能 量 急 剧 升

高，在ｆδ／Ｕ∞＜０．０１的 低 频 区 内 出 现 了 能 量 峰

值。计算 结 果 与 前 人 的 风 洞 试 验［２８］及 数 值 结

果［２９］均吻合。
分离激波的低频振荡运动与拐角分离泡的膨

胀／收缩运动密切相关［９，３０］。为此，采用上述动态

模态分解方法对拐角干扰区内展向平均后的瞬时

流向速度场进行模态分析。选取的压缩拐角干扰

图２　物面脉动压力加权功率谱密度曲线

Ｆｉｇ．２　ＷＰＳＤ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｗａｌｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ

区流场范围为：流向－３０ｍｍ＜ｘ＜２０ｍｍ，物面

法向０ｍｍ＜ｙ＜１０ｍｍ。瞬态流场的时间取样间

隔为１．２３δ／Ｕ∞，样 本 总 数 为４００，对 应 的 截 断

Ｓｔｒｏｕｈａｌ数约为０．００２～０．４，这里Ｓｔｒｏｕｈａｌ数为

ｆδ／Ｕ∞。
图３给出了动力学模态的时间离散 谱，其 中

横轴为模态特征值的实部，纵轴对应为虚部。圆

圈对应为采用ＤＭＤ方法得到的３９９个动力学模

态，圆圈大小代表模态振幅。如图３所示，各特征

值基本处于单位圆周附近，个别高振幅模态位于

单位圆内，这表明计算得到的模态都是准中性稳

定的。“＋”为基于ＤＭＤＳＰ方 法 提 取 的１９个 主

模态，可以看到，这些特征模态均散布在单位圆附

近。对于平 均 模 态，其 特 征 频 率 为０，为 静 态 模

态，表征 了 非 定 常 流 场 的 平 均 特 性。此 外，其 余

图３　动态模态特征值

Ｆｉｇ．３　Ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄｅｓ
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１８个特征模态均为动态模态，且沿离散谱纵轴呈

对 称 分 布，这 主 要 是 模 态 特 征 值 为 共 轭 复 数 的

原因。
为了研究各动力学模态对非定常流场发展的

贡献，图４给 出 了 模 态 数 目Ｎｚ 与 损 失 函 数 的 关

系。随着提取的模态数目增大，损失函数逐步减

小。可以观察到，当选取上述１９个特征 模 态 时，
损失函数 小 于６％，这 表 明 本 文 采 用ＤＭＤＳＰ方

法提取的这１９个特征模态能够近似表征拐角干

扰区内非常定流场的典型演化历程。
图５和图６分别给出了模态分解得到的动态

模态振幅及能量与特征频率的关系。以往ＤＭＤ
研究中［１５－１７］，常采用模态振幅或能量对动态模 态

进行排列和选取。然而，在某些情况下，低振幅模

态有可能 会 对 流 场 发 展 起 着 重 要 作 用［１４］。本 文

的研究结果也进一步支持了上述结论。从图５中

图４　损失函数随模态数目的变化

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｌｏｓｓ　ａｓ　ａ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｏｆ　ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄｅｓ

图５　模态振幅与频率的关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｍｏｄｅ　ａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ

ａｎｄ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

图６　模态能量与频率的关系

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｍｏｄｅ　ｅｎｅｒｇｙ
ａｎｄ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

ＤＭＤＳＰ与ＤＭＤ结果的比较来看，ＤＭＤＳＰ提取

的１９个主模态，除平均模态以外，其余主模态的

振幅散布在０．１～１０的范 围 内，而ＤＭＤ给 出 的

高振幅模态的量值在１０～１００之间。图６显示了

各动力学模态的能量分布。如图中点线所示，稀

疏改进动态模态分解提取的９个主模态（其余９
个模态对称 分 布，未 在 图 中 标 出）呈 宽 频 特 征 分

布，散布在从低频区间到高频区间的范围内。在

低频区间依次 出 现３个 低 频 模 态ＬＦ１～ＬＦ３，特

征频率ｆδ／Ｕ∞ 分别为０．００２、０．００６和０．００８，这

与之前的压力脉动功率谱密度分布规律一致。结

果表明，对于压缩拐角激波湍流边界层干扰问题，
流场的非定常演化历程中存在明显的低频特性。
对于高频模态 ＨＦ１～ＨＦ３，特征频率ｆδ／Ｕ∞ 依次

为０．１３９、０．１５９和０．３９２。由于瞬态流场的取样

频率小于压力脉动的取样频率，因此可分辨的高

频模态频率值要低于压力脉动的结果。此外，从

图中还可 以 清 楚 看 到，ＤＭＤＳＰ方 法 提 取 的 模 态

也不并全是流场中的高能模态。
为了进一步解释该现象，图７还给出 了 各 动

力学模态振幅与增长率的关系。从图中可以明显

看到，此时高振幅模态对应着强衰减率，这表明高

振幅模态只对流场演化的初期阶段影响显著，随

着时间推进，该模态很快就会被衰减耗散，因此它

们在非定常流场的整个发展过程中并不起主导作

用。然而，对于ＤＭＤＳＰ提取的主模态，如图７中

“＋”所示，尽管模态振幅较小，但是其增长／衰减

均很小，说明主模态是稳定的。通常对于稳定模

态，其增长率应 为０，但 由 于 数 值 误 差 的 原 因，本

文结果维持在０附近很小的范围内。综合上述分

析，对于激波与湍流边界层干扰这类复杂多尺度
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流动问题，模态振幅（能量）及其对应的增长率是

决定流场特征结构动力学性质的重要物理量。同

时，相较于原始动态模态分解方法，稀疏改进动态

模态分解方法给出的最优动态模态组合能够准确

表征流场演化的重要信息。

图７　模态振幅与增长率的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｍｏｄｅ　ａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ

ａｎｄ　ｇｒｏｗｔｈ　ｒａｔｅｓ

　　分析特征模态的空间结构有助于进一步加深

理 解 不 同 特 征 频 率 下 非 定 常 流 场 的 演 化 规 律。
图８（ａ）、图８（ｃ）和图８（ｅ）分别给出了上述低频模

态ＬＦ１～ＬＦ３对应的实部。为了便于比较，图中

还给出时间平均流场结果，点划线为声速线，实线

对应拐角内流线分布。可以看到，随着特征频率

的增加，各低频模态的空间结构分布规律较为一

致，其特征结构均主要集中在分离激波周围和分

离泡上方剪切层的根部附近，此外分离泡内也有

一定的结构强度。
图８（ｂ）、图８（ｄ）和 图８（ｆ）给 出 了 高 频 模 态

ＨＦ１～ＨＦ３对应的实部。可以明显看到，高频模

态的空间结构与低频模态完全不同。从上游湍流

边界层到干扰区下游，此时高频模态的特征结构

沿平均声速线附近呈现正负交替分布特征，尤其

是在分离泡剪切层及其下游再附区，结构强度明

显增强。另外，随着特征频率的增加，结构尺度也

逐渐减小。
为了进一 步 观 察 上 述 特 征 模 态 的 动 力 学 性

质，本文还分别基于提取到的低频和高频模态进

图８　低频和高频模态的实部

Ｆｉｇ．８　Ｒｅａｌ　ｐａｒｔ　ｏｆ　ｌｏｗ　ａｎｄ　ｈｉｇｈ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｏｄｅｓ
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行了流场重构。这里定义变量Ｍｓ 来定量描述不

同特征频率下的运动学机制。

Ｍｓ（ｘ，ｙ）＝∫
∞

０
Ｕｒｅ（ｘ，ｙ，ｔ）ｄｙ

Ｕｒｅ（ｘ，ｙ，ｔ）＝
０ Ｕｒｅ＞０
－Ｕｒｅ　 Ｕｒｅ≤烅
烄
烆 ０

（１３）

式中：Ｕｒｅ 为基 于 特 征 模 态 重 构 出 的 低 阶 流 场 瞬

时流向速度，该变量可以直观地反映不同特征频

率下拐角内分离泡的非定常运动过程。
图９分别给出了基于低频模态（ＬＦ１～ＬＦ３）

和高频模态（ＨＦ１～ＨＦ３）重构计算得到的Ｍｓ 随

无量纲时间的变化情况。流向位置取为拐角角点

ｘ＝０ｍｍ处。从低频模态的结果，可以看到，此时

分离泡的 运 动 机 制 表 征 为 大 尺 度 膨 胀 和 收 缩 过

程，同时由于选用了３个不同量值的低频模态进

行重构，分离泡的运动呈现非规则周期性，如图中

给出一个时间跨度为９６５的振荡周期所示。高频

模态的结果与前者则完全不同，从图中可以看到，
此时分离泡表征为低幅值高频脉动。研究表明，
高频模态的动力学特征与边界层内不稳定波沿剪

切层往下游的传播过程有关。综合上述分析，本

文研究结果也支持了以往压缩拐角内低频振荡的

下游机制［３］。同时，从低频模态的空间结构来看，
研究结果还进一步表明分离区剪切层（特别是根

部附近的流动）与干扰区内的低频振荡现象存在

较 强 的 关 联 性，具 体 作 用 机 制 有 待 下 一 步 深 入

研究。
此外，图１０还给出了基于低频模态重构的拐

角内分离泡膨胀收缩演化历程。图１０依次给出

了图９中４个瞬时时刻，其中深色区域代表分离

泡，黑色箭头代表分离区起始点。可以清楚看到，
在ｔ＝１　４３８时刻，对应为图９点划线的波峰ａ，此
时分离泡尺度最大，随后在ｔ＝１　６８５和１　９７０时，
分离泡 逐 渐 收 缩，到 达ｔ＝１　９７０时，分 离 泡 尺 度

最小，对应为图９点划线的波谷ｃ。随后，分离泡

图９　Ｍｓ 随无量纲时间ｔ的变化情况

Ｆｉｇ．９　Ｔｉｍｅ　ｓｅｒｉｅｓ　ｏｆ　ｖａｒｉａｂｌｅ　Ｍｓ

图１０　基于低频模态ＬＦ１～ＬＦ３重构的瞬时流场

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ

ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｌｏｗ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｏｄｅｓ　ＬＦ１－ＬＦ３

开始膨胀，在ｔ＝２　４０３时又达到了波峰状态ｄ。

３．２　转捩干扰

图１１给出了采用Ｑ准则给出的压缩拐角转

捩干扰下瞬态涡结构，其中黑色区域表征瞬态分

离泡。如图１１所示，拐角入口展向两侧存在大尺

图１１　采用Ｑ准则识别的转捩干扰下瞬态涡结构

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ　ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　Ｑｃｒｉｔｅｒｉａ

ｉｎ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
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度的流向涡串，分离泡上层也存在大尺度涡结构。
此时分离泡沿展向存在强烈的三维结构，呈现中

间高两边低的山峰型，相关流动机理分析可参见

文献［２４］。
为了深入分析转捩边界层结构展向非均匀性

对动力学模态 运 动 机 制 的 影 响，本 文 分 别 在ｚ＝
２．０７ｍｍ和ｚ＝５．７４ｍｍ处 截 取 瞬 态 流 场ｘＯｙ
剖面，前者对应为分离泡尺度最小位置，后者对应

为分 离 泡 尺 度 最 大 位 置，如 图１１中 阴 影 剖 面 所

示。瞬态流场的时间取样间隔为４．０Ｌ／Ｕ∞，Ｌ为

单位特征长度，ｍｍ；样本总数为４００。
图１２给出了转捩干扰下损失函数随 模 态 数

目的变化情况。与湍流干扰类似，随着模态数目

的增加，损失函数急剧减少。不同展向位置的结

果差别较大，ｚ＝５．７４ｍｍ剖 面 损 失 函 数 要 明 显

高于ｚ＝２．０７ｍｍ剖面。当模态数目Ｎｚ＝１５，前

者损失函数约为２２％；后者略低，约为１８％。
图１３分别给出不同剖面下各动态模 态 的 能

量与特征频率的关系。可以看到，转捩干扰工况

的各模态频率也呈宽频特征分布，这与湍流干扰

的分布规律一致。从ＤＭＤＳＰ提取到的主模态分

布情况来看，计算结果也进一步支持了之前湍流

干扰的研究结论：模态能量并不是决定特征模态

选取的唯一因素。此外，尽管不同剖面内提取到

的特征模态频率与能量均有所差别，但频率范围

均集中在０．０１～０．１区 间 内，如 图 中 Ｍｏｄｅ　１～
Ｍｏｄｅ　３所示。在前期的压力脉 动 功 率 谱 密 度 分

析中［２５］，研究发现转捩干扰下非定常流场仍存在

明显的低频特性。本文的研究结果进一步证实了

上述结论，可以看到，Ｍｏｄｅ　１对 应 的 特 征 频 率 与

压 力 脉 动 的 低 频 峰 值 较 接 近，具 体 比 较 见 文 献

［２５］。造成两者的差异主要是由于ＤＭＤＳＰ针对

的是全局流场，而压力脉动功率谱分析则是基于

局部流场。
图１４分别给出了不同剖面内模态 Ｍｏｄｅ　１～

Ｍｏｄｅ　３的实部。该图能够很好 地 反 映 出 转 捩 边

界层展向结构对动力学模态的影响规律。为了便

于分析比较，图中还给出转捩干扰的时间平均结

果，实线表示流线分布，点划线代表平均声速线。
对于低频模态 Ｍｏｄｅ　１，如图１４（ａ）和图１４（ｂ）所

示，不同剖面 内 模 态 结 构 特 征 差 异 明 显。在ｚ＝
２．０７ｍｍ剖面内，低频模态结构主要集中在干扰

图１２　转捩干扰下损失函数随模态数目的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｌｏｓｓ　ａｓ　ａ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ

ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄｅｓ　ｉｎ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌ　ｉｎｔｅｒ－
ａｃｔｉｏｎ

图１３　转捩干扰下模态能量与频率的关系

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｍｏｄｅ　ｅｎｅｒｇｙ　ａｎｄ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｉｎ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ

区－２０～－４ｍｍ内，在 干 扰 区 的 下 游 也 有 一 定

的小尺度高能结构；而在ｚ＝５．７４ｍｍ剖面，模态

结构集中在拐角分离泡内，干扰区上游及下游范

围内则相对要小得多。本文认为造成这种结构差

异的主要原因有以下两个方面。首先，从图１１的

瞬态涡结构中可以清楚看到，由于转捩边界层结

构的展向强非均匀性，此时ｚ＝２．０７ｍｍ剖 面 处

于大尺度发卡涡串中，这使得低频模态在干扰区

上游出现较 强 的 结 构 分 布；ｚ＝５．７４ｍｍ剖 面 处

于中间的层流区，因而其干扰区上游的结构强度

则要低得多。另一个方面，从图１４中的时均结果

比较来看，ｚ＝５．７４ｍｍ剖 面 内 存 在 大 范 围 的 分
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离泡，而ｚ＝２．０７ｍｍ剖面内 流 场 没 有 出 现 明 显

的分离现象。结合之前的模态分析，低频模态与

分离泡存在着 密 切 关 系，这 也 定 性 解 释 了 在ｚ＝
５．７４ｍｍ剖面的拐角内出现了较强的结构能量，
而在ｚ＝２．０７ｍｍ剖面却并没有类似结构的现象。

对于高频模态 Ｍｏｄｅ　２和 Ｍｏｄｅ　３，不同剖面

内模态结构的分布规律有一定的差异，但总体来

看，其分布规律仍较为一致。与湍流干扰的高频

模态结构的比较来看，转捩干扰下高频模态也以

声速线附近正负交替结构为主，此外随着模态频

率的升高，结构尺度也在逐渐减小。综上所述，转
捩干扰下边界层结构的展向非均匀对低频模态影

响显著，对高频模态的影响则相对较小。
为了分析比较转捩干扰和湍流干扰特征模态

运动机制的差异，图１５还分别基于ｚ＝５．７４ｍｍ
剖 面 的Ｍｏｄｅ　１和Ｍｏｄｅ　３对 转 捩 干 扰 流 场 进 行

图１４　转捩干扰下特征模态的实部

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅａｌ　ｐａｒｔ　ｏｆ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄｅｓ　ｉｎ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ

图１５　转捩干扰下Ｍｓ 随无量纲时间变化情况

Ｆｉｇ．１５　Ｔｉｍｅ　ｓｅｒｉｅｓ　ｏｆ　ｖａｒｉａｂｌｅ　Ｍｓｉｎ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ

了低阶重构。这里仍然采用之前湍流干扰工况中

定义的变量Ｍｓ 进行定量化分析。图１５（ａ）给 出

了分离泡内３个 不 同 流 向 位 置 处 Ｍｓ 的 脉 动 量，
其中〈Ｍｓ〉为 时 间 平 均 量。与 湍 流 干 扰 不 同 之 处

在于，此 时 是 基 于 单 一 的 低 频 模 态 Ｍｏｄｅ　１进 行

重构，如图１５所示，不同位置处脉动量的分布规

律类似，均呈现规则的周期分布，但不同位置处脉

动量的峰值略有差别。但是从Ｍｓ 曲线的整体变

化趋势来看，两种工况下低频重构的非定常流场

演化历程是一致的，这表明转捩干扰下低频模态

的运动机 制 同 样 表 征 为 分 离 泡 的 膨 胀 和 收 缩 运

动。在图１５（ｂ）高频模态 Ｍｏｄｅ　３的结果中，可以

清楚看到，不同流向位置处的结果均以小幅高频

脉动为主，与湍流干扰的高频结果相比，脉动幅值
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则要低得多，但基本规律是一致的，这也表明转捩

干扰下高频模态的运动机制与湍流干扰工况类似。

４　结　论

本文采用稀疏改进动态模态分解方法对来流

马赫数为２．９、２４°压缩拐角内激波边界层干扰问

题进行了动力学模态分析。从特征模态的排序和

选取方面，评估了稀疏改进动态模态分解方法在

压缩拐角流动问题中的适用性。通过分析特征模

态的空间结构和重构流场的非定常演化历程，系

统研究了湍流干扰和转捩干扰下各动力学模态的

差异及其原因，分析比较了转捩干扰下边界层展

向非均匀性对流场低频／高频模态动力学机制的

影响规律。

１）基于稀 疏 改 进 动 态 模 态 分 解 方 法 提 取 的

特征模态能够准确对压缩拐角高维复杂流场进行

高精度低阶重构。模态能量及其对应的增长率是

决定流场特征结构动力学性质的重要物理量。

２）湍流干 扰 和 转 捩 干 扰 下 的 压 缩 拐 角 内 均

存在两类截然不同的动力学模态：低频模态和高

频模态。前者表征为分离泡的大尺度膨胀和收缩

运动；后者表征为分离泡的小尺度高频脉动。

３）转捩边 界 层 的 展 向 非 均 匀 结 构 对 低 频 模

态运动特性影响显著，而对高频模态的影响则相

对较小，这与转捩边界层内涡结构分布特征有一

定的关联。转捩干扰下的动力学模态研究进一步

支持了以往湍流干扰下低频振荡机理研究中的下

游机制。
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Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ，２０１７，１８（６）：５６９－５８８．
［１８］　ＳＴＡＮＴＮＩＫＯＶ　Ｖ，ＳＡＹＡＤＩ　Ｔ，ＭＥＩＮＫＥ　Ｍ，ｅｔ　ａｌ．
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ｓｐａｃｅ　ｌａｕｎｃｈｅｒ　ａｆｔｅｒ－ｂｏｄｙ　ｉｎ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗ　ｕｓｉｎｇ　ｚｏｎａｌ

ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｎｄ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄｅ　ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ［Ｊ］．

Ｐｈｙｓｉｃｓ　ｏｆ　Ｆｌｕｉｄｓ，２０１５，２７（１）：０１６１０３．
［１９］　寇家庆，张伟伟，高传强．基于ＰＯＤ和ＤＭＤ方法的跨声

速抖 振 模 态 分 析［Ｊ］．航 空 学 报，２０１６，３７（９）：２６７９－

２６８９．

ＫＯＵ　Ｊ　Ｑ，ＺＨＡＮＧ　Ｗ　Ｗ，ＧＡＯ　Ｃ　Ｑ．Ｍｏｄａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ
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ｃｈａｎｉｃｓ，２０１４，７４８（２）：２７８－３０１．
［２１］　ＤＵＣＯＩＮ　Ａ，ＬＯＩＳＥＡＵ　Ｊ　Ｃ，ＲＯＢＩＮＥＴ　Ｊ　Ｃ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｌａｍｉｎａｒ　ｔｏ　ｔｕｒｂｕ－

ｌｅｎｔ　ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｗａｋｅ　ｏｆ　ａｎ　ａｉｒｆｏｉｌ［Ｊ］．Ｅｕｒｏｐｅａｎ

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　Ｂ／Ｆｌｕｉｄｓ，２０１６，５７：２３１－２４８．
［２２］　ＬＥＥ　Ｃ　Ｂ，ＷＵ　Ｊ　Ｚ．Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ｉｎ　ｗａｌｌ－ｂｏｕｎｄｅｄ　ｆｌｏｗｓ［Ｊ］．

Ａｐｐｌｉｅｄ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　Ｒｅｖｉｅｗｓ，２００８，６１（３）：０３０８０２．
［２３］　ＺＨＡＮＧ　Ｃ　Ｈ，ＺＨＵ　Ｙ　Ｄ，ＣＨＥＮ　Ｘ，ｅｔ　ａｌ．Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ　ｉｎ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒｎａｌ，２０１６，５４
（１０）：１－１１．

［２４］　童福林，唐志共，李新亮，等．压缩拐角激波与 旁 路 转 捩
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Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ　ｅｔ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，２０１６，３７（１２）：３５８８－

３６０４（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［２５］　童福林，李新亮，唐志共．激波与转捩边界层干扰非定常

特性数值分析［Ｊ］．力学学报，２０１７，４９（１）：９３－１０４．

ＴＯＮＧ　Ｆ　Ｌ，ＬＩ　Ｘ　Ｌ，ＴＡＮＧ　Ｚ　Ｇ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ
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ｅｒ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ａｎｄ　Ａｐ－

ｐｌｉｅｄ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１７，４９（１）：９３－１０４（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
［２６］　ＭＡＲＴＩＮ　Ｍ　Ｐ，ＴＡＹＬＯＲ　Ｅ　Ｍ，ＷＵ　Ｍ．Ａ　ｂａｎｄｗｉｄｔｈ－

ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ　ＷＥＮＯ　ｓｃｈｅｍｅ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ　ｄｉｒｅｃｔ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｃｏｍ－

ｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，２００６，２２０（１）：２７０－２８９．
［２７］　ＰＩＲＯＺＺＯＬＩ　Ｓ，ＧＲＡＳＳＯ　Ｆ．Ｄｉｒｅｃｔ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｏｆ　ｉｍｐｉｎｇｉｎｇ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｉｎｔｅｒａｃ－

ｔｉｏｎ　ａｔ　Ｍ＝２．２５［Ｊ］．Ｐｈｙｓｉｃｓ　ｏｆ　Ｆｌｕｉｄｓ，２００６，１８（６）：

０６５１１３．
［２８］　ＲＩＮＧＵＥＴＴＥ　Ｍ，ＷＵ　Ｍ，ＭＡＲＴＩＮ　Ｍ　Ｐ．Ｌｏｗ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ

ｎｕｍｂｅｒ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ｉｎ　ａ　Ｍａｃｈ　３ｓｈｏｃｋ／ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙ－

ｅｒ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒｎａｌ，２００８，４６（７）：１８８４－

１８８７．
［２９］　ＷＵ　Ｍ，ＭＡＲＴＩＮ　Ｍ　Ｐ．Ｄｉｒｅｃｔ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ

ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｏｖｅｒ　ａ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｒａｍｐ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒｎａｌ，２００７，４５（４）：８７９－８８９．
［３０］　ＷＵ　Ｍ，ＭＡＲＴＩＮ　Ｍ　Ｐ．Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ　ｍｏｔｉｏｎ　ｉｎ

ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ　ａｎｄ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｕｓｉｎｇ

ｄｉｒｅｃｔ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｄａｔａ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｆｌｕｉｄ　Ｍｅ－

ｃｈａｎｉｃｓ，２００８，５９４：７１－８３．

（责任编辑：李明敏）
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