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摘要：　 实验发现，一定条件下超声速后掠圆柱的前半圆上可能发生定常涡引起的转捩．为了模拟

高空超音速飞行器后掠翼前缘，以无限展向长度后掠椭圆柱为模型，基于 ｅＮ 方法，根据积分的 Ｎ
值，分析了迎风轴长度、Ｒｅｙｎｏｌｄｓ（雷诺）数、后掠角和 Ｍａｃｈ（马赫）数等参数的变化对超音速后掠椭

圆柱横流定常涡不稳定性的影响．研究结果表明，后掠椭圆柱的迎风轴长度增加，会使横流定常涡

的不稳定性增强；Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数增大，使横流定常涡模态的不稳定性增强；不稳定性的强度与 Ｒｅｙｎ⁃
ｏｌｄｓ 数的大小为近似线性关系；飞行高度增加，Ｍａｃｈ 数变大，使横流定常涡的不稳定性变弱；后掠

角在一定范围内的变化对横流定常涡的不稳定性影响不大．这些结果有助于提高对高空超音速飞

行器翼前缘转捩机理的认识，为横流转捩预测提供理论指导．
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引　 　 言

一般三维边界层中包含 ４ 类失稳机制：流向（Ｔ⁃Ｓ 波）失稳、横流失稳、曲率引起的 Ｇöｒｔｌｅｒ
涡失稳、前缘附着线失稳．后掠机翼的转捩主要由横流失稳引起，由于横流不稳定性的特殊性，
对其的研究成为了边界层转捩预测研究的重要内容之一．

人们已经对三维边界层横流不稳定性做过众多的研究［１⁃６］，Ｒｅｅｄ 等［７］、Ｍａｌｉｋ 等［８］ 和 Ｓａｒｉｃ
等［９］通过综述文章对研究结果进行了概述；在国内，徐国亮等［１０］ 也对横流不稳定性进行过概

述．研究发现，后掠翼前缘边界层转捩通常是横流不稳定性引起的，横流失稳能引起定常涡与

行进波两种模态．如果来流湍流度较大，横流边界层的转捩可能由行进波引起，其初始扰动来

自外界扰动；如果来流中扰动较小，转捩一般是由定常涡引起的，其初始扰动来自物体壁面的

粗糙度．在实际飞行条件下，来流的扰动较低，因此定常涡受到了更多的关注．
２００４ 年，Ａｒｃｈａｍｂａｕｄ 等［１１］ 给出了来流 Ｍａｃｈ 数为 ３、不同 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数和不同后掠角条件
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下，平板、圆柱、尖前缘翼和钝前缘翼的转捩实验结果，给出了转捩位置处定常涡和行进波所能

达到的 Ｎ 值变化范围．Ｂａｌａｋｕｍａｒ 等［１２］ 对 Ａｒｃｈａｍｂａｕｄ 等［１１］ 的实验工况进行了计算研究．他们

的研究结果都表明，对于适当的 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数，在后掠圆柱的前半圆上就会发生横流转捩．这个

结果很重要，因为一般超声速飞行器如果有后掠翼，则后掠翼的前缘近似为后掠圆柱，在一定

条件下可能在后掠翼的前缘就发生转捩．对于转捩预测来说，必须认识这类横流引起转捩的机

理，预测这类转捩的发生，回答是否可以通过改变形状抑制转捩的发生．
本文在 Ａｒｃｈａｍｂａｕｄ 等［１１］实验中后掠圆柱工况相同来流条件下，以及飞行高度 ２０，２５，３０

ｋｍ，相对应的来流 Ｍａｃｈ 数 ４，６，８ 的条件下，采用基于线性稳定性的 ｅＮ 方法［１３⁃１４］ 研究了不同

半径、不同迎风轴 ／竖直轴长度比、不同后掠角对超音速后掠椭圆柱的横流定常涡不稳定性的

影响，给出了各因素的影响规律．
本文还采用数值模拟的方法，研究了有限幅值扰动的演化特性．采用了线性稳定性理论、

线性抛物化稳定性方程和非线性抛物化稳定性方程对扰动波沿流向的演化情况进行了预测，
并与数值模拟的结果进行对比，给出扰动满足线性规律的幅值条件、扰动非线性演化的规律、
以及扰动幅值达到第一峰值时可能得到的幅值．

１　 计算方法及验证

１．１　 基本流的计算方法

研究的模型为无限展长的后掠椭圆柱，坐标系选取如图 １．

图 １　 后掠椭圆柱示意图

Ｆｉｇ． １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｓｗｅｐｔ ｅｌｌｉｐｔｉｃ ｃｙｌｉｎｄｅｒ

椭圆的两个轴，迎风轴称为 ａ轴，竖直轴称为 ｂ轴，其长度分别用 ａ，ｂ表示．取轴 ａ正方向为

ｘ 方向，轴 ｂ 正方向为 ｙ 方向，展向正向为 ｚ 方向，椭圆上任意一点与前缘点夹角记为 θ，到前缘

点的弧长记为 ｓ∗，θ ＝ ９０° 时的弧长记为 ｓ∗０ ，为了比较方便，记归一的弧长 ｓ ＝ ｓ∗ ／ ｓ∗０ ．来流方向

在 ｘ，ｚ 平面内，可以写为：Ｕｅ ＝ （Ｕｅ，０，Ｗｅ），与 ｘ 轴的夹角为 Λ，称为后掠角，有 ｔａｎ Λ ＝ Ｗｅ ／ Ｕｅ ．
　 　 基本方程为 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程，用 ｂ 轴长度、来流速度 Ｕ∗

∞ 、 密度 ρ∗
∞ 、 温度 Ｔ∗

∞ 作为特征参

量对方程进行无量纲化，单位 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数的定义为： Ｒｅｕ ＝ ρ∗
∞ Ｕ

∗
∞ ／ μ∞ ， 用竖直轴长度定义

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数为： Ｒｅ ＝ ρ∗
∞ Ｕ

∗
∞ ｂ ／ μ∞ ．

本文采用通量分裂格式，对流项采用五阶迎风格式，黏性项采用六阶中心差分格式，时间

项采用两步两阶有 ＴＶＤ 特性的 Ｒｕｎｇｅ⁃Ｋｕｔｔａ 格式．
计算基本流场时的边界条件为：对称轴处采用对称边界条件，出口采用外推，壁面为无滑

移及等温条件．采用变间距网格划分，在激波附近加密了网格．圆柱工况的网格分布如图 ２ 所

示，沿流向分布 ６００ 个网格，沿法向分布 ３００ 个网格．
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１．２　 扰动演化的预测方法

图 ２　 基本流场计算网格

Ｆｉｇ． ２　 Ｔｈｅ ｇｒｉｄ ｆｏｒ ｔｈｅ ｂａｓｉｃ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ

利用线性稳定性理论，预测扰动的演化．将流

场中的物理量沿弧长 ｓ 和展向 ｚ 写成基本流与小

扰动行进波的形式：
　 　 ｑ ＝ ｑ０ ＋ ｑ（η）ｅｉ（αｓ＋βｚ－ωｔ） ＋ ｃ．ｃ．，

其中， η为壁面的法向坐标，ｑ０ 为基本流，ｑ为扰动

沿壁面法向的分布，ｃ．ｃ．为共轭项．将上式代入到

线性化的小扰动方程中，可以得到关于 α，β 和 ω
的特征值问题．采用空间模式，流向波数为复数，
记为 α ＝ α ｒ ＋ ｉα ｉ，扰动的增长率为 － α ｉ ．给定不同

的 ω，β，根据特征值问题，可以求得特征值 α ．沿
流向积分增长率，可得扰动波幅值相对增长的 Ｎ
值，即

　 　 Ａ ＝ Ａ０ｅＮ， 　 　 Ｎ ＝ ∫ｓ
ｓ０
－ α ｉｄｓ，

其中 ｓ０ 为扰动开始增长的位置．根据 ｅＮ 方法，由Ｎ
值和转捩判据 ＮＴ 可以预测转捩发生的位置．

为了与 Ａｒｃｈａｍｂａｕｄ 等［１１］的结果进行比较，根据其实验条件，本文对后掠圆柱进行了稳定

性分析．图 ３ 给出了结果，同时给出了 Ｂａｌａｋｕｍａｒ 等［１２］按 Ａｒｃｈａｍｂａｕｄ 等［１１］ 的实验条件给出的

分析结果，二者吻合很好，表明本文采用的网格划分合理，基本流和稳定性分析计算正确可靠．

图 ３　 Ｎ 值分布及与 Ｂａｌａｋｕｍａｒ 等［１２］结果的比较

Ｆｉｇ． ３　 Ｔｈｅ Ｎ⁃ｆａｃｔｏｒ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｂｙ Ｂａｌａｋｕｍａｒ ｅｔ ａｌ．［１２］

２　 稳定性分析

为了比较，本文采用了 Ａｒｃｈａｍｂａｕｄ 等［１１］的实验条件（以下记为 Ａ２００４）和不同飞行高度、
对应不同来流 Ｍａｃｈ 数条件作为计算工况，分别对不同迎风轴与竖直轴比、后掠角、Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数
的椭圆柱进行了稳定性分析及转捩预测，以期了解后掠椭圆柱横流定常涡引起转捩的可能性．
表 １ 给出了本文各计算工况的来流参数．

为了方便，下文中也称 Ａ２００４ 为实验来流参数条件，称其他条件为飞行来流参数条件．
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表 １　 来流条件参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｆｒｅｅ ｓｔｒｅａｍ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｈ ／ ｋｍ Ｍａ∞ Ｒｅｕ ／ ｍ－１ Ｔ∞ ／ Ｋ Ｔｗ ／ Ｋ

Ａ２００４ ３．０ ２．８３×１０７ １２１．４２ ３００

２０ ４．０ ７．３８×１０６ ２１６．７ ３００

２５ ６．０ ４．９６×１０６ ２２１．５ ３００

３０ ８．０ ３．０１×１０６ ２２６．５ ３００

２．１　 圆柱的结果

本文首先对圆柱进行了稳定性分析．图 ４ 给出了在 Ａ２００４ 条件下，后掠角 Λ ＝ ５０°、圆柱半

径 ｂ ＝ ３０ ｍｍ、相应 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数 Ｒｅ ＝ ２．２１ × １０５ 所得到的结果．结果表明，展向波长 λ 影响定常

涡增长的起始位置、增长率及 Ｎ值曲线．展向波长 λ 变大，定常涡开始增长的位置向前缘靠近，
在 ｓ ＝ １．０计算域出口的位置，Ｎ值先增大后减小，存在最大值．由于增长区在接近计算域尾部时

沿流向逐渐减小，某些波长的定常涡会进入衰减区，其Ｎ值积分曲线在计算域出口附近出现下

降，如图 ４ 中 λ ＝ １．０ ｍｍ 的定常涡．

图 ４　 不同展向波长 λ 定常涡模态的 Ｎ 值积分曲线和 ｓ ＝ １．０ 处的 Ｎ 值

Ｆｉｇ． ４　 Ｔｈｅ Ｎ⁃ｆａｃｔｏｒ ｃｕｒｖｅｓ ａｎｄ Ｎ⁃ｆａｃｔｏｒｓ ａｔ ｓ ＝ １．０ ｏｆ ｓｔａｔｉｏｎａｒｙ ｃｒｏｓｓｆｌｏｗ ｖｏｒｔｉｃｅｓ
ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｐａｎｗｉｓｅ ｗａｖｅｌｅｎｇｔｈｓ λ

（ａ） Ｈ ＝ ２０ ｋｍ， Ｍａ∞ ＝ ４， Λ ＝ ５５° （ｂ） Ｈ ＝ ２５ ｋｍ， Ｍａ∞ ＝ ６， Λ ＝ ５５° （ｃ） Ｈ ＝ ３０ ｋｍ， Ｍａ∞ ＝ ８， Λ ＝ ５５°

图 ５　 圆柱最不稳定 Ｎ 值曲线随 Ｒｅ 的变化

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｓｔ ｕｎｓｔａｂｌｅ Ｎ⁃ｆａｃｔｏｒ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｃｙｌｉｎｄｅｒｓ ａｌｏｎｇ ｗｉｔｈ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ｎｕｍｂｅｒｓ

为了比较方便，将 ｓ ＝ １．０处Ｎ值最大的模态称为该工况的最不稳定模态，其展向波长λ 为

最不稳定的展向波长，Ｎ 值曲线为最不稳定 Ｎ 值曲线．
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对于飞行来流参数工况且后掠角 Λ ＝ ５５°， 计算了不同半径圆柱对应不同 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数的

最不稳定 Ｎ 值曲线．图 ５ 给出了典型 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数的结果，对于 Ｈ ＝ ２０ ｋｍ， ｂ ＝ ３０ ～ １２０ ｍｍ，
Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数 Ｒｅ的变化范围为 ２．２１×１０５ ～８．８６×１０５；对于 Ｈ ＝ ２５ ｋｍ， ｂ ＝ ６０～２４０ ｍｍ，Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数
Ｒｅ 变化范围约为 ２．９７×１０５ ～ １．２０×１０６；对于 Ｈ ＝ ３０ ｋｍ， ｂ ＝ １３０ ～ ４００ ｍｍ， Ｒｅ 变化范围约为

４ ００×１０５ ～１．２０×１０６ ．从计算结果可以看出，对于给定的 Ｍａ∞ 和 Λ， 随 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数增大，最不稳

定展向波长变长，定常涡开始增长的位置前移，由于积分起始位置前移和圆柱半径变化导致的

积分路径变长，最不稳定的 Ｎ 值曲线的数值变大，ｓ ＝ １．０ 处的最不稳定 Ｎ 值也变大．

（ａ） Λ ＝ ５５° （ｂ） Ｈ ＝ ２０ ｋｍ
图 ６　 圆柱出口最大 Ｎ 值随 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数的变化

Ｆｉｇ． ６　 Ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ Ｎ⁃ｆａｃｔｏｒｓ ａｔ ｓ ＝ １．０ ｏｆ ｃｙｌｉｎｄｅｒｓ ａｌｏｎｇ ｗｉｔｈ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ｎｕｍｂｅｒｓ

（ａ） Ａ２００４， Λ ＝ ５０° （ｂ） Ｈ ＝ ２０ ｋｍ， Λ ＝ ５５°
图 ７　 不同迎风轴长度的最不稳定 Ｎ 值曲线

Ｆｉｇ． ７　 Ｔｈｅ ｍｏｓｔ ｕｎｓｔａｂｌｅ Ｎ⁃ｆａｃｔｏｒ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｅｌｌｉｐｔｉｃ ｃｙｌｉｎｄｅｒｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｕｐｗｉｎｄ ａｘｉｓ ｌｅｎｇｔｈｓ

将最不稳定 Ｎ 值曲线在 ｓ ＝ １．０ 处的值称为出口最大 Ｎ 值，图 ６ 给出了不同工况下出口最

大 Ｎ 值随 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数的变化．从图 ６（ａ）可以看出，对于给定的 Ｍａｃｈ 数和后掠角，出口最大 Ｎ
值随 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数基本呈线性变化，直线的斜率与纵截距都随 Ｍａｃｈ 数的变大而减小，其中直线

的斜率表征了在不同 Ｍａｃｈ 数下，出口最大 Ｎ 值随 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数变化的快慢，反映了定常涡的横

流不稳定性对 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数变化的敏感程度．而直线的纵截距则由扰动增长起始位置和来流条

件等因素影响．从图 ６（ｂ）可以看出，给定 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数，后掠角在一定范围内变化，对出口最大
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Ｎ 值的影响不大．
２．２　 椭圆柱的结果

改变迎风轴长度 ａ， 可以分析不同后掠椭圆柱对横流定常涡稳定特性的影响．在 Ａ２００４ 条

件下，固定竖直轴长度 ｂ ＝ ３０ ｍｍ 及后掠角 Λ ＝ ５０°， 图 ７（ａ）给出了不同迎风轴长度的最不稳

定 Ｎ 值曲线．可以看出，随着迎风轴长度 ａ 增加，最不稳定的 Ｎ 值增大，扰动增长的起始位置也

逐渐前移，迎风轴长度越长越容易转捩．图 ７（ｂ）给出了 Ｈ ＝ ２０ ｋｍ、后掠角 Λ ＝ ５５° 的结果，结果

与 Ａ２００４ 条件下的变化趋势相同．

图 ８　 不同飞行条件下椭圆柱的最大出口 Ｎ 值 图 ９　 不同后掠角、Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数下椭圆柱的最不稳定

随 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数的变化 （Λ ＝ ５５°） Ｎ 值曲线 （Ｍａ∞ ＝ ４， Ｈ ＝ ２０ ｋｍ， ａ ＝ １．５ｂ）

Ｆｉｇ． ８　 Ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ Ｎ⁃ｆａｃｔｏｒｓ Ｆｉｇ． ９　 Ｔｈｅ ｍｏｓｔ ｕｎｓｔａｂｌｅ Ｎ⁃ｆａｃｔｏｒ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｅｌｌｉｐｔｉｃ ｃｙｌｉｎｄｅｒｓ
ａｔ ｓ ＝ １．０ ｏｆ ｅｌｌｉｐｔｉｃ ｃｙｌｉｎｄｅｒｓ ａｌｏｎｇ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｗｅｐｔ ａｎｇｌｅｓ ａｎｄ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ｎｕｍｂｅｒｓ
ｗｉｔｈ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ｎｕｍｂｅｒｓ （Λ ＝ ５５°） （Ｍａ∞ ＝ ４， Ｈ ＝ ２０ ｋｍ， ａ ＝ １．５ｂ）

图 １０　 Ｈ ＝ ２０ ｋｍ 出口最大 Ｎ 值随后掠角的变化

Ｆｉｇ． １０　 Ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ Ｎ ⁃ｆａｃｔｏｒｓ ａｔ ｓ ＝ １．０ ｏｆ ｃｙｌｉｎｄｅｒｓ ａｎｄ ｅｌｌｉｐｔｉｃ ｃｙｌｉｎｄｅｒｓ ａｌｏｎｇ
ｗｉｔｈ ｓｗｅｐｔ ａｎｇｌｅｓ ｆｏｒ Ｈ ＝ ２０ ｋｍ

图 ８ 给出了后掠角 Λ ＝ ５５°，ａ ＝ １．５ｂ 不同飞行来流参数条件下，椭圆柱出口最大 Ｎ 值随

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数的变化．可以看出，对于椭圆柱出口最大 Ｎ 值随 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数的变化依然基本呈线性

变化，直线的斜率与纵截距都随 Ｍａｃｈ 数的变大而减小，其变化规律与圆柱类似，变化的程度
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比圆柱的大．
图 ９ 给出了 Ｈ ＝ ２０ ｋｍ， ａ ＝ １．５ｂ 条件下，改变后掠角的分析结果．可以看到，后掠角的改变

对最不稳定 Ｎ 值曲线的影响不大．
图 １０ 给出了 Ｈ ＝ ２０ ｋｍ 条件下，不同 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数、圆柱及 ａ ＝ １．５ｂ椭圆柱的出口最大 Ｎ值

随后掠角的变化．可以看到，在一定范围内改变后掠角，出口最大 Ｎ 值先随着后掠角增大而增

大，达到极大值之后再逐渐减小，近似为二次曲线．出口最大 Ｎ 值的极大值所对应的后掠角基

本在 ６０°左右．

３　 后掠圆柱有限扰动的演化

为了解后掠圆柱中有限幅值横流定常涡的演化特征，本文用直接数值模拟方法（ＤＮＳ）研
究了有限幅值扰动的非线性演化特征，同时用线性稳定性理论（ＬＳＴ）、线性抛物化稳定性方程

（ＬＰＳＥ）和非线性抛物化稳定性方程（ＮＰＳＥ）对扰动的演化进行预测．分析的来流参数为飞行

高度为 ２０ ｋｍ、来流 Ｍａｃｈ 数为 ４、后掠角为 ５５°、 ｂ ＝ １２０ ｍｍ，对应的 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数为 ８．８６×１０５ ．加
入小扰动波的展向波长采用最不稳定横流定常涡模态， λ ＝ ８．０ ｍｍ，加入的位置为线性稳定性

分析得到的扰动开始增长的位置 ｓ０，该工况下 ｓ０ ≈ ０．１８．加入不同的初始幅值 Ａ０， 研究扰动沿

流向的演化．
图 １１（ａ）给出了初始幅值 Ａ０ 为 ５×１０－８，ＤＮＳ 得到的幅值沿流向的演化．可以看到，由于扰

动的增长率很大，在 ｓ ＝ ０．７２ 附近，幅值已经接近 ０．１，非线性作用开始明显；之后横流涡会经历

一个非线性演化过程［１５］，在 ｓ ＝ ０．７７ 附近，幅值达到第一峰值，为 ０．１３；之后，幅值略有下降，然
后继续增长，在 ｓ ＝ ０．８５ 附近，达到第二峰值，幅值超过 ０．２．

图 １１（ａ）同时给出了 ＬＳＴ 及 ＬＰＳＥ 的结果．从 ＬＳＴ 和 ＬＰＳＥ 的预测结果看， 在幅值小于 ０．０７
时， ３ 者符合很好，这表明边界层的非平行性对扰动幅值演化结果影响很小，用 ＬＳＴ 就能够很

好地预测扰动幅值的线性演化．当扰动幅值大于 ０．０７，非线性作用开始明显．
图 １１（ｂ）给出了初始幅值 Ａ０ 为 ５×１０－７的结果，幅值的演化规律与初始幅值 Ａ０ ＝ ５ × １０ －８

的类似，幅值演化出现两个峰值，幅值小于 ０．０７ 时，扰动演化为线性演化．

（ａ） Ａ０ ＝ ５ × １０ －８ （ｂ） Ａ０ ＝ ５ × １０ －７

图 １１　 ＤＮＳ 幅值演化曲线及与 ＬＳＴ 和 ＬＰＳＥ 一次谐波的比较

Ｆｉｇ． １１　 Ｔｈｅ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ ＤＮＳ ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ
ｗｉｔｈ ＬＳＴ ａｎｄ ＬＰＳＥ’ｓ １ｓｔ⁃ｏｒｄｅｒ ｈａｒｍｏｎｉｃｓ

图 １２ 给出了不同初始幅值由 ＮＰＳＥ 得到的 ０ 至 ３ 次谐波的幅值演化，并与 ＤＮＳ 的结果进
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行了比较．在 ＮＰＳＥ 能计算的范围内，各次谐波都符合得很好．因此，可以利用 ＮＰＳＥ 代替 ＤＮＳ，
研究有限幅值扰动的非线性演化情况．

（ａ） Ａ０ ＝ ５ × １０ －８ （ｂ） Ａ０ ＝ ５ × １０ －７

图 １２　 ＮＰＳＥ 得到的高次谐波幅值演化曲线与 ＤＮＳ 的比较

Ｆｉｇ． １２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｈｉｇｈ⁃ｏｒｄｅｒ ｈａｒｍｏｎｉｃｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ ＤＮＳ ａｎｄ ＮＰＳＥ

图 １３　 ＮＰＳＥ 得到的不同初始幅值 Ａ０ 扰动的一次谐波幅值演化

Ｆｉｇ． １３　 Ｔｈｅ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｔｈｅ １ｓｔ⁃ｏｒｄｅｒ ｈａｒｍｏｎｉｃｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｉｎｉｔｉａｌ ａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ Ａ０ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ ＮＰＳＥ

利用 ＮＰＳＥ 研究了初始幅值 Ａ０ 从 １×１０－８到 １×１０－６的扰动沿流向的演化，图 １３ 给出了计

算结果．各初始幅值的扰动沿流向逐渐增大，都会先达到一个峰值，然后经过一段微小的衰减，
再次快速增长．随着初始幅值的增加，峰值位置逐渐向上游移动，从 ｓ ＝ ０．８移动到 ｓ ＝ ０．５， 峰值
的大小逐渐减小，从 ０．１３ 变为 ０．１ 左右．

根据研究经验，当幅值达到 ０．１ 量级时，可能发生二次失稳，产生横流转捩．根据 ＤＮＳ 的结
果，在经过峰值后，非线性作用更强，幅值的变化迅速，流动变得混乱．初始扰动的幅值越大，扰
动幅值得到峰值的位置越靠上游，转捩也就越靠上游．

４　 结　 　 论

本文基于 ｅＮ 方法，以沿流向对增长率积分得到的 Ｎ 值为判别标准，较系统地研究了在 Ａｒ⁃
ｃｈａｍｂａｕｄ 等［１１］实验中圆柱工况相同的来流参数下，以及飞行高度 ２０，２５，３０ ｋｍ，对应飞行
Ｍａｃｈ 数 ４，６，８ 的条件下，竖直轴长度、迎风轴长度、后掠角等参数对后掠椭圆柱横流定常涡不
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稳定性的影响．所得结论如下：
１） 迎风轴长度增加会导致后掠椭圆柱横流定常涡的不稳定性增强．
２） 竖直轴长度增加，导致 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数增大，横流定常涡的不稳定性增强．最大增长的 Ｎ 值

与 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数呈近似线性关系．
３） 飞行高度增加，相应的 Ｍａｃｈ 数变大时，横流定常涡的不稳定性变弱．
４） 在一定范围内，后掠角对横流定常涡不稳定性的影响，相对于 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ 数和Ｍａｃｈ 数要

小得多，其变化近似为二次曲线．
本文还用数值模拟的方法研究了有限幅值扰动的演化，发现在扰动幅值小于 ０．０７ 前，演

化基本符合线性演化，之后非线性作用明显．用 ＬＳＴ，ＬＰＳＥ 可以预测线性演化．幅值达到的第一

峰值约为 ０．１～０．１３ 左右，用 ＮＰＳＥ 可以预测扰动幅值的第一峰值；之后，幅值略有下降，然后

继续增长，达到第二峰值，幅值可以超过 ０．２．
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