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可压缩边界层与混合层失稳结构

的研究进展及其工程应用

沈 清 † 袁湘江 王 强 杨武兵 关发明 纪 锋

中国航天空气动力技术研究院, 北京 100074

摘 要 本文回顾了可压缩边界层与混合层中失稳结构及其应用的研究进展. 这些工作包括人们对高超声速

平板边界层失稳特性、高超声速圆锥边界层转捩攻角效应的产生机制和可压缩混合层失稳特性的研究认识,

以及这些相关认识的 3 个应用方向. 这些相关工作丰富了人们对高速流动转捩和湍流拟序结构的认识.
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1 引 言

失稳结构是指流动某种不稳定波发展形成的

流动结构. 由于流动不稳定性对初始条件和边界

条件极其敏感, 因而, 失稳结构极易受外部环境的

影响, 这为流动控制提供了一种极为有效的方法.

流动的失稳特性和失稳结构受到了极大关注, 一

些相关研究见综述性文章 [1-8].

流动失稳特性和失稳结构与流动转捩过程密

切相关. 一般而言, 边界层和混合层包含 3 个发展

阶段, 分别是层流、转捩和充分发展湍流阶段. 在

层流阶段, 外部扰动经感受性后进入流动, 引起流

动失稳, 之后进入转捩. 1994 年, Morkovin 等 [9]

指出, 随着初始扰动幅值的增加, 转捩过程可能经

历 5 种不同的途径完成, 如图 1 所示. 其中, 途径

A 对应小扰动情形, 初始扰动的增长率由线性稳

定性理论描述. 这个阶段扰动增长较弱, 发展的空

间距离也较长, 其增长速度受压力梯度和温度梯

度的调制. 随着扰动幅值的增长, 三维扰动和非线

性的相互作用以二次失稳的形式出现. 这一阶段

扰动增长较快, 在很短的空间距离上, 导致最终出

现湍流. 若初始扰动如此之强, 以至于越过线性发

展阶段, 直接出现湍流斑或导致亚临界失稳发生,

使流动迅速发展到湍流, 那么这种转捩方式称之

为旁路转捩 (bypass transition). 该过程对应于图 1

中的途径 E. 尽管这种转捩的机制, 还不是十分清

楚, 但已经知道, 这类转捩与粗糙度和自由来流的

湍流度的大小密切相关. 这类转捩的预测完全不

能采用线性稳定性理论. 过去人们认为转捩的方

式非 A 即 E, 但近年来瞬时增长理论的发展为人

们提供了其他转捩途径的可能性. 瞬时增长是指

当两个稳定的、非正交的模态相互作用时,出现快

速的代数增长, 以及随后的指数衰减过程. 在此过

程中, 流向涡和法向涡的出现十分重要.

如图 1 所示, 瞬时增长的结果若导致了二维

波的展向调制, 这种失稳方式对应途径 B; 若导致

图 1 转捩途径示意图 [9]
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了直接二次失稳或亚临界失稳现象的出现, 这种

失稳方式对应途径 C; 还可以直接导致流动的旁

路转捩, 这个转捩途径对应图 1中的途径 D. 本文

重点关注 A 类转捩过程, 即小扰动失稳情形以及

该情形下的失稳结构.

流动失稳结构也是拟序结构的重要研究内容.

进入湍流阶段, 边界层和混合层的一个重要特征

是存在拟序结构. 拟序结构的认识是 20 世纪湍流

研究的最重要进展. 20 世纪 40 年代, 人们已经意

识到湍流中存在大尺度结构, 到了 20 世纪 60 年

代, 则通过实验证实了拟序结构的存在. 1967 年,

Kline 等 [10] 用实验证实湍流边界层中存在拟序结

构; 1964 年, Bradshaw 等 [11], 以及 1971 年, Crow

和 Champagne [12] 发现射流中存在拟序结构; 1974

年, Brown和 Roshko [13] 则用流动显示技术清晰地

展示了混合层中的拟序结构. 这些经典工作共同

证实了湍流剪切层中存在拟序结构, 改变了人们

关于湍流是完全随机运动的传统认识. 一个很重

要的问题是, 拟序结构是如何产生的. 而关于失稳

结构的认识是回答这一问题的关键.

失稳结构在转捩和拟序结构研究中的重要性

使之成为一个重要问题. 在低速时, 人们获得了失

稳结构的许多认识, 如混合层的展向涡结构, 边界

层的 “Λ”涡结构、马蹄涡、发卡涡结构等. 而当压

缩性较强时, 可压缩流动在稳定性上与不可压缩

流动存在明显不同的特征. 本文重点关注高超声

速边界层和可压缩混合层失稳特性及失稳结构的

最新研究进展. 在此之前, 一些类似的综述见文献

[14]-[17].

2 高超声速平板边界层的稳定性与失稳

结构

相比于低速边界层, 高超声速边界层稳定性

的最大不同是存在高阶扰动模态.

在低速边界层中, 人们通过理论和实验发现

扰动波为 Tollmien-Schlichting 波 (简称 T-S 波). T-

S波是一种流向行波,在低速时候由它引起的流动

失稳通常也称为 “涡模态”(vortical mode). 到超声

速和高超声速时, 人们又发现新的扰动模态. 1969

年, Mack [16] 分析了无黏、绝热可压缩平板边界层,

发现当来流马赫数大于 2.2时,流动中同时存在具

有不同波数和相速度的多种不稳定扰动波. Mack

根据波数由低到高将这些扰动波分别称为扰动第

一模态、第二模态等. 其中第一模态即对应低速

情形的 T-S 扰动波, 而第二模态及其以上模态由

于相速度大于声速, 具有声辐射特征, 因而常称为

“声模态”(acoustic mode)或直接称为 “Mack模态”.

在边界层第一和所有 Mack模态中,当来流马

赫数超过 4 之后, 第二模扰动将成为最不稳定扰

动波. 但是, 在边界层外缘马赫数小于 7 时, 第一

模扰动仍对转捩有重要影响, 重要程度与壁面冷

却程度等因素有关. 2006 年, 沈清和纪锋 [18] 分析

了等温壁面的高超声速平板边界层, 给出了马赫

数分别为 4, 5, 6 和 7 时的最不稳定波, 结果表明,

这些最不稳定波均为第二模扰动.

自 Mack提出高阶扰动模态的概念之后,人们

又通过实验测量到了这些高阶扰动模态的频率特

征 [19-20]. 图 2 给出了 NASA 兰利中心在 Ma 6

静风洞中对带尾裙尖锥开展的稳定性实验测量结

果. 这些结果表明, 在高超声速边界层失稳过程中

第二模扰动起主导作用, 主导的第二模扰动频率

测量值约 226 kHz, 与分析结果 230 kHz 非常接近.

实验结果还表明, 这些扰动存在具有非线性行为

的谐波分量, 谐波峰值频率为 449 kHz 和 670 kHz.

图 2 稳定性实验测量结果 [19]

(Ma = 6, 实验模型为带尾裙尖锥)

不可压缩边界层通常很难维持在二维状态,

当存在三维小扰动时, 平板边界层将出现二次失
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稳. 稳定性理论和实验已经证实低速边界层存在

3 种不同形式的二次失稳, 分别称为 “Klebanoff

型”(简称 K型)、“Herbert型”(简称 H型)和 “Craik

型”(简称 C 型) 二次失稳. 图 3 展示了 1984 年

Saric 等 [21] 的边界层烟线实验结果, 第一次清晰

的显示了 K型和 H型二次失稳的形态. 可以看到,

在低速边界层中, T-S波首先发展形成二维的条带

结构, 之后又经二次失稳发展形成三维的 “Λ” 涡

结构. 更多的实验和计算表明, 这些三维的后掠结

构会进一步发展形成发卡涡, 最终破碎进入湍流

状态.

图 3 低速边界层二次失稳 [21] (烟线实验结果)

20 世纪 80 年代, Herbert 陆续发表了数篇文

章 [3,22-24], 提出的二次失稳理论成功地解释了低

速边界层流动和槽道流动中的 K 型和 H 型二次

失稳现象. 该理论是这一时期流体力学重要理论

研究成果之一. 该理论认为, 当三维扰动的流向分

量为原二维扰动的亚谐波时, 流动发生 H 型二次

失稳; 当三维扰动的流向分量为原二维扰动的谐

波时, 流动则发生 K 型二次失稳.

虽然, 还没有直接证据显示高超声速流动存

在类似的二次失稳结构, 但是, 至少在马赫数 5 以

前, 高超声速边界层中仍存在后掠的发卡涡结构.

如 2006 年, Ringuette 等 [25] 采用直接数值模拟方

法给出了马赫数 5 高超声速平板边界层中的这种

后掠结构 (图 4),并指出发卡涡的平均倾角随马赫

数的增加而减小 (由马赫数 3 时的 24.6◦ 减至马

赫数 5 时的 16.9◦). 2010 年, Danehy 等 [26] 则采

用 PLIF技术 (激光诱导荧光技术)显示了马赫数 5

图 4 高超声速边界层失稳结构 [25] (Ma = 5, DNS)

图 5 高超声速边界层失稳结构 [26] (Ma = 5, PLIF)

高超声速平板边界层中后掠结构的形态 (图 5 所

示).

由于高阶扰动模态的频谱特征, 以及斜波扰

动等三维失稳特性仍未得到完全的认识, 因此, 高

超声速边界层失稳特性及其失稳结构仍是一个重

要的研究方向.

3 高超声速圆锥边界层失稳结构与转捩

攻角效应

相比于平板边界层, 圆锥边界层的一个重要

现象是转捩存在攻角效应, 即在小攻角下, 迎风面

转捩位置后移, 背风面转捩位置前移 [27-32]. 转捩

实验给出了该现象 (见图 6),但人们并未取得引起

圆锥边界层转捩攻角效应的机理认识. 该问题的

解决需要对流动失稳特性进行细致研究.

图 6 高超声速圆锥边界层转捩攻角效应 [32]
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首先是稳定性实验. 1985 年, Stetson 等 [33]

对半锥角 7◦, 马赫数 8 的圆锥边界层开展了稳定

性测量实验. 至今, 该工作仍是最精细的稳定性实

验研究之一. Stetson 等详细测量了边界层剖面和

层流不稳定性, 给出了迎风和背风子午线的速度

剖面, 并从频谱分析中推导了不稳定波的放大率.

结果表明: 小攻角对圆锥边界层稳定性有显著影

响, 迎风面子午线上出现不稳定波的临界雷诺数

增大, 而背风面子午线的结果不能确定. 第一模扰

动的放大率在迎风面受到抑制, 但不能确定攻角

对第二模 (second mode)扰动放大率是否存在较大

影响.

1997 年, Doggett 等 [34] 首次在静风洞中完成

了尖裙锥边界层攻角效应的稳定性实验测量. 来

流马赫数 5.91, 来流雷诺数为 2.82 × 106/ft (1 ft =

304.8 mm), 半锥角 5◦, 攻角 0◦, 2◦ 和 4◦. 测量结果

表明: 相对于零攻角状态, 迎风面子午线上的边界

层变得更加稳定, 实验中整个模型段都保持层流

状态, 背风面子午线上的边界层则变得更不稳定,

攻角 2◦ 时转捩雷诺数为 3.33 × 106, 攻角 4◦ 时转

捩雷诺数为 2.75 × 106, 而攻角 0◦ 时转捩雷诺数

为 4.2 × 106; 0◦ 攻角时, 第二模扰动主导流动失

稳, 但在小攻角的迎风面上得到抑制, 频率略有增

加; 而在背风面子午线上, 采用理论分析方法估计

的第二模扰动频率低于测量得到的峰值扰动的频

率, Doggett 等据此推断背风面子午线上的主导不

稳定机制不同于第二模扰动失稳机制. 但具体是

哪种失稳机制尚待确定.

部分研究认为, 该现象的主导失稳机制很可

能是横流失稳. 1995 年, Holden 等 [35] 认为在高

超声速条件下,随攻角的增加,流动三维性质增强,

主导失稳机制将由二维波失稳, T-S波失稳转为第

二模扰动失稳和横流失稳, 且最终横流不稳定性

占优. 2003 年, Schneider [36] 采用热敏漆和油流显

示技术给出了小攻角下尖锥表面横流涡结构. 根

据这一结果, Schneider 认为横流失稳机制很可能

在有攻角再入飞行器的流动失稳过程中起主导作

用. 图 7 给出了液晶流动显示技术给出的横流涡

图片 [32].

上述实验表明, 相比于零攻角, 小攻角对高超

声速圆锥边界层能够产生两方面的影响: 一是影

响边界层厚度, 即迎风面边界层变薄, 背风面边界

层变厚, 边界层速度剖面的改变进而引起流向行

波不稳定性的变化, 具体表现为第一模或第二模

不稳定波对应频率和及其增长率的改变; 二是由

图 7 高超声速圆锥边界层液晶显示实验 [32]

于迎风面到背风面存在一定的压力梯度, 诱发横

向流动, 进而产生了不同于流向行波失稳的失稳

机制, 即横流失稳, 并可能占优. 一些稳定性分析

与计算工作取得了和实验相一致的结果 [32].

国内一些学者采用稳定性分析方法和直接数

值模拟方法对这一问题进行了研究. 中科院力学

所的李新亮、傅德薰和马延文 [37]采用直接数值模

拟方法模拟了来流马赫数 6,攻角 1◦,半锥角 5◦ 圆

锥边界层, 模拟给出了转捩位置的周向分布曲线,

这是一条自背风面到迎风面整体上单调增加的曲

线, 但在背风面 20◦∼30◦ 附近转捩出现延迟. 李新

亮等人认为出现这种延迟的原因是在该周向范围

内属于第二模扰动的不稳定波的增长率受到抑制.

天津大学的苏彩虹和周恒 [38] 通过研究首先对传

统的 eN 方法进行了改进, 然后以改进的 eN 方法

分析了来流马赫数 6,攻角 1◦,半锥角 5◦ 圆锥边界

层, 也给出了转捩位置的周向分布曲线, 结果与李

新亮等人的计算结果相类似.

2010 年, 沈清和纪锋 [39] 采用直接数值模拟

方法模拟了马赫数 6.0, 攻角 0.5◦ 高超声速圆锥边

界层内扰动波的时空演化过程, 进一步揭示了圆

锥边界层转捩攻角效应的机制. 该计算结果表明:

(1) 扰动波在背风区和迎风区均经历增长–衰减相

互交替的过程, 形成 “干涉区”, 如图 8 所示. 在

相同流向位置处, 由于背风区边界层比迎风区边

界层厚, 相应的, 其不稳定波波长变长, 即不同周

向位置处最不稳定波波长不同, 在计算过程中这

些不同频率的扰动波以干涉方式形成幅值不同区

域, 即 “干涉区”. (2) 计算中仅在入口引入二维多

频复合扰动, 但诱导产生了三维波. 原因是各周向

位置对最不稳定波具有选择性, 因此, 二维扰动波

诱导产生了沿周向的三维波, 这些三维波在空间

上与流向存在一定的倾斜角, 整体上沿流向传播.

(3) 扰动波的空间分布经时间积分后形成 “条带”
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结构. 该结构不同于 T-S 波和斜波等失稳模式产

生的失稳结构, 对应一种新的失稳形式. 图 9 显示

了该 “条带” 结构的特点, 由背风面向迎风面逐渐

减弱, 表明了不稳定扰动波在背风区和迎风区发

展的非对称性.

图 8 小攻角下高超声速圆锥边界层背风区扰动压力等值

线图 [39]

图 9 小攻角下高超声速圆锥边界层扰动压力最大幅值等

值面图 [39]

尽管人们通过理论、计算和实验研究了高超

声速圆锥边界层转捩攻角效应, 并取得了一定的

认识, 但并不完全. 未来, 该现象的产生机制仍需

对流动失稳特性进行细致研究, 最好是稳定性实

验与稳定性理论结果的相互比对.

4 可压缩混合层的稳定性与失稳结构

在压缩性较弱时, 可压缩混合层的稳定性与

低速情形类似. 可压缩混合层平均速度剖面存在

自然拐点, 在 T-S 波作用下呈 Kelvin-Helmholtz 不

稳定. 在K-H不稳定性下,混合层形成展向涡结构.

展向涡结构与不稳定波之间直接相关. 2009 年, 杨

武兵等 [40] 采用实验和计算方法研究了对流马赫

数 0.5的可压缩混合层的展向涡结构,证实展向涡

结构的流向间距等于流动最不稳定波波长, 表明

失稳结构与不稳定波之间存在内在联系. 该二维

失稳结构对亚谐扰动是不稳定的 [41], 亚谐扰动引

起展向涡的对并、撕裂、群并等诸多现象.

压缩性较强时, 超声速混合层的扰动增长率

乃至厚度增长率均显著下降, 扰动特征发生明显

变化. 1966 年, Lessen 等 [42] 在时间模式下发现了

超声速扰动. 1970年, Gropengiesser [43] 则在空间模

式下确认了两个高马赫数放大模态. 1975 年, Blu-

men等 [44] 采用双曲正切平均速度剖面,在时间模

式下分析指出, 由于存在一个不稳定第二模态, 超

声速混合层对对二维扰动波总是不稳定的. 特别

地, 第二模扰动波像声波一样向无穷远处辐射, 且

比第一模亚声速扰动波衰减得更慢. 1989年, Jack-

son 等 [45] 采用双曲正切平均速度剖面, 在空间模

式下给出了单一亚声速模态向一对超声速模态转

换的临界马赫数, 并将后者按相速度大小分别定

义为快模态和满模态. 2007 年, 沈清等 [46] 分析

和计算了对流马赫数 1.2的超声速混合层,发现了

声辐射涡模态, 这是一种新的扰动模态, 兼有声模

态的远场辐射特征和涡模态的局部波动衰减特征,

其特征以扰动压力等值线图请见图 10.

混合层展向涡对三维扰动同样不稳定. 在三

维扰动作用下, 混合层也可能发生二次失稳. 关于

可压缩混合层二次失稳的最早的相关工作是 1989

年 Ragab 和 Wu [47] 开展的稳定性分析. 1991 年,

Sandham 等 [48] 应用直接数值模拟首次在可压缩

混合层中获得了 “Λ” 涡结构 (图 11), 并猜测高对

流马赫数 “Λ” 涡的顶端可能发展出二次不稳定,

并由于某种亚谐混合作用, 双 “Λ” 涡结构可能出

现类似于低马赫数情形的二维对并. 晚些时候, 即

1995年, Clemens和 Mungal [49] 用平面激光诱导荧

光方法 (PLIF)给出了单个后掠结构的流动显示图

片. 此后, 人们通过直接数值模拟方法多次模拟了

混合层流动的单个 “Λ” 涡结构 [50-52].

2003年,沈清等 [53] 采用直接数值模拟方法首

次给出了可压缩混合层的二次失稳现象,多个 “Λ”

涡结构在空间交错排列, 计算结果如图 12 所示.
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图 10 超声速混合层扰动压力等值线 [46]

图 11 超声速混合层的 “Λ” 涡结构 [48]

图 12 超声速混合层中的 H 型二次失稳现象 [53]

(Mc = 0.5, M1 = 2.1, M2 = 1.1)

2006年,沈清等 [54] 继续采用直接数值模拟方

法研究了可压缩混合层 (Mc = 0.5) 的二次失稳现

象, 指出可压缩混合层发生二次失稳时, 流向参数

在展向有明显的周期性, 而且对展向波数具有明

显的选择性. 在此基础上, 2007 年, 关发明等 [55]

通过直接数值模拟方法再次给出了超声速混合层

中的 K 型和 H 型二次失稳现象. 且研究指出, 二

维涡卷对并对混合层二次失稳过程有抑制作用.

2008 年, 苗文博等 [52] 通过直接数值模拟方

法模拟了存在氢/氧非预混燃烧反应的可压缩混

合层问题, 获得了 H 型二次失稳现象, 并观察到

二次失稳后双马蹄涡三维对并现象, 证明了此前

Sandham 关于该现象的猜想, 结果如图 13 所示.

图 13 可压缩混合层双马蹄涡对并现象 [52]

在理论分析和计算基础上, 2009 年, 杨武兵

等 [56] 和易仕和等 [57] 设计了三维流动显示实验,

第一次清晰地显示了可压缩混合层中的 H型二次

失稳现象, 实验结果如图 14 所示. 该实验结果证

实, 可压缩混合层流动存在二次失稳现象.

图 14 可压缩混合层中的 H 型二次失稳 [56]

5 流动失稳特性及失稳结构的工程应用

流动失稳特性与失稳结构的认识, 可用于指

导人们发展最为有效的流动控制方法. 该类控制

技术是指根据流动失稳特性在层流区域引入扰动,

通过失稳波之间的相互作用, 改变失稳结构形态,

进而实现推迟转捩或提前转捩, 达到流动控制目

的.

5.1 高超声速边界层转捩抑制方法

很多时候, 湍流的杂乱无章, 湍流对摩阻、热

流的显著增加令人头疼, 因而需要抑制边界层转

捩. 如上文所述, 高超声速边界层中通常第二模扰

动占优, 并主导流动失稳. 根据第二模扰动的声辐
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射特性可以设计转捩抑制方法. 现今, 已经提出两

类技术, 分别是多孔表面技术和粗糙度优化技术.

根据第二模扰动的声辐射特征, 2001 年, Fe-

dorov等 [58] 猜想在表面覆盖薄的多孔介质将能抑

制第二模扰动和更高阶声模态扰动的增长. 多孔

介质能够吸收高阶扰动模态的辐射能量, 从而抑

制高阶扰动增长. 稳定性方法和实验证实了这一

观点. 表面采用多孔表面处理后, 层流区域得到显

著增加. 2001年, Rasheed等 [59] 在美国 Caltech T5

高超声速激波风洞中用实验再次证实了该技术原

理, 实验模型为半锥角 5◦ 尖锥, 一半尖锥表面覆

盖规则分布的微尺度多孔薄片, 另一半尖锥表面

保持光滑. 对比实验结果表明, 多孔介质使层流区

域延长了 15%∼66%, 甚至更长, 转捩实验如图 15

所示. 2006 年, Maslov 等 [60] 在俄罗斯 ITAM 中

心的 AT-303 马赫数 12 高焓风洞中首次测量了以

编织物方式引入随机多孔表面对零攻角尖锥表面

流动稳定性的影响, 并开展了稳定性实验, 给出了

第二模扰动的测量数据. 根据这些结果, Maslov指

出该编织物引入了两种效应, 一是粗糙度效应, 二

是多孔介质效应. 两种效应对高超声速边界层稳

定性的影响如图 16 所示. 粗糙度效应使低频的第

一模扰动增长, 但未达到转捩所需的扰动幅值, 而

多孔介质效应则使高频的第二模扰动被显著抑制,

最终的效果是高超声速边界层转捩过程被抑制.

2006 年, Fransson 等 [61] 提出优化粗糙度来推

迟转捩的被动控制技术. 并在 MTL风洞中对马赫

数 6 的高超声速平板边界层开展了实验. 在距平

板前缘 80 mm处均匀的布置 42个直径 4.2 mm,高

1.4 mm 的小圆柱, 之间间隔 14.7 mm. 图 17 为烟

线流动显示结果, 图中上半部分添加控制, 可以看

到流动保持层流状态, 下半部分未添加控制, 流动

已转捩为湍流状态. Fransson 认为, 由于特定设计

的粗糙度在其下游产生了条带结构, 这种结构减

小了边界层中 T-S 波的指数增长, 因此可以推迟

转捩, 达到减小摩阻的目的.

5.2 高超声速边界层人工转捩技术

湍流具有抗分离能力强、混合强等特点, 因

此, 有时又需发展人工转捩技术来促进湍流, 应用

湍流的这些能力达到好的工程效果.

为促进转捩,美国提出了流向涡发生器、绊点

或绊线 (trip) 人工转捩技术. 这些技术在 Hyper-

X, X-43 和 X-51 等高超声速飞行器上均得到应用.

为获得机理认识, 美国对绊点技术开展了许多细

致的转捩测量实验和流动显示实验, 图 18 是美国

HIFiRE项目获得的实验结果 [62],表明随着绊点尺

寸的增加, 边界层转捩位置得到提前.

图 15 多孔表面推迟高超声速边界层转捩实验 [59]

图 16 多孔表面高超声速边界层稳定性实验 [60]

图 17 高超声速边界层优化粗糙度转捩抑制实验 [61]

(上半部分: 施加控制; 下半部分: 光滑壁面)



第 3 期 沈清等 : 可压缩边界层与混合层失稳结构的研究进展及其工程应用 259

图 18 绊点促进高超声速边界层转捩实验结果 [62]

研究也指出, 到高超声速边界层, 斜波或三维

波更易失稳, 因此, 利用边界层二次失稳能够更有

效的促进边界层转捩. 2006 年, 沈清等提出了三

维 T-S 波亚谐共振边界层转捩方法, 即利用边界

层 H 型二次失稳促进转捩的技术, 该技术的人工

转捩效果得到了风洞试验的证实.

5.3 可压缩混合层混合增强技术

在医药化工、燃烧等领域,人们常常希望反应

物之间的混合更强. 但随着压缩性的增强, 混合层

的增长率反而变弱 [49,63-64], 这使得超声速燃烧中

的混合增强需求更为强烈. 为解决这一问题, 人们

开展了大量研究, Seiner 等 [65] 对这些研究做了系

统的总结.

从稳定性角度出发, 混合增强技术可分为两

类技术, 一是基于二维亚谐扰动作用机制, 利用失

稳结构的对并实现混合增强; 二是基于三维扰动

作用机制, 利用流向涡、二次失稳等实现混合增

强. 2000 年, 罗纪生等 [66] 提出在混合层低速入

口引入流向振荡扰动来增强混合, 并采用计算方

法证实该方法确实可有效增强混合. 2006 年, 沈清

等基于混合层二次失稳的直接数值模拟结果, 提

出了一种 “W” 型燃油喷嘴, 该喷嘴有效增强了燃

料与空气的混合, 实现了自主点火和超声速燃烧.

2010 年, 杨武兵等 [67] 针对对流马赫数 0.5 的可压

缩混合层, 采用流动显示技术研究了隔板上二维

和三维扰动片的混合增强效果, 部分证实了上述

两种混合增强机制. 实验结果表明, 该技术可有效

增强混合.

6 结 语

本文回顾了可压缩边界层与混合层失稳特性

及其失稳结构的部分理论和应用研究, 过往的这

些工作丰富了人们对高速流动稳定性的认识, 也

加深了人们对高速流动转捩过程、拟序结构演化

过程的认识, 并为发展流动控制技术提供了很好

的例证. 但是, 受高超声速实验技术和高超声速计

算能力的限制, 人们对此类流动中的失稳结构和

转捩过程仍有许多认识不足之处, 如高超声速边

界层是否存在二次失稳, 圆锥边界层转捩攻角效

应究竟是何种作用机制, 对流马赫数大于 1 之后

超声速混合层中的失稳结构怎样演化, 以及对横

流失稳、Görtler 失稳、附着线失稳等失稳机制的

研究更是严重不足. 这些问题均有待更加深入的

认识.

除此之外, 失稳结构的研究还需解决这样几

个理论问题, 即不同失稳机制下失稳结构的特征;

失稳结构与转捩过程之间的确切关系; 失稳结构

与拟序结构之间的确切关系. 相信这些问题的研

究和解决将加深人们对流动失稳结构和转捩过程

的理解.
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REVIEW ON THE INSTABILITY STRUCTURE IN

COMPRESSIBLE BOUNDARY LAYERS AND MIXING

LAYERS AND ITS APPLICATION

SHEN Qing† YUAN Xiangjiang WANG Qiang YANG Wubing GUAN Faming JI Feng

China Academy of Aerospace Aerodynamics, Beijing 100074, China

Abstract This paper reviews the studies on instability structures in compressible boundary layer and mixing

layers and their applications. These include the instability in hypersonic plane boundary layers, the mechanism

of the effect of angle of attack on the hypersonic boundary layer transition on sharp cone and the instability in

compressible mixing layers. All of these results are helpful for people to understand the transition process and

turbulent coherent structure in high speed flows.

Keywords compressible boundary layer, compressible mixing layers, instability structure
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