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可压缩横流失稳及其控制 ∗
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1 清华大学航天航空学院, 北京 100084
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摘 要 边界层流动转捩的预测与控制一直是流体力学研究中的一个重要问题. 三维边界层流动工程中十分

常见, 而横流失稳是导致三维边界层流动转捩的主要原因. 本文综述了近些年来三维边界层失稳和转捩方面的

研究概况. 从机理上讨论了横流扰动的感受性、首次失稳、二次失稳和转捩控制等方面的研究进展. 在数值计

算方面, 简要概述了线性稳定性理论、非线性稳定性理论和直接数值模拟方法在横流失稳和转捩方面的应用.

本文对横流失稳研究当前存在的问题进行了讨论, 对今后研究的发展趋势作了相应展望.
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1 引 言

层流边界层转捩的预测与控制一直是流体力

学研究的前沿与难点. 层流转捩不仅与摩擦系数、

流动分离和空气动力学特性相关,还与热、质量交

换有关. 自早期的雷诺实验开始, 流体力学很大一

部分研究就集中在流动转捩方面. 但是, 流动转捩

现象非常复杂, 早期研究对象主要集中在二维边

界层或者轴对称边界层, 三维边界层流动转捩研

究较少. 然而, 发生在大部分实际流动的转捩几乎

都是三维的, 例如, 后掠机翼边界层流动 [1]、带攻

角圆锥流动 [2] 及发动机叶轮机械流动 [3]. 这些典

型的边界层流动与二维或轴对称边界层流动的重

要区别就是前者存在横流, 而横流失稳是导致三

维边界层流动转捩的主要因素. 以后掠机翼流动

为例, 在该边界层流动中, 由于在机翼前缘弦向存

在压力梯度, 使得在平行于机翼表面的平面内的

无黏流线发生了弯曲; 在边界层内部, 由于黏性作

用流动速度减小, 但壁面法向压力梯度相对于边

界层外流不变. 因此, 在层流边界层内部垂直于无

黏流线的方向产生了二次流, 这个二次流就称为

横流. 因此横流速度剖面的存在, 是区别三维层流

边界层流动与二维边界层流动的一个典型特征.

横流速度剖面存在拐点 (见图 1),属于无黏失

稳. 一般来讲, 边界层流动黏性失稳产生 T-S 波模

态 [4],而横流模态由无黏失稳产生. 无黏失稳比黏

性失稳产生的扰动增长率更大, 这也是后掠机翼

流动转捩位置比非后掠机翼转捩位置更靠前的原

因 [5].

图 1 三维横流边界层速度剖面

与 T-S 波黏性失稳机制不同, 横流边界层流

动失稳产生的失稳模态一般简称为横流扰动模态,

横流扰动模态既可以是定常的, 也可以是非定常

的不稳定波. 同时, 由线性稳定性理论预测横流
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边界层流动失稳存在定常横流扰动模态和非定常

横流扰动模态, 并且最不稳定非定常横流扰动模

态的增长率比最不稳定定常横流扰动模态的增长

率大 [6]. 横流扰动模态属于对流型扰动, 一般来

讲, 横流扰动模态沿空间 (下游) 发展, 随后由于

幅值增加导致的非线性效应形成饱和横流涡, 定

常饱和横流涡和非定常饱和横流涡与势流的夹角

为 4◦ ∼ 5◦ [7]. 来流中扰动激励边界层流动产生初

始扰动这一过程称为感受性过程 [8], 在实际情况

中, 边界层流动的感受性决定了定常扰动模态或

是非定常扰动模态主导转捩, 或者说不同来流条

件使得边界层内部流动中激发的扰动类型也不相

同. 在中高湍流度的来流环境中, 实验发现非定常

饱和横流涡主导横流边界层转捩. 在低湍流度的

来流环境下, 主要由定常饱和横流涡模态主导三

维边界层转捩. 显然, 不同的来流环境、不同的初

始条件导致边界层内流动被激发的扰动类型不同,

扰动向下游的增长、破碎以致转捩的途径也不相

同. 一般情况下, 微小初始扰动向下游发展经历如

下过程: 线性增长、非线性饱和、二次失稳、更高

频扰动的激发、破碎、湍流发生. 目前, 对于三维

边界层流动大部分研究主要集中在定常饱和横流

涡的转捩或是定常饱和横流涡主导的转捩. 这是

因为通常低湍流度来流条件与实际情况下飞行器

飞行环境相似, 而实验中定常涡也更容易被捕捉

和测量.

本文对横流失稳相关的感受性问题、首次失

稳和二次失稳进行了简要的回顾和总结.

2 横流涡的感受性

正如 Reed 和 Saric [9] 指出: “实验中观察到的

稳定性与转捩现象与初始条件有极大的关系”. 无

论对于二维边界层还是三维边界层流动, 感受性

问题目前都是热点问题. 前面已经提到, 来流条件

不同导致流动转捩的形式不同. 对于二维边界层

流动, 一般当来流湍流度 Tu < 0.5% ∼ 1%, 边界层

流动由 T-S 波主导转捩. 在中、高来流湍流度下,

边界层流动由条带 (streak) 主导转捩 [10]. 对于三

维横流边界层流动, 在低湍流度环境下由定常横

流涡主导转捩, 而在中高湍流度环境下由非定常

横流涡主导转捩. 可见, 不同的来流条件导致在边

界层流动产生不同的扰动, 不同的边界层背景流

动产生的扰动形式也不相同. 本文主要针对三维

边界层流动. 到目前为止, 关于三维边界层流动的

感受性的研究工作, 无论是数值计算还是实验研

究, 相比二维边界层流动要少很多. 对于三维横流

边界层, 来流湍流度和壁面粗糙度是主要的扰动

源. 实验发现, 横流边界层转捩对风洞中的声波不

敏感, 对二维粗糙单元也不敏感, 但对三维粗糙单

元敏感 [11].

飞行器表面粗糙度是三维横流边界层流动的

一个重要扰动源, Müller 和 Bippes [12] 通过实验证

实了壁面粗糙度而不是来流湍流度激发边界层流

动中的横流定常涡扰动. Radeztsky 等 [11]、Deyhle

等 [13]、Reibert等 [14-15] 进一步研究了壁面粗糙度

形状、大小和位置对横流定常涡感受性和失稳的

影响. Juillen等 [16] 详细研究了单个三维粗糙单元

对横流感受性的影响. Radeztsky等 [17]研究发现对

于单个三维粗糙单元当以粗糙单元厚度定义的雷

诺数 Rek 在不足以导致 bypass转捩的前提下对横

流转捩起着重要作用. Radeztsky 等 [17] 同时指出,

粗糙单元只有安置在横流失稳中性位置之前才能

有效地激发定常横流涡, 并且, 此时横流转捩位置

对基于粗糙单元厚度的雷诺数 Rek 非常敏感. 同

时, Reibert等 [18]发现在机翼前缘设置一排粗糙单

元可以激发相应波长的横流模态. 如设置粗糙度

单元距离间距为 12 mm 时, 则激发波长为 12 mm,

6 mm, 4 mm 和 3 mm 的横流模态, 但不会激发出

波长为 24 mm 的横流模态. Balakumar 等 [19] 采

用直接数值模拟 (direct numerical simulation, DNS)

研究了超音速来流条件下后掠圆柱、尖前缘后掠

机翼和钝前缘后掠机翼三种不同外形粗糙度对流

动转捩的影响. 计算结果发现, 后掠圆柱对前缘粗

糙单元最不敏感, 其次是钝前缘后掠机翼.

风洞实验发现, 来流中的声波扰动对于横流

转捩的影响可以忽略不计. Bippes [20] 研究了风洞

来流湍流度对带顺压梯度后掠平板横流转捩的影

响, 发现当来流湍流度 Tu > 0.001 5 时, 行进波主

导转捩. 同时, 出人意料的是, 当风洞的来流湍流

度 0.001 5 < Tu < 0.002 0 时, 行进波依然主导转

捩,但是,相比更低的湍流度条件,转捩位置却延迟

了. Bippes 的解释为: 在此湍流度条件下, 流动激

发的非定常横流涡抑制了定常横流涡主导的转捩,

但非定常横流涡促发的转捩又被定常横流涡削弱

了. Schrader 等 [21] 采用 DNS 首次分析了来流湍

流度与壁面粗糙度相互作用对转捩的影响. 计算

结果发现, 对于粗糙单元高度为当地边界层厚度

的 1/10 的工况, 如果来流湍流度低于 0.5%, 转捩

由定常涡主导.
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低湍流度环境被认为与实际飞行器飞行环境

相似. 在此环境下, 三维横流边界层流动主要由

定常横流涡主导转捩, 因此, 确定飞行器表面粗糙

度位置、高度、形状与飞行器表面流动转捩位置

之间的关系非常重要. 在 20 世纪 90 年代, 研究

工作主要集中在确立飞行器表面粗糙度与其激励

初始扰动幅值、相位的关系. 基于平行流假设, Fe-

dorov [22], Manuilovich [23], Crouch [24] 和 Choud-

hari [25] 研究了三维边界层不同粗糙度的感受性.

他们的计算结果均证明壁面粗糙度是激发定常横

流涡最有效的手段. Ng 等 [26] 采用有限雷诺数方

法 (FRNT, Crouch [27]) 计算了 ASU 后掠机翼横

流感受性问题, FRNT 方法基于线性假设, 忽略了

曲率和非平行流的影响. 当机翼前缘表面的粗糙

度单元间距为 12 mm, 高度为 6 µm 或者 8 µm 时,

由 FRNT计算得到的定常横流涡感受性系数与实

验符合得非常好. 但是, 当粗糙度单元高度增加到

48 µm 时, 感受性计算结果比实验结果偏大, 计算

结果也暗示非线性效应抑制了定常横流涡的感受

性. 同时, 当机翼前缘表面的粗糙度单元间距为

36 mm时, FRNT方法不能够预测由非线性效应激

发出来的 9 mm, 12 mm, 18 mm不稳定横流模态的

扰动. Bertolotti [28] 采用 Fourier 变换方法引入非

平行性和真实的壁面粗糙度几何信息, 计算结果

无论是扰动初始值还是横流涡饱和位置都与实验

符合得非常好, 这也意味着边界层前缘的非平行

流对横流边界层的感受性过程有着重要影响. Col-

lis等 [29] 采用 DNS研究后掠抛物体的前缘感受性

问题, 并且与 Crouch [24] 和 Choudhari [25] 的计算

结果进行了比较. Collis等 [29] 的计算表明,对于最

不稳定横流模态的感受性, 如果忽略非平行流的

影响至少会造成 70%的误差. 并且,凸起粗糙单元

的曲率会增强定常横流涡的感受性, 而非平行流

则效果相反. 因此, 从目前研究来看, 应该进一步

理解什么时候和为什么非平行流、非线性效应对

感受性机制会起重要作用.

3 横流涡的首次失稳与二次失稳

目前, 横流涡的首次失稳已经基本清楚. 局部

线性稳定性理论 (LST) 可以非常好地预测三维横

流边界层流动最不稳定波的波数与频率以及扰动

沿法向的分布.线性稳定性理论是将 Navier-Stokes

方程的变量作如下分解

u = ū+ ũ, υ = ῡ + υ̃, w = w̄ + w̃, p = p̄+ p̃ (1)

代入 Navier-Stokes 方程, 忽略非线性项就可得到

线性扰动方程. 令

ϕ (x, y, z, t) = ϕ̂ (y) ei(αx+βz−ωt) ϕ = (ũ, υ̃, w̃, p̃) (2)

代入线性扰动方程得到线性稳定性方程 (Orr–

Sommerfel方程, OS) [30]. 通过求解 OS方程可以得

到对应的扰动特征矢量函数 ϕ̂和扰动波在流向的

波数以及增长率. 但是, 线性稳定性理论不能考虑

流动非平行流效应及非线性效应. 横流扰动沿流

向增长形成横流涡正是由于非线性效应达到饱和

的状态, 饱和横流涡的破碎是湍流转捩的主要原

因. 因此, 局部线性稳定性理论可以预测横流模态

的线性增长, 但不能预测横流涡的饱和过程. DNS

可以很好地模拟横流感受性、失稳和转捩过程,但

对于工程应用, 其对计算资源要求高, 需要花费大

量的时间与经费.

3.1 非线性抛物化稳定性方程 (NPSE)

20 世纪 90 年代, Bertolotti 等 [31-32] 发展了

抛物化稳定性方程 (PSE) 方法计算非平行流、非

局部、非线性效应对流动稳定性的影响.在转捩前

期, PSE 与 DNS 具有相同的精度, 却更节省计算

空间与计算时间. PSE 方法沿空间推进求解抛物

化扰动方程,适用于对流不稳定类型的扰动,如 T-

S 波、Mack 模态、横流涡等. 与 LST 类似, PSE

方法将流动中速度和压力变量分解为定常背景流

动分量 (边界层流动) 和非定常扰动分量 (式 (1)),

其中 ū, ῡ, w̄, p̄代表边界层背景流动, p̃代表流动中

的压力扰动, ũ, υ̃, w̃ 分别代表 x, y, z 方向的速度扰

动. 将流动量 (ū+ ũ, v̄ + ṽ, w̄ + w̃, p̄+ p̃) 和背景流

(ū, v̄, w̄, p̄) 分别代入贴体坐标系下的 Navier-Stokes

方程, 得到非线性扰动方程

Γ
∂ϕ

∂t
+A

∂ϕ

∂x
+B

∂ϕ

∂y
+C

∂ϕ

∂z
+Dϕ−

Hxx
∂2ϕ

∂x2
−Hyy

∂2ϕ

∂y2
−Hzz

∂2ϕ

∂z2
= fnon (3)

方程的左边为线性项, 右边为非线性项. 其中,

Γ ,A,B,C,D 为 4× 4 矩阵, 在扰动方程中只忽略

了 dk/dx 项, k 为机翼曲率.

假设扰动在时间和展向方向是周期的, 采用

下面的有限傅里叶级数表示

ϕ(x, y) =
M∑

m=−M

N∑
n=−N

χmn(x, y) ·

exp [i (nβz −mωt)] (4)
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在抛物化扰动方程中 (Herbert [33]), 将形状函数

χmn 沿流向分解为快变波和幅值函数两部分

χmn(x, y) = Λmn(x)φmn(x, y)

Λmn(x) = exp
(
i
∫ x

x0
αmn(ξ)dξ

) (5)

其中, φmn 为傅里叶模态 (mω,nβ)幅值函数,定义

φmn = (ũmn, υ̃mn, w̃mn, p̃mn), αmn 是对应的

流向波数. 最终得到的关于傅里叶模态 (m,n) 对

应的控制抛物化扰动方程为

Ā
∂φmn

∂x
+ B̄

∂φmn

∂y
+ D̄φmn =

Hyy
∂2φmn

∂y2
+ Fmn ·

exp

[
−
(
i

∫ x

x0

αmn(ξ)dξ

)]
(6)

上述方程的 Ā, B̄, D̄ 表达式为

Ā = A− 2iαmnHxx

B̄ = B

D̄ = −imωΓ + iαmnA+ inβC +D+

α2
mnHxx + (nβ)2Hzz

(7)

并且, Fmn 为非线性项 fnon 在模态 (m,n) 上的傅

里叶分量, 表达式为

fnon =

M∑
m=−M

N∑
n=−N

Fmn(x, y) exp [i(nβz −mωt)] (8)

傅里叶分量 Fmn 可以通过在物理空间的 fnon 快

速傅里叶变换得到.

上述抛物化扰动方程的边界条件为

ũmn = 0, υ̃mn = 0, w̃mn = 0, y = 0

ũmn → 0, w̃mn → 0

∂υ̃oo/∂y → 0, υ̃mn (m ̸= 0, n ̸= 0) → 0, y → ∞
(9)

对于平均流的修正项不需要 υ̃00 的边界条件.

为了求解上述抛物化方程, 还需要确定流向

波数. 流向波数满足慢变的条件, 采用下面的迭代

公式确定

αnew = αold − i

∫
q∗

∂q

∂x
dy

/∫
|q|2 dy (10)

式中 * 代表共轭.

3.2 三维边界层的首次失稳

Radeztsky 等 [11] 采用实验研究了攻角对横

流失稳的影响. 实验发现, 在微弱的顺压梯度下,

衰减的横流模态的增长率与 LST、不加曲率项的

LPSE、添加曲率项的 LPSE 计算结果符合得非常

不好. Radeztsky 等认为这是由于没有考虑非线性

的影响. Haynes [34] 系统分析了曲率、非平行流、

压力梯度、弦长 Re数对横流线性、非线性失稳的

影响. 实验与数值计算的结果对比发现, 横流失稳

对上述因素都非常敏感. 机翼曲率在 LST 计算中

起着稳定性作用, 但是, 从实验与计算结果可以看

出, 不考虑曲率的 LST 结果得到的扰动增长率可

与实验符合较好.

非平行流对三维横流边界层起着不稳定作用,

考虑曲率影响的线性 PSE计算在线性阶段与实验

吻合较好. 从图 2 中也可以看出, 基于 LST 方法

在转捩前期给出 eN 方法中的 N 值明显过高. 显

然, 当横流扰动的幅值增长到一定量级时, 非线性

效应不能忽略. 实际上, 给定合适的初始条件, 非

线性的 PSE (即 NPSE) 可以很好地模拟横流涡的

饱和过程以及不同模态的相互作用. Haynes [34] 采

用 NPSE 方法计算了 Reibert [14] 的后掠机翼横流

扰动发展. 在机翼弦长 5% 处求解局部 LST 的 OS

方程, 得到扰动沿法向的分布作为 NPSE 求解的

初始条件, 然后调整扰动的初始幅值, 使得所有沿

流向发展的扰动幅值在机翼弦长 10%处与实验测

量的结果吻合. 图 3 表示 NPSE 计算得到扰动增

长率积分的 N 值与实验结果的对比. 图 4 表示在

机翼弦长 45%处由 NPSE计算与实验中得到的定

常横流涡云图的对比. 从计算结果可以看出, 只要

给定正确的初始条件, NPSE算法可以精确地模拟

湍流转捩前横流扰动的发展. 同时, 与二维边界层

T-S 波, 横流涡饱和到转捩之间的非线性发展区

域相比, 线性发展区域并不能忽略. 在 Reibert [14]

的实验中, 定常横流涡在大约机翼弦长 30% 处达

图 2 N 值与实验对比, 基于 LST 计算
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图 3 基于 NPSE 计算得到 N 值与实验对比

图 4 在机翼弦长 45% 处 NPSE 计算与实验得到的定常

横流涡涡轴速度等值线对比

到饱和幅值,而在机翼弦长 47%处发生转捩. 而非

线性饱和区间过长使得以 LST 为基础的 eN 方法

失效 [35]. 另外, Koch等 [36] 证明,对于 FSC边界层

流动横流失稳存在非线性的平衡稳定解, 且是独

立于初始条件的,这也就意味着即使以基于 NPSE

得到的 N 值来预测转捩也不可靠. 这也是二维边

界层流动与三维边界层流动失稳最主要的一个区

别.

3.3 饱和横流涡的二次失稳

尽管人们对横流的首次失稳有较好地了解,

但是, 由首次失稳产生的饱和横流涡破碎并导致

湍流转捩发生的过程并没有得到清楚的认识. 图

5 表示由横流失稳产生的饱和横流涡. Dagenhart

等 [37] 在实验中发现, 在横流涡饱和后的下游位

置, 横流涡迅速破碎, 湍流发生. 通常认为, 饱和横

流涡所谓的 “上抛下扫” 使得低速流体向边界层

外运动而高速流体向壁面运动, 强烈地扭曲了边

界层背景流动, 产生了具有非常强烈的剪切和拐

点的新的背景流动. 这个新的背景流动对二次失

稳非常敏感, 产生二次不稳定扰动波, 这些扰动波

是不稳定的. 这些二次不稳定波向下游传播, 在非

常短的流向距离内幅值增长非常快, 并导致波的

破碎和湍流发生.

图 5 横流涡

在 Poll [38-39] 进行的横流边界层转捩实验中,

在边界层流动转捩前测量到了高频的扰动. 当临

界雷诺数 Rec = 0.9 × 106 时, 他发现扰动主要由

频率为 1.1 kHz 的行进横流涡组成. 当增加 Rec =

1.2× 106 时, 行进横流涡的频率增加到 1.5 kHz, 并

且, 扰动中出现了频率为 17.5 kHz 的高频间歇性

信号. Poll [39] 认为, Rec 的增加导致在测量的地方

出现了湍流, 但高频信号 (湍流信号) 只出现在一

些狭窄的区域.

以后掠机翼为模型, Kohama [40-41] 在实验中

发现, 横流涡饱和后激发高频扰动, 而这些高频的

扰动是湍流发生的直接原因. Kohama 等 [42] 的实

验证明, 在湍流转捩上游位置有一个高频增长的

不稳定模态, 这个模态由扭曲的背景流动失稳产

生. Kohama 等 [43] 进一步测量了横流转捩中的流



第 3 期 徐国亮等 : 可压缩横流失稳及其控制 267

场数据, 给出了横流首次失稳和二次失稳的扰动

速度脉动的量级, 并且发现湍斑大约产生在边界

层厚度的一半位置. Kawakami 等 [44] 在后掠平板

流动实验中进一步证实了上面的结论. 他们测量

了二次失稳的频率范围, 发现当没有外部声波激

励时, 存在两个独立的高频失稳扰动频率宽带. 当

弦长 Rec 数为 4.9× 106 时, 在下游位置 x/c = 0.35

处发现 (0.6 ∼ 2.5) kHz 不稳定扰动波, 而在下游

x/c = 0.5 处发现 (2.5 ∼ 4.0) kHz 的不稳定扰动

波. 当外部设置声波激励时, 湍流转捩位置后移至

x/c = 0.7 处. 分别在 x/c = 0.4 和 x/c = 0.475

处发现最不稳定的二次失稳扰动波, 其频率约为

0.15 kHz.

最近, White 等 [45] 针对后掠机翼进行了一系

列转捩实验. 研究了不同 Re数和粗糙单元高度对

横流二次失稳的影响.他们发现,随着工况的不同,

在饱和定常横流涡内部有不同频率带宽和不同分

布位置的二次失稳模态. 他们在实验中共发现 6

种分布在 (2 ∼ 20) kHz 范围的二次失稳模态频率,

这些不同的模态与 Malik 等 [46] 定义的 z 模态、y

模态和行进涡的修正模态相同. 实验中发现, 二次

失稳模态中的低频扰动模态总是出现在高频扰动

模态的上游, 并且沿下游方向扰动频率一直增加,

更高频的扰动出现是湍流发生的前兆. 必须要指

出的是, 实验中几乎所有的二次失稳模态增值率

远比三维边界层的首次失稳增长率要大. 实验观

察到, 由于二次失稳非常迅速地增长, 导致湍流转

捩在下游快速发生, 一般在二次失稳位置下游 5%

弦长内发生湍流. 因此, White 等 [45] 认为, 可以

通过确定二次失稳中性点的位置来确定横流转捩

位置. Chernoray 等 [47] 通过实验研究了后掠机翼

流动横流模态的形成和他们的二次失稳. 他们在

实验中详细地研究了横流涡幅值与二次失稳的关

系,发现只有当横流涡的幅值达到来流速度的 10%

时, 高频的二次失稳扰动波才会增长, 当横流涡幅

值低于此幅值时横流涡是中性稳定的.

目前, 计算二次失稳的方法有两种. 一种为

Floquet 理论 (Herbert [48]), 另一种是二维特征函

数计算方法 (Malik 等 [49]), 这两种方法本质上是

相同的. 同时, Koch等 [36] 给出了二次失稳时间模

态和空间模态增加率之间的关系, 时间模态和空

间模态的增长率可以转换. 由于横流涡在涡轴方

向缓慢变化,所以一般在涡轴坐标系 (x2, y2, z2)下

计算二次失稳,其中 x2 代表了横流涡涡轴方向, z2

代表了波向量方向, y2 = y. 速度分量 U1, U2 和 U3

分别代表 x2, y2 和 z2 方向的速度. 假设横流涡沿

其波向量方向缓慢变化, 同时为了满足连续方程,

我们采用平行流假设. 根据 Floquet 理论, 假设二

次失稳的扰动解表达式为

q2 = eγz2eσt+iβ2x2

+∞∑
m=−∞

q̂2m (y2) e
imα2z2

q2 = (ũ2, ṽ2, w̃2, p̃2)

(11)

其中 γ 为 Floquet 参数, 计算中设置 γ = 0. α2, β2

分别是沿着 z2 方向的波数和二次扰动的频率. 对

于时间模式, β2 是实数, σ 是复数, σr > 0 时则二

次扰动是不稳定.

Wang 等 [50] 分析了 ASU 实验的后掠机翼

中的定常和非定常不稳定波的发展, 并采用 Flo-

quet 理论分析了横流涡的二次失稳. Malik 等 [51]

应用 NPSE 分析了 swept Hiemenz 流动横流涡的

首次失稳和定常横流涡模态与非定常横流涡模态

的非线性相互作用. 他们发现, 当定常横流涡模

态的初始幅值大于非定常横流涡模态的初始幅值

时, 下游饱和的定常横流涡占主导, 若定常横流

涡模态与非定常横流涡模态的初始幅值量级相当

时, 则下游由饱和的非定常涡占主导. 其次, Ma-

lik 等 [51] 采用二维特征值方法计算了定常饱和横

流涡的二次失稳, 得到的二次失稳模态的频率范

围与实验 (Poll [39] 和 Kohama 等 [41]) 符合较好,

并且发现横流涡导致的二次失稳比横流边界层首

次失稳最不稳定的模态的频率高一个量级. Ma-

lik 等 [51] 在 Poll [39] 的后掠圆柱实验和 Kohama

等 [42] 的后掠机翼实验的研究中,从扰动能量生成

项的角度出发, 定义了横流涡二次失稳模态的类

型为 mode I 和 mode II, 其中 mode I 的生成项主

要为 ⟨u1u3⟩ ∂U1/∂z2,因此又称为 “z”模态, mode II

生成项主要为 ⟨u1u2⟩ ∂U1/∂y2,又称为 “y”模态. 二

次失稳模态 I 主要由横流涡在展向的拐点无黏失

稳产生, 而二次失稳模态 II 主要由横流涡在法向

的拐点产生,图 6表示二次失稳模态扰动流向速度

的分布. Malik 等 [51] 计算后掠圆柱流动得到的二

次失稳模态的频率为 17.2 kHz, 而 Poll [39] 在实验

中测量得到的高频信号为 17.5 kHz. Malik 等 [49]

认为 Kohama 等 [42] 在实验中观测到的高频失稳

模态是 mode II 不稳定模态, 但是, 实验数据表明

这两种模态都存在.

Malik 等 [52] 分析了 ASU 实验 (Ribert [14]) 的

不可压 NLF0415机翼二次失稳实验,其中,计算得

到横流涡的饱和幅值与实验符合地非常好, 证实
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了被动控制技术的有效性. 通过二次失稳计算, 发

现饱和定常横流涡激发多个二次失稳模态, 并且

大部分二次失稳模态为 mode I 和 mode II 两类.

Malik 等 [52] 认为, 由于横流涡的幅值在非线性阶

段增长缓慢及饱和区间过长, 采用横流涡的绝对

幅值做为转捩判断的标志并不可靠. 通过对比基

于横流涡的幅值和基于二次失稳增长率的 eN 方

法来判断转捩, 他们认为基于二次失稳增长率的

N 值是一种更鲁棒的选择.

图 6 二次失稳模态涡轴方向速度扰动在涡轴坐标系下的

分布;实线表示二次失稳模态涡轴速度,虚线表示定

常横流涡

Hogberg和 Henningson [53]首次采用空间 DNS

计算了 Falkner-Skan-Cooke 边界层的首次失稳与

二次失稳. 当给定的初始扰动幅值较小时, 扰动在

整个流场线性发展,由 DNS得到的结果与 LST有

偏差, Hogberg和 Henningson认为这是因为没有考

虑非平行流对流动稳定性的影响. 当给定的初始

扰动幅值较大时, 扰动沿空间发展得到了饱和的

横流涡; 当在饱和横流涡底部添加随机扰动时, 饱

和的横流涡促发了一低频扰动和一高频扰动, 其

中低频模态集中在横流涡的底部, 而高频模态集

中在横流涡的上部. 低频的扰动沿着整个扰动区

域增长, 而高频的扰动模态在横流涡饱和之后才

出现. 作者发现, 高频的扰动增长率比低频的扰动

增长率大很多, 因此, 高频二次扰动在层流转捩中

十分重要. 从二次失稳模态来看, Hogberg 和 Hen-

ningson计算结果中出现的高频模态为 mode II,而

低频模态为修正的行进涡模态.

Koch 等 [36] 发现了三维边界层的非线性平衡

解 (饱和的横流涡), 且与感受性过程无关. 他们应

用 Floquet 理论求解了非线性平衡解的二次失稳,

认为在转捩过程中, 饱和横流涡激发的高频扰动

中也许存在绝对失稳的高频扰动. Koch [54]在 DLR

后掠平板三维边界层流动研究中分析了横流涡的

空间–时间稳定性问题, 没有发现高频的绝对不稳

定, 而是认为, 所有的首次横流涡的三维扰动波都

属于对流不稳定性, 并证明转捩上游的所有高频

二次失稳扰动都属于对流不稳定. Wassermann 和

Kloker [55] 应用空间 DNS 研究无限后掠机翼流动,

主要是针对定常横流涡的二次稳定性问题. 他们

也证实了二次失稳属于对流不稳定, 当取消激发

饱和横流涡二次失稳扰动源时, 二次失稳扰动向

下游移动出计算区域. 他们的计算结果表明由波

包组成的横流涡模态比单个横流涡模态更不稳定.

并且, 如果横流涡之间的距离减小了, 则横流涡互

相起着抑制的作用, 对二次失稳起着稳定的作用.

证明由饱和横流涡激发的高频二次失稳扰

动为对流不稳定是 Koch [54] 与 Wassermann 和

Kloker [55] 工作的主要亮点, 在他们之前, 一般默

认二次失稳扰动为对流不稳定. 空间推进技术, 如

PSE 方法, 可以用来求解二次失稳扰动在非线性

区域发展. Wassermann和 Kloker [56] 研究了纯粹由

非定常横流涡导致的流动转捩, 发现非定常横流

涡相比定常横流涡有着更强的流向速度分量, 在

边界层内部更靠近壁面的区域形成了更强烈的剪

切. 并且, 由非定常横流涡诱发的 “z” 模态增长率

比定常横流涡诱导的二次失稳增长率更大, 大约

为 1.6倍. Wassermann和 Kloker [57]应用 DNS方法

研究了在逆压梯度区域饱和横流涡与 T-S 波的相

互作用. 在边界层逆压梯度区域, 三维边界层由黏

性失稳产生 T-S 波. 但即使横流涡幅值比较低时,

它激发的二次不稳定扰动依然是增长率最大的扰
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动. 此时, T-S 波相当于低频的二次失稳模态的扰

动源, 但对低频的二次失稳模态的增长和破碎并

没有多大影响. Bonfigli 和 Kloker [58] 通过 DNS 数

据的比较验证了二次失稳理论计算的精度, 认为

二次失稳理论的计算对背景流动非常敏感, 特别

是对壁面法向速度特别敏感. 他们还发现, 可以通

过吹吸气手段控制横流涡的二次失稳. 与 Janke和

Balakumar [59] 和 Koch [36] 等的研究结果类似, 徐

国亮、符松 [60-61] 研究了机翼弦向曲率对饱和定

常横流涡的二次失稳的影响. 通过比较在几种工

况下曲率项对二次失稳计算结果, 他们发现曲率

项虽然对线性稳定性与 NPSE 计算中起着稳定性

的作用, 但是对横流涡二次失稳的几乎可以忽略.

并且他们的计算结果表明机翼弦长 Re 数增加有

助于增强 “y” 模态, 抑制 “z” 模态, 而机翼后掠角

的增加同时激发 “y” 模态和 “z” 模态.

4 转捩控制

近年来, 层流控制技术是空气动力学的前沿

热点问题之一. 众所周知, 边界层流动从层流变为

湍流时, 其壁面摩擦阻力、热交换也迅速增加, 甚

至流动分离也受到转捩位置的影响. 对于亚音速

飞行器而言, 控制层流转捩主要是为了减小飞行

器的摩擦阻力. 在高超音速巡航条件下, 飞行器的

表面摩擦阻力与波阻是一个量级, 成为总阻力的

重要组成部分, 延迟层流转捩可以使燃料消耗大

大降低, 减轻飞行器的总质量, 也使得热防护材料

的选择更加灵活. 只有对边界层转捩机制有足够

清晰的认识和了解, 才能更好地实施流动控制, 获

得更好的控制效果. 就控制方法而言, 流动控制方

法主要分为两类, 一种为主动控制, 例如壁面抽吸

气、加热或者是冷却. 另一种为被动控制, 如扰流

片、涡流发生器 [62].

前面已经介绍, 飞行器表面的粗糙度激发定

常横流涡. 以此理论为基础, Saric 等 [63] 提出一

种所谓的分布式粗糙单元的被动控制技术. 这是

在以 NLF(0415) 层流机翼转捩实验为基础, 实验

研究机翼表面粗糙度对横流转捩的过程中提出的

一个新概念. 对于 NLF(0415) 层流机翼, 当机翼

表面光滑时, 由 LST 预测最不稳定的定常横流扰

动波长为 12 mm. 在机翼前缘放置高度为 0.2 µm、

间距为 12 mm 的粗糙度单元, 在边界层流动中发

现 12 mm, 6 mm, 4 mm, 3mm 的定常横流扰动波,

对应的转捩位置为机翼弦长 65% 处. 当机翼前

缘的粗糙度高度不变, 单元间距改为 8 mm 时, 边

界层流动中发现 8 mm, 4 mm 的不稳定定常横流

扰动波, 此时转捩位置向后移动到 80% 机翼弦长

处. 图 7 表示实验结果, Saric 等解释为由 8 mm 波

长的不稳定定常横流扰动波主导了横流转捩. 因

为, 8mm 不稳定横流扰动波比 12 mm 不稳定横流

扰动波更稳定, 所以后掠机翼边界层流动转捩发

生延迟. 以此实验结论为基础, 许多研究工作者

开展了后续的研究. Saric 和 Reed [64] 在传统风洞

中验证了在超音速 Ma = 2.4 情况下, 分布式粗

糙单元方法对于后掠机翼横流转捩控制依然有效.

Semionov 等 [65-66] 通过实验研究了定常横流涡与

非定常横流涡的相互作用, 指出在超音速后掠机

翼转捩中横流涡的二次失稳依然是湍流发生的主

要因素, 同时, 也验证了在超音速条件下分布式粗

糙单元对后掠机翼湍流转捩的控制效果.

图 7 ASU 分布粗糙单元转捩控制实验 [63]

Martin 等 [67] 以 CessnaO-2A 为飞行平台, 测

量了在实际飞行情况下独立粗糙度单元控制方法

对 30◦ 后掠机翼湍流转捩位置的影响. 实验发现,

分布式粗糙度单元确实可以有效地改变转捩位置,

但没有重复风洞结果. 并且, 后掠机翼湍流转捩位
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置并不随着分布式粗糙单元的高度变化而连续变

化. Chernoray 等 [68] 采用不同形状的粗糙单元来

激发定常横流涡, 发现粗糙单元的形状决定了其

激发的一对横流涡在下游位置是否相互作用, 而

下游的定常横流涡是否相互干涉对横流涡的二次

失稳有强烈影响. 在数值计算方面, Malik 等 [52]

以实验测量得到的初始扰动幅值作为 NPSE 的初

始条件验证了分布式粗糙单元控制方法. Wasser-

mann和 Kloker [56]以 DNS方法直接验证了分布式

粗糙单元对定常横流涡转捩的控制.最近, Rizzetta

等 [69] 采用 DNS 和 NPSE 计算了 Martin 等 [67] 飞

行实验, 分析了机翼前缘方形、圆柱、鼓包型粗糙

度单元对横流转捩的影响.

为减小边界层黏性阻力, 流行的层流控制手

段是吸气技术, 边界层吸气可以延迟转捩, 增强边

界层流动的稳定性. 为了深入理解边界层吸气控

制技术的物理机制, 美国与欧洲方面做过大量的

数值计算与飞行试验, Joslin [70-71] 总结了相关的

研究成果. 然而, 目前大部分的实验工作和数值计

算方面的结果都是关于二维边界层流动. 由于后

掠角效应, 三维边界层流动与二维边界层流动有

着明显不同, 三维边界层流动存在横流效应. Pral-

its 和 Hanifi [72] 计算了后掠机翼吸气分布位置和

速率的优化, 优化方法是基于最小扰动能量和形

状因子的积分. 他们证明, 基于形状因子的最小

化并不能总是保证延迟湍流转捩, 同时, 对于后掠

机翼流动来说, 有必要综合考虑 T-S 波和横流扰

动波对转捩的影响. Schulein [73] 实验研究了在马

赫数为 2 的工况下吸气对 20◦ 和 30◦ 后掠机翼的

控制效果. Kloker [74], Messing 和 Kloker [75] 采用

DNS方法详细分析壁面吸气对横流转捩控制的影

响. 计算表明, 即使壁面上的吸气孔间距小于不稳

定横流波的展向波长, 由于吸气孔大小的量级和

吸气强度原因, 壁面吸气会激发不稳定的横流波.

Xu 和 Fu [76] 最近分析了在可压缩工况下壁面定

常吹吸气对横流二次失稳的影响, 计算结果表明

在横流涡的发展区域引入壁面定常吸气有利于控

制横流涡的二次失稳. 符松课题组 [77-79] 近年发展

的高超声速流动转捩模式也有一定的模拟横流转

捩的能力.

5 结 语

三维边界层流动转捩是一个非常复杂的过程,

与许多因素有关. 比如, 复杂的几何外形、多种失

稳机制和非线性作用等, 也正是因为这些因素的

存在, 使得传统的转捩预测方法不能有效地预测

三维边界层流动转捩. 目前, 对于三维边界层流动

线性失稳过程、二次失稳已经有了较多的了解. 例

如, 基于二次失稳理论的 eN 方法在转捩预测能力

方面有了极大的改进. 在前面已经提到, 流动转捩

不仅与背景流动有关, 与来流扰动条件也有极大

关联. 然而, 对于三维边界层流动, 来流扰动进入

边界层并在边界层流动内部产生初始扰动的过程

人们知之甚少. 因此, 无论是以实验还是以理论计

算研究三维边界层流动感受性问题都是值得鼓励

的.

早期关于三维边界层流动失稳与转捩研究主

要是为了设计层流后掠机翼, 减小飞行器阻力, 但

是采用后掠翼布局的飞行器飞行工况多数为跨声

速、超音速. 然而目前, 三维边界层流动转捩研究

大部分都集中在不可压缩流动, 甚至在一些超音

速横流转捩实验中采用大后掠角来避免产生激波,

这是因为虽然风洞中噪声 (压力脉动)并不影响横

流转捩, 但噪声与脱体激波相互作用后产生涡量

扰动, 而来流中存在涡量扰动与真实飞行试验条

件不符 [64]. 目前为止, 超、高音速流动条件下脱

体激波对三维边界层流动失稳的影响方面的研究

工作还是比较少见. 在本文前面已经提到, 三维边

界层横流扰动增长率相比较二维边界层的失稳扰

动增长率要大的多, 这也是后掠机翼流动转捩位

置比非后掠机翼转捩位置要提前很多的原因. 但

是加入一些转捩控制手段可以有效的延迟横流转

捩, 因此三维边界层失稳产生的横流涡有可能由

机翼流动的顺压梯度区域进入逆压梯度区域, 这

也是一些学者研究横流涡与 T-S 波相互作用的原

因 [57]. 同理, 对于跨声速流动, 横流涡也许会与激

波相互作用则有可能使得一些先进的转捩控制效

果失效. 然而对于跨声速条件下这方面的工作也

比较少见.需要特别指出的是, Saric研究组提出的

被动层流控制技术在低速和低雷诺数条件下已经

取得了一些经验, 但是, 在高雷诺数下还没有得到

验证. 因此, 面向实际工程问题, 可压缩横流转捩

以及控制无论是理论研究还是工程应用方面研究

都将会是一个持续的研究焦点问题.
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Turbulence and Combustion刊物的顾问编委; 担任国际湍流剪切流学术会议 (TSFP)、国际计算

流体力学学术会议 (ICCFD)、国际湍流传热传质学术会议 (THMT)、国际工程湍流模拟与测量

(ETMM) 和国际航空科学大会 (ICAS) 的委员会成员, 为国内外学术界服务.
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